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WSTEP I PODZIEKOWANIA

Oddajac do rak czytelnikow niniejsza ksiazke chcialbym przeprosi¢ za jej ograni-
czony zakres i skrotowa prezentacj¢ wigkszo$ci zagadnien. Powstata ona przede
wszystkim z mysla o studentach pierwszych lat studiow na kierunku lotnictwo,
ktorym czgsto trzeba wyjasni¢ podstawy techniki lotniczej bez wchodzenia
w szczegoOly, te ostatnie pozostawiajac wyktadom specjalistycznym. Pobiezny cha-
rakter przedstawionej wiedzy o projektowaniu i konstrukcji samolotow ma stuzy¢
lepszemu zrozumieniu zlozonoS$ci tego procesu i stanowic¢ podstawe do dalszego
poglebiania wiedzy w tym obszarze. Celem wigc niniejszej ksiazki nie jest prezen-
tacja szczegdlowych metod analizy poszczegolnych zagadnien, lecz raczej syntezy
ich wynikéw. Na koniec nie mniej waznym powodem jest to, ze ksiazke kiedy$
trzeba skonczy¢, nawet jesli nie jest kompletna i doskonata. Zdajac sobie sprawg
z niedoskonalo$ci niniejszej pracy chcialbym bardzo serdecznie podzigkowac re-
cenzentom: Prof. dr hab. inz. Markowi Idziorowi, Prof. dr hab. inz. Bogustawowi
Lazarzowi oraz innym osobom, ktére pomagaly mi podnies¢ jej poziom na réznych
etapach jej powstawania: Prof. dr hab. inz. Stefanowi Szczecinskiemu, dr hab. inz.
Witoldowi Wiéniowskiemu, dr inz. Romanowi Switkiewiczowi, dr inz. Alfredowi
Baronowi, dr inz. Ewie Cichockiej, dr inz. Witoldowi Witowskiemu, dr inz. Jerze-
mu Kaniowskiemu, dr inz. Jackowi Mieloszykowi, dr inz. Marcinowi Figatowi,
dr inz. Agnieszce Kwiek, mgr inz. Krzysztofowi Piwkowi, mgr inz. Piotrowi Jas-
kowskiemu i Robertowi Gretzyngierowi.

Dzigkuje witadzom Wydziatu Mechanicznego Energetyki i Lotnictwa Politechni-
ki Warszawskiej oraz Instytutu Lotnictwa za umozliwienie zdobycia doswiadczenia
niezbg¢dnego do napisania tej ksiazki jak i za udogodnienia w jej tworzeniu. Wigk-
szo$¢ rysunkow zamieszczonych w tej ksiazce wykonalem w ramach projektow
finansowanych przez NCBR: POKL 04.01.01-00-002/08 oraz POKL 04.01.01-00-
061/10. Korzystalem przy tym z oprogramowania Solid Works udostgpnionego mi
dzieki uprzejmosci firmy CNS Solutions, ktéra mi to oprogramowanie w tym celu
udostepnita, za co jestem jej niezmiernie wdzigczny. Chciatbym tez podzigkowaé



muzeom, ktore udostepnity swoje zbiory w celu skompletowania dokumentacji fo-
tograficznej zamieszczonej w niniejszej ksiazce. Byly to nastepujace muzea i orga-

nizacje:

Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie http://www.muzeumlotnictwa.
pl,

Muzeum Wojska Polskiego w Warszawie http://www.muzeumwp.pl/,
Musée de 1" Air et de I'Espace Aéroport de Paris — Le Bourget http://www.
museeairespace.fr/,

Science Museum w Londynie http://www.sciencemuseum.org.uk/,
Imperial War Museum w Londynie http://www.iwm.org.uk/visits/iwm-
london,

Imperial War Museum w Duxford http://www.iwm.org.uk/visits/iwm-du-
xford,

RAF Museum w Hendon http://www.rafmuseum.org.uk/

Brooklands Museum http://www.brooklandsmuseum.com/,

The Smithsonian’s National Air and Space Museum w Waszyngtonie
https://airandspace.si.edu/,

National Museum of the U.S. Air Force’s w Dayton http://www.national-
museum.af.mil/,

Experimental Aircraft Association w Oshkosh http://www.eaa.org/eaa-
museum,

Pima Air Museum w Tucson http://www.pimaair.org/,

Museum of Flight w Seattle https://www.museumofflight.org/,
Hentpansubrit My3seii Boenno-Bozaymabeix Cuit b Monuso http://monino.
ru/,

Letecké muzeum Kbely http://www.vhu.cz/muzea/zakladni-informace-o-
Im-kbely/,

Deutsches Museum Flugwerft Schleissheim http://www.deutsches-
museum.de/en/flugwerft/information/,

Flygvapenmuseum Linkdping http://www.flygvapenmuseum.se/,

Il Museo Storico dell’ Aeronautica Militare Bracciano http://www.aeronau-
tica.difesa.it/museovdv/Pagine/default.aspx.

Breitling Superconstelation Flyers Association http://www.superconstella-
tion.org/index.php/de/

Rolls-Royce Heritage Trust

W pracy wykorzystano rowniez niektére wyniki projektéw finansowanych pr-
zez MNiSW nr O N509 025836 oraz NCBIiR nr PBS1/A6/14/2012.
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WYKAZ SKROTOW I OZNACZEN

Wazniejsze oznaczenia
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Wazniejsze skroty

Ao0A — angle of attack

APU — Auxiliary Power Unit

BAE — British Aerospace

BMW — Bayerische Motoren
Werke AG

BWB — blended wing-body

CAD — computer aided design

CFD — computer fluid dynamics

CS — Certification
Specifications

DH — De Havilland

EASA — European Aviation
Safety Agency

ETOPS — Extended range Twin
Operations certificate

FAA — Federal Aviation
Administration

FAI — Fédération Aéronautique
Internationale

FAR — Federal Airworthiness
Regulations

FW — Focke-Wulf
Flugzeugbau AG

1AW — Instytut
Aerodynamiczny
Warszawski

IWM — Imperial War Museum

LD, ULD — unit load device

LEX — leading edge extension

MAC — mean aerodynamic
chord

MiG — Mikojan i Guriewicz

MIL, MIL-STD — Military Standards

MOSUPS

NACA

NASA

NTSB

PW

PW, PT
PZL

SAAB

TRL

UAV

USAF

SDSA

STOL

ZTT

— MOdel Samolotu
w Uktadzie Potaczonych
Skrzydet

— National Advisory
Committee for
Aeronautics

— National Air and Space
Administration

— National Transportation
Safety Board

— Politechnika
Warszawska

— Pratt Whittney

— Polskie Zaktady
Lotnicze

— Royal Air Force

— Ram Air Turbine

— Rogalski, Wigura,
Drzewiecki

— Svenska Aeroplan AB
(Aktiebolag)

— Technology Readiness
Level

— Unmanned Aerial
Vehicle

— United States Air Force

— Simulation and
Dynamic Stability
Analysis

— Short Take-Off and
Landing

— Zalozenia Taktyczno-
Techniczne



Rozdzial 1
PROJEKTOWANIE SAMOLOTU

Przystepujac do lektury ksiazki poswigconej projektowaniu samolotow warto so-
bie zadac¢ pytanie, po co w ogole chcemy projektowac samoloty. Mozna oczywiscie
projektowac i budowaé¢ samoloty z milosci do lotnictwa, z checi zrealizowania
swojej wymarzonej koncepcji itp. Zwykle jednak taka motywacja okazuje si¢ by¢
bardzo kosztownym i czasochtonnym hobby. A do tego, po latach pracy samolot
okazuje si¢ bezuzyteczny, lub uzyteczny dla bardzo ograniczonej liczby odbior-
cow. Wiasciwym celem projektowania samolotu powinno wigc by¢ osiagnigcie zy-
sku ekonomicznego. Oznacza to, co prawda, konieczno$¢ skonfrontowania swojej
wizji z wymaganiami rynku, ostatecznie jednak trud ten zwykle si¢ optaca. W tym
miejscu warto zaznaczy¢, ze tylko niewielka grupa potencjalnych klientéw pragnie
kupi¢ wtasnie samolot. Zazwyczaj, bowiem zalezy im raczej na realizacji pewnej
szczegblnej misji. Misja ta moze by¢ na przyktad przewiezienie pewnej grupy lu-
dzi lub towaréw na pewna odleglos¢, albo wykonanie szczegélowych zdjeé pew-
nego obszaru. W pierwszym przypadku misj¢ ta mozna zrealizowa¢ przy pomocy
samochodu, pociagu lub statku, w drugim te same zdjecia mozna wykona¢ z po-
ktadu satelity umieszczonego na orbicie okotoziemskiej. Jezeli zamiast tego chce-
my sprzeda¢ klientowi akurat samolot, to musi on realizowa¢ zdefiniowana przez
klienta misj¢ bardziej efektywnie, niz konkurencyjne rozwiazania techniczne [159,
175]. Dlatego tez z definicji misji wynikaja zatozenia i warunki techniczne, kto-
re projektowany samolot ma speli¢. Sa one zazwyczaj szczegotowa specyfikacja
wiasciwosci technicznych samolotu, wyrazona w taki sposob, aby z jednej strony
jednoznacznie wykaza¢ przewage konkurencyjna zaproponowanego rozwiazania,
a z drugiej strony precyzyjnie zdefiniowac, jakie cele techniczne ma osiagnac ze-
spot konstruktorow. Wspolczesne wymagania techniczne powinny zawiera¢ infor-
macje¢ o oczekiwanych cechach funkcjonalnych nowego ptatowca, o jego bezpie-
czenstwie, trwalo$ci, niezawodnosci, gotowosci do wykonywania misji, ekonomi-
ce 1 wplywie na $§rodowisko w catym cyklu zycia, z recyclingiem wlacznie.
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W procesie tworzenia warunkéw technicznych niezwykle wazny jest dialog
i wzajemne zrozumienie pomigdzy tworcami, a przysztymi uzytkownikami samo-
lotu. Historia petna jest przyktadow zaréwno dobrej, jak i ztej wspotpracy tych
dwoch stron zainteresowanych nowym samolotem. Mozna w tym miejscu przy-
toczy¢ dla przyktadu histori¢ dwoch samolotéw pasazerskich, zaprojektowanych
w latach 60-tych XX wieku: Concorde’a oraz Boeinga 747.

Rys.1.1. Szybciej, czy taniej? Samolot naddzwigkowy Concorde (Brooklands Museum)
i szerokokadtubowy Boeing 747

Pierwszy z nich byl europejskim cudem techniki zaprojektowanym w celu
przewozenia ok. 100 os6b z duza predkoscia naddzwiekowa na dystansach mig-
dzykontynentalnych. Program jego rozwoju byt tez jednym z najbardziej pre-
stizowych przedsigwzig¢ tamtych czasow zrodzonym w konkurencji migdzy
pomigdzy przemystami USA, Europy i ZSRR. Pod wzgledem technicznym
Concorde byl konstrukcja wizjonerska, pod wzglgdem koncepcyjnym jednak
byt przedstawicielem bardzo konserwatywnego zatozenia, ze samolot jest tym
lepszy im szybciej lata. W ciggu kilkudziesigciu lat poprzedzajacych powstanie
Concorde’a zatozenie to byto sluszne. Na przetomie jednak lat 60-tych i 70-tych
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czasy si¢ zmienily. Coraz wigksza liczba osob chciata podrézowa¢ samolotami,
ale dysponowata ograniczonymi §rodkami. Pojawity si¢ bardzo silne ruchy pro-
ekologiczne. Miat tez miejsce pierwszy globalny kryzys naftowy, w efekcie kto-
rego znaczaco wzrosty ceny paliw. Problemy te zauwazyl jeden z konkurentéw
europejskiego konsorcjum projektujacego Concorde’a. Konkurentem tym oka-
zalta si¢ amerykanska firma Boeing. W Boeingu rowniez projektowano pasazer-
ski samolot naddzwigkowy, ktory miat by¢ nawet bardziej imponujacy od Con-
corde’a. Rownoczesnie jednak Boeing brat udzial w przetargu na duzy samolot
transportowy dla amerykanskiej armii. Boeing miat tez ogromne doswiadczenie
w projektowaniu samolotéw podwdjnego przeznaczenia cywilno-wojskowego.
Takie pary samolotow jak B-17 i Boeing 307, XB-15 i Boeing 314, B-29 i Bo-
eing 377 oraz KC-135 1 Boeing 707 taczyta ogromna baza wspolnych elementow
konstrukcyjnych. Z tego tez wzgledu réwniez w przypadku przetargu na duzy
wojskowy samolot transportowy Boeing prowadzit szczegdétowe negocjacje z li-
niami lotniczymi. W efekcie tych negocjacji okazato sig, ze linie lotnicze potrze-
buja samolotu, ktory niekoniecznie lata bardzo szybko, ale przewozi pasazeréw
tanio. Dlatego tez prace nad pasazerskim samolotem naddzwigkowym w Boein-
gu przerwano, a oferta przedstawiona armii dotyczyla samolotu wygladajacego
jak powigkszony samolot pasazerski. W efekcie Boeing przegrat zarowno kon-
kurencje w dziedzinie samolotow naddzwigkowych, jak i przetarg na wojskowy
samolot transportowy. Zbudowat jednak samolot, ktory najlepiej pasowat do wy-
magan najwigkszej liczby potencjalnych uzytkownikéw i dzisiaj liczba zbudowa-
nych Boeingdéw 747 jest znacznie wigksza niz taczna liczba wyprodukowanych
naddzwigkowych samolotow Concorde i transportowych Lockheed C-5 Galaxy,
ktory wygral w przetargu wojskowym. Co ciekawe dotyczy to rowniez wersji
transportowej Boeinga 747. Wszystko to zostato osiagnigte dzigki bardzo szcze-
gélowym negocjacjom z potencjalnymi uzytkownikami i bardzo doktadnym ob-
liczeniom finansowym zwigzanym z podejmowanym przedsigwzigciem.

Z powyzszego przyktadu nie nalezy jednak wyciaga¢ wniosku, Ze najlepsze sa
projekty uniwersalne, ktore nadaja si¢ rownoczesnie do bardzo wielu zastosowan.
Proba potaczenia wielu funkcji w jednym ptatowcu jest nadzwyczaj wymagajaca
dla zespotu konstrukcyjnego i bardzo cz¢sto konczy si¢ niepowodzeniem. Przy-
ktadem jest tu amerykanski program statkéw kosmicznych wielokrotnego uzytku,
w ktoérym zatozono, ze projektowany rakietoplan ma zaspokoi¢ wszystkie potrzeby,
wszystkich amerykanskich podmiotow w zakresie wynoszenia wszystkich tadun-
kéw na orbitg okotoziemska. Zbudowany w tym programie Space Shuttle okazat
si¢ ogromnym sukcesem technicznym i jednocze$nie ogromnym niepowodzeniem
organizacyjno-finansowym. Problemy zwiazane z eksploatacja tego rakietoplanu
na wiele lat znaczaco obciazyty budzet NASA i doprowadzilty do dwoch tragicz-
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Rys.1.2. Space Shuttle — rakietoplan do wszystkiego. Tylko jak drogo?
(Smithsonian s National Air and Space Museum Washington)

nych katastrof. Lepiej wigc jest skupi¢ si¢ na duzym, ale ograniczonym gronie
potencjalnych uzytkownikdéw i ich mozliwie podobnych wymaganiach.

1.1 Zrédla wymagan technicznych stawianych projektowanym
samolotom

Zrédtami wymagan technicznych stawianych samolotom sa zazwyczaj:
a) Zamawiajacy nowy typ samolotu
e Dla samolotow wojskowych — wojsko, w oparciu o planowanie
strategiczne
e Dla samolotow cywilnych — linie lotnicze, w oparciu o wyniki ba-
dan rynku, lub firmy prywatne, w oparciu o wlasne potrzeby
b) Przemyst lotniczy, wychodzacy z wlasna oferta nowego typu, w oparciu
o badania rynku
¢) Organizacje publiczne, odpowiedzialne za badania i rozwo6j lotnictwa,
W oparciu o prognozy i wizje rozwoju lotnictwa
d) Osoby prywatne lub firmy realizujace wlasne wizje rozwoju statkow po-
wietrznych
e) Organizacje uzytecznosci publicznej organizujace imprezy sportowe (ae-
rokluby)
Wymagania te moga by¢ sformutowane na kilka sposobow.
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1.1.1 Zalozenia Taktyczno-Techniczne

Pierwszym z nich sa, zazwyczaj bardzo szczegotowe, wymagania wojskowe. Naj-
wieksze armie §wiata zwykle bardzo doktadnie wiedza czego potrzebuja i bardzo
szczegdlowo to opisuja w wielostronicowych Zatozeniach Taktyczno-Technicz-
nych (ZTT). Zaleta tego rodzaju ZTT jest ich szczegdétowos¢. Dzigki niej projek-
tanci 1 konstruktorzy doktadnie wiedza, co maja zbudowac¢. Czasem jednak tak
szczegotowe ZTT okazuja si¢ wewngtrznie sprzeczne, a tym samym niezwykle
trudne do spehienia. Przykladem moze tu by¢ rownoczesne wymaganie bardzo
duzej dlugotrwato$ci lotu 1 zasiggu z wymaganiem mozliwos$ci osiagania predkosci
naddzwigkowej i wysokiej manewrowosci. Pierwsze z tych wymagan preferuje
samoloty o bardzo duzym wydtuzeniu skrzydet, przy zastosowaniu stosunkowo
grubego ich profilu, podczas gdy drugie wymaganie faworyzuje samoloty z cien-
kimi skrzydtami o matym wydtuzeniu. Rozwiazaniem tego dylematu moze by¢
zastosowanie zmiennego skosu skrzydet, ktore przy matych predkosciach przeloto-
wych rozkladane sg tak, aby uzyskac¢ jak najwigksze wydtuzenie, a co za tym idzie
i doskonato$¢ aerodynamiczna, natomiast przy duzych predkosciach skrzydta skta-
dane sa wzdhuz kadluba w celu zmniejszenia oporu aerodynamicznego (rys.1.3).
Rozwigzanie to zastosowano w przypadku kilku samolotéw, okazato si¢ skuteczne,
jednak stosunkowo cigzkie i kosztowne.

a)

Rys.1.3. Jak pogodzic sprzeczne wymagania, bez wzgledu na koszty. Samoloty: a) F-104 —
szybki o matym wydtuzeniu skrzydet, b) TR-1 o bardzo duzym zasiggu i duzym wydhuzeniu
skrzydet oraz c) wielozadaniowy Tornado o zmiennej geometrii skrzydel. (a), c¢) Il Museo
Storico dell’Aeronautica Militare Bracciano, b) Imperial War Museum, Duxford)

Spotykajac si¢ z takimi sprzecznosciami w ZTT warto wigc podja¢ probg nego-
cjacji z klientem w celu u§wiadomienia mu wszystkich konsekwencji zapisanych
przez niego zalozen i sprawdzenia, czy niektorych sposrod sprzecznych wymagan
nie datoby si¢ zmodyfikowac.
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1.1.2. Regulaminy zawodow, konkurséw, rekordow

W tym przypadku wymagania okreslone sa regulaminem danego konkursu, za-
wierajacym zazwyczaj stosunkowo niewiele zastrzezen, ktore jednak musza by¢
bezwzglednie przestrzegane. Niespetnienie ktoregokolwiek z nich skutkuje niedo-
puszczeniem danej konstrukcji do konkurencji. Przyktadem moga tu by¢ wyczyno-
we szybowce, dla ktorych organizuje si¢ zawody w kilku oddzielnych kategoriach
rozniacych sig rozpigtoscia skrzydet, rodzajem stosowanej mechanizacji skrzydet,
balastem wodnym i rodzajem podwozia.

Stosunkowo niewielka liczba wymagan pozwala zazwyczaj na duza swobode¢
z zakresie stosowanych konstrukcji, jednakze organizacja zawodow z regulami-
nem nie zmienianym przez wiele lat skutkuje ,,zbieganiem” si¢ przyjmowanych
rozwiazan do rozwiazania optymalnego dla danej kategorii. Postgp techniczny
w zakresie aerodynamiki, czy tez inzynierii materiatowej, moze przy tym powodo-
wac, ze rozwigzanie optymalne zmienia si¢ z biegiem czasu.

Czasami jednak liczba wymagan jest szczegélnie mata. Ma to miejsce zazwy-
czaj w przypadku platowcow rekordowych, gdzie czgsto jedynym wymaganiem
jest wykonanie jakiej$ misji lepiej niz inni. W tym przypadku mozna oczekiwaé
ogromnej roznorodnos$ci konstrukcji. R6znorodnos¢ ta jest znakomitym poligonem
dos$wiadczalnym dla nowych pomystow, materialow, technologii itp. Samoloty

a)

Rys.1.4. Samoloty przeznaczone do bicia rekordéw i udzialu w zawodach: a) Scaled Global
Flyer i b) Nemezis (Smithsonian's National Air and Space Museum Washington)
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wyczynowe 1 rekordowe moga wiec w pewnym zakresie pelni¢ funkcje demon-
stratorow nowych rozwiazan technicznych, stosowanych nastgpnie w samolotach
uzytkowych.

1.1.3. Analizy ekonomiczne

Jest to najbardziej niepewne zrodlo informacji, wymagajace najczgsciej prowadze-
nia dlugotrwalych negocjacji z wieloma potencjalnymi klientami. Wnioski z tych
negocjacji sa przy tym bardzo czgsto niejednoznaczne. Przyktadem moze tu by¢
rozw0j migdzykontynentalnych samolotow pasazerskich na przetlomie XX i XXI
wieku. Dla wszystkich byto oczywiste, ze podrdz lotnicza powinna by¢ mozliwie
tania i zrealizowana w mozliwie komfortowych warunkach. Jednakze niewielkie
przesunigcia nacisku na ktore$ z tych - wyrazonych bardzo ogdlnie — wymagan,
skutkowato przyjeciem zupetie odmiennych rozwiazan konstrukcyjnych i organi-
zacyjnych. Przyktad Boeinga 747 i Concorde wykazat, ze redukcja kosztéw osia-
gana dzigki zwigkszaniu rozmiaré6w samolotu i jego fadunku uzytecznego jest bar-
dziej znaczaca niz wygoda wynikajaca z krotkiego czasu podrézy samolotem nad-
dzwigkowym. Duzy samolot jest jednak ekonomiczny tylko wtedy, gdy lata peiny.
Potrzebuje rowniez zazwyczaj dlugiego pasa startowego. Powstat wigc §wiatowy
system duzych lotnisk weztowych, tzw. Hub’ 0w oraz ogromna sie¢ mniejszych lot-
nisk dowozowych [163]. Typowa podr6éz migdzykontynentalna sktada si¢ zazwy-
czaj z trzech etapoéw: dolotu malym samolotem (50-200 pasazerow) do lotniska
wezlowego, przelotu wlasciwego pomigdzy dwoma lotniskami weztowymi, reali-
zowanego bardzo duzym samolotem (300-500 pasazerow) oraz kolejnego dolotu
matym samolotem do lotniska docelowego. W schemacie tym najdtuzszy odcinek
realizowany jest bardzo ekonomicznie duzym samolotem (zuzycie paliwa rzedu
2,2 kg/100 pasazerokilometrow). Dla takiego trybu operacji transportowych zapro-
jektowano nowy, jeszcze wigkszy samolot Airbus 380. Obydwa doloty s3 jednak
znacznie mniej ekonomiczne (zuzycie paliwa rzedu 3,2+4,5 kg/100 pasazeroki-
lometréw). Co gorsza konieczno$¢ przesiadania si¢ jest uciazliwa dla pasazerow
1 czesto wydtuza calg podrdz o wiele godzin, gdyz liczba matych samolotow dowo-
zacych i wywozacych pasazerow z lotniska weztowego jest ograniczona przepu-
stowoscia pasow startowych. Nie da si¢ jej zwickszy¢ bez budowy nowych paséw
ze wzgledu na konieczno$¢ zachowania odpowiedniej separacji pomigdzy samo-
lotami. To z kolei powoduje coraz wigkszy rozrost i coraz wigksze zattoczenie
lotnisk weztowych. Pojawita si¢ wigc cheé powrotu do komunikacji lotniczej opar-
tej na przelotach docelowych polegajacych na realizacji catej podrézy w jednym
tylko przelocie. Z punktu widzenia pasazeréw ta koncepcja wydaje si¢ by¢ bardziej
dogodna, gdyz zapewnia najkrotszy mozliwy czas trwania podrézy samolotem
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Rys 1.5. Jak najtaniej przelecie¢ z punktu A do punktu B? Airbus 380 i Boeing 787

poddzwigkowym. Problemem okazuje si¢ jednak ekonomia. Na lotniskach poczat-
kowych i docelowych jest zazwyczaj zbyt mato pasazeréw chetnych do odbycia
podrézy na konkretnej trasie, aby uzasadnione bylo zastosowanie bardzo duzych
samolotow. Co gorsza lotniska takie czgsto nie posiadaja wystarczajaco diugich
pasow startowych. Dlatego tez pojawila si¢ potrzeba opracowania nowego typu
samolotu dalekiego zasiggu, zabierajacego 200-300 pasazerow, ktory moglby lataé
na najdtuzszych nawet trasach, przy kosztach jednostkowych niewiele tylko wyz-
szych od kosztow transportu bardzo duzymi samolotami. Realizacja tego zadania
wymagata wprowadzenia w samolocie Boeing 787 wielu rewolucyjnych rozwia-
zan technicznych, poczawszy od zastosowania kompozytow [24, 104] zbrojonych
wiloknem weglowym, jako gtéwnego materiatu konstrukcyjnego w strukturze no-
$nej, a skonczywszy na sprowadzeniu do minimum wykorzystania w wyposazeniu
innych instalacji niz instalacja elektryczna. Zastosowanie tak wielu nowatorskich
rozwiazan zaowocowalo znaczacym wzrostem ryzyka technicznego zwiazanego
z wdrozeniem samolotu do eksploatacji. Dlatego tez w chwili pisania niniejszego
podrecznika nie jest jeszcze pewne, ktora z tych koncepcji odniesie sukces. Na
wszelki wypadek obydwaj gléwni konkurenci zabezpieczyli si¢, budujac $redni
samolot dalekiego zasiggu - Airbus 350 oraz nowa wersj¢ samolotu Boeing 747-8.
Warto jednak przy okazji zwroci¢ uwage na rosnace zainteresowanie transportu
lotniczego matymi samolotami [18, 95, 207, 208, 277].



22 Cezary Galinski

1.1.4. Projekty badawcze

Nie wszystkie samoloty projektowane sa w celu podjecia ich produkcji seryjne;j.
Samoloty eksperymentalne sa zazwyczaj przeznaczone tylko do zbadania jakiej$
nowej idei w zakresie budowy lub eksploatacji samolotow. Jedynym wigc wyma-
ganiem stawianym takiego typu ptatowcom jest mozliwo$¢ zbadania tejze idei.
Niestety sa to zazwyczaj bardzo kosztowne projekty, jako ze zwykle nie przewi-
duje si¢ podjecia produkcji seryjnej eksperymentalnego samolotu. Po zrealizowa-
niu wszystkich zaplanowanych lotow badawczych umieszczany jest on najczesciej
w muzeum, o ile w trakcie realizacji badan nie ulegl uszkodzeniom uniemozli-
wiajacym jego ekspozycje. Fakt ten moze si¢ wydawac zaskakujacy, a jego wyja-
$nieniem jest skala Poziomu Dojrzatosci Technicznej (TRL-Technology Readines
Level). Skala ta okresla w jakim stopniu dana koncepcja nadaje si¢ juz do prak-
tycznego uzytku. Na samym dole tej skali znajduja si¢ pomysty przychodzace do
glowy naukowcom i inzynierom. Teoretycznie zweryfikowane pomysty znajduja
si¢ wyzej na tej skali. Jeszcze wyzej znajdujaq si¢ pomysty zbadane eksperymen-
talnie w warunkach laboratoryjnych. Ponad nimi znajduja si¢ pomysty dla ktérych

Pierwszy egzemplarz wersji seryjnej, zbadany w warunkach
rzeczywistych, specyficznych dla danej wersji samolotu (pu-
stynna, arktyczna, tropikalna itp.)

Pierwszy egzemplarz seryjny, zbadany w typowych warun-
kach rzeczywistych

Pierwszy prototyp wyrobu zbadany w typowych warunkach

rzeczywistych

6 Kompletny demonstrator zbadany w warunkach odpowiada-
jacych rzeczywistym

5 Podstawowe elementy demonstratora zintegrowane i zbada-
ne w warunkach odpowiadajacych rzeczywistym
Podstawowe elementy demonstratora zintegrowane i zbada-

4 )
ne w warunkach laboratoryjnych

3 Badania podstawowe, teoretyczne i/lub eksperymentalne no-
wego pomystu, czy zjawiska

2 Sformutowana i uzasadniona koncepcja wykorzystania no-
wego pomysty, czy zjawiska

1 Nowy pomysl, zaobserwowane nowe zjawisko itp.

Rys.1.6. Skala Poziomu Dojrzatosci Technicznej (TRL — Technology Readiness Level)
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Rys.1.7. a) Samolot doswiadczalny X-1, pierwszy samolot naddzwigkowy
(Smithsonian s National Air and Space Museum Washington); b) dynamicznie podobny
model samolotu ILX-32 do badan wiasciwosci uktadu zespolonych skrzydet.

zbudowano demonstrator i przebadano go w warunkach rzeczywistych. Kolejny
poziom zajmuja konstrukcje zaprojektowane do celow uzytkowych, wykorzystu-
jace wiedze¢ z poprzednich poziomodw, ale jeszcze nie przebadane Iub przebadane
w warunkach poligonowych. Najwyzszy 9-ty poziom tej skali zajmuja konstrukcje
zaprojektowane do celow uzytkowych i sprawdzone w warunkach, w ktérych beda
eksploatowane.

Dla przyktadu przedstawiony na rys 1.7.a) samolot eksperymentalny X-1 to
poziom TRL = 6. Jest wyposazony we wszystko co niezbgdne do lotu z predkoscia
naddzwigkowa, ale nie nadaje si¢ do niczego innego. Mozna go byto stosunkowo
szybko zaprojektowaé, zbudowac¢ i przebadac, ale nie dato si¢ go przerobi¢ na sa-
molot uzytkowy, cho¢by ze wzgledu na zbyt mata dlugotrwatos¢ lotu, wynikajaca
z zastosowania do napedu silnika rakietowego. Z drugiej strony zdobyta przy jego
pomocy wiedza postuzyta do zaprojektowania pierwszych bojowych samolotow
naddzwigkowych. Piszac o nich warto zwroci¢ uwage na fakt, ze ten sam samolot
uzytkowy moze mie¢ dwa rézne poziomy TRL, w zalezno$ci od tego gdzie prze-
prowadzono badania. Samolot uzytkowy zaprojektowany, zbudowany, przebadany
i eksploatowany na danym kontynencie, w danej strefie klimatycznej bedzie miat
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TRL=9. Jesli jednak produkujaca go firma zechce go sprzedac klientowi z innego
kontynentu, lub innej tylko strefy klimatycznej, to TRL takiego samolotu automa-
tycznie spadnie do poziomu 8. Dopiero po przeprowadzeniu stosownych badan na
miejscu, samolot ten znajdzie si¢ znowu na TRL=9.

Przedstawiona powyzej skala jest tak dtuga po prostu dlatego, ze nie wszystkie
pomysty sa dobre, inne sa dobre, ale maja tyle ograniczen, ze nie daje si¢ ich wyko-
rzysta¢ praktycznie, a jeszcze inne datyby si¢ wprowadzi¢ do eksploatacji, ale nie
wytrzymuja konkurencji z innymi pomystami. W chwili gdy odkrywca wpada na
dany pomyst nie zna tych ograniczen, ani nawet nie ma podstaw do oceny samego
pomystu. Zanim wigc pomyst trafi do eksploatacji musi by¢ gruntownie przebadany.
Proby natychmiastowego wprowadzania do eksploatacji pomystow niesprawdzo-
nych koncza si¢ zwykle spektakularnymi i kosztownymi niepowodzeniami. Trzeba
si¢ wiec pogodzi¢ z dluga i stopniowa droga od pomystu do eksploatacji, ktora
pomimo wysokich kosztow i tak zwykle okazuje sig¢ tansza niz pospiech. A skoro
nowe pomysty nalezy bada¢ stopniowo, to warto pomysle¢ o obnizeniu kosztow
poszczegdlnych etapow badan. W celu zaoszczedzenia srodkéw przyznanych na
realizacj¢ projektow badawczych obejmujacych badania w locie, bardzo czgsto
nie projektuje sig calego samolotu eksperymentalnego od podstaw, lecz wykorzy-
stuje mozliwie duzo podzespoldow z innych, produkowanych seryjnie samolotoéw.
Przyktadem takiego projektu byt eksperymentalny samolot wysokomanewrowy ze
skrzydtami sko$nymi do przodu X-29, w ktérym wykorzystano odpowiednio przy-
stosowane: kadtub samolotu F-5 oraz podwozie i komputer poktadowy z samolotu
F-16. Od nowa zaprojektowano tylko uktad ptatéw nosnych. W realizacji tego typu
projektéw bardzo czgsto sa tez wykorzystywane modele dynamicznie podobne,
ktore sa zazwyczaj bezzatogowymi samolotami odwzorowujacymi w skali najwaz-
niejsze wlasciwosci pelnowymiarowego samolotu, np. rys 1.7.b). Koncepcja ta po-
zwala na znaczaca redukcje kosztow, zmniejsza jednak doktadnos¢ dokonywanych
pomiardw, ze wzgledu na konieczno$¢ przeliczania wynikow z zastosowaniem teo-
rii podobienstwa. Doda¢ przy tym nalezy, ze nie wszystkie wlasciwosci fizyczne
danego obiektu daja si¢ przeskalowac, co jest znaczaca trudnoscig w trakcie anali-
zy wynikow eksperymentu. Istotnym problemem jest zwlaszcza brak mozliwos$ci
zachowania liczby Reynoldsa. Z tego wzgledu w pewnych wypadkach realizacja
badan w skali okazuje si¢ by¢ niemozliwa lub nieoptacalna. Jest to wigc metoda
bardzo uzyteczna, majaca jednak wyrazne ograniczenia stosowalnosci. Pozwala
ona na przyktad skutecznie bada¢ dynamike lotu samolotu, ze wzgledu na duze
znaczenie liczb Strouhala i Froude’a w takich badaniach, gdyz liczby te w modelu
dynamicznie podobnym daje si¢ zachowac. Szczegdlnie uzyteczne sa tez modele
dynamicznie podobne w badaniach procesu przeciagnigcia, ktore sa bardzo trud-
ne do zrealizowania innymi metodami. Z drugiej strony zupetnie nie warto badac¢
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w ten sposob osiggéw samolotu w warunkach ustalonych 1 to z dwoch powodow.
W warunkach ustalonych najwazniejsza jest wtasnie liczba Reynoldsa, zazwyczaj
nie zachowana w modelu latajacym. Co gorsza warunki ustalone w rzeczywistej
atmosferze praktycznie nigdy nie wystgpuja. Zdecydowanie lepsze wyniki w tym
przypadku uzyskuje si¢ wigc przy pomocy badan w tunelach aerodynamicznych.

1.2. Typowe wymagania

Najwazniejszy zestaw wymagan zawarty jest w przepisach budowy statkéw po-
wietrznych. Sa one bowiem tworzone na bazie doswiadczen zdobytych przez
ponad 100 lat istnienia lotnictwa. Doswiadczenia te, czgsto tragiczne, zostaty
w przepisach spisane i w oparciu o nie nadzory lotnicze dopuszczaja kolejne typy
samolotow do eksploatacji. W pewnym sensie przepisy te sa wigc najlepszym pod-
recznikiem budowy statkdw powietrznych ,,napisanym krwia polegtych lotnikow”.
Dlatego tez nie wolno ich lekcewazy¢, wrgcz przeciwnie - nalezy mozliwie jak
najbezwzgledniej je przestrzegac, nie tylko dlatego, ze od ich spetnienia zalezy do-
puszczenie do lotu przez nadzor, ale przede wszystkim dlatego, ze od ich spetnienia
zalezy zycie 1 zdrowie uzytkownikdéw i1 0sob postronnych.

Wszystkie pozostale wymagania maja charakter operacyjny i musza si¢ miesci¢
w ramach ograniczen stawianych przez bezpieczenstwo.

1.2.1. Bezpieczenstwo

W chwili obecnej istnieja na §wiecie dwie najwazniejsze organizacje zajmujace
si¢ migdzy innymi uaktualnianiem i egzekwowaniem przepisoOw zdatnosci do lotu
statkow powietrznych. Sa to amerykanska FAA oraz europejska EASA. Kazda
z nich dysponuje wlasnym zestawem przepiséw. Przepisy amerykanskie oznaczo-
no skrotem FAR, europejskie skrotem CS [213-216]. Oprocz nich istnieja réwniez
przepisy budowy samolotow wojskowych, np. MIL, opracowywane przez stosow-
ne organizacje wojskowe. Zadna z organizacji opracowujacych przepisy nie jest
oczywiscie w stanie stworzy¢ uniwersalnego zestawu wymagan dla kazdego pta-
towca. Niewielka firma produkujaca samoloty lekkie nie bytaby w stanie pozwoli¢
sobie na stosowanie takich samych przepiséw jak duza fabryka samolotow pasa-
zerskich. Samoloty lekkie projektuje si¢ wigc w oparciu o uproszczone przepisy,
zawierajace nieco wigksze zapasy bezpieczenstwa, pokrywajace uproszczone me-
tody dowodzenia bezpieczenstwa. Takie przepisy nie bylyby jednak odpowiednie
dla duzych linii lotniczych walczacych o kazdy 1% efektywnosci floty samolotow.
Duze samoloty transportowe projektuje si¢ wigc w oparciu o duzo bardziej skom-
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plikowane przepisy, pozwalajace na zblizenie si¢ do zdefiniowanych ograniczen,
kosztem zastosowania bardziej zaawansowanych i bardziej kosztownych metod
projektowania. Duze samoloty projektowane sa jednak zazwyczaj przez duze i za-
mozne firmy, ktore moga sobie pozwoli¢ na stosowanie takich metod. Dzigki temu
duze samoloty sa projektowane znacznie doktadniej. Maja np. znacznie doktadniej
wyznaczane obciazenia a rownocze$nie znacznie doktadniej znane sa mozliwo-
$ci ich przenoszenia. Oznacza to, ze mozna uzyskac relatywnie znacznie mniejsza
masg konstrukcji i rownoczes$nie wyzszy poziom bezpieczenstwa niz to ma miejsce
w samolotach lekkich.

Z drugiej strony trudno by bylo sobie wyobrazi¢ wspolne wymagania dla tak
roznych statkdbw powietrznych jak samoloty, szybowce i $miglowce. Z tych tez
wzgledow kazda ze wspomnianych organizacji dysponuje kilkoma zestawami wy-
magan, odpowiednimi dla réznych typow statkéw powietrznych. Zastosowanie
konkretnego zestawu przepisow czgsto wigze si¢ z ograniczeniem zakresu dopusz-
czalnych zadan, jakie mozna realizowac przy pomocy certyfikowanego na ich pod-
stawie platowca. Dotyczy to zwlaszcza przewozu pasazerow.

Wybrane zestawy przepisow przedstawiono w tabeli 1.1. Jak wida¢ nie wszyst-
kie przepisy europejskie maja swoje odpowiedniki amerykanskie i na odwrét. Wia-
ze si¢ to zazwyczaj ze specyfika danego rynku. Dla przykladu w Stanach Zjed-
noczonych od wielu lat nie produkuje si¢ masowo szybowcow, ktore sa domena
przemystu europejskiego. Dlatego tez wsrod przepisow amerykanskich brakuje np.
odpowiednika przepisow CS-22.

Przestrzeganie przepiséw zapewnia zwykle akceptowalny poziom bezpieczen-
stwa konstrukcji lotniczej. Jednakze bezpieczenstwo jest jednym z najwazniej-
szych czynnikow marketingowych w przemysle lotniczym. Chcac przekonaé po-

CS FAR
21 Procedury certyfikacji 21
22 Szybowce ‘ -

Samoloty lekkie: kategorii normalnej, uzytkowej, akrobacyj-
23 S 23
nej 1 transportu lokalnego

25 Duze samoloty Samoloty transportowe 25
27 Mate $migltowce Smigtowce normalne 27
29 Duze $migtowce Smigtowce transportowe 29

VLA |Bardzo lekkie samoloty Bardzo lekkie obiekty latajace | 103
VLR | Bardzo lekkie wiroptaty

Tab.1.1. Stosowane obecnie przepisy budowy statkdw powietrznych
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tencjalnych pasazerow do latania, linie lotnicze nie moga sobie pozwoli¢ na stata
liczbg katastrof w roku i to pomimo ciagle narastajacego ruchu lotniczego. Dlatego
tez poziom bezpieczenstwa w lotnictwie musi rosnac szybciej od nat¢zenia ruchu.
Gdyby pozostawat staty, to wraz ze wzrostem ruchu lotniczego czg¢stotliwos¢ ka-
tastrof stawataby si¢ coraz wigksza. Dla przyktadu, gdyby poziom bezpieczenstwa
z roku 2000 byt taki sam w roku 2010, to bylibySmy w tym roku $wiadkami kata-
strofy jednego duzego samolotu pasazerskiego co tydzien. Z tego wzgledu niektore
firmy zalecaja swoim konstruktorom spelnianie wymagan bardziej rygorystycz-
nych niz te zawarte w przepisach.

1.2.2. Ladunek uzyteczny

Ladunek uzyteczny jest jednym z najwazniejszych wymagan, determinuje bowiem
cel istnienia samolotu. Czgsto ma on dominujacy wptyw na geometri¢ i konstruk-
cj¢ platowca. Przyktadem jest tu amerykanski samolot szturmowy A-10 (rys 1.8),
ktérego gtdwnym uzbrojeniem jest cigzkie szesciolufowe dziatko GAU-8/A Aven-
ger kalibru 30mm. Jak na dziatko lotnicze jest to bron ogromna. Ma ono dlugos¢
6,4m i masg 281 kg. Zmieszczenie takiego dziatka wewnatrz samolotu byto nie

Rys/ 1.8. Samolot szturmowy A-10
(Imperial War Museum, National Museum of the U.S. Air Force’s)
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lada wyzwaniem, gdyz zajmuje ono niemal potowg dlugosci kadtuba samolotu. Za-
danie utrudnial ogromny odrzut i szybkostrzelnos¢ dziatka w polaczeniu z wyma-
gana celno$cia. Umieszczenie strzelajacej w danym momencie lufy gdziekolwiek
poza plaszczyzna symetrii samolotu zaowocowatoby trudno$ciami z utrzymaniem
kierunku lotu, a to z kolei uniemozliwitoby osiagnigcie zaktadanej celno$ci. Tym-
czasem w przedniej czgSci kadtuba, w ptaszczyznie symetrii instaluje si¢ zazwy-
czaj przednie podwozie. W A-10 trzeba byto przednie podwozie zainstalowaé po
prawej stronie kadtuba.

1.2.3. Predkosci

Kolejnym, nadzwyczaj waznym wymaganiem, bardzo czgsto jest predkoséc. Moze
to by¢ predkos¢ maksymalna, przelotowa lub minimalna. Samolotem, ktoérego kon-
strukcja zdominowana zostata przez wymaganie jak najwigkszej predkosci maksy-
malnej, byl amerykanski samolot rozpoznawczy SR-71 (rys.1.9.), w ktérego wy-
maganiach napisano, ze ma by¢ tak szybki, zeby zadna rakieta przeciwlotnicza nie
mogta go przechwyci¢ [43, 84, 218]. Na przelomie lat 50-tych 1 60-tych XX wieku
mozna byto zdefiniowac¢ taka predkos¢, gdyz istniata bariera predkosci nieprzekra-
czalna dla rakiet kierowanych. Byla to bariera cieplna zwigzana z pojawianiem si¢
plazmy w warstwie przysciennej otaczajacej rakietg. Plazma ta powstaje na skutek

Rys.1.9 Samolot rozpoznawczy SR-71
(The Smithsonian's National Air and Space Museum Washington)
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przeplywu powietrza przez falg uderzeniowa oraz tarcia powierzchni rakiety o po-
wietrze przy predkosciach hiperdzwigkowych. Plazma skutecznie izoluje rakietg
od otoczenia. W pokrytych warstwa plazmy rakietach przestaja dziata¢ zarowno
systemy na podczerwien, jak i radary a nawet zwykle radioodbiorniki. Powyzej
pewnej predkosci nie da si¢ wigc w prosty sposob naprowadza¢ rakiety na cel,
a startujaca z ziemi rakieta musi przeciez lecie¢ szybciej niz przechwytywany sa-
molot. Samolot odpowiednio szybki moglt wigc uciec kazdej rakiecie kierowane;.
Z drugiej strony, lecac na odpowiedniej wysoko$ci mogl tez omija¢ rakiety niekie-
rowane. SR-71 latal z taka wlasnie predkos$cia i na odpowiedniej wysokosci, dzigki
czemu zaden egzemplarz nigdy nie zostat zestrzelony, pomimo ze wystrzelono do
nich ponad 1000 rakiet r6znego rodzaju. Nietykalno$¢ tego samolotu okupiono
jednak ogromnymi trudnos$ciami technicznymi zwiazanymi z ponad trzykrotnym
przekraczaniem predkosci dzwicku. Do$¢ powiedzieé, ze temperatura pokrycia
tego samolotu przy predkosci maksymalnej w wielu miejscach przekraczata tem-
perature topienia stopow aluminium, ktére byly wowczas podstawowym materia-
tem konstrukcyjnym stosowanym w lotnictwie. Z tego wzgledu SR-71 powstat
w duzej mierze ze stopoéw tytanu. Byly to jednak materiaty nowe i nieznane. Ich
wprowadzenie do produkcji wywotalo tyle trudnosci technicznych, ze wymagato
wprowadzenia zupetnie nowych procedur. Efektem ubocznym tego projektu oka-
zato si¢ wigc powstanie systemow zapewnienia jakoSci.

1.2.4. Pulap

Kolejnym nadzwyczaj istotnym wymaganiem jest putap. Wiele samolotow opty-
malizowanych jest do lotow w §cisle okreslonym zakresie wysokosci n.p.m. Typo-
wym przyktadem sa tu samoloty pasazerskie, projektowane tak, aby lata¢ na puta-
pach stratosferycznych. Prekursorem w tej dziedzinie byt Boeing 307 (rys.1.10.),

Rys.1.10. Samolot pasazerski Boeing 307
(The Smithsonian's National Air and Space Museum Washington)
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ktory dostosowano do lotéw na duzych wysokosciach w celu zlikwidowania obja-
wow choroby lokomocyjnej wérod pasazerow. Przyczyna tejze choroby sa zazwy-
czaj gwaltowne i nieoczekiwane ruchy samolotu lecacego migdzy 0-3000m nad
poziom gruntu w silnie sturbulizowanej warstwie powietrza. Aby tego uniknaé po-
stanowiono lata¢ wyzej. Na duzych wysoko$ciach spada jednak gestos¢ powietrza,
co utrudniatoby pasazerom oddychanie. Rozwiazaniem okazato si¢ stosowanie
szczelnych kabin ci§nieniowych utrzymujacych cisnienie odpowiadajace znacznie
nizszemu putapowi niz pulap lotu samolotu. W chwili obecnej praktycznie wszyst-
kie samoloty pasazerskie maja kabiny ci$nieniowe, zwlaszcza, ze silniki turbinowe
okazaty si¢ by¢ bardziej ekonomiczne na duzych wysokoSciach niz na matych.
Z tych tez wzgledow samoloty dalekiego zasiegu lataja zazwyczaj na putapach
przekraczajacych 10000m, utrzymujac jednoczesnie cisnienie w kabinie odpowia-
dajace zazwyczaj okoto 2000m n.p.m.

1.2.5. Zasieg

Trudno przeceni¢ znaczenie wymagania, jakim jest zasig¢g. Jesli bowiem samolot
ma przewiez¢ jaki$ tadunek, to zazwyczaj ma tego dokonac¢ z danego miejsca do
innego. Jego zasigg musi wigc by¢ wystarczajaco duzy, aby uniknaé¢ koniecznoS$ci
ladowania i uzupeliania paliwa. Opracowano, co prawda, techniki tankowania
w locie, sa one jednak trudne i niebezpieczne. Stosowane sa wigc tylko w wojsku.
W lotnictwie cywilnym bazuje si¢ na zasiggu samolotu bez tankowania w locie.
Ciekawym przypadkiem samolotu rekordowego przeznaczonego do lotéw o bar-
dzo duzym zasiggu byl zaprojektowany przez Burta Rutana Voyager (rys.1.11.),

Rys.1.11. Samolot rekordowy Voyager
(The Smithsonian s National Air and Space Museum Washington)
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Rys.1.12. Kabina samolotu rekordowego Voyager
(Experimental Aircraft Association Museum Oshkosh)

ktory miat tak duzy zasi¢g, ze umozliwit pobicie w jednym locie rekordow Swiata
w locie docelowym i po obwodzie zamknigtym. Polaczenie tych dwoch rekordow
bylo mozliwe dzigki wykonaniu przelotu dookota kuli ziemskiej. Gigantycznemu
zasiggowi ponad 40000km nie towarzyszyla jednak duza predkos¢ przelotowa sa-
molotu, a che¢ pomieszczenia bardzo duzej ilosci paliwa w bardzo matym ptatow-
cu katastrofalnie wplyngla na komfort zatogi (rys.1.12). W kabinie zawierajacej
jedno miejsce siedzace i jedno lezace, dwie osoby musiaty spedzi¢ prawie 11 dni,
aby zrealizowac cel przedsigwzigcia.

1.2.6. Dhugotrwalos¢

Czasem zamiast duzej odlegtosci wazne jest osiagnigcie jak najwigkszej dtugotrwa-
osci lotu. Jest to szczegdlnie wazne w przypadku samolotow rozpoznawczych,
ktére powinny spedzac jak najwigcej czasu nad obserwowanym terenem. Wspot-
czesnym wyzwaniem jest zaprojektowanie i zbudowanie samolotu bezzatogowe-
g0, ktory moglby si¢ utrzymywac w powietrzu przez wiele miesiecy bez ladowania
[38]. Teoretycznie zbudowanie takiego samolotu wydaje si¢ by¢ mozliwe z zasto-
sowaniem napedu elektrycznego, zasilanego z akumulatorow i baterii stonecznych.
Samolot taki powinien wystartowa¢ o $wicie wykorzystujac moc zgromadzona
w akumulatorach i wznie$¢ si¢ na putap okoto 15000m dotadowujac akumulatory
przez caty czas dzigki bateriom stonecznym. Dzigki temu po zapadnigciu zmierz-
chu moglby on kontynuowa¢ lot napgdowy. Po wyczerpaniu si¢ zasobow energii
z akumulatoréw samolot zaczynaltby opadanie, lotem $lizgowym i kontynuowat je
az do $witu. O $wicie baterie stoneczne powinny umozliwi¢ uruchamianie napedu,
ponowne wznoszenie si¢ i uzupetnianie energii w akumulatorach. Samolot taki byt-
by cickawa alternatywa dla satelitow, mogtby bowiem przez wiele miesigcy krazy¢
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Rys. 1.13. Samolot bezzalogowy Aerovironment Pathfinder
(The Smithsonian's National Air and Space Museum Washington)

nad wybranym terenem. Budowa takich samolotéw napotyka jednak na ogromne
trudnos$ci zwigzane z bardzo niskimi ggstosciami powietrza i temperaturami pa-
nujacymi na pulapach rzedu 15km oraz silnemu oddziatywaniu promieniowania
kosmicznego na elementy elektroniczne i elektryczne wyposazenia. Dochodza do
tego ciagle jeszcze niewystarczajace wydajnos$ci baterii stonecznych oraz gestosci
energii magazynowanej w akumulatorach. W efekcie ideg ta udalo si¢ do tej pory
zrealizowac tylko w przypadku kilku samolotow eksperymentalnych i to w dodat-
ku latajacych w okolicach rownika, gdzie kat padania promieni stonecznych jest
najkorzystniejszy.

1.2.7. Start i Ladowanie

Bardzo czgsto transport lotniczy jest jedynym $rodkiem szybkiego transportu da-
lekiego zasiggu na obszarach o trudnych warunkach terenowych. Czgsto réwniez
sa to obszary zbyt ubogie, aby mozliwe byto powszechne stosowanie Smiglowcow.
Na takich obszarach doskonale sprawdzaja si¢ samoloty krotkiego startu i lado-
wania (STOL — Short TakeOff and Landing). Wlasciwosci tego typu przydaja si¢
rowniez bardzo zamoznym instytucjom, takim jak wojsko, jezeli istnieje potrzeba
potaczenia wlasciwosci krotkiego startu i ladowania z duza predkoscia przeloto-
wa niedostepng dla smigtowcow. Samoloty tego typu charakteryzuja si¢ zwykle
zastosowaniem bardzo bogatej mechanizacji ptata nosnego, czasami nawet pogar-
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szajacej jego osiagi przelotowe. Zazwyczaj rowniez samoloty takie dysponuja ze-
spotami napedowymi o duzym nadmiarze mocy lub ciagu. Niezmiernie wazne jest
w nich réwniez podwozie, narazone na brutalne stykanie si¢ z ziemia w trakcie
ladowan. Czasem tez konieczne jest stosowanie specjalnych srodkéw umozliwia-
jacych ladowanie na $niegu, lub podmoktych pasach startowych (rys.1.14.).

Rys.1.14. Samolot krétkiego startu i ladowania DHC-6 Twin Otter

1.2.8. Koszt zakupu i/lub eksploatacji

Zdarzaja si¢ rowniez zestawy wymagan technicznych nienarzucajacych nadzwy-
czajnych osiagdéw w zadnej dziedzinie, ale wymagajace okreslonego kosztu zakupu
samolotu lub okreslonych kosztow w catym okresie jego eksploatacji. Przyktadem
takich wymagan byly wymagania na szybowiec klasy swiatowej, ktéry powinien
by¢ wystarczajaco tani, aby spopularyzowaé szybownictwo na catym $wiecie. Do-
datkowo miat to by¢ szybowiec bezpieczny i tatwy w eksploatacji. Wymagania na
taki szybowiec sformutowata FAI pod koniec lat 80-tych ubiegtego wieku. FAI
miata tez wskazac¢ droga konkursu taki szybowiec i rozgrywac z jego wytacznym
udziatem zawody rangi mistrzostw $wiata. Liczono réwniez na wprowadzenie szy-
bownictwa do programu igrzysk olimpijskich, wiasnie dzigki nowej klasie daja-
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Rys.1.15. Szybowiec klasy swiatowej PW-5 (fot. Wojciech Frqczek)
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cej rowne szanse wszystkim pilotom. Konkurs zostat rozstrzygnigty w 1992 roku,
a zwyciezca okazal si¢ polski szybowiec PW-5 zaprojektowany na Politechnice
Warszawskiej (rys.1.15.).

Wymagania moga tez bardziej szczegdtowo opisywac koszty eksploatacji sa-
molotu, a nawet zawiera¢ oczekiwanie ze strony klienta, ze producent zapewni
serwis w calym cyklu zycia samolotu za okreslong kwotg.

1.2.9. Trwalo$¢ [51, 145-148, 263, 268]

W pionierskich czasach lotnictwa ogromne koszty rozwoju statkow powietrznych
kompensowano stosowaniem do konstrukcji ptatowcdéw drewna, ktore byto mate-
riatem tanim, fatwo dost¢pnym i tatwym w obrobce. Co wigcej, znaczna liczba ga-
tunkéw drewna pozwalala na szeroki wybor jego wlasciwosci, zwlaszcza, ze nie-
ktore z nich okazaty si¢ wystarczajace w celu tworzenia konstrukcji lekkich i wy-
starczajaco mocnych. Podejscie takie byto wtasciwe w przypadku budowy samolo-
tow ,,na wlasne potrzeby” konstruktoréw oraz w przypadku matoseryjnej produkc;ji
dla amatorow zapalencow. Okazato si¢ tez wystarczajace dla produkcji masowej
w trakcie I Wojny Swiatowej, jako ze okres eksploatacji samolotu od wyproduko-
wania do zestrzelenia nie przekraczat zazwyczaj kilku tygodni. Ponadto lotnictwo
rozwijato si¢ gwattownie, wigc samoloty ,,starzaty si¢ moralnie” znacznie szyb-
ciej niz technicznie (bardzo duza czgstotliwosé pojawiania si¢ nowych generacji
samolotow o znaczaco lepszych wilasciwosciach i wypieranie starych generaciji).
Jednakze po zakonczeniu wojny nowoczesnos¢ samolotow przestata by¢ kwestia
najistotniejsza dla pilotow, ktorych i tak bylo zbyt wielu. Poczatkowo sadzono, ze
zapasy samolotow wystarcza na wiele lat, sprzedawano je wigc pilotom odchodza-
cym do cywila i uruchamiajacym prywatna dziatalno$¢ cyrkowa, agrolotnicza, czy
tez pocztowa. Bardzo szybko okazato sig jednak, ze trwatos¢ drewnianych samolo-
tow, krytych ptotnem i przechowywanych na wolnym powietrzu jest bardzo niska,
ze wzgledu na niszczacy wpltyw warunkow atmosferycznych i biosfery. W zwiazku
z tym uzytkownicy instytucjonalni, tacy jak wojsko czy linie lotnicze, juz w poto-
wie lat dwudziestych zaczgli wykazywac zainteresowanie posiadaniem samolotow
bardziej trwatych niz drewniane. Wsrdd istniejacych wowczas materiatdow natural-
nym wyborem okazaly si¢ metale, a wsrod nich stopy aluminium, charakteryzujace
si¢ duza wytrzymatos$cia wtasciwa (stosunek wytrzymatosci do gestosci). Trwatos¢
konstrukcji metalowych nie jest jednak gwarantowana samym zastosowaniem me-
talu. Metale podlegaja bowiem korozji oraz zjawisku zmegczenia, polegajacemu na
pojawianiu sig 1 rozwijaniu si¢ mikrouszkodzen nawet przy niewielkich, ale powta-
rzajacych si¢ wielokrotnie obcigzeniach. Chg¢ podwyzszania trwatosci wymusita
wigc rozwoj wiedzy w zakresie wytrzymatosci zmeczeniowej, zabezpieczania me-
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tali przed korozja i pokrewnych. O tym jak powaznym problemem jest zmgczenie
powlok kadtuba samolotu pasazerskiego pod wpltywem cyklicznych zmian cis$nie-
nia przekonata si¢ najdobitniej firma De Haviland, ktora po serii katastrof pierw-
szego odrzutowego samolotu pasazerskiego Comet, bezpowrotnie utracila rynek
na rzecz producentow amerykanskich. Doprowadzito to roéwniez do gwaltownego
rozwoju badan zmeczeniowych konstrukcji cienkosciennych, ktore wezesniej nie
byly prowadzone az tak intensywnie. Byly one tym bardziej niezbgdne, ze stopy
aluminium bedace podstawowym materiatem stosowanym owczesnie w lotnictwie
nie wykazuja istnienia trwalej wytrzymatosci zmeczeniowej podobnej do wystepu-
jacej w przypadku stopow zelaza. Badania te umozliwily tez optymalizacj¢ modeli
eksploatacji samolotow. Poczatkowo przyjeto model eksploatacji oparty o zasadeg
bezpiecznego okresu eksploatacji tzw. resursu. Polegata ona na tym, ze w poczat-
kowym okresie badan w locie samolotu gromadzono informacje na temat widma
obciazen, jakim samolot podlega [260]. Na podstawie tej informacji planowano
i przeprowadzano badania zme¢czeniowe i okre§lano bezpieczny okres eksploata-
cji, w trakcie ktérego nie powinno dojs¢ do zadnych uszkodzen zmeczeniowych.
Okres ten mogl by¢ definiowany np. przez liczbe godzin spedzonych w locie, lub
liczbg operacji startu i ladowania. Po wyczerpaniu sig¢ resursu kazdy samolot dane-
go typu obowiazkowo wycofywany byt z eksploatacji, niezaleznie od stanu, w ja-
kim si¢ znajdowal. W uzasadnionych ekonomicznie przypadkach okreslano zakres
remontu kapitalnego, jaki samolot danego typu obowiazkowo musial przejsc, aby
jego resurs mogt by¢ przedtuzony. Ten model eksploataciji jest stosowany do dzi-
siaj, zwlaszcza w przypadku samolotow latajacych stosunkowo rzadko (kilka-kil-
kanascie godzin w tygodniu). W ich przypadku resurs wyczerpuje si¢ zazwyczaj
po wielu latach eksploatacji. Model ten nie byl jednak satysfakcjonujacy dla linii
lotniczych, ktore eksploatuja samoloty znacznie intensywniej (kilka-kilkanascie
godzin dziennie). W tym przypadku resurs wyczerpywat si¢ bardzo szybko i trze-
ba bylo wycofywac z eksploatacji samoloty znajdujace si¢ w bardzo dobrym sta-
nie technicznym. W zwiazku z tym opracowano model eksploatacji wedtug stanu,
wykorzystujac fakt, ze uzytkownicy eksploatujacy samoloty bardzo intensywnie,
dysponuja zazwyczaj bardzo bogata baza techniczna. Najogoélniej rzecz ujmujac
model eksploatacji wedtug stanu zaktada bardzo bliska wspotprace uzytkownika
z producentem. Uzytkownik obserwuje uwaznie eksploatowane samoloty i infor-
muje producenta o wszystkich zaobserwowanych zdarzeniach i uszkodzeniach.
Z kolei producent ocenia na biezaco, czy i w jakim zakresie samolot powinien
podlegac naprawie po danym zdarzeniu. Na podstawie zaobserwowanych zdarzen
sporzadza si¢ rowniez biuletyny, rozsytane nastgpnie do wszystkich uzytkownikow
danego typu samolotu. Dzigki temu personel techniczny kazdego uzytkownika ma
mozliwos¢ szybszego wykrywania ewentualnych uszkodzen i usuwania ich na bie-
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zaco a nawet dziatan wyprzedzajacych w stosunku do tych czgéci samolotu, ktore
moga w najblizszym czasie ulec uszkodzeniu. Dzigki zastosowaniu takiego mode-
lu eksploatacji mozliwe jest wykorzystywanie danego egzemplarza samolotu przez
wiele lat, bez dlugotrwatych przestojow wynikajacych z wyczerpania si¢ resursu
i oczekiwania na remont kapitalny.

W chwili obecnej dokonuje si¢ kolejna zmiana materiatéw stosowanych w kon-
strukcji ptatowcow. Coraz szerzej stosuje si¢ bowiem kompozyty. Charakteryzuja
si¢ one znacznie lepsza trwaloscia zmgczeniowa od metali. Oczekuje si¢ wigc, ze
kolejne generacje samolotow beda jeszcze bardziej trwate. Moze to doprowadzi¢
do pojawienia si¢ problemu z utylizacja przestarzatych samolotow, ktorych juz nikt
nie bedzie chciat eksploatowac. Problem ten moze si¢ okaza¢ tym trudniejszy do
rozwiazania, ze niektore z materiatow kompozytowych sa znacznie trudniejsze do
recyclingu niz metale.

1.2.10. NiezawodnosS$¢ [51, 145-148, 263, 268]

W modelu eksploatacji wedtug resursu producent gwarantuje, ze w jego trakcie nie
dojdzie do zadnego uszkodzenia zmgczeniowego samolotu. Z jednej strony sktania
to producentéw do zanizania wielko$ci resursu, zwlaszcza w poczatkowym okre-
sie eksploatacji danego typu samolotu. Z drugiej jednak strony znaczaco zwigksza
bezpieczenstwo. W modelu eksploatacji wedtug stanu nie ma gwarancji, ze do zad-
nego uszkodzenia zmgczeniowego nie dojdzie. W zwiazku z tym samoloty eksplo-
atowane wedlug stanu musza by¢ projektowane zgodnie z zasada bezpiecznego
zniszczenia. Zasada ta zaktada, ze samolot musi by¢ zaprojektowany w taki spo-
sob, aby uszkodzenie dowolnego elementu nie powodowato katastrofalnych na-
stepstw. W szczegolnosci oznacza to, ze kazdy istotny element samolotu musi by¢
zwielokrotniony. Dzigki temu, w przypadku uszkodzenia danego elementu, jego
funkcje przejmuje element rezerwowy. Zasada ta dotyczy zardwno struktury, jak
1 zespotow napedowych oraz awioniki. W zakresie projektowania struktury pre-
feruje to zastosowanie rozwigzan statycznie niewyznaczalnych, w ktorych zwie-
lokrotnienie wystgpuje z zalozenia. Niestety nie mozna zatozy¢, ze zastosowanie
rozwiazan statycznie niewyznaczalnych w wigkszosci konstrukcji samolotu auto-
matycznie gwarantuje spetnienie zasady bezpiecznego zniszczenia, gdyz o bezpie-
czenstwie nie decyduje wiekszos¢ konstrukeji, lecz jej najstabsze ogniwo. Gdyby
si¢ na przyktad zdarzylo, Ze statycznie niewyznaczalne skrzydlo jest zamontowane
do statycznie niewyznaczalnego kadhuba przy pomocy trzech oku¢. Sposéb moco-
wania bylby wigc statycznie wyznaczalny. W tym przypadku uszkodzenie cho¢by
jednego okucia doprowadzitoby do katastrofalnego w skutkach zniszczenia kon-
strukcji. Dopiero zastosowanie rozwigzan statycznie niewyznaczalnych w catej
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konstrukcji 1 uwazna jej analiza moze zagwarantowac, ze zadne uszkodzenie nie
okaze si¢ katastrofalne w skutkach. W przypadku wyposazenia samolotu zasada ta
zostaje zazwyczaj spelniona poprzez zastosowanie kilku oddzielnych systemow
tego samego rodzaju oraz systemoéw rezerwowych. Przyktadem moze tu by¢ zasto-
sowanie kilku (np. trzech) instalacji hydraulicznych, z ktorych kazda wychyla inne
powierzchnie sterowe. Zastosowanie tego rozwiazania gwarantuje, ze uszkodze-
nie jednej instalacji hydraulicznej nie unieruchomi wszystkich powierzchni stero-
wych, gdyz przynajmniej niektore beda nadal napedzane przez instalacje pracujace
poprawnie. Warto przy tym zauwazy¢, ze zadna powierzchnia sterowa nie powinna
by¢ w tym przypadku napedzana przez dwie instalacje, gdyz uszkodzenie jedne;j
instalacji i tak moze zablokowac¢ ta powierzchnig, co z kolei moze doprowadzi¢ do
uszkodzenia réwniez drugiej instalacji. Ciekawe jest rowniez podejscie do stoso-
wanych w awionice komputerow. Czgsto sa one wyposazane w co najmniej trzy
procesory, pracujace na zasadzie glosowania. Jesli jeden z procesorow wypracuje
btedna decyzje, to zostanie przeglosowany przez pozostate procesory. Rozwiaza-
nie dziata, pod warunkiem, ze kazdy z procesordéw jest innego typu, dzigki czemu
w okreslonych warunkach zadne dwa nie moga popehic tego samego bigdu.

W przypadku zespoléw napedowych, przez wiele lat obowiazywala zasada, ze
samolot przeznaczony do transportu dalekodystansowego musi by¢ wyposazony
W co najmniej trzy silniki, przy czym po awarii dwoch silnikow samolot powinien
by¢ w stanie kontynuowac¢ lot z minimalnym wznoszeniem. Dzigki temu awaria
jednego silnika pozwalata bezpiecznie kontynuowac lot majac jeszcze jeden silnik
w rezerwie. Niestety zwielokrotnienie liczby silnikow znaczaco zwigksza liczbe
urzadzen na poktadzie samolotu, zwicksza si¢ wigc réwniez liczba mozliwych
awarii. Dwukrotne zwigkszenie liczby silnikow nie zwigksza wigc dwukrotnie nie-
zawodnosci samolotu. Z drugiej strony niezawodnos¢ zespoldw napedowych stale
rosta, dzigki temu mozliwe stato si¢ dopuszczenie do lotow dalekodystansowych
samolotéw dwusilnikowych. Przy czym dla kazdego takiego typu samolotu okre$la
si¢ tzw. ETOPS, czyli dystans od najblizszego lotniska, w jakim samolot musi si¢
znajdowaé w kazdej chwili lotu. Zazwyczaj ETOPS ma warto$¢ rzedu 40 minut +
1 godziny. Samoloty takie nie leca wigc po najkrétszej trasie, lecz po takiej, kto-
ra gwarantuje spetnienie ww. warunku. Samoloty dwusilnikowe maja zazwyczaj
mniejszy ETOPS, leca wigc po nieco dtuzszej trasie niz samoloty trzy i czterosil-
nikowe. Pomimo tego oplaca si¢ eksploatowaé samoloty dwusilnikowe na wielu
trasach, np. poétnocnoatlantyckiej.
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1.2.11. Gotowos¢ [51, 145-148, 263, 268]

Najlepszy nawet samolot nie bedzie mogl realizowaé przewidzianych dla niego
zadan jesli czas jego obstugi, napraw i remontow bedzie nadmiernie dtugi. Dlatego
tez samoloty powinny mie¢ nie tylko wysoka niezawodno$¢ ale rowniez charakte-
ryzowac¢ si¢ tatwoscia obstugi i niska pracochtonno$cia obstugi i napraw. Sprzyja
temu zastosowanie zaawansowanych systemow diagnostycznych, pozwalajacych
bardzo szybko identyfikowa¢ ewentualne awarie. Innym niezwykle istotnym czyn-
nikiem jest racjonalne rozmieszczenie wyposazenia poktadowego i lukéw doste-
powych. Nagromadzenie licznych urzadzen w poblizu jednego luku utrudnia ob-
stuge, gdyz wielu specjalistow musi korzysta¢ z tego samego luku, a nie moga
zazwyczaj robi¢ tego rownoczesnie. Jeszcze wigksza strata czasu moze wynikac
z przestaniania jednych urzadzen przez inne. Uszkodzenie urzadzenia w glebi luku
wymaga bowiem demontazu kilku innych urzadzen, co samo w sobie jest strata
czasu, a powoduje tez ryzyko powstania btedow instalacji. Dazy¢ nalezy wigc do
rozmieszczenia urzadzen i lukow w taki sposob, aby obstugujacy samolot specjali-
$ci nie przeszkadzali sobie wzajemnie. Ponadto wszystkie polaczenia powinny by¢
zaprojektowane w sposob jednoznaczny i utrudniajacy dokonanie jakichkolwiek
btednych potaczen. Dotyczy to z reszta nie tylko wyposazenia samolotu, ale row-
niez wielu elementdéw jego struktury i napedu. Napedy obstuguje si¢ i przeglada
stosunkowo czgsto, a w wielu wypadkach konieczne jest rowniez czgste demonto-
wanie struktury. Ekstremalnym przypadkiem sa tu szybowce, ktore czgsto laduja
w terenach przygodnych, poza lotniskami i bez mozliwosci startu za samolotem
holujacym. We wszystkich takich przypadkach trzeba szybowiec zdemontowac,
przewiez¢ na lotnisko transportem ladowym 1 zmontowac na lotnisku, czgsto wcia-
gu jednej nocy, w trakcie zawodow. Niektore z nich zaprojektowane sa wigc w taki
sposob, ze caty montaz zajmuje zaledwie kilka minut dwém wprawnym osobom,
a wszystkie potaczenia uktadow sterowania dokonuja si¢ automatycznie. Po tak
krotkim czasie szybowiec osiaga gotowos¢ do wykonania kolejnego lotu.

1.2.12. Wplyw na Srodowisko [81, 268]

Whbrew powszechnemu mniemaniu lotnictwo jest jednym z najczystszych srodkow
transportu. Wielkie samoloty pasazerskie spalaja co prawda ogromne ilo$ci paliwa
w kazdym locie, ale przelatuja rowniez ogromne dystanse, a linie lotnicze stara-
ja si¢ wykorzysta¢ do maksimum kazdy spalony litr nafty lotniczej. W efekcie,
w pelni zatadowany, 168-miejscowy Airbus 320 spala tylko 0,029 kg paliwa na pa-
sazerokilometr, a jego najnowsza wersja Airbus 320 Neo ma spala¢ ponizej 0,025
kg paliwa na pasazerokilometr. Sa to wielkosci niewiele tylko gorsze niz osiagane
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w transporcie kolejowym. Tak niskie zuzycie paliwa wynika ze specyfiki techniki
lotniczej, w przypadku ktorej, od samego jej zarania starano si¢ zredukowa¢ kazdy
zbedny kilogram masy i kazdy Newton oporu aerodynamicznego. Wigksze zuzycie
paliwa oznacza bowiem konieczno$¢ wzigcia na poktad wigkszej jego masy, co
oznacza redukcje tadunku uzytecznego lub zasiggu samolotu, ma wigc nadzwyczaj
niekorzystne skutki dla uzytkownika.

Nie nalezy jednak popada¢ w samozachwyt. Niskie zuzycie paliwa i wynikaja-
ca z tego niska emisja dwutlenku wegla nie jest bowiem najbardziej istotnym czyn-
nikiem wplywajacym na srodowisko w przypadku lotnictwa. Nalezy bowiem pa-
migtac, ze silniki lotnicze emituja rowniez par¢ wodna oraz tlenki azotu [155]. Para
wodna jest naturalnym produktem spalania weglowodoréw i gazem cieplarnianym
bardziej niebezpiecznym niz dwutlenek wegla, zwtaszcza ta tworzaca smugi kon-
densacyjne w stratosferze. Z kolei wzrost emisji tlenkdw azotu jest paradoksalnie
konsekwencja dazenia do obnizania zuzycia paliwa. Najprostsza metoda obnizania
zuzycia paliwa jest podwyzszanie sprawnosci silnika. To za$§ najtatwiej osiagnac
podwyzszajac temperature, w ktorej prowadzi si¢ spalanie. Niestety w wyzszych
temperaturach spala¢ si¢ zaczyna rowniez azot znajdujacy si¢ w powietrzu zassa-
nym do wnetrza komory spalania silnika. W efekcie mniejszej emisji dwutlenku
wegla 1 pary wodnej czgsto towarzyszy wigksza emisja tlenkéw azotu. Moga one
powodowa¢ kwasne deszcze. Juz sam ten fakt ilustruje jak trudnym zagadnieniem
jest redukcja wptywu techniki lotniczej na §rodowisko i jak trudno jest sformuto-
wa¢ warunki techniczne w tej dziedzinie. Doda¢ przy tym nalezy, ze emisja gazow
nie jest jedynym czynnikiem wplywu lotnictwa na srodowisko. Samoloty wytwa-
rzaja rowniez hatas [118, 119, 223, 224], uprzykrzajacy zycie mieszkancom dziel-
nic sasiadujacych z lotniskami, skuszonych do zamieszkania tam niskimi cenami
nieruchomosci. Kazdy z samolotéw predzej czy pdzniej musi tez zosta¢ poddany
recyclingowi, lub ulec katastrofie, a niemal kazdy zawiera duze ilosci materiatow
niebezpiecznych. Ekstremalnym przypadkiem byly tu proby zbudowania samo-
lotu z napedem nuklearnym. Poddawane probom w locie prototypy zawsze lataty
z asysta samolotow towarzyszacych, na ktorych poktadach przewozono druzyny
dekontaminacyjne, ktérych zadaniem miato by¢ przeprowadzenie dekontaminacji
miejsca ewentualnej katastrofy.

1.3. Proces projektowania samolotu
Projektowanie samolotu jest procesem iteracyjnym. Oznacza to, ze nie da si¢ go

zrealizowaC od razu ,,w pierwszym podejsciu”. Wynika to z faktu, ze zaczyna-
jac projekt ,,od czystej kartki papieru”, projektant nigdy nie dysponuje kompletem
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informacji niezbe¢dnych do zrealizowania udanego projektu. Zwykle wiele z tych
informacji musi by¢ zatozonych na podstawie doswiadczenia i intuicji projektanta.
W kolejnych iteracjach zatozenia te sa weryfikowane. Z tego powodu nie oplaca si¢
zaczynac projektowania od szczegdtowego projektu konstrukcyjnego. Wymagatby
on bowiem zbyt wielu poprawek przed podj¢ciem decyzji o budowie prototypu.
Zwykle wigc realizuje si¢ projekt metoda kolejnych przyblizen (rys.1.16). Zaczy-
na si¢ od przegladu wynikow dostgpnych badan, technologii i nowych koncepcji,
analiz rynku i mozliwosci finansowych, w celu okreslenia, jaki nowy samolot jest
potrzebny i oszacowania zwiazanego z tym ryzyka oraz okreslenia jaki nowy typ
samolotu da si¢ zaprojektowa¢. Dokonuje si¢ tez wstgpnych analiz technicznych,
ekonomicznych wptywu na §rodowisko i innych. Etap ten konczy si¢ zwykle sfor-
mulowaniem wymagan techniczno-ekonomicznych. Nastgpnie przechodzi si¢ do
projektu koncepcyjnego, zwanego tez studium wykonalno$ci, w ramach ktérego
ustala si¢ podstawowe parametry nowego ptatowca. Pojawiaja si¢ tez rysunki pre-
zentujace jego wyglad i rozmieszczenie wyposazenia. Dalej analizuje si¢ rozktad
masy, charakterystyki aerodynamiczne, statecznos¢, osiagi i obciazenia. Projektuje
si¢ strukturg i bada jej wytrzymatos¢. Na koniec analizuje si¢ koszty. Wszystkie te
analizy dokonywane sa przy braku wielu niezbednych precyzyjnych informacji,
powinny wigc by¢ realizowane przez najbardziej do§wiadczonych projektantow
firmy. Musza oni czgsto zaktada¢ wartosci pewnych wielkosci na podstawie weze-
$niejszych doswiadczen. Proces ten powtarza si¢ wielokrotnie. Zwykle w kazdej
kolejnej iteracji projektanci dowiaduja si¢ coraz wigcej na temat nowego samolotu
i zblizaja jego wlasciwosci do tych, ktore zatozono.

Jesli w wyniku opisanego powyzej procesu okaze sig, ze nie da si¢ zbudowac
ptatowca o zalozonych wiasciwosciach technicznych, ekonomicznych i §rodowi-
skowych, to podejmuje si¢ negocjacje w celu odpowiedniej modyfikacji wymagan
technicznych.

Jesli w wyniku opisanego powyzej procesu okaze si¢, ze da si¢ zbudowac pta-
towiec o zatozonych wiasciwosciach technicznych, ekonomicznych i $rodowi-
skowych, to przystepuje si¢ do realizacji projektu wstgpnego, ktorego celem jest
weryfikacja zatozef przyjetych na etapie projektu koncepcyjnego i uscislenie za-
stosowanych rozwiazan. Etap ten jest niezwykle wazny, gdyz kolejny jest tak kosz-
towny, ze praktycznie zaden producent samolotéw nie bytby w stanie sfinansowac
go samodzielnie. Z tego powodu zatwierdzony projekt wstgpny jest prezentowany
potencjalnym klientom. Czgsto na tym etapie przyjmowane sa zamowienia. Biorac
pod uwage liczbe tych zamowien szacuje si¢ liczbg samolotow mozliwych do sprze-
dania i podejmuje decyzje o podjeciu dalszych prac. Wymagaja one zazwyczaj za-
ciagni¢cia kredytow w bankach, w zwiazku z tym projektant musi by¢ pewny obie-
cywanych osiagéw z duza doktadnoscia, siggajaca 2%. Nie zrealizowanie obietnic
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moze zaowocowac rozczarowaniem klientoéw i wycofaniem zamowien prowadzac
do bankructwa firmy. Na tym etapie dokonuje si¢ wigc doktadnych analiz nume-
rycznych aerodynamiki i wytrzymatosci struktury samolotu. Niestety wymagana
doktadno$¢ obliczen jest porownywalna z osiagalng, w zwiazku z tym petne do-
trzymanie obietnic udaje si¢ zwykle tylko w przypadku projektow rozwojowych
(np. Boeing 737 —600, -700, -800, -900 w stosunku do —300, -400, -500). Wynika
stad ogromny konserwatyzm firm lotniczych, ktére bardzo niechg¢tnie podejmu-
ja realizacj¢ zupetlie nowych projektow, preferujac modernizacj¢ starych. Z tego
wzgledu bardzo wazne jest obnizanie ryzyka zwigzanego z projektem. W tym celu
buduje si¢ roznego rodzaju demonstratory, np. przeznaczone do badan w tune-
lu aerodynamicznym lub do badan wytrzymatosciowych. Mozna tez zbudowac
tzw. demonstrator latajacy, ktorego nadrzgdnym celem jest weryfikacja popraw-
no$ci wybranych elementow projektu, a jednoczes$nie przekonanie potencjalnych
klientow oraz instytucji finansowych, ze projekt jest bliski realizacji i osiagnigcia
zatozonych wymagan. Zwykle demonstrator taki dos¢ dobrze odwzorowuje geo-
metri¢ zewnetrzng przysziego samolotu, dzigki czemu mozliwa jest szczegdtowa
weryfikacja jego aerodynamiki. Demonstrator taki jest jednak zwykle cigzszy od
ptatowca docelowego. Wynika to z faktu, ze poszczegdlne jego elementy skonstru-
owane sa mniej doktadnymi i mniej pracochtonnymi metodami, wymagajacymi
jednak wiekszego zapasu bezpieczenstwa. Nie ma to wielkiego wplywu na wyniki
badan, gdyz uzyskanie takiej samej masy startowej jak w zalozeniach moze si¢ od-
by¢ kosztem zmniejszenia masy uzytecznej, ktora sktada si¢ zazwyczaj wytacznie
z aparatury pomiarowej. Mozna tez zaprojektowac i przebadac latajacy demonstra-
tor w skali, tzw. model dynamicznie podobny (rozdz. 1.1.4.,2.8.), odwzorowujacy
najistotniejsze cechy docelowego ptatowca. Zastosowanie takiego modelu pozwa-
la na efektywna i bezpieczna weryfikacjg, zwlaszcza najbardziej awangardowych
projektow, przy jednoczesnej oszczgdnosci finansowe;.

Po zrealizowaniu wszystkich tych prac podejmuje si¢ decyzje o przysztosci
projektu. Moze on zosta¢ zatwierdzony do realizacji, albo wroci¢ do etapu projek-
tu koncepcyjnego, albo zosta¢ odestany do archiwum. Tych ostatnich przypadkow
jest niestety najwigcej. Na szczescie srodki zainwestowane w nieudane projekty
daje si¢ czgsciowo odzyskac, jesli zawarto$¢ archiwum jest dostepna dla projek-
tantow i moga oni z niego czerpaé wiedzg o przyczynach wezesniejszych niepowo-
dzen. Zwigksza to szanse sukcesu kolejnych projektow.

Po zatwierdzeniu projektu wstgpnego przystepuje sie do realizacji szczegdto-
wego projektu konstrukcyjnego. Na tym etapie konstruuje si¢ kazda cz¢s¢ i kazdy
zespot samolotu oraz wykonuje ich szczegdtowa dokumentacje techniczna (kon-
strukcyjna, technologiczna [276] i eksploatacyjna). Na podstawie tej dokumentacji
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zbudowane zostang nastgpnie prototypy do badan w locie i do badan naziemnych,
w tym do badan niszczacych.

Prototypy sa juz w petni dojrzatymi konstrukcjami, dostosowanymi jednakze
do przeprowadzenia badan. Zazwyczaj maja one pewng ilos¢ dodatkowych uchwy-
tow 1 otworoéw przeznaczonych do instalacji dodatkowego wyposazenia pomiaro-
wego. Badania zwykle maja dwa etapy. W pierwszym realizowane sa eksperymen-
ty majace na celu stwierdzenie, czy samolot spelnia wymagania i nadaje si¢ do
certyfikacji. W drugim realizowane sa proby dowodowe z udziatem przedstawicieli
nadzoru lotniczego, ktory ma wyda¢ certyfikat zdatnosci do lotu nowej konstruk-
cji. Nie oznacza to jednak, ze zakonczenie badan zakladowych jest odpowiednim
momentem do poinformowania nadzoru o tworzeniu nowego samolotu. Jest wrecz
przeciwnie. W trakcie obydwu faz badan moze by¢ konieczne wprowadzenie pew-
nych zmian konstrukcyjnych. Im wcze$niej nadzoér zostanie poinformowany o no-
wym projekcie i im bardziej bedzie zaangazowany w jego tworzenie, tym mniejsze
jest prawdopodobienstwo pojawienia si¢ koniecznos$ci wprowadzania powaznych
zmian w trakcie realizacji prob dowodowych. Z kolei zbyt pézne poinformowa-
nie nadzoru moze si¢ zakonczy¢ odmowa wszczgcia postgpowania certyfikacyj-
nego i zmarnowaniem sit i srodkow zainwestowanych w projekt. Wydaje si¢ iz
najbardziej odpowiednim momentem do poinformowania nadzoru o zamiarze za-
projektowania nowego samolotu jest zakonczenie z powodzeniem fazy projektu
koncepcyjnego, a najpozniej wstepnego. Po zakonczeniu procesu certyfikacji moz-
na przystapi¢ do produkcji samolotu, najlepiej w wytworni posiadajacej certyfikat
organizacji produkujacej sprzet lotniczy [213].

Ciekawym zagadnieniem jest zagospodarowanie prototypow wykorzystywa-
nych w badaniach. Bardzo czgsto producent zatrzymuje prototypy do dalszych ba-
dan majacych na celu doskonalenie platowca. Warto jednak zauwazy¢, ze koszt
wytworzenia prototypdw jest bardzo wysoki (znacznie wyzszy niz samolotow pro-
dukowanych seryjnie), a okres wprowadzenia nowego typu samolotu do eksplo-
atacji bywa trudny dla producenta pod wzglgedem finansowym. Zdarza si¢ wigc,
ze wyposazenie pomiarowe jest demontowane a prototypy sa sprzedawane. Biorac
pod uwage znaczng ilo§¢ wylatanych w probach godzin oraz nietypowa konstruk-
cje sa one zazwyczaj sprzedawane po nizszej cenie niz normalne samoloty z pro-
dukcji seryjnej. Daje si¢ wigc w ten sposob odzyskaé tylko czgs¢ kosztow ponie-
sionych na ich wytworzenie. Tym niemniej moze to by¢ konieczne dla przetrwania
firmy i utrzymania produkcji. Po pewnym czasie mozna z reszta prototypy odkupic¢
od ich uzytkownikéw i przywrécic¢ im funkcje badawcze.

Wydawac¢ by si¢ mogtlo, ze etap projektu konstrukcyjnego i badan prototy-
poOw jest najwazniejszy w catym procesie, gdyz to wlasnie w tym etapie bierze
udzial najwigcej 0sob 1 wydatkowane sa najwigksze srodki. Okazuje si¢ jednak, ze
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rownie wazny jest kazdy z etapéw z projektem koncepcyjnym wiacznie. Mozna
to zrozumie¢ analizujac wykres elastycznosci i kosztéw projektu (rys.1.17.). Na
etapie projektu koncepcyjnego ponoszone sa bardzo niewielkie wydatki, z dru-
giej strony swoboda projektantow jest tu jednak najwigksza. Poczatkowo moga
oni wprowadza¢ dowolne modyfikacje, nie ponoszac niemalze zadnych kosztow.
Przechodzac do projektu wstepnego i kolejnych etapéw projektowania mozliwosci
wprowadzania zmian szybko maleja, natomiast ich koszty szybko rosna. Na etapie
badan prototypow wprowadzenie jakiejkolwiek zmiany jest niezwykle kosztowne,
a mozna wprowadza¢ tylko nieznaczne modyfikacje. Jesli wigc na etapie projektu
koncepcyjnego popeliony zostanie istotny btad, to wyeliminowanie go pdzniej
moze okazac¢ si¢ zupetnie niemozliwe.

Z tego wzgledu projekt koncepcyjny opracowuja zwykle najbardziej do§wiad-
czeni inzynierowie, zdolni rozwaza¢ wszystkie istotne aspekty nowej konstrukcji.
Na bazie sformutowanych wymagan, projektowanie koncepcyjne zaczyna si¢ zwy-
kle od analizy przeznaczenia samolotu i misji, jaka ma realizowaé. Szkicuje si¢ tez
koncepcjg samolotu.

100 =— i
Elastycznos¢ Koszt
projektu [odpowiednia
[%] jednostka monetarna]
o \
A B C D czas

A — koncepcja, definicja wymagan
B —Projekt koncepceyjny

C —projekt wstepny

D - konstrukcja

Rys.1.17. Mozliwos¢ wprowadzania zmian do projektu i koszty ich wprowadzania [108]

Pozwala to na wyznaczenie podstawowych jego parametrow, takich jak po-
zadane masy, obciazenie powierzchni nosnej i mocy (ciagu). Z wymagan i anali-
zy przeznaczenia samolotu wynikajq tez przestanki co do wyposazenia i tadunku
uzytecznego. Zestawia si¢ wigc niezbedne wyposazenie, co pozwala na szczegod-
lowa syntezg geometrii samolotu oraz analizg jej wlasciwosci aerodynamicznych
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1 bardziej szczegétowa analiz¢ masowa. Uzyskane w ten sposob informacje na
temat mas, momentow bezwladnosci oraz wspotczynnikow aerodynamicznych
i ich pochodnych pozwalaja dokona¢ analizy statecznosci samolotu. Na tym eta-
pie niezbgdne sa zazwyczaj pewne poprawki, np. zmiana powierzchni usterzen,
warto wigc wprowadzi¢ je przed przystapieniem do kolejnych etapow. Jesli okaze
si¢, ze samolot jest wystarczajaco stateczny, mozna przystapi¢ do analizy osiagow
zespotu napgdowego i catego samolotu. Znajac osiagi mozna wyznaczy¢ obciaze-
nia, jakim samolot bedzie poddany w trakcie eksploatacji. To z kolei pozwala na
zaprojektowanie struktury i przeanalizowanie jej wytrzymatosci. Znajac strukture,
naped 1 wyposazenie samolotu mozna doktadniej niz poprzednio przeprowadzi¢
analiz¢ masowa. Co wigcej, na tym etapie mozna sprawdzi¢ rowniez wlasciwosci
ekonomiczne i eksploatacyjne samolotu oraz jego wplyw na srodowisko. Analizy
te zazwyczaj prowadza do wniosku, ze projekt nie spelnia zalozonych wymagan.
Dysponujac jednak danymi ze wszystkich weczesniejszych etapow mozna zmodyfi-
kowa¢ koncepcje samolotu w taki sposob, zeby w kolejne;j iteracji do tych wyma-
gan sig zblizy¢.

Majac nowa koncepcje nalezy po raz kolejny przeprowadzi¢ wszystkie wymie-
nione powyzej etapy az do kolejnej oceny zgodno$ci z wymaganiami. Zwykle i ta
proba nie daje jeszcze satysfakcjonujacych rezultatdw. Mozna jednak ocenié czy
w wyniku modyfikacji koncepcji projekt zblizyt si¢ do zaktadanych wymagan, czy
tez nie. Jezeli roznica miedzy zakladanymi a osiagnigtymi wlasciwosciami samo-
lotu jest mniejsza niz poprzednio, to taki proces projektowania mozna przedstawic¢
W postaci zbieznej spirali projektowej (rys.1.18.) [63]. W przeciwnym razie spirala
ta jest rozbiezna. Rosnace rozbieznoséci migdzy wymaganiami, a osiaganymi wila-
$ciwosciami moga $wiadczy¢ o potrzebie drastycznej zmiany koncepcji lub o tym,
ze takiego samolotu w ogole nie da si¢ zbudowac. Trzeba wtedy podjac probe
negocjacji wymagan technicznych z zamawiajacym. Moze si¢ w zwiazku z tym
wydawac, ze projektowanie samolotu w oparciu o wlasne analizy, bez zamowienia
od konkretnego klienta, jest tatwiejsze, gdyz wystarczy podja¢ decyzjg o obnizeniu
wymagan, bez konieczno$ci negocjowania z kimkolwiek. Trzeba jednak pamigtac,
ze taka decyzje ostatecznie i tak zweryfikuje rynek. Z tego wzgledu podjegcie takiej
decyzji, przy niepeinej wiedzy o mozliwych konsekwencjach, wcale nie jest tatwe.

Z drugiej strony, jezeli w kazdej kolejnej iteracji osiaga si¢ wyniki coraz bliz-
sze zatozonym, to mozna kontynuowa¢ rozwdj projektu w tym samym kierunku.
Pojawia si¢ jednak pytanie, kiedy zakonczy¢ proces projektowania. Odpowiedz
na to pytanie jest do§¢ zaskakujaca. Wedtug prof. Soltyka proces projektowania
konczy sig z chwila, gdy ostatni samolot zejdzie z linii produkcyjnej. W trakcie ca-
lego okresu produkcji pojawiaja si¢ bowiem propozycje stworzenia wersji rozwo-
jowych samolotu. W dzisiejszych czasach nalezatoby jednak ten proces przedtuzy¢
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Rys.1.18 Zbiezna spirala projektowa [63]

az do chwili ztomowania ostatniego samolotu. Zdarzaty si¢ bowiem przypadki,
gdy uzytkownicy zwracali si¢ do jego producenta o przeprowadzenie modernizacji
typu samolotu, ktorego juz w biurze konstrukcyjnym nikt nie pamigtal. Nie po-
winno to dziwi¢, zwazywszy, ze nawet najbardziej sprawny proces projektowania
zbiega si¢ do zalozonych wymagan asymptotycznie, a wymagania te rowniez moga
si¢ zmienia¢ z biegiem czasu. Tym trudniejsze i wymagajace wigkszego doswiad-
czenia jest wigc podjecie decyzji o tym, kiedy projekt mozna przedstawi¢ §wiatu.
Zbyt dtugie doskonalenie moze doprowadzi¢ projekt niemal do doskonatos$ci, ale
spdznionej, bo w tym samym czasie rynek opanuja inne projekty nawet mniej do-
skonate. Z drugiej strony zbyt wczesne wprowadzenie konstrukcji na rynek moze
doprowadzi¢ do konfliktu z uzytkownikami, wynikajacego z nadmiernie wysokiej
awaryjnosci nowego typu samolotu lub jego niepeinej funkcjonalnosci. Moze si¢
to wiazac rowniez z koniecznoscia czasowego wylaczenia z eksploatacji floty wy-
produkowanych i wprowadzonych do uzytku samolotow, co fatalnie wptywa na
wizerunek produktu i sprzedajacej go firmy. W najgorszym razie moze tez dojs$¢ do
serii katastrof z ofiarami $§miertelnymi.

Warto przy tym zwroci¢ uwage na to, ze uczestnictwo projektantow i konstruk-
torow w utrzymywaniu floty samolotéw w ciagtej zdatnos$ci do lotu jest bezcennym
zrodtem wiedzy i doswiadczenia, ktére moga by¢ wykorzystane do realizacji no-
wych wersji rozwojowych, czy tez zupetnie nowych projektow.



ROZDZIAL 2 )
— STUDIUM WYKONALNOSCI

Pierwszym etapem projektu koncepcyjnego samolotu powinno by¢ studium wy-
konalnosci wymagan (rys.1.16.). Obejmuje ono migdzy innymi analiz¢ trendow,
dobdr podstawowych parametrow takich jak masa samolotu, moc (lub ciag) silni-
ka i powierzchnia nosna oraz oceng kosztow realizacji projektu. Na tej podstawie
mozna zdecydowac, czy realizacja projektu jest mozliwa w ramach zdefiniowa-
nych wymagan, dostgpnego czasu i srodkow materialnych. Na tym etapie dokonuje
si¢ roOwniez czgsto wstegpnej oceny konfiguracji i pierwszych szacunkow osiagow
samolotu. Informacje dotyczace bezposrednio samolotu musza by¢ rowniez uzu-
pelnione analizami potrzeb w zakresie infrastruktury badawczej, mozliwosci wy-
tworczych i dostgpnosci personelu inzynieryjnego itp. W niniejszej pracy przed-
stawione beda tylko zagadnienia i techniki projektowania zwigzane bezposrednio
z platowcem. Zagadnienia zwiazane z rozwojem napedu i awioniki maja odmienna
naturg niz te zwiazane z rozwojem platowca, wykraczaja wigc poza zakres jednej
ksiazki. Ponadto w przekonaniu autora rownoczesne rozwijanie ptatowca, jego na-
pedu i wyposazenia nie jest racjonalne. Doswiadczenie wykazuje bowiem, ze czas
niezbedny do osiagnigcia dojrzatosci technicznej kazdego z tych elementdéw jest
inny. Historia zna mnéstwo przypadkow, kiedy to zbudowany prototyp samolotu,
miesigcami, a nawet latami czekal na rozwijany do niego silnik. Czasem dawato
si¢ go oblata¢ z napedem innym niz docelowy. Najczgsciej jednak konczylo sig to
uzyskaniem znacznie gorszych osiagoéw niz zaktadane. Z punktu widzenia projektu
platowca, najlepiej jest wigc bazowac na napedach i awionice dostgpnych juz na
rynku ,,z p6tki”, zostawiajac margines na modyfikacje wynikajace z pojawiania si¢
kolejnych urzadzen.

2.1. Analiza trendow

Analiza trendow moze stuzy¢ dwém celom: zdefiniowaniu wymagan technicz-
nych i zidentyfikowaniu metod ich realizacji. Pierwszy z nich wystepuje wtedy,
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gdy zamawiajacy nie wyspecyfikuje szczegdtowych wymagan, lub - gdy studium
jest realizowane bez udziatu zamawiajacego. Nalezy w tym wypadku zastanowic
si¢, ktore parametry maja by¢ wazne dla projektowanego samolotu i porownaé
z wynikami osigganymi przez konkurencyjne konstrukcje. Nie nalezy przy tym
traktowa¢ zbyt wielu parametrow jako najwazniejsze, gdyz proba zrealizowa-
nia zbyt wielu celow zwykle konczy si¢ niepowodzeniem projektu. W prakty-
ce priorytetem powinien by¢ jeden lub co najwyzej dwa parametry. Dla samo-
lotow transportowych moze to by¢ zasieg i tadunek uzyteczny, dla samolotow
STOL dtugosé¢ startu, dla szybowcow maksymalna doskonatos¢, a dla samolotow
akrobacyjnych predkos¢ wznoszenia lub promien zakrgtu prawidtowego. Dane
do porownania mozna czerpa¢ z dowolnych zrddet. Najbardziej wiarygodnym
jest jednak publikowany od wielu dziesiatkow lat katalog Janes’ All World Air-
craft [106]. Korzystajac z kolejnych jego rocznikoéw nalezy wyselekcjonowac
kilkadziesiat konstrukcji podobnych do projektowanego samolotu. Stowo ,,po-
dobnych” moze tu by¢ do$¢ szeroko rozumiane. Jesli projektowany samolot jest
przedstawicielem typowej klasy (np. 70-miejscowych samolotow komunikacyj-
nych lub np. samolotéw do szkolenia podstawowego), to mozna zazwyczaj zna-
lez¢ bardzo duzo tego typu konstrukcji. Jesli jednak samolot ma by¢ konstruk-
cja pionierska (np. rekreacyjny samolot odrzutowy lub wysokosciowy samolot
bezzatogowy), to podobienstwo trzeba traktowa¢ bardzo szeroko. W pierwszym
z przyktadow do porownania mozna wzia¢ np. rekreacyjne motoszybowce lub
lekkie samoloty szkolne i turystyczne, w drugim zaniedbac¢ jego bezzatogowos¢
i analizowa¢ wszystkie samoloty wysokosciowe.

Po wyselekcjonowaniu odpowiednich konstrukcji warto zestawi¢ ich dane
techniczne w tabeli, zwracajac uwagg na to, czy poszczegdlne parametry podawa-
ne sa w identycznych warunkach. Czgsto zdarza sig, ze producenci podaja parame-
try osiagowe w takich warunkach, aby ich konstrukcje wygladaty najkorzystniej
na tle konkurencji. Jesli jednak, dla kazdego samolotu warunki bgda inne, to dane
beda nieporownywalne. Typowe przypadki tego rodzaju problemow to zasigg, po-
dawany dla roznych warunkow zatadowania lub predko$¢ wznoszenia podawana
na r6znych wysokosciach.

Na podstawie powyzszego zestawienia nalezy sporzadzi¢ wykresy priory-
tetowych parametrow w funkcji daty oblotu lub podjgcia produkcji samolotu
1 aproksymowac uzyskang zalezno$¢ krzywa. Z wykreséw tych mozna wprost
odczyta¢ jakie wartosci powinny mie¢ priorytetowe parametry, zeby projekto-
wany samolot byt konkurencyjny. Nie nalezy przy tym przyktada¢ zbyt wiele
uwagi do samych krzywych aproksymujacych, gdyz reprezentuja one przecigtne
samoloty w danych okresach. Chcac by¢ konkurencyjnym nalezaloby raczej pla-
nowaé parametry wyzsze niz wynikajace z krzywych. Warto przy tym zauwazyc,
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ze mato interesujace sa wartosci tych parametrow w chwili dokonywania analizy.
Projektowany samolot pojawi si¢ na rynku po 3-5 latach rozwoju, o ile jest to sa-
molot mato skomplikowany, lub nawet po 20 latach rozwoju, w przypadku skom-
plikowanych samolotow bojowych. Nalezy si¢ liczy¢ z tym, ze w tym czasie
pojawi si¢ kolejna generacja konstrukcji i to z nimi nowoprojektowany samolot
bedzie musiat konkurowaé. W zwiazku z tym krzywe trendu nalezy ekstrapolo-
wac o tyle lat na ile przewiduje si¢ rozwdj samolotu.

Nie sa to jednak wszystkie informacje jakie mozna wydoby¢ z analizy konku-
rencyjnych produktow. Wszystkie samoloty podlegaja tym samym prawom fizyki,
ktorym podlegat bedzie nowoprojektowany samolot. Mozna wiec zatozy¢, ze na
podstawie cech konkurencyjnych samolotow da si¢ oszacowa¢ niektdre parametry
tego nowego. Wsrdd tych cech najwazniejszymi na etapie projektowania sa ob-
ciazenie powierzchni, obciazenie ciagu i wydtuzenie ptata nosnego. W przypadku
samolotow okoto- i naddzwigkowych réwniez skos ptata. Warto wigc sporzadzié
wykresy priorytetowych parametrow w funkcji tych wielkosci. Pozwoli to oszaco-
wac wartos$ci obcigzen, wydtuzenia i skosu, ktore utatwia realizacje zatozen tech-
nicznych. Podobnie jak poprzednio, rowniez i w tym wypadku moze si¢ pojawic
konieczno$¢ ekstrapolacji, zwlaszcza jesli parametry priorytetowe nowego samo-
lotu maja by¢ znacznie lepsze niz dla istniejacych konstrukc;ji.

Oprocz powyzszych, warto rowniez ujaé statystycznie inne charakterystyki sa-
molotow, a w szczegdlnosci:

Cechg objetosciowa usterzenia poziomego (4.1),
Cechg objetosciowa usterzenia pionowego (4.2),
Czes$¢ rozpigtosci skrzydet objeta lotkami
Wzgledna cigciwe lotek

Wzgledna cigeciwe steru wysokosci

Wzgledna cigciwe steru kierunku

Wznios

Tym razem nie ma potrzeby analizowania trendow, gdyz wyzej wymienione
charakterystyki zwykle nie maja wigkszego wpltywu na parametry priorytetowe.
Wystarczy wigc obliczy¢ warto$ci srednie, ktore nastgpnie mozna przyjaé jako
pierwsze przyblizenie dla projektowanego samolotu.

Na koniec nalezy wyznaczy¢ zaleznos¢ stosunku masy samolotu pustego do
masy startowej w funkcji masy startowej. Tym razem oprocz wykresu przedstawia-
jacego trend warto réwniez wyznaczy¢ rownanie linii trendu w postaci analitycz-
nej. Czesto mozna ja przedstawi¢ w postaci zaleznosci:
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Rys. 2.1. Statystyczna zalezno$¢ cigzaru samolotu pustego od cigzaru startowego [217]

m

== AmgO .Kvs
Mro (2.1

Gdzie: A1 C — wspotezynniki wynikajace z wykresu m /m = f(m )

C= log(&J / log[ﬁ] (2.2)
Y2 X,

A=21 (2.3)
X
K — wspotczynnik lekkosci nowych technologii (jesli np. w analizie trendow
wszystkie samoloty sa metalowe, a nowy samolot ma by¢ kompozytowy [24, 104],
to mozna przyjac, ze K =0,9, a jesli w analizie trendow wszystkie samoloty maja
staly skos a w nowym samolocie ma by¢ zastosowane skrzydto ze zmiennym sko-
sem, to K =1,04)
Wartosci wspotczynnikdéw A 1 C mozna tez znalez¢ w literaturze [217].

2.2 Definicja misji

Kolejnym etapem projektu koncepcyjnego powinno by¢ zdefiniowanie charaktery-
stycznej misji samolotu [45, 46, 217, 181]. Pozwoli to nastgpnie oszacowaé mase
paliwa jaka samolot zuzyje w trakcie jej realizacji i dalej masg startowa samolotu.
Definicja misji powinna zawiera¢ podstawowe wymagania, takie jak tadunek, czy
dlugos$¢ pasow startowych lotnisk, z ktorych samolot ma operowac oraz tzw. typo-
wy profil misji, czyli prezentacj¢ wszystkich etapow typowego lotu, poczawszy od
uruchomienia silnika, poprzez rozgrzewanie go, kotowanie samolotu po lotnisku,
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wznoszenie itd., az do oczekiwania w kolejce do ladowania, ladowania, kolowa-
nia na stanowisko postojowe i wylaczenia silnika. Kazdemu z tych etapow nalezy
przypisa¢ odpowiednie parametry, np.: putap, dystans, czas trwania itp. Przyktady
profili misji pokazuja rys.2.2.12.3.

patrolowanie t=Xh

dolpt V=X, kmh \ -

N
— E
= }{
& I
0) -
T
R L.
3 S o A
| 4 - !
| , = j
II i ______.-' fi
| /
start opadanie w=-X_kmih ladowanie

rys.2.2. Przyktadowy profili misji z parametrami jej poszczegdlnych etapow

Przelot samolotu pasazerskiego

_/ﬂ zrzut tadunku
lot beznapgdowy _/_\}{_}(_}(’{‘:{_x/}
=N

—~~ Operacis samolatu rolniczego

Frzelot motoszybowcem

Frzechwytywanie samolotern myslwskim

rys.2.3. Przyktady profili misji r6znych typéw samolotéw
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2.3 Szacunkowa biegunowa analityczna

Do wstgpnego oszacowania masy samolotu konieczne bedzie rowniez oszacowa-
nie wybranych charakterystyk aerodynamicznych samolotu, a w szczegdlnosci bie-
gunowej analitycznej w postaci:

2
Co—C, +—C 2.4)
mT-AR-e
Gdzie:

C, — wspolczynnik oporu samolotu

C,, — wspolczynnik oporu samolotu przy C =0

C, — wspotczynnik sity nosnej samolotu

AR — wydluzenie ptata np. z analizy trendow, zdefiniowane jako AR=b%S
e~ 0,8 - wspdtczynnik Oswalda

b — rozpigtos¢ skrzydet

S — powierzchnia rzutu skrzydet na ptaszczyzng pozioma, traktowana zwykle
jako powierzchnia odniesienia S_,

W powyzszym rownaniu C_i C sa zmiennymi, a AR jest znane z analizy tren-
dow. Do pelnego zdefiniowania biegunowej analitycznej potrzebna bedzie jeszcze
warto§¢ wspotczynnika C ;. Mozna ja oszacowa¢ na podstawie geometrii prze-
widywanej konfiguracji samolotu i jego ,,powierzchni omywanej” — S_ . Przez
powierzchni¢ omywana nalezy tu rozumie¢ kazda powierzchni¢ majaca kontakt
z opltywajacym samolot powietrzem. W szczegdlnosci uwzgledni¢ tu nalezy gor-
na i dolna powierzchnig ptata i usterzen, cata powierzchni¢ kadtuba i gondol, po-
wierzchnie szczelin w uktadzie sterowania itd. Na wstgpnym etapie projektowania
doktadne obliczenie powierzchni omywanej nie jest oczywiscie mozliwe. Mozna
jednak porowna¢ wilasna koncepcje samolotu z innymi, o znanym stosunku po-
wierzchni omywanej do powierzchni odniesienia (rys.2.4.). Stosunek ten mozna
z kolei wykorzysta¢ w celu oszacowania maksymalnej doskonalo$ci aerodyna-
micznej samolotu w oparciu o dane zawarte w literaturze (rys.2.5.).
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Rys.2.4. Typowa powierzchnia omywana roznych uktadow samolotow [217] (The Smith-
sonian § National Air and Space Museum, Washington, Pima Air Museum, Tucson, Muzeum
Lotnictwa Polskiego w Krakowie, Museum of Flight, Seattle)

+—4+—+ samaoloty bolowe w locie naddiwiskowym !
W= samoloty bojowe w locie poddiwigkowym ‘
B—8—l cywilne samolety odrzulowe !
d—d——k samoloty smiglowe z chowanym podwoziem |
—E—¥ samoloty smiglowe z podwoziem stalym |

10

o

5 6 7
ARI(S /S er)

Rys.2.5. Zaleznos¢ maksymalnej doskonatosci od wydtuzenia i powierzchni omywanej
[217]
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C,, mozna teraz obliczy¢ ze wzoru na maksymalng doskonato$¢, wyprowadzo-
nego z biegunowe;j analitycznej. Doskonato§¢ aerodynamiczna samolotu to stosu-
nek sity nosnej do oporu, mozna ja wigc zapisaé jako:

C._c. L 2.5)
C. C:
Cot——
w-AR-e

Aby obliczy¢ dla jakiego Cz doskonatos$¢ jest maksymalna nalezy rownanie
(2.5) zrézniczkowacé:

d gz 1 2-C 1
. _ —+C L - . (2.6)
dcC, C. 7-AR-e C?
CxO + + z
z-AR-e ( " 7. AR e]
i pochodna przyrownac¢ do zera:
| 2. -1
0= i 2& : 2.7)
C. 7-AR-e C?
ot C. 4+ =
z-AR-e “ 7z AR-e
2 2
Pomn6zmy teraz obie strony rownania (2.7) przez (C + ¢
o? 9.C 0 , m-AR-e
0=C,+ —-C, ~—=C,, ———— (2.8)
7T-AR-e 7-AR-e T-AR-e

Z rownania (2.8) mozemy obliczy¢ C, maksymalnej doskonatosci:

C. =7 AR-e-C, (2.9)

i odpowiadajaca jej predkos¢

yo |2mg ! (2.10)

pS \z-AR-e-C,

Maksymalna doskonato$¢ bedzie wigc miata wartosc:

C. JT-AR-e-C \7T-AR-e-C NT-AR-e-C,, 1 |r-AR-e
]Imx - - - _2 CXO

C C? 7 -AR-e-C 2-C,,
X Cx0+ z x0+ X
7 -AR-e T-AR-e (2.11)

Znajac maksymalna doskonato$¢ samolotu mozna na tej podstawie obliczy¢
C,,- Mozna oczekiwac, ze C_ bedzie si¢ mieSci¢ w zakresie:
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Typ samolotu C,

Bojowe 0,014 - 0,02
Duze samoloty transportowe 0,018 — 0,024
Mate dwusilnikowe 0,022 — 0,028
Jednosilnikowe z podwoziem chowanym 0,02 -0,03
Jednosilnikowe z podwoziem statym 0,025 - 0,04
Rolnicze z aparatura agro 0,06 — 0,08
Motoszybowce 0,014 -0,02

Tab.2.1 Typowe warto$ci oporu minimalnego samolotu [272]

2.4 Masa startowa i masa wlasna samolotu

Nastgpnie mozna wyznaczy¢ masg startowa i mas¢ pustego samolotu jedna
z dwoch przedstawionych ponizej metod. W obydwu przypadkach korzysta si¢
z tych samych zalezno$ci wiazacych mase¢ samolotu po zrealizowaniu danej fazy
lotu z masa samolotu przed rozpoczeciem jej realizacji. Nieco inny jest tylko spo-
sob ich wykorzystania.

Metoda 1 (dla samolotéw zrzucajacych ladunek w trakcie lotu)

W przypadku tej metody zaklada si¢ mase startowa (tzn. mase przed rozpoczgciem
fazy startu), a potem oblicza si¢ masy po kolejnych fazach, zakladajac, ze masa na
poczatku danej fazy lotu jest rowna masie na koncu poprzedniej fazy. W przypadku
wszystkich faz lotu spadek masy samolotu wynika ze spalania paliwa znajdujacego
si¢ w jego zbiornikach. W fazie wykonania zadania spadek masy moze tez wyni-
ka¢ ze zrzutu czesci tadunku uzytecznego (np. uzbrojenia podwieszanego, wody,
srodkow chemicznych, skoczkdéw spadochronowych itp.) [221]. Nalezy przy tym
zaznaczy¢, ze faza startu obejmuje wszystkie operacje wykonywane na ziemi przed
lotem, tzn. uruchomienie silnika, rozgrzewanie silnika, kotowanie, rozbieg itd.
Podobnie faza ladowania obejmuje wszystkie operacje wykonywane na ziemi po
locie. Przy czym masa samolotu pustego, to masa po wyladowaniu, pomniejszo-
na o mas¢ tadunku dowiezionego na lotnisko docelowe, masg rezerwy paliwa —
ok. 5% catkowitej masy paliwa i masg paliwa niezuzywalnego — ok. 1% caltkowitej
masy paliwa (w instalacji paliwowej zawsze pozostaje pewna ilos¢ paliwa, ktorego
nie da si¢ z niej usunac)
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Procedura obliczen bedzie wigc nastepujaca:

)
2)
3)
4)
5)
6)
7)
8)
9)

Zalozy¢ dowolna masg startowa m._

Obliczy¢ mase samolotu po starcie

Obliczy¢ masg samolotu po wznoszeniu

Obliczy¢ mase samolotu po dolocie do celu

Obliczy¢ mase samolotu po wykonaniu zadania

Obliczy¢ masg samolotu po powrocie

Obliczy¢ masg samolotu po oczekiwaniu w kolejce do ladowania
Obliczy¢ masg samolotu po ladowaniu i kotowaniu

Obliczy¢ masg samolotu pustego m,,

10) W oparciu o analiz¢ trendow wyznaczy¢ bardziej realistyczna mase sa-

molotu pustego m, (zaktadana masa startowa* stosunek masy samolotu
pustego do masy startowej z rOwnania (2.1))

11) Obliczy¢ roznicg mas m, - m,,
12) Zmodyfikowa¢ odpowiednio masg startowa m, i wroci¢ do punktu 2)

Obliczenia nalezy prowadzi¢ az do uzyskania zgodno$ci mas m,, i m_, na po-
ziomie 0,1%. Na podstawie dwoch pierwszych iteracji mozna wyznaczy¢ linio-
wa zaleznos¢ réznicy pomigdzy masami startowymi (zaktadang m . i otrzyma-

na m

o) 0d zakladanej masy startowej (m,.), a nastgpnie zmodyfikowa¢ masg

startowa w taki sposob, aby oczekiwana réznica pomigdzy nimi byta réwna zero.
Pozwoli to zmniejszy¢ niezbedna ilos¢ iteracji.

Metoda 2 (Dla samolotéw nie zrzucajacych tadunku w trakcie lotu)

W przypadku tej metody realizuje si¢ nastgpujacy algorytm:

1) Obliczy¢ stosunki mas przed i po kazdej fazie lotu.
2) Obliczy¢ iloczyn wyznaczonych w pierwszym kroku proporcji.

My Ty T Ty (2.12)

n

m

n-1 n

Mpo My My 1, m

3) Obliczy¢ stosunek masy paliwa do masy startowe;j

ﬂzl,%.[l_ m, ] 2.13)

Mo Mo

Wspoélczynnik 1,06 w powyzszym wzorze oznacza rezerwe paliwa i paliwo
niezuzywalne.
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4) Masg startowa mozna teraz obliczy¢ z rOwnania:

Mo =m,+m, +m,+m, (2.14)
gdzie:
m = -—masa startowa
m¢ — masa zatogi
mf— masa paliwa
mp — masa ,,fadunku uzytecznego”
me — masa samolotu pustego

W tym celu mas¢ samolotu pustego i masg paliwa nalezy pomnozy¢ i podzieli¢
przez masg startowa

m, m
My =M, +m, +—m, +——my, (2.15)
Mro Mro
a nastgpnie przeksztalci¢ do postaci:

m. +m
= MM, (2.16)
70 m

_ M,

Mro  Mrg

W rownaniu tym masa zatogi i masa tadunku uzytecznego znane sa zwykle
z warunkow technicznych. Stosunek masy samolotu pustego do masy startowe;j
znany jest z analizy trendow (2.1), natomiast stosunek masy paliwa do masy starto-
wej z rownania (2.13). Otrzymane w ten sposob rownanie bedzie nieliniowe i uwi-
ktane, w zwiazku z tym nalezy je rozwiazac iteracyjnie.

W przypadku obydwu powyzszych metod mozna zaktada¢ nastepujace zalez-
no$ci migdzy masg po zrealizowanej fazie lotu a masa przed rozpoczgciem tej fazy
[42,217]:

Start: 0,97 < m; /' my, < 0,975 (2.17)

Wznoszenie i rozpedzanie: Jezeli predkos¢ na poczatku i koficu wznoszenia jest
taka sama (np. taka jak tuz po starcie), to zmiana liczby Macha wynika ze zmia-
ny predkosci dzwigku pomigdzy putapem koncowym i poczatkowym. Pozwala to
wprost wykorzysta¢ wykres przedstawiony na rys.2.6, gdyz predkos¢ tuz po starcie
jest zwykle bardzo niska (rzgdu Ma=0,1). Wystarczy wigc obliczy¢ liczb¢ Macha
po wznoszeniu i rozpedzaniu do predkosci przelotowej na pulapie przelotowym
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1 odczyta¢ z wykresu stosunek masy samolotu po wznoszeniu i rozpedzaniu do
jego masy przed rozpoczeciem tego manewru.

Jesli natomiast zalezy nam na obliczeniu spadku masy paliwa w wyniku roz-
pedzania np. od predkosci przelotowej do maksymalnej, to stosunek masy przed
1 po rozpgdzaniu nalezy pomnozy¢ i podzieli¢ przez mase tuz po starcie (2.18).
W wyniku przeksztatcenia otrzymujemy stosunek masy samolotu po wznoszeniu
i rozpedzaniu od startu do predkosci maksymalnej podzielony przez stosunek masy
samolotu po wznoszeniu i rozpg¢dzaniu od startu do predkosci przelotowej. Oby-
dwa te stosunki mozna odczytaé¢ wprost z wykresu na rys.2.6.

-1
Myt _ Myiax _ Mopmax =00 _ =00 My vax _ Mg imax .[mMP"Zd] (2.18)

m, Myprzet Myprzer Mar=01 Mygprzer M0 Mayr—o1 \ M=o,

1

0.9

T"V'Iﬂ X
0.8

Mp.q/M,

0.7
0.6

DLS, - T . T ¥ I 1 . F T I
0.1 1 10
Ma

Rys.2.6 Zaleznos¢ proporcji miedzy masa przed i po rozpedzaniu w funkcji przyrostu licz-
by Macha [42, 181]

Przelot: W celu obliczenia spadku masy postugujemy si¢ rownaniem Bregu-
et’a [42,217]

%
samoloty odrzutowe R= Coo ky Ko - In(m, /m,.) (2.19)
g

samoloty $miglowe R= CL k, K. In(m /m,)  (2.20)
g
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Gdzie:

R - zasigg

V — predkosc¢ przelotowa samolotu

2~9,81m/s? — przyspieszenie ziemskie

Nn~0,8 - sprawnos¢ $migla

C — jednostkowe zuzycie paliwa w kg/h/kN dla silnikow odrzutowych, kg/h/
kW dla silnikéw $migtowych [40, 42, 217]

K —maksymalna doskonato$¢

k, — wspotczynnik wynikajacy z faktu, ze samolot zwykle nie leci z maksymal-
na doskonatoscia. W pierwszym przyblizeniu mozna przyjac, ze k, = 0,8.

T .
Lot z maksymalnym ciggiem: M _ 1- Con T (2.21)
mn m}’l

Gdzie:
Cmax — zuzycie paliwa przy ciagu (mocy) maksymalnym
T —maksymalny ciag (moc)

t —czas pracy silnika na maksymalnym ciagu (mocy)

max

Patrolowanie, oczekiwanie: Znowu postugujemy si¢ rownaniem Breguet’a,
tym razem dla dlugotrwatosci lotu:

samoloty odrzutowe ¢ = CL kp K - In(m, /m, ) (2.22)
'8
samoloty $miglowe ¢ = . kp- K. -%'ln(mn /m,.) (2.23)
‘8
gdzie:

t — dtugotrwatos¢ lotu
k, — wspolczynnik wynikajacy z faktu, ze samolot zwykle nie leci z maksymal-
na doskonato$cia. W pierwszym przyblizeniu mozna przyjac, ze k, = 0,8.

Ladowanie: 097 <m,.,/m,<0,975 (2.24)
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2.5 Obciazenie powierzchni i obciazenia ciagu (mocy) w réznych fazach
lotu

Znajac z powyzszych rozwazan masg startowa i mase samolotu pustego oraz z ana-
lizy trendéw - obcigzenie powierzchni i ciagu, mozna by w zasadzie wyznaczy¢
rowniez powierzchni¢ ptata i moc zespotu napedowego projektowanego samolotu.
Jednakze przyjecie obcigzenia powierzchni i ciagu wprost z analizy trendéw nie
uwzglednia szczegolnych wymagan jakie projektowany samolot ma spetnic. Warto
wigc obydwa te parametry wyznaczy¢ bardziej racjonalnie i na koniec tylko po-
rownac z warto$ciami uzyskanymi z analizy trendow.

Niniejszy podrozdzial zawiera przyktady wyprowadzen zaleznosci wiazacych
obciazenie powierzchni i obciazenie ciagu, ktére moga by¢ uzywane przy wstep-
nych szacunkach oraz do okreslenia podstawowych danych geometrycznych samo-
lotu i charakterystyk zespoléw napgdowych. Podane zalezno$ci sa w wigkszosci
wynikiem uproszczonych analiz, moga si¢ wigc r6zni¢ od prezentowanych w in-
nych zrédtach w zaleznosci od stopnia uproszczenia modelu samolotu. W zwiazku
z tym nie nadaja si¢ do szczegotowej oceny osiagow samolotu. Zaleznosci przy-
datne do ostatecznej analizy osiagdw nalezy zaczerpnac ze specjalistycznych pod-
recznikdw do mechaniki lotu [np. 41, 124, 162, 180, 252, 61, 62, 64-67, 204, 206].

2.5.1. Wznoszenie

Predkos¢ wznoszenia okreslona jest wzorem [42]:

M yginy=— (2.25)

Gdzie: Ps — nadmiar mocy

dH/dt

Rys.2.7. Definicja gradientu wznoszenia

H=VQ:EQ (2.26)

Dla dV/dH=0
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. -P
siny = X =G (2.27)
Gdzie: G — gradient wznoszenia
W — cigzar
P, T
X =—-G (2.28)
w W

Opor P, jest rowny iloczynowi wspolczynnika oporu okreslonego biegunowa
analityczng (2.4), powierzchni i cisnienia dynamicznego [3.1]. lloraz P,/W mozna
wigc przedstawi¢ jako:

2 2
szqS(Conr C’ ]:qs[cx0+ 1w

7-AR-e S°q° -

w - AR
w w T e w (2.29)
: 1 . 1
s 4G W
S 7-AR-e-q WiS S qgrm-AR-e
Wstawiajac wynik przeksztatcen (2.29) do rdwnania (2.28) otrzymamy:
qCo W 1 T _; (2.30)
wisS S qgrx-AR-e W
Pomno6zmy teraz obie strony przez W/S
2
q-Cio+ LA S —[l—G L (2.31)
S) gnm-AR-e W S

Jak widac¢ jest to rownanie kwadratowe ze wzgledu na W/S, ktorego A rowna
jest:

2
C
Aol gl —4_Cw (2.32)
w mT-AR-e
a rozwiazania maja postac:
2
T_GiJT_G_4Cw
w_w W z-AR-e (2.33)
S 2
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Aby rozwiazania te miaty wartosci rzeczywiste, wyrazenie pod pierwiastkiem
musi by¢ dodatnie. Stad tez otrzymujemy warunek na T/W:

T oGia]|—Co (2.34)
w 7-AR-e

2.5.2. Zasieg — samoloty $miglowe

Z réwnania Breguet’a wiemy ze zasi¢g samolotu $migtowego réwny jest:

:L~g-h1(Wn/Wm) (2.35)
C-g C

X

Maksymalny zasi¢g uzyskamy dla C maksymalnej doskonatosci (2.9):

C,=47n-AR-e-C (2.36)

Pamigtajac, ze (3.1)

W=gq-S-C. (2.37)
Otrzymamy:

%: g7 AR-e-C., (238)

2.5.3. Zasig¢g — samoloty odrzutowe

Z réwnania Breguet’a wiemy ze zasi¢g samolotu odrzutowego réwny jest:

AN

C-g C

X

(W, I W,,,) (2.39)

Maksymalny zasigg uzyskamy gdy V*C /C osiagnie wartos¢ maksymalna,
przy czym V mozemy zastapi¢ przez

o |2 (2.40)
p-S-C,
1 otrzymamy:

V.CZ :CZ 2.W = CZ 2 2.W (2-41)
C)C CX p : S : CZ CZ p : S

7-AR-e
Wyrazenie to mozemy teraz zrozniczkowac po C, 1 przyrownac do zera:

C,+
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dV-CZ
C, =O=2W 1 12 +\/a 2-C, -1
dC, pS2CZC+ C; AR-e C?
*0 'AR‘e [ x0 ”.AR.e]
(2.42)
A nastepnie uproscic¢
0=2'.VZ 102 21/1C +\/€;z.2;4%—e _1C2 B
P Cot—7"" : [Cx0+z]
m-AR-e T-AR-e
1 2-C -1
=——+,/C =
2,/C. “7m-AR-e C?
Co+— 7"
T-AR-e (2.43)

Pomné6zmy teraz obie strony przez

2
[C . [CXO+QJ
: m-AR-e

1[ C? J 2.C C, 3 C?
x0

0=— +
2 T-AR-e

" 7-AR-e 2 27-AR-e (2.44)

i przeksztat¢my w celu obliczenia C,

Co_3_C
2 27z-AR-e

c _ |G AR-€ (2.45)

Pamigtajac, ze

Otrzymamy, ze najwigkszy zasig¢g samolotu odrzutowego uzyskamy gdy:

W g7 AR e (2.46)
S 3
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2.5.4. Zakret ,,dowolny”

ro
Rys.2.8. Sily dziatajace na samolot w zakrgcie

Z warunkéw rownowagi w zakrecie wynika, ze:
W =P -cose
m-V?

r

(2.47)

=P -sing

Przechylenie samolotu wiaze si¢ ze wzrostem wspotczynnika obciazenia [214-
216]:

w1
CoSp=—=— 2.48
¢ P n (2.48)
Pamigtajac, ze:
cos’p+sin’p=1 (2.49)
Mozemy zapisac:
2
1 . )
[—J +sin’p =1 (2.50)
n
1

singp=_[1-— (2.51)
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Wstawiajac (2.51) do drugiego rownania z uktadu (2.47) otrzymamy promien
zakretu:
omyv: w7
P -sing P g-sing n-g-sing gyp*_1
Predkos¢ katowa wynika ze zwiazku pomigdzy predkoscia katowa i liniowa
w ruchu po tuku

(2.52)

V =yr (2.53)

Wstawiamy (2.52) do (2.53), upraszczamy i otrzymujemy

l/’/=K= V.g-\n*-1 :g-\/nz—l
v

2.54
r ” (2.54)
a przeksztalcajac na n:
2
V -y
n= (—“’j +1 (2.55)
g
Pamigtamy, ze wspotczynnik obcigzenia jest zdefiniowany jako:
P -C
n=-z=d ~omx (2.56)
w wWiSs

Wstawiajac wigc (2.55) do (2.56) otrzymamy obciazenie powierzchni pozwala-
jace na wykonywanie zakretow przy zalozonej predkosci katowe;:

K: q'szax (2.57)

S N
")
g

Zakret prawidtowy, to taki w ktorym putap lotu samolotu nie ulega zmianie. Bar-
dziej szczegotowo jest on opisany w rozdziale 4.4. Tu jednak nalezy wspomnieé
o dodatkowych zaleznosciach jakie wynikaja z ww. zatozenia. Uklad (2.47) gwa-
rantowal brak przyspieszen w kierunku pionowym. Nie pozwalat jednak wnio-
skowac o ustalonej predkosci opadania/wznoszenia. Bedzie ona réwna zeru, jesli
w zakrecie spelniony bedzie warunek:

2.5.5. Zakret prawidlowy

T=P (2.58)

X
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Wstawiajac biegunowa rownowagi (2.4) otrzymamy:

C2
T=g-S(C.+—"=2 (2.59)
q ( x0 - AR . e)
Z kolei podzieliwszy réwnanie (2.59) przez W mamy:
2
T_aS(e . C_] (2.60)
w W T-AR-e
Pamigtajac ze
P._C.qS
n=—== (2.61)
w w
c =" u (2.62)
q-S

Mozemy wyeliminowa¢ C, z rownania (2.60):

. 2
T_qCo W n 2.63)
w  w/S S qgzx-AR-e
Pomnozmy je teraz przez W/S
2 2
wr_m IV e, =0 (2.64)
S) gnm-AR-e W S

Otrzymali$my rownanie kwadratowe ze wzgledu na W/S, dla ktorego

2 2
A= [l} _4nq-Cy (2.65)
w q-7w-AR-e

A rozwiazania maja postac:

T, J(TJ _4reC,
W w mT-AR-e
B 2-n°

q-w-AR-e
Wyrazenie pod pierwiastkiem musi by¢ dodatnie skad otrzymujemy warunek
na T/W

(2.66)

Y|

A i OV 2.67)
%

7-AR-e
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Z réwnania (2.63) mozemy tez wyliczy¢ maksymalny wspotczynnik obciaze-
nia w zakrecie prawidtowym

n _ q7Z'AR€ lJ _q.CxO (268)
max wis \w . wis

A poniewaz (2.54):
2
=gyl (2.69)
V

Wiec maksymalna predko$¢ katowa w zakrecie prawidlowym wyniesie:

g.\/q'”'AR'e [[TJ _qC] _1
;o wis \w) .. WIS 2.70)
max V

2.5.6. Predkos$¢ maksymalna

W warunkach rownowagi przy predkosci maksymalnej (wigkszej lub réwnej za-
ktadanej) w locie poziomym spetnione sa rOwnania:

= s.c
' 2 ' (2.71)
p=~ '2V2 S-C. 2.72)
P=T 2.73)
P=mg (2.74)

Zaktadajac wyposazenie samolotu w $migto o zmiennym skoku mozna przyjac
ze sprawno$¢ $migla jest bliska maksymalnej i nie mniejsza niz 80%. Ponadto
mozna przyjac¢ biegunowa analityczna w postaci (2.4)

Wstawiajac (2.71) 1 (2.4) do (2.73) otrzymujemy:

2 2
,0-2V S. [Cxo N % ] _7 (2.75)
Y/ -e

Z kolei wstawiajac (2.74) do (2.72) otrzymujemy:

_2-m-g

2-m-g (2.76)
opVt.S
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Mozna teraz wstawi¢ (2.76) do (2.75)
72 4-m*. o2
£ S |1Cp+ a 2g 2 1,4
2 7-AR-e-p~-S°-V
Dzielac obie strony przez mg mamy:
V2 4.-m?. o? T
£ S'{Cxo ngz 4]:
2-m-g 7 -AR-e-p~-S° -V m-g (2.78)

T 2.77)

Wiedzac, ze mg = W dostaniemy ostatecznie:

/"Vzi[ - 4 szzﬂ (2.79)
2 W z-AR-e-p>-V* S*) W

2.6 Optymalne obciazenie powierzchni i obcigZenia ciagu (mocy)

Wyznaczenia obcigzenia powierzchni (W/S) i obciazenia ciagu (W/T) przysztego
samolotu najwygodniej jest dokona¢ przy pomocy wykresu przedstawiajacego za-
leznos¢ odwrotnosci obciazenia ciagu od obcigzenia mocy dla zadanych wymagan
technicznych (rys.2.9.).

Linie zaznaczone na tym wykresie reprezentujgq rownania opisujace zaktadane
wymagania techniczne. Ograniczony przez nie obszar bialy oznacza kombinacje
obciazenia powierzchni i ciagu, ktore pozwola na spelnienie zalozonych wymagan.

Sporzadzanie ww. wykresu nalezy rozpocza¢ od arbitralnego zalozenia sze-
regu obciazen powierzchni nosnej (W/S), w zakresie zblizonym do wynikajace-
go z analizy trendow. Nastgpnie nalezy obliczy¢ i wykresli¢ krzywe T/W=f(W/S)
wynikajace z kolejnych wymagan technicznych. Na koniec podja¢ decyzje, ktore
punkty z obszaru mozliwych rozwiazan sa najbardziej korzystne dla projektowa-
nego samolotu.

W wielu przypadkach okazuje sig, ze wymagania sg sprzeczne. Np. czgsto
optymalne obciazenie powierzchni dla warunkow przelotowych bywa wigksze od
obciazenia powierzchni umozliwiajacego ladowanie na istniejacych lotniskach lub
pozwalajacego na spelnienie przepiséw dotyczacych predkosci minimalnej. W tych
przypadkach projektant musi wybra¢ ktore z wymagan sa wazniejsze. W przypad-
ku konfliktu z przepisami wazniejsze sa oczywiscie przepisy, gdyz niespetnienie
ich uniemozliwia wykonywanie legalnych lotoéw. Rezygnacja z jakiego§ wymaga-
nia w postaci doktadnej nie jest jednak catkowita rezygnacja z tego wymagania.
Mozna bowiem rozwazy¢, w jaki sposob zblizy¢ si¢ do spetnienia nierealnego wy-
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Obciazenie powierzchni, pozwalajace osiagna¢ maksymalny zasieg

Obciazenie powierzchni wynikajace z predkosci
minimalnej wymaganej przez przepisy
04
0,35
N\ B
0.3 \ G ]
0,25
=
2 0,2 \ / A
E ‘\-‘_-
0,15 —_—
0,1
005 =
S N I R B R R S5 H H oD
S §F F S \‘9@ (\@ I T S S %‘9@ r:;\@ RS R
W/S [N/m*2]

Rys.2.9. Przyktad zalezno$ci odwrotnosci obcigzenia ciagu od obciazenia powierzchni [19,
108, 226]

magania uwzgledniajac obszar dostgpnych kombinacji T/W 1 W/S. Dla przyktadu
na rys.2.9. rozwigzaniem bytby punkt A, gdyby zalezalo nam na jak najmniejszym
ciagu zespotu napedowego. Gdyby natomiast wymaganiem byto uzyskanie jak naj-
wigkszego zasiggu, to rozwigzaniem bylby punkt B.

W przypadku samolotow $migtowych tatwiej dostepne sa dane na temat ob-
ciazenia mocy, w zwiazku z tym nalezy sporzadzi¢ wykres N/W w funkcji W/S
wiedzac ze
r="1N (2.80)
Gdzie: 4

N — moc zespotu napgdowego

1M - sprawnos¢ $migta (dla $migiet o statej predkosci obrotowej mozna przyj-
mowac 0,8)

V — érednia predkos¢ w danej fazie lotu
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2.6.1. Start

Niezaleznie od typu samolotu zawsze istnieje ograniczenie dtugosci jego startu.
Wynika ono z liczby lotnisk z ktorych projektowany samolot moze startowac.
Cigzki samolot pasazerski przeznaczony dla 300-600 pasazerow moze startowac
tylko z niewielkiej liczby dobrze przygotowanych lotnisk na $wiecie. Z drugiej
jednak strony samolot do szkolenia podstawowego powinien by¢ przystosowany
do startu z matego lotniska aeroklubowego. Z kolei samolot krotkiego startu i la-
dowania (STOL) powinien by¢ zdolny do startu z niewielkiej taki. Dlugos¢ startu
nalezy wigc przyjac zaleznie od typu samolotu i dtugo$ci pasow startowych z kto-
rych ma startowac.

Zaktadajac wigc dlugos¢ startu, stosunek T/W mozna nast¢pnie oszacowac
Z nastgpujacego wzoru:

0,133 - (WJ R
TO

1 > Z max o [N J
s J[W] IR S @3
TO CZ max o
gdzie:

W - cigzar

S — powierzchnia no$na

T- ciag

C,,.. — maksymalny wspétczynnik sity nosnej samolotu

c - stosunek gestosci powietrza na wysokosci lotniska do gestosci powietrza

na poziomie morza
S, — zaktadana dtugos¢ startu na 15m

Wyprowadzony on zostat z anglosaskiego wzoru empirycznego [42]:

S0 = 20,9(TOP) +87,/(TOP)-(T / W) [ft] (2.82)

Gdzie: ) i
TOP - [ZJ [Z} 1 (2.83)

70 Comx \T )pp 0

Do obliczen wg. wzoru (2.81) potrzebna jest znajomo$¢ maksymalnego wspot-
czynnika sity no$nej, jaki moze wytworzy¢ ptat no$ny projektowanego samolotu.
Nie uwzgledniajac wpltywu mechanizacji (rozdz.3.4.), mozna go oszacowac na
podstawie rys.2.10.
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16 — 1.6 =
(a) (b}
12 — 1.4 —
. ;
- ’ ugm_
4= 1
] — T 1 r r—*+ [ 171 Mfrrrrrrrprror e e
L} 1 F 3 4 B 12 16 20 24 28
Ma te [%]

Rys.2.10. Zalezno$¢ statystyczna (a) grubosci profilu od projektowej liczby Macha oraz (b)
maksymalnego wspolczynnika sity nosnej od wzglednej grubosci profilu. [42]

Wplyw mechanizacji ptata mozna oszacowac na podstawie rys.2.11. Pamigtac
przy tym nalezy, ze do startu zazwyczaj stosuje si¢ mniejsze wychylenia mechani-

Hodzaj mechapizacji w konfiguracji do startu | ACrmax Hodzaj mechanizacji w kenliguracji do ACrmax
ladowanis

0219
e ) [ ——

e ] || C——

P ] | C——
e ]|

rys.2.11. Szacunkowy wplyw mechanizacji plata na maksymalny wspotczynnik sity no$nej
[1-3,79,209]
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zacji niz do ladowania. Ma to na celu obnizenie oporu aerodynamicznego samolotu
podczas rozbiegu. W przyblizeniu mozna zatozy¢, ze konfiguracje po lewej stronie
rysunku dotycza startu, a po prawej ladowania.

Ponadto przyrost wspotczynnika sity nosnej dotyczy tylko tej czegSci ptata
na ktorej mechanizacja jest zamontowana. Przyrost C__ dla profilu nalezy wigc
zmniejszy¢ proporcjonalnie do stosunku tej czg$ci powierzchni ptata, na ktorej me-
chanizacja wystepuje do calej powierzchni ptata.

Wymaganie dotyczace dlugosci startu bedzie spetnione, jesli samolot bedzie
miat T/W wigksze niz obliczone dla kazdego W/S.

2.6.2. Ladowanie

Podobnie jak w przypadku startu dla kazdego typu samolotu zawsze istnieje ogra-
niczenie dtugosci ladowania. Nie da si¢ jednak w tym wypadku okresli¢ stosunku
T/W, gdyz podczas ladowania zespot napedowy zazwyczaj ustawiony jest na ciag ja-
towy. Nie ma wigc bezposredniego zwiazku miedzy ciagiem a dlugo$cia ladowania.
W zwiazku z powyzszym na wykresie rys.2.9. mozna umiesci¢ tylko prosta pionowa
przecinajaca o$ odcigtych w punkcie odpowiadajacym obliczonemu obciazeniu po-
wierzchni. Sens fizyczny tej prostej jest taki, ze dla dowolnego maksymalnego ciagu
silnika obcigzenie powierzchni do ladowania jest takie samo i nie zalezy od tego
ciagu. Wspomniane obciazenie powierzchni mozna obliczy¢ ze wzoru:

o-C, -(s,—122
W o s, ) iz (2.84)
S 5648 m
Wyprowadzony on zostat z anglosaskiego wzoru empirycznego [42]:
s, =118 - (LP)+ 400 (2.85)
gdzie:
po (W1 (2.86)
S )o-C, ..

Wartosci s, C
przednio.

Obliczone w ten sposob obciazenie powierzchni dotyczy warunkow do lado-
wania i nie moze by¢ wprost porownane z obciazeniem powierzchni podczas star-
tu, gdyz w czasie pomigdzy startem a ladowaniem cigzar samolotu zmniejszyt si¢
o cigzar zuzytego paliwa oraz ew. cigzar tadunku zrzuconego (np. uzbrojenia, $rod-
kéw chemicznych, skoczkow spadochronowych itp.). Zeby wiec obliczyé (W/S)

e 100ZNA przyjac kierujac sig takimi samymi zasadami jak po-
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podczas startu pozwalajace na osiagnigcie (W/S), ze wzoru (2.84) podczas ladowa-
nia nalezy zastosowac nast¢pujaca procedurg:

1) Ze wzoru (2.84) obliczy¢ (W/S),
2) Znajac cigzar samolotu w trakcie ladowania (z rozdziatu 2.4) obliczy¢ po-
wierzchnie ze wzoru:

W,

%),

3) Obliczy¢ startowe (W/S) dzielac cigzar startowy (z rozdziatu 2.4) przez
obliczong ze wzoru (2.87) powierzchnig.
Wyznaczone w ten sposob obcigzenie powierzchni mozna juz umiesci¢ na wy-
kresie (rys.2.9). Wymaganie dotyczace dlugosci ladowania bedzie spetnione jesli
samolot bedzie mial obciazenie powierzchni mniejsze niz obliczone.

S = (2.87)

2.6.3 Wznoszenie

Bezposrednio po fazie startu nastgpuje zazwyczaj wznoszenie. Czgsto jest ono
bardzo waznym ograniczeniem ze wzgledu na organizacje ruchu lotniczego, czy
tez bezpieczenstwo. W zwiazku z tym przepisy specyfikuja minimalne wartosci
predkosci wznoszenia dla pewnych konfiguracji samolotow. Predko$¢ wznoszenia
moze tez by¢ wymaganiem wynikajacym z przeznaczenia danego samolotu. Ob-
ciazenie ciagu dla wymaganej predkosci wznoszenia mozna obliczy¢ ze wzoru:

12 [q-CX {£J+(K];]+G (2.88)
w W S)q-w-AR-e

ktory wynika z réwnania (2.31).

Aby skorzysta¢ ze wzoru (2.88) niezbgdna jest znajomos$¢ predkosci przy ktorej
ma by¢ osiagnigta wymagana predkos¢ wznoszenia. Wstepnie mozna przyjac, ze
najwigksze wznoszenie osiaga sig dla predkosci okoto V. +0,25(V__ -V ), Vmax
mozna zaczerpna¢ z analizy trendéw (rozdziat 2.1.) a Vmin i dH/dt z analizy tren-
dow o ile przepisy nie stanowia inaczej (np. CS 22.49b, CS 22.65, CS 23.49c,
CS 23.65, CS 25.121, CS VLA 49b, CS VLA 65). Czgsto przepisy wymagaja tez
sprawdzenia predkos$ci wznoszenia innej niz maksymalna, np. w przypadku sa-
molotéw wielosilnikowych wymagane jest sprawdzenie maksymalnej predkosci
wznoszenia z pewng liczbg silnikow nie dziatajacych. Wymagany gradient wzno-
szenia jest wtedy odpowiednio mniegjszy.

min
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Warto zauwazy¢, ze rozwigzanie rOwnania (2.27) ze wzgledu na W/S ma po-

stac: 2
[T_G]i [T_G] 4 Cu
w_\w w z-AR-e
N 2 (2.89)
q-7w-AR-e

Wynika z tego, ze rownanie (2.31) ma sens fizyczny tylko wtedy gdy spetniony

jest warunek:
T oGia]|—Co (2.90)
w 7-AR-e

Warunek ten mozna zaznaczy¢ na wykresie (rys.2.9.) w postaci prostej pozio-
mej. Nie gwarantuje on jednak jeszcze uzyskania zaktadanego wznoszenia dla kaz-
dego obciazenia powierzchni nosnej. W celu uzyskania predkos$ci wznoszenia co
najmniej rownej zaktadanej trzeba zastosowac zespot napedowy o ciagu wigkszym
lub réwnym niz opisane nierowno$ciami (2.88) i (2.90).

2.6.4. Predko$¢ minimalna

Bardzo waznym wymaganiem bywa predko$¢ minimalna samolotu, zwlaszcza je-
$li ma on mie¢ stosunkowo niewielka predko§¢ wznoszenia. Warunek dotyczacy
predkosci minimalnej mozna wyprowadzi¢ bezposrednio ze wzoru na sil¢ no$na
(3.1). Bedzie on miat postaé:

%Sq-CZ (2.91)

Podobnie jak poprzednio q oznacza ci$nienie dynamiczne, przy czym predkosc
do jego obliczenia nalezy zaczerpna¢ z analizy trendow, o ile przepisy nie stanowig
inaczej (np. CS 22.49b, CS 23.49c, CS VLA 49b). Z kolei, ze wzgledow bezpie-
czenstwa, C, powinno spetnia¢ warunek 1,1*C,=C,  w konfiguracji mechaniza-
cji wynikajacej z przepisow.

2.6.5. Warunki przelotowe i inne wymagania

Oprocz warunkoéw wynikajacych z dostepnych lotnisk 1 przepisow bezpieczenstwa,
samolot definiuja réwniez warunki wynikajace z przeznaczenia. Moga one doty-
czy¢ np. warunkow przelotowych, predkosci maksymalnej, maksymalnej predko-
sci katowej w zakrecie zwyktym lub prawidtowym itp. Na wykresie (rys.2.9) nale-
zy wigc umiescic¢ rowniez krzywe wynikajace z tych wymagan. Niektore z wzorow
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przydatnych do wykres$lenia tych krzywych mozna znalez¢ w literaturze [42, 217,
220, 226] (patrz tez rozdz. 2.5).

Dla przyktadu bardzo czgstym wymaganiem jest tu uzyskanie jak najwigkszego
zasiegu. Dla samolotéw §migtowych maksymalny zasieg uzyskuje si¢ gdy:

Lrgfrarec, (2.92)

Dla samolotéw odrzutowych gdy:
qu C,7m-AR-e (2.93)
S 3
W obu tych wypadkach, do obliczenia ci$nienia dynamicznego mozna przyj-
mowac predko$¢ wynikajaca z analizy trendow, gdyz predkos¢ przelotowa jest
rownie czgsto stawiana jako wymaganie.
W obu przypadkach uzyskane obciazenie powierzchni nie jest porownywalne
z obcigzeniem powierzchni w warunkach startowych. W zwiazku z tym nalezy
zastosowac taka sama procedure jak w przypadku ladowania, z ta réznica, ze
(W/S),_., obliczone ze wzoréw (2.92) lub (2.93) odnosi¢ sig¢ bedzie do cigzaru
w potowie przelotu, a wigc W,  =W_ —0,5W,

2.7 Analiza kosztow

Ostatnim etapem studium wykonalno$ci powinna by¢ analiza kosztow. Moze si¢
bowiem okaza¢, ze samolot, cho¢ technicznie mozliwy, nie bedzie ekonomicznie
oplacalny. Trudno, co prawda, jednoznacznie stwierdzi¢, co oznacza termin eko-
nomicznie optacalny, gdyz co innego bedzie on oznaczat w przypadku samolotow
rekordowych, budowanych w jednym egzemplarzu, dla spelnienia ambicji spon-
sora dysponujacego ogromnymi $rodkami, a co innego w przypadku samolotow
pasazerskich, ktorych seryjna produkcja ma przynies¢ producentowi zysk. Zatoz-
my jednak na chwilg, Ze chodzi o ten drugi przypadek. Na podstawie badan rynku
mozna oszacowac jaka liczbg samolotow o danych parametrach technicznych i ce-
nie da si¢ sprzeda¢ przyszlym uzytkownikom. Wystarczy wigc sprawdzic¢, czy cena
gwarantujaca producentowi zatozony zysk jest nizsza od ceny jaka da si¢ uzyskac
przy zatozonej wielko$ci produkcji. Nalezy wigc oszacowa¢ minimalng ceng jed-
nego z np wyprodukowanych seryjnie samolotow, zaktadajac ze ich sprzedaz musi
rowniez pozwoli¢ na pokrycie kosztow prac badawczo rozwojowych. Zaktada si¢
przy tym, ze po wyprodukowaniu n__ = n, samolotow zysk producenta wyniesie 0.
Dla typowych samolotow lekkich n__ ~ 150 szt a dla komunikacyjnych n _ ~ 250
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szt. Moze si¢ jednak zdarzy¢, ze z jakich$ waznych powoddw firma pozwoli sobie
na zwrot kosztow po wyprodukowaniu wigkszej liczby sztuk, np. dlan =400 szt,
lub nawet n_ = 1000 szt.

Obliczenia rozpocza¢ nalezy od oszacowania robocizny, stawek ptacowych
1 kosztow poszczegolnych faz rozwoju i1 produkcji dostgpnych z opublikowanych
zrodel np. [42, 99, 149, 220]. Korzystajac z tego zrodta i biorac pod uwage ist-
nienie inflacji, koszty mozna obliczy¢ dla roku 1970 oraz 1986, a nastepnie eks-
trapolowac do roku rozpoczecia produkcji projektowanego samolotu, zaktadajac
liniowy spadek wartosci pieniadza.

W przypadku, gdy do oszacowania kosztow wykorzystujemy robocizng, eks-
trapolowac nalezy najpierw ilo$¢ roboczogodzin niezbedna do zbudowania samo-
lotu (ze wzgledu na postep techniczny) oraz stawki godzinowe (ze wzgledu na in-
flacje itp.), a nastgpnie pomnozy¢ liczbe roboczogodzin przez odpowiednie stawki.
Otrzymanych w ten sposob kosztéw ekstrapolowac juz dalej nie trzeba.

Liczba samolotow n_oraz tempo produkcji R, zwykle sa rozne dla fazy rozwoju
i produkcji. Zazwyczaj buduje sig kilka (n,, ) prototypow w ciagu kilku lat, a w fa-
zie produkc;ji kilkaset samolotow po kilka-kilkanascie w ciagu miesiaca. W zwigz-
ku z tym poszczeg6lne koszta nalezy obliczy¢ osobno dla fazy rozwoju i produkcji
wstawiajac n,=n_  dla fazy produkeji oraz n,=n,_, dla fazy badawczo rozwojowe;j.

Zamieszczone ponizej wzory majq charakter empiryczny i wigza ze sobg wiel-
kos$ci fizyczne i nie fizyczne (cena w USD). Dlatego tez trudno bytoby znalez¢
zwiazki pozwalajace na przeliczanie jednostek. A poniewaz wzory zaczerpnigto
z literatury amerykanskiej [42, 99, 149] w zwiazku z tym pozostawiono tu jednost-
ki oryginalne.

W_[Ib] — cigzar samolotu pustego

V__ [knot] — predkos¢ maksymalna

T [Ib] — ciag

® [° Rankine’a] — temperatura przed turbing.

no- liczba samolotow (,) wyprodukowanych, () zamowionych, () amor-
tyzujacych prace rozwojowe, (.. ) liczba prototypow

Rp — liczba samolotow produkowanych w ciagu miesiaca.

Wynik uzyskamy w dolarach USA.

2.7.1 Rozwdj konstrukcji [42, 99, 149]

H,=C, .Wecz .Vniax ~n§“ [godzin] (2.94)



Wybrane Zagadnienia Projektowania Samolotow 77

rok C1 C2 C3 C4
1970 0,027 0,791 1,526 0,183
1986 4,860 0,777 0,894 0,163

Tab.2.2 Wspoétczynniki niezbedne do oszacowania liczby roboczogodzin potrzebnych do
zaprojektowania i skonstruowania samolotu.

2.7.2 Wsparcie prac badawczo rozwojowych (zaniedbywalne w fazie produk-
cji) [42, 99, 149]

C,=C,- Wecz .Vmcasx -ni“ [USD] (2.95)
rok C1 C2 C3 C4
1970 0,00549 0,873 1,890 0,346
1986 45,42 0,630 1,300 0

Tab.2.3 Wspoétczynniki niezbgdne do oszacowania kosztow wsparcia prac rozwojowych.
2.7.3 Cena silnika i awioniki [42, 99, 149]

W literaturze dostgpne sa wzory pozwalajace oszacowaé ceng silnika i awioniki
o dowolnych parametrach. Jednakze prawdopodobienstwo, ze na rynku dostep-
ny jest akurat taki silnik, jest znikomo mate. Mozna co prawda zatozy¢, ze do
nowego samolotu opracowany zostanie nowy silnik o takich parametrach, jakie
sa niezbedne. Jak juz jednak wspomniano do§wiadczenie uczy, ze postgpowanie
takie jest niepraktyczne, gdyz cykl rozwojowy silnika [7] jest znacznie dtuzszy niz
cykl rozwojowy samolotu. Jesli wigc ktos$ chciatby rozpoczynac projekt samolotu
i silnika rownoczesnie, to musi si¢ liczy¢ z tym, ze silnik nie bedzie gotowy w mo-
mencie, gdy samolot nadawat si¢ bedzie juz do pierwszego lotu [238]. W zwiazku
z tym po oszacowaniu ciagu, jaki ma mie¢ silnik do nowego samolotu, najlepiej
jest poszukac na rynku produkowanego juz silnika o poréwnywalnych parametrach
1 zastosowac go co najmniej w pierwszej wersji samolotu. W tych okolicznos$ciach
liczenie ceny silnika nie ma sensu, gdyz mozna ja pozna¢ na drodze zapytania ofer-
towego. Podobnie ma si¢ sprawa z awionika. Czgsto jest ona tak unikalng cecha
nowego typu samolotu, Ze nie podlega zadnej statystyce. Po raz kolejny lepiej jest
zapytac¢ o ceng wytworce awioniki. Z tych tez wzgledow podane nizej wzory zosta-
ty zamieszczone tylko dla formalnosci i ich stosowanie nie jest polecane.
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Cey =G 'Tnii(—SL (2.96)
rok C, silnik C, silnik C
jednoprzeptywowy | wentylatorowy 2
1970 109 130 0,836
1986 - - -
Tab.2.4 Wspotczynniki niezbedne do oszacowania kosztow napedu w roku 1970 roku.
CEN:C1'[C2'me—SL+C3'me+C4'61_C5] (2.97)
rok C, C, C, C, C,
1970 - - - - -
1986 1548,0 0,043 243,25 0,969 2228,0

Tab.2.5 Wspétczynniki niezbgdne do oszacowania kosztow napgdu w 1986 roku.

2.7.4 Robocizna [42, 99, 149]

H,, =C-W&. Vs .n;l [godzin]
rok C, C, C, C,
1970 20,348 0,740 0,543 0,524
1986 7,370 0,820 0,484 0,641

(2.98)

Tab.2.6 Wspotczynniki niezbgdne do oszacowania liczby roboczogodzin potrzebnych do
zbudowania samolotu.

2.77.5 Materialy [42, 99, 149]

CMM = Cl : I/Vecz : Vn?;x ’ n§4 [USD]
rok C, C, C, C,
1970 18,47 0,689 0,624 0,792
1986 11,00 0,921 0,621 0,799

(2.99)

Tab.2.7 Wspotczynniki niezbgdne do oszacowania kosztow materiatow potrzebnych do
zbudowania samolotu.
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2.7.6 Oprzyrzadowanie i narzedzia [42, 99, 149]

H,.=C,- Wecz Vni; .n? -RPC5 [godzin] (2.100)
rok C, C, C, C, C
1970 2,79 0,764 0,899 0,178 0,066
1986 5,99 0,777 0,696 0,263 0

Tab.2.8 Wspotczynniki niezbgdne do oszacowania liczby roboczogodzin potrzebnych do
zaprojektowania, skonstruowania i zbudowania oprzyrzadowania do produkeji samolotu.

2.7.7 System zapewnienia jakoSci [42, 99, 149]

H,.=0,13-H,, [godzin] (2.101)
rok C,
1970 0,13
1986 0,13

Tab.2.9 Wspotczynniki niezbedne do oszacowania liczby roboczogodzin potrzebnych do
zapewnienia jako$ci samolotu.

2.7.8 Proby w locie (zaniedbywane w fazie produkcji) [42, 99, 149]

C.,=C,- Wecz .VHCB; .nl‘;l [USD] (2.102)
rok C, C, C, C,
1970 0,000714 1,160 1,371 1,281
1986 1243,03 0,325 0,822 1,210

Tab.2.10 Wspolczynniki niezbgdne do oszacowania kosztow badan samolotu w locie.

2.7.9 Stawki godzinowe [42, 99, 149]

rok C, C, C, C,
1970 16,0 11,50 10,0 10,0
1986 59,10 61,70 55,40 50,10

Tab.2.11 Wspétczynniki niezbedne do oszacowania stawek godzinowych poszczegolnych
grup pracownikow.
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2.7.10 Cena samolotu [42, 99, 149]

Ceng samolotu mozna obliczy¢ ze wzoru:
CEP + CMLP + CMMP + CTP + Cgc,, + CENP +C

Pp

Cena = +

n

z

+ EB+R + CDE+R + CMLB+R + CMMB+R + CTB+R + CQCB+R + CENE+R + CFTB+R + CPB+R

(2.103)
W powyzszym wzorze C, oznacza zysk jaki zamierzamy osiagna¢. Minimalna ceng,
zapewniajaca zwrot kosztow po wyprodukowaniu n__samolotow uzyskamy zakta-
dajac C,=0. Do policzenia kosztow C, CML , CMM , C ,Coe ,Cp przyjmuj emy

oG,
n=n,_ . (liczba samolotow Wyprodukowanych =liczba samolotow zamow10nych)

Do pohczenla kosztow C, CD CML C, . ,Cprp
przyjmujemy n=ng, (hczba samolotow WyprodukowaRnycﬁ Rhczble proto‘[B)?f
pow). Po calkowitym zamortyzowamu kosztow B+R drugi czton rownania (2.103)
mozna zaniedbac i obnizy¢ ceng samolotu lub zainwestowac¢ w jego rozwoj.

2.8 Studium wykonalnosci bezzalogowego samolotu eksperymentalnego

Jak juz wspomniano w rozdziale 1.1.4, ze wzgledu na wysokie koszty projekto-
wania nowego samolotu konstrukcje eksperymentalne projektuje si¢ zazwyczaj
inaczej niz konwencjonalne samoloty. Mozna zatozy¢, ze konstrukcja samolotu
eksperymentalnego begdzie wykorzystywatla elementy istniejacych samolotow pro-
dukowanych seryjnie. W tym przypadku projektant ma minimalny wptyw zaréwno
na masg jak i wymiary wykorzystywanych elementow. Studium wykonalnos$ci po-
lega wigc raczej na doborze dostgpnych elementéw, niz analizie masy, obcigzenia
powierzchni i mocy/ciagu (rozdz.2.4 i 2.5) oraz sprawdzeniu czy dana kombinacja
pozwoli na uzyskanie odpowiednich osiagow. Jest to o tyle tatwiejsze, ze znane sa
charakterystyki poszczego6lnych elementdw, ogranicza jednak mozliwosci badaw-
cze samolotu. Z drugiej strony, w celu ograniczenia kosztow mozna réwniez zba-
da¢ charakterystyki eksperymentalnego samolotu bezzatogowego o odpowiednich
charakterystykach, lecz w zmniejszonej skali. Pozwala to na zbadanie dowolne;j
konfiguracji samolotu, wymaga jednak zastosowania teorii podobienstwa w celu
przeliczania wlasciwosci samolotu w petnej skali na wtasciwosci modelu i na od-
wrot. W przypadku projektowania takiego modelu do badan w locie stosuje sig
zazwyczaj skale Frouda, ktore przedstawiono w tabeli 2.12. Dobor masy, obciaze-
nia powierzchni i mocy/ciagu mozna w tym przypadku przeprowadzi¢ podobnie
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jak w rozdziatach 2.4 1 2.5, starajac si¢ tylko, aby w ramach posiadanego budzetu
zaprojektowa¢ model o mozliwie duzych wymiarach (duzej liczbie Reynoldsa).
Nie zawsze jednak jest to celowe. W stosowanej w Polsce metodyce [71, 72, 90,
92, 93] dazy si¢ do prowadzenia badan w locie 1 w tunelu aerodynamicznym przy
pomocy tego samego modelu. Pozwala to uzyska¢ petlna zgodnos¢ charakterystyk
aerodynamicznych obiektu badanego w tunelu i w locie, gdyz badany jest ten sam
model. Zrédtem btedow moze wiec by¢ tylko aparatura pomiarowa, a w szczegol-
no$ci charakterystyka przeplywu w tunelu aerodynamicznym. Pewnym utrudnie-
niem moze by¢ konieczno$¢ dostosowania konstrukceji modelu latajacego do insta-
lacji wagi aerodynamicznej oraz uwzglednienia obciazen wystgpujacych w tunelu,
ktore sa wigksze od obciazen w locie. Ponadto, stosujac ta metodyke nie mozna
stosowa¢ dowolnych wymiaré6w modelu, gdyz sa one ograniczone wymiarami do-
stgpnego tunelu aerodynamicznego.

Parametr Skala
Dh,lgOSC (lmodelu/lsamolotu) k
Liczba Froude’a Fr /Fr. 1
modelu samolotu
Liczba Strouhala Str /Str 1
modelu samolotu

Masam /m k’c !

modelu samolotu
Moment bezwladnosci 1 /1 kKo !

modelu’” ~samolotu

s 1/2
PerkOSC Vmodelu samolotu k
Liczba Macha Ma___ /Ma k"?/(a_/a)

‘modelu samolotu m s

Przy$pieszenie g delu/ . molot 1

sy -1/2
Predkos¢ katowa o, /& k

;. . -1
Przy$pieszenie katowe Q__ /Q k
Czas t /t k'
modelu’ “samolotu
Liczba Reynoldsa Re_ . /Re k¥2v/v
modelu samolotu o
.. . B

Ci$nienie dynamiczne q_ .. /q. ko

Tab.2.12 Skale Frouda, stosowane do przeliczania wlasciwosci dynamicznych pomigdzy

samolotem a jego modelem latajacym [49, 253, 280].
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2.8.1 Studium wykonalno$ci bezzalogowego samolotu doSwiadczalnego
w ukladzie zespolonych skrzydel

Proces realizacji studium wykonalno$ci modelu przeznaczonego rownoczesnie do

badan w tunelu i w locie zostanie zilustrowany na przyktadzie realizowanego w la-

tach 20122016 projektu MOSUPS, w ramach ktorego przebadano bezzatogowy

samolot doswiadczalny ILX-32 w uktadzie zespolonych skrzydet [25, 26, 57, 73-

78, 120, 151-153, 170, 171, 235, 249]. Celem projektu byto [96] ,,uzyskanie wia-

rygodnych informacji na temat cech platowca w uktadzie zamknietego ptata (Jo-

ined-Wing) oraz uzyskanie odpowiedzi na pytanie. jak uksztattowac bryte ptatowca

w tym uktadzie, aby zapewnial wymagane osiqgi i cechy lotne, tzn.:

1. satysfakcjonujqce osiagi w calym zakresie predkosci i mozliwosci mecha-
nizacji ptatow (obliczenia + badania tunelowe, badania w locie sq mniej
wiarygodne i potrzebne)

2. statecznoS¢ i sterownoS¢ we wszystkich fazach lotu, rowniez niedostepnych
dla uktadu klasycznego (glebokie slizgi, glebokie przeciqgniecie etc.) oraz
w niebezpiecznych fazach lotu

3. cechy pilotazowe (w tym wymagania ew. dodatkowego przeszkolenia pilota
i obstugi) w tym ocena zdolnosci do wykonywania manewrow niedostepnych
dla uktadu klasycznego

4. skutecznos¢ uktadu sterowania ptatowcem w takim uktadzie (powierzchnie
Sterowe, prawa sterowania, rowniez elementy aktywnego sterowania (np.
sterowanie ciqgiem))

“

mozliwos¢ wykorzystania modelu w charakterze UAV zadaniowego
6.  cechy eksploatacyjne
*  zdolnos¢ do skutecznego sterowania kqtem Sciezki podejscia (klapy, ha-
mulce, $lizgi, sterowany (odwracany ?) wektor ciqgu)
»  hangarowanie
= starty i lgdowania w trudniejszym terenie
»  zachowanie sie w burzliwej atmosferze
7. inne zalety i wady (ktore mogty objawic sie w trakcie badan)”

Osiagi obiektu badan mozna byto oszacowac na drodze obliczeniowej i na pod-
stawie ewentualnych badan tunelowych, jednakze do zbadania pozostatych wla-
sciwosci konieczne bylo zbudowanie latajacego demonstratora. Zdecydowano si¢
na zastosowanie sprawdzonej w innych projektach techniki wykorzystania tych
samych struktur do badan tunelowych i badan w locie. Z tego wzgledu postanowio-
no dopasowa¢ wymiary demonstratora do przestrzeni pomiarowej najwigkszego
w Polsce tunelu aerodynamicznego T3 w Instytucie Lotnictwa. Tunel ten ma $red-
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7

rys.2.12. Demonstrator w skali 1:3 na tle przestrzeni pomiarowe;j tunelu T3 Instytutu Lot-
nictwa.
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rys.2.13. Demonstrator w skali 1:3,(3) na tle przestrzeni pomiarowej tunelu T3 Instytutu
Lotnictwa.
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Var” & |

rys.2.14. Demonstrator w skali 1:4 na tle przestrzeni pomiarowe;j tunelu T3 Instytutu Lot-
nictwa.



86 Cezary Galinski

nicg przestrzeni pomiarowej wynoszaca Sm. Zatozono jednak, ze przez pierScien
o zewngetrznej Srednicy Sm i szerokosci 0,5m przeptywa strumien o nizszej jakosci
niz przez koto o srednicy 4m. W zwiazku z tym postanowiono tak dobra¢ wymiary
demonstratora, aby dla szerokiego zakresu katow natarcia i katow slizgu miescit sie
on calkowicie wewnatrz strumienia o $rednicy 4m. Takie zatozenie gwarantowato
uzyskanie najwyzszej jakosci danych z badan w tunelu aerodynamicznym. Przyj-
mujac przy tym, ze samolot zalogowy bedacy powigkszona wersja demonstratora
powinien by¢ porownywalny pod wzgledem wymiarow i mas z samolotem Cessna
152 lub 172 oszacowano masy demonstratora do badan w locie. Masy te obliczono
na podstawie skal podobienistwa Frouda, powinny wigc pozwoli¢ na przeliczanie
wlasciwosci lotnych demonstratora bezzatogowego na wlasciwosci lotne samolo-
tow zalogowych. Analiz¢ przeprowadzono dla trzech skal liniowych:

e dla skali 1:3 - Jesli w skali 1:1 samolot miatby m =760 kg (Cessna 152)
i N=81kW, to model powinien mie¢ m =28kg i N=3 kW. Jesli w skali 1:1
m_ =1110kg (Cessna 172) i N=155 kW, to model powinien mie¢ m =41kg
1 N=5,7 kW.

e dla skali 1:3,(3) - Jesli w skali 1:1 samolot miatby m_ =760 kg (Cessna 152)
1 N=81kW, to model powinien miec¢ mTO=2O.52kg 1N=2,2kW . Jesliwskalil:1
m_ =1110kg (Cessna 172) i N=155 kW, to model powinien mie¢ m_,=29,97 kg
1 N=4,2 kW.

e dla skali 1:4 - Jesli w skali 1:1 samolot miatby m =760 kg (Cessna 152)
1 N=81kW, to model powinien mie¢ m,  =11.9kg i N=1,3 kW . Jesli w skali 1:1
m_ =1110kg (Cessna 172) i N=155 KM, to model powinien mie¢ m,,=17,4 kg
1 N=2,4 kW.

Masa obydwu wersji demonstratora w skali 1:3 okazata si¢ wigksza niz 25kg.
W istniejacej sytuacji prawnej oznaczaloby to koniecznos¢ rejestracji demonstrato-
ra i uzyskiwania kazdorazowo pozwolenia na loty, co uznano za uciazliwe w przy-
padku projektu badawczego. Z drugiej strony, dla skali 1:4, masy obydwu wersji
demonstratora (odpowiadajacego samolotowi Cessna 152 i1 172) musiatyby byc¢
znaczaco mniejsze niz 20kg. Uznano, ze przy takiej masie startowej nie datoby
si¢ zainstalowa¢ na poktadzie demonstratora odpowiednio bogatego wyposazenia
pomiarowego. Dla skali 1:3,(3) przecigtna masa demonstratora w 1zejszej wersji
moglaby wynosi¢ nieco ponad 20kg, podczas gdy w cigzszej nieco ponizej 30kg.
Oznaczato to, ze z jednej strony pozwolenie na loty nalezatoby uzyskiwaé tylko
dla cigzszej wersji demonstratora, natomiast 1zejsza pozwalataby zabra¢ znacznie
bogatszy zestaw aparatury niz w przypadku nawet cigzszej wersji w skali 1:4. Zde-
cydowano wigc zastosowa¢ wymiary demonstratora w skali 1:3,(3).
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W kolejnym kroku sprawdzono, jaki zespot napedowy powinien zosta¢ uzyty
do napgdu demonstratora. Wykorzystano przy tym oszacowana wedlug [161] cha-
rakterystyke demonstratora.
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Rys.2.15. Charakterystyka aerodynamiczna demonstratora, zatlozona na podstawie [161]

Ponadto zatozono, ze demonstrator badany w tunelu aerodynamicznym powi-
nien by¢ napedzany elektrycznym zespotem napedowym. Dzigki temu nie trzeba
byto obawia¢ sig rozkalibrowania wagi aerodynamicznej pod wptywem drgan sil-
nika, zwlaszcza w trakcie uruchamiania go. Takie zatozenie zmniejszato rowniez
zanieczyszczenie tunelu spalinami, jak rowniez utatwiato obsluge demonstratora
zawieszonego na wadze aerodynamicznej. Z drugiej jednak strony elektryczny
zespol napedowy jest zwykle cigzszy niz spalinowy, ze wzgledu na mniejsza
gestos¢ zmagazynowanej energii w akumulatorach niz w paliwie. Ponadto wraz
z uptywem czasu lotu masa samolotu napedzanego silnikiem spalinowym spada,
ze wzgledu na zuzycie paliwa. Oznacza to, ze pr¢dkos¢ wznoszenia w przypadku
konieczno$ci odejscia na drugi krag przed ladowaniem jest wigksza niz tuz po
starcie. W przypadku napedu elektrycznego jest odwrotnie, gdyz masa samolotu
jest stata, a napigcie akumulatorow spada, co zmniejsza moc rozporzadzalna.
Oznacza to konieczno$¢ zastosowania napedu o wigkszej mocy, a co za tym idzie
roOwniez masie. Przyjeto zatozenie, ze bezpieczna predko$¢ wznoszenia to 3m/s
oraz ze dla elektrycznego zespolu napgdowego zostanie ona osiagnigta w trakcie
odejscia na drugi krag, jezeli tuz po starcie predko$¢ wznoszenia bedzie osiagata
warto$¢ okoto 6m/s. Rys.2.16. przedstawia zestawienia mocy niezbgdnej 1 roz-
porzadzalnej dla dwoch réznych zespotow napedowych dostepnych w handlu
w momencie projektowania demonstratora. W tab.2.13 zestawiono pozostate,
szacowane parametry napgdu i osiagi demonstratora. Na podstawie przedstawio-
nych wynikow uznano, ze budowa uzytecznego demonstratora w skali 1:3,(3)
jest realna.
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Rys.2.16. Wykresy mocy niezbednej i rozporzadzalnej dla demonstratora napedzanego
dwoma réznymi elektrycznymi zespotami napgdowymi

Typ silnika NEU2230 AXI15345/16
Liczba silnikéw 1 1

Max nadmiar mocy [W] dla masy startowej 25 kg | 1400 720
Wznoszenie [m/s] 6,95 3,5

Prad [A] w trakcie wznoszenia 104 75
Napigcie [V] 48 (13s) 44,4(12s)
Czas wznoszenia na 200m [s] 28,8 55,9
Prad zuzyty na wznoszenie na 200m [Ah] 0,83 1,16
Prad niezbedny do lotu z predkoscia 20m/s [A] 19 21,9
Prad niezbedny do lotu z predkoscia 30m/s [A] 42 46,3

czas lotu z predkoscia 20m/s na wys. 200m [min] | 13,2 10,5

czas lotu z predkoscia 30 m/s na wys. 200m [min] | 6 5

Masa silnika [g] 1361 995
Masa akumulatora SAh [g] 1649 1649
t.aczna masa napedu bez regulatorow [g] 3010 2644

Tab.2.13 Wiasciwosci projektowanego demonstratora samolotu w uktadzie zespolonych
skrzydet
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Jak wida¢ wstepne szacunki sugerowaty, ze przy masie napedu z zasilaniem
rzedu 12% masy startowej samolotu mozliwe bedzie wykonywanie lotow badaw-
czych o dlugotrwatosci rzedu 13 minut. Taka dtugotrwato$¢ lotu uznano za wystar-
czajaca do zbadania wlasciwosci demonstratora.

Biorac pod uwage, ze informacje przedstawione w [161] mialy charakter sza-
cunkowy, budowe¢ demonstratora poprzedzono szczegoétowymi analizami aerody-
namicznymi i aerodynamiczng optymalizacja, ktore pozwolity na dopracowanie
geometrii demonstratora [57, 249]. Dzigki nim, maksymalna dlugotrwatos¢ lotu
udato si¢ wydhuzy¢ do okoto 20 minut, przy zalozeniu spokojnego lotu bez ma-
newrow [153]. W probach w locie, ze wzgledow bezpieczenstwa ograniczano czas
lotu do okoto 10 minut.

Szczegbdlowe analizy aerodynamiczne wykorzystano rowniez w celu wyzna-
czenia obcigzen w tunelu aerodynamicznym. Sg one zazwyczaj wigksze od ob-
ciazen w locie, gdyz w tunelu realizuje si¢ nawet takie przypadki katow natarcia,
slizgu 1 wychylen steréw, ktore nie moga zdarzy¢ si¢ w locie. Ponadto zmiany
potozenia modelu w tunelu wynikaja z dynamiki wyposazenia tunelu, a nie z dy-
namiki samolotu. Na model w tunelu dziataja wigc obciazenia zmieniajace si¢
niemal skokowo.

Biorac pod uwage wyniki analiz aerodynamicznych oraz analizy obcigzen
skonstruowano i zbudowano struktur¢ modelu. Zostala ona nastgpnie wyposazona
w wewngetrzng wage aerodynamiczng i przebadana w tunelu. Na podstawie wyni-
kéw tych badan przeprowadzono symulacje wiasciwosci dynamicznych demon-
stratora oraz jego osiagow [151, 152]. Na tej podstawie stwierdzono, ze mozna
bezpiecznie zrealizowac¢ badania w locie. Wyniki tych symulacji przedstawiono
rowniez pilotowi, ktory na ich podstawie przygotowat si¢ do oblotu. Zanim jednak
do niego doszto trzeba bylo zmodyfikowac jeszcze strukture modelu, usuwajac
Z niej niepotrzebne juz elementy przeznaczone do mocowania wagi aerodynamicz-
nej oraz instalujac elementy i wyposazenie niezbg¢dne do realizacji badan w locie.
Tak przygotowany demonstrator zostat oblatany 28 sierpnia 2014 roku, a nastgpnie
zostat gruntownie przebadany w locie.



ROZDZIAL 3
— PLAT NOSNY

Wyznaczenie podstawowych parametréw samolotu zgodnie z rozdziatem 2 pozwa-
la na naszkicowanie sylwetki samolotu. Zanim jednak do tego przystapimy, warto
przypomnie¢ sobie lub uzupetni¢ wiedz¢ na temat charakterystyk funkcjonalnych
poszczegolnych czgsci samolotu. Przeglad tych charakterystyk wypada rozpoczac
od plata nosnego, gdyz oprocz zespotu napgdowego jest on tym elementem samo-
lotu, ktory w najsilniejszy sposob wptywa na jego osiagi. Istnieje wiele parame-
trow opisujacych geometri¢ ptata nosnego. Najwazniejsze sposrod nich to:

*  Profil

*  Pole powierzchni nosnej (odniesienia) S;

+  Srednia cigciwa aerodynamiczna Sca (lub MAC — mean aerodynamic
chord),

* Rozpigtosc b;

 Kat zaklinowania ptata wzglgdem kadtuba i;

*  Wydtuzenie AR (aspect ratio);

e Zbieznos¢ A;

» Skrecenie geometryczne i skrecenie aerodynamiczne plata;

*  WzniosT;

+ Kat skosu ptata (krawedzi natarcia A , linii 25% cigeiw A _,);

* Parametry opisujace geometri¢ mechanizacji plata

Wsrdd nich najwigkszy wptyw na osiagi maja: profil, pole powierzchni nosne;j
(a raczej obciazenie powierzchni nosnej — por. rozdz 2.5), wydhuzenie, kat skosu,
zbiezno$¢ 1 parametry mechanizacji. Pozostate sg istotne z innych wzgledow (np.
statecznosci, czy wlasciwosci uzytkowych).
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3.1. Dobor profilu

Profil plata, to jego przekrdj ptaszczyzna rownolegla do ptaszczyzny symetrii sa-
molotu. Badania dotyczace profili aerodynamicznych towarzyszyly rozwojowi lot-
nictwa od samego poczatku. Nic tez dziwnego, ze w jego ponad 100 letniej historii
zaprojektowano tysiace profili, rozniacych si¢ ksztattem i charakterystykami [1, 2,
4,5,20,230-233, 282]. Rozwdj metod numerycznych pozwala co prawda na opty-
malizacjg profili w taki sposob, aby ich charakterystyki byly optymalne dla danego
samolotu [134-136], tym niemniej na etapie projektowania koncepcyjnego, przed
podjeciem czasochtonnych obliczen CFD, nadal warto korzysta¢ z obszernych baz
danych istniejacych profili. Przyktady profili acrodynamicznych przedstawiono na
rys.3.1.
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Rys.3.1. Przyktady profili aerodynamicznych
3.1.1. Podstawowe definicje i charakterystyki profili

Pomimo catej tej r6znorodnosci wszystkim profilom mozna przypisa¢ kilka cha-
rakterystycznych parametrow rys.3.2. Sa to cigciwa, szkieletowa, maksymalna
grubos$¢ wzgledna, maksymalne ugigcie szkieletowej, wspotrzedna maksymalnej
grubosci, wspotrzedna maksymalnego ugigcia szkieletowej. Cigciwa to odcinek
taczacy krawedz natarcia profilu z krawedzia sptywu. Szkieletowa to linia, na ogo6t
krzywa, taczaca srodki okregow wpisanych w profil. Wynika z tego, ze szkieletowa
znajduje si¢ w $rodku pomigdzy gornym i dolnym obrysem profilu. Szkieletowa
pokrywa si¢ z cigciwa tylko dla profili symetrycznych. Profile takie stosowane
sa zazwyczaj wtedy, gdy projektantowi zalezy na symetrii wtasciwosci ptata, np.
w skrzydtach samolotow akrobacyjnych lub w usterzeniach.
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Rys.3.2. Definicje podstawowych parametrow geometrycznych profilu

Podstawowe sity aerodynamiczne dziatajace na profil to opor i sita nosna. Sita
no$na wynika ze scatkowania rozktadu cis$nien na obrysie profilu (rys.3.3.). Opoér
profilu oprocz sit ci$nieniowych zawiera rowniez tarcie. Jest on skierowany wzdtuz
kierunku wektora predkosci niezaburzonej (daleko od profilu) i zawsze zwrdcony
zgodnie ze zwrotem predkosci, natomiast sita nosna jest skierowana prostopadle
do niego i moze przyjmowac zwroty zardéwno do gory, jak i do dohu. Sity te opisuje
sie wzorami:

P,=q-§SC, Px=¢q-S-Cx (3.1)

Gdzie:

P, — sita nosna (w literaturze anglosaskiej czgsto oznaczana litera L — lift)

P, — sifa oporu (w literaturze anglosaskiej czgsto oznaczana litera D — drag)
p-V?

q= — ci$nienie dynamiczne

S — powierzchnia nosna

p — gestos¢ powietrza

V — predkos¢ niezaburzona

C, — wspolczynnik sity nosnej (w literaturze anglosaskiej zwykle oznaczany,
jako C))

C, — wspoétczynnik sity oporu (w literaturze anglosaskiej zwykle oznaczany,
jako C))
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Rys.3.3. Rozklad cis$nienia na profilu NACA 2315 dla kata natarcia 8° [198, 203]
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W ogolnosci sity te nie muszg by¢ przylozone w tym samym miejscu dla
wszystkich profili, co wigcej dla danego profilu ich punkt przylozenia moze zmie-
nia¢ swoje potozenie. Dlatego tez dla wygody czgsto analizuje sig te sity tak jakby
byly przytozone w 25% cigciwy profilu, przy zalozeniu, ze dodatkowo na profil
dziata rowniez moment pochylajacy okreslony wzorem:

M=qg-S-c, -C, (3.2)

Gdzie

¢, — cigciwa profilu

C,, — wspodtczynnik momentu pochylajacego

Wspotczynniki C,, C, 1 C_ zmieniajq swoje wartosci w zalezno$ci od kata na-
tarcia, tj. od kata pomigdzy kierunkiem wektora predkos$ci niezaburzonej a cigciwa
profilu (rys.3.4). Typowe zalezno$ci tych wspotczynnikdéw od kata natarcia przed-
stawione sa na rys.3.51 3.6
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Rys.3.5. Typowe zaleznoSci wspotczynnika sity noSnej od kata natarcia (C,=f(AoA)) i bie-
gunowa profilu (C,=f(C,)) [198, 203].
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Rys.3.6. Typowa zalezno$¢ wspdtczynnika momentu pochylajacego od kata natarcia [198,
203]

Na rys.3.5. zaznaczono rowniez kilka charakterystycznych cech tych zalezno-
$ci. Zalezno$¢ wspolczynnika sily nosnej od kata natarcia jest w znacznym zakre-
sie liniowa, oznacza to, ze jej pochodna jest wtedy stala. Zazwyczaj wartos¢ tej
pochodnej oznacza si¢ litera a. Dla wigkszosci profili a<2n [1/rad]. Liniowa cz¢$¢
charakterystyki przecina zazwyczaj 0§ C,=0. Dla profili symetrycznych C,=0 osia-
gane jest dla o=0. Dla wigkszosci pozostatych (szkieletowa wygigta do gory) C,=0
osiggane jest dla a<0. Odejscie charakterystyki od liniowosci zwiazane jest zazwy-
czaj z oderwaniem warstwy przysciennej [ 109] na catosci lub czgéci profilu rys.3.7.
Wywoluje to zazwyczaj rowniez nieliniowo$¢ wspotczynnika momentu. W wy-
niku oderwania warto§¢ wspotczynnika sily nosnej osiaga maksimum, a nastep-
nie spada. Sposob, w jaki spada jest niezwykle wazny dla wlasnosci pilotazowych
samolotu. Jesli charakterystyka spada gwaltownie, to po osiagnigciu kata natarcia
przeciagnigcia samolot bedzie mial tendencje do gwaltownego ,,przeciagnigcia”
1 wpadania w ,.korkociag” (por. rozdz. 4.2.). Jesli jednak charakterystyka opada
tagodnie, to ,,przeciagnigcie” bedzie rowniez tagodniejsze i bedzie mozliwe wy-
prowadzenie samolotu z tego stanu. Wazna jest rOwniez sama maksymalna warto$¢
wspotczynnika sity nosnej, gdyz wptywa ona bezposrednio na predko$¢ minimalna
samolotu, zgodnie ze wzorem:

Vo = |28 (3.3)
p-S-Cy
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Maksymalna warto§¢ wspotczynnika sity no$nej mozna zwigkszy¢ przy pomo-
cy tzw. urzadzen supernos$nych, ktére beda omawiane w rozdziale 3.4.

Rys.3.7. Rozwoj oderwania warstwy przyscienne;j

Biegunowa profilu przyjmuje wartosci dodatnie zaréwno dla dodatnich jak
1 ujemnych katéw natarcia, przy czym minimum wspoétczynnika oporu osiagane
jest dla C, =0 tylko dla profili symetrycznych. Pozostale profile projektuje sig za-
zwyczaj tak, zeby minimum bylo dla C, >0. Mozna wigc dobra¢ profil w taki spo-
sob, aby predkos¢ projektowa samolotu (np. maksymalna) odpowiadata doktadnie
minimalnej warto$ci oporu aerodynamicznego profilu zgodnie ze wzorem 3.4.

2em-
po [zme
PS8 Cpre, (3.4)
Gdzie:

V, — predko$¢ projektowa samolotu
m — masa samolotu

p — gegstos¢ powietrza

g — przyspieszenie ziemskie

S — powierzchnia odniesienia

Nie zawsze jest to jednak najbardziej korzystne. Czg¢sto wazniejsze od mini-
malnego oporu sa wartosci maksymalnej doskonatosci C /C,, czy tez maksymalnej
warto$ci funkcji energetycznej C,*/C? (lub C,'*/C,). Pierwsza z nich odpowiada
za zasigg samolotu, druga za jego dlugotrwatos¢ lotu [65]. Przyktady tych zalez-
nos$ci od kata natarcia pokazano na rys.3.8. Warto zauwazy¢, ze maksymalne war-
tosci tych funkcji nie musza by¢ i zazwyczaj nie sa osiagane dla tego samego kata
natarcia. Zazwyczaj maksimum doskonalosci osiagane jest dla mniejszego kata
natarcia.
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Rys.3.8. Przyktadowe zaleznosci doskonatosci i funkeji energetycznej od kata natarcia
(198, 203]

3.1.2. Wplyw lepkosci na charakterystyki profili

Zaleznos¢ charakterystyk profilu ptata od lepko$ci otaczajacego go powietrza wigze
si¢ bezposrednio z charakterem przeptywu w tzw. warstwie przysciennej (rys.3.9).
Jej wystgpowanie wiaze si¢ bezposrednio z lepko$cig ptynu i objawia si¢ tym, ze
na powierzchni profilu predkos¢ ptynu wzgledem profilu jest rowna zeru. Warstwa
przyscienna konczy si¢ w miejscu, w ktorym plyn ma taka predkosc, jaka miat-
by, gdyby profil byt optywany ptynem nielepkim. Jak z tego wynika w warstwie
przysciennej mamy do czynienia z bardzo duzym przyrostem pr¢dkosci. Przyrost
ten moze mie¢ rozny przebieg. Jesli przeptyw w warstwie przysciennej jest upo-
rzadkowany, tzn. nie dochodzi do wymiany masy i energii pomigdzy kolejnymi
subwarstwami ptynu, to rozktad predkosci w kierunku prostopadtym do profilu
w danym miejscu przypomina krzywa drugiego stopnia. Taki przeptyw nazywa si¢
laminarnym. Przeptyw turbulentny to taki, w ktorym dochodzi do wymiany masy
1 energii wewnatrz catej warstwy przysciennej. W efekcie dochodzi do intensyw-
nego mieszania si¢ ptynu, dzigki czemu przyrost predkosci tuz przy $ciance profilu
jest znacznie bardziej gwattowny. Pomimo tego turbulentna warstwa przys$cienna
jest znacznie grubsza od laminarne;j.

Parametrem opisujacym wpltyw lepkosci na charakterystyki aerodynamiczne
jest liczba Reynoldsa.
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Re= 1V (3.5)

gdzie 4

| — charakterystyczny wymiar liniowy (dla profili — cigciwa ¢ )
V — predkosc¢ niezaburzona

v - lepko$¢ kinematyczna ptynu

laminarna ]
przejscie

turbulentna
oderwanie
oderwana

Rys.3.9. Rozwdj warstwy przyscienne;.

Dla typowych w lotnictwie liczb Reynoldsa wigkszych niz 250000, wspotczyn-
nik sity noénej zwykle nieznacznie rosnie, a oporu nieznacznie maleje wraz ze
wzrostem Re. Ponadto strata energii kinetycznej powietrza w warstwie przyscien-
nej laminarnej jest w tym zakresie liczb Reynoldsa mniejsza niz w warstwie tur-
bulentnej. W zwiazku z tym zazwyczaj dazy si¢ do uzyskania optywu laminarnego
na jak najwigkszej czg$ci powierzchni samolotu, gdyz pozwala to zminimalizowac
jego opdr. Dla liczb Reynoldsa mniejszych niz 250000 zwiazek migdzy oporem
a laminarno$cia nie jest juz tak oczywisty.

Wiaze si¢ to z faktem, iz wraz ze spadkiem liczby Reynoldsa wspotczynnik
oporu zaczyna coraz szybciej rosnaé, a wspotczynnik sity nosnej coraz szybciej
spada¢ (rys.3.10.). Przy pewnej wartosci liczby Reynoldsa, zwanej krytyczna
liczba Reynoldsa dochodzi zwykle do niemal skokowego wzrostu wspoétczynnika
oporu i podobnego spadku wspotczynnika sity nos$nej. Dzigki intensywnemu mie-
szaniu w warstwie turbulentnej moze si¢ okazac, ze zmiany te sa mniej gwaltowne
niz w przypadku optywy laminarnego. W pewnych przypadkach, przy matych licz-
bach Reynoldsa, moze si¢ wigc okaza¢ korzystnym celowe sturbulizowanie opty-
wu. Rolg turbulizatora moze spetniac¢ np. uskok celowo wprowadzony na obrysie
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profilu. Stosuje si¢ to jednak gtownie w modelach latajacych, lub bardzo matych
samolotach bezzatogowych. Zaznaczy¢ przy tym nalezy, ze wraz ze spadkiem licz-
by Reynoldsa coraz trudniej jest uzyska¢ optyw turbulentny, a przy bardzo matych
warto$ciach Re jest on w ogole niemozliwy.

Niektore zjawiska, jak np. pecherze laminarne (rys.3.11), sktaniaja projektan-
tow do turbulizowania optywu nawet przy nieco wigkszych liczbach Reynoldsa,
dochodzacych do 1000000. Dotyczy to zwykle szybowcoéw, lub samolotow bez-
zatogowych o $rednich rozmiarach. Pecherz laminarny powstaje, jesli laminarna
warstwa przyscienna oderwie si¢ od profilu jeszcze przed turbulizacja. Moze sig¢
zdarzy¢, ze tuz po oderwaniu optyw ulegnie jednak turbulizacji, a dzigki wigksze;j
grubosci warstwy turbulentnej ,,przyklei si¢” znowu do profilu.
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Rys.3.10 Zaleznos¢ wspotczynnikow oporu i sity nosnej profilu od liczby Reynoldsa [251]
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Zjawisko to pochtania duzo energii, co powoduje wzrost oporu profilu. Najsku-
teczniejszaq metoda zwalczenia go jest sturbulizowanie opltywu tuz przed punktem
oderwania. Problem polega na tym, ze potozenie punktu oderwania moze by¢ rdézne
w zalezno$ci od kata natarcia. Chcac si¢ wige zabezpieczy¢ przed pojawianiem sig
babla laminarnego w catym zakresie predkosci, trzeba turbulizator umiescic¢ przed
najbardziej przednim potozeniem punktu oderwania, co niepotrzebnie zwigksza
opor przy pozostatych predkosciach. Moze sig tez zdarzy¢, ze przy pewnych katach
natarcia babel wystepuje, a przy innych nie, co oznacza, ze w tych zakresach katow
natarcia turbulizacja w ogole byta niepotrzebna. Z tych tez wzgledow prowadzi si¢
obecnie badania nad urzadzeniami, ktore turbulizowatyby optyw wytacznie wtedy,
kiedy to niezbgdne i wylacznie w odpowiednich miejscach.

3.1.3. Wplyw Scisliwosci na charakterystyki profili [S8, 284]

Druga cecha powietrza, niezwykle wazna dla charakterystyk profili, jest jego $ci-
sliwos¢. Powszechnie kojarzona jest ona z rozchodzeniem si¢ dzwigku w atmos-
ferze. Jesli zrodto dzwigku jest nieruchome, to fale dzwigckowe rozchodza sig row-
nomiernie we wszystkich kierunkach. Jesli si¢ porusza, to dtugos¢ fal po stronie,
w ktora zrédto dzwigku sie porusza, jest krotsza, a po przeciwnej dhuzsza. Jest
to tzw. efekt Dopplera. Najciekawszy jest jego szczegdlny przypadek, gdy zrodto
dzwigku porusza si¢ doktadnie z predkoscia dzwigku. W tym przypadku fale wy-
stane w kierunku ruchu naktadaja si¢ na siebie. W rzeczywistosci dzwigk nie jest
jedynym objawem $cisliwosci powietrza. W przypadku wigc ruchu obiektu z pred-
koscia dzwigku, wszystkie zaktocenia atmosfery wywotane jego ruchem gromadza
si¢ w jednym miejscu. W efekcie w miejscu tym dochodzi do skokowej zmiany
parametrow termodynamicznych powietrza, czego najtatwiej dostrzegalnym obja-
wem jest doskonale styszalny grom dzwigkowy. Stad tez obszar, o ktorym mowa
zwany jest fala uderzeniowa. Warto przy tym zauwazy¢, ze fala uderzeniowa moze
powsta¢ zanim obiekt osiagnie predkos¢ dzwigku. Dowolny obiekt tréjwymiaro-
Wy poruszajac si¢ w powietrzu powoduje przyrost predkosci powietrza wzgledem
tego obiektu zgodnie z prawem ciaglosci przeptywu. Oznacza to, ze dla predkosci
niezaburzonej mniejszej od predkosci dzwigku, lokalna predkosé optywu obiektu
moze by¢ réwna predkosci dzwicku. W tym przypadku réwniez pojawia si¢ fala
uderzeniowa, tyle, ze nie przed obiektem, lecz w miejscu, gdzie predkos¢ powie-
trza lokalnie zroéwnala si¢ z predkoscia dzwigku. Taka fala uderzeniowa moze mie¢
duze znaczenie dla charakterystyk profilu lotniczego, gdyz moze powodowa¢ ode-
rwanie oplywu wokot niego. Nietrudno si¢ wiec domysli¢, ze liczba Macha, bedaca
stosunkiem predkosci samolotu do predkosci dzwigku ma istotne znaczenie dla
charakterystyk profili jego plata (rys.3.12, 3.13). Wzrost liczby Macha moze si¢
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poczatkowo objawia¢ nieznacznym wzrostem wspotczynnika sity nosnej dla dane-
go kata natarcia. Po przekroczeniu krytycznej liczby Macha (dla ktorej na profilu
po raz pierwszy pojawia si¢ fala uderzeniowa) wspotczynnik sity nosnej gwaltow-
nie spada i stabilizuje si¢ na poziomie nizszym od poczatkowego po przekroczeniu
liczby Macha rownej 1. W tym samym czasie wspotczynnik oporu gwattownie
ro$nie, teoretycznie do nieskonczonosci dla liczby Macha rownej 1, a nastgpnie
spada [8]. W praktyce dla liczby Macha réwnej jeden wspotczynnik oporu osiaga
warto$¢ kilku- lub kilkunastokrotnie wigksza od poczatkowej. Dla liczb Macha
wigkszych od jeden, wspotczynnik oporu jest zwykle wigkszy niz dla mniejszych
od jeden przy tym samym kacie natarcia.
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Rys.3.12 Przyktadowa zalezno$¢ wspolczynnika momentu pochylajacego profilu (NACA
23009) od liczby Macha [1]
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Rys.3.13 Przyktadowe zaleznosci wspotczynnika sity nosnej i oporu profilu (NACA 23009)
od liczby Macha [1]
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Warto teraz przesledzi¢, w jaki sposdb cechy geometryczne profilu wptywaja
na jego charakterystyki aerodynamiczne i jakie to ma znaczenie dla ich zastosowa-
nia w r6znych typach samolotow.

3.1.4. Maksymalna grubo$¢ profilu

Grubos$¢ profilu wptywa na opdr 1 maksymalng warto§¢ wspdiczynnika sity
nosnej (rys.3.14). Im grubszy jest profil, tym wigkszy ma wspolczynnik oporu
w zakresie matych katow natarcia w porownaniu do innych profili tej samej
rodziny. Jednakze, dla wigkszych katow natarcia czesto zdarza sig, ze opor
grubszego profilu jest mniejszy. W przypadku wspotczynnika sity nosnej gru-
bos¢ profilu nie wptywa znaczaco na jego wartos¢ ani charakter w zakresie
liniowym. Moze jednak wptywac na wielkos¢ tego zakresu. Wiaze si¢ to z fak-
tem, ze na cienszych profilach wezeéniej dochodzi do oderwania. Zakres linio-
wy charakterystyki jest wigc wezszy. Z wezesniejszym oderwaniem wiaze si¢
tez mniejsza warto$¢ uzyskiwanego maksymalnego wspdiczynnika sity nosne;j.
Maksymalny wspotczynnik sity nosnej nie jest jednak liniowa funkcja grubosci
profilu. Dla pewnej jej wartosci, zwykle okolo 14-17% cigciwy, osiaga maksi-
mum. Dalsze zwigkszanie grubo$ci moze wywolywac nieznaczny spadek mak-
symalnego wspolczynnika sity nosne;j.

Rys.3.14 Zaleznosci wspotczynnika sity nosnej 1 oporu profilu w funkcji kata natarcia dla
roznych gruboscei profilu [198, 203]
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Rys.3.16 Przyktadowe zalezno$ci doskonatoscei i funkeji energetycznej od gruboscei profilu
[198,203]

Taki wptyw na podstawowe wspotczynniki aerodynamiczne ma tez swoje od-
zwierciedlenie w zalezno$ciach doskonatosci i funkcji energetycznej. Zwykle cien-
sze profile maja nieco mniejsza warto$¢ maksymalna tych parametrow i wystepuje
ona przy mniejszym kacie natarcia (rys.3.16).

Grubos¢ profilu ma tez istotne znaczenie dla konstrukcji skrzydta samolotu.
Najkorzystniejszym miejscem dla umieszczenia dzwigara jest okolica maksy-
malnej grubosci profilu, dzigki czemu moze on by¢ najwyzszy. Jest to niezmier-
nie istotne zwazywszy na fakt, ze moment bezwtadnosci przekroju dzwigara jest
proporcjonalny do szescianu jego wysokos$ci. Naprezenia wystepujace w pasach
dzwigara sa wigc odwrotnie proporcjonalne do jej kwadratu. Grubszy profil po-
zwala wigc na zastosowanie pasOw o mniejszym przekroju, a tym samym mniej-
szej masie.

Inna wazna wielko$cia zwiazana z grubos$cia profilu skrzydta jest jego obje-
to$¢. Grubsze profile pozwalaja na zbudowanie skrzydta o wigkszej objgtosci, kto-
re z kolei pozwalaja na pomieszczenie zbiornikow paliwa o wigkszej objetosci.

Grubos¢ profilu ma tez istotne znaczenie ze wzgledu na mozliwos¢ osiaga-
nia duzych predkosci. Wynika to z faktu, ze powietrze oplywajace profil przyspie-
sza, a co za tym idzie, lokalna liczba Macha na profilu moze osiaggna¢ warto$¢ 1
nawet przy stosunkowo niewielkiej liczbie Macha w przeplywie niezaburzonym.
Rys.3.17. przedstawia statystyczna zaleznos¢ liczb Macha w przeptywie niezabu-
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Rys.3.17 Przyklady zaleznosci krytycznej liczby Macha od maksymalnej grubosci profilu
i kata natarcia [1, 42]

rzonym, przy ktérych powietrze osiaga lokalnie predko$¢ dzwigku, od grubosci
maksymalnej profilu. Wynika z niej, ze do osiagania wigkszych predkosci lepiej
dostosowane sa profile cienkie. Warto jednak zauwazy¢, ze warto$¢ krytycznej
liczby Macha zmienia sig nie tylko zaleznie od grubosci, ale rowniez od kata natar-
cia, przy czym profile grubsze maja wyzsze krytyczne liczby macha dla wigkszych
wspolczynnikow sity no$nej. Biorac jednak pod uwagg, ze lot z pregdkoscia maksy-
malna odbywa si¢ zazwyczaj przy matym wspdlczynniku sity nosnej obserwacja ta
ma drugorzedne znaczenie. Wynika z niej tyle tylko, ze nalezy sprawdzié, czy cien-
ki profil, dobrany do lotu z duza liczba Macha nie ma zbyt matej krytycznej liczby
Macha przy mniejszych predkosciach (wigkszych wspotczynnikach sity nosnej).

Podsumowujac powyzsze rozwazania mozna stwierdzi¢, ze grubos¢ profilu dla
samolotow stosunkowo powolnych wynika z potrzeby zapewnienia odpowiednio
duzego maksymalnego wspotczynnika sity nosnej, duzej doskonatosci aerodyna-
micznej w szerokim zakresie katow natarcia, odpowiednio matej masy dzwigara
1 duzej pojemnosci zbiornikéw paliwa, natomiast w przypadku samolotow szyb-
kich grubos¢ profilu jest zdeterminowana konieczno$cia pokonywania , kryzysu
falowego” zwiazanego ze $cisliwoscia powietrza. W zwiazku z powyzszym gru-
bos¢ profili samolotéw szybkich nie przekracza zazwyczaj 10% a dochodzi nawet
do 4%, podczas gdy dla samolotéw powolnych oscyluje wokot 14%-16%. Wyjat-
kiem od tej zasady sa samoloty latajace przy bardzo niskich liczbach Reynoldsa,
mniejszych niz 250000. Okazuje si¢ bowiem, ze rowniez w tym wypadku lepiej
radza sobie profile cienkie.
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3.1.5 Ugiecie szkieletowej

Zwigkszanie ugigcia szkieletowej profilu zwigksza wspolczynnik sity nosnej
(rys.3.20), w tym jego wartos¢ maksymalna. Oznacza to réwniez, ze osiaga on
wartos¢ zerowa przy mniejszym kacie natarcia. Jednoczes$nie rosnie wspotczynnik
oporu. Nie oznacza to jednak spadku doskonatos$ci, gdyz biegunowa profilu osiaga
minimum przy wigkszym wspotczynniku sity no$nej. Tak wigc stosunkowo nie-
wielki przyrost wspotczynnika oporu jest kompensowany wigkszym przyrostem
wspotczynnika sity nos$nej, co pozwala zazwyczaj zwigkszy¢ zard6wno doskonatos¢
jak 1 funkcje energetyczna (rys.3.22.). Opér profilowy jest stosunkowo niewielki
w porownaniu z oporem indukowanym ptata dla wigkszych wspotczynnikow sity
nosnej. Tym niemniej optaca si¢ tak dobierac profile, aby dla wspolczynnika sity
nosnej odpowiadajacego predkosci przelotowej, doskonatos$¢ profilu byta jak naj-
wieksza.

Niestety wraz ze wzrostem ugigcia maleje wspotczynnik momentu aerodyna-
micznego wytwarzanego przez profil (rys.3.21.). Dla profili symetrycznych jest on
w przyblizeniu rowny 0, a dla rosnacych ugie¢ staje si¢ on coraz bardziej ujemny.
Jest to o tyle niekorzystne, ze wymaga wigkszego wychylenia steru wysokos$ci
do zréwnowazenia sil i momentow dziatajacych na samolot, co zwigksza ,,0por
trymowania”. Tak wigc przy bardzo duzych ugigciach szkieletowej profilu, korzy-
$ci z niej wynikajace sa tracone. Zwykle wigc warto$¢ ugigcia nie przekracza 4%
cigciwy.
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Rys.3.20. Wplyw ugiecia szkieletowej na wspotczynniki sity nosnej i oporu profilu
[198,203]
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Rys.3.21. Wplyw ugiecia szkieletowej na wspolczynnik momentu pochylajacego profilu
[198,203]

ADA
Rys.3.22. Wplyw ugigcia szkieletowej na doskonatos¢ i funkcje energetyczna profilu
[198,203]

3.1.6 Profile samostateczne

Ujemny wspolczynnik momentu jest szczeg6lnie szkodliwy w przypadku samolo-
tow w uktadzie latajacego skrzydta, gdyz nie posiadaja one usterzenia poziomego,
wyposazonego w ster wysokos$ci umozliwiajacy zapewnienie rownowagi. Mozna
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tego dokona¢ za pomoca sterolotek umieszczonych na krawedzi sptywu skrzydta.
Niestety w tym przypadku odlegto$¢ miedzy srodkiem masy samolotu, a sterolot-
ka jest niewielka, co wymaga bardzo duzych wychylen sterolotek do rownowagi.
To z kolei oznacza znaczny spadek sity nosnej i wzrost oporu. Problem daje si¢
ztagodzi¢ przez zastosowanie skosu skrzydta, dzigki ktoremu odleglos¢ migdzy
sterolotka a §rodkiem cigzkosci rosnie. Nie mozna jednak stosowaé zbyt duzych
skosow, ze wzgledow, ktore omowione beda w rozdziale 3.2.8. Dalsze ztagodzenie
problemu mozna uzyska¢ poszukujac profili o dobrych wilasnosciach w zakresie
oporu i sity no$nej, charakteryzujacych si¢ wspotczynnikiem momentu bliskim
zera (rys.3.23). Cechg tg posiadaja ,,pigciocyfrowe” profile NACA. Projektuje sig
rowniez profile specjalnie przeznaczone do latajacych skrzydet, popularnie zwane
samostatecznymi. Charakteryzuja si¢ one szkieletowa w ksztalcie litery S, przy
czym przednia czg$¢ szkieletowej jest wypukta do gory, a tylna wklgsta. Dzigki
takiemu uksztattowaniu szkieletowej daje si¢ uzyska¢ niezte wspotczynniki sity
nosnej i oporu nawet przy dodatnich wartosciach momentu pochylajacego. Profile
takie miewaja czgsto problemy zwiazane z tzw. pecherzem laminarnym pojawiaja-
cym si¢ w obszarze o wklgstej szkieletowej. Pojawienie si¢ takiego pgcherza lami-
narnego moze pogorszy¢ charakterystyki aerodynamiczne i/lub sprawié, ze stana
si¢ one silnie nieliniowe.
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Rys.3.23 Poréwnanie zalezno$ci momentu pochylajacego i doskonatosci profili: zwyktych
z wychylona do gory klapa, 5-cyfrowych NACA-owskich i samostatecznych [198, 203]
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3.1.7. Polozenie maksymalnej grubo$ci profilu

Zaleznos¢ charakterystyk profilu od potozenia jego maksymalnej grubosci wiaze
si¢ bezposrednio z charakterem przeplywu w warstwie przysciennej. Sledzac roz-
woj warstwy przysciennej wzdtuz profilu mozna zauwazy¢, ze w jego przedniej
czesci optyw jest zwykle laminarny. W pewnym miejscu jednak dochodzi do tur-
bulizacji optywu. Warunki sprzyjajace przej$ciu warstwy laminarnej w turbulentna
zapewnia dodatni gradient cis$nienia statycznego. Na gornej czesci profilu wyste-
puje on w miejscu, gdzie obrys zaczyna opada¢ w dot. Dla matych katéw natarcia
miejsce to zazwyczaj znajduje si¢ blisko miejsca, w ktérym profil ma maksymalng
grubos¢. Dazac wigc do laminaryzacji oplywu przesuwa si¢ zwykle maksymalna
grubosc¢ profilu do tytu. Dla wigkszych katow natarcia punkt zmiany znaku gra-
dientu ci$nienia przesuwa si¢ szybko do przodu, co redukuje obszar optywu lami-
narnego. W efekcie tzw. ,,profile laminarne” maja w swej biegunowej tzw. ,,siodto
laminarne”, wewnatrz ktérego wspolczynnik oporu jest znacznie mniejszy, niz
w przypadku tzw. ,,profili turbulentnych”. Poza tym siodlem wspdtczynniki oporu
profili laminarnych nie r6znia si¢ zwykle znaczaco od wspotczynnikow oporu pro-
fili turbulentnych, a moga by¢ nawet wigksze (rys.3.24, 3.25).

Mozliwo$¢ minimalizacji oporu droga przesuwania maksymalnej grubosci do
tytu jest ograniczona, gdyz nadmierne przesunig¢cie moze doprowadzi¢ do oderwa-
nia optywu w sptywowej czg$ci profilu, co wywotuje wigkszy wzrost oporu od
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Rys.3.24 Wptyw potozenia maksymalnej grubosci profilu na wspotezynniki sity nosne;j
i oporu profilu [198, 203]
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Rys.3.25. Wplyw potozenia maksymalnej gruboscei profilu na doskonatos¢ profilu [198, 203]

jego spadku wywotanego laminaryzacja optywu w przedniej jego czgsci. Z tego
wzgledu rzadko spotyka si¢ profile o maksymalnej grubosci znajdujacej si¢ dalej
niz w 70% cigciwy profilu.

Doda¢ tez nalezy, ze przesunigcie maksymalnej grubosci profilu do tytu nie
gwarantuje jeszcze laminaryzacji optywu w przedniej jego czegsci. W rzeczywi-
stych konstrukcjach wystepuje wiele powodow, ktore moga ja uniemozliwié. Zali-
czy¢ do nich mozna wystajace nity (rys.3.26), uskoki pomigdzy blachami pokrycia,
szczeliny migdzy elementami mechanizacji, a nawet duza chropowato$¢ lakieru.
Sturbulizowaé warstwe przyscienna moze rowniez oblodzenie [69, 98, 164, 265]],

Nitowanie
gladkie

Rys.3.26 ,,Gladko$¢” powierzchni skrzydta ma znaczenie w optywie laminarnym, stad
w konstrukcjach metalowych krawedzie natarcia nitowane sg nitami z tbami wpuszczanymi.
Poniewaz jednak takie nitowanie jest kosztowne, wigc w obszarze, w ktorym optyw laminar-
ny na pewno nie wystapi, stosuje si¢ zwykte nity z tbami wypuktymi. (Pima Air Museum)
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lub warstwa much przyklejonych do krawgdzi natarcia. Z tego wzgledu profile
laminarne stosuje si¢ zwykle w ptatowcach, w ktorych minimalizacja oporu jest
bezwzglednie konieczna i dotyczy ograniczonego zakresu predkosci oraz takich,
co do ktorych istnieje uzasadnione przypuszczenie, ze beda utrzymywane w bar-
dzo dobrym stanie technicznym.

Innym powodem, dla ktérego stosowanie profili laminarnych moze si¢ okazaé
nieoptacalne jest charakter przeciagnigcia, czgsto bardziej gwattowny, niz w przy-
padku profili turbulentnych. Wynika on z tego, ze chcac uzyskac jak najszersze
siodto laminarne przy ograniczonej grubo$ci profilu zmniejsza si¢ promien noska
profilu, co utatwia oderwanie na krawedzi natarcia. Dochodzi do niego w tym przy-
padku od razu na catej gornej czesci profilu, co gwattownie zmniejsza wytwarzana
sit¢ nos$na. Z tego tez wzgledu profil laminarny moze si¢ okaza¢ niewtasciwym wy-
borem dla samolotow do poczatkowego szkolenia, lub przeznaczonych dla mato
doswiadczonych pilotow.

3.1.8 Profile nadkrytyczne [186]

Jak juz wspomniano w rozdziale 3.1.4, do latania z duzymi predkos$ciami najlepie;j
nadaja sig profile cienkie. Nie stanowi to problemu w przypadku samolotéw bojo-
wych, zwlaszcza, jesli istnieje mozliwo$¢ tankowania w powietrzu. W przypadku
jednak samolotow transportowych, a zwtaszcza pasazerskich cienkie profile nie
zapewniaja mozliwos$ci pomieszczenia w skrzydtach zbiornikéw paliwa o wystar-
czajacej objetosci. Tankowanie w powietrzu nie moze by¢ w tym przypadku stoso-
wane ze wzgledow bezpieczenstwa podobnie jak umieszczanie duzych zbiornikow
paliwa w kadtubie, poza centroplatem. Problemem moze si¢ tez okaza¢ niski mak-
symalny wspolczynnik sity nosnej wydluzajacy ladowanie. W zwiazku z tym pro-
wadzono intensywne prace nad rozwojem grubych profili pozwalajacych na latanie
z duzymi predkosciami. Okazalo sig, ze opracowanie takich profili jest mozliwe
(rys.3.27). Charakteryzuja si¢ one tym, ze w przedniej czgsci sa niemal symetrycz-
ne, dzigki czemu minimalizuje si¢ przyrost predkosci na gornej czgsci profilu. Profil
symetryczny wymagatby jednak duzych katow natarcia dla uzyskania przelotowe-
go wspotczynnika sity nos$nej, co podobnie jak duza grubos¢ prowadzi do spadku
krytycznej liczby Macha. W celu zwigkszenia wspotczynnika sity nosnej przy ma-
lym kacie natarcia mozna jednak zastosowac silnie wygieta szkieletowa w sptywo-
wej czesci profilu. W efekcie uzyskuje sig stosunkowo gruby profil, wokot ktorego
predkosci powietrza sa zminimalizowane. Sita no$na natomiast jest generowana
nie dzieki podci$nieniu nad krawedzia natarcia, jak to ma miejsce w przypadku
wigkszosci typowych profili, ale dzigki nadcisnieniu pod sptywowa cze¢scia profilu.
Konsekwencja tego jest jednak mniejszy niz zwykle (bardziej ujemny) moment
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pochylajacy [245], w zwiazku z czym samoloty wyposazone w takie profile maja
zwykle wigksze usterzenia poziome nizby to wynikalo z wymagan dotyczacych
statecznosci i/lub niesymetryczne, odwrocone profile usterzenia poziomego. Jest to
konieczne w celu zrownowazenia samolotu, zwlaszcza w konfiguracji z wypusz-
czonymi klapami (rozdz. 3.4.)

,.profil turbulentny”

,»profil laminarny”

,.profil nadkrytyczny”

Rys.3.27. Obrys profilu ,,nadkrytycznego” w poréwnaniu do typowych profili ,,turbulentne-
go” 1 ,Jaminarnego” i ich orientacyjne krytyczne liczby Macha.

3.2. Dobor geometrii plata

Profil ptata nie jest jedynym czynnikiem wptywajacym na jego charakterystyki.
Ptat jest obiektem tréjwymiarowym, w zwiazku z czym jego wiasciwosci zale-
za rowniez od tego, w jaki sposob poszczegolne profile zostana rozmieszczone
W przestrzeni. Mozna wigc wymieni¢ tu caly szereg istotnych parametrow, takich
jak:

* Powierzchnia nosna - S

* Srednia cigciwa aerodynamiczna - SCa

* Kat zaklinowania - ig

*  Wydluzenie - AR

e Zbieznos¢ - A

* Zwichrzenie acrodynamiczne i geometryczne
e Kat wzniosu - I’

* Katskosu-A
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3.2.1 Powierzchnia no$na

Znaczenie wielkosci powierzchni no$nej wynika z rozdzialu 2.5. poswigconego
doborowi obciazenia powierzchni nosnej, wigc nie bedzie tu szerzej komentowa-
ne. Warto jednak wspomniec, ze jej wyznaczenie czesto jest dos¢ skomplikowane.
Wynika, to z faktu przenikania ptata no$nego z kadtubem i czgsto bardzo skom-
plikowanej geometrii przej$cia pomigdzy nimi. W zwiazku z powyzszym zarowno
w literaturze jak i firmach zajmujacych si¢ projektowaniem samolotow spotyka
si¢ rozne definicje powierzchni nosnej. Nie ma to wigkszego znaczenia, o ile tyl-
ko zawsze, konsekwentnie, stosuje si¢ ta sama definicj¢. W prostych przypadkach
mozna stosowac definicj¢ przedstawiona na rys.3.28.

Plaszczyzna _——> bi2
symetrii :

Cigciwa nasady Cigciwa koncowki

(root chord) r (tip chord)
L
Rys.3.28. Definicja powierzchni no$nej ptata
cp+c
S, =2 p
2 (3.6)
Gdzie

S, — pole powierzchni ptata trapezowego
b — rozpigtos¢ plata

3.2.2. Srednia cigciwa aerodynamiczna

Srednia cigciwa aerodynamiczna, to taka cigciwa, jaka miatby zastepczy plat pro-
stokatny o identycznej charakterystyce aerodynamicznej. Ma ona niewielki wptyw
na charakterystyki plata. Okre$la jedynie jego $rednig liczbe Reynoldsa. Jest jed-
nak nadzwyczaj wygodnym parametrem odniesienia dla innych wielkosci, np. dla
odleglosci migdzy ptatem a usterzeniem, czy dla okreslenia potozenia §rodka masy
samolotu. Jest wiec nadzwyczaj wazne, aby precyzyjnie ustali¢ zarowno dtugos¢
jak i potozenie sredniej cigciwy. W prostych przypadkach mozna w tym celu zasto-
sowa¢ metode wykreslna przedstawiong na rysunku 3.29, lub wzory (3.7).
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Rys.3.29. Graficzna metoda wyznaczania $redniej cigciwy aerodynamicznej i jej potozenia.

3.2.3. Kat zaklinowania

Kat zaklinowania ptata, to kat pomiedzy jego $rednia cigciwa aerodynamiczna
a osia kadtuba (rys.3.30). Ma on warto$¢ dodatnia, jezeli krawedz natarcia znaj-
duje si¢ ponad krawedzia sptywu. Dobiera si¢ go zazwyczaj w taki sposob, aby
w locie z predkoscia projektowa kadtub stawiat jak najmniejszy opoér. Jesli wigc
zalezy nam na tym, aby samolot latal z predkoscia optymalna, to kat zaklinowania
powinien by¢ réwny katowi maksymalnej doskonatosci ptata. Jesli natomiast zale-
zy nam na osiagnigciu duzej predkosci maksymalnej, to kat zaklinowania powinien
by¢ rowny katowi, przy ktérym ptat posiada wspotczynnik sity no$nej odpowiada-
jacy wymaganej predkosci maksymalne;.

iy <, ]
]
— = <)

Rys.3.30 Definicja kata zaklinowania ptata. UWAGA: o$ watu silnika nie musi pokrywac
si¢ z osig kadtuba (baza pozioma).
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3.2.4. Wydluzenie

Wydhizenie ptata ma dla charakterystyk samolotu nadzwyczaj istotne znaczenie.
Jest ono zdefiniowane wzorem:

b2
s

W bezposredni sposdb wplywa ono na opér indukowany plata zgodnie z zalez-
noscia:

AR (3.8)

2
=G (3.9)
" m-AR-e

gdzie:
e — wspotczynnik Oswalda, rowny okoto 0,8

Opor indukowany jest bezposrednia konsekwencja wytwarzania sily no$nej na
ptacie o skonczonym wydtuzeniu. Porownujac predkos¢ na gomej i dolnej czeg-
$ci profilu mozna zauwazy¢, ze predko$¢ na goérnej czgsci profilu jest znacznie
wigksza niz na dolnej dla dodatnich katow natarcia. GdybySmy chcieli przedstawic¢
predkos¢ w dowolnym miejscu wzdtuz cigciwy profilu, jako sume predkosci $red-
niej 1 lokalnego przyrostu predkosci, to okaze sig, ze lokalne przyrosty predkosci
tworza tzw. ,,wir zwigzany”. Jest to zgodne z twierdzeniem mowiacym, ze sita no-
$na moze powsta¢ wytacznie w wyniku rotacji plynu wokot optywanego obiektu.
W przypadku ptata o nieskonczenie duzym wydtuzeniu nie stanowi to problemu.
Jesli jednak wydtuzenie jest skonczone, to ma zastosowanie twierdzenie mowiace,
ze w przeplywie potencjalnym wir nie moze samorzutnie zaniknac. W zwiazku
z tym na koncowkach plata o skonczonym wydhuzeniu istnieje wir, zwany ,,wirem
brzegowym”, ktorego o$ jest w przyblizeniu rownolegla do kierunku predkosci
niezaburzonej. W chwili, gdy samolot rusza uktad wiroéw domyka si¢ ,,wirem star-
towym”, ktdrego 0§ jest rownolegta do osi wiru zwigzanego, a zwrot rotacji jest
przeciwny. Dzigki temu spelnione jest powyzsze twierdzenie, gdyz tacznie wiry te
tworza uktad zamknigty o sumie rotacji rownej zero.

Powstawanie wiru brzegowego mozna wytlumaczy¢ réwniez w nieco bardziej
obrazowy sposob. Cisnienie pod ptatem jest wigksze niz cisnienie nad ptatem. Po-
wietrze dazac do wyréwnania ci$nien stara si¢ przeptynaé nad ptat, w zwiazku z tym
pod ptatem skreca w kierunku koncowki, a nad ptatem skreca w kierunku kadtuba,
gdyz na koncowce powietrze moze swobodnie przeptywa¢ z dotu na gore ptata. To
wilasnie swobodne optywanie koncowki jest poczatkiem wiru brzegowego.
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Niezaleznie od sposobu objasnienia powodow powstawania wir6w sa one kon-
sekwencja wytwarzania sily nosnej, a energia zuzyta na ich wytworzenie jest zro-
dtem oporu indukowanego.

W rzeczywistych ptynach dochodzi do dyssypacji energii, dzigki czemu wir
startowy po pewnym czasie zanika, a wiry brzegowe rozpraszaja si¢ w pewnej od-
leglosci za ptatem. Nie dzieje sig to jednak natychmiast, co jest istotnym ograni-
czeniem dla czgstotliwosci ruchu lotniczego. To wlasnie wiry generowane przez
startujace samoloty sprawiaja, ze na zadnym z lotnisk samoloty nie startuja czeg-
sciej, niz co 40 sekund. Co wigcej, po starcie cigzszego samolotu separacja ta musi
by¢ dluzsza. Dzieje sig tak dlatego, Ze przelot samolotu przez wiry wygenerowane
przez poprzedni samolot moze skonczyc¢ si¢ katastrofa [185, 275].

—

-

T _
Wir {-. / 1‘ <~ ': — =
zwigzany Z 7 / v A~ c
\‘/f; d / Wiry
- .F_.\

brzegowe

v
T - '(E_._'f':-,- /

. IIFL- Iy

e

ey -

Rys.3.31. Wir zwiazany i wiry brzegowe za ptatem prostokatnym w locie ustalonym.

Od wydtuzenia zalezy rowniez maksymalny wspotczynnik sity no$nej oraz po-
chodna wspotczynnika sity no$nej po kacie natarcia (rys.3.32). Z zaleznosci tych
wynika, ze samoloty powinny mie¢ mozliwie jak najwigksze wydtuzenia platow,
gdyz to poprawia ich charakterystyki aerodynamiczne. Taka tendencj¢ mozna za-
obserwowac w projektowaniu szybowcow. Proby tego rodzaju obserwowano row-
niez w przypadku samolotow (rys.3.33). Okazuje si¢ jednak, ze wraz ze wzro-
stem wydtuzenia ros$nie masa skrzydetl. Wynika to z faktu, ze jedynym sposobem
na zwigkszenie wydtuzenia przy statej powierzchni nosnej jest zmniejszenie jego
cigciwy 1 zwigkszenie rozpigtosci. Mniejsza cigciwa, przy zatozonym profilu ae-
rodynamicznym oznacza mniejsza grubo$¢ bezwzgledna skrzydla, a co za tym
idzie mniejsza wysokos$¢ dzwigara. Z drugiej strony moment gnacy skrzydto jest
w przyblizeniu proporcjonalny do kwadratu rozpigtosci, ktora rosnie wraz z wy-
dluzeniem. Wszystko to sprawia, ze masa dzwigara ro$nie. W zwiazku z tym dla
kazdego samolotu mozna wskaza¢ optymalne wydtuzenie bedace kompromisem
cech aerodynamicznych i wytrzymato$ciowych.
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=] AR=AR1=ARI=ARI=AR4

20 30
AoA [7]

Rys.3.32 Wptyw wydltuzenia na zaleznos¢ wspotczynnika sity nosnej ptata od kata natarcia.

Rys.3.33 Przyklad zastosowania ekstremalnie duzego wydhuzenia ptata w samolocie do-
swiadczalnym Hurel-Dubois H.D.-10 (Musée de I'Air et de | ’Espace)

3.2.5. Zbieznos$¢

Zbiezno$¢ jest zdefiniowana, jako stosunek cigciwy koncowej ptata do cigciwy
w plaszczyznie symetrii.

(3.10)
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Ma ona istotne znaczenie dla rozkladu obciazenia plata i jego oporu induko-
wanego. Im bardziej rozktad sity nosnej zblizony jest do eliptycznego, tym mniej-
szy jest opor indukowany. W chwili obecnej dostgpnych jest wiele metod nume-
rycznych pozwalajacych na doktadne wyznaczenie rozktadu obciazenia na placie.
Zwykle jednak wymagaja one pracochtonnego tworzenia siatki opisujacej pftat.
Zamiast tego mozna postuzy¢ si¢ prosta metoda tradycyjna Schrenka [228], nie-
zle sprawdzajaca si¢ dla ptatdéw bez skosu. Zaklada ona, Ze rozktad sity nos$nej
na placie o dowolnym obrysie jest srednig z rozktadu eliptycznego oraz rozktadu
zgodnego z geometria plata.

Xhh
Obrys plata . ,
Rozklad trapezowy o te)
same] zbleznosci co
zhieznose plata 1 te) same)
| powicrzchni co
powierzchma rozkladu
Rozklad Schrenk’a eliptveznego

‘l

L(v)

Rozkiad L'Ii|'-|x CENY

vi(b'2) |

Rys.3.34. Definicja rozktadu Schrenka

Po(y) = [P7 )+ P ) G.11)

gdzie
I_’z(y) =q- cT(y)' 52()’) - usredniony rozktad sity nosne;j
(3.12)
($rednia sita no$na przypadajaca na jednostke rozpigtosci)
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2-P 2.
P/(y)= G (1- ﬂ)] — rozklad trapezowy sity no$nej
h-(1+ 1) b (3.13)
2
PZE( y) = 4Pz 1- 27~ rozklad eliptyczny sily nosnej
b b
(3.14)
Pz — calkowita sita no$na generowana przez plat
Wstawiajac (3.13) 1 (3.14) do (3.11) otrzymujemy
2
ﬁz(y)zlPZ 4 1—[2'yJ + 2 { —Z—y(l—l)]
2 |\z-b b b1+ 1) b (3.15)

Oprocz rozkladu sity nosnej interesujacy jest rowniez rozktad wspotczynnika
sily nosnej. Korzystajac wigc ze wzoru na site nosna (3.1), rownanie (3.15) mozna
zapisa¢ jako:

qf%»a@ﬁlqgs_i.kpvf+hf {1-2

2(1-2)

2 b b 1+ 4 b

(3.16)

Po lewej stronie tego rownania pojawit si¢ usredniony rozktad wspétczynnika
sity no$nej i trapezowy rozklad cigciwy, gdyz analizowane skrzydlo jest trapezowe.
Biorac przy tym pod uwagg, ze cigciwy platow mozna wyrazi¢ wzorami:

4.8 2.y’
ct (y) = ﬁ 1- (Tyj - rozktad eliptyczny cigciwy

(3.17)
2-S 2.
c’ ( y) = [l 2 (l - /1)} - rozktad trapezowy cigciwy
b-(1+ 1) b (3.18)
otrzymujemy:
— 1
¢ ()-C. ()= C. e )+ ()] (3.19)

2

Szczegblnie uzyteczny jest jednostkowy rozktad wspotczynnika sity nosne;.
Zakladajac wigc, ze C,=1 otrzymujemy:
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(3.20)
Gdzie:

C,, — jednostkowy rozktad wspotczynnika sity nosnej

Przyktadowy jednostkowy rozklad wspotczynnika sity nosnej przedstawia
rys.3.35. Objasnia on rowniez sposob jego wykorzystania. Jesli dla kilku cigciw
plata trapezowego obliczymy liczbg Reynoldsa przy pozadanej predkosci minimal-
nej, to mozemy okresli¢, jakie maksymalne wspolczynniki sity nosnej osiagalne
beda w danym miejscu. Mozemy wigc narysowac lini¢ maksymalnych wspotczyn-
nikow sity nos$nej. Nastgpnie znajdujemy taka liczbe, przez ktoéra pomnozony jed-
nostkowy rozktad wspotczynnika sity nosnej zetknie si¢ w jednym punkcie z linia
maksymalnych wspotczynnikow sity no$nej. Punkt styczno$ci wyznaczy miejsce
na ptacie, w ktérym rozpocznie si¢ oderwanie, a znaleziona liczba w pierwszym
przyblizeniu moze by¢ traktowana jako maksymalny wspoétczynnik sity nosnej dla
ptata. Uzyskane w ten sposob informacje sa nadzwyczaj istotne dla bezpieczen-
stwa samolotu, gdyz pokazuja, czy miejsce, w ktdrym rozpoczyna si¢ oderwanie
znajduje si¢ w obszarze lotek, czy tez nie. Oderwanie w obszarze lotek jest nad-
zwyczaj niebezpieczne, gdyz w locie z predkoscia bliska minimalnej, np. w trakcie
podejscia do ladowania moze pozbawi¢ samolot mozliwos$ci skutecznego sterowa-
nia poprzecznego. Jest wigc wskazane, aby miejsce poczatku oderwania znajdowa-
to si¢ mozliwie jak najblizej kadtuba samolotu. Jesli tak nie jest, to wskazane jest
wprowadzenie zwichrzenia geometrycznego lub aerodynamicznego.

1.8
:i T — rozklad jednosthowy
1.2 1 — rozhtad dla Czmax bez
1 skracenia
w08 — Camax profiluiRe)
Y o0
0.4 — Gzl plata skreconege
02
0 e rozklad dla Czmax ze
023 skreceniem
-0,4

b2 [m]

Rys.3.35. Metoda wykorzystania jednostkowego rozktadu wspotczynnika sity nosnej do
wyznaczenia miejsca poczatku oderwania przy duzych katach natarcia. Zaznaczono rowniez
wplyw skrecenia geometrycznego na jego polozenie.
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3.2.6. Zwichrzenie aerodynamiczne i geometryczne

Zwichrzenie geometryczne polega na tym, ze kat zaklinowania plata przy kadtubie
jest inny niz na koncéwce. W celu przesunigcia punktu poczatku oderwania do
kadtuba wystarczy wigc zwigkszy¢ kat zaklinowania przy kadtubie i/lub zmniej-
szy¢ na koncowce. Dzigki temu zabiegowi wspotczynnik sity nos$nej przy kadtubie
wzro$nie, a na koncoéwce spadnie i w konsekwencji miejsce poczatku oderwania
przesunie si¢ w kierunku kadtluba. Przy okazji wzro$nie réwniez maksymalny
wspotczynnik sity nosnej dla ptata.

Zwichrzenie aerodynamiczne polega na zastosowaniu dwoch roznych profili
przy kadtubie i na koncowce. Stosuje si¢ je z wielu powodow. Dla przyktadu za-
stosowanie profilu o mniejszej grubosci pozwala na zmniejszenie masy skrzydta.
W celu przesunigcia miejsca poczatku oderwania w strong kadtuba nalezy na kon-
cowce plata zastosowac profil o wigkszym wspotczynniku sity nosnej przy odpo-
wiedniej liczbie Reynoldsa. W wyniku zastosowania tego zabiegu linia maksymal-
nych wspotczynnikdéw sity nosnej zmieni potozenie w taki sposob, ze zmieni je
rowniez punkt stycznosci rozktadu wspotczynnika sity nosnej. I tym razem wzro-
$nie rowniez maksymalny wspotczynnik sity nosnej dla ptata.

Innym sposobem zabezpieczenia skrzydet przed oderwaniem w obszarze lotek
jest zastosowanie slotow (rozdziat 3.4) na krawedzi natarcia skrzydta, wytacznie
przed lotkami. W tym przypadku linia maksymalnych wspotczynnikéw sity nosnej
bedzie famana, reprezentujaca maksymalny wspotczynnik sity nos$nej profilu tam
gdzie slotu nie ma oraz maksymalny wspotczynnik sity nos$nej profilu ze slotem,
tam gdzie slot wystepuje (czyli w tym przypadku przed lotka).

Mozna wykaza¢, ze odpowiednia kombinacja zbiezno$ci i skrecenia pozwa-
la na uzyskanie rozktadu sily nosnej, zblizonego do eliptycznego, co pozwala na
minimalizacj¢ oporu indukowanego. Istotne znaczenie dla oporu indukowanego
ma rowniez ksztalt koncéwek ptata. Modne w ostatnich latach rozpraszacze wi-
row (winglety) moga zmniejszy¢ go nawet o kilka procent. Poréwnujac jednak
zastosowanie wingletow ze zwigkszeniem wydtuzenia nalezy stwierdzi¢, ze bar-
dziej skuteczne jest to drugie. Nalezy przy tym pamigta¢, ze zarOwno winglety jak
1 wzrost wydtuzenia maja wpltyw na mase¢ skrzydta. W obu przypadkach rosnie
moment gnacy skrzydto. W przypadku wzrostu wydtuzenia wynika to z wigkszego
ramienia dziatania sity. W przypadku wingletow przyrost momentu gnacego wyni-
ka z wigkszej wartosci wspotczynnika sity nosnej na koncowce. Ponadto winglety
maja znaczacy wptyw na moment skrgcajacy skrzydto. Jesli wige nie ma zadnego
ograniczenia co do rozpigtosci, to bardziej optaca si¢ wydtuzy¢ plat niz stosowac
winglety. W wielu jednak przypadkach ograniczenia takie istnieja. Dla przyktadu
szybowece klas 15 i 18 metrowych maja rozpigto$¢ ograniczona regulaminowo, na-
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tomiast w samolotach pasazerskich ograniczenie rozpigtosci wynika z rozmiesz-
czenia miejsc postojowych na lotniskach.

(a)

Rys.3.36. Definicja zwichrzenia geometrycznego (a) i acrodynamicznego (b)

Rys.3.37. Zwichrzenie aerodynamiczne w samolocie F-15 (dwuwypukty profil przy kadhu-
bie i wklgsto-wypukty na koncowcee) i geometryczne w C-17 (wida¢ tez przyktad zastosowa-
nia profilu nadkrytycznego i wingletow na koficowce).

3.2.7. Kat wzniosu

a)

r__-_-_‘_ - - 8 r

.k
b, b,
b) “ﬁ%%

b,

by<by=b,<b,

Rys.3.38. a) Definicja kata wzniosu plata oraz b) jego wptyw na statecznosc.
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Kat wzniosu, to kat pomigdzy plaszczyzna pozioma, a prosta taczaca 1/4 cieciw
ptata. Przyjmuje on wartosci dodatnie, jezeli koncowki ptata znajduja si¢ ponad
przekrojem przykadtubowym. Ma on istotne znaczenie dla stateczno$ci poprzecz-
nej i kierunkowej samolotu. W tym miejscu wystarczy podaé, ze po przechyle-
niu samolotu na bok, kat wzniosu jednej z potéwek ptata zmniejsza sig, a drugiej
zwigksza. W zwiazku z tym powierzchnia rzutu jednej z potéwek ptlata rosnie,
a druga spada. Sila nos$na po stronie z wigksza powierzchnia rosnie, a z drugiej
strony spada. Jesli wigc ptat ma dodatni wznios, to powstaje moment ustatecznia-
jacy samolot statycznie. Zbyt duzy wznios nie jest jednak korzystny ze wzgledu na
dynamiczng statecznos$¢ kierunkowo-poprzeczna (rozdziat 4.1.).

3.2.8. Kat skosu [122]

Kolejnym niezwykle waznym parametrem opisujacym geometri¢ plata jest jego
skos. Mozna go podawa¢ w odniesieniu do krawedzi natarcia jak réwniez do linii
Ya cigciw tak jak to zilustrowano na rysunku 3.39. Zwiazek pomigdzy tymi skosami
okreslony jest wzorem [42]:

tan A, =tan A, +[(1-1)/ AR-(1+ )] (3.21)

Za skos dodatni uznaje sig taki, przy ktérym cigciwa koncowa jest przesunigta
do tylu wzgledem cigciwy przykadtubowe;.

Linia tgczaca ¥ cieciw plata
wzdhu pego rozpietosen

e

Rys.3.39 Definicja skosu plata
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W samolotach powolnych skos wprowadza si¢ zazwyczaj ze wzgledu na wy-
wazenie samolotu, o ile nie ma mozliwo$ci umieszczenia cigciwy przykadlubowe;j
w najbardziej odpowiednim z tego punktu widzenia miejscu (rys.3.40a).

W samolotach szybkich skos pomaga przezwycig¢zy¢ opor falowy. Dzigki nie-
mu mozna zastosowac¢ grubszy profil w przekroju prostopadtym do linii laczacej "4
cigciw, a mimo to profil ten pozostanie cienki w przekroju rownolegtym do kierun-
ku lotu. Efekt jest w przyblizeniu taki, jakby liczba Macha spadta proporcjonalnie

Rys.3.40 Rozne zastosowania skosu: a) skos ujemny, w celu prawidlowego wywazenia dwu-
miejscowego szybowca, b) skos dodatni, w celu osiagnigcia duzej przelotowe;j liczby Macha

b)

Rys.3.41 Wplyw skosu na opor samolotu przy a) duzych predkosciach podzwiekowych
i b) naddzwigkowych
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do cosinusa kata skosu ptata (rys3.41a). To z kolei pozwala osiagaé wigksze pred-
kosci bez przekraczania krytycznej liczby Macha. Zmniejsza to w sposob znaczacy
ciag niezbedny do latania z duzymi predkos$ciami poddzwigckowymi.

Z kolei przy predkosciach naddzwigkowych istotne jest, aby plat nie wysta-
wat poza stozek Macha tworzacy si¢ przed dziobem samolotu (rys.3.41b). W prze-
ciwnym razie wystajace koncéwki plata wygeneruja wlasne stozki Macha, co
doprowadzi do wzrostu oporu, a w konsekwencji rowniez ciagu niezbe¢dnego do
lotu. Zaktadajac jednakowa powierzchnig ptata skosnego i prostego i wymagajac
zmieszczenia sig¢ w stozku Macha, wigksze wydtuzenie uzyskamy w przypadku
plata sko$nego niz w przypadku ptata prostego.

Jak wida¢ w obu wypadkach zastosowanie ptata skosnego pozwala na zmniej-
szenie ciagu zespotu napedowego przy tej samej predkosci. Z tego tez wzgledu
platy sko$ne stosowane sa zaréwno w bojowych samolotach naddzwigkowych jak
1 w szybkich poddzwigkowych samolotach pasazerskich i transportowych.

Plat skosny nie jest jednak pozbawiony wad. Zaliczy¢ do nich mozna zwigk-
szong masg skrzydia [154]. Sita no$na wytwarzana na koncowkach zwigksza bo-
wiem moment skrecajacy przy kadlubie, zmusza wige do wzmacniania struktury.

Skos wywotuje rowniez redukcje pochodnej wspotczynnika sity nosnej po ka-
cie natarcia. Kolejna istotng wada jest sktonno$¢ do odrywania si¢ optywu na
koncoéwkach. Sktonnos¢ ta wynika z odchylania kierunku przeptywu w kierunku
koncoéwek przez krawedz natarcia. Powietrze poruszajac si¢ po dtuzszej drodze
traci wigcej energii, co przy duzych katach natarcia przyspiesza oderwanie. Nie
tylko zmniejsza to skuteczno$¢ lotek, ale rowniez zaburza rownowage podtuzna.

Rys.3.42 Wplyw skosu na potozenie miejsca poczatku oderwania.
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W placie skosnym koncowki znajduja si¢ daleko za §rodkiem cigzkosci. Utrata sity
no$nej w tym miejscu wigze si¢ wigc ze wzrostem kata natarcia i moze prowadzi¢
do przeciagnigcia.

Pewnym rozwiazaniem tego problemu byloby zastosowanie plata z ujemnym
skosem (rys.3.42). Daje on podobne oszczednosci w zakresie oporu falowego,
a ponadto w tym wypadku optyw ma tendencj¢ do odrywania si¢ przy kadtubie.
Niestety jakiekolwiek skrecenie skrzydta o ujemnym skosie powoduje wzrost mo-
mentu skrecajacego to skrzydto. Oznacza to, ze skrzydta o ujemnym skosie musza
by¢ znacznie sztywniejsze na skrgcanie, aby nie ulegaly zniszczeniu. To z kolei
dodatkowo zwieksza ich mase.

Rys.3.43 Grzebienie i generatory wirdw na placie samolotu BAE Hawk

Innym rozwiazaniem jest umieszczenie na powierzchni ptata grzebieni zapo-
biegajacych odchylaniu przeptywu w kierunku koncowek [274]. Mozna tez stoso-
waé generatory wirdOw zwigkszajace ilo$¢ energii w warstwie przysciennej. Cza-
sem, obydwa te rozwiazania stosuje si¢ rownoczesnie (rys.3.43). Niestety obydwa
zwigkszaja opor samolotu.

Jeszcze innym rozwigzaniem tych problemoéw mogt sig sta¢ tzw. plat nadkry-
tyczny, w ktorym rozktad grubosci profili wzdtuz rozpigtosci odzwierciedla roz-
ktad momentu gnacego (rys.3.44). Dzigki temu mozliwa jest optymalizacja kon-
strukcji dzwigara skrzydta. Jest on stosunkowo niski tam, gdzie moment gnacy
jest niewielki i wysoki, tam, gdzie moment gnacy jest najwigkszy. Koncowki ptata
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sa wigc bardzo cienkie i moga mie¢ mniejszy skos przy zatozonej krytycznej licz-
bie Macha. Utrzymanie tej samej krytycznej liczby Macha przy kadlubie wyma-
ga zwigkszenia cigciwy plata i jego skosu. Plat taki jest jednak stosunkowo drogi
w produkcji, ze wzgledu na swoja skomplikowang geometrig. Z tego tez wzgledu
istnieje obecnie tendencja stosowania w samolotach pasazerskich i transportowych
tak matego skosu jak to tylko mozliwe dla wymaganej predkosci projektowej, przy
wykorzystaniu najnowszej generacji profili nadkrytycznych.

— i
e |

Rys.3.44 Koncepcja ptata nadkrytycznego

Rys.3.45 Samoloty z ptatem delta: Dassault Mirage i Nord Griffon (Musée de 1’Air et de
I’Espace)
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Szczegodlnym przypadkiem plata skosnego jest ptat delta, w ktorym zbieznosé
jest bliska zeru, a krawedz sptywu niemal prostopadta do ptaszczyzny symetrii
samolotu (rys.3.45). Platy tego typu, o matym wydhluzeniu, tacza w sobie wszyst-
kie zalety ptata skosnego z bardzo interesujacym rozwiazaniem problemu lotu na
duzych katach natarcia. Z tego tez wzgledu, na przetomie lat 50-tych i 60-tych
zdobyly duza popularno$¢ w zastosowaniu do samolotow bojowych [59, 85, 86,
102, 137, 165, 187, 234, 266].

Rys.3.46 Mechanizm wytwarzania wirdw krawedziowych na placie delta

Rozwiazaniem problemu lotu na duzych katach natarcia okazato sig¢ nie tyle
dazenie do ,,przyklejenia”, czy tez ,,prostowania” oplywu, lecz wykorzystanie zja-
wiska oderwania. Jesli plat delta ma ostre krawedzie natarcia, to do oderwania
dochodzi bardzo szybko na catej dtugosci tych krawedzi. Z kolei duzy skos po-
woduje przemieszczanie si¢ powietrza w kierunku koncéwek. Stwarza to korzyst-
ne warunki do powstawania nad krawgdziami natarcia bardzo silnych wirow, tzw.
,,Wirow krawedziowych”, o osiach w przyblizeniu rownoleglych do tych krawedzi
(rys.3.46). Wiry te pomimo oderwania optywu zapewniaja jego rotacjg, niezbedna
do wytwarzania sity nosnej. Wada tego rozwiazania jest bardzo duzy opodr ptata
w takim optywie. Nie stanowi to jednak problemu w samolotach bojowych, gdyz
i tak dysponuja one ogromnym nadmiarem ciagu. Dzigki temu moga one lataé
nawet przy kacie natarcia rzedu 30°, podczas gdy oderwanie na typowych profi-
lach zachodzi zazwyczaj przy dwukrotnie mniejszych katach. Dalszy rozw¢j plata
delta wykazat, ze ptat idealnie trojkatny nie jest optymalny. Najlepsza kombinacj¢
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Rys.3.47 Concorde — przyktad samolotu z ptatem ostrotukowym
(Imperial War Museum, Duxford)

Rys.3.48 F-18 i Su-27 — przyktady samolotow z ptatem pasmowym

charakterystyk na duzych i matych katach natarcia uzyskuje si¢ dla ptatow ostrotu-
kowych (rys.3.47), lub ptatow pasmowych (rys.3.48). Platy pasmowe sktadaja si¢
zazwyczaj z czesci trapezowej o niewielkim wydtuzeniu (2—4) i umiarkowanym
skosie (20-35°) oraz tzw. ,,naptywu” (LEX — leading edge extension lub strake)
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o duzym skosie (~65°) przy kadtubie. Naptyw jest w tym wypadku odpowiedzial-
ny za wygenerowanie wiru zapewniajacego site no$na na duzych katach natar-
cia (rys.3.49). Podobny efekt uzyskuje si¢ w uktadzie tzw. krotko-zwartej kaczki
(rys.4.31), w ktoérym tuz przed i nieco nad ptatem gtéwnym znajduje si¢ dodatko-
wy ptat o matej powierzchni. Jego wiry brzegowe moga petni¢ podobna funkcje
jak wiry wytworzone przez naptywy ptata pasmowego.

1.2 4

+—4+—+skrzydio konwencjonalne
B—8—8skrzydlo pasmowe

e o B R R R
0 10 20 30
Aoh [9]

Rys.3.49 Wplyw zastosowania naptywu na wspotczynnik sity nosnej ptata pasmowego.

3.3 Sterowanie poprzeczne

Sterowanie poprzeczne polega na przechylaniu samolotu wokoét jego osi podiuz-
nej. Historycznie pierwsza metoda realizacji przechylania bylo niesymetryczne
skrecanie ptatéw. Bardzo szybko jednak okazato sig, ze jest to metoda uciazliwa
i trudna w realizacji, zwlaszcza w obliczu rosnacych predkosci samolotow. Z tego
tez wzgledu zaczgto stosowac sztywne zespoly platow, wyposazone w niewielkie
powierzchnie zamocowane do nich obrotowo, tzw. lotki. Najczesciej maja one po-
sta¢ odcigtej krawedzi splywu w poblizu koncoéwki plata, lub ptaskiej ptytki do tej
krawgdzi umocowanej. Wychylenie lotki zmienia ugigcie szkieletowej profilu tego
fragmentu ptata, na ktorym lotka wystgpuje. W konsekwencji zmienia si¢ wspol-
czynnik sity nos$nej i sama sita no$na wytwarzana przez ten fragment ptata. W celu
uzyskania przechylania wystarczy lewa i prawa lotk¢ wychyli¢ w przeciwne stro-
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ny. Zdarzaja si¢ rowniez inne rozwiazania, jak ruchoma koncéwka plata, lub nie-
wielkie powierzchnie zamocowane nad lub pod krawedzia sptywu ptata (rys.3.50).
Najczesciej jednak stosowanym urzadzeniem sterujacym przechyleniem, oprocz
lotek, sa spoilery (rys.3.51,52a). Maja one zazwyczaj postac ptytki wycigtej z gor-
nej powierzchni ptata i zamocowanej do niej obrotowo, lub tez ptytki wysuwaja-
cej si¢ z ptata do géry. W obydwu przypadkach wywotuja one lokalne oderwanie
optywu, w wyniku czego sita no$na na obszarze ich dziatania zanika, a opor roénie.
Niesymetryczne wychylenie spoilera wywoluje wigc niesymetryczng zmiang sity
no$nej na obu polowkach plata, a w konsekwencji przechylanie samolotu. Bar-
dzo czgsto zdarza sig, ze samolot jest wyposazony rownoczesnie w lotki i spoilery.
Dzigki temu lotki moga mie¢ mniejsza rozpigtos¢ bez zmniejszania sterownos$ci
poprzecznej. Mozna dzigki temu wigksza cz¢§¢ krawedzi sptywu plata przezna-
czy¢ na urzadzenia zwigkszajace wspotczynnik sity nosnej w trakcie ladowania.
Oprocz sterowania poprzecznego spoilery moga rowniez stuzy¢, jako hamulce ae-
rodynamiczne. Sg one w tej roli nadzwyczaj skuteczne, gdyz rownoczes$nie zwigk-
szaja opor i zmniejszaja site nosna. W niektorych samolotach oprocz spoilerow
i lotek umieszczonych w okolicy koncowek plata stosuje si¢ dodatkowy zestaw
niewielkich lotek, umieszczonych w nieduzej odleglosci od kadtuba (rys.3.52b).
Dzigki temu mozliwa jest optymalizacja wychylen lotek w zaleznos$ci od predko-
sci. Lotki przykadlubowe stuza do sterowania na duzych predkosciach. Lotki na
koncéwkach do sterowania przy srednich predkosciach, a spoilery do sterowania
na matych predkosciach.

S Lotka zwykta

Lotka plytowa, na
- - koncowce plata

|
e Lotka w postaci
- m dodatkowego ptata
_ nad ptatem gtéwnym

Rys.3.50 Spotykane typy urzadzen przeznaczonych do sterowania poprzecznego samolo-
tem
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Rys.3.52 a) spoilery w roli hamulcéw aerodynamicznych, b) lotka duzych predkosci wy-
chylona w dot

Rys.3.53 Naped spoilerow przy pomocy roznych instalacji hydraulicznych zapewniajacy
podobna utratg skutecznosci sterowania dla réznych awarii instalacji hydraulicznych.
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Tak bogaty zestaw urzadzen do sterowania poprzecznego pojawia si¢ zwykle
w samolotach pasazerskich, w ktorych niezmiernie wazne jest bezpieczenstwo
pasazeréw. W zwiazku z tym czgsto praktykuje si¢ dzielenie poszczegdlnych
powierzchni sterowych na mniejsze fragmenty i poruszanie kazdym z nich przy
pomocy oddzielnych instalacji hydraulicznych. Samolot taki moze wigc pozostac
sterowny nawet w przypadku, gdy awarii ulegna dwie sposrod trzech instalacji.
Wazne jest jednak, aby utrata skutecznos$ci sterowania w przypadku kazdej awarii
byta podobna (rys.3.53).

Z punktu widzenia wysitku pilota wazne jest, aby sily na organach sterowania
nie byly ani za duze, ani za male. W pierwszym wypadku, przy wickszych pred-
kos$ciach pilot nie bylby w stanie zrealizowaé przechylania samolotu, w drugim
czynitby to zbyt gwaltownie. W celu zmniejszenia momentu zawiasowego wywo-
tanego przez lotk¢ mozna zastosowac kilka roznych metod odciazenia aerodyna-
micznego: odciazenie rogowe (rys.3.54), odciazenie osiowe Friese (rys.3.55b,c¢),
odcigzenie wewngetrzne Irvinga (rys.3.55d), odciazenie klapka lub dodatkowa cho-
ragiewka (rys.3.55¢). W przypadku odciazenia rogowego, osiowego, wewngtrzne-
go i choragiewka, powierzchnia umieszczona przed osig obrotu wytwarza moment
W przeciwna strong niz cala reszta lotki. W przypadku natomiast odciazenia klapka

Rys.3.54 Odciazenie rogowe lotki
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mata powierzchnia odcigta z krawedzi sptywu lotki jest wychylana mechanizmem
dzwigniowym w przeciwng strong niz lotka. Na matej powierzchni sita nosna jest
mata, ale dzigki usytuowaniu daleko od osi obrotu lotki moment zawiasowy jest
duzy i skierowany przeciwnie niz moment zawiasowy catej lotki.

Niezwykle waznym pojeciem w przypadku lotek jest ich réznicowos¢. Polega
ona na tym, ze lotka ma zazwyczaj mniejszy zakres wychylen w dot niz w gore

zwykia (bez
odcigrenia)

“Friese

a

Irwinga (z odcigZeniem -
— wewnetrznym)

z odcigZzeniem
zewnetrznym

Rys.3.55 Rozne rodzaje zawieszenia i odciazenia lotki

ey

Rys.3.56 Roznicowos$¢ lotki. Dzwignie rownolegle daja jednakowe wychylenia lotki do
gory 1 do dotu. Dzwignie nierdwnolegte pozwalaja na réznicowos¢ wychylen
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Rys.3.57 Ciekawe rozwiazanie problemu momentu oporowego lotek w samolocie Bo-
eing-747 — hamulce aerodynamiczne wychylane wraz z lotka (Musée de ['Air et de I’Espace)

(rys.3.56). Zasadniczym powodem, dla ktérego stosuje si¢ réznicowos¢ lotek jest
sterowanie poprzeczne na duzych katach natarcia. Ptat pracuje wtedy w warunkach
bliskich oderwaniu. Wychylenie lotki w dot zwigksza lokalnie wspotczynnik sity
nos$nej, co moze doprowadzi¢ do oderwania optywu. W wyniku czego doszltoby do
roéwnoczesnej utraty sterownosci poprzecznej w potaczeniu z niesymetryczna utra-
ta sity no$nej. Zdarzenie takie podczas podchodzenia do ladowania miatoby skutki
nieodwracalne. Warto wigc wychyla¢ lotki w dot tak mato, jak to tylko mozliwe,
zwlaszcza, ze sterowno$¢ poprzeczna mozna poprawi¢ wigkszym wychyleniem
lotki w gore po przeciwnej stronie plata.

Nie koniec jednak na tym. Okazuje si¢ bowiem, ze w locie na duzych katach
natarcia wypadkowa sity rownolegtej i prostopadtej do cigciwy jest skierowana
w stron¢ krawedzi natarcia (rozdz.9.2). Wzrost kata natarcia tendencje¢ ta pogiebia.
Tymczasem w trakcie ruchu przechylajacego (obrot wokot osi podtuznej) kat na-
tarcia rosnie na skrzydle opadajacym i spada na skrzydle unoszacym si¢. Pojawia
si¢ wigc moment odchylajacy (wokoét osi pionowej samolotu) w strong przeciwna
od pozadanej. Co wigcej, w przypadku wielu profili, niewielkie uniesienie krawg-
dzi splywu w gorg nieznacznie zmniejsza wspotczynnik oporu, podczas gdy takie
samo opuszczenie krawedzi sptywu w dot zwigksza ten wspotczynnik. W konse-
kwencji na lotce wychylonej w gore opdr nieznacznie spadnie, a na lotce wy-
chylonej w dot nieznacznie wzro$nie, co rowniez wywota moment odchylajacy
samolot w strong przeciwna do zamierzonej. Skala tego zjawiska bgdzie mniejsza,
jezeli wychylenia w gore beda wigksze niz wychylenia w dot, gdyz wychylajaca
si¢ w gorg lotka szybciej pokona zakres wychylen, w ktorym opér maleje. Nie
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' Lotka Friese

Rys.3.58 Zasada dzialania lotki Friese [258] oraz przyktad jej realizacji
(Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

jest to jednak rozwiazanie doskonale. Czg¢sto dla likwidacji momentu oporowe-
go lotek stosuje si¢ dodatkowe hamulce aerodynamiczne (rys.3.57) lub tzw. lotki
Friese (rys.3.58). Wyro6zniaja si¢ one tym, ze maja o$ obrotu przesunig¢ta do tytu
wzgledem noska lotki i w okolicy jej dolnej powierzchni. W efekcie, w trakcie
wychylania lotki w gore, jej nosek zacznie wystawac poza obrys plata, zwigkszajac
jego wspotczynnik oporu. W przypadku wychylenia lotki w dot nosek schowa sig
w obrysie pfata, dzigki czemu wspolczynnik oporu bedzie porownywalny, lub na-
wet mniejszy. Dodatkowo wystajacy nosek przy wychyleniu lotki w gor¢ zmniej-
sza wytwarzany przez nia moment zawiasowy, gdyz optywajace go powietrze musi
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przyspieszy¢ wytwarzajac podcisnienie. Z kolei zaglgbienie pod noskiem lotki
przy jej wychyleniu w dot spowalnia przeptyw, wytwarzajac nadcisnienie i row-
niez redukuje moment zawiasowy. Cena jednak za osiagnigcie tych efektow jest
nieliniowo$¢ momentu zawiasowego lotki.

3.4 Urzadzenia zwi¢kszajace wspolczynnik sily no$nej

Jak juz wspomniano w rozdz. 2.6 urzadzenia zwigkszajace wspolczynnik sity nosne;j
sa niezbgdne, aby samolot mogt osiaga¢ wymagana predko$¢ minimalng przy obcia-
zeniu powierzchni nosnej wynikajacym z checi uzyskania jak najlepszych parametrow
przelotowych. Najprostszym z tych urzadzen jest klapa wysklepiajaca (rys.3.59a).
Najczescie) ma ona postac odcigtej krawedzi sptywu ptata w poblizu kadtuba. Dzigki
zawiasowemu polaczeniu z reszta ptata moze ona zmienia¢ wysklepienie profilu w po-
blizu kadluba zmieniajac wspolczynnik sity no$nej zgodnie z rozdz.3.1.5. Nieco sku-
teczniejsza i wygodniejsza w eksploatacji jest tzw. klapa krokodylowa (rys.3.59¢). Jest
to ruchomy fragment sptywowej, dolnej czgsci ptata. Rozchyla ona strugi sptywajace
z krawedzi sptywu plata, ktdre nastepnie tacza si¢ ponownie nieco dalej, zwigkszajac
W ten sposob pozornie cigciwe plata w tym miejscu.

Jeszcze skuteczniejsza jest klapa szczelinowa (rys.3.59b). Z wygladu przy-
pomina ona nieco lotke Friese, z tym, ze 0§ obrotu znajduje si¢ znacznie ponizej
dolnej powierzchni ptata, dzigki czemu wychylajaca si¢ klapa odsuwa si¢ row-
niez do tylu wzgledem ptata. W efekcie, pomigdzy wychylajaca si¢ klapa szcze-
linowa a ptatem pojawia si¢ szczelina, przez ktora powietrze z dolnej czgsci plata
moze przedostac si¢ na gore. Istnieje wiele wyjasnien mechanizmu dziatania kla-
py szczelinowej. Najstarsze z nich mowi, ze powietrze przeptywajace ze spodniej
czesci ptata zwigksza ilo$¢ energii w warstwie przysciennej na gornej czesci klapy,
zapobiegajac w ten sposob oderwaniu optywu, ktore wystapitoby w tym miejscu
po duzym wychyleniu zwyktej klapy wysklepiajacej. Dzigki temu klape szczeli-
nowa mozna wychyli¢ bardziej uzyskujac wigkszy przyrost wspotczynnika sity
no$nej. Obecnie jednak uwaza sig, ze jest to wyjasnienie niezbyt trafne, gdyz sze-
rokos¢ szczeliny jest zwykle znacznie wigksza niz grubo$¢ warstwy przyscienne;.
Nie moze wigc by¢ mowy o zwigkszaniu jej energii. Bardziej prawdziwe byloby
stwierdzenie, ze warstwa przyscienna sptywajaca z krawedzi plata przed klapa jest
zdmuchiwana przez powietrze przeptywajace przez szczeling. Dzigki temu na gor-
nej powierzchni klapy powstaje nowa warstwa przys$cienna tworzaca si¢ na granicy
strumienia powietrza o duzej energii przeptywajacego przez szczeling. Najbardziej
chyba prawidtowe wyjasnienie traktuje klapg szczelinowa, jako odrebny ptat, kto-
rego cyrkulacja dodaje si¢ do cyrkulacji wytwarzanej przez glowny ptat nosny.
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Kiapa wysﬂfﬂiﬁa’ Klapa Junkersa
a) d)

Klapa szezelingwa
e e

b) e)

Klaé krokodylowa

Klapa dwuszczelinowa Kiapa Fowlera

Rys.3.59 Rozne rodzaje klap na krawedzi sptywu ptata

Oprdcz opisanej powyzej istnieje kilka innych odmian klap szczelinowych roz-
niacych si¢ stopniem komplikacji mechanizmu napgdowego. Najprostsza z nich
— klapa Junkersa — sktada sig¢ z niewielkiego ptata zamocowanego obrotowo w sta-
ym miejscu pod krawedzia sptywu gldwnego plata nosnego (rys.3.59d). W roz-
wiazaniu tym szczelina migdzy platami wystgpuje w trakcie catego lotu, zwigk-
szajac opor samolotu. Zdecydowanie bardziej zaawansowana jest klapa Fowlera
(rys.3.591). Sktada si¢ ona z fragmentu dolnego pokrycia ptata, podobnie jak klapa
krokodylowa, z tym, Ze jest ona rowniez od gory oprofilowana. Ponadto w trakcie
wychylania wykonuje nie tylko ruch obrotowy, ale rowniez przesuwa si¢ do tyhu.
W skrajnym potozeniu pomiedzy krawedzia ptata i klapy pojawia si¢ szczelina
dziatajaca podobnie jak poprzednio. Dzigki za$ przesunigciu klapy do tytu zwigk-
sza si¢ powierzchnia no$na ptata. Nietrudno jednak zauwazy¢, ze kinematyka na-
pedu klapy Fowlera jest duzo bardziej skomplikowana i cigzsza.

Oprocz klap jednoszczelinowych spotyka si¢ rowniez dwu i wieloszczelino-
we (rys.3.59¢). Dzigki wigkszej liczbie szczelin uzyskuje si¢ podobny efekt jak
w przypadku klapy jednoszczelinowej, tyle, ze odpowiednio spotggowany.

Urzadzenia zwigkszajace wspotczynnik sity nosnej moga by¢ rowniez stoso-
wane na krawedzi natarcia. Najprostsze z nich to klapy przednie (rys.3.60d). Dzia-
faja podobnie do klap wysklepiajacych na krawedzi sptywu, przy czym ruchomy
jest fragment krawedzi natarcia ptata. Po wychyleniu takiej klapy w dot zerowa
warto$¢ wspotczynnika sity nosnej oraz maksymalna jego warto$¢ osiagane sa przy
wiekszych katach natarcia. Dzigki jednak wzrostowi ugigcia szkieletowej profi-
lu w wyniku wychylenia klapy przedniej, maksymalny wspotczynnik sity nosnej
ro$nie. Problemem jednak zwykle jest maty promien krzywizny profilu w miej-
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scu wychylenia klapy, ktory ulatwia oderwanie oplywu w tym miejscu i ogranicza
mozliwy do uzyskania przyrost wspotczynnika sity nosne;.

Odmiana klapy przedniej jest tzw. klapa Krugera (rys.3.60b). Opracowana ory-
ginalnie w latach 30-tych ubiegtego wieku w Instytucie Aerodynamicznym War-
szawskim jako hamulec aerodynamiczny [209], bardziej skuteczna okazata sig
w roli urzadzenia zwigkszajacego wspotczynnik sity nosnej. Klapa ta dziata w ten
sposob, ze niewielki fragment dolnego pokrycia plata za krawgdzia natarcia jest
obrotowo zamocowany wzgledem osi rownoleglej do tejze krawedzi. W momencie
uzycia klapa ta obraca si¢ do przodu, zwigkszajac powierzchni¢ plata w okolicy
krawedzi natarcia. Podobnie jak poprzednio charakterystyka wspotczynnika sity
no$nej przesuwa si¢ w kierunku wigkszych katéw natarcia, przy czym maksymalna
warto§¢ wspolczynnika sity no$nej rosnie.

Slot staly Slot ruchomy

b) Klapa Kruegera Klapa przednia d)

Rys.3.60 Urzadzenia montowane na krawedzi natarcia, w celu zwigkszenia maksymalnego
wspotczynnika sity nosnej

Najbardziej skutecznym rozwiazaniem sg tzw. sloty (skrzela) (rys.3.60c). Tym
razem odcigty fragment krawedzi natarcia nie obraca sig, tylko wysuwa do przo-
du, czgsto po dosy¢ skomplikowanej trajektorii. Dzigki powstajacej pomigdzy slo-
tem a ptatem szczelinie mozliwe jest opdznienie oderwania warstwy przysciennej
na gornej powierzchni plata zgodnie z mechanizmem podobnym do opisanego
w przypadku klapy szczelinowej. Zasadnicza rdznica polega na tym, ze przy ma-
tych katach natarcia ptata slot jest zaklinowany na bardzo ujemnym kacie natarcia,
w wyniku czego nie wplywa w znaczacy sposob na wspotczynnik sity nosnej. Slot
zaczyna efektywnie dziata¢ dopiero, gdy ptat osiagnie kat natarcia zblizony do
kata natarcia przeciagnigcia. Efektem dziatania slotu jest znacznie dtuzszy linio-
wy fragment charakterystyki wspotczynnika sily nosnej od kata natarcia i znacz-
nie wigksza maksymalna jego warto$¢ przy znacznie wigkszym kacie natarcia.
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Korzysci te okupione jednak sa zwykle duza komplikacja konstrukcji i wzrostem
masy. Dlatego tez w samolotach STOL (krotkiego startu i ladowania), ktore nie
musza mie¢ bardzo dobrych parametréw przelotowych, czgsto montuje sig sloty na
state (rys.3.60a). Jest to rozwiazanie lzejsze, lecz zwigkszajace wspotczynnik opo-
ru samolotu. Innym ch¢tnie stosowanym rozwiazaniem sa sloty automatyczne. Sa
to elementy ruchome, lecz nieposiadajace wlasnego napgdu. Zasada ich dziatania
opiera si¢ na wykorzystaniu zmian w rozktadach ci$nien na profilu, jakie zacho-
dza podczas zmiany kata natarcia. W bezruchu mechanizm slotow automatycznych
jest swobodny, moga wigc one przyjmowaé dowolne pozycje, ograniczone jedy-
nie kinematyka mechanizmu. W locie ich polozenie zalezy od bilansu ci$nien na
krawedzi natarcia. Przy matych katach natarcia punkt spigtrzenia znajduje si¢ na
powierzchni slotu, dzigki czemu nadci$nienie wystgpujace w jego okolicy dociska
slot do plata, pomimo znacznego podcisnienia tuz nad punktem spigtrzenia. Wraz
ze wzrostem kata natarcia punkt spigtrzenia porusza si¢ po dolnym obrysie profilu
w kierunku krawedzi sptywu. Dzigki temu zbliza si¢ rowniez do krawedzi slotu.
Slot wysuwa sig, gdy sita generowana przez podcis$nienie nad punktem spigtrzenia
jest wigksza od sity generowanej przez nadcisnienie wokot punktu spigtrzenia. Pra-
widtowo zaprojektowany slot automatyczny ma dolna krawedz w takim miejscu,
zeby rownowazenie si¢ wspomnianych sit zachodzito w momencie, w ktorym slot
powinien si¢ wysunac.

O—8—0 plat gladki
44— plat ze slotem
a—a—ik plat z klapa

/ G—E—0 plat z klapai slotem
u -

0 5 10 15 20 25
AoA []

Rys.3.61 Wplyw mechanizacji ptata na zalezno$¢ wspolczynnika sity nosnej od kata natar-
cia [102, 273]
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Charakter zmian wspotczynnika sity no$nej w wyniku zastosowania klap 1 slo-
tow mozna przesledzi¢ na rys.3.61. Z kolei konkretne wartosci przyrostow wspot-
czynnika sity no$nej mozna znalez¢ w literaturze [1, 2, 3, 79, 209]. Nalezy jednak
pamigtac, ze sa to tylko wartosci orientacyjne. Wtasciwe wartosci wspotczynni-
kéw sity nosnej, oporu i momentu moga by¢ okreslone dopiero po wykonaniu
szczegotowego projektu aerodynamicznego, zwitaszcza w przypadku slotow i klap
szczelinowych. Warto jednak zwrdci¢ uwage na réznic¢ w sposobie dziatania klap
i slotow. Obydwa rodzaje mechanizacji zwigkszajq maksymalny wspolczynnik sity
no$nej. Jednakze w przypadku slotow jest on osiagany przy znacznie wigkszym
kacie natarcia niz w konfiguracji gtadkiej, tymczasem w przypadku klap jest on
osiagany przy znacznie mniejszym kacie natarcia niz w konfiguracji gladkiej. Zbyt
pozne wychylenie klap moze wigc doprowadzi¢ do przeciagnigcia samolotu.

State sloty nie s jedynymi stalymi elementami, ktére mozna stosowacé w celu
zwigkszenia maksymalnego wspolczynnika sity nosnej. Stosunkowo czgsto w tej
roli wystepuja roznego rodzaju generatory wirdw (rys.3.62). Wytwarzaja one wiry
na tej samej zasadzie jak plat delta. Z kolei wiry te wymuszaja wymiang masy
i energii w warstwie przysciennej i/lub ponad nig. W efekcie zwigkszaja kat natar-
cia, przy ktérym dochodzi do oderwania, a tym samym réwniez warto§¢ maksy-
malnego wspotczynnika sity nosnej. Najczgsciej sa one montowane na gornych po-
wierzchniach ptatow, w miejscach, gdzie oderwanie jest najbardziej niepozadane,

RAF Museum in Hendon

Rys.3.62 Generatory wirdw.
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a jednoczes$nie bardzo prawdopodobne. Szczegdlnie wazne sa tu miejsca znajduja-
ce si¢ w obszarze lotek, w ktorym oderwanie powinno zachodzi¢ najp6zniej, a czg-
sto pojawia si¢ najwczesniej. Generatory wiré6w moga stuzy¢ do rozwiazania tego
problemu. Warto jednak zwrdci¢ uwagg na fakt, ze na ro6znych profilach oderwanie
rozwija si¢ w réznych miejscach. W niektorych zaczyna si¢ na krawedzi sptywu
i propaguje do przodu, na innych za$ od razu na krawedzi natarcia. W tym drugim
przypadku generatory wirdw rozmieszcza si¢ na lub nawet pod krawgdzig natar-
cia, wykorzystujac fakt, ze na duzych katach natarcia punkt spigtrzenia znajduje
si¢ na dolnej powierzchni plata. Oderwanie moze tez mie¢ rozny przebieg przy
roéznych predkosciach. Przy duzych predkosciach poddzwigkowych moze do niego
dochodzi¢ na stosunkowo matych katach natarcia tuz za lokalng fala uderzeniowa,
podczas gdy na matych katach natarcia moze si¢ zaczyna¢ na krawedzi natarcia.
Prawidlowe rozmieszczenie generatorow wirdw nie jest wigc tatwe. Moze si¢ tez
okazac, ze potrzeba kilku roznych miejsc ich rozmieszczenia tak, aby kazda grupa
wykonywata swoja funkcje przy wiasciwych predkosciach. Niestety, podobnie jak
state sloty, generatory wirdw rowniez znaczaco zwigkszaja opor samolotu. Lepiej
wigc jest zaprojektowac samolot tak, Zeby nie byly potrzebne. Mozna je p6zniej
zastosowaé np. w wersjach rozwojowych samolotu, o zwigkszonym obciazeniu
powierzchni no$ne;j.

Znakomite efekty daje rowniez wykorzystanie zespotow napgdowych do
zwigkszania wspotczynnika sily no$nej. Wada tego rozwiazania jest - co prawda
- fakt, ze urzadzenia takie przestaja dziala¢ bez energii dostarczanej z zespotow
napedowych, jednakze w wielu przypadkach ma to mniejsze znaczenie. Dotyczy to
zwlaszcza wielosilnikowych samolotoéw STOL, w ktorych energii moze dostarczac¢

Rys.3.63 Klapa wysklepiajaca z nadmuchem ze sprezarki silnika w samolocie Lockheed
F-104 Starfighter. (Deutsches Museum Flugwerft Schleisshein)
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kazdy z silnikéw, wiec w razie awarii jednego, mechanizmy zwigkszajace sitg no-
$na moga dziala¢ normalnie. Najogolniej zasada dziatania tych urzadzen opiera si¢
na zdmuchiwaniu lub odsysaniu warstwy przysciennej w miejscach narazonych na
oderwanie [1, 42, 113]. Rozwaza si¢ rowniez koncepcje bezposredniej ingerencji
W sama warstwe przyscienng przy pomocy roznego rodzaju mikroelektromechani-
zmow [70, 132, 133, 246]. Sa to jednak dopiero prace badawcze niegwarantujace
mozliwosci wykorzystania w praktyce. Zdarzaja sig tez przypadki bezposredniego
sterowania strumieniem wylotowym z silnika odrzutowego przy pomocy kierow-
nic strug, klap, czy tez efektu Coandy [1, 42].



ROZDZIAL. 4 - USTERZENIA

4.1 Kilka uwag na temat statecznosci

Wigkszo$¢ samolotow posiada trzy zespoty platow: ptat nosny, usterzenie poziome
1 usterzenie pionowe. Plat nosny umieszczony jest zazwyczaj w okolicy srodka
masy samolotu. Usterzenia (pionowe i poziome) znajduja si¢ najczesciej w tyl-
nej czesci samolotu, dzigki czemu moga rownoczesnie zapewnia¢ samolotowi
rownowage i statecznos$¢ [264]. Warto w tym miejscu rozrozni¢ te dwa pojecia.
Warunkiem koniecznym dla zapewnienia rownowagi jest, aby suma wszystkich
sit i momentow dziatajacych na samolot byta réwna zeru. Dzigki temu samolot
w idealnie spokojnym powietrzu bedzie si¢ poruszat ze stata predkoscia po torze
prostoliniowym. Nie ma tu jednak mowy o tym jak si¢ samolot zachowa po poja-
wieniu si¢ zaktocenia, np. podmuchu, chwilowo wytracajacego go z rownowagi.
Za zachowanie si¢ samolotu po wytraceniu go z rGwnowagi odpowiedzialna jest
jego stateczno$¢. Samolot stateczny powinien wroci¢ do pierwotnych parametrow
lotu niedtugo po ustaniu zakldcenia. Jak wida¢ rownowaga i stateczno$¢ sa roz-
nymi wiasciwosciami samolotu. Moze si¢ wigc zdarzy¢, ze niestateczny samolot
bedzie w stanie rownowagi, albo ze stateczny samolot zostanie ze stanu rownowagi
wytracony. Nastgpstwa tych dwoch zdarzeh moga by¢ zupehie rozne. W pierw-
szym przypadku mozliwy jest lot po prostej ze stata predkoscia, ale najmniejsze
zaklocenie spowoduje rozbiezne zmiany parametréw lotu i katastrofg. W drugim
przypadku, po zaniku zaktocenia samolot samorzutnie zacznie wraca¢ do warun-
kow réwnowagi. W zakresie stateczno$ci rozroznia si¢ ponadto statecznos¢ sta-
tyczng i dynamicznga. Mowimy, ze samolot jest stateczny statycznie, jezeli w wy-
niku zaktocenia wykazuje tendencj¢ do powrotu do warunkéw réwnowagi. Samo-
lot jest stateczny dynamicznie, jezeli faktycznie do niej wraca. Roznica polega na
tym, ze samolot wykazujacy tendencj¢ do powrotu do stanu rownowagi, moze do
niej wraca¢ w sposob periodyczny lub aperiodyczny. W przypadku periodycznym
moze si¢ zdarzyC, ze oscylacje beda rozbiezne. Moze si¢ wigc zdarzy¢, ze samo-
lot stateczny statycznie nie bgdzie stateczny dynamicznie. Wspomniane powyzej
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oscylacje moga si¢ odbywa¢ we wszystkich trzech wymiarach, warto wigc przy-
pomnie¢ w tym miejscu definicje podstawowych ruchow samolotu w przestrzeni.
Przechylanie to obrot wokoét osi podtuznej samolotu, odchylanie to obrot wokot osi
pionowej samolotu, a pochylanie to obrot wokot osi poprzecznej samolotu.

Warunkiem koniecznym statycznej statecznosci podtuznej jest, aby pochodna
momentu pochylajacego po kacie natarcia miata znak ujemny. Umieszczenie uste-
rzenia w tylnej czg$ci samolotu pomaga spetnic ten warunek, gdyz kazdy przyrost
kata natarcia samolotu wywotuje przyrost sity no$nej na usterzeniu poziomym,
a tym samym zwicksza moment pochylajacy dazacy do zmniejszenia kata natarcia.
Aby usterzenie byto w tej roli skuteczne musi by¢ odpowiednio duze i/lub znajdo-
wac¢ si¢ odpowiednio daleko od ptata nosnego. Miara wielkos$ci usterzenia sa tzw.
cechy objetosciowe.

1/4sca,

Rys.4.1. Definicja parametrow niezbednych do policzenia cech objetosciowych
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= ——" -cecha Ob_]QtOSCIOWﬂ usterzenia poziomego

Ky =
S, -1,

K, = - cecha objetosciowa usterzenia pionowego
S-b

(4.2)
gdzie:

S,, — powierzchnia no$na usterzenia poziomego

S, — powierzchnia no$na usterzenia pionowego

S — powierzchnia no$na ptata nosnego

SCa — érednia cigciwa aecrodynamiczna ptata nosnego

1, — odlegtos¢ migdzy 1/4sca plata a 1/4sca usterzenia poziomego

1, — odlegtos¢ migdzy 1/4sca plata a 1/4sca usterzenia pionowego

b — rozpigtos¢ ptata nosnego

Cechy te sa niezwykle uzytecznym narzgdziem statystycznym przy projekto-
waniu samolotu, gdyz zastosowanie usterzenia o tej samej cesze objgtosciowej co
cecha objetosciowa przecigtnego samolotu w danej klasie pozwala mie¢ nadzieje,
ze uzyskanie statecznosci samolotu nie bedzie trudne. W literaturze czgsto mozna
znalez¢ zalecenia dotyczace wielkosci cech objgtosciowych dla roznych typow sa-
molotéw [217]. Korzystanie z nich niesie jednak ryzyko zwiazane z tym, ze r6zni
autorzy w rdzny sposob definiuja powierzchnig usterzen, zwlaszcza pionowego.
Chcac wigc skorzysta¢ z takich zalecen nalezy najpierw doktadnie sprawdzi¢ ja-
kiej definicji autor uzyt. Innym zagrozeniem jest fakt, ze na statecznos¢ wplywaja
nie tylko stateczniki, ale réwniez inne czgsci samolotu, a w szczegdlnosci kadtub.
Statecznik pionowy na cienkiej belce ogonowej bedzie miat mniejszy wplyw na
statecznos¢, niz taki sam statecznik umieszczony na wysokim a waskim kadtubie.
Jeszcze inaczej bedzie sig¢ zachowywal samolot, w ktorym statecznik pionowy za-
mocowany jest do szerokiego kadtuba. Z kolei samolot z dtuga czgscia kadtuba
umieszczong przed ptatem no$nym bedzie wymagat obydwu statecznikdéw o wigk-
szych cechach objetosciowych. Najlepiej wigc w trakcie projektowania postuzy¢
si¢ wlasnymi danymi statystycznymi i konsekwentnie stosowac przyjete definicje.

Kolejnym krokiem w analizie statecznos$ci samolotu powinno by¢ wyznacze-
nie potozenia tzw. punktu neutralnego stateczno$ci. Gdyby $rodek masy samolotu
znajdowat si¢ w punkcie neutralnym, to samolot ten znajdowatby si¢ w stanie sta-
tecznosci obojetnej. Jezeli srodek masy znajduje si¢ przed punktem neutralnym,
to samolot jest stateczny statycznie, jezeli za punktem neutralnym, to samolot jest
niestateczny statycznie. Odleglo$¢ miedzy srodkiem masy a punktem neutralnym,
odniesiona do $redniej cigciwy aerodynamicznej ptata no$nego, nazywa si¢ zapa-
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sem statecznosci, przy czym jest on dodatni, gdy samolot jest stateczny. Wyznacza-
nie potozenia punktu neutralnego jest zadaniem zlozonym zwazywszy, ze maja nan
wplyw wszystkie elementy sktadowe samolotu. Co wigcej potozenie punktu neu-
tralnego jest inne gdy pilot trzyma organa sterowania, a inne gdy sa one swobodne.
Ponadto oprocz statecznosci statycznej wyrdznia si¢ rowniez stateczno$¢ dyna-
miczna. W zwiazku z powyzszym doktadne omowienie tych zagadnien przekracza
zakres niniejszej pracy. Stosowne informacje czytelnik moze uzyskac w literaturze
tematu, np. [41, 61, 62, 67, 124, 162, 180, 204, 206, 252]

W tym miejscu wystarczy stwierdzi¢, ze w przypadku wigkszosci samolotow
o typowych proporcjach mozna oczekiwac, ze punkt neutralny znajduje si¢ za 40%
sredniej cigciwy aerodynamicznej ptata no§nego. Przy czym zwigkszenie cechy ob-
jetosciowej usterzenia poziomego przesuwa punkt neutralny do tylu. Umieszczenie
srodka masy przed 35% $redniej cigciwy powinno wigc zapewni¢ wystarczajacy
zapas statecznos$ci. W przypadku samolotow w uktadzie latajacego skrzydta mozna
oczekiwaé, ze punkt neutralny pokryje si¢ ze $srodkiem aerodynamicznym ptata,
co oznacza, ze $rodek masy powinien znajdowac si¢ przed 15% S$redniej cigciwy.
Powyzsze informacje, zwlaszcza liczbowe, sa bardzo przyblizone, nie nalezy wigc
traktowac ich jako ostateczne. Po wstgpnym zaprojektowaniu samolotu koniecznie
nalezy przeprowadzi¢ szczegdtowa analize statecznosci.

Srodek Punkt Punkt Srodek
masy neutralny neutralny masy

Rys.4.2 Po lewej samolot stateczny, po prawej niestateczny statycznie

Warto tez zwrdci¢ uwage na réznice pomigdzy cechami objgtosciowymi
usterzen poziomego i pionowego. Pierwsza z nich jest odniesiona do $redniej
cigciwy, druga do rozpigtosci ptata nosnego. Nie jest to kwestia umowna, gdyz
wynika z tego, ktory z parametrow ma wigksze znaczenie dla zapewnienia da-
nego rodzaju stateczno$ci. W zadnym przypadku nie mozna wigc tych definicji
pomylic.

Réznica migdzy usterzeniem pionowym i poziomym polega réwniez na tym,
ze usterzenie poziome wplywa gltownie na stateczno$¢ podtuzna, a pionowe na
statecznos$¢ poprzeczng i kierunkowa. W szczegdlnosci powierzchnia usterzenia
pionowego wplywa na dynamiczna stateczno$¢ holendrowania i spirali. Holen-
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drowanie i spirala, to dwie postaci oscylacji, ktore moga si¢ pojawi¢ po wytra-
ceniu samolotu z rownowagi [67, 124, 162, 180]. Holendrowanie polega na row-
noczesnym oscylacyjnym odchylaniu i przechylaniu samolotu, przy zachowaniu
w przyblizeniu prostoliniowego $redniego toru lotu, podczas gdy w przypadku
spirali samolot porusza sig po torze spiralnym ze statlym, lub zmiennym przechy-
leniem. W przypadku usterzenia pionowego pojawia si¢ tu sprze¢zenie z takimi
cechami ptata no$nego jak skos i wznios. Przy czym wznios i skos ustateczniaja
spiralg, a rozstateczniaja holendrowanie, podczas gdy usterzenie pionowe dzia-
ta doktadnie odwrotnie. Wynika z tego, ze rownoczesne uzyskanie statecznos$ci
holendrowania i spiralnej jest nadzwyczaj trudne i zwykle nie daje si¢ go osia-
gna¢ w calym zakresie predkosci. Poniewaz jednak niestatecznos$¢ spiralna jest
zwykle tatwiejsza do opanowania przez pilota, wigc przepisy ktadg nacisk na
ustatecznienie holendrowania, pod warunkiem, ze opanowanie ewentualnej nie-
statecznosci spiralnej nie bgdzie przekraczato mozliwosci pilota.

Podobna sytuacja ma miejsce rowniez w przypadku statecznosci podtuzne;j,
cho¢ bez tak sprzecznych wymagan konstrukcyjnych. Wystgpuja tu dwie posta-
ci ruchu: oscylacje szybkie i fugoidalne. Oscylacje szybkie polegaja na bardzo
szybkich zmianach kata natarcia samolotu, bez znacznych zmian pozostatych
parametrow lotu. W oscylacjach fugoidalnych zmianom ulega gtéwnie pr¢dkose
samolotu, bez znacznych zmian kata natarcia. Oscylacje fugoidalne maja zazwy-
czaj stosunkowo dtugi okres, dochodzacy czasami do 60 i wigcej sekund. Stad
tez bierze si¢ ich nazwa. I z tego tez powodu przepisy pozwalaja na ich nieznacz-
na niestatecznos¢. Pilot ma bowiem wystarczajaco duzo czasu, aby je opanowac.
W przeciwienstwie do nich oscylacje szybkie maja zwykle bardzo krotki okres,
co sprawia, ze piloci nie byliby zdolni do ich aktywnego ttumienia. W zwiazku
z tym oscylacje szybkie musza by¢ bezwzglednie ttumione dzigki naturalnej sta-
teczno$ci samolotu.

4.2 Uklady usterzen

Klasyczna teoria statecznosci samolotu dotyczy lotu przy niewielkich katach na-
tarcia i niewielkich zaklocen, nie gwarantuje wigc uzyskania poprawnych wia-
$ciwosci lotnych samolotu w catym zakresie predkosci. Na duzych katach natar-
cia moze si¢ na przyktad zdarzy¢, ze czg$¢ usterzenia znajdzie si¢ w cieniu ae-
rodynamicznym innych czg$ci samolotu i gwaltownie straci swoja skutecznos$¢.
Przykladem takiego stanu lotu jest korkociag [259]. Samolot moze ,,wej$¢ w kor-
kociag”, jezeli jego kat natarcia przekroczy warto$¢ kata natarcia przeciagnigcia.
W takich warunkach kazda niesymetria rozktadu sity nosnej moze doprowadzi¢
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do ,,zwalenia si¢ na skrzydto” i korkociagu. W trakcie korkociagu samolot wiruje
wokot prostej pionowej jak to pokazano na rys.4.3. i bardzo szybko opada. Jest
wigc nadzwyczaj istotne, aby kazdy samolot, ktéry moze wejs¢ w korkociag,
dawat si¢ roéwniez z niego wyprowadzi¢. Jezeli kat pochylenia samolotu w kor-
kociagu ©, jest bliski 90°, to mowimy, ze korkociag jest stromy, jezeli bliski 0°,
to moéwimy, ze jest plaski. Z korkociagu ptaskiego zwykle nie daje si¢ samolotu
wyprowadzi¢. Kabina i usterzenie pionowe samolotu moga by¢ skierowane do
gory, lub w dot. W pierwszym przypadku mowimy o korkociagu normalnym,
w drugim o korkociagu odwroconym. O tym jaki typ korkociagu samolot wy-
konuje w sposéb naturalny decyduje bardzo wiele czynnikow, z aerodynamika
1 rozktadem masy na czele. Niestety oplyw samolotu jest w tych warunkach do
tego stopnia skomplikowany, ze zastosowanie do jego analizy nawet najbardzie;j
zaawansowanego oprogramowania nie daje wystarczajaco doktadnych wynikow.
Z tego tez wzgledu badanie wlasciwosci korkociagowych samolotu czgsto zawie-
ra badania dynamicznie podobnych modeli swobodnych w pionowych tunelach
aerodynamicznych. Natomiast zachowanie si¢ samolotu po przeciagnigciu i sam
proces wchodzenia w korkociag wygodnie jest bada¢ przy pomocy dynamicznie
podobnych modeli latajacych.

Jak z powyzszych uwag wynika korkociag jest wyjatkowo skomplikowanym
stanem lotu, ktorego analiza przekracza zakres niniejszego opracowania. Na eta-
pie projektowania mozna jednak zmniejszy¢ ryzyko pojawienia si¢ problemow
z wyprowadzeniem samolotu z korkociagu. Wyprowadzenie z korkociagu zaczy-
na si¢ zazwyczaj od wychylenia steru kierunku w strong przeciwna do kierunku
obrotu samolotu. Pozwala to zwykle wyhamowa¢ wirowanie, dzigki czemu sa-
molot przechodzi z korkociagu do nurkowania. Wystarczy wtedy, po rozpgdze-
niu samolotu, wychyli¢ do gory ster wysokosci, aby samolot doprowadzi¢ do
lotu poziomego. Zastosowanie tej procedury ma szans¢ powodzenia pod warun-
kiem, ze ster kierunku samolotu jest w korkociagu skuteczny [17]. Tymczasem,
biorac pod uwage potozenie samolotu wzgledem kierunku predkosci V., nalezy
oczekiwaé, ze zarowno ptat nosny, jak i statecznik poziomy pracuja w zakresie
oderwania. Oznacza to w szczeg6lnosci, ze za statecznikiem poziomym wystg-
puje obszar bardzo silnie sturbulizowanego powietrza. Wymiary tego obszaru
definiuje rys.4.4. Przedstawiony na tym rysunku uktad usterzenia zwigksza wigc
ryzyko pojawienia si¢ problemow z wyprowadzeniem samolotu z korkociagu.
W celu utatwienia wyprowadzania samolotu z korkociagu zaleca si¢ stosowanie
uktadow statecznikow przedstawionych na rys.4.5. W kazdym przypadku spora
czes$c¢ steru kierunku znajduje si¢ w obszarze, w ktorym zacienienie jej jest mato
prawdopodobne.
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Rys.4.4. Obszar cienia aerodynamicznego za statecznikiem poziomym w korkociagu
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Rys.4.5. Konfiguracje usterzenia utatwiajace wyprowadzanie samolotu z korkociagu (Mu-
sée de I’Air et de I’Espace Paris)
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Istnieja samoloty, ktore nie wchodza w korkociag, lub wychodza z niego samo-
czynnie dzigki korzystnej geometrii skrzydet i/lub rozktadowi masy. Moga wtedy
nie spelnia¢ opisanej powyzej zasady. Nie chcac jednak wchodzi¢ zbyt gleboko
w szczegoty teorii korkociagu najlepiej jest zaprojektowac usterzenie tak, aby po-
zwalalo na wyprowadzenie z korkociagu przez pilota, czyli zgodnie z rys.4.5.

Istnieja tez takie klasy samolotow (np. samoloty pasazerskie), w ktorych bar-
dzo duzo uwagi przyklada si¢ do zabezpieczenia samolotu przed przeciagnigciem.
Zabezpieczenie to moze zawieraC np. ograniczenie wychylen steru wysokosci
uniemozliwiajace niebezpieczne zblizenie si¢ do kata natarcia przeciagnigcia i/
lub urzadzenia wywotujace drgania organow sterowania oraz sygnat dzwigkowy
w kabinie pilota. Drgania uktadu sterowania czgsto pojawiaja si¢ samorzutnie, gdy
samolot zbliza si¢ do przeciagnigcia. Wiaze si¢ to z tym, ze silnie sturbulizowane
strugi sptywajace z ptata no$nego wywoluja drgania usterzenia (tzw. buffeting),
przenoszace si¢ na uklad sterowania. Drgania te ostrzegaja pilota o ryzyku prze-
ciagnigcia. W dobrze opracowanych pod wzgledem aerodynamicznym samolo-
tach ostrzezenie to moze jednak nie wystapi¢ pomimo przeciagnigcia. Mozna je
wymusi¢ umieszczajac niewielki turbulizator na krawedzi natarcia ptata nosnego
(rys.4.6.), lub instalujac uktad pomiarowy mierzacy kat natarcia i uruchamiajacy
wzbudnik drgan umieszczony na organach sterowania pilota, jesli samolot zblizy
si¢ zbytnio do przeciagnigcia. Pilot ma wtedy mozliwo$¢ zmniejszenia kata na-
tarcia i niedopuszczenia do przeciagnigcia. Pamigta¢ jednak nalezy, ze buffeting
zmniejsza trwalo$¢ zmeczeniowa usterzenia, nie powinien wigc by¢ zbyt inten-
sywny. Uktad mierzacy kat natarcia moze tez uruchamia¢ sygnalizacjg¢ dzwigkowa.

Rys.4.6. Turbulizator ostrzegajacy o przeciagnigciu [186]

Konwencjonalny uktad statecznikow, z obydwoma statecznikami umieszczo-
nymi na kadlubie, nie jest jedynym stosowanym w lotnictwie. Bardzo czgsto sto-
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sowany jest rowniez uktad T, w ktorym statecznik poziomy zamocowany jest na
szczycie statecznika pionowego. Uktad taki jest szczegolnie korzystny ze wzgledu
na mozliwos¢ uszkodzenia delikatnego usterzenia poziomego. W zwiazku z tym
jest on czesto stosowany w samolotach transportowych (rys.4.7.), zwlaszcza tych
wyposazonych w rampe w tylnej czesci kadtuba, utatwiajac manipulowanie tadun-
kiem na zewnatrz tylnej czgsci samolotu. Jest to rowniez najczgsciej stosowany
uktad w konstrukcji szybowcow (rys.4.8.). Jego zalety objawiaja si¢ w szczegolny
sposob w przypadku przygodnych ladowan w wysokich uprawach. Konwencjo-
nalne usterzenie zazwyczaj ulega wtedy zniszczeniu, podczas gdy usterzenie T ma
szanse pozostania w stanie nieuszkodzonym.

Rys.4.7. Usterzenie T w samolocie transportowym

Rys.4.8. Usterzenie T w szybowcu

Usterzenie T ma kilka istotnych cech odrozniajacych je od usterzenia konwen-
cjonalnego. Usterzenie poziome zwigksza wydluzenie efektywne usterzenia pio-
nowego, dzialajac jak ptyta brzegowa. Powierzchnia usterzenia pionowego moze
wigc by¢ mniejsza niz w usterzeniu konwencjonalnym. Z drugiej jednak strony sity
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dzialajace na usterzenie poziome stanowia dodatkowe obciazenie dla usterzenia
pionowego i tylnej czesci kadtuba, niewystepujace w przypadku usterzenia kon-
wencjonalnego. Ewentualny zysk masowy jest wigc problematyczny.

Rys.4.9. Wplyw oderwania na ptacie nosnym na usterzenie poziome. W przypadku usterze-
nia konwencjonalnego — drgania (buffeting). W przypadku usterzenia T mozliwe jest glgbo-
kie przeciagnigcie (deep stall).

W uktadzie T, usterzenie poziome w sposob naturalny nie zacienia steru kierunku
w przypadku korkociagu normalnego. Nie oznacza to jednak, ze charakterystyki ta-
kiego usterzenia na duzych katach natarcia sg lepsze. Po pierwsze, zacienienie moze
si¢ zdarzy¢, w przypadku korkociagu odwroconego, a co gorsza usterzenie poziome
moze zostac zacienione przez plat nosny (rys.4.9). W usterzeniu konwencjonalnym
zagrozenie takim zjawiskiem jest niewielkie, gdyZ w momencie oderwania usterze-
nie poziome znajduje si¢ pod, lub na dolnym skraju obszaru oderwania.

2

H,/SCa

| /SCa

Rys.4.10. Rekomendowane potozenia usterzenia poziomego wzgledem plata no$nego.
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W najgorszym wigc razie dochodzi do drgan, ktére z wymienionych powyzej
wzgledow sa korzystne, o ile nie sa zbyt intensywne. W przypadku usterzenia T
moze si¢ jednak zdarzy¢, ze usterzenie poziome znajdzie si¢ wewnatrz obszaru
oderwania za ptatem no$nym, nawet, jesli oderwanie to nie zaszto na catej po-
wierzchni ptata (rys.4.10.). Powoduje to zazwyczaj znaczaca utratg skutecznos$ci
usterzenia, co moze si¢ objawi¢ tzw. glgbokim przeciagnigciem. W tym przypad-
ku usterzenie przestaje wytwarzac sil¢ nosna. Jesli wigc samolot bez usterzenia
ma ujemny wspotczynnik momentu pochylajacego, to bedzie miat tendencje do
zmniejszania kata natarcia. Nie dzieje si¢ tak jednak zawsze. Czg¢sto zdarza sig,
ze samolot w takim stanie lotu ma dodatni moment pochylajacy, co przyspiesza
wzrost kata natarcia i moze doprowadzi¢ do korkociagu odwroconego.

Rys.4.11. Usterzenie krzyzowe w todzi latajacej Consolidated PBY Catalina.

Innym czgsto spotykanym uktadem usterzenia, jest usterzenie krzyzowe,
w ktorym statecznik poziomy zamocowany jest w potowie wysokosci stateczni-
ka pionowego. Koniecznos$¢ stosowania takiego uktadu moze wynika¢ z réznych
wzgledow. Dla przyktadu w todziach latajacych (rys.4.11.) z napgdem $miglowym
trzeba zadba¢ o odpowiednio duza odlegto$¢ pomigdzy koncowkami $§migiet a po-
wierzchnig wody. Moze si¢ wigc zdarzyc¢, ze silniki zostana zainstalowane wysoko
ponad $rodkiem masy samolotu. Ich ciag bedzie wywolywaé duzy moment pochy-
lajacy. Dla zrownowazenia tego momentu potrzebny jest duzy moment wytwarza-
ny przez usterzenie poziome, co z kolei wymaga zastosowania usterzenia o bardzo
duzej powierzchni i masie. Mozna je zredukowaé instalujac usterzenie poziome
w strumieniu zasmiglowym, dzigki czemu predkos¢ wokot usterzenia jest duza na-
wet przy matej predkosci samolotu. Pozwala to na uzyskiwanie duzych sit nosnych
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na niewielkim usterzeniu, niezaleznie od kata natarcia i predkosci lotu samolotu.
Negatywnie wptywa jednak na trwato$¢ zmegczeniowa usterzenia.

Rys.4.12. Zwrotny samolot odrzutowy z usterzeniem krzyzowym
(Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Innym powodem zastosowania takiego usterzenia moze by¢ che¢ zwigksze-
nia zwrotnosci samolotu odrzutowego. Aby ja osiagna¢ wygodnie jest umiescic
wszystkie duze masy sktadowe samolotu jak najblizej srodka masy. Pozwala to
zminimalizowa¢ jego moment bezwladnos$ci, a co za tym idzie zwigkszy¢ przy-
spieszenia katowe wywotane danym wychyleniem steru. Jedna z najwigkszych
mas jest silnik, nalezatoby go wigc umiescic tak blisko $§rodka masy jak to tylko
mozliwe. W przypadku samolotu odrzutowego o zatozonej cesze objetosciowej
usterzenia poziomego, oznaczaloby to jednak konieczno$¢ stosowania niepotrzeb-
nie dlugiej dyszy wylotowej lub oston chroniacych tylna cz¢s¢ kadtuba. Korzyst-
niejsze moze si¢ wigc okazaé zastosowanie krotkiej dyszy i krotkiego kadtuba,
a zalozone ramig usterzenia osiagnac dzigki zainstalowaniu go na sko$nym uste-
rzeniu pionowym (rys.4.12.).

W pionierskich czasach rozwoju lotnictwa bardzo popularny byt uktad uste-
rzen z wigcej niz jednym usterzeniem pionowym (rys.4.13). Wynikato to z faktu,
ze samolot jednosilnikowy wyposazony w podwozie z podparciem tylnym mogt
kotowac po lotnisku dzigki temu, Ze jego ster kierunku znajdowat si¢ w strumieniu
zasmiglowym. Jesli jednak zastosowano parzysta liczbe silnikéw umieszczonych
poza ptaszczyzna symetrii samolotu, to sity wytwarzane przez pojedynczy ster kie-
runku rowne byly zeru. Sterowanie w trakcie kotowania zapewni¢ mogto wtedy
niesymetryczne sterowanie ciagiem silnikow, a to byto nadzwyczaj nieprecyzyjne.
Nie mozna byto przy tym stosowac sterowanego kotka tylnego, gdyz ptoza ogono-
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wa spehniata funkcje hamulca. Rozwigzaniem czgsto byto umieszczanie usterzen
pionowych w strumieniach zasmiglowych.

Wraz z rozwojem lotnictwa okazalo sig, ze usterzenie takie ma rowniez inne
zalety. W szczegdlnosci, w samolotach bombowych zastosowanie usterzenia z po-
dwdjnym usterzeniem pionowym (tzw. usterzenie H) pozwalato odstoni¢ strzelco-
wi poktadowemu ten obszar wokot samolotu, z ktoérego najczgsciej nadlatywaty
atakujace go mysliwce. Utatwialo to pracg strzelca i zmniejszato prawdopodobien-
stwo uszkodzenia usterzenia pionowego wtasnym ogniem.

fol. M. Szender |

Rys.4.13. Potrdjne usterzenie pionowe zmniejsza wysokos$¢ samolotu, podwojne poprawia
pole ostrzatu strzelca. Moze tez ostania¢ dysze silnikow w celu uniknigcia trafienia, lub
zmnigjszenia hatasu (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie, Breitling Collection, Impe-
rial War Museum, Duxford)

Jeszcze inng zaleta takiego usterzenia jest jego stosunkowo mata wysokosc¢.
Dzigki niej duze samoloty pasazerskie w uktadzie dolnoptata z napedem $miglo-
wym, moga si¢ mie$ci¢ w stosunkowo niskich hangarach.

Usterzenia takie stosowane sa i dzis. Przyktadem moze by¢ samolot szturmowy
A-10 Thunderbolt I, w ktorym usterzenie H zastosowano w celu zmniejszenia
zagrozenia ostrzatem z ziemi. Nowoczesne systemy przeciwlotnicze czgsto wy-
posazone sa w rakiety naprowadzane na podczerwien. Idealnym celem dla takich
glowic jest dysza wylotowa silnika odrzutowego. W samolocie A-10 dysza ta osto-
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nigta jest od dotu usterzeniem poziomym, a z bokdéw usterzeniami pionowymi.
Dzigki temu rakieta moze namierzy¢ dysz¢ samolotu dopiero, gdy znajduje si¢ on
w znacznej odleglosci i tym samym zmniejsza si¢ prawdopodobienstwo trafienia.
Te same zalety moga spowodowac zastosowanie usterzenia U w samolotach pasa-
zerskich. Tym razem jednak celem jest zmniejszenie hatasu wokot lotnisk. Zaktada
si¢, ze ostonigcie dysz wylotowych silnikow przez usterzenia moze jego poziom
skutecznie zmniejszy¢.

Na koniec warto dodac, ze odwrotnie niz w usterzeniu T, w usterzeniu H uste-
rzenia pionowe dziataja jak ptyty brzegowe dla usterzenia poziomego. Oznacza to
wzrost jego skutecznosci i mozliwo$¢ zmniejszenia powierzchni. Podobnie jednak
jak w przypadku usterzenia T, nie oznacza to rownoczesnego zmniejszenia masy,
gdyz sity dziatajace na usterzenia pionowe zwigkszaja obciazenie usterzenia pozio-
mego i tylnej czgsci kadluba.

Duze nadzieje wiazano z pomystem zastapienia ukladu usterzen pionowego
i poziomego usterzeniem o duzym wzniosie (rys.4.14). Usterzenie takie nosi na-
zwe usterzenia Rudlickiego (od nazwiska wynalazcy), usterzenia motylkowego lub
usterzenia V. Usterzenie takie, zamiast dwoch platow (pionowego i poziomego),
sktada si¢ z jednego o bardzo duzym wzniosie, dochodzacym do 45°. W zamy-
$le powierzchnia i kat wzniosu miaty by¢ tak dobierane, aby powierzchnia rzutu
z gory odpowiadata wymaganej powierzchni usterzenia poziomego, a powierzch-
nia rzutu z boku powierzchni usterzenia pionowego typu H. Oczekiwano dzigki
temu znacznej redukcji masy i oporu samolotu. Sterowanie podtuzne odbywa sie
przy tym dzigki symetrycznemu wychylaniu sterow, a kierunkowe dzigki niesyme-
trycznemu wychylaniu sterow.

¥
! efaila

Rys.4.14. Usterzenie V

W praktyce okazalo sig, ze redukcja masy i oporu jest mozliwa w znacznie mniej-
szym stopniu niz oczekiwano. Usterzenia o duzym wzniosie maja mniejsza skutecznos¢
niz poziome i pionowe, w zwiazku z tym musza by¢ nieco wigksze niz oczekiwano.
Ponadto niesymetryczne wychylenia sterow wywotuja wigkszy moment skrecajacy ka-
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dhub niz ster kierunku. Doda¢ do tego trzeba bardziej skomplikowany uktad sterowania,
ktoéry musi przeksztatca¢ wychylenia drazka i pedatlow na symetryczne i niesymetrycz-
ne wychylenia steréw (np. rys.4.15). Ukfad taki jest nie tylko bardziej skomplikowany,
ale rowniez cigzszy. Wszystko to sprawia, ze oszczednosci sa znacznie mnigjsze niz
oczekiwano. A dochodzi do tego rowniez sprzezenie migdzy sterowaniem poprzecz-
nym i kierunkowym, do jakiego w usterzeniu V dochodzi. Niesymetryczne wychylenie
sterow wywoluje bowiem silny moment przechylajacy samolot. Co gorsza, w przy-
padku usterzenia V z dodatnim wzniosem, wychylenie steréw powoduje pojawienie
si¢ przeciwdziatajacych sobie momentow odchylajacych i przechylajacych. Ten ostatni
problem daje si¢ rozwiaza¢ dzigki zastosowaniu wzniosu ujemnego (rys.4.16.). W tym
przypadku momenty odchylajace i przechylajace sa zgodne. W przypadku jednak za-
montowania takiego usterzenia pod pojedynczym kadtubem konieczne jest jednak sto-
sowanie bardzo dlugiego podwozia (rys.4.17.).

Rys.4.16. Przyktad usterzenia V z ujemnym wzniosem zamocowanego na dwoch belkach
ogonowych
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Rys.4.17 Przyktad usterzenia V z ujemnym wzniosem zamocowanego pod tylna czgscia
kadtuba.

Rys.4.18 Przyktad usterzenia mieszanego - konwencjonalne/V z ujemnym wzniosem
(Imperial War Museum, Duxford)

Dodatkowa zaleta usterzenia V okazala si¢ natomiast odpornos¢ na zacienienie
na duzych katach natarcia. Z oczywistych wzgledéw nie ma tu mowy o zacienianiu
usterzenia pionowego poziomym. Natomiast ptat nosny nie jest w stanie zacie-
ni¢ catej powierzchni usterzenia, a tylko jej fragment. Z tego tez wzgledu cza-
sem stosuje sig¢ ptaty o duzym wzniosie w usterzeniach mieszanych (rys.4.18, 19).
Maja one usterzenie pionowe i poziome oraz konwencjonalny uktad sterowania,
ale usterzenie poziome ma duzy wznios. Dzigki temu mozna je umiesci¢ w do-
godnym z innych wzgledow miejscu bez obawy zacienienia na calej powierzchni.
Dodatkowa zaleta moze by¢ rowniez to, ze dodatni wznios usterzenia poziomego
zmniejsza prawdopodobienstwo jego kontaktu z ziemia podczas ladowania z bocz-
nym wiatrem.
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Rys.4.19 Przyktad usterzenia mieszanego - T/V z dodatnim wzniosem
(Imperial War Museum, Duxford)

Rys.4.20 F-15 Przyktad samolotu z podwojnym usterzeniem pionowym
(Imperial War Museum, Duxford)
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Rys.4.21 F-18 Przyktad samolotu z podwojnym usterzeniem pionowym

W przypadku dwusilnikowych samolotow bojowych dominuja obecnie takie,
w ktorych silniki umieszczone sa obok siebie w tylnej czgsci kadtuba (rys.4.20-22).
W efekcie samoloty takie maja stosunkowo szerokie kadtuby. Zastosowanie poje-
dynczego usterzenia pionowego oznacza w tym przypadku konieczno$¢ znaczne-
go powigkszenia jego powierzchni i wysokosci. Dzigki temu moze ono pozostac
skuteczne na duzych katach natarcia, gdy zastania je szeroki kadtub. Innym roz-

‘1 |

Rys.4.22 SR-71 Przyktad samolotu z podwojnym usterzeniem pionowym
(Imperial War Museum, Duxford)
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wigzaniem tego problemu jest zastosowanie podwojnego usterzenia pionowego.
W przeciwienstwie jednak do uktadu H, tym razem stateczniki pionowe montowa-
ne sg na bokach kadhiba, a nie na koncéwkach usterzenia poziomego. Dzigki temu
usterzenie poziome moze by¢ wykonane jako ptytowe, co ze wzgledu na powody
opisane rozdz.4.4. jest bardzo wazne przy predkosciach okotodzwigkowych.

Pewna komplikacj¢ stanowi tu potaczenie podwdjnego usterzenia pionowe-
g0 z pasmowym platem no$nym (rozdz. 3.2.8). Wiry wytwarzane przez naplywy
moga bowiem wywolywac buffeting usterzenia pionowego. Poprawne umieszcze-
nie usterzenia nie jest wigc proste i wymaga uwaznych analiz. W efekcie pojawiaja
si¢ konstrukcje z usterzeniami rozchylonymi na zewnatrz, pochylonymi w kierun-
ku ptaszczyzny symetrii, czy tez umieszczonymi w ré6znych miejscach wzdtuz dhu-
gosci kadtuba.

Najstarszym uktadem ptatow nos$nych jest uktad kaczki (rys.4.23.) [250].
W uktadzie tym bracia Wright zbudowali bowiem swoj pierwszy samolot. Wraz
z rozwojem lotnictwa kilkakrotnie probowano wroci¢ do tego uktadu ze wzgledu
na jego potencjalne zalety. Do tej pory jednak powstalo niewiele udanych kon-
strukcji w tym uktadzie, co wynika najprawdopodobniej z ogromnych problemoéw,
jakie napotyka projektant pracujacy nad takim samolotem [89, 91]. W uktadzie
tym sita no$na wytwarzana jest na dwoch ptatach, z ktorych przedni jest mniejszy
1 przeznaczony réwniez do sterowania podtuznego. Pomimo swoich mniejszych
rozmiarow plat przedni ma w zatozeniu wytwarza¢ znaczna czg$¢ sity nosnej.
W przeciwienstwie za§ do ukladu konwencjonalnego zwigkszenie kata natarcia
w kaczce odbywa si¢ dzigki dodatniemu przyrostowi sity nosnej, wywotanemu
przez wychylony w dot ster wysoko$ci, umieszczony na ptacie przednim. Dodat-
kowa zaleta jaka spodziewano si¢ uzyskac miat by¢ brak mozliwosci wejscia kacz-
ki w korkociag. Zaktadano bowiem, ze po osiagnigciu krytycznego kata natarcia
na placie przednim, samolot bedzie pochylat nos w dot, zmniejszajac kat natarcia
w sposob w pelni kontrolowany, dzigki temu, ze oderwanie nie nastapi w okolicy
lotek, umieszczonych na ptacie tylnym. Zmniejszenie kata natarcia powinno spo-
wodowac¢ przyklejenie si¢ optywu do ptata przedniego i powrdt do rownowagi.

Teza ta okazata sig¢ tylko czg$ciowo prawdziwa, gdyz w przypadku kaczek
z bardzo duzym udziatem przedniego ptata w wytwarzaniu sily nosnej, moment
wytwarzany przez lotki moze by¢ zbyt maly do zrbwnowazenia niesymetrycznych
sil pojawiajacych si¢ na przednim placie po przeciagnigciu. Co wigcej moze si¢
okazac, ze pilot ma zbyt mato czasu na reakcj¢ w takiej sytuacji. Najgorszym nato-
miast problemem jest proces wyprowadzania kaczki z przeciagnigcia. Zaktadajac
bowiem, Ze po przeciagnigciu nie wpadia ona w korkociag, tylko zgodnie z oczeki-
waniem pochylita dziob w dot i przeszta do nurkowania, nadal trzeba jq z tego nur-
kowania wyprowadzi¢. Jedyna za§ metoda aby tego dokonac jest wychylenie steru
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wysokosci w dot. Jesli pilot zrobi to za wczesnie, to moze doprowadzi¢ do po-
wtornego oderwania na przednim ptacie i uniemozliwi¢ wyprowadzenie. Zamiast
tego powinien spokojnie poczekaé az predko$¢ odpowiednio wzrosnie i dopiero
potem wyprowadza¢. Moze to jednak zrobi¢ tylko wtedy, gdy ma odpowiednio
duzy zapas wysokosci lotu. Tego rodzaju zdarzenie na malej wysokosci moze wigc
doprowadzi¢ do katastrofy.

Rys.4.23. Samolot w uktadzie kaczki Beechcraft Starship

Podobnie przesadnymi okazaly si¢ nadzieje zwiazane z duzym udziatem sily
no$nej wytwarzanej na przednim placie. Opieraly si¢ one na zalozeniu, ze w ukla-
dzie konwencjonalnym dla zachowania stateczno$ci srodek masy znajduje si¢ przed
srodkiem parcia ptata nosnego. W takim przypadku osiagnigcie rownowagi bytoby
mozliwe tylko dzigki ujemnej sile no$nej wytwarzanej przez usterzenie. Dawaloby
to istotna zalete uktadowi kaczki, w ktorym to srodek masy znajduje si¢ zazwyczaj
pomigdzy srodkami parcia plata tylnego i przedniego, dzigki czemu sity niezbed-
ne do rownowagi sa zawsze dodatnie. W rzeczywistosci jednak, w ukladzie kon-
wencjonalnym, dla zachowania statecznosci srodek masy musi si¢ znajdowac przed
punktem neutralnym stateczno$ci. Punkt ten natomiast zwykle wypada pomigdzy
srodkami parcia ptata i usterzenia, jest wigc rowniez mozliwe umieszczenie srodka
masy za $rodkiem parcia plata. W tym wypadku sita noéna na usterzeniu, niezbg¢dna
do zachowania réwnowagi, bedzie dodatnia (rys.4.24) w szerokim zakresie katow
natarcia. Faktyczna zaleta uktadu kaczki jest wigc tylko fakt, Ze osiaganie wigkszych
katow natarcia uzyskuje si¢ dzigki dodatniemu przyrostowi sity nosnej na ptacie
przednim, podczas gdy w ukladzie konwencjonalnym sita no$na na usterzeniu musi
zmalec¢ (rys.4.25). Oznacza to mozliwo$¢ uzyskiwania mniejszej predkosci minimal-
nej przez samoloty w uktadzie kaczki. Przy zachowaniu takiej samej predkosci mini-
malnej mozliwe jest z kolei zwigkszenie obciazenia powierzchni nosnej w uktadzie
kaczki, a co za tym idzie rowniez jej zasiggu.
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Rys.4.24. Uktady sit zapewniajace rownowage samolotu w uktadzie klasycznym i w ukta-
dzie kaczki

o — Uktad konwencjonalny

Kaczka

Rys.4.25 Wptyw wychylenia steru na sit¢ nos$na samolotu w ukfadzie klasycznym i w ukta-
dzie kaczki
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Rys.4.26. Przeciagnigcie na przednim ptacie w uktadzie kaczki, przy roznych potozeniach
plata przedniego

Zaprojektowanie poprawnie latajacej kaczki nie jest jednak proste. Do proble-
mow opisanych poprzednio nalezy bowiem doda¢ kolejne dwa. Pierwszy z nich
wiaze si¢ z umieszczeniem przedniego ptata ponizej plata tylnego. Byloby to ko-
rzystne zwlaszcza w matych samolotach, gdzie pilot siedzi pomigdzy ptatami.
Umieszczenie przedniego ptata nisko pozwolitoby wtedy na znaczaca poprawe wi-
docznosci. Niestety, biorac pod uwage fakt, ze w kaczce przeciagnigciu najpierw
ulega ptat przedni, nalezy si¢ liczy¢ z tym, ze strugi oderwane od niego moglyby
trafi¢ w ptat tylny, o ile bylby umieszczony powyzej niego (rys.4.26). Takie zda-
rzenie mogtoby mie¢ katastrofalne konsekwencje. W zwiazku z tym ptat przedni
w uktadzie kaczki nie powinien znajdowac si¢ ponizej ptata tylnego. Drugi pro-
blem jest znacznie trudniejszy do rozwiazania, wiaze si¢ bowiem z wptywem §ladu
wirowego przedniego ptata na tylny (rys.4.27, 28). Konsekwencja wytwarzania
sily noénej na ptacie przednim jest odchylenie strug za ptatem w dot. Redukuje to
kat natarcia na tylnym placie w obszarze odpowiadajacym rozpigtosci plata przed-
niego. Przej$cie pomigdzy obszarami o wigkszym i mniejszym kacie natarcia nie
jest tagodne, gdyz wir brzegowy ptata przedniego powoduje znaczace jego przy-
rosty 1 spadki. Problem ten nie bytby zbyt powazny, gdyby samolot zawsze latat
z katem §lizgu rownym 0°. Wystarczytoby zastosowa¢ odpowiednie skrecenie geo-
metryczne w celu skompensowania istniejacej réznicy katow natarcia. W przypad-
ku jednak, gdy kat §lizgu nie jest rOwny zeru, obszar o mniejszym kacie natarcia
na jednej potowce ptlata tylnego rosnie, a na drugiej zmniejsza si¢. Prowadzi to do
powstawania dodatkowego momentu przechylajacego. Dla zminimalizowania tego
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. Wplyw wiru brzegowego plata przedniego
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ptacie tylnym \ % Plaszczyzna
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Ptat przedni

Rys.4.27. Wpltyw plata przedniego na kat natarcia na placie tylnym w uktadzie kaczki

Rys.4.28. Mechanizm powstawania dodatkowego momentu przechylajacego w wyniku
slizgu w uktadzie kaczki.

problemu stosuje si¢ ptaty przednie o duzej rozpigtosci, co w skrajnym przypadku
prowadzi do uktadu tandem, w ktorym przedni i tylny ptat maja poréwnywalne
rozmiary. Innym sposobem na rozwigzanie tego problemu jest zastosowanie do-
datniego skosu na przednim placie, a ujemnego na tylnym. Mozna wtedy dodatko-
wo potaczy¢ ptat przedni i tylny koncéwkami, lub ptytami brzegowymi. Powstaje
wowczas uktad zwany zespolonym skrzydlem (rys.4.29). Postulat budowania sa-
molotow w takim uktadzie wysunat Prandtl w 1924 roku [212], jako szczegdl-
ny przypadek dwuptata [176]. Dzigki potaczeniu koncowek ptatow powinno by¢
mozliwe zmniejszenie oporu indukowanego oraz masy samolotu zbudowanego
w takim uktadzie, w porownaniu do samolotu konwencjonalnego [53, 54]. Jest
to jednak uktad na tyle nickonwencjonalny i skomplikowany, ze dotychczas tylko
niewielu projektantow odwazylo si¢ podjac¢ jego realizacji. Ukltad ten sprawdza sig
tylko pod warunkiem, ze opdr potaczenia platéw jest nieznaczny, w przeciwnym
bowiem razie zysk wynikajacy z redukcji oporu indukowanego jest tracony. Ko-
rzystne warunki wystepuja np. wtedy, gdy liczba Re jest duza, dzigki czemu opor
tarcia ptyt brzegowych jest maty. Oznacza to jednak mozliwos$¢ stosowania tego
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uktadu gléwnie w samolotach duzych, w przypadku ktorych koszty projektowania
i rozwoju sa znaczne, podobnie jak i niechg¢ do podejmowania ryzyka.

Innym pomystem na rozwiazanie problemow uktadu kaczki jest zastosowanie
uktadu z trzema platami no$nymi (rys.4.30), w ktorym $rodkowy wytwarza wigk-
sz0$¢ sity nosnej, a przedni i tylny stuza do zapewniania rownowagi [48]. Dyspo-
nujac dwoma powierzchniami sterowymi mozna optymalizowac ich wychylenia
w locie w taki sposob, aby w kazdym stanie lotu sity no$ne na wszystkich ptatach
byly dodatnie, a opdr jak najmniejszy.

A

Rys.4.30 Samoloty w uktadzie troj-powierzchniowym Piaggio Avanti P-180.

Czgsto spotyka si¢ rowniez samoloty bojowe z niewielkim, ruchomym ptatem
umieszczonym przed gldownym ptatem nosnym (rys.4.31). Nie jest to jednak kacz-
ka w klasycznym znaczeniu, gdyz gltéwna funkcja plata przedniego nie jest w tym
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wypadku wytwarzanie sity no$nej. Shuzy on raczej jako generator wiréw dla pta-
ta gtownego, ster wysokosci i destabilizator. Uklad ten czgsto nazywa sig kaczka
krotko-zwarta, ze wzgledu na bardzo niewielka odleglos¢ pomigdzy ptatami. War-
to w tym miejscu nadmienié, ze wickszo$¢ wspotczesnych samolotow bojowych
projektuje si¢ jako niestateczne aerodynamicznie. Statecznos$¢ takiego samolotu
osiggana jest dzigki zastosowaniu systemu sterowania fly by wire, w ktérym pilot
odpowiada za wykonywanie manewrow, a za utrzymanie stabilnych parametréw
lotu komputer. Niestateczno$¢ aerodynamiczna jest wiec kompensowana niewiel-
kimi, lecz bardzo czgstymi, wychyleniami steréw, wypracowanymi przez kompu-
ter poktadowy, na podstawie warto$ci parametrow lotu, zmierzonych przez pokta-
dowy uktad pomiarowy. Korzys$cia z zastosowania tak skomplikowanego uktadu
sterowania jest mozliwos$¢ uzyskania znacznie wigkszej zwrotnosci samolotu.

Rys.4.31 Kaczka ,krotko-zwarta” Eurofighter

4.3 Profil i skos usterzenia poziomego

Na koniec rozwazan dotyczacych geometrii usterzen warto doda¢ jeszcze kilka
uwag na temat doboru takich parametrow usterzenia jak profil, czy skos. W prze-
wazajacej wigkszosci wypadkow samolotow konwencjonalnych stosuje si¢ uste-
rzenia z profilami symetrycznymi. Profile niesymetryczne pojawiaja si¢ zazwyczaj
w kaczkach i konwencjonalnych samolotach z bogata mechanizacja ptata nosnego,
np. w samolotach krotkiego startu i ladowania (rys.4.32,33). W tym drugim przy-
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padku bardzo maty (duzy pod wzgledem wartosci bezwzglednej, ale z ujemnym
znakiem) moment pochylajacy plata nosnego z wychylona mechanizacja moze
spowodowaé, koniecznos¢ stosowania bardzo duzej ujemnej sily nosnej na uste-
rzeniu. Oznacza to koniecznos$¢ zwigkszenia jego powierzchni, zmniejszenia kata
zaklinowania w czasie, gdy mechanizacja jest uzyta i/lub zastosowania profilu
z wigkszym maksymalnym wspotczynnikiem sity no$nej. Montuje si¢ wtedy uste-
rzenie strong bardziej wypukta w dot.

Rys.4.32. Samolot krotkiego startu i ladowania z ,,no$nym” profilem usterzenia poziomego

Rys.4.33. Samolot pasazerski z ,,nosnym” profilem usterzenia poziomego oraz ,,przesta-
wialnym” statecznikiem poziomym.
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Z kolei skos dobiera si¢ zwykle w taki sposob, aby krytyczna liczba Macha naj-
pierw zostala osiagnigta na ptacie nosnym, a dopiero potem na usterzeniu. Ozna-
cza to, ze skos usterzenia powinien by¢ nieco wigkszy niz skos ptata. Dotyczy to
oczywiscie samolotow szybkich, latajacych z predkosciami okotodzwigkowymi.
W samolotach powolnych przewazaja czgsto wzgledy technologiczne sktaniajace
do stosowania bardzo umiarkowanych katéw skosu.

4.4 Sterowanie podluzne i kierunkowe

Na poczatku niniejszego rozdziatu wspomniano, ze jedna z funkcji usterzen jest za-
pewnienie samolotowi rownowagi. R6wnowaga ta musi by¢ osiagalna w kazdym
dopuszczalnym stanie lotu. Wynika z tego, ze usterzenia musza by¢ wyposazone
w powierzchnie ruchome pozwalajace na dostosowywanie sit wystepujacych na
usterzeniach do pozadanych w danej chwili parametrow lotu. Powierzchniami tymi
sa stery wysokosci 1 kierunku. Nazwa steru wysokosci jest przy tym nieco mylaca,
gdyz odpowiada on przede wszystkim za sterowanie predkoscia lotu ustalonego
samolotu. Trwala zmiana putapu lotu wymaga zazwyczaj zmiany predkosci obro-
towej silnika. Zmiany wysokosci lotu uzyskane przy pomocy samego tylko steru
wysokosci sa nietrwate i/lub wiaza si¢ ze znaczna zmiang predkosci.

W przypadku samolotow z bogata mechanizacja ptata moze si¢ zdarzy¢, ze
samo wychylenie steru nie jest wystarczajace do uzyskania rownowagi podtuz-
nej. Mozna wtedy zastosowac przestawialny statecznik poziomy (rys.4.33), ktory
zmniejsza swoj kat zaklinowania w czasie, gdy wychylona jest mechanizacja. Tego
typu urzadzenia stosowane sa w wiekszosci wspdlczesnych samolotow pasazer-
skich i transportowych. W przypadku zastosowania przestawialnego statecznika
poziomego trzeba zadbaé o to, aby w razie jego awarii w skrajnym potozeniu,
wychylenia steru wysokos$ci pozwolily bezpiecznie wyladowac.

Druga funkcja steru wysokosci jest wykonywanie zakretow (rys.2.8). Zakret
rozpoczyna si¢ od zwigkszenia predkosci lotu poprzez ,,odepchnigcie” drazka ste-
rowego 1 wychylenie steru wysokosci w dot. Pozwala to zwigkszy¢ predko$¢ samo-
lotu. Nastgpnie dokonuje si¢ przechylenia samolotu przy pomocy odpowiedniego
wychylenia lotek. Dzigki temu wektor sily nosnej przechyli si¢ wraz z samolotem
o ten sam kat. Jego sktadowa pozioma stanie si¢ sita dosrodkowa niezbedna do wy-
konania zakretu, jednakze jego sktadowa pionowa bedzie miata warto$¢ mniejsza
od catkowitej sity nosnej, nie bedzie wigc w stanie zrownowazy¢ ci¢zaru samolotu.
Zréwnowazenie cigzaru wymagac bedzie wzrostu sity nosnej przy danej predkosci,
a ten mozna uzyska¢ zwigkszajac kat natarcia dzigki wychyleniu steru wysokosci
w gore. W wyniku tych operacji wzrosnie rowniez opor samolotu. Dla zachowania
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statej wysokosci 1 predkosci konieczne jest wige réwniez zwigkszenie predkosci
obrotowe;j silnika.

Warto przez chwilg zastanowi¢ si¢ dlaczego przed wykonaniem zakretu ko-
nieczne jest wychylenie steru wysokosci w dot 1 zwigkszenie predkosci lotu. Ko-
nieczno$¢ wykonania tych operacji wynika z tego, ze po przechyleniu samolotu
zwigksza sig kat natarcia w celu zachowania rownowagi pomigdzy ci¢zarem i skta-
dowa pionowg silty nosnej. Gdyby dokonano tego w locie z predkoscia bliska mini-
malnej, bez uprzedniego rozpedzenia samolotu, to po wychyleniu steru w gore kat
natarcia wzrostby powyzej kata krytycznego, a samolot przeciagnatby si¢ i wpadt
w korkociag. Zwigkszenie predkosci lotu przed zakrgtem zapobiega takiemu roz-
wojowi wydarzen, gdyz po wychyleniu steru w dot spada kat natarcia. Jego wzrost
w trakcie zakretu nie powoduje wige przekroczenia kata krytycznego. Zréwnowa-
zenie cigzaru i sktadowej pionowej sity no$nej nastgpuje wigc nie tyle w wyniku
wzrostu wspolczynnika sity nosnej przy predkosci przelotowej, co raczej dzigki
zwigkszeniu predkosci przy przelotowym wspotczynniku sity no$ne;j.

Wigkszos¢ samolotow w trakcie zakrgtu ma tendencje do obracania si¢ wokot
swojej osi pionowej i wykonywania ,,wys$lizgu” albo ,,zeslizgu”. Aby temu zapo-
biec konieczne jest odpowiednie wychylenie steru kierunku. Wykonany w ten spo-
sob zakr¢t nazywa sig zakrgtem prawidtowym lub skoordynowanym. Koordynacja
zakrg¢tow prawidtowych jest podstawowa funkcja steru kierunku w locie. Mozna
go rowniez wykorzystywaé do kompensowania momentéw pochodzacych od ze-
spotu napgdowego. W starszych samolotach, z podwoziem z podparciem z tytu,
shuzyt rowniez do sterowania kierunkowego na ziemi.

Stery wysokosci i kierunku moga spetnia¢ swoje role pod warunkiem jednak,
ze s wystarczajaco skuteczne. W przypadku powolnych samolotéw osiagnigcie
tego warunku nie jest zazwyczaj trudne. Wystarczy, ze ster bedzie odpowiednio
duzy (30-50% powierzchni usterzenia) i wraz z usterzeniem umieszczony w moz-
liwie niezaburzonym oplywie (rys.4.34a, 4.5). W przypadku jednak samolotow
szybkich, latajacych z predkosciami okotodzwigkowymi, sprawa si¢ komplikuje.
Jak juz wspomniano przy omawianiu profili przeznaczonych dla szybkich samolo-
tow, przyrost predkosci wywotany wypukloscia profilu moze doprowadzi¢ do lo-
kalnego osiagnigcia predkosci dzwigku na powierzchni ptata, nawet jesli predkosé
niezaburzona jest poddzwigkowa. Na powierzchni ptata moze si¢ wtedy pojawic
fala uderzeniowa, za ktora optyw ulegnie oderwaniu (rys.4.35) [254]. Zjawisko to
moze wystapi¢ roOwniez na usterzeniu, a jego konsekwencja jest nieskutecznosé
konwencjonalnych steréw umieszczonych w sptywowej czgsci usterzenia. Najlep-
szym rozwigzaniem tego problemu jest zastosowanie usterzenia ptytowego, w kto-
rym funkcj¢ steru przejmuje cate usterzenie zamocowane obrotowo do kadtuba
(rys.4.34b). Zdarzaja si¢ przy tym samoloty, ktore na usterzeniu ptytowym maja
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rowniez konwencjonalny ster wysokos$ci. Dzieje si¢ tak w przypadkach, gdy zmia-
na kata zaklinowania usterzenia ptytowego - w zakresie liniowej zalezno$ci wspot-
czynnika sity no$nej od kata natarcia - nie wystarcza do zrownowazenia momentu
pochylajacego wytwarzanego przez mechanizacj¢ ptata nosnego. Nie ma w tym
wypadku problemu z fala uderzeniowa, gdyz mechanizacje¢ stosuje si¢ zazwyczaj
przy podchodzeniu do ladowania, przy matych predkosciach poddzwigkowych.

Rys.4.34. a) stery konwencjonalne, b) ptytowe usterzenie poziome
(Musée de I'Air et de I’Espace Aéroport de Paris)

Rys.4.35. Tlustracja przyczyny nieskutecznosci konwencjonalnego steru wysokosci w opty-
wie okotodzwigkowym.
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4.5 Sily niezbe¢dne do sterowania

Koniecznos¢ zachowania rownowagi w danych warunkach lotu moze dotyczy¢
stosunkowo dlugotrwatych fragmentow misji samolotu. Nie bytoby wigc praktycz-
ne, gdyby pilot przez caty ten czas musial trzymac ster w okre§lonym miejscu,
gdyz powodowaloby to nadmierne jego zmeczenie. Jesli jednak zastosujemy urza-
dzenie, ktore spowoduje, ze w danych warunkach lotu sity na organach sterowania
beda rowne zeru, to pilot nie bedzie si¢ mgczyt, a nawet bedzie mogt stery ,,puscic”.
Urzadzenie zapewniajace taka mozliwo$¢ nazywa sig¢ trymerem, a czynnos$¢ pole-
gajaca na zerowaniu si na organach sterowania w danych warunkach lotu — try-
mowaniem. Trymer moze mie¢ rézne formy. Dla przyktadu w uktadzie sterowania
mozna zastosowa¢ mechanizm spr¢zynowy o zmiennym napigciu sprezyn. Mozna
tez zmienia¢ kat zaklinowania statecznika (rys.4.33). Innym sposobem trymowania
jest wykorzystanie niewielkiej klapki na krawedzi sptywu steru (rys.4.36). Klapka
ta jest zwykle na tyle mata, ze wytwarzana przez nia sita no$na jest nieznaczaca
w poréwnaniu z sita no$na wytwarzang przez caly ster. Jednakze umieszczenie jej
na krawedzi sptywu powoduje, ze wytwarzany przez niag moment jest porowny-
walny z momentem zawiasowym steru [114, 115]. W wyniku wychylenia takie;j
klapki zmieni si¢ wigc potozenie steru, przy ktorym sily na organach sterowania
beda rowne zeru. Wystarczy teraz zadbac, aby potozenie klapki byto niezalezne od
wychylenia steru, a jej naped byt samohamowny, aby uzyskacé efektywne narzgdzie
do trymowania samolotu.
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Rys.4.36 a) stata klapka wywazajaca, b) ruchoma klapka wywazajaca (trymer)

W niektoérych przypadkach klapka nie musi by¢ ruchoma. Dzieje si¢ tak zazwy-
czaj wtedy, gdy nie przewiduje si¢ koniecznos$ci wielokrotnej zmiany wytrymo-
wania steru w trakcie eksploatacji samolotu. W przypadku steru wysokosci moze
to dotyczy¢ np. samolotow amatorskich przeznaczonych do rekreacyjnego latania
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Rys.4.37. Odciazenie osiowe (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

wokot lotniska. Wystarczy wtedy wytrymowac ster ,,fabrycznie” do predkosci eko-
nomicznej. Stale klapki wywazajace spotyka si¢ rowniez czasem na lotkach lub
sterach kierunku. Moga one kompensowaé moment reakcyjny silnika, zwlaszcza
jesli dany samolot jest produkowany w wielu wersjach z réznymi silnikami.
Oprocz mozliwo$ci zerowania sil na organach sterowania, koniecznie trzeba
réwniez zadba¢ o wartosci i1 gradienty sil na organach sterowania wychylonych
z potozenia neutralnego. Sity na organach sterowania sa niejednokrotnie jedyna,
oprocz reakcji samolotu, informacja o ich potozeniu, jaka otrzymuje pilot. Nie ma
on zazwyczaj czasu na optyczne badanie potozenia sterow, gdyz zajgty jest ob-
serwacja przestrzeni wokot samolotu. Dlatego tez przyrost sity na danym organie
sterowania powinien jednoznacznie informowac pilota o warto$ci i kierunku jego
wychylenia. Przyrosty te nie moga jednak by¢ zbyt duze. W przeciwnym razie
sterowanie powodowaloby nadmierny wysitek pilota lub nawet brak mozliwosci
pelnego wychylenia steru. W zwiazku z tym, w przypadkach gdy momenty za-
wiasowe sa duze, stosuje si¢ ,,odciazanie” steroéw. Mozna oczywiScie zastosowac
hydrauliczny system wspomagania sterowania, ale jest on zazwyczaj dosy¢ cigzki.
Ponadto, nawet w przypadku zastosowania automatyki, momenty zawiasowe nie
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moga by¢ zbyt duze, gdyz wymagalyby stosowania bardzo mocnych i cigzkich ser-
womechanizmow, ktore dodatkowo musiatyby by¢ montowane do bardzo sztyw-
nych elementoéw konstrukcji samolotu. W przeciwnym razie mogloby dojs¢ do jego
deformacji pod wptywem sit wytwarzanych przez serwomechanizm. W zwiazku
z tym zawsze warto zadba¢ o to, zeby momenty zawiasowe nie byly zbyt duze.
W tym celu mozna zastosowac¢ kilka metod odciazenia aerodynamicznego np.: od-
ciazenie osiowe, odciazenie rogowe czy odcigzenie klapka.

Odciazenie osiowe (rys.4.37) polega na zastosowaniu takiej konstrukcji zawia-
sOw, aby o$ obrotu steru byta potozona odpowiednio daleko od jego krawedzi na-
tarcia. Dzigki temu czg$¢ steru znajdujaca si¢ przed osia obrotu wysuwa si¢ poza
obrys profilu usterzenia, przyspieszajac lokalnie optyw i wytwarzajac podcisnie-
nie. Generuje to moment przeciwny do momentu wytwarzanego przez czgs¢ steru
znajdujaca si¢ za osig obrotu. W efekcie sumaryczny moment zawiasowy ulega
zmniejszeniu. Podobnie dziata odciazenie rogowe. W tym przypadku moment za-
wiasowy tylnej czgsci steru jest kompensowany przez moment wytwarzany przez
naroze (rys.4.38). Odciazenie klapka dziata podobnie jak w przypadku klapki wy-
wazajacej, z tym, ze dzwignia sterujaca klapka jest potaczona przy pomocy popy-

Rys.4.38. Odciazenie rogowe (Musée de I’Air et de I’Espace Aéroport de Paris)
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Rys.4.40 klapka odciazajaco-wywazajaca

chacza z nieruchoma dzwignig zamocowana do odpowiedniego statecznika tak,
jak to przedstawiono na rys.4.39. Dzigki temu kazdemu wychyleniu steru towa-
rzyszy wychylenie klapki w strong przeciwna. Moment wytwarzany przez klapke
zmniejsza wtedy moment wytwarzany przez reszte¢ steru. Ta sama klapka moze
pei¢ réwnoczesnie role¢ wywazajaca i odciazajaca (rys.4.40). Wystarczy w tym



Wybrane Zagadnienia Projektowania Samolotéw 177

Rys.4.41. Klapka dociazajaca (Letecké muzeum Kbely)

celu zamiast nieruchomej dzwigni zamocowanej do statecznika, zastosowac rucho-
ma potaczona z mechanizmem blokujacym w kabinie. Dzigki temu ta sama klapka
bedzie spetiata funkcje klapki odciazajacej przy zablokowanym mechanizmie,
Iub wywazajacej po jego odblokowaniu przez pilota. Dos$¢ czgsto zdarza sig, ze
zastosowanie jednego rodzaju odciazenia nie jest wystarczajace. Stosuje sig¢ wtedy
rozne kombinacje odciazen, np.: odciazenie rogowe i klapke.

W niektérych przypadkach zdarza sig, ze sity na organach sterowania sa zbyt
mate. W efekcie pilot, nie czujac sit dziatajacych na stery, stosowatby zbyt duze
ich wychylenia, co mogloby doprowadzi¢ do wykonywania nieplanowanych figur
akrobacji, lub nawet zniszczenia konstrukcji w locie. Aby temu zapobiec mozna
zastosowa¢ mechanizm spr¢zynowy, lub klapke dociazajaca. Klapka dociazajaca
rozni si¢ od odciazajacej tym, ze dzwignie napedzajace klapke znajduja si¢ po
przeciwnych stronach usterzenia, dzigki czemu klapka wychyla si¢ w ta sama stro-
ne¢ co reszta steru, zwigkszajac moment zawiasowy (rys.4.41).

Stosujac odciazenia aerodynamiczne nalezy wykaza¢ duza ostroznos$¢, gdyz
ich dostgpne charakterystyki aecrodynamiczne bywaja niezbyt doktadne, a ponadto
czesto bywaja nieliniowe. Nadmierne odciazenie w polaczeniu z nieliniowa cha-
rakterystyka moze doprowadzi¢ do sytuacji, w ktorej przy pewnych wychyleniach
steru sila na organach sterowania zmienia znak. Jest to sytuacja niezwykle nie-
bezpieczna, gdyz ster moze wtedy gwaltownie i zupekie nieoczekiwanie dla pi-
lota wychyli¢ si¢ samoczynnie do oporu. Wiele takich przypadkdéw zanotowanych
w historii lotnictwa zakonczylo si¢ katastrofami.
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4.6 Nietypowe uklady sterowania

Na koniec rozwazan o mechanizacji ptatow warto wspomniec, ze lokalizacja po-
szczegblnych sterdw nie zawsze jest typowa. Co wigcej ta sama powierzchnia ru-
choma spehia czasem kilka roznych funkcji. Przyktadem sa tu samoloty w ukta-
dzie latajacego skrzydta, w ktorych zaréwno stateczno$¢ jak i sterowno$¢ musi
by¢ zapewniona dzigki jednemu tylko ptatowi i1 jego mechanizacji. Ruchome po-
wierzchnie na koncowkach plata spetniaja wtedy rownoczesnie rolg steru wysoko-
sci 1 lotek (sterolotki), w zaleznosci od tego, czy wychylaja si¢ symetrycznie, czy
niesymetrycznie. Jezeli przy tym samolot nie ma usterzenia pionowego, na kto-
rym mozna by zamontowac ster, to sterolotki musza spetnic¢ rowniez funkcjg steru
kierunku. Realizacja takiego urzadzenia polega na podzieleniu sterolotki wzdhuz
cigciwy na czg$¢ gorna 1 dolng. Gdy obie te czgéci poruszaja si¢ razem do gory,
to spetniaja funkcje steru wysokosci (rys.4.42a). Gdy obie te czgsci poruszaja sig
antysymetrycznie, to spetniaja funkcjg lotek (rys.4.42b). Jesli jednak jedna z takich
sterolotek rozchyli si¢ do gory i na dot, to réznica oporéw obu potéwek plata da
taki sam efekt jak wychylenie steru kierunku (rys.4.42c). Jesli natomiast rozchyla
si¢ obie powierzchnie ruchome, to uzyskamy efekt hamulcow aerodynamicznych
(rys.4.42d).
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Rys.4.42 Sterowanie latajacym skrzydtem
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Rys.4.43 Klapy umieszczone na koncowkach skrzydet i lotki na ptytowym usterzeniu po-
ziomym w samolocie F-15.

Innym przyktadem nietypowego rozmieszczenia powierzchni sterowych moga
by¢ bojowe samoloty naddzwickowe. Maja one zazwyczaj bardzo duze obciaze-
nia powierzchni no$nej. W celu uzyskania jak najmniejszej predkosci minimalne;j
dazy si¢ wigc do wykorzystania jak najwigkszej czgsci rozpigtosci ptata na klapy
zwigkszajace wspotczynnik sity nosnej. Z drugiej strony wiadomo, ze na ptatach
skosnych oderwanie czgsto zaczyna si¢ w obrebie koncowek. Umieszczenie tam
lotek czgsto daje wigc niezadawalajace rezultaty i wymaga stosowania zabiegow
przesuwajacych punkt poczatku oderwania w kierunku kadtuba. W tych okolicz-
no$ciach nadzwyczaj cieckawym pomystem jest zastosowanie ptytowych sterolotek
wysokosci w usterzeniu i klap na catej rozpigtosci ptata nosnego (rys.4.43). Dzigki
temu przyrost wspolczynnika sity nosnej jest najwigkszy, a lotki umieszczone sa
tam, gdzie oderwanie jest najmniej prawdopodobne i najmniej szkodliwe, jeze-
li nawet wystapi. Mozna mie¢ co prawda watpliwosci co do wielkoSci momentu
przechylajacego wytwarzanego przez sterolotki znajdujace si¢ tuz przy kadhubie.
Problem ten przestaje by¢ znaczacy, jezeli w samolocie zastosowany jest dwusil-
nikowy uktad napedowy. W tym przypadku sterolotki znajduja si¢ wystarczajaco
daleko od osi podtuznej samolotu.



ROZDZIAL S - KADLUB

5.1. Uklad ogolny

Kadhub jest ta czescia samolotu, ktora w najwigkszym stopniu zdeterminowana
jest przeznaczeniem projektowanej konstrukcji. Wigkszo$¢ samolotow ma zblizo-
ne proporcje pomiedzy rozmiarami kadtubow, skrzydet i usterzen, tak jak ma to
miejsce w przypadku samolotéw przedstawionych na rys.5.1. Proporcje te wynika-
ja z wieloletniego doswiadczenia przemystu lotniczego, dysponujacego ogromnag
iloscia danych doswiadczalnych, pozwalajacych na zbudowanie satysfakcjonuja-
cego pod wzgledem osiagdéw i poprawnie latajacego samolotu o typowym prze-
znaczeniu. Sg jednak i takie, w ktorych proporcje te zostaty w drastyczny sposob
zachwiane. Dzieje si¢ tak zazwyczaj wtedy, gdy przeznaczenie samolotu stawia
przed konstrukcja nietypowe wymagania.

a)
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Rys.5.1. Typowe kadtuby samolotow lekkich w uktadzie a) gornoptata - Cessna 170 1 b)
dolnoptata - Evektor SportStar

Mamy na przyktad smukie kadtuby szybowcow zaprojektowane tak, aby sta-
wiac jak najmniejszy op6r [189, 241], przy zachowaniu poprawnych wlasciwo-
$ci pilotazowych (rys.5.2.). Zapewniaja one pilotowi tyle tylko miejsca, aby mogt
wytrzyma¢ kilkugodzinne loty zawodnicze. Charakterystyczna, gwattowna zmiana
przekroju poprzecznego za kabing pilota wynika z chgci zmniejszenia powierzchni
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omywanej, a co za tym idzie réwniez oporu tarcia kadtuba. Kadtub szybowca musi
by¢ przy tym dhugi, w celu zapewnienia prawidtowej statecznos$ci i sterownos$ci
kierunkowej, co nie jest tatwe zwazywszy na umieszczenie lotek daleko od ptasz-
czyzny symetrii (rozdz.3.3).

Rys.5.2. Smukty kadtub szybowca Jantar Standard 3

Mamy tez obszerne kadtuby samolotow pasazerskich, zaprojektowane tak, aby
pomiescic i przewiez¢ w sposob najbardziej ekonomiczny zaktadana liczbg pasa-
zerow (rys.5.3.). Niektore z nich sa smukte, inne pekate, a podzial migdzy nimi
nie jest przypadkowy (rozdz.5.2.2). W przypadku samolotow zabierajacych do
200 pasazerow oplaca si¢ zbudowa¢ kadtub o mniejszej Srednicy, mieszczacy do 6
miejsc pasazerskich w szeregu i jedno przejscie (tzw. samoloty waskokadtubowe).
Wigksze samoloty maja zazwyczaj wigcej niz 7 foteli w szeregu i dwa przejécia
pomigdzy nimi (samoloty szerokokadtubowe).

Rys.5.3. Pekate i smukte kadtuby samolotow pasazerskich Airbus 380 i DHC-8
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Jeszcze bardziej ekstremalnym przyktadem moga by¢ ,latajace kadluby”
NASA, ktore powstaly jako studium atmosferycznego ladownika statkow ko-
smicznych (rys.5.4a). Tradycyjna metoda ladowania kapsuly na spadochronie jest
o tyle niesatysfakcjonujaca, ze nawet niewielki btad w trakcie wejscia w atmosfe-
r¢ powoduje znaczny rozrzut potozenia geograficznego miejsc prawdopodobnego
ladowania. Problem ten mozna czgsciowo rozwigzaé ksztaltujac kapsute w taki
sposob, aby miala mozliwie duza doskonalo$¢ aerodynamiczng oraz zapewniala
mozliwos¢ sterowania aerodynamicznego. Zastosowanie klasycznych skrzydet
o duzej rozpigtosci utrudniaja jednak obcigzenia wystepujace w trakcie hamowania
z predkosci orbitalne;.

Rys.5.4. a) Latajacy kadtub X-24 (National Museum of the U.S. Air Force5) 1 b) latajace
skrzydto Northrop 1 (The Smithsonian’s National Air and Space)

Z drugiej strony moze si¢ zdarzy¢ konieczno$¢ przewozenia tadunkow o duzej
masie 1 malych rozmiarach. Takie wymagania sugeruja, ze wymiary kadtuba moga
by¢ nieznaczne w poroéwnaniu do skrzydet. Skrajnym przypadkiem okazuje sig
tu uktad latajacego skrzydta (rys.5.4b), w ktorym kadlub w ogdle nie wystepuje,
lub jest ograniczony do niewielkiej gondoli. Tak maty kadtub nie moze stanowi¢
oparcia dla usterzenia, w zwiazku z tym zaré6wno statecznos¢, jak i sterownosc¢
samolotu musza by¢ osiagni¢te bez jego udziatu. Stad tez latajace skrzydta wy-
posazone sa zazwyczaj w sko$ne skrzydta i bardziej niz zwykle skomplikowane
uktady sterowania (rys.5.42). W zamian oferuja mniejszgq masg i opory samolotu.
Zalety te probowano wykorzysta¢ juz w latach 30-tych i 40-tych w projektowa-
niu szybowcow i samolotow bojowych. Jednakze brak doswiadczenia oraz wy-
starczajacych mozliwosci obliczeniowych uniemozliwity wtedy szerokie spopu-
laryzowanie tego uktadu. W chwili obecnej mozliwosci te znacznie wzrosty, co
sktonito konstruktorow do ponownego rozwazenia latajacego skrzydta w pewnych
zastosowaniach. Podobnie jak w latach 40-tych, na czoto wysungly sig¢ konstrukcje
wojskowe, np. Northrop B-2. Coraz czg¢$ciej wspomina si¢ rowniez o mozliwosci
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budowania bardzo duzych samolotéw pasazerskich w tym ukladzie. Dodatkowe
korzysci planuje sig osiagnaé¢ dzigki koncepcji BWB (Blended Wing-Body), pole-
gajacej na polaczeniu skrzydet i kadtuba w sposob jak najbardziej ptynny (rys.5.5).
Praktyczne wykorzystanie latajacego skrzydta w tym zastosowaniu stoi jednak pod
znakiem zapytania. Koncepcja moze stac si¢ optacalna dopiero w przypadku samo-
lotow zabierajacych okoto 1000 pasazerow. Tymczasem popyt nawet na samoloty
mniejsze, zabierajace 500-700 pasazerow jest ograniczony. Z koncepcja ta wiaza
si¢ rowniez i inne problemy, jak chociazby mozliwo$¢ ewakuacji tak duzej liczby
pasazerOw w razie awarii, ograniczona liczba okien, potaczona z umieszczeniem
foteli pasazerskich z dala od ptaszczyzny symetrii samolotu, co sprzyja chorobie
lokomocyjnej, czy w koncu trudno$ci wynikajace z koniecznos$ci zapewnienia od-
powiedniej wytrzymatosci cisnieniowego kadtuba o ksztalcie innym niz okragty.
Z tych wtasnie wzgledéw cywilne zastosowania samolotow tego rodzaju ograni-
czaja sig¢ na razie do obiektoéw doswiadczalnych i hobbystycznych.
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Rys.5.6. Samolot wielokadtubowy AeroVironment Pathfinder
(The Smithsonian s National Air and Space)
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Warto tez zauwazy¢, ze samolot nie musi mie¢ jednego kadluba. Na rys.5.6
widzimy bezzatogowy samolot AeroVironment Pathfinder z dwoma gondolami ka-
dlubowymi. Jego nastgpca AeroVironment Helios miat ich az pig¢. Przyjgty przez
konstruktoréw uktad, w potaczeniu z napedem elektrycznym, zasilanym z bate-
rii stonecznych mial w tym przypadku pozwoli¢ na kontynuowanie lotu przez 24
godziny na dobg. W nocy naped miat pracowac dzigki zasilaniu z akumulatorow,
ktérych znaczna masa, zgrupowana w jednym kadtubie, wywotataby ogromny mo-
ment zginajacy delikatne skrzydto o duzym wydtuzeniu. Ta sama masa rozmiesz-
czona wilasciwie w kilku gondolach kadlubowych wzdhiz rozpigtosci, pozwala na
zmniejszenie maksymalnej warto$ci momentu gnacego.

Uktady wielokadtubowe stosowano w samolotach dalekiego zasiggu juz daw-
niej. Przyktadem moze by¢ Lockheed Lightning (rys.5.7a), ktory odegrat znaczaca

—_— .

Rys.5.7. Samoloty z dwoma belkami kadtu-
bowymi i gondola a) Lockheed P-38 Light-
ning, b) SpaceShipOne i ¢) Global Flyer
(The Smithsonian’s National Air and Space)
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role w trakcie wojny na Pacyfiku. Dzigki zastosowaniu tego uktadu udato si¢ pota-
czy¢ mozliwie maly opor zespotu kadlubow z potrzeba zapewnienia odpowiednio
wytrzymalego i sztywnego oparcia dla usterzenia i konieczno$cia pomieszczenia
zespotow napgdowych o znacznych rozmiarach.

Jeszcze innym przyktadem zastosowan uktadow wielokadlubowych moga by¢
samoloty zaprojektowane do wynoszenia duzych tadunkow na duze wysokosci.
Warto tu wymieni¢ samoloty firmy Scaled Composites Proteus i White Knight
[140, 150]. Ten ostatni jest nosicielem innego ciekawego obiektu latajacego — ra-
kietoplanu SpaceShipOne (rys.5.7.b). Zostal on zbudowany do udziatu w konkur-
sie na pierwszy ,,turystyczny” suborbitalny statek kosmiczny. Realizacja jego misji
wymaga rozpgdzenia si¢ do predkosci okoto Ma=4 przy pomocy silnika rakie-
towego, a potem wytracenia tej predkosci w trakcie opadania. Dla usprawnienia
procesu hamowania zastosowano w nim innowacyjny mechanizm pozwalajacy
na wychylenie do gory niemal potowy sptywowej czesci skrzydta. Dzigki temu
mozliwy jest znaczny wzrost oporu aerodynamicznego pozwalajacy na wytracenie
predkosci bez nadmiernego nagrzewania powierzchni rakietoplanu. W kazdej fazie
lotu rakietoplan ten musi jednak pozostawac stateczny, w zwiazku z tym zostat
wyposazony w stateczniki na szczatkowych belkach kadlubowych umieszczonych
na koncoéwkach skrzydetl. Dzigki zastosowaniu takiej koncepcji stateczniki nigdy
nie sa zacieniane przez skrzydlo, a zbiorniki paliwa moga by¢ umieszczone blisko
srodka masy rakietoplanu.

Uktad wielokadtubowy pozwala tez na poprawienie widocznosci z kabiny pi-
lota (rys.5.8). Wida¢ to na przykladzie samolotu patrolowego Optica, w ktorym
cala przednia czg$¢ kadtuba zajmuje niezwykle bogato przeszklona kabina. Chcac
do maksimum zwigkszy¢é widoczno$é projektanci umiescili zespot napedowy za
kabina pilota, przy czym $migto zostato zastapione wentylatorem w celu skrocenia
goleni podwozia. Taka lokalizacja napedu uniemozliwita z kolei zastosowanie po-
jedynczego kadtuba, w zwiazku z tym usterzenie zamontowano na dwoch belkach
kadlubowych.

Rys.5.8. Samolot patrolowy Optica (fot. John Edgley)
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Rys.5.9. niesymetryczny samolot o symetrycznych wlasciwosciach pilotazowych

Jeszcze bardziej oryginalny pomyst zastosowali projektanci samolotu Blohm
und Voss Bv-141. Zauwazyli oni, ze symetryczny kadtub z pojedynczym $migto-
wym zespotem napgdowym jest oplywany w sposob niesymetryczny. Wynika to
ze skrecenia linii pradu w strumieniu zasmiglowym [255, 256]. Wywotuje ono
powstawanie niesymetrycznych sit acrodynamicznych na usterzeniu i konieczno$¢
ich kompensowania. Probowano temu zaradzi¢ projektujac niesymetryczny zespot
kadtlubow. W jednym z nich umieszczono zespo6t napedowy, w drugim kabing zato-
gi. Po raz kolejny kabing mozna byto otoczy¢ pelnym oszkleniem.

Podobny uktad kadtuboéw zastosowata firma Scaled Composites w samolocie
Boomerang (rys.5.9). Tym razem chodzito jednak raczej o obnizenie oporu acrody-
namicznego samolotu dwusilnikowego niz o poprawienie widocznos$ci.

Mniej ekstrawaganckie sg kadluby samolotow transportowych (rys.5.10). Skta-
daja si¢ one zazwyczaj z tadowni o wymiarach wynikajacych z przyjetych warun-
kéw technicznych i kabiny zatogi zapewniajacej dobra widoczno$¢, ale umieszczo-
nej wysoko. Pierwsza z tych cech jest istotna przy ladowaniach na lotniskach polo-
wych, druga moze umozliwia¢ zastosowanie otwieranego przodu kadluba, w celu
utatwienia zatadunku (Lockheed C-5, An-124).
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Rys.5.10. Rampa wjazdowa kadtuba samolotu transportowego Lockheed C-130 Hercules.

Wsréd samolotow transportowych zdarzaly si¢ jednak rowniez konstrukcje
wielokadlubowe (rys.5.11,12). Wiaze si¢ to z koniecznoscia stosowania w wigk-
szo$ci z nich rampy zatadunkowej Iub obszernych drzwi zatadunkowych. Rampa
taka, jesli umieszczona ma by¢ w tylnej czgsci kadtuba, jest ogromnym wykrojem
w jego strukturze. Wywotuje ona znaczacy spadek jego sztywnosci skregtnej, jako
ze przekrdj zamknigty zastapiony jest w jej rejonie otwartym. Dosztywnienie ka-
dtuba jest w tym przypadku trudne zwazywszy na rozmiary rampy. Z kolei niedo-
stateczna sztywnos$¢ moze by¢ duzym problemem, zwlaszcza jesli wymagane jest
otwieranie rampy w locie.
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Rys.5.11 Samolot transportowy Fairchild C-119 Boxcar z dwoma belkami kadtubowymi
i gondola (National Museum of the U.S. Air Force's, Dayton)

Rys.5.12. Samolot transportowy Fairchild C-82 Packet (Pima Air Museum, Tucson)

Innym przyktadem ,,utylitarnego” podejécia do projektu kadtuba jest samolot
Canadair CL-215 przeznaczony do gaszenia pozarow lasow (rys.5.13). Zostat on
zaprojektowany jako amfibia latajaca, co pozwala do minimum skroci¢ czas nie-
zbedny do uzupetnienia tadunku wody. Ladowy samolot gasniczy musi wyladowac,
podkotowac do swojego stanowiska, poczeka¢ na cysterng z woda, zatankowac,
wykotowa¢ na pas i dopiero po wystartowaniu moze wroci¢ do akcji. Tymcza-
sem samolot Canadaira moze dolecie¢ do najblizszego duzego akwenu wodnego,
obnizy¢ putap lotu az do poziomu wody, przechodzac w $lizg. W tym momencie
w jego dnie otwieraja si¢ zawory, dzigki ktorym woda pod wysokim cisnieniem
dynamicznym wypetnia zbiornik w ciagu 12 sekund. Proces uzupetiania fadunku
wody trwa dzigki temu zwykle krocej niz jedna minut¢ i samolot od razu moze
wroci¢ do akgji.
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Rys.5.13. Samolot pozarniczy Canadair CL-215 z otwartym lukiem do zrzutu $rodkow
gasniczych (Musée de [’Air et de I'Espace Aéroport de Paris)

Czgsto zdarza sig tez, ze sposob eksploatacji samolotu stwarza nadzwyczaj-
ne zagrozenie dla operujacego nim pilota. Typowym przyktadem sa tu samoloty
rolnicze, ktore ze wzgledu na doktadno$¢ wykonywania zabiegéw agrolotniczych
zwykle sa zmuszone do latania tuz nad uprawami. Zdarzaja si¢ putapy lotu rz¢du
1-2m. Operacje te komplikuja jednak drzewa, lub linie energetyczne i telefoniczne,
czgsto wystgpujace wokot pdl uprawnych. Samolot musi je omija¢ w trakcie na-
wrotow, co czgsto prowadzi do wypadkow. Konstrukceja kadtuba takiego samolotu
musi wigc dawac pilotowi szansg na przezycie nawet w razie katastrofy. Ma to
nieoczekiwane konsekwencje dla uktadu kadtuba. Najczesciej stosowanym okazat
si¢ bowiem uktad z kabina pilota umieszczong za silnikiem i zbiornikiem z chemi-
kaliami. W poréwnaniu z uktadem, gdzie kabina wystgpuje bezposrednio za silni-
kiem, w samolocie takim trudniej jest zapewni¢ dobra widocznos$¢ i aerodynamike,
ale za to w trakcie katastrofy pilotowi nie zagraza zgniecenie zbiornikiem chemi-
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kaliéw. Co wigcej umieszczenie zbiornika chemikaliow tuz za silnikiem oznacza,
ze $rodek masy tadunku znajduje si¢ blisko $rodka masy samolotu. Wyrzucanie
fadunku z samolotu nie wplywa wigc znaczaco na potozenie srodka masy catego
samolotu.

Kruk i b) nietypowy Zlin Cmelak (silnik, kabina, zbiornik)
(Deutsches Museum Flugwerft Schleissheim)

Jak wida¢ projekt kadtuba samolotu czgsto bywa do tego stopnia zdetermino-
wany przez walory uzytkowe, ze nawet jego aerodynamika jest spychana na plan
dalszy. Nie dotyczy to oczywiscie samolotow, dla ktorych osiagi i ekonomika eks-
ploatacji sa najwazniejsze.

5.2 Pomieszczenia dla zalogi, pasazerow i ladunkow

5.2.1 Kabiny zalogi

Kabina zalogi musi by¢ zaprojektowana w taki sposob, aby zapewniala pilotowi
wystarczajaca dla danego typu samolotu widoczno$¢, a jednocze$nie umozliwiata

wygodne operowanie umieszczonym w niej wyposazeniem. Jest to o tyle trudne,
ze pilot przypigty jest do fotela pasami bezpieczenstwa, a wyposazenie kabiny jest
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zazwyczaj bardzo bogate [22, 177]. llo$¢ przyrzadow i1 czynnosci, ktore musi wy-
konywac¢ pilot czesto przekracza zdolnosci manualne i intelektualne jednej osoby
[178]. W takich przypadkach zaloga zazwyczaj sktada si¢ z wigcej niz jednego
pilota. Do lat 70-tych w samolotach pasazerskich zdarzaty si¢ zatogi liczace nawet
do 5 o0sob: dwoch pilotow, inzyniera poktadowego, nawigatora i radiooperatora.
Rozw¢j elektroniki pozwolit na zredukowanie liczebnosci zatog do dwoch pilotow.
Dwuosobowe zatogi czgste sa rowniez w przypadku samolotow bojowych, gdzie
jedna osoba pelni rolg pilota, druga operatora uzbrojenia. Rozwaza si¢ mozliwos¢
dalszej redukcji zatogi w samolotach komunikacyjnych ze wzgledu na ich wysoki
stopien automatyzacji, jednakze wymagatoby to znacznego wzrostu niezawodno-
Sci wyposazenia samolotu. W chwili obecnej bowiem obecnos$¢ pilotow jest ko-
nieczna gtownie w sytuacjach awaryjnych, gdy wyposazenie zawodzi. Podobnie
w samolotach bojowych dazy si¢ do redukcji liczby oséb na poktadzie ze wzgledu
na ich bezpieczenstwo. W szczegolnie niebezpiecznych misjach np. rozpoznaw-
czych, stosuje si¢ nawet systemy bezzalogowe. Wymaga to zapewnienia bardzo
dobrej facznosci miedzy stanowiskiem naziemnym a samolotem, lub nawet auto-
nomicznosci samolotu. Jednakze w misjach zwiazanych z wykorzystaniem uzbro-
jenia napotyka to istotne zastrzezenia natury etycznej.

Projektujac kabing pilota, jako zasad¢ mozna przyjac, ze wszystkie przyrza-
dy wymagajace obstugi recznej musza znajdowac si¢ w zasiggu jego rak, za wy-
jatkiem pedatoéw steru kierunku, ktore obshugiwane sg nogami. W matych samo-
lotach, pomigdzy nogami pilota znajduje si¢ zazwyczaj drazek sterowy, ktérego
ruchy do przodu i do tylu pozwalaja sterowac sterem wysokosci, a ruchy na boki
umozliwiaja wychylenia lotek i sterowanie przechyleniem. Czasem drazek sterowy
bywa instalowany z boku siedzenia pilota. W wigkszych samolotach stosuje sig
wolant umozliwiajacy sterowanie obydwoma rekoma. Po lewej stronie kabiny naj-
czesdciej rozmieszezone sa dzwignie sterowania silnikiem klapami i podwoziem.
Umozliwia to trzymanie drazka i wolantu prawa reka i jednoczesne obstugiwanie
urzadzen niewymagajacych statej kontroli. W samolotach z wieloosobowa zatoga
organa sterowania silnikiem, klapami i podwoziem umieszczone sa zwykle pomig-
dzy pilotami. W kazdym przypadku pilot musi mie¢ zapewniong mozliwos$¢ poru-
szania kazdym organem sterowania w pelnym zakresie. Jednoczes$nie pilot musi
mie¢ mozliwo$¢ obserwowania wskazan przyrzadéw i przestrzeni na zewnatrz
samolotu. Problem ten znany jest od dawna, nietrudno wigc znalez¢ w literatu-
rze prawidtowe rozwiazania wnetrza kabiny pilota. Przyktad zamieszczony jest na
rys.5.15. Warto zwrdci¢ uwagg na kat pomiedzy prosta pozioma (w locie pozio-
mym), przechodzaca przez oczy pilota, a prosta styczng o obrysu kadluba przed
pilotem. Kat ten nigdy nie powinien by¢ mniejszy niz 5°. Ponadto dla samolotow
bojowych powinien zawiera¢ si¢ w zakresie 11-15°, w samolotach pasazerskich
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Zarys kuli, wewnatrz ktdrej gtowa pilota nie
powinna napotka¢ zadnych przeszkod mogacych
Rys.5.15. Ergonomia kabiny pilota | spowodowa¢ jej uszkodzenie w sytuacji awaryjnej,
przy zatozeniu mozliwych fizjologicznie ruchéw
tutowia

11-20°, a w samolotach transportowych powinien by¢ wigkszy niz 17°. Analogicz-
ny kat w kierunku bocznym nie powinien by¢ mniejszy niz 35°.

Innym waznym wymiarem jest kat pochylenia oparcia fotela. W samolotach
nieprzeznaczonych do wykonywania akrobacji jest on zazwyczaj maty, w wyni-
ku czego kregostup pilota ustawiony jest niemal pionowo. Uklad ten pozwala za-
zwyczaj na pogodzenie komfortu pilota z wymaganiami dotyczacymi widoczno$ci
z 1 wewnatrz kabiny. Oznacza jednak, ze odleglos¢ pomigdzy glowa a stopami pi-
lota jest znaczna. Stwarza to istotny problem w przypadku samolotéw wysokoma-
newrowych. Duza odleglo$¢ pomiedzy gtowa a stopami oznacza znaczna roéznice
cisnien we wszystkich dlugich naczyniach wypetnionych ptynami fizjologicznymi,
biegnacych wzdhuz ciata pilota. W szczegdlno$ci dotyczy to naczyn krwiono$nych
1 neurondw znajdujacych si¢ w rdzeniu krggowym. Obnizenie ci$nienia ptynow
w gornych partiach ciata powoduje zaburzenia pracy mozgu prowadzace do utraty
przytomnosci. Z oczywistych wzgledow jest to problemem w trakcie pracy pi-
lota. Jedna z metod przeciwdziatania temu zjawisku jest zmniejszenie odlegtosci
pomigdzy stopami a gtowa w kierunku wystepowania najwickszych przeciazen,
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czyli w pionie. Mozna tego dokonac instalujac pedaty steru kierunku na tej samej
wysokosci, co siedzenie fotela i jednoczesnie pochylajac oparcie fotela do tytu.
Dodatkowa zaleta takiego zabiegu jest zmniejszenie pola przekroju poprzecznego
kabiny, a co za tym idzie rowniez kadtuba. Pozwala to na znaczna redukcje oporu
aerodynamicznego i poprawienie osiagoéw. Z tego tez wzgledu jest to zabieg cze-
sto stosowany w szybowcach. Okazuje si¢ jednak, ze pochylenie tutowia pilota
nie jest zbyt wygodne w trakcie dtugotrwatych lotow. Ponadto pochylenie oparcia
powoduje przesunigcie stawow barkowych pilota do tytu, co zmniejsza zasigg jego
ramion. W szczegodlnosci trudniej dostgpne staja si¢ wtedy przyrzady umieszczone
na tablicy przed pilotem. Z kolei przesunigcie tablicy do tytu moze utrudni¢ opusz-
czanie kabiny w sytuacjach awaryjnych. Dodatkowo nizsza lokalizacja gtowy pilo-
ta zmusza to stosowania nizszych tablic przyrzadéw w celu zapewnienia stosownej
widocznosci do przodu. Problem ten daje si¢ rozwiaza¢ dzigki integracji przyrza-
dow i instalacji wigkszej ich liczby na panelach po bokach kabiny, nadal jednak po-
zostaje problem wygody pilota. Z przeprowadzonych doswiadczen wynika, ze kat
oparcia fotela wigkszy niz 30-40° moze si¢ spotkac z negatywna opinia pilotow.

Z mysla o bezpieczenstwie nie zezwala si¢ rowniez pilotom na zbyt dlugotrwa-
1a prace. W przypadku lotow dlugodystansowych oznacza to konieczno$¢ zabiera-
nia na poklad wigcej niz jednej zalogi. Trzeba woéwczas zatodze rezerwowej i per-
sonelowi pokladowemu zapewni¢ odpowiednie pomieszczenia wypoczynkowe.
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Rys.5.16 Typowe wymiary ciata pilota
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W samolotach pasazerskich i transportowych, niezaleznie od ich zasiggu instaluje
si¢ ponadto sktadane fotele, ktore moga by¢ wykorzystywane przez instruktorow,
inspektorow lub inzynieréw, w trakcie szkolen i prob w locie.

Wida¢ z tych rozwazan, ze dla kazdego typu samolotu aranzacja wnetrza ka-
biny moze by¢ inna. Dla kazdego samolotu powinna ona by¢ wigc projektowana
indywidualnie. Wygodnie jest wigc w trakcie projektowania postugiwac sig figurka
pilota umozliwiajaca zmiany wzajemnych pozycji czgsci jego ,.ciata” (rys.5.16).
Mozna ja wykonac¢ na podstawie stosownych norm. Warto rowniez przeprowadzac
studia ergonomii na makietach materialnych i modelach numerycznych. W trakcie
wspomnianych studidw nalezy zbada¢ niezbedne zakresy regulacji potozenia po-
szczegblnych elementow kabiny, aby zapewni¢ mozliwos¢ obstugi samolotu przez
roznych pilotow. Nalezy przy tym zwroci¢ uwage na fakt, ze piloci r6znia sig nie
tylko wzrostem i masa, ale rdwniez pochodzeniem etnicznym. Okazuje si¢ przy
tym, ze ludzie pochodzacy z réznych regionow §wiata maja nieco inne proporcje
poszczegdlnych czgsci ciata. Moze si¢ wige okazaé, ze kabina dostosowana do
typowych wymiardéw ludzi zamieszkujacych kraj producenta samolotu nie pasuje
do typowych proporcji mieszkancow kraju, ktory chce je zakupic¢. Stosowne dane
szczegOtowe mozna znalez¢ w literaturze [3, 210, 253, 269, 271] i w normach np.
Human Engineering MIL-STD-1472.

5.2.2 Kabina pasazerska

Kabiny pasazerskie projektuje si¢ z uwzglednieniem trzech zasadniczych kryte-
riow: ekonomii, wygody pasazerow i bezpieczenstwa. W znacznej mierze sa to
kryteria przeciwstawne. Z punktu widzenia ekonomii wydawatoby sig, ze najko-
rzystniej jest umiesci¢ miejsca pasazerow tak gesto jak to tylko mozliwe. Postg-
puja tak jednak tylko tanie linie lotnicze, ktore specjalizuja si¢ w przewozach na
krotkich dystansach. Nadmierne zageszczenie miejsc pasazerskich na dtuzszych
trasach byloby niebezpieczne dla pasazerow ze wzgledow zdrowotnych. Diugo-
trwate siedzenie w ograniczonej przestrzeni z bardzo ograniczona mozliwoscia
poruszania konczynami moze wywota¢ chorobe zwana zakrzepica. Objawia sig
ona powstawaniem zakrzepow w naczyniach krwionosnych konczyn, przez dhuz-
szy czas pozostajacych w tej samej pozycji. Zakrzepy te moga si¢ odrywac od
scianek naczyn i przemieszcza¢ w krwioobiegu blokujac wloty najwazniejszych
organow ciata. Zjawisko to jest tak niebezpieczne, ze moze spowodowac zgon pa-
sazera w trakcie lotu, lub niedlugo po jego zakonczeniu. Z tego tez wzgledu wigk-
szo$¢ typowych linii lotniczych nie ryzykuje i zapewnia pasazerom ilo$¢ miejsca
odpowiednia do dtugosci trasy. Rozstaw foteli jest tez oczywiscie uzalezniony od
ceny biletu. Zazwyczaj samoloty latajace na trasach migdzykontynentalnych maja
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dwie, lub nawet trzy klasy, zroznicowane pod wzglgdem ilo$ci miejsca przypa-
dajacej na jednego pasazera. Ponadto pasazerowie sa zachgcani do wykonywa-
nia specjalnie przygotowanych ¢wiczen fizycznych w trakcie lotu. Jak widac¢ ilo§¢
miejsca przypadajaca na pasazera zalezy od charakteru linii lotniczej i sposobu
eksploatacji posiadanych przez nig samolotow. Dotyczy to roéwniez rodzaju fote-
li, liczby kuchni, toalet, czy systeméw rozrywkowych. Oznacza to, ze samoloty
zazwyczaj nie maja standardowego wyposazenia dla pasazerow, a projektuje sig
je we wspolpracy z kazdym kolejnym klientem osobno. Powoduje to oczywiscie
wzrost kosztéw produkcji, w zwiazku z tym co pewien czas pojawia si¢ tendencja
do standaryzacji polegajacej na proponowaniu klientom ograniczonej liczby moz-
liwosci wyposazenia kabiny. Tym niemniej nawet w tym przypadku roznorodnosé
bywa zwykle spora. Pomimo tego da si¢ wyrdzni¢ kilka wspdlnych elementow
wystepujacych w kazdym typie samolotu pasazerskiego. Zwykle miejsca pasaze-
rOw rozmieszczone sg w dwoch lub trzech kolumnach, rozdzielonych przej$ciami.
W mniejszych samolotach przejscie zwykle jest jedno, a ilos¢ miejsc po kazdej ze
stron nie przekracza 3, przy czym nie musi by¢ taka sama po obydwu stronach.
Samoloty tego typu nazywa si¢ waskokadtubowymi. Zwigkszanie liczby foteli po
obydwu stronach przejscia nie jest wskazane ze wzgledu na tatwos¢ ewakuacji pa-
sazerow w przypadku ladowania awaryjnego. Przepisy wymagaja aby w takim wy-
padku wszyscy pasazerowie mogli opusci¢ samolot w ciagu 90s. Doswiadczenie
wykazuje, ze zwigkszenie liczby foteli po bokach przej$cia powyzej 3 uniemoz-
liwia spelienie tego wymagania. W wigkszych samolotach oprocz rzedow pod
oknami pojawiaja si¢ wiec dodatkowe rzedy w srodku kadluba oddzielone dwo-
ma przejéciami od rzedéw podokiennych. Tak jak poprzednio liczba miejsc pod
oknami nie przekracza zwykle 3 w szeregu, natomiast w rz¢dzie srodkowym moze
wystgpowaé nawet do 5 miejsc pasazerskich w szeregu. Takie samoloty nazywa
si¢ szerokokadlubowymi. Samoloty waskokadlubowe zabieraja zazwyczaj mniej
niz okoto 220 pasazerdw, samoloty szerokokadtubowe wigcej niz 220 pasazerow.
Ponadto, samoloty zabierajace ponad 350 pasazerow moga mie¢ dwa poktady, je-
den nad drugim. Podzial ten wynika z przyczyn aerodynamiczno-wytrzymato$cio-
wych. Krotkie i pekate kadluby maja stosunkowo duzy opodr ksztattu. Im jednak
bardziej rosnie stosunek dtugosci do srednicy, tym wigcej pojawia si¢ problemow
z drganiami i tym sztywniejszy trzeba wykonac¢ kadtub, co z kolei zwigksza mas¢
samolotu. Ponadto wydluzanie kadtuba nie powoduje monotonicznego spadku
jego oporu. Po przekroczeniu pewnej granicznej smuklosci opor zaczyna rosnac,
ze wzgledu na rosnacy opor tarcia. Z kolei utrzymywanie optymalnych proporcji
kadtuba bardzo duzych samolotéw powodowatoby powstawanie niewykorzystanej
przestrzeni ponad pokladem pasazerskim (rys.5.17).
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Rys.5.17. Niewykorzystana przestrzen w kadtubie 300-400 miejscowego samolotu nad
kabing pasazerska i sposob jej zagospodarowania w samolocie 400-900 miejscowym

Ponad miejscami pasazerskimi zazwyczaj instalowane sa pojemniki na bagaz
podreczny pasazerow. Tak wigc mozliwo$¢ poruszania si¢ w pozycji wyprostowa-
nej istnieje tylko w przejsciach. W samolotach dyspozycyjnych nawet w przejsciu
wysoko$¢ kadtuba bywa zbyt mata, aby zapewnié ta mozliwos¢. Szerokos¢ przejsé
jest niemalze standardowa i jest nieco wigksza niz szerokosci standardowych woz-
kéw przeznaczonych do rozwozenia positkow w trakcie lotu.

Pojemniki umieszczone nad miejscami pasazerOw mieszcza roOwniez indywi-
dualne o$wietlenie, wentylacje, systemy rozrywkowe oraz co nadzwyczaj wazne
maski tlenowe dla pasazerow. Poczawszy od potowy lat trzydziestych pojawita sig
tendencja do wyposazania samolotéw pasazerskich w kabiny ci§nieniowe. Pozwo-
lito to na latanie na putapach wyzszych niz 3000m, dzigki czemu udato si¢ znacz-
nie ograniczy¢ liczbg¢ pasazerow doznajacych objawow choroby lokomocyjnej. Po-
nadto po wprowadzeniu silnikow turbinowych okazato sig, ze sa one tym bardziej
ekonomiczne im wyzej leci samolot. Niestety ci$nienie panujace na wysokos$ci
10000m, typowej dla wspotczesnych samolotéw pasazerskich, jest zbyt niskie dla
podtrzymania zycia cztowieka. Oznacza to konieczno$¢ utrzymywania wewnatrz
samolotu ci$nienia znacznie wigkszego niz zewngtrzne. Zazwyczaj w trakcie lotu
na pulapie przelotowym, wewnatrz samolotu panuje ci$nienie odpowiadajace pu-
tapowi okoto 2000m. Niestety w przypadku awarii moze doj$¢ do spadku ci$nie-
nia w kabinie (tzw. dekompresji), co w ciagu kilku sekund doprowadzitoby do
utraty przytomnosci przez wigkszos¢ pasazerow. Stad wtasnie wynika koniecznos¢
zapewnienia wszystkim pasazerom indywidualnych masek tlenowych, wypada-
jacych ze schowkoéw umieszczonych ponad ich glowami w razie awarii. Innym,
niezwykle waznym rodzajem wyposazenia awaryjnego sa wyjscia. Kazdy samolot
pasazerski musi mie¢ wystarczajaca liczbg wyjsé, aby, jak juz wspomniano, w wa-
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runkach awaryjnych wszyscy pasazerowie mogli opusci¢ jego poktad w ciagu 90
sekund. Warunek ten jest sprawdzany przed certyfikacja samolotu z uwzglednie-
niem pewnej liczby 0s6b o ograniczonych mozliwo$ciach ruchowych na poktadzie.
Test ten odbywa si¢ przy zgaszonym o$wietleniu, co jest wysoce prawdopodobne
w razie rzeczywistej ewakuacji. W zwiazku z tym kazdy samolot jest wyposazony
w awaryjne o$wietlenie kabiny pasazerskiej, przy czym §wiatla sa skonstruowane

Rys.5.18. Prawidtowe potozenie ptata wzglgdem kabiny pasazerskiej

Rys.5.19 Dzwigar skrzydta samolotu Boeing 247, przechodzac przez kabing pasazerska
utrudniat poruszanie si¢ w niej.
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w taki sposob, aby wskazywaty droge do najblizszego wyjscia. Oczywiscie licz-
ba wyj$¢ spelniajaca wyzej wymieniony warunek jest zwykle wigksza niz liczba
wyj$¢ wykorzystywanych do zatadunku pasazerow, w zwiazku z tym pozostate
wyjscia sa konstruowane jako wyjscia awaryjne. Wyjscia powinny by¢ wyposazo-
ne w nadmuchiwane trapy ratunkowe, pozwalajace pasazerom bezpiecznie zesli-
zgnaC si¢ na ziemig, a w razie wodowania stuzy¢ jako todzie ratunkowe.

Projektujac kadlub samolotu nalezy dokona¢ tego w taki sposob, aby jak naj-
mniejsza liczba elementow konstrukcji samolotu znajdowala si¢ wewnatrz kabiny
pasazerskiej. Dlatego tez np. elementy taczace dzwigary skrzydel powinny prze-
chodzi¢ nad, lub pod kabina (rys.5.18), a nie przez nia. Ta prosta wydawaloby si¢
zasada niestety nie zawsze jest przestrzegana, co utrudnia pasazerom wsiadanie
i wysiadanie a zwlaszcza ewakuacj¢ z niektorych samolotow (rys.5.19).

5.2.3 Ladunek

Podobnie jak w przypadku innych $rodkow transportu, w lotnictwie rowniez od
pewnego czasu utrzymuje si¢ tendencja do przewozenia tadunkow w kontenerach.
Nie sa to oczywiscie kontenery znane z transportu ladowego i morskiego, lecz spe-
cjalnie zaprojektowane do przewozoéw lotniczych. Wymiary niektorych standar-
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typ | wysokosc [m] |szerokosc [m]) glebokosc [m] | objetosc [m’]l maza calkowita [kg]
LD-2 1.626 1.562 1.534 3.388 1224.T7
LD-3 1.62% 2007 163 447 1687.6
LD-4 1.628 2.438 1.534 5522 2445.4
LD5 162 3175 1634 79 2449.4
LD+# 1625 3175 1634 6.938 2449.4

Rys.5.20. Wymiary standardowych kontenerow lotniczych
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dowych konteneréw przedstawione sg na rys.5.20. Sensownos$¢ ich uzytkowania
w lotnictwie nie jest jednak az tak oczywista, jak w przypadku innych $rodkow
transportu. W przypadku innych srodkéw transportu kontenery sa standardowe dla
nich wszystkich. Ladunek moze wigc by¢ przetransportowany w jednym konte-
nerze niezaleznie od tego ile razy musi by¢ przeniesiony z samochodu na statek,
czy wagon kolejowy. Kontenery lotnicze sa inne, co wigcej czgsto do tego samego
kontenera trzeba zatadowac¢ tadunki o r6znych miejscach przeznaczenia. Dzieje sig
tak na przyktad w przypadku bagazy pasazerow. Kontenery sa wigc czgsto prze-
pakowywane. Z drugiej strony zatadunek bagazy bezposrednio do samolotu zaj-
muje mniej czasu niz zaladunek bagazy do kontenerow i kontenerow do samolotu.
Wydawac¢ by sie¢ wigc moglo, ze uzycie kontenerow w wielu wypadkach nie ma
uzasadnienia ekonomicznego. Tyle tylko, ze na wigkszo$ci lotnisk linie lotnicze
musza placi¢ za czas, jaki samolot stoi na swoim miejscu postojowym (stojan-

Rys.5.21. Zatadunek konteneréw do samolotu

70-1350 migjsc
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Rys.5.22. W matych samolotach dostosowanie do przewozu konteneréw moze ograniczy¢
przestrzen przeznaczona na bagaz podreczny pasazerow, lub nawet uniemozliwi¢ im chodze-
nie w pozycji wyprostowanej w przejsciach.
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ce). W przypadku wykorzystania kontenerow samolot moze zajmowacé je krocej,
bo sam zatadunek kontenerow jest znacznie mniej czasochtonny niz bezposredni
zatadunek bagazy do samolotu (rys.5.21). Kontenery natomiast mozna wypelnic¢
bagazami jeszcze przed wyladowaniem samolotu na lotnisku. Z tego tez wzgledu,
jesli samolot ma przewozi¢ tadunki odpowiadajace tadunkom standardowych kon-
tenerow (rys.5.22), to optaca si¢ dostosowac go do ich przewozenia. Dzigki temu
uzytkownik sam moze zadecydowac czy uzycie konteneréw w danym przypadku
jest dla niego korzystne, czy tez nie. Na lotniska, gdzie czas postoju samolotu jest
drogi, bedzie latal z kontenerami, a tam gdzie jest tani - z bagazami zapakowanymi
bezposrednio do samolotu.

5.3 Gornoplat, czy dolnoplat.

Niezwykle istotnym zagadnieniem jest wybor konfiguracji potaczenia ptata no$ne-
go i kadluba ze wzgledu na ich wzajemne potozenie. Rozroznia si¢ w tym przypad-
ku trzy mozliwe konfiguracje:

* Gornoptat, w ktorym $rodek cigzkosci samolotu znajduje si¢ pod platem,

* Dolnoptat, w ktorym $rodek cigzkosci samolotu znajduje si¢ nad ptatem

* Srednioptat, w ktorym $rodek cigzkosci i ptat znajduja si¢ na tej samej

wysokosci.

Uktad s$rednioptata jest trudny do zrealizowania, gdyz najwazniejsze elementy
sitowe skrzydet znajduja si¢ w potowie wysokosci kadluba. Oznacza to, ze prze-
niesienie obciazen, a zwlaszcza momentu gnacego pomig¢dzy skrzydtami nie jest
fatwe (rys.5.23). Mozna oczywiscie umies$ci¢ w kadlubie elementy taczace skrzy-

Rys.5.23. Mozliwe schematy potaczenia skrzydet w srednioptacie: a) rozwigzanie lekkie,
ale elementy taczace skrzydta koliduja z przestrzenia przeznaczona dla tadunku, b) elementy
taczace skrzydta nie koliduja z tadunkiem, ale sg cigzkie
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dta bezposrednio, bedace odpowiednikami dzwigardw, ale zajma one mnostwo
miejsca w najbardziej cennym obszarze z punktu widzenia zaladowania samolotu.
Mozna tez umiesci¢ w kadtubie odpowiednio mocne wregi otaczajace przestrzen
tadunkowa i1 rdwnoczesnie taczace skrzydia, ale bedzie to rozwiazanie znacznie
cigzsze. Z tego tez wzgledu uktad Srednioptata stosuje si¢ raczej rzadko i tylko
w takich przypadkach, gdy elementy taczace skrzydta nie koliduja z kabinag 1 daje
on jakie§ dodatkowe korzys$ci. Przyktadem sa tu samoloty akrobacyjne, w ktorych
zastosowanie uktadu srednioptata pozwala uzyskac zblizone charakterystyki w lo-
cie normalnym i odwroconym (rys.5.24). W pozostatych przypadkach stosuje si¢
raczej uklady gérnoptata lub dolnoptata. W obu tych przypadkach daje si¢ zwykle
rozwiagzaC potaczenie ptata z kadlubem w sposéb lekki i niekolidujacy z przestrze-
nia fadunkowa.
Wybor migdzy gornoptatem a dolnoptatem nie jest jednak prosty.

Rys.5.24. Srednioptat — dobry uktad dla samolotu akrobacyjnego

Z punktu widzenia bezpieczenstwa, w samolotach pasazerskich preferuje si¢
raczej dolnoptaty. Wytrzymata struktura skrzydet jest zazwyczaj cigzka. W gérno-
ptacie stwarza to zagrozenie dla pasazeréw zajmujacych miejsca przed skrzydtem.
W razie katastrofy skrzydto moze bowiem zmiazdzy¢ przéd kadtuba wraz z pasa-
zerami. Z drugiej strony skrzydta umieszczone pod kadtubem w przypadku kata-
strofy znakomicie pochtaniaja energi¢ zderzenia z ziemia. Nie jest to jednak jedyny
argument brany pod uwagg. Problemem okazuje si¢ bowiem instalacja silnikow.
Samoloty pasazerskie zwykle sa wielosilnikowe. Oznacza to czgsto, ze co najmniej
dwa silniki mocowane sa w gondolach zamontowanych na skrzydtach. Jesli silniki
napedzaja $migla, to w uktadzie dolnoplata konieczne okazuje si¢ zastosowanie
bardzo wysokiego podwozia (rys.5.25a). Bedzie ono albo bardzo cigzkie, albo bar-
dzo delikatne. Z tego tez wzgledu w matych samolotach z napedem $migtowym
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Rys. 5.25. Gornoptaty
i dolnoptaty
(Breitling collection)
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stosuje si¢ raczej uktad gornoptata. Wysokie polozenie silnikow pozwala wtedy
pogodzi¢ krotkie podwozie z duza srednica $migiet. Kolejnym problemem jest jed-
nak statecznos$¢ samolotu w trakcie kotowania, gdyz podwozie chowane w kadtub
mialoby bardzo maly rozstaw. Chcac zwigkszy¢ rozstaw podwozia trzeba je zamo-
cowac do dodatkowych gondol po bokach kadtuba, co zwigksza opdr i masg, albo
do gondol silnikowych, co daje podobny skutek (rys.5.25b,c¢).

W przypadku samolotow odrzutowych brak $migla pozwala zastosowac krot-
kie podwozie w dolnoptacie (rys.5.25¢). Dodatkowa korzyscia jest niskie potoze-
nie silnikow, co znakomicie utatwia ich obstuge. Nalezy jednak pamigtac, ze silnik
odrzutowy zasysa ogromne ilosci powietrza. Nisko umieszczony silnik zasysa je
wraz z zanieczyszczeniami lezacymi na pasie startowym. Z tego wzgledu uktad
dolnoptata z napedem odrzutowym stosuje si¢ tylko do samolotow, ktore maja star-
towac z dobrze przygotowanych pasow startowych. Jezeli dopuszcza si¢ ladowanie
na pasach nieprzygotowanych, to wybra¢ nalezy raczej uktad gérnoptata, pozwa-
lajacy umiesci¢ silniki wyzej i zmniejszy¢ prawdopodobienstwo zassania duzych
zanieczyszczen (rys.5.25d,f). Z tego powodu w samolotach transportowych stosu-
je si¢ raczej uktad gornoptata, zwitaszcza, ze wzgledy bezpieczenstwa nie sa w tym
wypadku tak istotne, jak w samolotach pasazerskich.

Na rys.5.25f wida¢ inng zaskakujaca wlasciwo$¢ przedstawionego na nim gor-
noptata C-17, a mianowicie ujemny wznios plata. Z tego co napisano w rozdziale
3.2.7 wynikaloby, Ze ujemny wznios rozstateczni samolot statycznie. Z drugiej jed-
nak strony z uwag na temat statecznos$ci kierunkowej i poprzecznej w rozdziale 4.1.
wynika, ze zastosowanie ujemnego wzniosu pozwolitoby na zastosowanie wigk-
szego skosu, lub statecznika pionowego o mniejszej powierzchni przy zachowaniu
poprawnych wlasciwos$ci holendrowania, co jest wymagane przez przepisy. Warto
wigc stateczno$ci poprzecznej gornoptata i dolnoptata poswigcic¢ jeszcze chwilg
uwagi. Na rys.5.26 wida¢ roznic¢ w optywie gornoptata i dolnoptata wykonujace-
go tak zwany §lizg. Jest to taki stan lotu, w ktorym wektor predkosci ma sktadowa
rownolegla do rozpigtosci samolotu. Dla zachowania rownowagi w $lizgu samolot
musi by¢ nie tylko odchylony, ale réwniez przechylony. Typowym przypadkiem
wystapienia §lizgu sa starty i ladowania na pasie startowym, przy bocznym wie-
trze. Skoro istnieje sktadowa predkosci rownolegta do rozpigtosci ptata, to nalezy
oczekiwaé, ze powietrze przemieszcza si¢ w tym kierunku wzgledem niego. Napo-
tyka jednak przeszkod¢ w postaci kadluba. W narozu migdzy ptatem a kadtubem
powstaje obszar podwyzszonego cisnienia. W gornoptacie zwigksza ono silg nosna
po tej stronie kadtuba, w ktora odbywa si¢ slizg, wywotujac moment zmniejszaja-
cy przechylenie samolotu. W dolnoptacie wspomniany wzrost ci$nienia zmniejsza
sil¢ nosna, wywolujac moment zwigckszajacy przechylenie. Do tego nalezy doda¢
moment wynikajacy z ,,zaczepienia” sity no$nej ponad (w gornoptacie) lub ponizej
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(w dolnoptacie) srodka masy. Jak wida¢ dolnoptaty maja tendencjg do poglgbiania
przechylenia, a gornoptaty do wychodzenia z przechylenia. Z tego wzgledu wznios
ptata w gérnoptatach powinien by¢ mniejszy niz w dolnoptatach, a w szczegdlnych
przypadkach moze by¢ nawet ujemny.
—
-\._‘_::_:.:: .

Rys.5.26. Moment przechylajacy gorno- i dolnoptata w zakrgcie

W niewielkich samolotach wybér uktadu samolotu ma tez wptyw na widocz-
no$¢ z kabiny pilota, gdyz bardzo czgstym przypadkiem jest tu umieszczenie jego
fotela bezposrednio pod lub nad ptatem. Plat bgdzie w zwiazku z tym zastaniat
pilotowi czgSciowo widok z kabiny. Pilot goérnoptata bedzie miat lepsza widocz-
nos¢ terenu pod samolotem, w locie poziomym. Sytuacja zmienia si¢ jednak, gdy
samolot wykonuje zakret. Zawsze taczy si¢ to z przechyleniem samolotu w stro-
ng, w ktora zakret jest wykonywany (patrz rys.2.8 i rozdz.4.4). Pochylony w dot
plat zastania wiec pilotowi widok w najbardziej interesujacym kierunku (rys.5.27).
W celu uniknigcia zderzenia z przeszkoda terenowa lub innym samolotem pilot
gornoptata musi wigc dobrze rozejrzeé si¢ jeszcze przed zainicjowaniem zakretu.

W dolnoptatach problem widocznosci w kierunku zakrgtu jest zdecydowanie
mniejszy, gdyz plat po stronie zakrgtu przemieszcza si¢ w dot odstaniajac widok,
co jest niewatpliwa zaleta tego uktadu.
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Problem widoczno$ci w zakrecie z matego gornoptata czesto probuje si¢ roz-
wiaza¢ stosujac przeszklony sufit samolotu. Pozwala to na obserwacj¢ przestrzeni
ponad ptatem, czyli czgSciowe odzyskanie widocznosci w strong zakretu. Wada
tego rozwigzania jest jednak wzrost temperatury w kabinie wywotany przez o$wie-
tlenie Swiattem stonecznym poprzez szybg kabiny.

Rys.5.27. Widoczno$c z gornoptata i dolnoptata w zakrecie

Mozna tez zminimalizowa¢ ten problem stosujac tzw. zastrzaly (rys.5.28).
Dzigki podparciu skrzydet w punktach odlegtych od ptaszczyzny symetrii mody-
fikacji ulega rozktad momentu gnacego, ktéry jest najwazniejszym sktadnikiem
ich obciazenia. W skrzydle wolnono$nym (pozbawionym zastrzalu) maksymalny
moment gnacy wystepuje tuz przy zamocowaniu do kadluba i ma znacznie wigksza
warto$¢ niz w skrzydle zastrzalowym, w ktorym maksymalna warto§¢ momen-
tu gnacego wystgpuje w miejscu podparcia zastrzatem. Dzigki temu mozliwe jest
zmniejszenie cigciwy i grubo$ci skrzydla, co zmniejsza obszar przez nie zasta-
niany (rys.5.29). Ekstremalnym przypadkiem zastosowania tego rozwiazania byto
,,skrzydlo Putawskiego” umieszczone przed kabing pilota, ale znacznie zwgzone
i pocienione w okolicy kadtuba. Widoczno$¢ z kabiny tego samolotu byta porow-
nywalna do widocznos$ci z samochodu, gdyz skrzydta zastaniatly podobny obszar
jak stupki przedniej szyby w samochodzie.
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Mg, Mg

Rys.5.28. Rdznica migdzy skrzydtem wolnonos$nym i zastrzalowym

Rys.5.29. Gornoptaty o polepszonej dzigki zastrzalom widocznosci z kabiny a) Westland
Lysander (Imperial War Museum, Duxford), b) PZL P 11¢c (Muzeum Lotnictwa Polskiego
w Krakowie)
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Redukcja obciazen konstrukcji skrzydta pozwala rowniez zmniejszy¢ jego
masg, gdyz przekroje przenoszacych je elementow strukturalnych moga by¢ mniej-
sze.

Zastosowanie zastrzalow zwieksza jednak wspotczynnik oporu samolotu. Jest
on tym wigkszy im dluzszy jest zastrzat. Mozna w zwiazku z tym przeprowadzi¢
optymalizacjg polozenia punktu podparcia plata. Nalezy przy tym pamigtac, ze sa-
molot poddany jest zarowno obcigzeniom dodatnim jak i uyjemnym, co oznacza, ze
zastrzal w niektorych przypadkach moze by¢ Sciskany [239]. Szczegolnie istotne
moga si¢ okaza¢ przypadki obciazen w trakcie ladowania. Nalezy wigc zabezpie-
czy¢ zastrzal przed wyboczeniem, Mozna tego dokona¢ zwigkszajac moment bez-
wladnosci przekroju zastrzatu, lub podeprze¢ go dodatkowym zastrzatem. Obydwa
te rozwiazania zwickszaja jednak wspotczynnik oporu i masg¢ zastrzalu. Mozli-
wos¢ zastosowania zastrzatow jest zaleta gornoplatow, gdyz obciazenia dodatnie
sa zazwyczaj w samolotach wigksze niz ujemne, w zwiazku z tym w gérnoptatach
wigksze sa obciazenia rozciagajace zastrzat. Mozna wigc zwigkszy¢ jego dhugose,
a co za tym idzie bardziej zmniejszy¢ masg skrzydta. W dolnoptatach wigksze sa
obciazenia $ciskajace zastrzat. W zwiazku z tym musi on by¢ krotszy, co znacza-
co redukuje korzysci wynikajace z jego zastosowania. Co gorsza zastrzat lokalnie
psuje optyw ptata, a poniewaz wigksza czg$¢ sity nosnej powstaje na gornej czgsci
plata, wigc negatywny wplyw zastrzatu jest bardziej znaczacy w dolnoptatach niz
w gornoptatach. Po przeprowadzeniu szczegdtowej analizy zwykle okazuje sig, ze
zastosowanie zastrzalu w dolnoptacie jest nieoptacalne, natomiast w gérnoptatach
optymalny punkt podparcia skrzydta moze si¢ znalez¢ pomigdzy potowa a 2/3 jego
rozpigtosci. Dotyczy to zwlaszcza samolotow powolnych i takich, w ktorych do-
skonalo$¢ aerodynamiczna ma mniejsze znaczenie.

5.4 Aerodynamika kadluba

Wspotczynnik oporu kadhuba zalezy migdzy innymi od jego proporcji. W pierw-
szym przyblizeniu mozna zatozy¢, ze wspotczynnik oporu kadtuba samolotu pod-
dzwigkowego ma dwa sktadniki: wspotczynnik oporu tarcia i wspotczynnik oporu
ksztattu. Jezeli zatozymy, ze smuktos¢ to stosunek dtugosci do $rednicy kadtuba, to
wspotczynnik oporu ksztattu jest tym wigkszy im mniejsza jest smuktos$¢ kadtuba.
Wynika to z faktu, ze na bardziej smuklym obiekcie prawdopodobienstwo wysta-
pienia oderwania optywu jest mniejsze. Z kolei wspolczynnik oporu tarcia jest
tym wigkszy im bardziej smukty jest kadtub, gdyz dla tej samej objetosci uzytecz-
nej bardziej smukly ksztalt ma wigksza powierzchni¢ omywana. Po zsumowaniu
tych dwoch sktadnikéw mozna zauwazyé, ze wynikowy wspotczynnik oporu ma
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minimum dla stosunku $rednicy do dtugosci rzedu 0,3 (rys.5.30a). W rzeczywisto-
sci wigkszos¢ kadtubow samolotow poddzwigkowych jest nieco bardziej smukta.
Przyczyn dla tej tendencji jest wiele, a jedna z nich sa problemy ze statecznoscia
samolotow, w ktdrych usterzenia sa umieszczone bardzo blisko ptatow nosnych
4.1).

Dla samolotow naddzwigkowych wspotczynnik oporu ksztattu ro$nie znacznie
szybciej wraz ze spadajaca smuktoscia, ze wzgledu na wystepowanie fali uderze-
niowej (rys.5.30b). Minimum wspotczynnika oporu osiagane jest dla nich przy d/l
rzedu 0,07 i tym razem stosowanie jej jest czgsto spotykane.

a)
(=]
>
o
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
d/l
b)

Cx,

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25
dil

Rys.5.30 Wptyw smuktosci na opér samolotow a) poddzwigkowych i b) naddzwigkowych

Tak uproszczone rozwazania nie sa jednak oczywiscie wystarczajace. Latwo
mozna zauwazy¢, ze dla zmniejszenia oporu bryty obrotowej w przeptywie pod-
dzwigkowym warto zastosowaé inne ksztalty jej koncow, w zaleznosci od tego,
z ktorej strony naptywa powietrze. Po stronie, z ktorej ono naptywa bryta moze
mie¢ ksztalt zblizony do elipsoidy obrotowej. Z drugiej jednak strony powinna
si¢ zbiega¢ mozliwie tagodnie 1 konczy¢ ostrzem. Zachowanie tej reguty pozwala
zmniejszy¢ prawdopodobienstwo wystapienia oderwania. Z kolei, ze wzgledu na
opor tarcia, warto dazy¢ do laminaryzacji optywu, co sugerowatoby zlokalizowa-
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nie maksymalnej §rednicy takiej bryty mozliwie daleko z tytu, co utrudnia tagodne
zbieganie si¢ tylnej czesci. Praktyczna wskazowke dotyczaca ksztattu tylnej czgsci
kadluba mozna znalez¢ na rys.5.31. Nadmierne przesuwanie do tylu maksymal-
nej $rednicy moze tez zwigkszy¢ powierzchni¢ omywana kadtuba, jezeli objgtos$¢
przedniej jego czgsci jest wyznaczona np. przez kabing pilota, jak to ma miejsce
np. w szybowcach. W tych przypadkach rezygnuje si¢ z laminaryzacji optywu na
korzy$¢ zmniejszenia powierzchni omywane;.

max 24°

—_— . max Z-I“:

Rys.5.31. Prawidlowy ksztalt tylnej czesci kadtuba

W samolotach naddzwigkowych przednia cze$¢ kadtuba ma zwykle ksztatt
stozka, w celu uniknigcia powstawania odsunigtej fali uderzeniowej, gdyz po-
wstawanie skos$nej fali uderzeniowej wiaze si¢ ze znacznie mniejszym przyrostem
oporu falowego. Nie na tym jednak koniec w zakresie redukcji oporu falowego
samolotow naddzwickowych. Okazuje si¢ bowiem, ze opor falowy bardzo silnie
zalezy od rozktadu przekroju poprzecznego samolotu wzdhuz jego dhugosci. Za-
sada zwana reguta pdl glosi, ze rozktad ten powinien by¢ mozliwie plynny. Ana-
lizujac pod tym katem samoloty poddzwigkowe mozna zauwazycC, ze przekroje
poprzeczne izolowanych kadtubow spetniaja ten warunek. Po dodaniu jednak prze-
krojow poprzecznych plata i usterzenia warunek ten przestaje by¢ spelniony, gdyz
w miejscach ich zamocowania catkowity przekroj poprzeczny samolotu zmienia
si¢ gwaltownie (rys.5.32,33). Samoloty naddzwigckowe musza wigc by¢ uksztat-
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towane inaczej. Poniewaz przekrdj poprzeczny ptata wynika z innych wymagan,
wigc redukcji musi ulec przekréj kadtuba w miejscu mocowania plata. Stad wiele
samolotéw naddzwigkowych, zwlaszcza tych wyposazonych w stosunkowo stabe
silniki, ma kadtuby z charakterystyczna ,,talia osy” (rys.5.34,35).

Cllnl:':" Cl}ﬂl

NG -

Rys.5.32 Reguta pol
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Rys.5.33 Nieudany prototyp samolotu naddzwigkowego Convair XF-92 miat kadtub
o ksztalcie niezgodnym z regutg pol (National Museum of the U.S. Air Force’s, Dayton)

Rys.5.34. a) Owiewki dodane w samolocie Convair F-102 Delta Dagger w celu spelienia
reguly pol (Pima Air Museum, Tucson) 1 b) kadtub samolotu Convair F-106 Delta Dart spel-
niajacy regute pol (National Museum of the U.S. Air Force s Dayton)

Rys.5.35. Reguta pol zastosowana w kadtubie samolotu northrop Northrop F-5 Tiger
(Pima Air Museum, Tucson)
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Innym problemem taczacym si¢ z potaczeniem ptatow i kadtubow jest optyw
samego polaczenia przy predkosciach poddzwigkowych, zwtaszcza w dolnopta-
tach [186, 239]. Opadajaca w dot splywowa cz¢$¢ ptata wraz ze zwgzajacym sig ku
dotowi kadtubem tworza dyfuzor. W dyfuzorze tym powietrze gwattownie hamuje,
co przyspiesza oderwanie optywu. Silnie sturbulizowane powietrze przemieszcza
si¢ nastgpnie ku tytlowi, wywotujac drgania usterzenia przy katach natarcia znacz-
nie mniejszych niz kat natarcia przeciagnigcia. Z jednej strony dezorientuje to pilo-
ta, z drugiej fatalnie wplywa na trwato$¢ zmeczeniows usterzenia. Konieczne jest
wigc przeciwdziatanie. Tradycyjna metoda jest zastosowanie tzw. filetu wypetnia-
jacego dyfuzor (rys.5.36a). Filet ten musi jednak wydtuzy¢ krawedz sptywu plata
ku tylowi, co ma znaczacy wplyw na moment pochylajacy samolotu (rys.5.37a).
Innym sposobem jest zastosowanie kadtuba o przekroju rozszerzajacym si¢ ku do-
towi. Nie mozna jednak w ten sposob uksztattowaé kadluba samolotu wyposazo-
nego w cisnieniowa kabing pasazerska, gdyz jej przekrdj musi by¢ zblizony do
okragtego. Rozwigzaniem jest wtedy dodanie oprofilowania o przekroju zblizonym
do prostokatnego z zaokraglonymi narozami (rys.5.37b). Owiewka taka ma row-
niez i ta zaletg, ze redukuje opodr interferencyjny, ktory jest tym mniejszy, im bar-
dziej rozwarty jest kat pomiedzy powierzchniami przecinajacych si¢ elementow.
Moze ona tez stuzy¢, jako oprofilowanie komory chowanego podwozia i innych
podzespotéw wyposazenia samolotu. W gornoptatach stosowanie filetu nie jest
bezwzglednie konieczne, gdyz opadajaca w dot sptywowa cze$¢ plata sasiaduje
z rozszerzajacym si¢ ku dotowi kadtubem (rys.5.36b). W zwiazku z tym dyfuzor
nie powstaje 1 opisane powyzej zjawisko nie wystepuje. Pomimo tego w wielu gor-
noptatach stosuje si¢ owiewki o przekroju zblizonym do prostokatnego podobnie

Przekrdj w miejscu
maksymalnej grubosci ptata

Przekroj przy krawedzi
sptywu plata

Rys.5.36. a) Dyfuzor powstajacy w dolnoptatach w miejscu potaczenia skrzydta z kadtu-
bem musi by¢ wypeltniony owiewka zwang filetem. b) W gornoptatach dyfuzor nie powstaje,
filet nie jest wigc bezwzglgdnie konieczny (Boeing B-47) (Museum of Flight, Seattle)
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Rys.5.37. a) Filet typowy dla dolnoptatéw z lat 30-tych i 40-tych XX w. (Douglas DC-3)
(Musée de I'Air et de I’Espace Aéroport de Paris), b) owiewka przejscia skrzydto kadtub
wspotczesnego samolotu Airbus-320, mieszczaca rowniez podwozie gtowne

Rys.5.38 Owiewki przejscia skrzydto kadtub w gornoplatach moga stuzy¢ do oprofilowania
oku¢ i napedow klap, a takze stanowia powierzchnig¢ brzegowa przy wychylonych klapach.
a) DHC-8, b) Boeing YC-14 (Pima Air Museum, Tucson)

Rys.5.39. Po wychyleniu klapy w gornoptacie, pomigdzy nia, a owiewka skrzydto-kadtub
moze pozostawac bardzo niewielka szczelina (Boeing C-17)
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jak w dolnoptatach. Pozwala to ukry¢ elementy strukturalne mocujace skrzydto
do kadtuba oraz napedy klap skrzydtowych (rys.3.58). Co wigcej - stycznos¢ pro-
stokatnej owiewki z cigciwa przykadlubowa klapy pozwala unikna¢ powstawania
szczeliny migdzy kadtubem a klapa w pozycji wysunigtej (rys.3.59). W szczelinie
takiej powietrze moze gwaltownie przyspieszac¢ osiagajac nawet predko$¢ nad-
dzwigkowa, podczas gdy samolot leci z predkoscia bliska minimalnej. Zjawisko
to jest bardzo niepozadane, gdyz obniza sprawnos¢ klapy, a jednoczes$nie zwigksza
jej obciazenia. Uszczelnienie szczeliny migdzy kadtubem a klapa jest wigc bardzo
korzystne.



ROZDZIAL. 6 - PODWOZIE

6.1 Wymagania ogolne

Podwozie samolotu jest ta jego cze$cia, ktdra bezposrednio styka si¢ z podtozem
w trakcie postoju i kotowania. Jest tez ta cze¢scia samolotu, ktora przenosi wszyst-
kie sity pochodzace od podtoza w trakcie rozbiegu, przyziemienia i dobiegu samo-
lotu. Musi wigc spetnia¢ caly szereg wymagan [44, 47, 267].

., Podwozie powinno pochtania¢ catkowitq energie odpowiadajqcq predkosci
opadania samolotu przy zetknieciu kot z ziemiq podczas ladowania oraz energie
uderzenia pionowego przy toczeniu po nierownosciach podtoza przy dostatecznym
ugieciu (skoku) tak, by uniknq¢ nadmiernych przyspieszen mas i obciqzen kon-
strukcji. Mozliwie duza czes¢ tej energii powinna by¢é przy tym pochianiana nie-
odwracalnie (zamieniona na ciepto), aby zapewnic¢ dostateczne ttumienie i szybkie
zanikanie pionowych wahan samolotu przy dalszym toczeniu po pierwszym ugieciu
amortyzacji podwozia podczas ladowania.” W celu spelnienia tego warunku pod-
wozie zwykle bywa wyposazone w amortyzatory z mozliwie duza histereza w cha-
rakterystyce (rys.6.1). Zbyt mata histereza moze doprowadzi¢ do sytuacji, kiedy to
podwozie i struktura z nim zwiazana sa wymiarowane przez odboj sprezysty.

Posuw
roboczy

Posuw
powrotny

5 F

Rys.6.1. Typowa charakterystyka amortyzatora podwozia
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., Przy petnym ugieciu amortyzacji i uszkodzonej oponie podwozia zadna czes¢
samolotu poza jego kotami (plozami, plywakami itp.) nie moze zetknqé sie z pod-
tozem (przy jego przecigtnych nieréownosciach) w zadnym mozliwym jego prawi-
dtowym potozeniu w ruchu naziemnym. Konstrukcja podwozia powinna by¢ dosta-
tecznie wytrzymata na wszystkie przewidziane obciqzenia, jednak nie nadmiernie
mocna tak, aby ulegajqc odksztatceniom lub zniszczeniu (w pierwszej kolejnosci)
po przekroczeniu obciqzen dopuszczalnych czy niszczqcych, chronita przed uszko-
dzeniami pozostate czesci struktury ptatowca.”

W trakcie kotowania i rozbiegu podwozie powinno zapewnia¢ mate opory to-
czenia po ziemi, zwlaszcza przy rozbiegu. Z drugiej strony - podwozie ma umozli-
wic¢ jak najskuteczniejsze hamowanie [55] w celu skrocenia dobiegu samolotu pod-
czas ladowania. Skuteczno$¢ hamowania powinna by¢ w miar¢ moznos$ci rowniez
dostateczna do utrzymania samolotu w miejscu przy probie silnika az do maksy-

Rys.6.2. Rozne postaci kapotazu samolotu z kotkiem tylnym

Rys.6.2. Kapotaz samolotu z kotkiem przednim
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malnych obrotow. Do zapewnienia dobrej sterownosci i zwrotno$ci samolotu w ru-
chu naziemnym niezbgdna jest przy tym mozliwo$¢ roznicowego hamowania kot.

Podwozie ma zapewniaé wystarczajaca statecznos¢ samolotu (wzgledem
wszystkich osi) oraz sterownos$¢ i zwrotnos¢ (kierunkowa) i zabezpieczaé go przed
mozliwoscia przewrdcenia (do przodu, na bok i po skosie) we wszystkich warun-
kach ruchu naziemnego, tacznie z hamowaniem [279]. W tym ostatnim przypadku
moze wystapi¢ zjawisko zwane kapotazem (rys.6.2,3), ktore jest stosunkowo czg-
sta przyczyna wypadkoéw podczas ladowania samolotow. Podwozie samolotu po-
winno tez zapewniac¢ minimalne przemieszczanie si¢ kot wzdtuz osi samolotu przy
ugieciu amortyzatorow i zachowac niezmienny rozstaw w celu niedopuszczenia do
zerwania ogumienia.

6.2 Najczesciej stosowane konfiguracje podwozia

Wyréznia si¢ dwa podstawowe uktady podwozia samolotow: z podparciem
przednim (rys.6.5) i z podparciem tylnym (6.4). W obydwu przypadkach glow-
ne golenie podwozia zlokalizowane sa w okolicy $rodka masy samolotu, po jego
lewej 1 prawej stronie, i zazwyczaj przenosza zdecydowana wigkszo$¢ obciazen
zwigzanych ze startem, ladowaniem, kotowaniem i postojem samolotu. W samolo-

Rys.6.4. Przyktady samolotow z podwoziem z kotkiem tylnym:
a) Boeing B-17 1 b) PZL 104 Wilga
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Rys.6.5. Przyktady samolotow z podwoziem z kotkiem przednim:
a) Douglas A-3 Skywarrior i b) Lancair 400.

tach z podparciem przednim golenie gtéwne znajdujg si¢ za srodkiem masy, a row-
nowaga zapewniona jest przez dodatkowa golen z przodu samolotu, wyposazona
w koto (-a) przednie. W niektorych szybowcach zamiast kotka przedniego stosuje
si¢ ptoze¢ przednia. W samolotach z podparciem tylnym golenie gtdéwne znajduja
si¢ przed srodkiem masy, po jego lewej i prawej stronie, a rOwnowaga zapewniona
jest przy pomocy kotka lub ptozy umieszczonych w tylnej czgsci samolotu.
Poréwnujac obydwa te uktady nietrudno doj$¢ do wniosku, ze podwozie z pod-
parciem tylnym jest 1zejsze. W podwoziu z podparciem przednim w trakcie hamo-
wania, przednia golen jest silnie dociskana do podtoza, w zwiazku z czym musi by¢
mocniejsza niz golen tylna w samolocie z podparciem tylnym, ktéra w analogicz-
nej sytuacji jest odciazana. Ponadto, ze wzgledu na konieczno$¢ rownoczesnego
zapewnienia odpowiedniej odleglosci miedzy podtozem a kadlubem i odpowied-
niej pozycji samolotu w trakcie rozbiegu, przednia golen jest tez dluzsza. Obydwa
te powody powoduja wzrost masy goleni, zwlaszcza wystgpujac rownoczesnie. Ze
wzgledu na mniejsze zazwyczaj rozmiary, golen tylna ma réwniez mniejszy opor
aerodynamiczny, dzigki czemu state podwozie z podparciem tylnym jest korzyst-
niejsze ze wzgledow aerodynamicznych. Dodatkowym argumentem przemawiaja-
cym za stosowaniem tego uktadu w samolotach jednosilnikowych wyposazonych
w $miglo jest jego wigksza sprawno$¢ wynikajgca z braku zaklocen wywotywa-
nych przez umieszczong tuz za nim golen przednia. Wplyw kota tylnego na opor
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aerodynamiczny jest zwykle tak maty, ze nawet w samolotach z chowanym pod-
woziem czgsto rezygnuje si¢ z chowania kotka tylnego. Moze si¢ bowiem oka-
zac, ze wzrost masy wynikajacy z instalacji dodatkowego mechanizmu niweczy
korzysci wynikajace ze spadku oporu. Nawet jednak, gdy koto tylne jest chowane,
jego mechanizm jest zwykle 1zejszy 1 mniejszy niz mechanizm chowajacy golen
przednia. Co wigcej przednia cze$¢ samolotu wypelniona jest zazwyczaj wypo-
sazeniem. Moze si¢ wiec okazaé, ze trudno jest znalez¢ miejsce na komore, do
ktorej mogloby si¢ schowac. Z drugiej strony w uktadzie z podparciem przednim
czesto to wlasnie golen przednia stwarza najwigcej problemow aerodynamicznych.
Zdarzaja si¢ wiec takie konstrukcje, w ktorych tylko golen przednia jest chowana,
podczas, gdy golenie gtowne sa state.

Niestety podwozia z podparciem tylnym stwarzaja znacznie wigcej problemow
zwiazanych ze stateczno$cia, rownowaga i mozliwoscia zachowania wlasciwej
pozycji w trakcie rozbiegu i ladowania. Samoloty z podparciem tylnym znacznie
czesciej ulegaja kapotazowi, aczkolwiek samoloty z podparciem przednim nie sa
catkowicie wolne od tego problemu.

Rys.6.6. Problem doktadnosci sterowania w trakcie rozbiegu w samolotach z kotkiem tyl-
nym

Duzym problemem jest tez utrzymanie prawidtowej pozycji samolotu w trakcie
rozbiegu (rys.6.6). W celu skrocenia tej fazy startu, samolot powinien toczy¢ si¢
po ziemi w taki sposob, aby kat natarcia odpowiadat maksymalnej doskonatosci.
W samolotach z podparciem przednim wystarczy odpowiednio dobra¢ dlugosé
przedniej goleni. Z kolei rozbieg z tylnym kotem na ziemi oznacza znacznie wigk-
sze opory 1 dluzszy start. Samoloty z tylnym podparciem powinny wigc przyjmo-
wac pozycje pozioma tak szybko, jak to tylko mozliwe ze wzgledu na skutecznosc
steru wysokosci. Niestety po przyjegciu odpowiedniej pozycji samolot staje si¢ nie-
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stateczny zarowno podtuznie, jak i kierunkowo. Niestateczno$¢ podtuzna, wyni-
kajaca z podparcia tylko kotami gtdwnymi, moze doprowadzi¢ do uszkodzenia
$migta. Golenie gtbwne musza wigc by¢ na tyle dlugie, aby nawet mniej wprawni
piloci byli w stanie na tyle kontrolowa¢ samolot, aby do tego nie doszto. Minimal-
ny ,,przeswit” jest tez okreslony przez przepisy.

Niestateczno$¢ kierunkowa samolotow z tylnym podparciem wiaze si¢ z kolei
z potozeniem kot gtownych przed §rodkiem masy samolotu. Zaktadajac, ze tyl-
ko one dotykaja podtoza, a samolot z jakiego$ powodu (np. bocznego podmuchu
wiatru) zostat wytracony z rownowagi, sily dzialajace na kota maja sktadowe nie
tylko w ptaszczyznach symetrii poszczegdlnych kol, ale rowniez prostopadle do
nich (rys.6.7). Sktadowe dziatajace w ptaszczyznach symetrii kot sa sobie rowne,
nie wytwarzaja wigc momentu wokot srodka masy. Natomiast obydwie sktadowe
prostopadte dziataja wzdluz prostej przechodzacej przed srodkiem masy i maja ten
sam zwrot. Niestety wytwarzaja one moment powigkszajacy poczatkowe odchyle-
nie od potozenia rownowagi. Jest to szczegdlnie istotne w przypadku startu, lub la-
dowania na waskim pasie startowym. W obydwu przypadkach cecha ta znakomicie
utrudnia utrzymanie samolotu z tylnym podparciem na pasie.

Rys.6.7. Stateczno$c ruchu po pasie startowym samolotow a) z kotkiem przednim i b)
z kotkiem tylnym

W przypadku samolotow z przednim podparciem problem ten nie istnigje,
gdyz sity prostopadle wytwarzaja moment zmniejszajacy poczatkowe odchylenie.
W przypadku natomiast, gdy rowniez koto przednie dotyka podtoza, jego wpltyw
mozna zlikwidowa¢ przez zastosowanie kota samonastawnego lub sterowanego.
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Stateczno$¢ kierunkowa samolotow z przednim podparciem jest szczegdlnie waz-
na w trakcie ladowania z bocznym wiatrem na pasie startowym, kiedy to kat §lizgu
(kat miedzy osia podtuzna samolotu i kierunkiem ruchu) moze osiaga¢ znaczne
warto$ci. W ekstremalnych przypadkach moze by¢ bliski nawet 45°. Duza statecz-
nos¢ pozwala wtedy na ustawienie si¢ samolotu wzdluz pasa niemal natychmiast
po przyziemieniu kot gtownych. Z tego wzgledu samoloty przeznaczone do opero-
wania z pasow startowych zazwyczaj majq wtasnie przednie podparcie.

Niestety stateczno$ciowe problemy samolotow z tylnym podparciem nie kon-
cza si¢ w tym miejscu. Jesli bowiem taki samolot przyziemi ze zbyt duza predko-
$cia, to para sit cigzkosci 1 reakcji od podloza wytworzy moment zwigkszajacy kat
natarcia samolotu [253]. Moze si¢ on okazac¢ na tyle duzy, ze zwigkszona sita nosna
oderwie samolot od podtoza. Stan samolotu po takim odbiciu jest zazwyczaj trudny
do opanowania i konczy si¢ ladowaniem z wieloma podskokami, czgsto zwanymi
kangurowaniem (rys.6.8). Z tego wzgledu samoloty z podparciem tylnym powin-
ny przyziemiaé z predkoscia bliska minimalnej, dotykajac podtoza réwnoczesnie
wszystkimi trzema kotami. Jest to tak zwane ,,Jadowanie na trzy punkty”. Dzigki
niemu zwigkszenie kata natarcia po przyziemieniu nie jest mozliwe ze wzgledu na
moment pochylajacy wywolany reakcja podtoza na koto tylne. W przypadku sa-
molotéw z podparciem przednim nie ma takich problemow, gdyz moment wywo-
fany ci¢zarem i reakcja na kota gléwne pochyla samolot zmniejszajac kat natarcia
(rys.6.9). Szybko malejaca sita nosna zwigksza przy tym skuteczno§¢ hamulcow.

(@‘ -

Rys.6.8. a) Prawidlowe ladowanie na trzy punkty samolotu z kotkiem tylnym i b) przyczyna
kangurowania tego typu samolotow

|
e

Rys.6.9. brak kangurowania w samolotach z kotkiem przednim
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Dobra strong niedostatecznej statecznosci jest zazwyczaj wigksza sterownos¢
samolotu. Tak tez jest i tym razem. Samoloty z tylnym podparciem maja zazwyczaj
znacznie mniejszy promien skretu niz samoloty z podparciem przednim. Latwiej-
sze jest tez zwykle manewrowanie nimi w ograniczonej przestrzeni, np. w hanga-
rze. Zaleta ta jest jednak niwelowana przez znacznie gorsza widocznos¢ z kabiny
pilota, zwlaszcza, jezeli znajduje si¢ przed nim silnik (rys.6.10). W locie i w trak-
cie rozbiegu nie ma tu wielkiej r6znicy, jesli jednak koto tylne dotyka podtoza, to
pilot traci praktycznie cata widoczno$¢ do przodu, a wige w kierunku ruchu samo-
lotu. W trakcie kolowania problem ten mozna rozwiazaé¢ kotujac po linii famanej
z czgstymi zmianami kierunku jazdy. Pilot moze wtedy obserwowac przestrzen
w kierunku kotowania patrzac w przeciwna stron¢ w stosunku do chwilowego kie-
runku jazdy. W przypadku jednak dobiegu pilot nie moze zrobi¢ nic, zeby zobaczy¢
obszar przed samolotem, gdyz proba zmiany kierunku jazdy przy duzej predkosci
mogtaby skonczy¢ si¢ przewrdceniem samolotu na skrzydlo. Pilot musi wigc do-
ktadnie przyjrze¢ si¢ terenowi jeszcze przed przyziemieniem i zapamigtaé prze-
szkody terenowe.

Ay

Rys.6.10. Problem widocznosci w trakcie lotu i ruchu po ziemi z samolotu z kotkiem tyl-
nym

Ladowanie w terenie przygodnym daje jednak samolotom z tylnym podpar-
ciem pewna przewage. Pilot w locie nie moze oceni¢ twardosci gruntu, na ktorym
musi wyladowac. Jesli wigc grunt okaze si¢ grzaski, to zbyt gwattowne hamowa-
nie, zwigkszajace nacisk na przednie koto, moze je doprowadzi¢ do zaglebienia sig
w podloze, dalszego wzrostu obcigzen przedniej goleni i jej ztamania. Z tego po-
wodu samoloty przeznaczone do operowania ze stabo przygotowanych ladowisk,
np. samoloty rolnicze, bardzo czg¢sto sa wyposazone wlasnie w podwozia z tylnym
podparciem (rys.6.11). Warto jednak zwroci¢ uwage, ze samoloty transportowe,
nawet te przeznaczone do operowania z ladowisk nieprzygotowanych, powinny
mie¢ raczej podparcie przednie ze wzgledu na tatwos$¢ zatadunku. Podtoga samo-
lotu ustawiona skosnie wzgledem kierunku przyspieszenia ziemskiego znakomicie
utrudnia umieszczanie w samolocie cigzkich obiektow, ktore maja tendencje do
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zsuwania si¢ w tyt samolotu az do momentu, kiedy nie zostana odpowiednio za-
bezpieczone (rys.6.12).

Rys.6.11. Samolot z kotkiem tylnym przystosowany do operowania z lotnisk grzaskich

o) O

Rys.6.12. Problem zatadunku samolotu transportowego z kotkiem tylnym

Podsumowujac to poréwnanie warto zestawi¢ wady 1 zalety obydwu uktadow
podwozia w tabeli. Jak wida¢ nieco lepszym uktadem jest uktad z podparciem
przednim, czym mozna wytlumaczy¢ jego nieco wigksza popularno$¢. Réznica
jest jednak niewielka, dzieki czemu w wielu przypadkach podwozie z podparciem
tylnym okazuje si¢ korzystniejsze.

Prawidlowa geometria podwozi samolotow z kotkiem przednim i z kétkiem ty-
Inym przedstawione sa na rys.6.13-6.16.
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Wiasciwos$é

Uktad

Z przednim

Z tylnym

Niewielkie opory

Niewielka masa

Latwe chowanie

Zabezpieczenie przed kapotazem

Zabezpieczenie przed Kangurowaniem

Stateczno$¢ ladowania z trawersem

Stateczno$¢ kotowania

o+ + |+

Sterownos¢ w ruchu na ziemi

Bezpieczenstwo operacji startu

Latwos$¢ zatadunku

Widzialnos¢ z kabiny pilota

+ 4+ 0+

Bezpieczenstwo ruchu po terenie grzaskim

Tab.6.1. Poréwnanie wad i zalet samolotow z kotkiem tylnym i kotkiem przednim

- A&

Rys.6.13 Prawidtowa geometria podwozia samolotu z kotkiem tylnym
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Mniej niz 60°
Rys.6.14 Prawidlowa geometria podwozia samolotu z kotkiem tylnym
[~

Rys.6.16 Prawidlowa geometria podwozia samolotu z kotkiem przednim
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6.3 Inne uklady podwozi

Czasem okazuje sig, ze zaden z dwoch wymienionych do tej pory uktadéow nie
jest satysfakcjonujacy. Z tego powodu czasem pojawiaja si¢ konstrukcje podwo-
zi o innej konfiguracji. Stosunkowo czg¢sto spotykane sa podwozia jednotorowe
(rys.6.17), w ktorych podwozie gldwne sktada si¢ z jednej goleni umieszczonej
w plaszczyznie symetrii samolotu. Przyktadem moze tu by¢ samolot pionowego
startu i ladowania Hawker Harier, w ktorym zastosowanie szczeg6lnej konstruk-
cji zespolu napgdowego mogtoby powodowaé ogrzewanie opon konwencjonal-
nego podwozia gtdwnego gazami spalinowymi, co niewatpliwie obnizatoby ich
zywotnos¢. Innym przypadkiem, gdzie podwozie jednotorowe jest korzystne, sa
szybowce. W ich przypadku problemem sa czgste ladowania w terenie przygod-
nym, gdzie zwykle nie jest mozliwe rownoczesne dotknigcie podtoza szeroko
rozstawionymi kotami gtdwnymi. Przyziemienie niesymetryczne konczy si¢ na-
tomiast cz¢sto niekontrolowanym obrotem wokot kota, ktére pierwsze dotkngto
podioza. Biorac pod uwage duza smukto$¢ poszczegodlnych elementow szybow-
cow, takie ladowania czg¢sto prowadza do uszkodzen ich konstrukcji. W tym przy-

Rys.6.17. Podwozie jednotorowe (tandem) a) Hawker Harrier (Science Museum, London),
b) SZD-50 Puchacz

Rys.6.18. a) podwozie samochodowe w Boeing B-52 i b) podwozie wielotorowe w Airbus
A-380
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padku jedno koto umieszczone blisko §rodka masy utatwia pilotowi ladowanie na
nierownym terenie. W kazdym jednak przypadku podwozie takie nie zapewnia
ptatowcowi statecznos$ci poprzecznej na ziemi. Dopoki lotki sa wystarczajaco
skuteczne, pilot moze kontrolowac jego przechylenie. Natomiast po zmniejsze-
niu predkosci na pewno przechyli si¢ on na jedna ze stron. Oznacza to, ze dla
zachowania rownowagi ptatowiec taki potrzebuje dodatkowych, pomocniczych
goleni podwozia na konicach skrzydet, lub przynajmniej pt6z zabezpieczajacych
skrzydta przed uszkodzeniem.

Innym nietypowym przypadkiem podwozia jest uktad samochodowy zastoso-
wany w samolocie B-52 (rys.6.18a), ktory jest wyposazony w cztery jednakowo
obciazone golenie po bokach kadtuba w przedniej i tylnej jego czesci. Uktad
taki zostat wymuszony przez koniecznos$¢ przenoszenia znacznego tadunku ptat-
nego zrzucanego w trakcie lotu. Musi on by¢ umieszczony wokot srodka masy
i zrzucany bezposrednio w dot, aby nie zmienia¢ w sposob drastyczny potozenia
srodka masy samolotu. Co wigcej, ze wzgledow wytrzymatosciowych tatwiej
jest taki tadunek podwiesi¢ pod skrzydiem i pod kadtubem, co sktonito do zasto-
sowania uktadu gornoptata. Oznacza to jednak, ze w kadtubie nie ma zadnego
odpowiednio wytrzymatego elementu, do ktérego mozna by zamocowaé pod-
wozie blisko $rodka masy. Co wigcej wysoko umieszczone skrzydta utrudniaja
mocowanie podwozia do nich, gdyz golenie musiatyby by¢ bardzo dlugie. Z tego
wzgledu samolot ten ma cztery gldowne golenie, umieszczone w prawie rownych
odlegtosciach od $rodka masy. Uniemozliwia to rotacj¢ samolotu przy starcie, ze
wzgledu na duzy moment sity cigzkosci wokot osi tylnych kot. W zwiazku z tym
samolot ten ma duzy kat zaklinowania skrzydel w celu umozliwienia startu od
razu z wszystkich czterech kot podwozia, bez rotacji.

Innym powodem stosowania nietypowych rozwiazan moze by¢ duza masa
samolotu i ograniczona wytrzymato$¢ pasa startowego [ 183]. Zastosowanie po-
jedynczych kot na kazdej z goleni mogloby oznaczaé¢ konieczno$¢ stosowania
kot o bardzo duzych rozmiarach, ktore bardzo trudno byloby chowa¢ w kon-
strukcji samolotu. Z tego wzgledu wraz ze wzrostem masy startowej samolotu
zwigksza si¢ zwykle liczba kot przypadajaca na kazda z goleni, a w szczego6l-
nych przypadkach zwigcksza si¢ rowniez liczbg goleni. Przyktadem moga tu
by¢ takie samoloty jak Boeing 747, lub Airbus 380 (rys.6.18b), ktoére maja po
cztery golenie gldwne umieszczone w poblizu $rodka masy w uktadzie wielo-
torowym. Zwielokrotnienie liczby kot pozwala zastosowa¢ kota o stosunkowo
matych §rednicach przy duzej masie samolotu i pasie startowym o ograniczonej
wytrzymatosci. Porownanie wymiarow kot w uktadzie jedno i wielokotowym,
przy zachowaniu jednakowych naciskow na powierzchni¢ pasa przedstawia
rys.6.19. Jak wida¢ wymiary wielokotowego wozka sa znacznie mniejsze. Zaj-
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muja wiec znacznie mniej miejsca w konstrukcji samolotu, gdy podwozie jest
schowane. Rézne rodzaje wozkow podwozia przedstawiono na rys.6.20.

Rys.6.19 Roznica wielkosci kot w goleni jednokolowej i w goleni z wozkiem
wielokotowym, obydwa stosowano w samolocie Convair B-36
(National Museum of the U.S. Air Force's, Dayton)

.17 ;
MLiG=-31 SR-T1
Vigen
o # ;
Trident B-53 C-5A
B-58
Avro Vulcan

HP Victor
Tu-144

Wilga

Rys.6.20 Rozne rodzaje wozkow podwozia stosowane w roznych samolotach
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Mozna przyjac nastepujace obcigzenie przypadajace na jedno koto jednej z go-
leni gléwnych, przy zatozeniu, ze 100*(1-k)% obciazenia przenosi golen przednia/
tylna:

Wn=kWro/n, (6.1)

Gdzie:

k — wspotczynnik wynikajacy z rOwnowagi momentow sit nacisku podtoza na
kota podwozia gtownego i przedniego/tylnego wzgledem $rodka masy samolotu

W, — maksymalna masa startowa

n, — liczba kot na goleniach gtéwnych

W zwiazku z tym wymiary pojedynczego kota mozna okresli¢ ze wzoru:
C=AW,,B (6.2)
Gdzie:

A, B — wspoblczynniki z tabeli ponizej
C — $rednica lub grubo$¢ opony

$rednica grubosé

A B A B
Samoloty lekkie 1,510 10,349 |[0,715 0,312
Samoloty dyspozycyjne 2,600 0,251 1,170 0,216
Samoloty transportowe/bombowe 1,630 [0,315 (0,104 0,480
Samoloty mysliwskie i szkolno-treningowe | 1,590 0,302 0,098 | 0,467

Tab.6.2. Geometria kot podwozia gtdwnego

6.4 Przyklady rozwiazan konstrukcyjnych goleni podwozi

Najprostsza konstrukcja goleni podwozia jest tzw. golen sprezysta (rys.6.21). Z wy-
trzymatosciowego punktu widzenia jest to spregzysta belka, sztywno zamocowana
z jednej strony do kadtuba, a z drugiej zakonczona uchwytem osi kota. Golen taka
musi by¢ wykonana z materiatu charakteryzujacego si¢ wysoka granica sprgzysto-
sci, np. ze stali, tytanu lub kompozytu. Ze wzgledu na wymaganie lekkosci, golenie
stalowe spotykane sa tylko w przypadkach, gdy golen ma niewielkie rozmiary, np.



230 Cezary Galinski

w goleniach kotka tylnego. W pozostalych przypadkach zazwyczaj wykorzystuje
si¢ tytan lub kompozyty. Niestety golen taka praktycznie nie wykazuje histerezy
niezbednej dla pochtaniania energii ladowania i przetwarzania jej na cieplo. Ener-
gia ta jest wigc tracona tylko przez tarcie opon podwozia o podloze. Wiaze sig to
z ryzykiem Sciagnigcia opony z felgi kota. Z tego wzgledu golenie tego typu sto-
suje si¢ tylko w przypadku lekkich samolotoéw, w ktorych zamocowanie opony jest
znacznie przewymiarowane.

W konstrukcjach podwozi z goleniami sprezystymi zdarzaja si¢ rozwiazania,
w ktorych jedna belka - zamocowana przegubowo w dwoch punktach w pobli-
zu plaszczyzny symetrii - peni role dwoch goleni podwozia gtownego (rys.6.23).
Przyjmujac takie rozwiazanie konstrukcyjne trzeba sobie zdawacé sprawe z jego
do$¢ niezwyktego zachowania w trakcie niesymetrycznego ladowania. Okazuje
si¢ bowiem, ze nacisk podtoza na jedno koto uniesie do géry roéwniez to zamoco-
wane po stronie przeciwnej, nawet jesli nie bgdzie ono obciazone. Wynika to ze
sprzgzenia pomiedzy lewa i prawa czgscia goleni. Ta obciazona ugnie si¢ i obroci
w przegubie mocujacym. Spowoduje to rowniez ugiecie belki pomiedzy przeguba-
mi i obrot przeciwnego przegubu, co prowadzi wtasnie do uniesienia nieobciazo-
nego kota. Takie niezwykte zachowanie podwozia moze by¢ zaskakujace dla wielu
pilotow.

Elementy sprezyste czesto wykorzystuje si¢ w konstrukcjach goleni tylnych.
Przyktady takich rozwiazan pokazane sa na rys.6.22. Golen ta moze by¢ wyposa-
zona zardwno w plozg, jak i kolo. Zastosowanie ptozy upraszcza konstrukcje, za-
pewniajac rowniez samolotowi efektywny mechanizm hamowania. Z drugiej stro-
ny zastosowanie kota utatwia sterowanie samolotem. Na rys.6.22b warto zwroci¢
uwage na elastyczne, bezposrednie potaczenie zawieszenia kota ze sterem kierun-
ku. Pozwala to na uproszczenie konstrukcji uktadu sterowania, bez wprowadzania
nadmiernych obciazen w ster kierunku.

W wigkszosci przypadkow ilo§¢ energii przeksztalcanej na cieplo poprzez
tarcie opon o podloze jest zbyt mata dla efektywnego wytlumienia oscylacji po
przyziemieniu. Z tego wzgledu zazwyczaj w konstrukcjach goleni pojawiaja si¢
réznego rodzaju amortyzatory [281]. W najprostszym przypadku moga one mie¢
formg sznuréw lub krazkow gumowych, umieszczonych pomig¢dzy ruchomymi
elementami goleni (rys.6.24). Ze wzgledu jednak na niska trwatos¢ takich elemen-
tow czg$cie] wykorzystuje sig wlasciwosci cieczy. Najprostszym amortyzatorem
tego rodzaju jest amortyzator olejowy (rys.6.25). Sktada si¢ on z cylindra i ttoka,
przy czym w tloku wywiercone sa niewielkie otworki. Sciskanie lub rozciaganie
takiego amortyzatora powoduje przeplyw oleju przez otworki, co wiaze si¢ z du-
zymi oporami wynikajacymi z duzej lepkosci. Wada tego rozwiazania jest sto-
sunkowo duza sztywnos¢, ktora jest niekorzystna w trakcie przyziemienia, kiedy
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Rys.6.22. Sprezyste podwozie tylne a,b) z ptoza i c,d) z kotkiem sterowanym np. przez d)
sprezyng zamocowang do steru kierunku (Experimental Aircraft Association Museum, Oshkosh)
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c

Rys.6.23. Reakcja goleni sprezystej na niesymetryczny nacisk wywolany ladowaniem na
nierownym terenie

Rys.6.24. Podwozie glowne amortyzowane sznurem gumowym
(Museum of Flight, EAA Museum)

to amortyzator powinien ugia¢ si¢ mozliwie szybko. Stosowane sg wigc gldwnie
amortyzatory cieczowo-gazowe, ktore wykorzystuja sprezystosc¢ objetosciowa ga-
zO6w w zamknigte] przestrzeni.

Przyktad takiego amortyzatora przedstawiony jest na rys.6.26. Podobnie jak
w poprzednim przypadku amortyzator ten sklada si¢ z cylindra i tloka z otwor-
kami, przy czym tylko czg$¢ objgtosci amortyzatora wypetniona jest olejem. Gaz
znajdujacy si¢ ponad jego lustrem moze by¢ szybko spr¢zany lub rozprezany,
umozliwiajac szybkie zmiany dlugosci amortyzatora. Ponadto po jednej stronie
tloka znajduje si¢ zaworek z otworkami o mniejszej Srednicy niz otwory w tloku.
Potozenie tego zaworka jest zdeterminowane przez kierunek przeptywu oleju. Je-
sli olej odsuwa zaworek od ttoka, to musi przeptynaé tylko przez stosunkowo duze
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otwory w samym ttoku. Poruszajac si¢ w strong przeciwna ptyn zamyka zaworek.
Musi wigc przeptynac przez znacznie mniejsze otworki w zaworku. Mozna w ten
sposob znaczaco zréznicowac opory przeplywu oleju w amortyzatorze w zalezno-
$ci od tego, czy jest on $ciskany, czy rozciagany. Mozna je réwniez zroznicowaé
w zalezno$ci od warto$ci ugigcia.

W tym celu w ttoku znajduje sig¢ centralna komora wypetniona olejem. Jest on
z niej wyciskany przez zamykajacy ja wglebnik, zaopatrzony w szereg otworkow
w r6znych odleglosciach od dna cylindra. Zasadnicza czg$¢ oleju przeptywa przez

Rys.6.26. Amortyzator olejowo-powietrzny
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szczeling pomigdzy wglebnikiem, a tlokiem. W zaleznosci od konfiguracji otwo-
row we wglebniku mozliwy jest jednak rowniez mniej lub bardziej intensywny
przeptyw przez wglebnik, co zmienia catkowite opory przeptywu, a wigc rowniez
1 sztywno$¢ amortyzatora przy danym ugigciu.

Amortyzatory moga by¢ zamontowane w roznych miejscach goleni. Jednym
z dosy¢ czgstych rozwiazan jest podparcie zamocowanej obrotowo goleni przy po-
mocy amortyzatora (rys.6.27). Dzigki temu golen moze si¢ obracaé, a opona trze¢
o podtoze. Pozwala to dodatkowo zwigkszy¢ ilo$¢ energii przetwarzanej na ciepto,
pozostaje jednak nadal ryzyko Sciagnigcia opony z felgi. Po raz kolejny jest wigc
to rozwiazanie stosowane w stosunkowo lekkich samolotach.
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Rys.6.27. Podwozie gtowne wysiggnikowe i nozycowe.

Rozwiazanie to moze wystgpowacé zarowno w formie wolnonosnej, jak i za-
strzatlowej. W pierwszym wypadku pojedyncza rura goleni jest mocowana w jed-
nym punkcie obrotowo, a obok niego podparta jest amortyzatorem (rys.6.27a).
Z kadtuba lub skrzydta wystaje wigc tylko jedna rura goleni. Musi ona przenies¢
wszystkie obciazenia, jakie dziataja na podwozie, przenosi wigc zaréwno sily $ci-
skajace i rozciagajace, jak rowniez momenty gnace i skrecajacy. W zwiazku z tym
musi mie¢ odpowiednio duzy przekrdj poprzeczny. W drugim przypadku golen
sktada si¢ z trzech elementow zbiegajacych si¢ w miejscu zamocowania osi kota
(rys.6.27b). Jeden z tych elementow jest zagigty w miejscu przegubowego moco-
wania goleni do kadluba i taczy si¢ z drugim, na obydwu koncach. Do dolnego
konca zamocowana jest tez 0$ kota, a do gérnego amortyzator. Trzeci element pod-
piera calos¢ z tylu. Konfiguracja przestrzenna tych elementdéw sprawia, ze dziataja
one jak prety w kratownicy, czyli przenosza tylko Sciskanie i rozciaganie. Moga
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dzigki temu mie¢ znacznie mniejsze przekroje. Rozwiazanie to jest wigc zazwyczaj
1zejsze, aczkolwiek z kadtuba wystaje wigksza liczba elementow zwigkszajac opor
aerodynamiczny.

Amortyzator moze tez by¢ elementem samej goleni (rys.6.28a). Jego cylinder
jest wtedy mocowany do konstrukcji ptatowca, podczas gdy tloczysko stanowi dol-
na czg$¢ goleni, polaczone jest wigc z drugiej strony bezposrednio z osia obrotu
kota. Zastosowanie takiej konstrukcji ma ta zalete, ze koto nie przemieszcza sig ani
na boki, ani w kierunku przod-tyl, co ma istotne znaczenie dla statecznosci samo-
lotu. Powoduje jednak dwa problemy. Ttoczysko stanowiace dolna czgs¢ goleni ma
dwa stopnie swobody. Moze si¢ przesuwac do gory i do dotu oraz obraca¢ wokot
wlasnej osi. Pierwszy z tych ruchow jest niezbedny dla zapewnienia amortyzacji,

1

a) b)

=

Rys.6.28. golen podwozia glownego a) z integralnym amortyzatorem i b) golen z waha-
czem

drugi jest niepozadany, gdyz pozwalalby na obrot kota wokot osi pionowej. Drugi
z tych ruchow musi wigc by¢ zablokowany mechanizmem, ktory pozwoli na swo-
bodne przesuwanie si¢ dolnej czgsci goleni w gore i w dot. Mozna tego dokonaé
np. przy pomocy mechanizmu nozycowego.

Drugim problemem jest przenoszenie momentu gnacego golen przy pomocy
pary sit, wynikajacych z naciskéw ttoka i ttoczyska na boczne $cianki cylindra.
Biorac pod uwage stosunkowo niewielka powierzchnig przekroju pionowego tloka
naciski te sa duze, co moze doprowadzi¢ do rozszczelnienia amortyzatora i jego
trwatego uszkodzenia. Z tego punktu widzenia lepszym rozwigzaniem jest zainsta-
lowanie amortyzatora na zewnatrz goleni i polaczenie jednego z jego koncow z go-
lenia, a drugiego z wahaczem zainstalowanym na koncu goleni (rys.6.28b). O$ kota
jest w tym przypadku zamocowana na koncu wahacza. Dzigki takiej konstrukcji
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amortyzator jest obcigzony wytacznie sitami $Sciskajacymi i1 rozciggajacymi, koto
jednak przemieszcza si¢ do przodu lub tytu, w zaleznos$ci od ugigcia amortyzatora.

6.5 Podwozia chowane

Istotna zdobycza techniki lotniczej w latach 30-tych ubiegltego wieku byto opraco-
wanie mechanizmow pozwalajacych na chowanie podwozia po starcie i wypusz-
czanie go przed ladowaniem. Dzigki temu mozliwa jest znaczaca redukcja oporu
aerodynamicznego samolotu. Pozwala to na istotng poprawe jego osiagdw, pomi-
mo iz masa podwozia chowanego jest wicksza od masy podwozia statego. Chowa-
ne podwozie jest wigc stosowane obecnie we wszystkich samolotach, w ktorych
istotne sa parametry przelotowe, zwlaszcza przy duzych predkosciach. Podwozia
stale stosowane sa tylko w samolotach powolnych, dla ktorych sukcesu rynkowego
istotna jest cena zakupu samolotu, lub w takich, dla ktorych decydujace znaczenie
maja wilasno$ci krotkiego startu i ladowania w trudnych warunkach terenowych,
natomiast parametry przelotowe maja drugorzedne znaczenie.

Chowane podwozia musza oczywiscie spelnia¢ szereg dodatkowych wymagan

[44, 47, 267]:
,, Czas chowania podwozia (w samolotach lekkich) nie moze by¢ zbyt diugi
(6...12s), czas wypuszczania jeszcze krotszy,

*  Przy wymaganiu jak najwyzszej niezawodnosci dzialania uktadu wciqga-
nia i wypuszczania podwozia w powietrzu konieczne jest zapasowe urzq-
dzenie awaryjnego wypuszczania podwozia,

*  Chowane podwozie powinno by¢ w obydwu skrajnych potozeniach do-
datkowo blokowane (najlepiej mechanicznie) oraz zabezpieczone przed
mozliwosciq przypadkowego ztozenia podczas postoju i ruchu naziemnego
samolotu;

*  Podwozie powinno mie¢ odpowiedniq sygnalizacje w polozeniu schowa-
nym i wypuszczonym, a takze w trakcie wypuszczania/chowania.”

Rys.6.29 przedstawia niektére mozliwosci chowania podwozia. W lekkich dol-

noptatach golenie podwozia chowane sa zazwyczaj w wykroje w skrzydtach i ka-
dtubie, w kierunku do kadtuba (rys.6.29a). Mozliwe jest tez chowanie podwozia
w pozostatych kierunkach, aczkolwiek spotyka si¢ to rzadziej. Chowanie podwozia
w kadhub jest mozliwe, aczkolwiek otrzymuje si¢ wtedy podwozie o stosunkowo
niewielkim rozstawie kot, co moze zmniejsza¢ stateczno$¢ samolotu na ziemi-
(rys.6.29b). W wielosilnikowych dolnoptatach podwozie czgsto chowa sie¢ w gon-
dole silnikowe. W wielosilnikowych goérnoptatach mozna zastosowaé chowanie
podwozia w gondole silnikowe, lub w dodatkowe gondole zainstalowane w dolne;j
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czesci kadluba. W pierwszym przypadku (rys.6.29¢) konieczne jest zaprojektowa-
nie podwozia o stosunkowo dhugich goleniach, ktoére zazwyczaj okazuja si¢ sto-
sunkowo cigzkie i delikatne. W drugim przypadku (rys.6.29¢,f). podwozie ma
zazwyczaj stosunkowo niewielki rozstaw. Na koniec mozliwe jest tez chowanie
podwozia gtdwnego w dodatkowe gondole na skrzydtach. Pozwala to chowa¢ pod-
wozie bez naruszania integralno$ci pokrycia skrzydta. Zwigksza jednak opor aero-
dynamiczny (rys.6.29d).

W niektorych przypadkach podwozie nie chowa si¢ catkowicie. Na zewnatrz
wystaja zazwyczaj czesci kot, co pozwala zabezpieczy¢ spod kadhuba i skrzydet
w przypadku awaryjnego ladowania bez wypuszczonego podwozia.

Podwozie przednie najczgsciej chowa si¢ w kadtub. O ile to mozliwe wskazane
jestjego chowanie w kierunku do przodu, dzigki czemu - w warunkach awaryjnych
- opor powietrza wytwarzany przez elementy podwozia generuje moment pozwa-
lajacy na jego wypuszczenie.

Rys.6.29. Przyktady sposobéw chowania podwozia: do skrzydta, do kadtuba i do gondoli
(a) RAF Museum, Hendon, b), d) Imperial War Museum, Duxford)
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Rys.6.30. Przyktad mechani-
zmu chowajacego podwozie
w skrzydlo z sitownikiem $ci-
[ skanym w trakcie chowania
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Rys.6.30 przedstawia przyktadowy mechanizm chowania podwozia gtdéwnego
w kadtub. Golen, wyposazona w jedno koto, jest podparta zastrzalem, ktéry moze
sig ,,tamac” w kierunku do goleni. Ruch w przeciwna strong jest zablokowany dzigki
odpowiedniej konstrukcji przegubu. Gdy podwozie jest wypuszczone, zastrzat jest
utrzymywany w pozycji ,,przeprostowanej” odpowiednim zamkiem. Konce goleni
1 zastrzalu, zamocowane do konstrukcji skrzydta, wyposazone sa w dzwignie, kto-
rych konce potaczone sa sitownikiem hydraulicznym. Dzwignia na koncu goleni jest
prawie réwnolegla do osi sitownika, gdy podwozie jest wypuszczone. Z kolei dzwi-
gnia na koncu zastrzatu tworzy z osia sitownika kat niewiele wigkszy od prostego.
W chwili uruchomienia, sitownik nie moze wigc wprost poruszy¢ dzwignia na kon-
cu goleni, moze jednak poruszy¢ dzwignia na koncu zastrzalu. Ruch ten powoduje
,~Ztamanie” zastrzatu i obrocenie goleni w taki sposob, aby konce zastrzalu zblizyty
si¢ do siebie. Wraz z obrotem goleni przesuwa si¢ rdéwniez $rodek masy podwozia,
w zwiazku z czym moment wywotlywany przez jego cigzar ros$nie. Nie stanowi to
jednak przeszkody w dalszym obracaniu si¢ goleni, gdyz jej obrot zmniejsza rowniez
kat pomigdzy dzwignia zamocowana na jej koncu, a osig sitownika, co zwigksza
obracajacy ja moment. W koncu obie dzwignie sa prawie rownolegte do siebie i pro-
stopadte do osi sitownika, gdy podwozie jest catkowicie schowane.

Czasami, oprocz obrdcenia calej goleni, w trakcie chowania podwozia pojawia
si¢ rowniez potrzeba obrocenia kota lub zespotu kot wokot osi goleni. Mechanizm
realizujacy to zadanie przedstawiony jest narys.6.31. Amortyzator jest zintegrowa-
ny z golenia tak, ze obrot tloczyska nie jest zablokowany wzgledem cylindra. Po-
nadto tloczysko wystaje nie tylko z dotu amortyzatora. Przechodzi roéwniez przez
caty cylinder i wystaje w gornej jego czesci. Gorna i dolna cz¢$¢ ttoczyska pota-
czone s3 teleskopowo, dzigki czemu dolna czg$s¢ moze si¢ porusza¢ w kierunku
gora-dot niezaleznie od gornej, ale obracaja si¢ zawsze razem. Do gérnego konca
tloczyska przymocowana jest sztywno dzwignia. Obracanie tej dzwigni powoduje
wige rowniez obrot calego tloczyska wokot osi goleni, a co za tym idzie rOwniez
kota, zamocowanego do osi znajdujacej si¢ na drugim jego koncu. Koniec dzwi-
gni potaczony jest za posrednictwem przegubu kulistego z popychaczem, ktore-
go drugi koniec zamocowany jest do konstrukcji samolotu, rowniez przy pomo-
cy przegubu kulistego. Popychacz ten blokuje obrot ttoczyska, gdy podwozie jest
wypuszczone. Mechanizm obracajacy golen do pozycji poziomej moze tu by¢ taki
sam, jak w poprzednich przyktadach. Zostal wigc pominigty na rysunku. Uchwyty
mocujace golen do konstrukcji samolotu znajduja si¢ na cylindrze amortyzatora
ponizej dzwigni. Jesli wigc golen zacznie sig obraca¢ do poziomu w jedna strong,
to gérna czg$¢ ttoczyska wraz z dzwignig zacznie si¢ przemieszcza¢ w strong prze-
ciwna. Koncowka dzwigni jest jednak czg$ciowo zablokowana przez popychacz ze
wzgledu na jego stata dlugosc. Powoduje to obrot dzwigni, a tym samym réwniez
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ttoczyska i kota wokot osi goleni. Dobierajac odpowiednio wymiary poszczegol-
nych czeéci mechanizmu mozna uzyskaé obrot goleni o 90 ° do poziomu wraz
z rownoczesnym obrotem kota 0 90° wokot osi goleni. Zamiast dzwigni i popycha-
cza mozna w tym mechanizmie zastosowa¢ dwa kota zebate stozkowe (rys.6.32).

Rys.6.31. Przyktad mechanizmu chowajacego podwozie w skrzydto ze zmienna plaszczy-
zna kota (Imperial War Museum, Duxford)

SI

Rys.6.32 Przyktad mechanizmu chowajacego podwozie w skrzydto ze zmienng ptaszczy-
zna kota wykorzystujacy stozkowe kota zgbate (1l Museo Storico dell’ Aeronautica Militare
Bracciano)
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Zdjecia na rys.6.33 przedstawiaja rozwiazania konstrukcyjne podwozi wspot-
czesnych samolotow pasazerskich. Mechanizm ich chowania jest podobny do me-
chanizmu pokazanego na rys.6.30. Uwagg jednak zwraca duza liczba kot zamo-
cowanych na wozkach potaczonych obrotowo z tloczyskami amortyzatoréw. Ob-
rotowe zamocowanie wozkow na koncach tloczysk umozliwia zminimalizowanie
momentow gnacych dziatajacych na amortyzatory w trakcie przyziemienia oraz
w trakcie rotacji przy starcie samolotu. Kompensuje to rowniez nierownos$ci pasa
startowego.

Rys.6.33. Wozkowe podwozia wspolczesnych samolotow pasazerskich

Rys.6.34 przedstawia podwozie samolotu transporotowego. W tym przypad-
ku sitowniki wypuszczajace wahaczowe golenie podwozia pelnia rowniez funkcje
amortyzatorow. Dzigki takiej konstrukcji samolot moze ,,przyklekna¢” w trakcie
zatadunku, zmniejszajac tym samym odlegto$¢ podtogi tadowni od powierzchni
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pasa startowego. W trakcie tej operacji instalacja hydrauliczna samolotu musi by¢
oczywiscie uruchomiona.

Rys.6.34. Podwozie samolotu transportowego Spartan

6.6 Drgania shimmy

Rys.6.36 przedstawia niebezpieczne zjawisko, jakim dla podwozia sa drgania shim-
my. Wystepuje ono najczesciej w przypadku, gdy golen przednia Iub tylna wypo-
sazona jest w koto samonastawne (rys.6.35). Rozwiazania takie stosuje si¢ w celu
zwigkszenia zwrotno$ci samolotu na ziemi. Sterowanie kierunkowe zapewnia si¢
zwykle poprzez niesymetryczne hamowanie kot goleni gtownych, co pozwala wy-
kona¢ zakret praktycznie w miejscu, wokol goleni z zahamowanymi kotami. Jest
to jednak mozliwe tylko wtedy, gdy koto goleni przedniej lub tylnej samoczynnie
ustawia si¢ wzdhuz toru ruchu. Mozna to osiagna¢, jesli tloczysko amortyzatora
nie ma zablokowanego ruchu obrotowego wokoét cylindra, a koto zamocowane jest
na ,,widelcu” w taki sposdb, ze o$ kota nie przecina si¢ z osia amortyzatora, lecz
znajduje si¢ za nia.
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Amortyzator

umozliwiajacy
obrét wokot
0si pionowej

widelec

,choragiewka”

Rys.6.35. Koto samonastawne

Rozwiazanie to pozwala na zmniejszenie oporow ruchu samolotu po okregu,
sprzyja jednak powstawaniu drgan shimmy [44, 87]. Jesli bowiem np. opona naje-
dzie niesymetrycznie na nierowno$¢ na pasie startowym, to odksztalci si¢ tak jak
na rys.6.36. Sily sprezystosci, dazac do wyprostowania opony zaczna odchylaé
koto w bok od prawidlowego potozenia. To z kolei wywola tendencj¢ kota do po-
wrotu do wlasciwego polozenia i jego stabilizacji. Nalezy jednak pamigtaé o sitach
bezwtadnosci, ktore beda dziataty z pewnym opoznieniem. Opo6znienie to jest, co
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Rys.6.36. Zjawisko shimmy
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prawda niewielkie, w pewnych warunkach moze jednak doprowadzi¢ do wzrostu
amplitudy drgan i ich rozbiezno$ci. To z kolei moze wywota¢ uszkodzenie podwo-
zia, lub nawet wywrdcenie si¢ samolotu.

Zjawisko to wystgpuje najczgsciej w podwoziach z kolem samonastawnym.
W zwiazku z tym czgsto stosuje si¢ blokowanie kota samonastawnego w trakcie
startu i ladowania, polegajace na odebraniu mu mozliwos$ci obrotu wokoét osi pio-
nowej. Ze wzgledu na skonczong sztywnos¢ goleni nie sa od niego jednak wolne
rowniez golenie, w ktorych ruch kota wokot osi amortyzatora zostal zablokowany.

Rys.6.37. Przyktady konstrukcji goleni samonastawnych zapobiegajacych zjawisku shim-
my w samolocie DH Mosquito (Experimental Aircraft Association Museum, Oshkosh)
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Dos$wiadczenie wykazuje przy tym, ze prawdopodobienstwo wystapienia oscylacji
jest tym wigksze, im wigksza jest ,,choragiewka” podwozia (odlegtos¢ pomigdzy
osiami amortyzatora i kota). Z tego powodu niektérzy konstruktorzy probowali za-
pobiegac drganiom shimmy glownego podwozia poprzez stosowanie ujemnej cho-
ragiewki, czyli instalacj¢ kot przed osia amortyzatora. Inng metodq zapobiegania
drganiom shimmy jest stosowanie opon o przekroju prostokatnym, lub nawet po-
siadajacym zaglebienie w plaszczyznie symetrii kota (rys.6.37). Opona taka styka
si¢ z podtozem w dwoch punktach, w zwiazku z tym rownoczesne wzbudzenie jej
w obydwu miejscach jest mniej prawdopodobne. Podobny efekt daje zastosowanie
dwoch kot na jednej goleni. Moze si¢ wtedy zdarzyé, ze najechanie na nierdwno$¢
pasa startowego wywotuje odksztatcenia opon w przeciwne strony, co efektywnie
thumi oscylacje. Nie mozna jednak na to liczy¢ w kazdym przypadku.
Najskuteczniejszym rozwigzaniem tego problemu wydaje si¢ by¢ stosowanie
thamikow (rys.6.38). Thumik taki sktada si¢ z cylindra z tlokiem, ktory dzieli cylin-
der na dwie polowy. Sa one potaczone dtawikiem o regulowanym oporze przepty-
wu. Wewnatrz cylindra moga by¢ rowniez umieszczone sprezyny stabilizujace ttok

Rys.6.39. Thumienie drgan shimmy kotka tylnego ttumikiem olejowym
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Rys.6.41. Golenie przednie z thumikami pelnigcymi réwnieZ I‘(;IQ sitownikow sterujacych
golenig przednia.

w centralnym potozeniu. Po wypelnieniu ciecza i dobraniu odpowiedniego dtawienia
thamik taki moze uniemozliwia¢ drgania o wysokich czgstotliwosciach pozwalajac
jednoczesnie na powolne obracanie si¢ tloczyska amortyzatora wokot jego osi.
Thumik taki moze by¢ zainstalowany tak jak na rys.6.39, gdzie mechanizm no-
zycowy blokujacy ruch obrotowy ttoczyska amortyzatora potaczony jest z tuleja
osadzona obrotowo na dolnej cz¢sci cylindra amortyzatora. Tuleja ta ma dwa wy-
siggniki, do ktorych zamontowane sa cylindry dwoch thumikéw. Ttoczyska tych
thumikow potaczone sa z wysiggnikiem sztywno zamocowanym do cylindra amor-
tyzatora. Inne rozwiazania goleni z thumikami przedstawione sa na rys.6.40,41
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6.7 Inne rodzaje ,,podwozi”

Ladowanie na konwencjonalnym podwoziu kolowym nie zawsze jest mozliwe. Dla
przyktadu ladowanie na kotach w sypkim $niegu niemal na pewno zakonczyloby
si¢ ugrzeznigeciem kot i potamaniem podwozia lub kapotazem. Z tego wzgledu sa-
moloty, ktore maja startowac i ladowac na nieprzygotowanych ladowiskach w wa-
runkach zimowych czgsto wyposazane sg w narty (rys.6.42a). Narty te musza miec¢
powierzchni¢ pozwalajaca samolotowi na utrzymanie si¢ na powierzchni $niegu
oraz proporcje dlugosci wzgledem szeroko$ci pozwalajace na stateczne poruszanie
si¢ po nim z zachowaniem niewielkich oporéw ruchu, co jest konieczne w trak-
cie startu. Oznacza to jednak, ze musza one by¢ zamontowane obrotowo w taki
sposob, aby umozliwi¢ samolotowi rotacj¢ w trakcie startu. Obrotowe mocowanie
z kolei mogloby wywolaé przypadkowa orientacj¢ nart w trakcie lotu, co zwigk-
szatoby niepotrzebnie opor i stwarzalo zagrozenie podczas ladowania. Z tego tez
wzgledu obracanie sig nart jest ograniczone przy pomocy elementéw elastycznych

Rys.6.42. Podwozia a) nartowe w samolocie Northrop Gamma (The Smithsonian s National
Air and Space Museum, Washington), b) ptozowo-kotowe Su-7BKL. , ¢) ptozowe MiG 105
(Lenmpanvnwiii Myseti Boeuno-Bodywnwix Cun b Monuno)
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w taki sposob, aby w locie przednia czg$¢ nart zawsze znajdowata si¢ nieco wyzej
niz tylna.

Podwozie ptozowe wykorzystuje si¢ z kolei w samolotach o bardzo duzej
predkosci ladowania, ktéra grozitaby konwencjonalnym oponom przegrzaniem
i eksplozja (rys.6.42c), lub wymagataby bardzo dtugiej drogi dobiegu samolotu po
przyziemieniu (rys.6.42b).

Innym nietypowym rozwiazaniem jest zastosowanie podiodzia (rys.6.43.44).
Niektore samoloty sa bowiem stosowane na terenach pozbawionych lotnisk, boga-
tych jednak w duze akweny wodne. W latach 30 ubieglego wieku uwazano wrecz,
ze transport lotniczy powinien bazowa¢ na samolotach tego typu. Twierdzenie to
byto spowodowane niewielka liczbg lotnisk wyposazonych w utwardzone pasy star-
towe 1 zwiazang z tym niemoznoscia budowy bardzo ci¢zkich samolotow ladowych.
Wodowanie bardzo cigzkich hydroplandéw nie stwarzato przy tym nadzwyczajnych
trudnosci. Budowa duzej liczby lotnisk z betonowymi pasami startowymi w trakcie
II wojny $wiatowej zdezaktualizowata te poglady. Tym niemniej nadal pozostaje na
swiecie wiele obszardéw, gdzie wykorzystywanie hydroplanow jest wygodne.

Hydroplany wystepuja w dwoch najczesciej stosowanych uktadach. W pierw-
szym, konwencjonalny samolot ma usuni¢te podwozie kotowe i zamontowane dwa
ptywaki po bokach kadtuba. W drugim caty kadtub jest zaprojektowany w taki spo-
sob, aby zapewnial ptywalnos¢ i umozliwiat bezpieczne poruszanie si¢ po wodzie.
W tym drugim przypadku mowi si¢ o todziach latajacych. W obydwu przypadkach
mozliwe jest rownoczesne stosowanie podwozia kotowego i podtodzia, przy czym
to pierwsze jest chowane lub unoszone w przypadku ladowania na wodzie. Samo-
lot w takim uktadzie nazywa si¢ amfibia latajaca.

Rys 6.43 Turystyczna amfibia latajaca
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Rys.6.45 Po lewej — charakterystyczny ,todziowy” ksztatt dna kadtuba, po prawej — redan

Rys.6.46. Chowane ptywaki stabilizujace na koncowkach skrzydet

Typowy ksztatt podtodzia hydroplanu przedstawiony jest na rys.6.45. Jego cha-
rakterystyczny przekroj] w ksztatcie litery V pelni rolg amortyzatoréw podwozia
kolowego. Wraz z zanurzaniem si¢ coraz wigksza objgtos¢ podlodzia znajduje sig
po woda stopniowo zwigkszajac site wyporu. Gdyby podiodzie byto np. ptaskie,
to sita wyporu narastataby skokowo wywotujac efekt zblizony do ladowania na
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kolowym podwoziu bez amortyzacji. Inna charakterystyczna cecha podtodzia sa
wystajace na boki fartuchy, ktorych zadaniem jest odchylanie w dot toru lotu kro-
pel wody wydostajacych si¢ spod podtodzia. Jest to konieczne w celu zabezpie-
czenia $migiet samolotu przed nadmierna erozja. Niestety fartuchy te zwigkszaja
opor samolotu w locie. Innym problemem jest duza lepko$¢ wody utrudniajaca
wynurzanie si¢ samolotu na jej powierzchnig. Z tego wzgledu typowe podtodzie
wyposazone jest w tzw. redan, ktérego zadaniem jest oderwanie optywu wody od
spodniej czgsci podtodzia. Jak wida¢ wzgledy hydrodynamiczne sa w tym przy-
padku wazniejsze od aerodynamicznych. Ptywaki zwigkszaja wigc znaczaco opory
aerodynamiczne samolotu w locie, zwlaszcza ze wzgledu na koniecznos$¢ stoso-
wania redanu umozliwiajacego przejscie z hydrostatycznego ptywania w hydro-
dynamiczny $lizg w trakcie startu. Trzeba tez wzia¢ pod uwage znaczna objgtosé
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Rys.6.45 Dopuszczalna wysokosc fali dla wodnosamolotow o réznych masach startowych
[253].

ptywakow niezbedna do zapewnienia ptywalnosci. W wodnosamolotach pltywako-
wych zwigksza sig wige znaczaco powierzchnia omywana w locie. Dochodzi do
tego stosunkowo skomplikowana konstrukcja zawieszenia ptywakow. Wszystko to
sprawia, ze lodzie latajace sa bardziej efektywne od hydroplanow pltywakowych.
Mozna oczywiscie argumentowaé, ze dla zachowania réwnowagi lodzie latajace
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musza by¢ wyposazone w dodatkowe ptywaki stabilizujace, jednakze moga one
by¢ chowane w locie tak jak to pokazuje rys.6.46. Z drugiej jednak strony wodno-
samoloty ptywakowe maja konstrukcje pozwalajace na zastosowanie konwencjo-
nalnego podwozia ladowego. Z punktu widzenia ekonomii produkcji sa wigc bar-
dziej uniwersalne. Z tego tez wzgledu todzie latajace projektuje si¢ coraz rzadzie;j.

Warto tez zwroci¢ uwage na fakt, ze hydroplany nie moga startowac z dowol-
nego akwenu wodnego. Pomijajac juz nawet wzgledy ekologiczne i bezpieczen-
stwo 0sOb postronnych, istotna jest rowniez wysokos¢ fal wystepujacych na da-
nym akwenie. Zalezno§¢ wysokosci fal pozwalajaca na bezpieczny start samolotu
o danej masie przedstawiona jest na rys.6.45. Jak widac¢ 1zejsze hydroplany moga
startowac tylko przy malej wysokosci fal. Sa wigc zazwyczaj uzyteczne tylko
w przypadku rzek i jezior. Morza moga by¢ wykorzystywane najcze¢sciej tylko
przez cigzkie hydroplany.



ROZDZIAL 7 - INTEGRACJA ZESPOLU
NAPEDOWEGO

7.1 Przeglad spalinowych zespoléw napedowych stosowanych
w lotnictwie

Do konca XIX wieku powstato wiele projektow cigzszych od powietrza maszyn
latajacych. Budowa samolotow zdolnych do startu i samodzielnego wznoszenia si¢
stata si¢ jednak mozliwa dopiero po zbudowaniu odpowiednio lekkiego czterosu-
wowego ttokowego silnika spalinowego. Takie tez silniki dominowaty, jako zrodto
napegdu samolotow, przez cata pierwsza potowe XX wieku. Rys.7.1. przedstawia
zasade dziatania takiego silnika. Cykl jego pracy sklada si¢ z czterech tzw. su-
wOW: ssania, spr¢zania, pracy i wydechu i trwa dwa petne obroty watu korbowego.
W trakcie tego cyklu rozrzad steruje zaworami w taki sposob, aby w odpowiednich
momentach mozliwe byto usuwanie z cylindra gazow spalinowych lub zasysanie
mieszanki paliwowo-powietrznej. Zawory zazwyczaj znajduja si¢ w glowicy cy-
lindra, cho¢ zdarzaja si¢ rowniez inne rozwiazania.
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Rys.7.1. Zasada dziatania tlokowego silnika spalinowego
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Ze wzgledu na generowane drgania spowodowane niewywazeniem i pulsacja
momentu obrotowego, silniki ttokowe prawie nigdy nie sa budowane jako jedno-
cylindrowe. Wraz ze wzrostem liczby cylindréw mozliwe jest wytlumienie coraz
to wigkszej liczby czgstotliwosci harmonicznych. Wyjatkiem sa tu tylko minia-
turowe silniki modelarskie, budowane w uktadzie jednocylindrowym ze wzgledu
na ich prostote. W bardzo malych silnikach samolotow ultralekkich zdarzaja si¢
konstrukcje dwu lub trzycylindrowe. W wigkszych natomiast samolotach stosuje
si¢ silniki 4-9 cylindrowe (rys.7.2-4). Tlokowe silniki duzej mocy budowane w la-
tach 30-tych i1 40-tych miaty zazwyczaj od 12 lub 14 cylindrow, cho¢ zdarzaty si¢

Rys.7.2. a) Silnik jednogwiazdowy Bristol Mercury (Imperial War Museum) b) silnik dwu-
gwiazdowy Fiat A 74 RC39 (Il Museo Storico dell’Aeronautica Militare).

Rys.7.3. a) silnik rzgdowy Avia M-137A (Letecké muzeum Kbely), b) silnik Renault w ukta-
dzie V, obydwa chtodzone powietrzem (Science Museum, London)
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Rys.7.4. a) silnik w uktadzie bokser chtodzony powietrzem Continental GIO-470-1,
b) 24-cylindrowy silnik Napier Sabre w uktadzie H, chtodzony ciecza
(Science Museum, London)

tez silniki nawet 36 cylindrowe (rys.7.7). Ze wzgledu na konfiguracje cylindrow
spotyka si¢ kilka najczg$ciej stosowanych uktadow konstrukcyjnych silnikow tto-
kowych. Sa to silniki gwiazdowe (rys.7.2a) i wielogwiazdowe (rys.7.2b), rzedowe
(rys.7.3a), bokser (rys.7.4a) oraz w uktadach V, X, H (rys.7.3b, 4b). W uktadzie
bokser dwa rzedy cylindrow ustawione sa naprzeciwko siebie.

Silnik spalinowy musi by¢ w trakcie swej pracy chlodzony. Ze wzgledu na
sposob chlodzenia wyrodznia sig silniki chtodzone powietrzem, lub ciecza. Sposob
chlodzenia ma wptyw na uktad konstrukcyjny cylindrow, ustawienie bowiem wig-
cej niz 4 cylindrow w jednym rzgdzie stwarza powazne problemy w zapewnieniu
im prawidlowego chtodzenia powietrzem. W zwiazku z tym chlodzone powietrzem
sa zwykle tylko silniki gwiazdowe, zawierajace co najwyzej cztery gwiazdy, lub te
zaprojektowane w pozostatych uktadach, ktore maja nie wigcej niz cztery cylindry
w kazdym rzgdzie oraz maja wystarczajaco duzo miejsca na doprowadzenie chtod-
nego powietrza do kazdego z cylindrow i odprowadzenie go na zewnatrz. Wigksze
silniki byty zazwyczaj chtodzone ciecza.

Zasadnicza wada silnikéw tlokowych jest szybki spadek mocy tych silnikow
wraz z wysoko$cia. Wynika on ze spadku ggstosci powietrza, a co za tym idzie
ze spadku ilosci tlenu, ktéry moze by¢ wykorzystany do spalania mieszanki. Pro-
blem ten moze czg¢sciowo rozwiazaé zastosowanie sprezarki, ktora jest w stanie
utrzymac state cisnienie fadowania az do pewnej wysokosci lotu (rys.7.5). Spre-
zarki silnikow tlokowych najczgséciej projektowane sa jako promieniowe i moga
by¢ napgdzane mechanicznie lub za pomoca turbiny napedzanej z kolei przez gazy
spalinowe.

Kolejng wada silnikow tlokowych jest ich komplikacja mechaniczna (rys.7.6,7),
zwhaszcza w przypadku silnikow duzych mocy. Komplikacja ta byta powodem ni-
skiej niezawodnosci takich silnikow 1 w znaczacy sposob utrudniata ich naprawy.
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sprezarka

Rys.7.5. 12-cylindrowy silnik tlokowy Rols-Royce Merlin w uktadzie V, chtodzony ciecza
1 wyposazony w napedzana mechanicznie sprezarke (Science Museum, London)

Rys.7.6. Skomplikowana konstrukcja wewngtrzna silnika dwugwiazdowego Bristol Centaurus
(Industrtial Museum of Bristol)

Warto rowniez zauwazy¢, ze silniki ttokowe przeksztatcaja energie chemicz-
ng paliwa na energi¢ kinetyczna strumienia powietrza za posrednictwem $migla.
Smigla natomiast maja duze sprawnosci tylko przy matych predkosciach lotu. Jesli
predkos¢ koncowki $migla zbliza si¢ do predkosci dzwigku, to jego sprawno$c¢
gwaltownie spada. Biorac przy tym pod uwagg, ze predkos¢ koncowki Smigla jest
suma wektorowa predkosci postepowej samolotu i predkosci liniowej w ruchu ob-
rotowym wokot walu, nalezy oczekiwac wysokiej sprawnosci tylko dla predkosci
lotu mniejszych niz odpowiadajace liczbie Macha rzedu 0,7.
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- : /.~
Rys.7.7. Najwigkszy zbudowany silnik gwiazdowy Pratt & Whitney R-4360 (Museum of
Flight, Seattle)

Ze wzgledu na wymienione powyzej wady juz od poczatku lat 30-tych XX
wieku rozwazano mozliwos¢ budowy lotniczych silnikow turbinowych [188, 261,
262]. Prace te zostaly uwienczone sukcesem tuz przed wybuchem II Wojny $wia-
towej, kiedy to zbudowano pierwsze turbinowe silniki odrzutowe. W silnikach tur-
binowych komora spalania znajduje si¢ pomigdzy sprgzarka a turbina, umieszczo-
nymi na wspolnym wale, bez zadnych dodatkowych elementow mechanicznych.
Konstrukcja takiego silnika jest wigc znacznie prostsza i bardziej niezawodna.
W spos6b naturalny mozliwe jest tez osiaganie duzych mocy przy duzych predko-
$ciach lotu, co wigcej - okazuje sig, ze ekonomika napgdow turbinowych poprawia
si¢ wraz z wysokoscia. W silnikach turbinowych energia chemiczna paliwa moze
by¢ przetwarzana na energi¢ kinetyczna gazoéw spalinowych, ktora jest wystar-
czajaco duza do bezposredniego napgdu samolotu. Dzigki temu silniki turbinowe

ssanie sprezanie  praca napgdowa praca uzyteczna

—_—

t/\_

Rys.7.8. Zasada dziatania turbinowego silnika odrzutowego ze sprezarka osiowa
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moga by¢ wykorzystywane do napedu samolotow okoto i naddzwigkowych. Z dru-
giej strony mozliwe jest tez potaczenie silnika turbinowego ze $miglem stanowia-
cym naped samolotu.

W pierwszych silnikach turbinowych czgsto stosowano sprezarki promieniowe,
obecnie jednak najczesciej stosowane sg sprezarki osiowe. Tendencja ta wynika
z faktu, ze wzrost ciagu (mocy) silnika ze sprezarka promieniowa odbywa si¢ za-
zwyczaj dzigki wzrostowi $Srednicy sprezarki, a co zatem idzie réwniez i catego
silnika oraz oporu aerodynamicznego jego oston aerodynamicznych. Zwigksza si¢
tez moment bezwladnos$ci czgsci wirujacych, co wydhuza czas wchodzenia na wy-
sokie obroty. W silnikach ze sprgzarka osiowa wzrost ciagu (mocy) mozliwy jest
dzigki zwigkszeniu liczby stopni sprezarki, co wydtuza silnik bez znaczacej zmia-
ny jego srednicy, co jest korzystne dla acrodynamiki. Wzrost ciagu (mocy) ta droga
z wykorzystaniem sprgzarek promieniowych jest znacznie trudniejszy.

Rys.7.9. Turbinowy silnik odrzutowy zaprojektowany przez Franka Whittle’a (Whittle W-1)

(Science Museum, London)

Rys.7.10. Turbinowy silnik odrzutowy ze spre¢zarka odsrodkowa Volvo RM-1A
(Flygvapenmuseum Linkoping)
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Rys.7.11 Eksperymentalny §migtowy zespot napgdowy z silnikiem turbinowym, zaprojek-
towany na bazie silnika Rols Royce Dervent (Science Museum, London)

Rys.7.12 Silnik turbinowy Pratt Whitney PT-6 przeznaczony do $migtowego zespotu nape-
dowego

Cecha charakterystyczna jednoprzeptywowych silnikéw turbinowych jest duze
jednostkowe zuzycie paliwa i bardzo duza predkos¢ strumienia gazow wylotowych
o matej srednicy. Oddziatywanie tego strumienia z ,,przeptywem niezaburzonym”
sprawia, iz sa one nadzwyczaj hatasliwe. Niska jest rowniez sprawnos¢ zespotu na-
pedowego. Rozwigzaniem obydwu probleméw jest zastosowanie koncepcji silnika
dwuprzepltywowego.

W silniku dwuprzeplywowym pierwszy stopien sprezarki ma wigksza $redni-
ce niz pozostate stopnie (rys.7.14). Czgsto nazywa si¢ go wentylatorem, a wypo-
sazone wen silniki wentylatorowymi. Przeptywajacy przez wentylator strumien
powietrza jest nastgpnie rozdzielany na dwa strumienie. Zewngtrzna czg$¢ omywa
reszt¢ silnika od zewnatrz. Wewngtrzna czg$¢ strumienia kierowana jest natomiast
do kolejnych stopni sprezarki, komory spalania i turbiny. Dzigki takiemu rozwiaza-
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Rys.7.13. Jednoprzeptywowy turbinowy silnik odrzutowy ze sprezarka osiowa Rolls Royce
Avon (Brooklands Museum)

Rys.7.14. Dwuprzeptywowy turbinowy silnik odrzutowy z dysza wylotowa mieszajaca
strumienie powietrza i spalin

niu strumien gazow przyspieszanych przez silnik ma wigksza Srednice, a strumien
gazow spalinowych nie kontaktuje si¢ bezposrednio z ,,przeplywem niezaburzo-
nym”, tylko ze strumieniem powietrza przyspieszonym przez wentylator. Obniza
to hatas 1 podwyzsza sprawnos¢ silnika. Wyciszeniu silnika sprzyja rowniez takie
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uksztattowanie dysz wylotowych, ktore ulatwia mieszanie si¢ strumieni gazoéw
(rys.7.14,15).

W silnikach dwuprzeptywowych moze by¢ stosowany drugi stopien turbiny
napedzajacy pierwszy stopien sprezarki poprzez wat umieszczony wewnatrz watu
napedzajacego pozostate stopnie spre¢zarki z pierwszym stopniem turbiny. Uktad
taki nazywa si¢ dwuwirnikowym.

POLISH AIRLINES o
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Rys 7.15 Dysze mieszajace strumienie powietrza i/lub spalin w celu zmniejszenia
hatasu: a) w jednoprzeptywowym silniku odrzutowym samolotu Caravelle (Flygva-
penmuseum Linkoping), b) w wentylatorowym silniku samolotu Boeing 787

Cecha charakterystyczna silnikow turbinowych jest wykorzystywanie do spala-
nia paliwa tylko cze¢sci tlenu (ok. 25%) przeplywajacego przez sprezarke. Stwarza
to mozliwos$¢ zwigkszenia ciagu turbinowego silnika odrzutowego poprzez wydtu-
zenie rury wylotowej przed nastawna dysza wylotowa 1 wyposazenie jej w dodat-
kowe wtryskiwacze dzigki czemu mozliwe jest spalanie dodatkowej ilosci paliwa.
Takie przedtuzenie dyszy wylotowej przeznaczone do spalania dodatkowej porcji
paliwa nazywa si¢ dopalaczem (rys.7.16). Dopalacze mozna instalowa¢ zarowno
na silnikach jedno- jak i dwuprzeptywowych. W tym drugim jednak przypadku do-

Rys.7.16. Silnik dwuprzeptywowy o matym stopniu dwuprzeptywowosci z dopalaczem
Prat & Whittney F-100 PW-229.
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tyczy to raczej silnikow o matym stopniu dwuprzeptywowosci, tzn. takich, w kto-
rych pierwszy stopien sprezarki jest niewiele wigkszy od pozostatych.

Zastosowanie dopalacza pozwala na znaczacy wzrost ciagu silnika, kosztem
jednak jeszcze wigkszego wzrostu zuzycia paliwa. Pozwala to wigkszosci wspot-
czesnych samolotéw bojowych na przekraczanie predkosci dzwigku, skrécenie
startu oraz osiaganie wigkszej predkosci wznoszenia. Wzrost zuzycia paliwa jest
jednak tak duzy, ze moga one wykorzystywac¢ dopalacz zazwyczaj tylko przez kil-
ka-kilkanascie minut.

Pewne podobienstwo do dopalacza wykazuje silnik strumieniowy. Silnik stru-
mieniowy jest zazwyczaj rura o takim ksztalcie, aby przeptywajace przezen po-
wietrze osiagalo parametry termodynamiczne sprzyjajace efektywnemu spalaniu
paliwa wtryskiwanego do wnetrza silnika (rys.7.17). Warto przy tym zauwazyc¢, ze
silnik strumieniowy nie moze dziata¢ przy zerowej predkosci ruchu wzgledem po-
wietrza. Gdyby bowiem powietrze wewnatrz silnika bylo nieruchome, to zawarty
w nim tlen szybko zostatby zredukowany, a strumienie gazow spalinowych wy-
dostatyby si¢ z silnika przez obydwa jego konce. Wygenerowany ciag bytby wigc
praktycznie rowny zeru. Jesli jednak przed uruchomieniem silnik taki osiagnie od-
powiednio duza predkosé, to zapalenie paliwa wewnatrz silnika spowoduje wylot
gazow spalinowych tylko w strong przeciwna do kierunku ruchu silnika. To z kolei
pozwoli silnikowi strumieniowemu wytworzy¢ ciag. Silnikow takich uzywa sig
wigc zazwyczaj w zespotach z innym rodzajem napedu pozwalajacym na osia-
gnigcie predkosci poczatkowej, wystarczajaco duzej dla prawidlowego dziatania
silnika strumieniowego. Po uruchomieniu silnika strumieniowego, pomocniczy,
startowy zespol napedowy moze zosta¢ odrzucony.

Wtryskiwacze ze stabilizatorami ptomieni

Rys.7.17. Silnik strumieniowy

Warto zwréci¢ uwage na fakt, ze silnik strumieniowy nie posiada zadnych ele-
mentow ruchomych. Pod tym wzgledem podobny do niego jest silnik pulsacyjny,
w ktorym liczba elementéw ruchomych jest znacznie mniejsza niz w przypadku
wigkszos$ci innych odrzutowych zespotéw napedowych (rys.7.18). Silnik taki skta-
da si¢ z wlotu, zespotu zaworow, ktoére moga by¢ wykonane w postaci cienkich
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przepon, ktére uginajac si¢ sprezyscie zastaniaja lub odstaniaja kanaty dolotowe
do komory spalania. Po drugiej stronie komory spalania znajduje si¢ rezonansowa
dysza wylotowa o tak dobranej dlugosci i ksztalcie, aby gazy spalinowe wytwo-
rzone w trakcie zaptonu w komorze spalania wywotaty rezonansowe pulsacje ci-
$nienia w dyszy i komorze spalania. Dzigki tym pulsacjom, po kazdym zaptonie
cisnienie gazu w komorze spalania spada ponizej cisnienia atmosferycznego, co
powoduje odchylenie membran zaworow i zassanie kolejnej porcji powietrza przez
wlot silnika. Po wyréwnaniu si¢ cis$nienia membrany zamykaja zawory, a ciSnienie
w komorze spalania zaczyna rosnac, co z kolei powoduje kolejny zapton doprowa-
dzanego do niej paliwa. Glownymi problemami w eksploatacji takiego silnika jest
wywotanie pierwszego zaplonu i osiagnigcie rezonansu w dyszy wylotowej oraz
trwalo$¢ zaworow.

komora
wlot || zawory spalania rura rezonansowa

\ J 7T\ \v
D |

Rys.7.18. Silnik pulsacyjny.
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Rys.7.19. Silnik rakietowy na staty materiat pedny

>

Do grupy silnikoéw odrzutowych zalicza si¢ rowniez silniki rakietowe. Ich
wspolna cecha jest to, ze nie potrzebuja powietrza atmosferycznego do podtrzy-
mywania spalania. Dzigki temu moga one pracowac poza atmosfera. Najprostszym
z tych silnikdw jest zupetnie pozbawiony elementow ruchomych silnik rakietowy
na staty materiat pedny (rys.7.19). Silnik taki sktada si¢ z komory spalania i dyszy
zbiezno-rozbieznej pozwalajacej na wylot gazow spalinowych w optymalnych wa-
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runkach. Komora spalania w tym silniku wypelniona jest niemal catkowicie mie-
szanina paliwa i utleniacza w stanie sztywnej bryty. W niskiej temperaturze spalanie
tej mieszaniny nie zachodzi. Po podgrzaniu jednak do odpowiedniej temperatury
sktadniki mieszaniny zaczynaja parowac i nast¢puje zapton. Spalanie odbywa si¢
wigc na powierzchni mieszaniny. Powierzchnia ta moze mie¢ rdzne ksztalty, dzigki
czemu ciag silnika moze by¢ zmienny w czasie. Nie mozna go jednak w czasie
pracy regulowac. Nie mozna tez takiego silnika w dowolnym momencie wytaczy¢.
Silnik wylacza si¢ sam, po wyczerpaniu si¢ paliwa i utleniacza.

Przeciwienstwem silnika na staly materiat pedny jest silnik na ciekty materiat
pedny (rys.7.20) [np. 283]. W zespole napgdowym z silnikiem na ciekly materiat
pedny mozna wyrdznic¢ kilka charakterystycznych podzespotéw. Sa nimi zbiorniki
na utleniacz i paliwo, wraz z zestawem przewodow transportujacych je do silnika
oraz zawordw sterujacych tym przeptywem: turbopompy i samego silnika rakie-
towego. Turbopompa to pompa o bardzo duzej wydajnosci, ktora jest zazwyczaj
niewielkim silnikiem turbinowym z dwoma stopniami pompy wirnikowej. Jeden
stopien pompy napgdza strumien paliwa, drugi napedza strumien utleniacza. Czg$¢
z nich jest spalana w komorze spalania turbopompy i wykorzystywana do nap¢dza-
nia turbiny, ktora z kolei napgedza obydwa wirniki pompy. Wigkszo$¢ materiatow
pednych kierowana jest do komory spalania wtasciwego silnika rakietowego, gdzie
jest spalana, a gazy wylotowe wydostaja si¢ na zewnatrz, z ogromna predkoscia,
przez dyszg zbiezno-rozbiezna. Do chtodzenia dyszy czesto wykorzystuje sig pali-
wo przeptywajace w rurkach zatopionych w jej $ciankach lub migdzy podwodjnymi
scianami. Paliwo to jest wigc rowniez wstepnie podgrzewane, co jest o tyle istotne,
ze czegsto jest nim na przyktad wodoér zmagazynowany w zbiorniku w stanie cie-
ktym, majacy temperatur¢ mniejsza niz -250°C.

Rys.7.20. Zespot napedowy z silnikiem rakietowym na ciekly materiat pedny

Z powyzszego opisu wynika, ze gtéwnymi zaletami silnika rakietowego na
ciekly material pedny sa: mozliwos¢ wytaczenia go poprzez odcigcie doplywu
ktorego$ z materiatow pednych oraz mozliwos¢ plynnej regulacji ciagu poprzez
pltynna regulacj¢ ilosci materiatow pednych docierajacych do silnika. Biorac jed-
nak pod uwagg stopien komplikacji konstrukcji zespotu napgdowego w potaczeniu



264 Cezary Galinski

z ogromnymi wydatkami plynow w jego instalacjach oraz temperaturami panuja-
cymi wewnatrz silnika, nalezy stwierdzi¢, ze silniki takie sa nadzwyczaj trudne
w eksploatacji. Z tego tez wzgledu silniki rakietowe na staly material pedny sa
stosowane tam, gdzie istotna jest prostota obstugi i mozliwo$¢ natychmiastowe-
go startu. Natomiast silniki rakietowe na ciekly material pedny stosowane sa tam,
gdzie istotne jest precyzyjne sterowanie silnikiem i rakieta. Zalety obydwu tych
rodzajow silnikow rakietowych laczy w sobie rakietowy, hybrydowy zespot na-
pedowy (rys.7.21) [257]. Sam silnik zbudowany jest podobnie do silnika na staty
materiat pedny. Wypeiony jest jednak tylko paliwem. Ponadto w $ciance zamy-
kajacej silnik, po przeciwnej stronie dyszy zbiezno-rozbieznej, znajduje si¢ otwor
1 zawor doprowadzajacy do silnika utleniacz zmagazynowany w zbiorniku, w sta-
nie ciektym. Silnik taki moze by¢ wigc wyltaczony w dowolnym momencie, po
zamknigciu zaworu doprowadzajacego utleniacz. Moze tez by¢ precyzyjnie ste-
rowany poprzez regulacje ww. zaworu. Z drugiej jednak strony zespot napedowy
tego rodzaju jest mniej skomplikowany niz silnik na ciekty materiat pedny.

Rys.7.21. Rakietowy hybrydowy zespot napedowy.

Wspolna cecha wszystkich silnikow rakietowych jest zastosowanie dyszy
zbiezno-rozbieznej do wyprowadzania gazéw spalinowych na zewnatrz, dzigki
czemu moga si¢ one porusza¢ z predkoscia naddzwigkowa, co zwigksza ciag sil-
nika rakietowego. Wspolnym tez problemem jest ksztatt dyszy. Jesli jest ona zbyt
waska, to przy niskim ci$nieniu otoczenia gazy spalinowe rozpr¢zaja si¢ gwaltow-
nie po jej opuszczeniu. Jesli jest zbyt szeroka, to przy wysokim ci$nieniu otoczenia
wewnatrz dyszy moze dochodzi¢ do oderwania przeptywu gazéw spalinowych od
jej Scianek. W obydwu przypadkach konsekwencja jest redukcja sprawnosci i cia-
gu silnika. W zwiazku z tym waskie przedtuzenia dyszy stosuje si¢ zazwyczaj, gdy
ci$nienie otoczenia jest wysokie, a szerokie, gdy ci$nienie otoczenia jest niskie.
Jest to jednym z wazniejszych argumentéw za stosowaniem wielostopniowych
rakiet kosmicznych, ktore poruszaja si¢ w atmosferze na réznych wysokos$ciach,
przy zmiennym cis$nieniu otaczajacego je powietrza. Innym rozwigzaniem tego
problemu moze by¢ stosowanie przedtuzen o zmiennym przekroju, lub stosowanie
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silnikéw rakietowych typu aerospike [68], w ktorych przedtuzenie dyszy zbiezno-
rozbieznej ogranicza przeptyw gazow spalinowych tylko z jednej strony (rys.7.22).

Przewody
doprowadzajace paliwo
i utleniacz

Komora spalania

Przedtuzenie dyszy wylotowej

Rys.7.22. Silnik rakietowy typu aerospike

7.2 Przeglad nietypowych zespoléw napedowych stosowanych
w lotnictwie

Oprocz powyzszych, konwencjonalnych rodzajow zespoléw napedowych, testo-
wane byty rowniez i takie kojarzace si¢ raczej z literatura fantastyczno-naukowa.
Przyktadem moga tu by¢ silniki nuklearne (rys.7.23). Koncepcja takiego napedu
polega na wykorzystaniu faktu, ze rozpad pierwiastkow promieniotworczych wia-
ze si¢ z emisjq znacznych iloéci energii. Dziatajacy wigc reaktor mozna umiescic
w silniku rakietowym lub turbinowym zamiast komory spalania. W silniku turbi-
nowym przeptywajace przezen powietrze chtodzi reaktor. Cieplo odebrane reakto-
rowi zamienia si¢ na energi¢ kinetyczna czasteczek powietrza, a ta nastepnie jest
czegsciowo przekazywana turbinie, a czesciowo stuzy do wytworzenia ciagu. Tur-
bina z kolei napedza sprezarke wttaczajaca powietrze do reaktora. Silnik taki moz-
na nazwa¢ termicznym silnikiem nuklearnym z otwartym obiegiem chlodzacym,
gdyz po przeplynigciu przez turbing powietrze odprowadzane jest do atmosfery
(rys.7.23a). Teoretycznie silnik taki moze dziata¢ przez wiele miesigcy bez ,,uzu-
petniania” paliwa. Jest jednak niezwykle szkodliwy dla §rodowiska, gdyz drobiny
materiatu promieniotwdrczego odrywajace si¢ (np. na skutek drgan) od pretow pa-
liwowych reaktora wylatuja bezposrednio do atmosfery, wywotujac jej skazenie.
Z tego tez wzgledu zaprzestano przeprowadzania nielicznych prob w locie tego
typu silnikéw. Rozwaza si¢ ich uzycie jedynie w zastosowaniu do pociskow ma-
newrujacych z bojowymi glowicami jadrowymi. Na podobnej zasadzie dziataja
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nuklearne silniki rakietowe, w ktorych reaktor umieszczony jest wewnatrz ,.ko-
mory spalania”. W tym jednak przypadku energia gazu roboczego chtodzacego re-
aktor w calosci wykorzystywana jest do wytwarzania ciagu. Silniki takie miatyby
znacznie wigkszy impuls wlasciwy od stosowanych obecnie chemicznych silnikow
rakietowych, dzigki czemu mozliwa bytaby realizacja zalogowej misji na Marsa.
Stosowanie termicznych nuklearnych silnikow rakietowych uniemozliwia jednak
umowa o nieumieszczaniu w kosmosie tadunkow nuklearnych.
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sprezarka reaktor
Jadrowy

turbina

chtodzenie —_
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Rys.7.23 Nuklearne zespoly napgdowe z a) otwartym i b) zamknigtym obiegiem chtodza-
cym reaktor

W celu zmniegjszenia zagrozenia dla srodowiska mozna zastosowac uktad z za-
mknigtym obwodem chtodzacym (rys.7.23b). W tym wypadku reaktor umieszczo-
ny jest poza silnikiem i jest z nim polaczony tylko przewodami dostarczajacymi
1 odprowadzajacymi ciecz chlodzaca. Ciecz ta nast¢pnie kierowana bytaby do wy-
miennika ciepta znajdujacego si¢ w silniku, zamiast komory spalania. Silnik taki
jest znacznie bezpieczniejszy dla §rodowiska, wigzano wigc z nim nadziejg na zbu-
dowanie samolotu bombowego, ktory mogltby bardzo dtugo lata¢ bez startu i lado-
wania. Silnik taki jest jednak znacznie cig¢zszy, wigc tadunek uzyteczny samolotow
przeznaczonych do testowania tego zespotu napedowego znaczaco zmalat. Dodat-
kowo lekkie $cianki reaktora nie sa w stanie caltkowicie powstrzymac¢ promienio-
wania. Pojawila si¢ wigc potrzeba chronienia pomieszczen dla zalogi. Niezbedne
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w tym celu tarcze otowiane chronity skutecznie zatogg, ale redukowaly tadunek
uzyteczny niemal do zera. Na domiar ztego samolotowi z napgdem nuklearnym
w locie zawsze musial towarzyszy¢ samolot transportowy, aby w przypadku kata-
strofy natychmiast dokona¢ dekontaminacji miejsca zdarzenia. Z tych tez wzglg-
dow ten rodzaj napedu turbinowego uznano za niepraktyczny i niebezpieczny.

Rys.7.24 Elektryczne zespoty napgdowe

Duzo bardziej praktyczny juz niedlugo moze si¢ okaza¢ naped elektryczny,
zwlaszcza w przypadku wojskowych i cywilnych samolotéw bezzatogowych
(rys.7.24). W chwili obecnej jego stosowanie jest ograniczone przez wysokie kosz-
ty 1 masy oraz niewielkqa wydajno$¢ zrédet zasilania. Jednakze wyczerpywanie
si¢ zasobow paliw kopalnych najprawdopodobniej sprawi, ze napedy elektryczne
stang si¢ ekonomiczne. Z drugiej strony postgp technologiczny w jednoznaczny
sposob wplywa na poprawe jakosci zrodet zasilania. Warto wige temu napedowi
przyjrze¢ sig nieco blizej. Moze on wystgpowacé w kilku odmianach. Silnik elek-
tryczny, zazwyczaj bezszczotkowy, moze by¢ zasilany z akumulatoréw (obecnie
litowo-jonowych lub litowo-polimerowych), z ogniw paliwowych [129] lub z ba-
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terii stonecznych. Mozliwe jest rOwniez stosowanie rozwiazan hybrydowych np.
zasilania czesciowo z akumulatordw, a czgSciowo z baterii stonecznych, lub wyko-
rzystujacych marszowy silnik spalinowy do tadowania akumulatoréw zasilajacych
dodatkowy elektryczny silnik w trakcie wznoszenia.

Istotna zaleta silnikow elektrycznych jest fakt, ze ich zasada dziatania nie wy-
maga wykorzystania tlenu do spalania. W zwiazku z tym, w przeciwienstwie do
wigkszosci silnikow spalinowych, ich moc nie zmienia si¢ w znaczacy sposob wraz
ze spadkiem ci$nienia powietrza. Nie oznacza to jednak, ze elektryczne zespoty na-
pedowe sa zupelnie odporne na zmiany wysokos$ci lotu. Warto zauwazy¢, ze wraz
ze wzrostem pulapu spadaja zardwno cis$nienie jak i temperatura. Z drugiej strony
che¢ zminimalizowania masy akumulatorow sktania do stosowania tzw. pakie-
tow migkkich, pozbawionych sztywnych obudow. Spadek cisnienia zewngtrznego
moze wigc prowadzi¢ do obnizenia ich parametréw lub nawet uszkodzenia. Z ko-
lei zastosowanie sztywnych obudoéw oznacza wzrost masy. Spadek temperatury
rowniez pogarsza wlasciwosci akumulatorow. Mozna je, co prawda, podgrzewac,
jesli ich temperatura spadnie ponizej optymalnej. Oznacza to jednak rownoczesny
wzrost masy i zuzycia energii. Paradoksalnie, spadek gestosci powietrza otacza-
jacego silnik elektryczny utrudnia rowniez jego chtodzenie, co zmusza do stoso-
wania powigkszonych radiatoréw. Na koniec loty na wysokich putapach wiaza si¢
z podwyzszonym poziomem promieniowania, co negatywnie wplywa na parame-
try pracy silnikow elektrycznych, akumulatoréw i baterii stonecznych. Te ostatnie
zmniejszaja swoja wydajno$¢ réwniez w wyniku spadku temperatury. Warto jed-
nak zwrdci¢ uwage na fakt, ze na duzych putapach ilos¢ §wiatta docierajacego do
baterii stonecznych jest znacznie wigksza niz tuz przy powierzchni Ziemi, a to ze
wzgledu na znacznie ciensza i mniej ggsta warstwe atmosfery ponad nimi.

Pomimo wymienionych trudnosci podjgto juz z powodzeniem proby budowy
zatogowych i bezzatogowych samolotow z napgdem elektrycznym (rys.7.24). Naj-
ciekawsza koncepcja jest pomyst wykorzystania stratosferycznego samolotu elek-
trycznego jako zamiennika dla satelity (rozdz.1.2.6, rys.5.6) [38].

Mozliwe jest juz rowniez obecnie budowanie ultralekkich motoszybowcow za-
logowych zasilanych wyltacznie przy uzyciu baterii stonecznych. Dokonano nawet
wielodniowego przelotu dookota §wiata w zalogowym samolocie z napedem elek-
trycznym z zasilaniem z baterii stonecznych i akumulatorow [237].

Przedstawiony tu przeglad nie wyczerpuje zagadnienia trendow rozwojowych
napedow lotniczych [12-14], czego dowodem sa cho¢by proby stosowania silni-
koéw spalajacych paliwa alternatywne [167, 205]
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7.3 Zakres zastosowan spalinowych zespolow napedowych stosowanych
w lotnictwie

Wspomniawszy o mozliwosci lotu samolotéw z napedem elektrycznym na duzych
putapach warto wroci¢ do konwencjonalnych napedow spalinowych i zapoznac sig
z ich zakresami zastosowan.

Typowy silnik tlokowy napgdza $migto wytwarzajace ciag. W celu uniknigcia
problemoéw zwiazanych z lokalnym przekraczaniem predkosci dzwigku koncoéwka
$migla powinna poruszac si¢ z predkoscia poddzwigkowa. Biorac przy tym pod
uwage, ze predkos¢ ta jest suma wektorowa liniowej predkosci stycznej do obwodu
zataczanego przez koncéwke w ruchu obrotowym i predkosci ruchu postepowe-
go samolotu, ta ostatnia predko$¢ powinna by¢ mniejsza od Ma=0,7, a suma tych
predkosci powinna by¢ mniejsza od okoto Ma=0,85 (rys.7.25,26).

Rrys.7.25. Samolot Tu-95 osiaga co prawda z predkos¢ Ma=0,85, ale znany jest jako wy-
jatkowo hatasliwy, ze wzgledu na bardzo duze predkosci koncowek topat $migiet przeciw-
bieznych, jest wigc raczej wyjatkiem od reguty
(Henmpanonwiii Myseti Boenno-Bosoywnwix Cun b Monuno)

Dotyczy to wszystkich napgdow smiglowych, jak rowniez wirnikow wentylato-
row 1 sprezarek. Wentylatory jednak maja mniejsza Srednice niz $migta, dzigki cze-
mu przy danej predkosci obrotowej liniowa predkos¢ koncowki topaty jest mniej-
sza. Co wigcej predkos¢ obwodowa w silnikach wentylatorowych ma tendencj¢
spadkowa, np. dzigki stosowaniu reduktoréw. Mozliwy jest wigc wzrost predkosci
postgpowej samolotu. Ponadto, zardowno wentylatory, jak i spre¢zarki - umieszczane
sa wewnatrz pierscieni kanatow dolotowych. Odpowiednie wyprofilowanie tych
elementéw pozwala na zmniejszenie predkosci powietrza docierajacego do topa-
tek. Z tego wzgledu w przypadku napeddéw wentylatorowych (turbinowych silni-
kow odrzutowych o duzym stopniu dwuprzeplywowosci) mozliwe jest osiaganie
duzych predkosci poddzwigkowych dochodzacych do Ma=0,9, w przypadku zas
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turbinowych silnikéw odrzutowych o matym stopniu dwuprzeptywowosci nawet
nieznaczne przekraczanie predkosci dzwigku. Przekraczanie predkosci dzwigku
jest tez mozliwe w przypadku turbinowych silnikow odrzutowych jednoprzepty-
wowych, ktorych pierwszy stopien spre¢zarki ma zazwyczaj jeszcze mniejsza Sred-
nice niz wentylator. Osiaganie duzych predkosci naddzwigkowych jest mozliwe
przy uzyciu turbinowego silnika odrzutowego z dopalaczem.

thakowe

thokowe ze sprezarky lub
turbinowe smiglowe

tylat i chukym stopniu
dwuprzeptywowodci)

dwuprzeplywowe (o malkym
stopniu dwuprzeptywowoscl)
| jednoprasphywoss

turbinewe 2 dopalsczem

atrumieniowe (ak do grankey
atmosiery

rakistowe ber agraniczen

Rys.7.26. Zakresy zastosowan spalinowych zespolow napedowych

Tego rodzaju zespdt napedowy moze osiagac predkosci przekraczajace Ma=3.
Tak duze, a nawet wigksze predkosci mozna osiagac przy zastosowaniu silnikow
strumieniowych, nie moga jednak one pracowa¢ ponizej pewnej krytycznej pred-
kosci wynikajacej z geometrii danego silnika. Zazwyczaj predkos¢ ta jest wigksza
niz Ma=0,5. Silnik strumieniowy przed uruchomieniem musi wigc zosta¢ rozpe-
dzony powyzej swojej predkosSci startowej za pomoca innego zespolu napedowe-
go. Z drugiej strony predkos¢ samolotu napedzanego silnikiem strumieniowym
ograniczona jest przez nagrzewanie aerodynamiczne jego elementow konstruk-
cyjnych. To samo ograniczenie predkosci maksymalnej dotyczy rowniez rakieto-
planow, czyli samolotow napgdzanych silnikami rakietowymi. Silniki rakietowe
moga jednak dziata¢ takze przy zerowej predkosci.

Analizujac z kolei wplyw zespolu napedowego na putap samolotu mozna za-
uwazy¢, ze silnik ttokowy traci swoja moc wraz ze spadkiem gestosci powietrza.
Dotyczy to takze silnikow turbinowych i strumieniowych wykorzystujacych tlen
z otaczajacego samolot powietrza. Jedna z metod osiagania duzych putapow moze
by¢ wige stosowanie silnikéw o bardzo duzym nadmiarze mocy na poziomie morza.
Dzigki temu taki zespot napedowy miatby wystarczajaca moc do lotu poziomego
na duzej wysokosci pomimo spadku mocy. Bylby on jednak bardzo cigzki w po-
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rownaniu z reszta konstrukcji samolotu. Jest to wigc metoda niepraktyczna. Z tego
wzgledu putap samolotow napedzanych zwyklymi silnikami ttokowymi ograni-
czony jest zazwyczaj do okoto 6000m. Wyzsze pulapy osiaga si¢ zazwyczaj przy
zastosowaniu silnikow doladowanych spre¢zarka. Sprezarka moze by¢ napgdzana
mechanicznie - przez przektadnie zainstalowang na wale silnika, moze to tez by¢
turbosprezarka napedzana przez turbing obracajaca si¢ pod wplywem przeplywu
gazow spalinowych silnika. W zaleznos$ci od konstrukcji silniki z dotadowaniem
sprezarka pozwalaja na osiaganie putapow dochodzacych do ok. 14000m. Prze-
kraczanie tego putapu wymaga stosowania bardzo rozbudowanych turbosprezarek,
dla ktorych silnik ttokowy bylby juz tylko przeszkoda, w zwiazku z tym dalszy
wzrost pulapu osiaga si¢ przez stosowanie znacznie lzejszych silnikow turbino-
wych. Warto jednak zauwazy¢, ze wraz ze wzrostem wysokosci spada predkosé
dzwigku, co ogranicza zakres stosowalnos$ci turbinowych napedéw $miglowych.
Z jednej bowiem strony samolot musi si¢ poruszac¢ z predkoscia wigksza od mi-
nimalnej, rosnacej wraz ze spadkiem gestosci, z drugiej zas koncéwki $migiet nie
moga przekracza¢ Ma=0,85. Jesli wigc dla danego samolotu predko$¢ minimalna
na danej wysokosci jest wigksza niz Ma=0,85, to zastosowanie w nim napgdu Smi-
glowego nie jest mozliwe. Dalszy wzrost putapu osiaga si¢ poprzez zastosowanie
turbinowych silnikow odrzutowych. Zazwyczaj silniki wentylatorowe stosowane
sa do samolotow osiagajacych putapy nieprzekraczajace na ogo6t 10000-13000m,
cho¢ zdarzaja si¢ przypadki stosowania takich silnikow do samolotow latajacych
na wysoko$ciach dochodzacych do 18000m (Lockheed U-2). Zastosowanie silnika
z dopalaczem pozwala na osiaganie wysokosci dochodzacych nawet do 35000m
(Lockheed SR-71). Zmiana ggstosci i1 lepkosci powietrza wraz ze wzrostem puta-
pu ulatwia oderwanie warstwy przys$ciennej na wypuklej stronie topatek sprezar-
ki. Znalezienie profilu lopatki, ktory dobrze dziatatby w duzym zakresie putapow
i predkosci lotu jest nadzwyczaj trudne, stanowi wigc ograniczenie putapow osia-
ganych przez samoloty z silnikami turbinowymi. Ograniczenia tego nie majg oczy-
wiscie silniki strumieniowe, ktére moga osiaga¢ dowolne pulapy, na ktorych jest
jeszcze wystarczajaco duzo tlenu w powietrzu do podtrzymania procesu spalania.
Osiaganie wyzszych putapow jest mozliwe juz tylko przy pomocy rakietowych ze-
spotow napedowych i wymaga zainstalowania w rakietoplanie specjalnej instalacji
pozwalajacej na zmagazynowanie nie tylko paliwa, ale rowniez utleniacza.

7.4 Silnik i inne Zrodla zasilania dla instalacji pokladowych

W wigkszosci samolotow silnik nie jest wytacznie zrodtem napedu, zasila bowiem
liczne systemy pokladowe (rys.7.27). Moze si¢ to odbywa¢ dzigki instalacji na
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silnikach pradnic i pomp hydraulicznych. Popularne jest tez pobieranie powietrza
do systemow pneumatycznych ze sprezarki silnika turbinowego. To wlasnie stad
pochodzi powietrze utrzymujace wysokie ci$nienie w ci$nieniowych kabinach sa-
molotéw pasazerskich. Ze sprg¢zarki rowniez pobiera si¢ powietrze do instalacji
przeciwoblodzeniowych [30, 31, 33, 34].

Ujecie powietrza do instalacji
przeciwoblodzeniowe;j i/lub
| pneumatycznej

Pompa hydrauliczna i/lub
generator pradu

Rys.7.27. Ujgcie powietrza do instalacji przeciwoblodzeniowej i/lub pneumatycznej oraz
pradnica w turbinowym silniku wentylatorowym

Systemy energetyczne samolotu musza jednak dziata¢ niezaleznie od tego, czy
silniki gtowne pracuja, czy tez nie. Pomijajac sytuacje awaryjne, dzieje si¢ tak
zazwyczaj w trakcie postojow na lotniskach. Podtrzymywanie pracy silnikow na-
pedowych nie jest wowczas optacalne. Nieoptacalne lub wreez niemozliwe moze
tez by¢ zasilanie z instalacji lotniskowych. Wykorzystuje si¢ wtedy pomocnicza
jednostke napgdowa (APU — Auxiliary Power Unit). Jest to zazwyczaj dodatkowy
maty silnik turbinowy, spalajacy to samo paliwo, co silniki gtéwne. Jego moc jest

! 4 . : ‘ 3 ’ 1"'.:..-_ v ol >
rys. 7.28. Pomocnicza jednostka napgdowa APU
w tylnej czgsci kadtuba samolotu Boeing 757
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Rys.7.29. Rozne lokalizacje pomocniczej jednostki napedowej
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Rys.7.30. Awaryjny generator pradu RAT w samolotach Concorde (Brooklands Museum)
1 F-104 Starfighter (Deutsches Museum Flugwerft Schleissheim)

jednak zazwyczaj tak dobrana, aby wytwarzanej przez nie energii wystarczato je-
dynie do zasilania systemow samolotu. Dzigki temu APU pracuje w optymalnych
dla siebie warunkach, zwykle tylko w czasie postoju samolotu na ziemi. Zaznaczy¢
jednak nalezy, ze APU moze rowniez wytwarzaé ciag, wspomagajac zasadniczy
zespot napedowy w trakcie startu, cho¢ nie jest to jego podstawowa funkcja. Nie
dziwi jednak fakt, ze APU bardzo czesto montowane sa w tylnej czesci kadluba
(rys.7.28). Mozna je jednak rowniez montowac¢ w innych miejscach ptatowca, np.
w gondolach silnikow lub pod owiewkami potaczenia skrzydto kadtub (rys.7.29).
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APU moze czasami zawie$¢ rownocze$nie z silnikami gtéwnymi, zwlaszcza, ze
nie charakteryzuje si¢ zwykle rownie wysoka jak one niezawodnoscia. Skad wigc
systemy samolotu moga wtedy czerpac energi¢? Ot6z moga ja czerpaé z optywu.
Montuje si¢ w zwiazku z tym na wigkszos$ci samolotow tzw. RAT (Ram Air Turbi-
ne), czyli niewielkie pradnice napgdzane wiatrakami poruszanymi przez przeply-
wajace wokot samolotu powietrze (rys.7.30). W normalnych warunkach RAT musi
by¢ schowana, aby nie wytwarzata zbgdnego oporu aerodynamicznego. W sytuacji
awaryjnej powinna jednak istnie¢ mozliwo$¢ wysunigcia RAT bez jakiegokolwiek
zasilania.

Na poktadach samolotow montuje si¢ oczywiscie rowniez baterie akumulato-
row. W wigkszosci przypadkow sa one jednak niewielkie i wystarczaja do urucho-
mienia APU, lub jednego z silnikow. Wyjatkiem sa tu samoloty z napgdem elek-
trycznym, w ktoérych akumulatory stanowia czgsto gtéwne zrédto zasilania.

7.5 Gdzie zamontowacé zespol napedowy?

Tytutowe pytanie tego rozdziatu jest bardzo istotne, od zespotu napgdowego i jego
sprawnosci zaleza bowiem w duzej mierze osiagi samolotu. Ma on rowniez zna-
czacy udzial w masie samolotu, przez co wptywa nie tylko na osiagi, ale row-
niez na stateczno$¢ ptatowca. Najogolniej rzecz ujmujac, w przypadku napedow
$migtowych istnieja dwa uktady: ciagnacy i pchajacy. W pierwszym przypadku
$migto zamontowane jest przed silnikiem, w drugim za silnikiem. Zdecydowana
wigkszo$¢ samolotéw $migtowych ma ciagnacy zespot napgdowy (rys.7.31.a). Nie
oznacza to jednak, ze jest to uktad tradycyjny, jako ze pierwszy samolot braci Wri-
ght miat pchajacy uktad napedowy. Uktad ciagnacy nie musi tez by¢ konwencjo-
nalny. Wigkszo$¢ samolotéw ma co prawda silnik zamontowany w przedniej czgsci
kadtuba, a przed nim, na wystajacym z niego wale $miglo, zdarzaja si¢ jednak
rowniez bardzo niekonwencjonalne rozwiazania w tym uktadzie. Dla przyktadu
ciagnacy zespot napedowy zainstalowany w stateczniku pionowym todzi lataja-
cej pozwala na maksymalne odsunigcie $migta od lustra wody (rys.7.31.b). Analo-
giczne rozwiazanie zastosowane w elektrycznym motoszybowcu moze poprawic
optyw jego kadtuba, zwigkszajac doskonatos¢ motoszybowca.

Pomimo popularnosci uktadu ciagnacego wielu projektantow sigga po uktad
pchajacy. Wynika to z faktu, ze strumien powietrza przeptywajacego przez $migto
ma mniejszg Srednice za $migltem, a wigksza przed nim. Oznacza to, ze ten sam
silnik umieszczony za $miglem bedzie zaktocal prace $§migta bardziej niz gdyby
znajdowat si¢ przednim. Jego wzgledne wymiary sa bowiem mniejsze. W rzeczy-
wisto$ci wykorzystanie tej zalety wcale nie jest tak proste jak by si¢ wydawalo.
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Rys. 7.31. Rézne
konfiguracje
jednosilnikowego napedu
$migtowego: a) North
American P-51D Mustang,
b) Seawind 300C, c) J-6
Fregata, d) LH-10 Ellipse,
¢) RQ-2 Pioneer
(The Smithsonian's National
Air and Space Museum
Washington, RAF Museum,
Hendon)
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Opis zwigzanych z tym rozwigzaniem problemow aerodynamicznych znajduje si¢
w rozdziale poswigconym $migtom. Tutaj nalezy wspomnie¢ o problemach zwia-
zanych z og6lna aranzacja uktadu. Na pierwszy plan wysuwa si¢ problem statecz-
no$ci. Umieszczenie silnika na koncu kadtuba przesuwatoby $rodek masy samolotu
daleko do tyhu, co znaczaco pogarsza jego statecznos¢. Takie rozwiazanie mozliwe
jest wigc tylko wtedy, gdy przod samolotu jest odpowiednio cigzki i rownowazy
mase zespotu napedowego. W przewazajacej jednak liczbie przypadkow zastoso-
wania pchajacego zespotu napgdowego, warunek ten nie jest spelniony. Trzeba
wigc silnik umiesci¢ mozliwie blisko $srodka masy samolotu. W samolotach jedno-
silnikowych oznacza to jednak kolizj¢ $migta z tylna czg$cia kadluba. Rozwiazan
tego problemu jest kilka. Mozna zmniejszy¢ pole przekroju tylnej czgsci kadtuba,
a silnik umiesci¢ wysoko nad nia (rys.7.31.c), mozna podzieli¢ tylna czgs¢ ka-
dluba na dwie belki kadlubowe zamontowane do skrzydel, daleko od plaszczy-
zny symetrii samolotu (rys.7.31.e), mozna wreszcie silnik umiesci¢ przy $rodku
masy, a $migto na koncu kadtuba i potaczy¢ je ze soba odpowiednio dlugim watem
(rys.7.31.d). W pierwszym rozwiazaniu (rys.7.31.c), silnik znajdzie si¢ stosunko-
wo wysoko, przesuwajac srodek masy do gory, co moze spowodowac problemy
w trakcie kotowania. Co gorsza o$ ciagu znajdzie si¢ wysoko ponad $rodkiem
masy, co oznacza, ze samolot bardzo silnie bedzie reagowat na wszelkie zmia-
ny ciagu. Wzrost ciagu bedzie pochylat nos samolotu w dot, zmuszajac pilota do
wychylenia steru wysoko$ci w gorg, co zwigksza opor aerodynamiczny samolotu.
Co gorsza spadek ciagu powoduje unoszenie nosa samolotu w gorg, co powoduje
wzrost kata natarcia. Nieostrozne operowanie gazem w tym przypadku moze by¢
nadzwyczaj niebezpieczne w trakcie podejscia do ladowania. Gwattowne zdjecie
gazu moze bowiem doprowadzi¢ do przeciagnigcia samolotu na malej wysokosci,
z ktérego nie da si¢ juz samolotu wyprowadzi¢. Z drugiej strony gwattowne do-
danie gazu moze doprowadzi¢ do nurkowania, zamiast wznoszenia, co moze za-
skoczy¢ pilota, ktory moze nie zdazy¢ wyréwnowazy¢ samolotu przed zderzeniem
z ziemia. Wady tej nie ma uktad z dwoma belkami kadtubowymi (rys.7.31.¢), jako
ze 0§ ciagu moze w tym przypadku przechodzi¢ niemal przez srodek masy. Nalezy
jednak pamigtaé, ze sity przenoszone zwykle przez kadtub sa w tym przypadku
wprowadzane w skrzydto w miejscach zamocowan belek kadlubowych. Zwigk-
sza to obciazenia centroplata, a zatem réwniez jego masg. Uktad ten jest bardzo
czgsto stosowany w samolotach bezpilotowych, w ktorych umieszczenie $migla
w tylnej czesci gondoli kadtubowej odstania przednia potsfere, w ktorej zazwyczaj
znajduje si¢ wyposazenie rozpoznawcze. Warto przy tym pamigtac, ze np. kamera
telewizyjna dziata nieco inaczej niz ludzkie oko, w zwiazku z tym nawet szybko
obracajace si¢ $miglo moze by¢ dla niej istotna przeszkoda. Trzecie z przedstawio-
nych rozwiazan (rys.7.31.d) pozwala na umieszczenie silnika blisko srodka masy,



Wybrane Zagadnienia Projektowania Samolotéw 277

a $migta daleko, za samolotem, wymaga jednak potaczenia tych elementéw dodat-
kowym watem. Wat ten, wraz ze swoimi podporami, zwigksza oczywiscie masg
zespotu napedowego. Moze tez by¢ dodatkowym zrodlem drgan, prowadzacym do
obnizenia trwato$ci konstrukcji lub nawet jej zniszczenia. Ponadto uktad ten utrud-

Rys.7.32. Rozne konfiguracje wielosilnikowego, $migtowego zespotu napgdowego:
a) Convair B-36 (Pima Air Museum, Tucson), b) North American B-25 Mitchel (Impe-
rial War Museum, Duxford), ¢) Scaled Composites Boomerang, d) Cessna 336 Skyma-

ster, €) Dornier 335 Pfeil (The Smithsonian’s National Air and Space Museum)
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nia chtodzenie silnika, gdyz predkos¢ powietrza przed $migltem jest mniejsza niz
za $§migtem, a wzrost odleglo$ci miedzy silnikiem a §migtem znaczaco ten problem
poglebia.

Uktad ciagnacy i pchajacy moga by¢ stosowane rowniez w samolotach wielo-
silnikowych (rys.7.32a,b). Czasem zdarza si¢ nawet zastosowanie jednego silnika
ciagnacego 1 jednego pchajacego rownoczesnie (rys.7.32d,e). Sprawia to, iz sa-
molot staje si¢ bardziej symetryczny, o ile obydwa $migla obracaja si¢ w przeciw-
ne strony (rys.7.33a). Symetri¢ samolotu mozna réwniez poprawi¢ w samolocie
z silnikami wspotbieznymi, a nawet w samolocie jednosilnikowym, wymaga to
jednak zastosowania niesymetrycznej aerodynamiki reszty ptatowca (rys.7.32c).
Wptyw spiralnego $ladu wirowego za skrzydlem réwnowazy si¢ wtedy z wply-
wem niesymetrii pozostalych elementéw platowca. Warto przy tym zauwazyd,
ze w samolocie wielosilnikowym latwiej jest zamontowac $migta pchajace, gdyz
silniki zazwyczaj zamocowane sa do skrzydel, po bokach kadtuba, nie koliduja
wige z tylna jego czg$cia. Problem pojawia si¢ jednak w przypadku awarii §migta
polegajacej na oderwaniu si¢ jego topaty od piasty. Projektujac taki samolot warto
si¢ wigc postarac, aby w ptaszczyznie $migta nie znajdowato si¢ nic wrazliwego,
a sama struktura wytrzymato$ciowa ptatowca powinna by¢ wzmocniona. Warto tez
unika¢ instalacji $migiet tuz za krawedzia spltywu skrzydta. fopaty takiego $migta

_r__J_.,..-w Rys.7.33 Nietypowe dwusilniko-
—= . we zespoty napedowe a) Macchi
' 72 z dwoma silnikami tlokowymi
* napedzajacymi $miglo przeciw-
biezne, b) Caproni Campini CC2
z silnikiem ttokowym napedza-
jacym trojstopniowa sprezarke
z dopalaczem/silnikiem strumie-
niowym (Il Museo Storico dell’Aero-
nautica Militare Bracciano)
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Rys.7.34. Najbardziej popularne kunfiguracje odrzutowych zespotéw napedowych w samo-
lotach pasazerskich: a) Fokker 100, b) Embraer 170

beda bowiem przechodzity cyklicznie przez obszary o wysokim i niskim ci$nieniu,
co moze by¢ zrédtem bardzo silnych drgan konstrukeji.

W przypadku transportowych samolotéw odrzutowych da si¢ wyrdzni¢ dwa
najcze¢sciej stosowane uktady. Z silnikami po bokach tylnej czgsci kadtuba i z silni-
kami pod skrzydtami (rys.7.34). Uktad z silnikami pod skrzydtami zapewnia lepsze
dostepy eksploatacyjne, a masa silnikow umieszczonych przed krawedzia natarcia
petni czesciowo rolg masy antyflatterowej [29, 35, 36, 56, 130, 142, 182, 184, 239,
278]. Uktad ten jest jednak mniej korzystny ze wzglgdu na mozliwos¢ zassania
ciat obcych z pasa startowego [15], gdyz wloty do silnikow znajduja si¢ nisko nad
podtozem i nie sg niczym ostonigte(rys.7.35). W ukladzie z silnikami po bokach
kadluba wloty znajduja si¢ znacznie wyzej a przed nimi znajduja si¢ skrzydta. Po-
nadto w trakcie startu i ladowania wychylone klapy stanowia dodatkowa ostong.
Aby unikna¢ czg¢stych awarii trzeba wigc w samolotach z silnikami pod skrzydtami
stosowac¢ dtuzsze i cigzsze podwozia. Takie samoloty lepiej sprawdzaja si¢ na du-
zych lotniskach gdzie pasy startowe sa zadbane. Mate samoloty przeznaczone do
operowania z lotnisk lokalnych znacznie cze$ciej wyposazane sa w silniki w tylnej
czesci kadtuba.

Nie jest to niestety jedyna wada samolotéw z silnikami pod skrzydtami. Maja
one bardzo powazny problem ze stabilnoscia przeptywu powietrza we wlotach do
silnikow w warunkach zmiennych katow natarcia. Zmiennosci katow natarcia nie
da si¢ niestety uniknac, wigc trzeba poswigci¢ bardzo wiele czasu na dopracowanie
geometrii wlotow. Ten wlasnie problem jest powodem, dla ktérego w wielu samo-
lotach wlot powietrza jest nieco pochylony (rys.7.36). Dla poréwnania, samoloty
z silnikami w tylnej czgsci kadtuba problemu tego niemal w ogoéle nie maja, gdyz
wpadajace do nich powietrze jest wstgpnie odchylone przez ptat. Zmiana kata na-
tarcia jest wigc w tym wypadku znacznie mniejsza.
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np. [1-62, Vickers VC-10
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np. Boeing 737, Airbus 320 f I|
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Rys.7.35. Ryzyko zassania ciata obcego z pasa startowego do silnika
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Rys.7.36. Wplyw lokalizacji zespotu napedowego na kat natarcia wlotu powietrza do silnika
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Rys.7.37. Wptyw lokalizacji zespotu napedowego na moment pochylajacy

Kolejna wada samolotéw z silnikami pod skrzydtami jest ich wrazliwo$¢ na
zmiany ciagu (rys.7.37). Umieszczenie osi ciagu bardzo nisko pod §rodkiem masy
samolotu powoduje zadzieranie nosa samolotu do gory, gdy zwigksza si¢ ciag
1 opuszczanie nosa w dol, gdy ciag ulega zmniejszeniu. W samolotach z silnikami
po bokach tylnej czg$ci kadluba problem ten da si¢ zminimalizowa¢, gdyz silniki
da si¢ ustawi¢ tak, aby osie ich ciagu przechodzity przez srodek masy samolotu,
lub byty zlokalizowane bardzo blisko niego.

Dlaczego wobec tych wszystkich wad tak liczne samoloty komunikacyjne
maja silniki zainstalowane pod skrzydtami? Oto6z instalacja silnikow w tylnej czg-
sci kadtuba ma jedna bardzo istotna wade. W historii lotnictwa zdarzyto si¢ kilka
awarii spowodowanych rozpadnigciem si¢ wirujacych czesci silnika (tarcze wirni-
kow sprezarki lub turbiny). W przypadku samolotow z silnikami zamontowanymi
w tylnej czgsci kadluba incydenty te czgsto mialy katastrofalne skutki. W tej bo-
wiem konfiguracji silniki znajduja si¢ zazwyczaj znacznie blizej kadtuba, a co za
tym idzie kadlub jest znacznie wigkszym ,,celem” dla szczatkow rozpadajacej sig
tarczy (rys.7.38,39). W konstrukcjach gondol silnikowych doktada si¢ staran, aby
szczatki takie nie wydostawaty si¢ na zewnatrz, jednakze biorac pod uwageg gwal-
towny charakter takich zdarzen i warto$ci energii uwalnianej wraz ze szczatkami,
prawdopodobienstwo opuszczenia gondoli przez takie szczatki jest dos¢ wysokie.
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Rys.7.38. Wptyw lokalizacji zespotu napedowego na prawdopodobienstwo uszkodzenia
kadtuba samolotu w przypadku eksplozji silnika

Rys.7.39 Instalacja trzech lub czterech silnikow w tylnej czgsci kadtuba samolotow dyspo-
zycyjnych (a) Dassault Falcon 900, (b) Lockheed JetStar (Pima Air Museum, Tucson)
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Co gorsza -w tylnej czesci kadluba znajduje si¢ wiele wrazliwych urzadzen, takich
jak instalacje hydrauliczne i mechaniczne napedy sterow, ktére tatwo moga byc
przecigte lub zablokowane oraz bagazniki, w ktorych gorace szczatki tatwo moga
wywolaé pozar. Z tego wzgledu duze samoloty, przeznaczone do eksploatacji na
duzych, dobrze utrzymanych lotniskach, maja zazwyczaj silniki pod skrzydtami.
Co wigcej, w miar¢ mozliwosci unika si¢ montowania wrazliwych elementow in-
stalacji oraz foteli pasazerskich w plaszczyznie tych elementow wirujacych, kto-
re moga ulec awarii z najwigkszym prawdopodobienstwem. Bardzo czgsto w tym
wlasnie obszarze, w samolotach dalekiego zasiggu montowane sa kuchnie i toalety.

Oprocz dwoch wymienionych, najczegsciej spotykanych konfiguracji napedu,
spotyka si¢ rowniez inne rozwiazania. Dla przyktadu w samolotach transporto-
wych krotkiego startu i ladowania czgsto spotyka si¢ silniki zamontowane nad
skrzydtami, w taki sposoéb, ze strumien gazéw wylotowych styka si¢ bezposred-
nio z powierzchnig skrzydta (rys.7.40,41). Na pierwszy rzut oka rozwigzanie ta-
kie jest nielogiczne, gdyz gazy spalinowe maja znacznie wyzsza temperaturg niz
temperatura topnienia stopéw aluminium. Gérna powierzchnia skrzydta musi wigc
by¢ pokryta elementami ze stopu zarowytrzymatego, ktory zazwyczaj ma znacznie
wigksza masg. Rozwiazanie to pozwala jednak wykorzysta¢ efekt Coandy, polega-
jacy na tym, ze strumien gazu wyptywajacego z dyszy z duza predkoscia, w bezpo-
srednim sasiedztwie zakrzywionej powierzchni ma tendencjg do ,,przyklejania si¢”
do tej powierzchni. W przypadku samolotu STOL jest to efekt korzystny, gdyz po-
zwala na odchylenie strumienia gazéw wylotowych w dot, co zwigksza site nosna,
skracajac start i ladowanie. Warto tez zauwazy¢, ze w uktadzie tym silniki znajduja
si¢ stosunkowo wysoko nad podtozem, a samoloty STOL czgsto musza ladowaé
na nieprzygotowanych ladowiskach. Umieszczenie silnikow tak wysoko zmniejsza
ryzyko wessania przez silnik zanieczyszczen z podioza.

Rys.7.40. Lokalizacja zespotu napgdowego pozwalajaca na wykorzystanie efektu Coandy
do zwigkszenia sity no$nej samolotu
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Rys.7.41. Samoloty w ktorych wykorzystano efekt Coandy: Boeing YC-14
(Pima Air Museum, Tucson), An-72

W pierwszych odrzutowych samolotach pasazerskich starano si¢ ukry¢ silni-
ki w obrysie ptatowca (rys.7.42). Dzigki temu oczekiwano zmniejszenia oporow
aerodynamicznych, co bylo tym bardziej istotne, ze pierwsze silniki odrzutowe
nie dawaly jeszcze zbyt duzego nadmiaru ciagu. Rozwiazanie to utrudnia jednak
obshuge samolotow oraz ich modyfikacje i dalszy rozwdj. Bardzo czg¢sto kolejna
wersja rozwojowa samolotu ma by¢ wigksza od poprzednika, w zwiazku z tym
trzeba zastosowac¢ mocniejsze silniki, ktore maja wigksze wymiary i nie mieszcza
si¢ w starych gondolach. W przypadku omawianego rozwiazania pojawia si¢ wte-
dy konieczno$¢ skonstruowania od nowa calego skrzydta.

Instalowanie w samolotach duzej liczby silnikow napotyka na pewne przeszko-
dy aerodynamiczne. Dwie gondole umieszczone w niewielkiej od siebie odlegtosci
dzialaja na przeptyw tak jak zwezka, przyspieszajac go i obnizajac ci$nienie po-
migdzy nimi. Spadek ci$nienia w niektorych przypadkach okazywat si¢ wystarcza-
jaco duzy, aby odrywac¢ elementy pokrycia gondol. W zwiazku z tym, jesli nie ma
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Rys.7.42. Silniki ukryte w nasadach skrzydet DH-106 Comet (IWM)

Rys.7.43. Silniki we wspolnych gondolach Concorde (Brooklands Museum)

mozliwosci rozsunigcia gondol na odpowiednio duzg odlegtos¢, to czgsto blokuje
si¢ po kilka silnikéw razem we wspdlnych gondolach (rys.7.43).

Jednosilnikowe samoloty odrzutowe to w wigkszoSci samoloty wojskowe
(rys.7.44), cho¢ pojawiaja sig¢ rowniez, jako samoloty rekreacyjne lub mate samo-
loty dyspozycyjne. W najczesciej spotykanym obecnie uktadzie konstrukcyjnym
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Rys. 7.44. Rozne
konfiguracje
jednosilnikowego
odrzutowego zespotu
napedowego:

a) MiG-21 (Muzeum
Lotnictwa Polskiego),
b) Heinkel He-162
(IWM), c) SNCASE
535 Mistral (DH-100
Vampire) (Musée
de I’Air et de
I’Espace), d) Jak-23
(Lienmpanvhbwiii
Myseii Boenno-
Bozoywnsix Cun)
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silnik znajduje si¢ w tylnej czesci kadluba, aczkolwiek nie jest to jedyna mozli-
wos¢. Silnik odrzutowy mozna np. zainstalowac na grzbiecie kadtuba za kabina.
W chwili obecnej taki uktad stosuje si¢ najczgsciej w rekreacyjnych motoszybow-
cach, cho¢ jeden z pierwszych odrzutowych mysliwcéw rowniez zostal zbudowa-
ny w takim uktadzie. Jest on o tyle korzystny, ze stosunkowo duza masa silnika
znajduje si¢ blisko srodka masy, nie przesuwajac go nadmiernie do tytu. Utrudnia
jednak ewakuacjg¢ pilota w przypadku awarii. Innym sposobem rozwigzania tego
problemu jest zastosowanie kadluba z dwoma belkami ogonowymi. Mozna wtedy
umiesci¢ silnik praktycznie w §rodku masy, w gondoli centralnej. Jeszcze inne roz-
wiazanie przyjeli konstruktorzy radzieccy, ktorzy dla zaoszczedzenia czasu swoje
pierwsze samoloty odrzutowe tworzyli przerabiajac samoloty bojowe z napedem
ttokowym. Te ostatnie mialy cigzkie silniki zamontowane z przodu kadtuba, tam
tez musialy zosta¢ zamontowane silniki odrzutowe. Strumien gazéw spalinowych
kierowany byt dtuga rura przebiegajaca pod skrzydtem. Aby to umozliwi¢ silnik
montowany byt pod katem wzgledem osi samolotu. Pojawit si¢ jednak dos¢ istot-
ny problem zwigzany ze wspomnianym juz efektem Coandy. Gazy opuszczajace
rurg ,,przyklejaty si¢” do spodniej powierzchni tylnej czgsci kadluba ogrzewajac ja
i utrudniajac wytrymowanie samolotu. Pierwszemu z tych probleméw dalo sig za-
radzi¢ pokrywajac spdd tylnej czgsci kadtuba blachami ze stopow zaroodpornych
(rys.7.45). Nie byt to jednak sposob doskonaly zwazywszy na duza gestos¢ takich
stopow. Lepszym rozwiazaniem okazalo si¢ wpuszczenie chtodnego powietrza po-
migdzy gazy spalinowe, a kadlub, dzigki przewezeniu pomigdzy dysza wylotowa

Rys.7.45. Pokrycie kadtuba ze stopu zaroodpornego w okolicy dysz wylotowych silnikow
samolotu McDonnel-Douglas F-4 Phantom (Imperial War Museum, Duxford)
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Rys.7.46. Separacja gazow wylotowych od powierzchni kadtuba a) Cessna T-37 Tweet
(Pima Air Museum, Tucson), b)TS-11 Iskra

a kadlubem (rys.7.46). Problem ten pojawia si¢ rowniez w dwusilnikowych samo-
lotach wojskowych, jesli dysze wylotowe silnikow znajduja si¢ blisko tylnej czesci
kadtuba. Problem ten rozwiazuje si¢ i w tym przypadku podobnie.

W przypadku dwusilnikowych samolotow bojowych wyprobowano chyba
wszystkie mozliwe kombinacje instalacji silnikow (rys.7.47). Byly samoloty z sil-
nikami montowanymi na skrzydlach przy kadtubie, w potowie ich rozpigtosci i na
koncéwkach. Byly samoloty z silnikami z przodu kadtuba, nad kadtubem i po bo-
kach statecznika pionowego. W koncu byly tez samoloty z silnikami w tylnej czg-
sci kadtuba: jeden nad drugim, albo jeden obok drugiego. Ta ostatnia kombinacja
wydaje si¢ obecnie dominowaé. Pozwala ona na budowanie samolotow zwartych,
0 matym momencie bezwtadnosci niezbednym do wykonywania gwaltownych ma-
newrow. Obshluga techniczna tak rozmieszczonych silnikoéw réwniez nie nastrecza
nadzwyczajnych trudnosci, gdyz kazdy silnik moze by¢ wymontowany z samolotu
przez opuszczenie w dot za pomoca stosunkowo prostych urzadzen obstugowych.
W uktadzie tym daje si¢ zaprojektowac rdwniez samolot o stosunkowo niewielkim
oporze aerodynamicznym. Problem sprawia jednak lokalizacja usterzenia piono-
wego. Umieszczenie go w plaszczyznie symetrii samolotu oznacza, ze bedzie ono
zacienione przez kadtub w locie na duzych katach natarcia. Musi wigc mie¢ odpo-
wiednio wigksza powierzchnig, a zwtaszcza wysokos¢. Z tego wzgledu wigkszos¢
samolotéw dwusilnikowych z silnikami obok siebie ma roéwniez dwa stateczniki
pionowe, po jednym nad kazdym z silnikoéw. Mozna si¢ tez zastanawiac, czy taki
uktad faktycznie zapewnia wigksza zdolno$¢ przetrwania na polu walki, co jest
gléwna przyczyna stosowania dwoch silnikow w samolotach mys$liwskich. Za-
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ktada sig, ze w razie zniszczenia jednego z silnikow samolot bedzie mogt wroci¢
do bazy na drugim. Jesli jednak obydwa silniki znajduja si¢ tak blisko siebie, to
prawdopodobienstwo uszkodzenia drugiego silnika przez szczatki pierwszego jest
znaczne. Oznacza to, ze zardwno zdolno$¢ przetrwania, jak i zwykta niezawodno$¢
w takim ukladzie sa dyskusyjne. Z tego wzgledu w wielu samolotach zaprojekto-

Rys. 7.47. Rozne konfiguracje dwusilnikowego napedu odrzutowego w samolotach bojow-
ych a) SO-9000 Trident (Musée de [’Air et de I’Espace), b) Gloster Meteor (RAF Museum,
Hendon), ¢) Avro Canada CF-100 Canuc (/WM), d) F-18 Hornet, ¢) English Electric Light-

ning (IWM), ) MiG-9, g) Tu-22 (l{enmpanvuwiii Myseii Boenno-Bosoyuinwix Cu)
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Rys.7.48. Rozne konfiguracje wielosilnikowego napgdu odrzutowego w samolotach
bombowych a) Boeing B-52, b) Avro Vulcan, ¢) Suchoj T-4, d) Miasiszczew M-50)

(Lenmpanonwiii Myseti Boerno-Bosoywmnwix Cun)

wanych w tym uktadzie pomigdzy silnikami znajduje si¢ plyta pancerna chroniaca
prawidtowo dziatajacy silnik, po awarii drugiego.

Bojowe samoloty wielosilnikowe, to zazwyczaj bombowce strategiczne
(rys.7.48). Zasady rozmieszczenia silnikow sa w nich zazwyczaj podobne, jak
w przypadku samolotéw komunikacyjnych.
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7.6 Montaz zespolu napedowego

Bardzo czgsto silnik potaczony jest kadlubem za pomoca konstrukeji kratownico-
wej lub ramowej (rys.7.49a, 50, 51). Tzw. toze silnika mozna dzigki temu stosunko-
wo latwo potaczy¢ z silnikiem o czgsto bardzo nieregularnych ksztattach. Z drugie;j
strony toze to mozna potaczy¢ z glownymi podtuznicami kadtuba kratownicowego
lub pétskorupowego. Nieco trudniejszy jest montaz toza w kadtubie skorupowym.
L oze kratownicowe umozliwia tatwy dostgp do agregatdéw zamontowanych na sil-
niku. Mozna je rowniez zaprojektowaé w postaci blachownicy (rys.7.49b). Jest ono
wtedy zazwyczaj 1zejsze, lecz utrudnia dostgp do osprzgtu silnikowego.
Projektujac toze silnika warto pamigtaé, ze musi ono przenosi¢ znaczne ob-
ciazenia we wszystkich kierunkach, nawet jesli samolot nie jest przeznaczony do
akrobacji. Wynika to ze ztozonego charakteru obciazen, jakimi zespot napedowy
oddziatuje na kadlub. Oczywiste sa takie obciazenia jak ciag, sity bezwladnosci

Rys.7.50 kratownicowe toza tlokowych silnikow rzedowych a) Petlakow Pe-2 (Muzeum
Wojska Polskiego w Warszawie), b) SAAB B-18 (Flygvapenmuseum Linkoping)
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Rys.7.52. Elastyczne elementy toza silnikowego, przeznaczone do thumienia drgan silnika
przenoszonych na platowiec.

w kierunku pionowym i poziomym oraz moment reakcyjny od $migla. Na tym
jednak nie koniec. Silniki zawieraja zazwyczaj elementy o znacznym momencie
bezwladnosci wirujace wokoét osi réwnoleglych do osi podtuznej samolotu. Kazdy
obrot pochylajacy lub odchylajacy samolot wywotuje w zwiazku z tym pojawienie
si¢ momentu giroskopowego [39], ktorego wektor jest prostopadty do ptaszczyzny
wyznaczone]j przez kierunki predkosci obrotowych. Jesli np. samolot wykonuje
petle, to moment giroskopowy ,,stara si¢” odchyli¢ samolot tak, aby wyprowadzic¢
go w bok z ptaszczyzny petli. Z kolei w trakcie zakretow moment giroskopowy
unosi lub pochyla dziéb samolotu w zaleznos$ci od zwrotow wektorow predko-
sci obrotowych. Oprocz obcigzen w kierunkach pionowych i poziomych docho-
dza wigc obciazenia w kierunku bocznym, o ktérych nie mozna zapomnie¢. Do
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tego wszystkiego uwzgledni¢ jeszcze nalezy wywolywane przez silnik drgania [10,
110-112, 139, 156, 157, 166] oraz jego odksztalcenia cieplne. Drgania wywotane
sa najczesciej niewyrownowazeniem silnika, a w przypadku silnikow ttokowych
rowniez cyklicznym charakterem pracy. Z kolei odksztatcenia cieplne zmieniaja
nieco wymiary silnika, co w przypadku statycznie niewyznaczalnego mocowania
wywoluje dodatkowe naprezenia. Ponadto, na skutek zmian temperatury, zmienia
si¢ sztywno$¢ poszczeg6lnych czesci, co wptywa na charakterystyke drgan silnika.
Drganiom mozna przeciwdziata¢ montujac silnik do toza za posrednictwem od-
powiednich elementéw elastycznych, thumiacych drgania (rys.7.52). Kompensuja
one rowniez niewielkie odksztatcenia cieplne i niedoktadnosci wykonania.

Silniki turbinowe i tlokowe roznia si¢ w tej dziedzinie zasadniczo. Silnikoéw
ttokowych praktycznie nie da si¢ wyr6wnowazy¢. Starannie projektujac taki silnik
mozna wytlumi¢ co najwyzej tyle czegstotliwosci harmonicznych, ile cylindrow ma
dany silnik. Pozostate czestotliwosci harmoniczne pozostaja niettumione. Z dru-
giej jednak strony w silniku ttokowym wysokie temperatury pojawiaja si¢ gtdéwnie
w gornych czg$ciach cylindrow, gdzie znajduja si¢ komory spalania. Co wigcej
elementy sasiadujace z nimi daje si¢ efektywnie chtodzi¢. Dzigki temu w kon-
strukcjach silnikéw tlokowych mozna stosowac stopy aluminium, a w niektorych
miejscach nawet stopy magnezu (np. kadluby reduktoréw, mocowania agregatow).
Stosunkowo niewielkie temperatury konstrukcji silnika oznaczaja tez umiarkowa-
ne odksztatcenia cieplne.

W silnikach turbinowych sytuacja jest doktadnie odwrotna. Osiowosymetrycz-
na konstrukcja, ruch obrotowy oraz ciagly a nie cykliczny proces spalania powo-
duja, ze drgania wywotane przez takie silniki sa stosunkowo niewielkie. Znacznie
trudniej jest jednak poradzi¢ sobie z odksztatceniami cieplnymi (rys.7.53-55). Sto-
sunkowo latwo dawato si¢ to zrealizowa¢ w silnikach ze spr¢zarka odsrodkowa

b)

il A

AF

Rys.7.53 toza silnikow odrzutowych ze sprezarka a) osiowa i b) promieniowa
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Rys.7.54. Problem kompensacji odksztalcen termicznych silnika z dopalaczem za pomoca
elementow wahliwych

W wielu przypadkach mozna tego dokonaé poprzez stosowanie elementow
wahliwych (rys.7.53a). Dotyczy to zwlaszcza tych silnikéw, w ktorych odlegtosé
migdzy konsolami nie jest zbyt duza. W tych przypadkach nawet bardzo duze od-
ksztatcenia wzgledne daja w rezultacie umiarkowane odksztalcenia bezwzgledne.
Zastosowanie wigc elementéw wahliwych nie powoduje istotnych problemow.
Inaczej sprawa ma si¢ jednak w przypadku silnikow z dopalaczem. Silniki takie
sa zazwyczaj dlugie 1 wymagaja podparcia zarowno w przedniej, jak i tylnej czg-
sci. Niestety dtugi ,,goracy” obszar silnika wydtuza si¢ pod wptywem temperatury
W sposOb znaczacy. Zastosowanie elementéw wahliwych mogloby w tych przy-
padkach spowodowa¢ zmiang kierunku wektora ciagu w zalezno$ci od temperatu-
ry (rys.7.54). Mozna temu zaradzi¢ instalujac na dopalaczu rolki, ktore moga si¢
toczy¢ po prowadnicach zamocowanych do kadtuba (rys.7.55). Przy takim roz-
wiazaniu nawet bardzo duze odksztatcenia cieplne moga by¢ skompensowane bez
wprowadzania dodatkowych naprezen do konstrukcji, jak réwniez bez istotnych
Zmian geometrii.

W przypadku samolotow komunikacyjnych z silnikami odrzutowymi pod skrzy-
dtami, ich montaz odbywa si¢ zazwyczaj za posrednictwem pylonow (rys.7.56-
58). Koniecznos$¢ ich stosowania wynika z duzej odleglosci pomigdzy konsolami
umieszczonymi na silniku a punktami wprowadzenia sit skupionych w konstrukeji
skrzydta. Zastosowanie catkowicie kratownicowej konstrukeji toza bytoby w tych
przypadkach bardzo cigzkie. W zwiazku z tym znaczna cz¢$¢ toza ma konstrukcje
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Rys.7.55. Kompensacja odksztatcen termicznych silnika z dopalaczem za pomoca rolek

polskorupowa, na ktorej koncach znajduja si¢ ramy, konsole lub zastrzaty dosto-
sowane do geometrii zastosowanego silnika. W przypadku samolotow z silnikami
po bokach tylnej czgsci kadtuba spotyka si¢ zarowno toza ramowe, jak i blachow-
nicowe (1ys.7.59). W kazdym jednak wypadku pamigta¢ nalezy o przeniesieniu
wszystkich sktadowych obciazen od zespotu napgdowego oraz o prawidlowym ich
wprowadzeniu w konstrukcje samolotu. Praktycznie wszystkie wspotczesne samo-
loty maja konstrukcj¢ cienko$cienna, natomiast obciazenia od toza silnikowego
wprowadzane sa w niq w postaci sit skupionych. Sity skupione mozna wprowa-

Rys.7.57. Dostgpy obstugowe do silnika zamontowanego na pylonie pod skrzydlem
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Rys.7.59. Mocowanie turbinowego silnika odrzutowego na tozu blachownico wym lub
kratownicowym z boku tylnej czesci kadtuba

dza¢ w konstrukcje cienko$cienng wylacznie w taki sposob, aby wektor danej sity
lezat w plaszczyznie elementu cienkosciennego lub dawal si¢ roztozy¢ na skta-
dowe lezace w ptaszczyznach elementéw cienkosciennych przenoszacych te site.
Przytozenie sity skupionej do elementu cienko$ciennego pod katem innym niz 0°
spowoduje przebicie tego elementu. W zwiazku z tym w miejscu wprowadzenia
sity skupionej w konstrukcje¢ samolotu zawsze musi si¢ znajdowac element, ktore-
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go plaszczyzna zawiera kierunek wprowadzanej sity. Moze to by¢ np. zebro, wrega
lub $cianka dzwigara.

W samolotach wielosilnikowych wyposazonych w $migta, silniki zazwyczaj
znajduja si¢ w tzw. gondolach silnikowych. Najmniejszy przekrdj czotowy gondoli
uzyskuje si¢ wtedy, gdy wektor ciagu przylozony jest przed krawedzia natarcia
skrzydta (rys.7.60). Warunek ten jest tatwy do spetnienia w przypadku ttokowych
silnikow gwiazdowych, jednakze w przypadku silnikow turbinowych pojawiaja
si¢ znaczace komplikacje. Czgsto sa one bowiem wyposazone w dysze wylotowa

Rys.7.60. mocowanie turbinowego silnika smigtowego na tozu przed skrzydtem

w tylnej czgsci silnika, ktorej o$ pokrywa si¢ z osia watu silnika. Jesli przy tym
silnik nie ma reduktora Iub ma reduktor z przektadnia obiegowa lub rozgalezio-
ng, to wektor ciagu ma kierunek pokrywajacy si¢ z osia dyszy silnika. Oznacza
to, ze dla uniknigcia kolizji migdzy goracymi gazami spalinowymi a konstrukcja
samolotu niezbedne jest zastosowanie stosunkowo krotkiej i kretej rury wylotowej
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Rys.7.61. problem instalacji rury wylotowej turbinowego silnika $migtowego
zamontowanego w gondoli przed skrzydlem

Rys.7.62. Turbinowy silnik $miglowy
PT-6 z odwrotnym kierunkiem kierunkiem
przeptywu w samolocie PZL 130 Orlik
(Muzeum Wojska Polskiego w Warszawie)
1 montaz tego typu silnika
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(rys.7.61). Powoduje to znaczna redukcje energii unoszonej wraz z gazami spali-
nowymi i odchylenie kierunku wylotu gazéw od kierunku wektora ciagu. Jest to
stosunkowo nieekonomiczne, gdyz energi¢ spalin mozna wykorzysta¢ do zwigk-
szenia ciagu zespotu napedowego. Pod warunkiem jednak, ze gazy wyptywaja
w odpowiednim kierunku. Co gorsza chcac zastosowac nieco bardziej ,,wyprosto-
wana” rur¢ wylotowa, nalezatoby wydtuzy¢ gondole i przesunaé silniki bardziej
do przodu. To z kolei przesungtoby do przodu potozenie srodka masy samolotu.
Z tego wzgledu w niektorych turbinowych silnikach $migtowych stosuje sig uktad
odwrotny, tzn. bezposrednio za reduktorem $migla znajduja si¢ dysze wylotowe
rozchylone na boki i do tytu (rys.7.62). Dalej jest turbina, komora spalania, spre-
zarka 1 wlot powietrza. Dzigki temu spaliny wyprowadzane sa na zewnatrz tuz
za $miglem, co pozwala na maksymalne skrocenie gondoli. Wymaga to jednak
zaprojektowanie takiego wlotu powietrza i kanatu dolotowego, aby nie zasysa¢ do
silnika jego wlasnych spalin. Odpowiedni kanat dolotowy jest w tym przypadku
zazwyczaj dhugi i krety, co powoduje spadek energii powietrza dolatujacego do
silnika 1 zagraza oderwaniem warstwy przysciennej w miejscach, gdzie kanal za-
kreca. Z tego wzgledu wiele silnikow ma ,,normalny” uktad, a instaluje si¢ je pod
lub nad skrzydiem (rys.7.63). Gondola ma wtedy wigksze pole przekroju, ale gazy
spalinowe udaje si¢ wyprowadzi¢ rownolegle do kierunku wektora ciagu. Dzigki
temu energi¢ unoszona wraz z gazami spalinowymi daje si¢ wykorzysta¢ do wy-
twarzania ciagu w sposob najbardziej efektywny.

Warto przy tym zauwazy¢, ze goracy uktad napedowy, w ktorym nieustanie
zachodzi spalanie, stanowi duze zagrozenie dla pozostatych elementow konstruk-
cji samolotu, a zwlaszcza dla jego instalacji paliwowe;j. Silniki sa oczywiscie tak
konstruowane, aby nie wywotywac pozarow. Zawsze jednak moze si¢ zdarzy¢ po-
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Rys.7.63 Rury wydechowe turbinowych silnikow $miglowych zainstalowanych
w gondolach pod i nad skrzydlem.
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Rys.7.64. Sciana ogniowa za silnikiem w samolocie SAAB B-18
(Flygvapenmuseum Linkdping)

zostawienie resztek paliwa lub smarow wokot silnika w trakcie obshugi. W sprzy-
jajacych warunkach moze doj$¢ do zaplonu tych resztek. Takie krotkotrwate incy-
denty nie moga jednak spowodowac pozaru samolotu. W zwiazku z tym pomig¢dzy
silnikiem a reszta samolotu powinna si¢ zawsze znajdowac tzw. §ciana ogniowa,
ktéra uniemozliwia przedostawanie si¢ do niej plomieni z przedziatu silnikowego
(rys.7.64). Dotyczy to zwlaszcza samolotow, w ktorych bezposrednio za silnikiem
znajduja si¢ zbiorniki paliwa. Sciana ogniowa powinna byé wykonana z materiatu
zaroodpornego. Rolg te bardzo czgsto speinia cienka blacha stalowa.

7.7. Chlodzenie zespolu napedowego

Z punktu widzenia cyklu cieplnego realizowanego przez silnik spalinowy chto-
dzenie jest rownie wazne jak ogrzewanie, a jednocze$nie znacznie trudniejsze do
zrealizowania. W zwiazku z tym w konstrukcji samolotu trzeba zadba¢ o jak naj-
korzystniejsze warunki dla realizacji tego procesu. Wiele projektow samolotow do-
znalo znaczacych op6znief wlasnie z powodu probleméw z chtodzeniem zespotow
napgdowych, a NACA (poprzedniczka NASA) poswigcita temu zagadnieniu wiel-
ki program badawczy. W przypadku silnikéw tlokowych stosuje si¢ dwa systemy
chtodzenia silnika: chtodzenie ciecza i chtodzenie powietrzem. Chlodzenie ciecza
polega na wymianie ciepta pomigdzy §ciankami cylindrow a ciecza przeptywajaca
w specjalnie do tego celu zaprojektowanych kanatach. Nastepnie ciecz chtodzaca
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odprowadzana jest na zewnatrz do wymiennika ciepta zwanego chtodnica. Tam
z kolei ciecz przeplywajaca przez wymiennik jest chtodzona przez strumien po-
wietrza, po czym wraca do cylindréw. System ten jest dobrze znany i popularny,
zwlaszcza w przemys$le motoryzacyjnym. Z punktu widzenia samolotéw ma jed-
nak kilka wad. System tan wymaga stosowania dodatkowych, stosunkowo cigz-
kich elementow. Chtodnice wytwarzaja znaczny opor aerodynamiczny. Chtodnice
musza pracowaé w znacznie szerszym zakresie temperatur i predkosci przeptywu
powietrza niz to ma miejsce w motoryzacji. W trakcie jednego lotu temperatura
otoczenia moze si¢ zmieni¢ od +50 do -50°C, a predkosc od 0 do 200m/s. Kompli-
kuje to caty uktad, ktoéry, jak kazdy mechanizm - nie jest w 100% niezawodny. Na
domiar ztego jest on wrazliwy na uszkodzenia mechaniczne. Zderzenie z ptakiem
[28], lub ostrzat z tatwoscia moga zniszczy¢ instalacj¢ chtodzaca, prowadzac na-
tychmiast do krytycznego stanu lotu. Z tych tez powodow chlodzenie ciecza stosuje
si¢ zazwyczaj wtedy, gdy duza liczbe cylindrow trzeba zmiesci¢ w jak najmniej-
szej objetosci, co uniemozliwia przeplyw powietrza migdzy nimi W pozostatych
przypadkach stosuje si¢ chtodzenie silnikow tlokowych powietrzem. System ten
nie ma wigkszosci wad chlodzenia ciecza, jest jednak mniej efektywny, w zwiazku
z tym urzadzenia zapewniajace chlodzenie powietrzem stawiaja zazwyczaj wigk-
szy opOr niz opdr chlodnicy cieczy. Wspomniany program NACA dotyczyl wlasnie
redukcji oporu aerodynamicznego silnikow gwiazdowych, przy jednoczesnym za-
pewnieniu im odpowiedniego chlodzenia powietrzem (rys.7.65,66). Whasciwym
rozwiazaniem okazato si¢ umieszczenie silnika wewnatrz pierscieniowej owiewki,
ktorej krawedz natarcia ma przekroj kroplowy i jest taki uksztattowana, aby utwo-
rzy¢ rozbiezna dyszg tuz przed cylindrami. Duzym problemem okazato si¢ jed-
nak zapewnienie réwnomiernego chtodzenia catej powierzchni cylindrow. Sa one
oczywiscie pokryte odpowiednimi zebrami chlodzacymi, jednakze optyw cylindra
jest zblizony do optywu walca w strumieniu powietrza prostopadtym do jego osi.
W okolicy maksymalnego przekroju walca dochodzi do oderwania opltywu, w wy-
niku czego za walcem pojawiaja si¢ tzw. wiry Karmana. Oznacza to, Ze przednia
cze$¢ cylindra jest chtodzona znacznie efektywniej niz tylna. Mozna temu czg$cio-
wo zaradzi¢ powigkszajac powierzchnig zeber chtodzacych tylng czgs$¢ cylindrow.
Lepszym jednak rozwiazaniem okazuje si¢ zastosowanie tzw. deflektorow zmu-
szajacych powietrze do przeptywu tuz za tylnymi $ciankami cylindrow. Deflektory
mozna wykona¢ z cienkiej blachy duralowej i dopasowa¢ indywidualnie do kaz-
dego cylindra w kazdym typie samolotu, w ktorym jest on stosowany. Jest to wigc
rozwiazanie lzejsze, zajmujace mniej miejsca i bardziej elastyczne. W przypadku
gdy zabiegi te nie pomagaja mozna dodatkowo zastosowaé wentylator we wlocie
powietrza, jak to zrobiono np. w silniku samolotu FW-190 (rys.7.66b). Z kolei,
jesli w pewnych stanach lotu chtodzenie jest zbyt intensywne, to we wlocie lub
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Rys.7.65. Ostona NACA silnika gwiazdowego, chtodzonego powietrzem
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wylocie mozna zainstalowac zaluzje zamykajace sig 1 otwierajace w zaleznosci od
potrzeb.

Zasada dziatania i konstrukcja uktadu chtodzenia silnikow chtodzonych powie-
trzem, zbudowanych w innych uktadach konstrukcyjnych, jest podobna (rys.7.67-
68). Pod owiewka silnika znajduje si¢ zazwyczaj kanal doprowadzajacy powietrze
do kazdego z cylindrow. Z drugiej strony cylindrow zainstalowane sa z kolei de-
flektory zapewniajace prawidtowe chtodzenie ,,tylnej czesci” kazdego z nich. Istot-
ne problemy moga si¢ pojawi¢ w przypadku pchajacych zespotow napedowych,

Rys.7.66. Deflektory utatwiajace chtodzenie tylnych stron cylindrow w silnikach gwiaz-
dowych chtodzonych powietrzem: a) Prat & Whitney Double Wasp 2800B (Imperial War
Museum, Duxford) 1 b) BMW-801(Science Museum, London)

jako ze predkos¢ powietrza przed $miglem jest mniejsza niz za Smigltem. W ukta-
dzie pchajacym wlot powietrza chtodzacego rowniez znajduje si¢ przed smigtem.
W zwiazku z tym w wielu przypadkach wydatek powietrza przeptywajacego po-
migdzy cylindrami okazuje si¢ zbyt maly. Rozwiazaniem moze by¢ umieszczenie
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wylotu powietrza chtodzacego bardzo blisko $migta. Dzigki temu odsysa ono po-
wietrze spod owiewki, zwigkszajac wspomniany wydatek.

Podobnie jak silniki tlokowe, rowniez i silniki odrzutowe wymagaja chtodzenia.
Odbywa si¢ ono jednak dzigki wykorzystaniu kilku r6znych mechanizméw. Czgs¢
powietrza doprowadzonego w okolice wlotu powietrza do silnika moze oczywiscie
optywac¢ silnik od zewnatrz odbierajac od niego ciepto. Zazwyczaj jednak nie jest
to wystarczajace. Wykorzystuje si¢ wigc do chlodzenia takze instalacj¢ olejowa
smarujacg silnik. Olej wyprowadzany z silnika na zewnatrz unosi z sobg znaczne
ilosci ciepta, przeptywa przez wymiennik ciepta, gdzie jest chtodzony, a nast¢pnie
powraca do silnika, gdzie zapewnia smarowanie i ulatwia chlodzenie (rys.7.69).

Rys.7.68. Chlodzenie powietrzem silnika rzgdowego Avia M-431 (Letecké muzeum Kbely)
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Chtodzenie oleju jest zreszta stosowane rowniez w silnikach ttokowych. Czgsto
jednak rowniez i te metody chlodzenia nie wystarczaja, zwlaszcza, ze zwigkszanie
sprawnosci turbinowych silnikow odrzutowych wymaga spalania paliwa w coraz
to wyzszych temperaturach. Oznacza to wzrost temperatury przed turbina, ktéra
w zwiazku z tym musi by¢ wykonana ze stopu zarowytrzymatego i dodatkowo
chlodzona, a jej powierzchnia dodatkowo zabezpieczona przed erozja. Czgste jest
wigc wykonywanie topatek turbin z kanatami, przez ktore przeptywa powietrze
pobierane ze sprezarki silnika. Kanaly te moga by¢ otwarte, dzigki czemu powie-
trze wyptywa na zewnatrz topatki i tworzy na jej powierzchni film izolujacy ja od
otaczajacych goracych gazoéw spalinowych (rys.7.70).
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Rys.7.69. Chiodzenie turbinowego silnika odrzutowego

Rys.7.70. a), b) Chtodzone topatki turbiny silnika odrzutowego, ¢) rdzen odlewniczy od-
wzorowujacy kanaty chtodzace wewnatrz topatki
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7.8 Wloty i wyloty

Wszystkie silniki spalinowe, za wyjatkiem rakietowych, czerpia z atmosfery po-
wietrze niezbg¢dne do spalania paliwa. Ksztalt wlotow powietrza [11] i kanatow
doprowadzajacych je do silnika ma wigc istotne znaczenie dla stabilnosci pracy
jednostki napedowej [9, 94, 126-128]. Najprostszy wlot powietrza to wyprowa-
dzona na zewnatrz samolotu rura ustawiona w taki sposob, aby jej 0§ byta rowno-
legta do kierunku przeptywu (rys.7.71b). Jego wada jest jednak stosunkowo duzy
opor aerodynamiczny. W zwiazku z tym w NASA zaprojektowano wlot zagtebiony
w pokrycie samolotu (rys.7.71a,72). W praktyce okazato si¢, ze co prawda jego
opor jest niewielki, ale nie zapewnia on wlasciwych warunkow przepltywu pozwa-
lajacych na prawidtowa pracg silnika. W zwiazku z tym tylko niewiele samolotow
prébowano wyposazy¢ w taki wlasnie wlot do silnika. Jest on natomiast bardzo
popularny w innych zastosowaniach, np. jako wlot do pomocniczej jednostki na-
pedowej, do chlodzenia roznego rodzaju instalacji, klimatyzacji, czy wentylacji.
Geometria wlotu komplikuje sig, gdy samolot ma si¢ porusza¢ z duza pred-
ko$cig podzwigkowa. Jak juz wspomniano koncowki topatek sprezarki powinny

Rys.7.71. Poddzwigkowe wloty powietrza typu (a) NACA i (b) Pitot (Muzeum Lotnictwa
Polskiego) oraz naddzwigkowe (c) dwuwymiarowe i (d) trojwymiarowe
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Rys.7.72. Geometria wlotu typu NACA

si¢ porusza¢ z odpowiednio mata predkoscia poddzwigkowa. Ich predkos¢ jest
przy tym réowna sumie wektorowej predkosci postgpowej powietrza docierajace-
go do sprezarki z predkoscia liniowa koncowki w ruchu obrotowym. Optaca sie
wigc w taki sposob zaprojektowac wlot i kanat dolotowy, aby predkos¢ powietrza
docierajacego do sprezarki byta mniejsza od predkosci lotu samolotu. Zazwyczaj
wigc kanat dolotowy jest dysza rozbiezna (rys.7.73). Projektujac go trzeba jednak
zwrdci¢ uwage na szereg problemow. Przede wszystkim w kanale nie powinno do-
chodzi¢ do oderwania warstwy przys$ciennej przeptywajacego przezen powietrza.
W zwiazku z tym kat pomigdzy osia przeptywu, a Sciankami kanalu nie powinien
by¢ wigkszy niz 10°. Z kolei krawedzie wlotu powinny by¢ zaokraglone, zwtaszcza
od wewnatrz w taki sposob, aby do oderwania nie dochodzito niezaleznie od kata
natarcia, pod jakim powietrze dociera do wlotu. Z tego wzgledu wloty czesto by-
waja rowniez pochylone. Na koniec trzeba zwroci¢ uwagg na to, ze uksztattowany
w ten sposob wlot jest dysza zbiezno-rozbiezna, a wlatujace do niej powietrze ma
predkos¢ okotodzwigkowa. Moze to doprowadzi¢ do osiagnigcia predkosci dzwig-
ku w miejscu najmniejszego przekroju, a wtedy czg$¢ rozbiezna dyszy zamiast
zmniejszac¢ predkos¢ powietrza moze zacznie ja zwigkszaé. Nalezy wige zwrocic
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uwage na to, aby w miejscu najmniejszego przekroju wlotu predkos¢ zawsze byta
poddzwigkowa. W przeciwnym razie spowolnienie powietrza do predkosci pod-
dzwigkowej wymagatoby zastosowania dtugiego kanatu dolotowego, w ktorym
w dodatku mogtaby si¢ tworzy¢ fala uderzeniowa.
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Jak z powyzszych rozwazan wynika zaprojektowanie wlotu powietrza w sa-
molocie naddzwigckowym jest jeszcze trudniejsze. Trzeba bowiem zadbac o to, aby
powietrze wpadajace do kanatu dolotowego miato predkos¢ poddzwickowa. Dla
matych predkosci naddzwigkowych mozliwe jest jeszcze zastosowanie prostego
wlotu w postaci rury z dysza rozbiezna wewnatrz (rys.7.74a). Jest to mozliwe dla-
tego, ze przed wlotem tworzy si¢ prostopadia do przeptywu fala uderzeniowa. Jesli
predkos¢ powietrza przed falg jest tylko nieznacznie naddzwigkowa, to w przekro-
ju wlotu moze by¢ poddzwickowa. Zastosowanie dyszy rozbieznej pozwoli wigc
na dalsze spowolnienie przeptywu w kanale dolotowym. Jest to jednak mozliwe
tylko przy niewielkich predkosciach naddzwigkowych, a ponadto prostopadia fala
uderzeniowa wytwarza ogromny opor acrodynamiczny. W zwiazku z tym stoso-
wanie takich prostych wlotow nie jest efektywne. Zamiast nich stosuje si¢ wloty
generujace skos$ne fale uderzeniowe. Najprostszy z takich wlotow ma posta¢ okra-
glej rury z dysza rozbiezna wewnatrz oraz cialem centralnym o ksztalcie dwoch
stozkow stykajacych si¢ podstawami. Ze wzgledu na symetri¢ osiowa wlot taki na-
zywa si¢ dwuwymiarowym (rys.7.71c, 74b), jego analiz¢ bowiem mozna upro$ci¢
do przypadku ptaskiego. Cialo centralne umieszczone jest w takim miejscu, aby
fala uderzeniowa powstajaca na szczycie przedniego stozka przechodzita tuz przed
krawedzia dyszy wlotu. Dzigki temu po raz kolejny, dla matych naddzwigkowych
predkosci lotu, predkos¢ powietrza wpadajacego do wlotu bedzie poddzwigkowa,
z tym, ze opor samolotu bedzie mniejszy. Dzigki zastosowaniu dyszy rozbieznej
1 tylnego stozka predkos¢ przeptywu przed sprezarka bedzie niewielka. Co jednak
zrobi¢, zeby samolot taki moégt zmieni¢ predkos¢? Powietrze tuz za fala moze, co
prawda - mie¢ predkos¢ poddzwickowa, ale natychmiast zaczyna si¢ rozpedzac
i w nieduzej odleglosci od niej znowu bedzie miato predkos¢ naddzwigkowa. Jesli
wigc predkosc lotu spadnie, to kat fali uderzeniowej si¢ zmieni w taki sposéb, ze
odlegtos¢ wlotu od fali wzro$nie. Oznacza to, ze predko$¢ powietrza we wlocie
moze si¢ okaza¢ naddzwigkowa. Z drugiej strony, jesli samolot przyspieszy, to
fala uderzeniowa dostanie si¢ do srodka wlotu destabilizujac przeptyw wewnatrz.
Istnieje, co prawda, mozliwos¢ stosowania wlotow, w ktorych fala uderzeniowa
dostaje si¢ do wngtrza kanatu dolotowego. Sa to jednak bardzo trudne przypadki,
a ich niezawodnosc jest ograniczona. Aby wigc zapobiec obydwu tym zjawiskom,
ciala centralne sa zazwyczaj ruchome. Jesli predkosc¢ spada to cofaja si¢ do wngtrza
wlotu, jesli predkos¢ rosnie to wysuwaja si¢ na zewnatrz. Dzigki temu niezaleznie
od predkosci lotu samolotu odleglos¢ fali uderzeniowej od krawegdzi wlotu moze
by¢ stala. Moze sig jednak okazaé, ze zakres ruchow stozka jest niewystarczajacy,
aby dopasowac przeplyw dla kazdej predkosci lotu samolotu. Mozna wtedy zasto-
sowac ciato centralne z zalamaniem i1 wytworzy¢ dwie fale uderzeniowe na jego
powierzchni (rys.7.74c, 75). Pierwsza fala uderzeniowa spowalnia w tym wypadku
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Rys.7.75. Dwustopniowe ciato centralne we wlocie samolotu Su-7
(Muzeum Lotnictwa Polskiego)

Rys.7.76. Krzywoliniowe ciato centralne we wlocie samolotu bezzatogowego D-21
(Pima Air Museum, Tucson)
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przepltyw do matej predkosci naddzwigkowej, druga do poddzwickowej. Zataman
tych moze by¢ oczywiscie wigcej (rys.7.74d), dzigki czemu da sig osiagac jeszcze
wigksze predkosci lotu samolotu, caly czas utrzymujac poddzwigkowa predkose
powietrza we wlocie. Dla bardzo duzych predkosci naddzwigkowych mozna stoso-
wac ciata centralne o ksztatcie zmieniajacym si¢ nieliniowo (rys.7.74e, 76), dzigki
czemu na ich powierzchni pojawia si¢ wiele kolejnych fal uderzeniowych. Dzigki
temu mozliwe jest osiaganie predkosci rzedu Ma=3, z zachowaniem poddzwig-
kowej predkosci we wlocie. Problemem jest jednak to, ze oplywajac taki obiekt
powietrze nie ptynie wzdtuz osi wlotu, lecz rozptywa si¢ na boki. Wnetrze wlotu
musi wigc by¢ tak uksztattowane, aby mozliwie tagodnie skierowaé powietrze do
silnika.

W samolotach bojowych zastosowanie czolowego wlotu powietrza utrudnia
instalacj¢ radaru (rys.7.77), a catkowicie uniemozliwia instalacj¢ radaru z antena
o duzej $rednicy. W zwiazku z tym w wigkszosci samolotow wloty znajduja sig po
bokach kadhuba. Poczatkowo probowano je projektowac jako wycinki osiowosy-
metrycznych wlotow dwuwymiarowych (rys.7.78, 30). Zabieg ten nie daje jednak
znaczacych korzysci. Pomimo bowiem czg$ciowej symetrii wlotu, pole przeptywu
przed wlotem nie jest symetryczne. Czgsto wige stosuje si¢ wloty o innych ksztat-
tach, tatwiej dajace si¢ wpisa¢ w sylwetke samolotu (rys.7.71d,80). Analiza tych
tzw. wlotdéw trojwymiarowych jest jednak duzo bardziej skomplikowana. Zamiast
ciata centralnego jedna ze $cian wlotu jest zazwyczaj przedtuzona, dzigki czemu
moze wytwarza¢ przed wlotem falg¢ uderzeniowa podobnie jak cialo centralne.
W samolotach powolniejszych ptyta ta jest zazwyczaj nieruchoma, dzigki czemu
jest 1zejsza (rys.7.79). W samolotach szybszych wlot musi pracowaé w wigkszym
zakresie predkosci, jest wigc wyposazony w mechanizm poruszajacy plyta wytwa-
rzajaca fal¢ uderzeniowa (rys.7.80), dzigki czemu ta ostatnia zawsze znajduje si¢
we wlasciwym miejscu przed wlotem.

Warto przy tym wiedzie¢, ze wada wlotdw umieszczonych po bokach kadtuba
jest to, ze dostarczaja do zespotu napedowego powietrze o rdoznych parametrach
termodynamicznych w zaleznos$ci od kata $lizgu. Nie jest to wielkim problemem
w samolotach dwusilnikowych, w ktorych lewy wlot zasila lewy silnik, a pra-
wy wlot prawy silnik. Jednakze w samolotach jednosilnikowych, docierajace do
pierwszego stopnia sprezarki powietrze z dwoch roznych zrodet nie wptywa ko-
rzystnie na stabilno$¢ jej pracy.

Innym problemem wynikajacym z instalacji wlotoéw po bokach kadiuba jest
grubos¢ warstwy przysciennej wystgpujacej w przeptywie wokot kadluba. Zaczyna
si¢ ona rozwija¢ na dziobie samolotu, wigc w okolicy wlotu jest juz gruba i prawie
na pewno turbulentna.
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Rys.7.77. Zastosowanie wlotu czotowego typu Pitot utrudnia instalacj¢ radaru z antena
0 duzych wymiarach a) MiG-17 (Letecké muzeum Kbely), b) MiG-21
(Deutsches Museum Flugwerft Schleisshein)

-

Rys.7.78 Umieszczenie wlotu z boku kadtuba stawia pod znakiem zapytania jego dwuwy-
miarowos¢ (F-111) (Pima Air Museum, Tucson).

Tymczasem zasysanie przez wlot powietrza o duzej turbulencji jest niekorzyst-
ne, warto wigc unikac¢ dostawania si¢ do wlotu warstwy przys$ciennej wytworzonej
przez kadtub przed wlotem. Doklada si¢ wigc staran, aby warstwa ta zostata od-
separowana i niewpuszczona do wlotu. Popularnym rozwiazaniem jest odsunigcie
plyty wytwarzajacej falg uderzeniowa od kadtuba poza obszar warstwy przyscien-
nej (rys.7.79, 80). Powietrze przeptywajace miedzy kadlubem a ptyta jest wtedy
kierowane w dot i w gorg. Czasem czg$¢ tego powietrza pobierana jest do kanatu
wewnatrz kadtuba i wyprowadzana z niego w dogodnym miejscu. W plycie czgsto
wykonuje si¢ otworki, przez ktore dodatkowo odsysana jest warstwa przyscienna
(rys.7.80). W samolotach poddzwigkowych przed wlotem mozna réwniez zasto-
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Rys.7.80. Oddzielanie warstwy przys$ciennej przy pomocy plyty sterujacej fala uderzeniowa
oraz odsysanie warstwy przysciennej przed wlotem samolotu F-4 Phantom
(Imperial War Museum, Duxford)

sowac¢ stopien odsuwajacy warstwe przyscienng od wlotu (rys.7.81a) lub dzielony
wlot, ktorego zewngtrzna czg$¢ doprowadza powietrze do silnika, a wewngtrzna
(blizsza kadlubowi) odprowadza powietrze na zewnatrz (rys.7.81b).

Czasami geometria wlotu nie pozwala na prawidtowe zasilanie silnika w po-
wietrze we wszystkich dozwolonych stanach lotu. Dotyczy to zwtaszcza lotow na
bardzo duzych katach natarcia, lub zawisu w samolotach pionowego startu i lado-
wania. W tych przypadkach przydatne sa dodatkowe wloty powietrza rozmiesz-
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Rys.7.81. (a) rozsuwanie warstwy przysciennej przy pomocy stopnia przed wlotem Cessna
T-37 Tweet, (b) oddzielanie warstwy przysciennej ptyta we wlocie Lockheed Shooting Star
(Pima Air Museum, Tucson)

Rys.7.82 Dodatkowe wloty powietrza poprawiajace dziatanie wlotu na duzych katach natar-
cia 1 stabilizujace pracg silnika, (a) Su-22 (Lenmpansnuiii Myseii Boenno-Bozoywmnwix Cun),
(b) Hawker Harrier.

czone po bokach kadluba i otwierajace si¢ w razie potrzeby (rys.7.82). Czasem tez,
wloty powietrza wyposazone sa w urzadzenia chronigce przed pytem, zderzeniami
z ptakami [28] lub obiektami obcymi zasysanymi z pasa startowego przez tzw. wir
wlotowy.

Samolot musi by¢ tez wyposazony w odpowiedni wylot gazow spalinowych
[32]. W najprostszej postaci jest to po prostu rura skierowana do tytu. Jesli jednak
samolot ma lata¢ w bardzo duzym zakresie predkos$ci, to rozwiazanie takie moze
si¢ okaza¢ nieoptymalne. Z tego wzgledu samoloty naddzwickowe zazwyczaj wy-
posazone sa w dysze o zmiennym przekroju pozwalajace na regulacje $rednicy
i predkosci strumienia gazow spalinowych w celu dopasowania ich do aktualnych
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Rys.7.84. Regulowane, dysze wylotowe turbinowych silnikow odrzutowych z dopalaniem

w samolotach (a) F-15 (IWM) i (b) MiG-29 (Muzeum Lotnictwa Polskiego) oraz regulowa-

ne dysze pozwalajace dodatkowo na mieszanie zimnego powietrza z gazami spalinowymi
(c) SAAB JA 37 Viggen (Flygvapenmuseum Linkoping) i (d) Lockheed SR-71 (IWM)
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warunkoéw przeplywu zewnetrznego (rys.7.83,84). Warto przy tym zauwazy¢, ze
gazy spalinowe sa bardzo gorace, a ich predko$¢ znacznie wigksza od predkosci
powietrza na zewnatrz samolotu. Czgsto wigc spotyka si¢ rozne rozwigzania ma-
jace na celu mozliwie efektywne zmieszanie gazéw spalinowych z otaczajacym
samolot powietrzem (rys.7.84c,d). Celem tych zabiegdw moze by¢ obnizenie po-
ziomu hatasu lub sygnatury w podczerwieni. Ten ostatni spotyka si¢ najczesciej
w samolotach bojowych, gdyz moze utrudni¢ trafienie samolotu rakieta przeciw-
lotnicza.

Wylot gazow spalinowych moze by¢ wyposazony w tzw. odwracacz ciagu, prze-
znaczony do hamowania samolotu po wyladowaniu (rys.7.85,86). Zasada dziatania
tego urzadzenia sprowadza si¢ do zablokowania przeptywu gazéw spalinowych
do tyhlu i zawrodcenia ich w kierunku do przodu. Moze si¢ wydawac, ze potrzeba
instalacji odwracacza ciagu wystgpuje tylko w przypadku cigzkich samolotow od-
rzutowych o duzej predkosci minimalnej. Okazuje si¢ jednak, ze odwracacze cia-
gu przydaja si¢ rowniez w przypadku najmniejszych i najlzejszych odrzutowcow
(rys.7.86d). Dzieje si¢ tak dlatego, ze male silniki odrzutowe sg niezbyt elastyczne,
w zwiazku z tym wytwarzaja stosunkowo duzy ciag na biegu jalowym. Bardziej
si¢ wigc optaca wykorzysta¢ go do hamowania samolotu po przyziemieniu, niz
walczy¢ z nim przy pomocy hamulcow.

W ostatnich latach pojawila si¢ rowniez tendencja do wykorzystywania regulo-
wanych dysz wylotowych w celu sterowania samolotem. Pozwala to na znaczaca
poprawg manewrowosci samolotu. W niektorych przypadkach steruje si¢ wekto-

L1
- i
5 - )
e
-+
% #
R — - Y —
’ﬁ?]\.
e . S - >
-»> JE - -
e e .
D — e = m
¥

Rys 7.85. Odwracacze ciagu
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Rys 7.86. Odwracacze ciagu w samolotach (a) Boeing 747 (Musée de ['Air et de I’Espace),
(b) Jak 40 (Muzeum Lotnictwa Polskiego), (c) Panavia Tornado (Deutsches Museum Flu-

ewerft) i (d) BD-5

rem ciagu tylko w jednej plaszczyznie (gora-dot jak w F-22), w innych sterowanie
odbywa si¢ w dwoch ptaszczyznach (gora-dot i lewo-prawo, jak w X-29 1 X-31).

7.9 Smigta [158]

Na zakonczenie niniejszego rozdzialu warto jeszcze zwrdci¢ uwage na zasade dzia-
fania i konstrukcje smigiet. Lopata Smigla to ptat nosny wykorzystywany do wy-
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Rys 7.87. Sterowanie wektorem ciagu w samolotach: a) X-31 (Deutsches Museum Flu-
gwerft) 1b) F-22 (National Museum of the U.S. Air Forces)

twarzania ciaggu w stosunkowo powolnych samolotach. Tak jak dla kazdego ptata
no$nego, dla topaty $migta mozna zdefiniowac takie pojgcia jak profil, kat natarcia,
kat zaklinowania, czy cigciwa Niektore jednak maja nieco inna postaé. Dla przykta-
du zamiast rozpigtosci jest tu promien. Wynika to z charakteru ruchu §migta, ktore
porusza si¢ nie tylko ruchem postgpowym razem z samolotem, ale rowniez obro-
towym wokot osi walu silnika lub reduktora, do ktérego jest zamocowane. Ma to
istotne znaczenie dla jego geometrii, kinematyki i charakterystyk [21, 97, 125]. Jak
juz wspomniano predkos¢ danego przekroju lopaty $migta jest suma wektorowa
predkosci samolotu V i predkosci postgpowej danego przekroju w ruchu po okregu
or. Z tego wzgledu naped $miglowy nie nadaje si¢ do stosowania w samolotach
okoto i naddzwigkowych. Koncowki topat osiagaja bowiem predkos¢ dzwigku juz
dla poddzwigkowych predkosci lotu samolotu rzgdu Ma=0,85. Dalsze zwigkszanie
predkosci lotu samolotu oznaczatoby, ze na czesci topaty wystepowataby predkosé
naddzwigkowa, a na reszcie poddzwigkowa. W takich warunkach $miglo byloby
nadzwyczaj hatasliwe, a jego sprawnos¢ zostataby w sposéb znaczacy zredukowa-
na. Podejmowano, co prawda badania $migiet dla niewielkich predkosci naddzwig-
kowych, zakonczyly si¢ one jednak niepowodzeniem (rys.7.88).

Warto przy tym zauwazy¢, ze dla statej predkosci lotu V, jest ona taka sama
dla kazdego przekroju $migta wzdtuz jego promienia. Podobnie stata jest predkos¢
obrotowa ®. Poruszajac si¢ jednak wzdhuz promienia, od piasty do koncoéwki topa-
ty warto$¢ or rosnie. Oznacza to, ze dla zachowania stalego kata natarcia profilu
lopaty, jego kat zaklinowania musi male¢ wraz z rosnacym promieniem. Stad wta-
$nie bierze si¢ charakterystyczny, skrecony ksztalt topat Smigiet. W trakcie jednego
obrotu $migta kazdy przekroj biezacy jego fopaty zatoczy okrag o promieniu .
Na rys.7.89., na osi poziomej przedstawiono obwody okrggéw o promieniur, ir,
oraz odpowiadajace im przekroje topaty $migta. Jak widac ich cigciwy przecinaja
si¢ w przyblizeniu w jednym punkcie, co oznacza, ze po wykonaniu jednego ob-
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Rys.7.88 Eksperymentalne $migto naddzwigkowe
(National Museum of the U.S. Air Forces, Dayton)

rotu $migla obydwa przekroje przemieszcza si¢ do przodu o ta sama odlegtos¢ P.
Odleglos¢ ta nazywa si¢ zwykle skokiem $migta. Skok ten moze by¢ staly, jesli
opata jest sztywno zamocowana do piasty, lub zmienny, jesli jest zamontowana
obrotowo.

Celem zmienno$ci skoku $migta jest dopasowanie go do aktualnego stanu lotu
(rys.7.90). Jesli bowiem predkos$¢ V jest zmienna, a predkos$¢ o stata, to dla ma-
tych predkosci V kat natarcia topaty o statym skoku ros$nie az do oderwania war-
stwy przysciennej, a dla bardzo duzych predkosci maleje. W pierwszym przypadku

r

2Tr

2

Rys.7.89. Definicja skoku $migta
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, Warunki startowe = maty skok, w

pas T celu zapewnienia optymalnego
T kata natarcia topat $migta, duzy

v <+— skok mdglby doprowadzi¢ do

oderwania optywu na topatach i

zdlawienia silnika

Staly skok = mozliwe
wiatrakowanie po wzros$cie
predkosci np. w nurkowaniu, kat
natarcia topat optymalny tylko dla
jednej predkosci lotu

A

Zmiana skoku po zmianie
predkosci pozwala na zachowanie
optymalnego kata natarcia topat
w szerokim zakresie predkosci i
zapobiega wiatrakowaniu w
nurkowaniu

[y

sprawnosc dla najmniejszego skoku na jaki pozwala regulator

maksymalne sprawnosci dla kolejnych wartosci skoku
zadawanych przez regulator (regulacja ciagla)

NN

smiglo o skoku stalym w locie
smiglo o skoku zmiennym w locie

n [%]

V [mis]

Rys.7.90. Zmienny skok $migta
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wspotczynnik oporu profilu §migta gwattownie rosnie, ro$nie wigc réwniez mo-
ment reakcyjny $migla, w drugim wspotczynnik oporu maleje. Dla zachowania
statej predkosci o trzeba wigc odpowiednio zmienia¢ zakresy pracy silnika na duza
moc przy matej predkosci V, lub mata przy duzej. W przeciwnym razie przy mate;j
predkosci V predkos¢ obrotowa silnika spada i moze doj$¢ do zdtawienia zespotu
napedowego, co jest szczegodlnie niebezpieczne w trakcie startu samolotu. Z kolei
przy duzej predkosci V predkos¢ katowa o moze zaczaé rosnaé, az do predkosci
niebezpiecznych dla silnika z punktu widzenia jego wytrzymatosci. Przy bardzo
duzych predkosciach kat natarcia $migta moze zmale¢ do wielkosci ujemnych.
W tym przypadku to nie silnik napedza $migto, lecz na odwrét. Stan taki nazywa
si¢ dla wiatrakowaniem $migla i jest nadzwyczaj niebezpieczny. Zdarza sig to za-
zwyczaj w przypadku stromego nurkowania samolotoéw wyposazonych w $migto
o statym skoku lub po awarii silnika. W $miglach o zmiennym skoku problem ten
nie wystepuje, lub wystepuje w mniejszym zakresie, gdyz wraz ze wzrostem pred-
kosci V zwigksza si¢ rowniez skok, dzigki czemu moment reakcyjny $migta moze
by¢ staty. Przy statej mocy silnika oznacza to réwniez stata predko$¢ obrotowa ®
i na odwrot, przy spadku predkosci V, skok $migla réwniez spada, dzigki czemu
moment reakcyjny nie rosnie, predkosc¢ o po raz kolejny moze pozostac stata. Jak
wida¢ $migla o zmiennym skoku sa zdecydowanie bardziej korzystne, gdyz za-
pewniaja niezaleznos¢ sterowania moca silnika od aktualnie panujacych warunkow
lotu, zabezpieczajac przy tym zespot napgdowy zaréwno przed zdtawieniem, jak
i ,,rozkreceniem si¢” do niebezpiecznej predkosci obrotowej. Smiglo jest tez wy-
korzystane w sposob optymalny, gdyz mozna w taki sposéb je zaprojektowac, aby
przy optymalnej predkosci obrotowej silnika kat natarcia topat $§migta odpowiadat
maksymalnej doskonatoéci aerodynamicznej jego profili. Smigta o zmiennym sko-
ku sa jednak cigzsze, i bardziej skomplikowane, a co za tym idzie rowniez drozsze.
Ich niezawodnos$é¢, jak w przypadku kazdego mechanizmu, jest tez ograniczona.
Z tego wzgledu w samolotach lekkich i tanich, latajacych w niewielkim zakresie
predkosci, stosuje si¢ czgsto Smigla o stalym skoku, natomiast $migta o zmiennym
skoku stosuje si¢ w samolotach, w ktorych osiagi sa wazniejsze niz koszty.
Tradycyjnie $migta o stalym skoku wykonywane sa z drewna (rys.7.91) [131].
Najczesciej skleja sie w tym celu blok ztozony z wielu warstw o roznej orientacji
stojow, a nastgpnie frezuje. W bardziej zaawansowanych konstrukcjach dominuja
$migta metalowe [123] i kompozytowe (rys.7.93,94) [211], cho¢ dawniej roOwniez
w $migtach o zmiennym skoku stosowano fopaty drewniane. Smigto drewniane
mozna zamocowac na wale silnika na dwa sposoby (rys.7.92). W piascie $Smigla
mozna wywierci¢ otwory rownolegte do osi watu 1 przetkna¢ przez nie §ruby mo-
cujace $miglo do kolnierza na statle zamocowanego na wale. Pomigdzy tbami $rub
a piasta $migta musi si¢ wtedy znajdowaé podktadka zapobiegajaca wgniataniu si¢
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Rys.7.91. Drewniane $migto o statym skoku i jego proces wytwarzania
(Museum of Flight, Seattle, RAF Museum, Hendon)

Rys.7.92 Mocowanie drewnianego $migta o stalym skoku na piascie silnika.
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$rub w piaste. Drugim sposobem mocowania $migta do watu jest wykorzystanie
stozkowych klindw w przedniej i tylnej czgsci piasty. Tylny klin opiera sig o kol-
nierz na wale, przedni jest dociskany nakretka. Kliny wciskane sa w stozkowo
uksztaltowany otwor w piascie.

Forma pos$rednia pomigdzy $migtami o statym i zmiennym skoku sa $migta
przestawialne na ziemi (rys.7.95). Nie posiadaja one mozliwosci regulacji skoku
w locie. Pozwalaja jednak na dopasowanie go do wtasciwosci danego egzemplarza
samolotu i preferenciji uzytkownika. Smigta takie najczesciej maja topaty zakon-

Rys.7.94. Kompozytowa topata $migta
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czone cylindryczna nasada, umieszczang w dwuczg$ciowej piascie. Po ustawieniu
pozadanego skoku wszystkich topat dociaga si¢ $ruby laczace obydwie potowy
piasty, co powoduje zacis$nigcie si¢ obsad topat na ich cylindrycznych nasadach.
Skok pozostaje ustalony dzigki tarciu pomig¢dzy nasada topaty a obsada piasty.

Rys.7.96. Piasta $migta o zmiennym skoku i jej mocowanie na wale silnika
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W trakcie ustalania skoku topat konieczne jest zachowanie szczegodlnej staranno-
sci, gdyz niejednakowe ustawienie topat wywotatoby bardzo silne drgania zespotu
napgdowego.

W $miglach o skoku zmiennym w locie lopaty polaczone sa z piasta obroto-
wo za pomoca tozysk i wyposazone w przeciwmasg (rys.7.96, 98). Przeznacze-
nie tego ostatniego elementu wynika ze specyficznego ksztattu i obciazen topaty.
Jesli przeanalizuje si¢ obcigzenia masowe niewielkiego elementu lopaty $migla
znajdujacego si¢ na jej krawedzi natarcia, to okaze sig, ze sil¢ odsrodkowa, ktorej
wektor lezy w plaszczyznie prostopadtej do osi obrotu §miglta, mozna roztozy¢ na
dwie sktadowe: jedna réwnoleglta do osi podiuznej topaty $Smigla skierowana na
zewnatrz i drugg prostopadta do tej osi, skierowang zgodnie z kierunkiem obrotu
$migla rys.7.97. Przeprowadzajac analogiczne rozumowanie dla elementu topaty
na jej krawedzi sptywu okaze sig, ze sktadowa prostopadta do promienia jest skie-
rowana przeciwnie do kierunku obrotéw $migta. Obydwa te elementy sa jednak ze
soba sztywno zwiazane, wigc dziatajace na nie sktadowe sily odsrodkowej tworza
parg sit dajaca moment zmniejszajacy skok topaty $migta. Oznacza to, ze zamonto-
wana obrotowo i niezablokowana w danym potozeniu topata §migla zawsze bedzie
dazyta do ustawienia si¢ na matym skoku. Jest to o tyle korzystne, ze w przypadku
awarii mechanizmu sterowania skokiem §migta w trakcie startu samolotu, lopata
moze samoczynnie ustawi¢ si¢ w optymalnym potozeniu. Jednakze w trakcie ca-
tego lotu musi by¢ podtrzymywana w potozeniu zapewniajacym wigkszy skok.
W wielu wypadkach oznaczatoby to spore straty energii, w zwiazku z czym przy
nasadzie $migla instaluje si¢ przeciwmaseg, ktéra zapewnia moment pochodzacy
réwniez od sit bezwladno$ciowych, ale skierowany przeciwnie do momentu dzia-
ajacego na topatg. Dzigki temu mozna znaczaco zmniejszy¢ moment niezbedny do
ustawienia topaty w potozeniu zapewniajacym duzy skok smigta.

Przystepujac do omawiania typowych mechanizmow sterowania skokiem [16,
160] warto podzieli¢ $migta przestawialne w locie na dwu lub wielopotozeniowe
oraz na $migla o statej predkosci obrotowej. W pierwszym przypadku zazwyczaj
pilot decyduje o tym, kiedy przestawienie skoku ma nastapic¢, realizuje ta czynno$¢
manualnie i blokuje §miglo w nowym potozeniu. W drugim przypadku $§miglo wy-
posazone jest w regulator zmieniajacy skok w sposob ciagly w taki sposob, aby
niezaleznie od parametrow lotu samolotu predko$¢ obrotowa silnika pozostawata
stata. Pilot moze w tym przypadku zmieni¢ tylko predko$¢ obrotowa, do ktore;
smiglo bedzie si¢ dopasowywato automatycznie.

Najprostszy przyklad $migta przestawialnego w locie przedstawiony jest na
rysunku 7.99. Nasada topaty $migla wyposazona jest w mimosrodowy trzpien,
na ktory nalozona jest prostopadloscienna naktadka. Naktadka ta ma wywiercony
okragty otwor, dzigki czemu moze si¢ swobodnie obracaé na trzpieniu. Z drugie;j



326 Cezary Galinski

Rys.7.97. Moment prostujacy topaty $migta i zasada
dziatania przeciwmasy topaty smigta

Rys.7.98. Przeciwmasa $migta samolotu a) Petlakov Pe-2 (Muzeum Wojska Polskiego
w Warszawie), Bristol Blenheim (RAF Museum, Hendon)
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rolka mimosrod

Rys.7.99. Dwupotozeniowy, ,,rgczny” mechanizm zmiany skoku w locie.

strony naktadka umieszczona jest w prostokatnej szczelinie suwaka, ktory moze
si¢ przemieszczaé wzdtuz osi obrotu $§migta. Szczelina jest jednak prostopadia do
tej osi. Dzigki czemu ruch suwaka wzdhiz osi §migta przektada sig¢ na ruch obroto-
wy topaty. Celem zastosowania prostopadtosciennej naktadki jest zmniejszenie na-
ciskow pomigdzy trzpieniem a szczeling oraz zapobieganie wycieraniu si¢ Scianek
szczeliny 1 owalizacji trzpienia. Suwak jest polaczony sztywno z tarcza umiesz-
czong na piascie $migla w taki sposob, aby moglta si¢ ona porusza¢ wzdtuz osi
obrotu $migta. Gdyby mechanizm nie zawierat zadnych innych elementow, to sity
bezwladnosci dziatajace na topate obracatyby ja na mniejszy skok, ciagnac row-
noczesnie do tylu suwak i tarcze, gdyz topata nie jest wyposazona w przeciwmasy.
Zwigkszenie skoku jest mozliwe poprzez nacisnigcie na tarczg od tylu. Poniewaz
jednak $migto si¢ caty czas obraca, do tarczy nie mozna zamocowac na state zadne-
go innego elementu. Mozna jednak docisna¢ do niej rolkg ustawiona w taki sposob,
aby obtaczata si¢ po obwodzie tarczy na jej tylnej powierzchni. Nacisk na rolke od
tylu spowoduje przesunigcie catego uktadu do przodu, a dzigki mimosrodowi row-
niez obrdcenie lopaty na wigkszy kat natarcia. Jednoczes$nie rolka nie jest na state
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potaczona z tarcza, moze wigc by¢ potaczona z konstrukcja samolotu. Odbywa sig
to za posrednictwem popychacza polaczonego z jednej strony z rolka, a z drugiej
z dzwignia umieszczona w kabinie pilota. Dzigki temu pilot przestawiajac dzwi-
gni¢ w kabinie i blokujac ja w odpowiednim potozeniu definiuje pozadana warto§¢
skoku $migta. Po zablokowaniu dzwigni skok bedzie pozostawat staly, niezalez-
nie od zmiany parametrow lotu. Bedzie wigc zmniejszat predkos$¢ obrotowsa silni-
ka, jesli samolot zwalnia, lub przyspieszat jesli samolot si¢ rozpedza. W zwiazku
z tym pilot caty czas musi pamigtac¢ o tym, aby zespot napedowy nie przekroczyt
dopuszczalnych parametréw pracy i przestawiac¢ skok za kazdym razem, gdy para-
metry lotu samolotu wywolatyby przekroczenie dopuszczalnych parametrow pracy
zespohu napedowego. Koniecznos¢ ta jest stosunkowo uciazliwa, w zwiazku z tym
dysponujac odpowiednimi §rodkami warto zainwestowa¢ w zastosowanie smigla
o stalej predkosci obrotowej, co zwalnia go z tej odpowiedzialnosci.

Mechanizmy zmiany skoku w $miglach o stalej predkosci obrotowej moga
by¢ sterowane hydraulicznie Iub elektrycznie. W mechanizmie sterowanym hy-
draulicznie, takim jak na rys.7.100, w przedniej czg$ci piasty znajduje si¢ cylinder
z tlokiem. Ptyn hydrauliczny doprowadzany jest do $migla poprzez kanatl w wale

Rys.7.100 Hydrauliczny mechanizm zmiany skoku, z ruchomym tlokiem

napedowym (rys.7.102). Nad tlok przedostaje si¢ on poprzez otwor w ttoku. Z ko-
lei ttok moze by¢ potaczony z suwakiem poruszajacym mimosrodowymi trzpie-
niami topat. Jezeli predkos¢ obrotowa spada, to regulator zwigksza ci$nienie ptynu
docierajacego nad ttok, w zwiazku z czym tlok przesuwa si¢ do tytu poruszajac
suwakiem, ktory z kolei przesuwa mimosrodowe trzpienie obracajace topatami
w taki sposob, aby skok $§migta rowniez spadh. Dzigki temu predkos¢ obrotowa
ro$nie. Jesli predkos¢ obrotowa wzrosnie za bardzo, to regulator otwiera zawor
pozwalajacy na wyptywanie ptynu hydraulicznego z nad tloka. A poniewaz topaty
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Rys.7.101 Hydrauliczny mechanizm zmiany skoku, z ruchomym cylindrem w samolocie
Supermarine Spitfire (Flygvapenmuseum Linkoping)

Rys.7.102 Mechaniczno-hydrauliczny regulator predkosci obrotowej $migta w silniku Mi-
kulin M-42 (It-10) (Letecké muzeum Kbely) oraz Szwecow Asz-82 (La-5) (Llenmpanvhoiii
Myseii Boenno-Bozoywmvix Cun b Monuno)

sa wyposazone w przeciwmasy, wiec naciskaja na tlok obracajac si¢ rownoczes$nie
w strong wigkszego skoku, dzigki czemu predkos¢ obrotowa spada. Gdyby topaty
nie byly wyposazone w przeciwmasg, to $migto dziataloby na odwrot.

Zdarzaja si¢ rowniez oczywiscie inne konstrukcje mechanizméw zmieniaja-
cych skok topat. Np. ttok moze by¢ nieruchomy, a cylinder ruchomy (rys.7.101).
Z kolei ruch ttoka/cylindra nie musi by¢ przenoszony przez mimosrdéd. Réwnie
dobrze topaty moga by¢ napedzane np. mechanizmem krzywkowym i przektadnia
katowa.
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regulator

Rys.7.103. (a) elektryczny mechanizm zmiany skoku $migta, (b) bieznie ztacza obrotowe-
go (Brooklands Museum)

W $migtach ze skokiem sterowanym elektrycznie w przedniej czgSci piasty
znajduje si¢ silnik elektryczny (rys.7.103). Moze on poprzez reduktor napgdzaé
przektadnig katowa obracajaca topatami. Silnik jest zasilany i sterowany z poktadu
samolotu poprzez tzw. ztacze obrotowe, ktére moze mie¢ posta¢ kilku miedzia-
nych biezni, po ktérych poruszaja si¢ metalowe lub weglowe elementy kontakto-
we przewodzace prad podobnie do szczotek w silniku elektrycznym na prad staty.
W innych rozwiazaniach silnik elektryczny potaczony jest z mechanizmem mimo-
srodowym przy pomocy $ruby pociagowej z nakretka.

Czgsto zmiana skoku odbywa si¢ wielostopniowo. Np. w trakcie normalnego
lotu $miglo zmienia skok tylko w ograniczonym zakresie. Jesli jednak dojdzie do
awarii silnika, to $§miglo ustawiane jest ,,w choragiewke”, to znaczy w takie po-
lozenie, aby przestalo si¢ obraca¢. Dzigki temu uniemozliwia si¢ wiatrakowanie
i zmniejsza do minimum op6r samolotu. Z kolei w samolotach krotkiego startu
i ladowania $miglo o zmiennym skoku moze by¢ wykorzystane jako odwracacz
ciagu, pod warunkiem, ze ma mozliwo$¢ ustawienia si¢ na skok ujemny. Dzigki
skierowaniu ciagu $migla w strong¢ przeciwna do kierunku ruchu mozna w zna-
czacy sposob skroci¢ drogg hamowania po wyladowaniu. Niektore samoloty maja
nawet dzigki temu mozliwosé kotowania do tylu. Warunkiem wykonywania tego
manewru w bezpieczny sposob jest jednak zapewnienie pilotowi odpowiedniej
widocznosci z kabiny, np. poprzez instalacj¢ odpowiednio zorientowanych kamer
telewizyjnych. Zmiana skoku $§migta pozwala rowniez rozwiaza¢ problem duzej
bezwladnosci silnikow turbinowych. Bezwladno$¢ utrudnia wykonanie manew-
ru ,,odejscia na drugi krag” w przypadku koniecznosci przerwania ladowania. Ze
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wzgledu na swoja bezwtadno$¢ silnik turbinowy nie moze bowiem szybko zmieni¢
swojej predkosci obrotowe;j. Jesli jednak, przy maksymalnej predkosci obrotowe;j
silnika, potowa topat $migla ustawiona zostanie na dodatni skok, a druga poto-
wa na ujemny, to nawet przy maksymalnej mocy silnika ciag bedzie rowny zeru,
a samolot bedzie podchodzit do ladowania lotem §lizgowym. Jesli ladowanie si¢
powiedzie, to topaty o skoku dodatnim przestawia si¢ na skok ujemny i samolot si¢
zatrzymuje. Jesli jednak podej$cie do ladowania trzeba przerwac, to topaty o sko-
ku ujemnym przestawia si¢ na skok dodatni. Dzigki temu bardzo szybko mozna
zwigkszy¢ ciag od zera az do warto$ci maksymalnej, bez konieczno$ci zmiany
predkosci obrotowej silnika. Mozliwos¢ ta istnieje jednak tylko w $miglach o pa-
rzystej liczbie topat nie mniejszej niz cztery. Przy mniejszej liczbie topat takie ste-
rowanie ich skokiem wywotatoby drgania o niedopuszczalnej amplitudzie.

Jak z powyzszego opisu wynika, mechanizmy zmiany skoku $§migta czg¢sto sa
bardzo skomplikowane. Opisywanie ich wszystkich przekracza zakres niniejszego
podrecznika. Zamieszczono wige tutaj tylko omowienie podstawowych zasad dzia-
fania tych mechanizmoéw, a uzupehi¢ go trzeba jeszcze kilkoma zdaniami na te-
mat regulatoréw predkosci obrotowej. Regulator taki moze by¢ elektryczny, elek-
trohydrauliczny Iub mechaniczno-hydrauliczny. W pierwszym przypadku pomiar
predkosci obrotowej watu silnika odbywa si¢ w sposob elektroniczny i na tej pod-
stawie w na ztaczu obrotowym pojawiaja si¢ odpowiednie sygnaty sterujace silni-
kiem elektrycznym mechanizmu zmiany skoku. W regulatorze elektrohydraulicz-
nym pomiar predkosci obrotowej rowniez dokonywany jest elektronicznie. Uktad
elektroniczny steruje jednak serwomechanizmem otwierajacym i zamykajacym
zawory instalacji hydraulicznej zmieniajacej skok $migla. W ostatnim przypadku
pomiar predkosci obrotowej dokonywany jest catkowicie mechanicznie, a czujnik
steruje zaworami instalacji hydraulicznej. Czujnik mechaniczny predkosci obroto-
wej moze wykorzystywac sil¢ bezwladno$ci dziatajaca na dwie masy zamocowane
zawiasowo wokol obracajacego sig¢ walu, tworzac konstrukcje regulatora odsrod-
kowego Watta. Masy te podparte sa spr¢zyna w taki sposob, aby przy zerowej
predkosci obrotowej znajdowaly si¢ jak najblizej watu. Jesli wat si¢ obraca, to
pod wptywem sily bezwladnosci masy beda sie odsuwaty od watu odksztatcajac
rownoczesnie sprezyneg. Do dzwigni, na ktorych zawieszone sa masy czujnikowe
wystarczy tylko zamocowac popychacz potaczony z suwakiem zaworu sterujacego
instalacji hydraulicznej. Przy zastosowaniu takiego mechanizmu pilot moze ste-
rowac¢ skokiem lopat $§migta zmieniajac napigcie wstepne sprezyny podpierajacej
masy czujnikowe.

Jak juz wspomniano na poczatku tego rozdziatu topate $migla mozna traktowac
jako ptat no$ny. Oznacza to, ze wytwarzanie ciagu wiaze si¢ z podobnymi oporami
jak w przypadku skrzydta. Opory te przektadaja si¢ na moment reakcyjny, ktory
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musi by¢ zrownowazony przez moment silnika, aby czgsci ruchome zespotu na-
pedowego obracaty si¢ z okreslona predkoscia obrotowa. W szczegolnosci topata
$migta wytwarza wlasny $lad wirowy z wirem brzegowym. Jak wida¢ na rys.7.104
$lad ten jest skregcony, co jest przyczyna asymetrii optywu za $§miglem. Inna kon-
sekwencja istnienia $ladu wirowego jest opor indukowany przez wir brzegowy
na koncowce topaty. Najprostsza metoda redukcji tego oporu jest zwickszanie
wydtuzenia lopat. Rownoczesnie jednak $rednica §migla jest ograniczona z gory
poprzez mozliwo$¢ osiagnigcia predkosci okotodzwigkowych na koncowkach.
Z tego wzgledu wigkszo$¢ smigiel ma topaty o stosunkowo niewielkich cigciwach.
Ich wydtuzenie wynika glownie ze wzgledow wytrzymato§ciowych. W przypad-
ku $migiet samolotéw wysokosciowych problem komplikuje si¢ ze wzgledu na
rownoczesny spadek liczby Reynoldsa i predkosci dzwigku wraz z wysokoscia.
Chcac utrzymac liczbg¢ Reynoldsa w optywie topat na rozsadnym poziomie nale-
zatoby zwigkszy¢ ich cigciwy. Rownoczesnie jednak spadek predkosci dzwigku
zmusza do zmniejszania srednicy topat, co sprawia, ze sprawno$¢ $Smigla maleje.
Rozwiazaniem tego problemu moze by¢ zastosowanie reduktora i znaczace obni-
zenie predkosci obrotowej $migta, dzigki czemu mozna zwigkszy¢ jego $rednice.
Oznacza to jednak wzrost masy zespotu napedowego.

Innym rozwiazaniem moze by¢ stosowanie wingletow na koncéwkach topat,
ktoére moga zmniejszy¢ opor indukowany $migta (rys.7.105). Skrajnym rozwiaza-
niem tego problemu jest zastosowanie pier§cienia wokot $migta (rys.7.106) [25-27,

Rys.7.104. Wiry brzegowe wytwarzane na koncowkach topat $migiet

80, 219, 222]. Jesli szczelina migdzy topata a pierscieniem bedzie niewielka, to
przeptyw pomigdzy nimi zostanie skutecznie zablokowany, dzigki czemu wplyw
wiru brzegowego zostanie zredukowany. Otunelowanie $migta pozwala na zmniej-
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Rys.7.105. ,,Winglet” na koncéwce topaty Smigla

szenie wydluzenia fopat, a co za tym idzie $rednicy $migla bez wzrostu oporu in-
dukowanego, a wigc i bez wzrostu momentu niezb¢dnego do obracania takim Smi-
glem. Z kolei w celu przeniesienia wigkszej mocy mozna zwigkszy¢ liczbe topat.
Smiglo tego rodzaju nazywa si¢ $migtem otunelowanym i w swojej skrajnej po-
staci przybiera form¢ wentylatora jak np. w turbinowym silniku wentylatorowym.
Oprocz zalet posiada jednak rowniez kilka wad. Na poczatek wspomnie¢ nalezy
o kilku najbardziej oczywistych, jak wzrost masy, wynikajacy z koniecznosci za-
stosowania dodatkowego elementu, jakim jest pierscien. Jak wyzej wspomniano
piericien ten bedzie spetial swoja role tylko wtedy, gdy szczelina migdzy nim
a topatami bedzie bardzo mata. Oznacza to, ze pierscien musi by¢ bardzo sztywny.

Rys.7.106. Smigla otunelowane
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W przeciwnym razie, na skutek odksztalcen pierscienia, koncéwki topat ocieratyby
si¢ 0 jego powierzchni¢ wywotujac drgania, dodatkowe obciazenia i niszczac geo-
metri¢ elementéw napgdowych.

Wysokie wymagania dotyczace sztywnosci zwigkszaja mase pierScienia. Co
gorsza ro$nie rowniez $redni opor aerodynamiczny samolotu, gdyz geometri¢ pier-
$cienia trzeba dopasowa¢ do optywu zespotu napgdowego. Jest to mozliwe na-
wet w taki sposob, aby pierScien wytwarzat niewielki dodatkowy ciag, ale tylko
w bardzo ograniczonym zakresie parametrow lotu samolotu. Poza tym zakresem
pier§cien wytwarza dodatkowy opoér szkodliwy (rys.7.107). Jest to wigc rozwiaza-
nie korzystne dla samolotow, ktore w normalnej eksploatacji lataja wtasnie w tym
bardzo waskim zakresie parametréw lotu. Dotyczy to zwlaszcza dalekodystanso-
wych samolotow komunikacyjnych, stad powszechno$¢ stosowania w nich nape-
dow z turbinowymi odrzutowymi silnikami wentylatorowymi.

Innym rozwiazaniem jest zastosowanie skosu (rys.7.108,109). Podobnie jak
w przypadku skrzydet, zastosowanie skosu koncowek topat $migta pozwala pod-
nie$¢ krytyczna liczbe Macha, przy ktorej efekty falowe zaczynajq mie¢ dla $mi-

Rys.7.107 Smiglo otunelowane jest zoptymalizowane dla waskiego zakresu predkosci lotu,
w przeciwienstwie do $migta konwencjonalnego
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gla istotne znaczenie. Dzigki temu mozliwe jest zwigkszenie $rednicy $migta lub
zwigkszenie predkosci samolotu. Odbywa si¢ to jednak kosztem wzrostu obciazen
elementdéw konstrukcyjnych $migta, a co za tym idzie rowniez jego masy.

Na koniec warto jeszcze wspomnie€ o tzw. $miglach (i wentylatorach) przeciw-
bieznych (rys.7.110). Posiadaja one dwa wience lopat, obracajace si¢ w przeciwne
strony, a umieszczone bezposrednio jedno za drugim. Rozwiazanie to pozwala na
przeniesienie znacznie wigkszej mocy bez konieczno$ci zwigkszania $rednicy to-
pat. Wiaze si¢ to rowniez z niewielkim wzrostem sprawnosci $migta wynikajacym
z faktu, ze tylny wieniec prostuje $lad wirowy pozostawiany przez pierwszy wie-

Rys.7.109. Smigta wielolopatowe ($migto-wentylatory) ze skosnymi koncowkami topat



336 Cezary Galiniski

Rys.7.110 (a) $miglo przeciwbiezne (Imperial War Museum, Duxford), (b) przeciwbiezny
$migto-wentylator nieotunelowany (cotrarotating uducted fan)

niec, odzyskujac cze$¢ jego energii [168, 169, 191]. Zysk ten jest jednak bardzo
niewielki, gdyz $miglo takie traci z kolei energie¢ na wzrost hatasu, wynikajacy
z interferencji pomiedzy poruszajacymi si¢ blisko siebie topatami. Zle zaprojek-
towane smiglo przeciwbiezne moze mie¢ nawet mniejsza sprawnos¢ od konwen-
cjonalnego. Stad wlasnie biora si¢ wystepujace w literaturze rozbieznosci, co do
optacalnosci stosowania $migiet przeciwbieznych. Interferencja, o ktorej mowa,
przektada si¢ niestety nie tylko na wzrost hatasliwosci $migta, ale rowniez na ge-
nerowane przezen drgania, co obniza trwato$¢ zmegczeniowa zespolu napedowego.
W celu podwyzszenia jej w najnowszych rozwigzaniach tego typu stosuje si¢ rozne
liczby topat w przednim i tylnym wiencu. Zapobiega si¢ w ten sposob rownocze-
snemu zblizaniu si¢ do siebie wszystkich topat przedniego i tylnego wienca. Do
wszystkich tych problemow dodac¢ nalezy jeszcze wigksza komplikacje zespotu na-
pedowego, wynikajaca z koniecznosci stosowania dwoch watow, z ktorych jeden
obraca si¢ wewnatrz drugiego. Wewnetrzny wal napgdza przednie $miglo, podczas
gdy zewngtrzny tylne. Wewngtrzny wat ma w zwiazku z tym wigksza dlugos¢,
a rownoczes$nie mniejsza $rednicg, co dodatkowo komplikuje konstrukcje.

Pomimo wszystkich tych trudnosci $migta takie sa obecnie intensywnie rozwi-
jane pod nazwami: open rotor, prop-fan, czy unducted fan. Lacza one zazwyczaj
koncepcje $migta przeciwbieznego z koncepcja $Smigta o skosnych koncoéwkach
lopat.



ROZDZIAL 8 - KSZTALTOWANIE I ANALIZA
BRYLY SAMOLOTU

8.1 Ksztaltowanie bryly samolotu

Po zapoznaniu czytelnika z podstawowymi wilasciwosciami funkcjonalnymi po-
szczegolnych zespotow samolotu mozemy powroci¢ do przerwanego na poczatku
rozdziatu 3 omawiania procesu projektowania samolotu. W niniejszym rozdziale
przedstawiona zostanie metodyka wstepnych szkicéw bryly samolotu. Jego obec-
no$¢ moze si¢ wydawac kuriozalna, wydawac by si¢ bowiem moglo, ze kazdy po-
trafi narysowac¢ samolot. Okazuje sig jednak, ze zadanie to nie jest ani banalne, ani
tatwe do zrealizowania. Efekt koncowy nie ma by¢ bowiem tylko ,,wizjq artystycz-
ng”, lecz koncepcja mozliwie dobrze spetniajaca wymagania postawione przed
samolotem. Rysujac sylwetke samolotu trzeba wigc wzia¢ pod uwage wszystkie
zagadnienia omoOwione w niniejszej pracy, a zwlaszcza informacje wynikajace ze
statystyki, analizy misji i funkcji uzytkowych. Samolot musi by¢ bowiem dopaso-
wany do misji jaka ma realizowa¢ [172, 173, 238, 239].

Druga cecha tego podrozdziatu, ktéra moze wydac sig zaskakujaca, jest przeko-
nanie autora, ze ten etap pracy projektowej nalezy wykona¢ metodami tradycyjny-
mi, tzn. przy pomocy kartki papieru i olowka, a nie zaawansowanego oprogramo-
wania CAD. Przyczyna tego przekonania jest fakt, ze proces ksztalttowania bryty
samolotu jest iteracyjny, a jego bryta skomplikowana. Tymczasem prawidtowe
zdefiniowanie wszystkich powierzchni opisujacych bryle samolotu wprawnemu
inzynierowi moze zaja¢ nawet kilka tygodni, a efekt zazwyczaj nie jest od razu
zadawalajacy. Kolejne iteracje rozciagalyby caty ten proces projektowania w lata,
na co zazwyczaj nie ma czasu. W przypadku metod tradycyjnych, przy odrobinie
wprawy, narysowanie bryly zajmuje kilkadziesiat minut. Kilka iteracji projektu,
zawierajacych rowniez analiz¢ kazdej z nich daje si¢ wigc przeprowadzi¢ w ciagu
kilku tygodni. W efekcie powstaje wzorzec, ktory juz spelnia wigkszos$¢ przyje-
tych wymagan. Mozna go nast¢pnie opisa¢ przy pomocy oprogramowania CAD
i podda¢ doktadniejszej analizie oraz optymalizacji. Nie oznacza to jednak catko-
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witej rezygnacji z metod numerycznych w trakcie etapu projektowania. Niektore
czynnos$ci zwigzane z analiza projektowanej bryty znacznie szybciej daje sig prze-
prowadzi¢ przy wykorzystaniu arkusza kalkulacyjnego, czy prostego oprogramo-
wania aerodynamicznego. Sa to jednak metody bardzo uproszczone i niewymaga-
jace zazwyczaj doktadnego opisu geometrii samolotu. Nadaja si¢ do tego niektore
Z programoéw wymienionych w rozdziale 8.3.

Przed rozpoczgciem rysowania warto zaopatrzy¢ si¢ w odpowiednie materiaty i na-
rzedzia. Sa to przede wszystkim arkusz papieru formatu co najmniej A0 i otowek nie
twardszy niz HB. Osobom mniej wprawnym zaleca si¢ wykorzystanie papieru milime-
trowego o podanym formacie. Niska twardos¢ otéwka wynika z faktu, ze juz na wste-
pie mozna zalozy¢, ze na rysunku niezbgdne beda liczne zmiany. Oprocz tego potrzeb-
ne zwykle sa rowniez gumka, linijka, ekierki, cyrkiel 1 krzywiki, lub inne narzedzie
pozwalajace na rysowanie linii krzywych. Przed przystapieniem do rysowania warto
réwniez sporzadzi¢ sobie ruchoma sylwetke pilota w odpowiedniej skali. Wymiary tej
sylwetki mozna wzorowa¢ na danych podanych w rozdziale 5. Skalg natomiast nale-
zy dobra¢ w taki sposob, aby wykorzystac¢ caty arkusz papieru. Powinny si¢ na nim
znalez¢ trzy rzuty bryly samolotu, przy czym rzuty z gory i z przodu moga dotyczy¢
tylko potowy samolotu, zaktadajac Zze ma on by¢ symetryczny. Wynika z tego, ze na
rysunku dtugos¢ rzutu kadtuba z boku powinna by¢ nie mniejsza niz 25-30cm. Dzielac
szacowana dhugos$¢ kadluba samolotu przez ta warto$¢ otrzymuje si¢ skale rysunku.
Mniejszy rysunek zazwyczaj okazuje si¢ bezuzyteczny, gdyz trudno z niego odczy-
ta¢ doktadne wymiary np. powierzchni sterowych niezbedne do analizy statecznosci
1 sterownosci samolotu. Wigkszy - wymaga arkusza papieru wigkszego formatu, lub
umieszczenia poszczegdlnych rzutéw na osobnych arkuszach, co tatwo moze dopro-
wadzi¢ do pomyiki i niezgodno$ci wymiaréw na poszczego6lnych rzutach.

Procedury rysowania przedstawione zostana na przyktadach matego, jednosil-
nikowego samolotu szkolnego dla dwoch osob oraz duzego samolotu komunika-
cyjnego dla 200 osob.

W kolejnych podrozdziatach opisane sg dalsze kroki w procesie ksztattowania
bryty samolotu, tj. analiza masowa, aecrodynamiczna, analiza statecznosci 1 osia-
géw. Tradycyjnie realizowane one byly osobno, czasem sekwencyjnie, czasem
rownolegle przez osobne zespoty specjalistow. Proces ten byl bardzo czasochton-
ny, zwlaszcza, ze zazwyczaj nie dato si¢ osiagnaé satysfakcjonujacych rezultatow
w niewielkiej liczbie iteracji. Obecnie rozwoj informatyki pozwala na podejmowa-
nie prob tworzenia oprogramowania do optymalizacji multidyscyplinarnej i wielo-
kryterialnej, ktore taczytoby wszystkie te dyscypliny w jeden algorytm i pozwalato
na skrocenie czasu poszukiwania satysfakcjonujacego rozwigzania lub znacznie
doktadniejsze przeszukanie obszaru rozwigzan dopuszczalnych [103, 116, 120,
170, 171, 193, 195, 240, 244, 247-249]
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8.1.1 Maly samolot jednosilnikowy

Rysowanie samolotu jednosilnikowego najwygodniej jest rozpocza¢ od narysowa-
nia sylwetki pilota w rzucie z boku [105], zaznaczajac w ktérym miejscu znajduja
si¢ jego oczy (rys.8.1). Bardzo istotnym wymaganiem jest bowiem zapewnienie
pilotowi wystarczajacej widocznosci, co jest najtrudniejsze w kierunku do przodu.
Pilot na rysunku powinien znajdowac si¢ w takiej pozycji i w takim polozeniu,
w jakim bedzie si¢ znajdowat w locie z predkoscia przelotowa. Nastgpnie z punktu,
w ktorym znajduja si¢ oczy sylwetki pilota nalezy poprowadzi¢ dwie potproste.
Pierwsza z nich powinna by¢ pozioma — odwzorowuje ona polozenie horyzontu
w locie z predkoscia przelotowa. Druga powinna by¢ nachylona w dot pod takim
katem, jakie pole widzenia przewiduje si¢ dla projektowanego samolotu. Kat ten
mozna zaczerpnac z danych przedstawionych w rozdziale 5.2. Na koniec tego etapu
wokot pilota nalezy narysowac¢ wnetrze kabiny, zachowujac wymagania przedsta-
wione rowniez w rozdziale 5.2. P6zniej, na etapie prac konstrukcyjnych, wykonuje
si¢ zazwyczaj makietg kabiny, do ktdorej cztowiek moze wsia$¢ 1 sprawdzi¢ ergo-
nomig przyszlego miejsca pracy pilota. Makieta ta moze by¢ wykonana na podsta-
wie modelu CAD stworzonego na podstawie rysunku projektowego. Rowniez na
etapie modelowania CAD warto zweryfikowac ergonomig kabiny 1 wyeliminowaé
najbardziej oczywiste btedy jeszcze przed powstaniem makiety. W przypadku sa-
molotéw bezpilotowych na tym etapie warto narysowaé kamery i anteny, ktorym
nalezy zapewni¢ odpowiednia ,,widoczno$¢”.

"
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Rys.8.1. Ergonomia kabiny pilota

Kolejnym etapem jest narysowanie tadunku ptatnego oraz silnika (rys.8.2).
Wymiary tadunku ptatnego wynikaja z wymagan postawionych przed samolotem.
W analizowanym przyktadzie ,tadunkiem” platnym jest instruktor, ktory nadzo-
ruje dziatania ucznia-pilota. Ze wzgledu na swoje do$wiadczenie instruktor nie
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potrzebuje az tak dobrej widocznos$ci jak uczen, moze wigc siedzie¢ z tylu. Pro-
jektowany samolot ma by¢ prosty i niezawodny i nie musi spetnia¢ daleko ida-
cych wymagan osiagowych. Mozna wigc zalozy¢, ze zastosowany w nim begdzie
silnik ttokowy, umieszczony z przodu, ze $migtem w uktadzie ciagnacym. Typ
silnika najlepiej dobra¢ na podstawie danych katalogowych i wynikow rozwazan
przedstawionych w rozdziale 2. Nalezy unika¢ stosowania silnikow znajdujacych
si¢ w trakcie procesu badawczo rozwojowego, gdyz proces rozwoju samolotu jest
zazwyczaj znacznie krotszy. Zastosowanie w projekcie silnika dopiero rozwija-
nego konczy si¢ zazwyczaj zbudowaniem prototypu samolotu, do ktérego nie ma
odpowiedniego silnika. Zaczerpnawszy wigc informacje z danych katalogowych
mozna narysowa¢ sylwetke silnika w rzucie z boku. Powinna sig¢ ona znalez¢ przed
kabina pilota tak daleko, aby Zaden podzespot silnika nie znajdowat si¢ w kabinie.
Ponadto nalezy pamigtac, ze pomigdzy kabing, a przedzialem silnikowym musi
si¢ jeszcze znajdowac Sciana ogniowa. W wielu wypadkach z tytu silnika znajduja
zwigzane z nim elementy wyposazenia samolotu, w zwiazku z tym odlegto$¢ po-
migdzy $ciang ogniowa a silnikiem musi by¢ taka, aby mozliwa byla r¢czna obstu-
ga tych agregatow bez koniecznosci zdejmowania catego silnika z foza. Z drugiej
strony silnik nie moze zaktocaé pola widzenia pilota, w zwiazku z tym nalezy go
narysowac ponizej linii ograniczajacej to pole. Odleglo$¢ migdzy ta linia, a silni-
kiem powinna by¢ taka, aby zmiescita si¢ pomi¢dzy nimi ostona i kanaty dopro-
wadzajace powietrze chtodzace silnik. Majac narysowany silnik mozna réwniez
dorysowac¢ symbolicznie $miglo, ktore zawsze zamocowane jest na wale silnika,
lub jego reduktora obrotéw i ma $rednice nie wigksza niz ta wynikajaca z ograni-
czenia liczba Macha na koncéwce (patrz rozdziat 7).

vﬁmﬁ

Rys.8.2 Rozmieszczenie zespotu napedowego i tadunku platnego

W ten sposob na rysunku pojawily si¢ juz najwigksze masy tego samolotu.
Mozna wigc obliczy¢ potozenie ich wspolnego §rodka masy, a nastgpnie zaznaczy¢
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polozenie cigciw plata tak, aby % $redniej cigciwy aerodynamicznej znajdowala sig
bezposrednio pod - dla dolnoptatow, lub nad wspdlnym srodkiem masy. Cigciwa
ta musi by¢ narysowana na takiej wysokosci, aby elementy konstrukcyjne skrzydta
nie kolidowaly z miejscami zatogi w kabinie. Warto przy tym pamigtac¢, ze dolno-
platy maja stosunkowo duzy wznios, wigc cigciwa przykadtubowa wypada nizej
niz §rednia cigciwa aerodynamiczna.

Rys.8.3. Lokalizacja $redniej cigciwy plata nosnego

W tym miejscu uzasadnienia wymaga, dlaczego akurat Y4 $redniej cigciwy
aerodynamicznej powinno odpowiada¢ potozeniu wspolnego srodka masy. Ot6z
dla wigkszo$ci samolotow, w zaleznosci od zatadowania, potozenie $rodka masy
waha si¢ miedzy 15-45% sredniej cigciwy aerodynamicznej. Na obecnym etapie
na rysunku nie ma jednak jeszcze tylnej czgsci kadluba. Mozna zatozy¢, ze prze-
sunie on potozenie wspdlnego srodka masy do tylu. Bezpiecznie byloby, gdyby
projektowany samolot, ostatecznie, w zaleznosci od zatadowania, miat potozenie
srodka masy w zakresie 25-35% $redniej cigciwy aerodynamicznej. Gdyby ,,tyl-
ne” polozenie $rodka masy znajdowalo si¢ bardziej z tytu, to z duzym prawdo-
podobienstwem okazaloby si¢, ze samolot jest niestateczny. Gdyby ,,przednie”
potozenie §rodka masy byto bardziej z przodu, to najprawdopodobniej okazatoby
sig, ze samolot wymaga bardzo duzych wychylen sterow do zachowania rowno-
wagi. Zarowno pierwsza jak i druga z tych wlasciwosci mozna regulowac nie
tylko potozeniem $rodka masy, ale rowniez rozmiarami statecznika poziomego
lub jego odlegtoscia od ptata nosnego. Aby moc pozwoli¢ sobie na zastosowanie
bardziej tylnego potozenia Srodka masy trzeba powierzchnig statecznika zwigk-
szaé, jednakze bardzo duzy statecznik poziomy ma duza masg i przesuwa §rodek
masy jeszcze bardziej do tylu, a do tego zwigksza niepotrzebnie opor samolotu.
Praktyka wykazuje, ze podane wielko$ci pozwalaja na uzyskanie bryty stosunko-
wo bliskiej optimum.
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Rys.8.4. Lokalizacja podwozia gtéwnego

Kolejnym etapem jest narysowanie podwozia samolotu (rys.8.4) zgodnie z za-
leceniami z rozdzialu 6. Pewnym utrudnieniem jest fakt, ze obliczony na tym etapie
srodek masy nie jest jeszcze docelowy. Mozna wigc albo od razu zalozy¢, ze doce-
lowy bedzie kilka procent sredniej cigciwy dalej, albo odmierzac katy od obecnego
zakladajac, ze ,,przedniemu” potozeniu §rodka masy odpowiadaé bedzie najmniej-
szy kat ,,wyprzedzenia” kot podwozia. W kazdym przypadku nalezy pamigtac, ze
podwozie powinno by¢ na tyle dtugie, aby odleglos¢ pasa startowego od koncowki
$migta byta zgodna z przepisami oraz wystarczajaco duza w trakcie rozbiegu sa-
molotu w pozycji poziomej. W tym celu mozna narysowaé prosta rownolegla do
pOtprostej horyzontu, a styczna do kota podwozia. Pozwala to nast¢pnie na na-
rysowanie prostej odwzorowujacej teren w pozycji postojowej pod odpowiednim
katem do poprzednie;j.

Nastepnie nalezy skorzysta¢ z rysunku 4.10, aby wyznaczy¢ dopuszczalny ob-
szar dla umieszczenia usterzenia poziomego. Nalezy w tym miejscu pamigtaé, ze
samolot czasami laduje w terenie przygodnym, a usterzenie jest jednym z najde-
likatniejszych jego elementéw. Po narysowaniu krzywej z rys 4.10 warto wigc
znalez¢ takie miejsce, w ktorym odleglos¢ migdzy ta krzywa a linia odwzorowu-
jaca teren na postoju jest najwigksza. W tym miejscu warto zamocowac usterzenie
(rys.8.5). Wiedzac gdzie usterzenie bedzie si¢ znajdowato i wykorzystujac dane
statystyczne mozna nast¢pnie obliczy¢ jego powierzchnig no$ng ze wzoru na ce-
che objetosciowa usterzenia. Cigciwe usterzenia mozna obliczy¢ z danych staty-
stycznych, lub zaktadajac, ze jego wydtuzenie nie powinno by¢ zbyt duze, np. 4-6.
Wigksze wydtuzenie wywotatoby wzrost momentu gnacego statecznik i zwigkszy-
1o jego masg. To z kolei niepotrzebnie przesungtoby srodek masy samolotu do tyhu.
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Rys.8.5. Lokalizacja usterzenia poziomego

Na zakonczenie nalezy dorysowaé tylna cz¢s¢ kadluba i usterzenie pionowe
(rys.8.6). Przy rysowaniu usterzenia pionowego trzeba pamigta¢ zarowno o zacho-
waniu odpowiedniej cechy objetosciowe;j, jak i o zaleceniach z rozdzialu 4 dotycza-
cych zacienienia steru kierunku w trakcie wykonywania korkociagu. Zaprojektowana
w ten sposob sylwetka nie jest jeszcze ostateczna. Bedzie wymagata korekt wynika-
jacych zwlaszcza z analizy masowej 1 analizy stateczno$ci. Jest jednak wystarczajaco
dobrym pierwszym przyblizeniem, od ktérego mozna te analizy rozpoczac.

QL

Rys.8.6. Projekt tylnej czesci kadtuba i usterzenia pionowego
8.1.2 Duzy samolot dwusilnikowy

Duze samoloty wielosilnikowe sa bardziej skomplikowane niz mate jednosilniko-
we. Ponadto masa pilota jest w nich zazwyczaj pomijalna w porownaniu z masami
napedu, paliwa i masa ptatna. Procedure rysowania samolotu trzeba wigc nieco
zmodyfikowac¢. Zacza¢ najwygodniej od wyznaczenia wymiaréw tadunku ptatne-
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g0, jakim sa w tym przypadku pasazerowie i ich bagaz. Zakladajac, Zze ma to by¢
200 0s6b (lub wigcej, w wersjach rozwojowych), mozna przyja¢, ze samolot bedzie
szerokokadtubowy, a wigc bedzie miat kabing z dwoma przej$ciami (rys.8.7). Moz-
na wigc zacza¢ od narysowania podtogi na przekroju w rzucie z przodu i rozmiesz-
czenia na niej odpowiedniej liczby foteli pasazerskich. Nastgpnie, na podstawie
danych z rozdziatu 5, nad fotelami nalezy narysowac sufit, a pod podtoga kontener
na bagaz. Wokot wnetrza kabiny mozna teraz narysowac dwa okreggi odwzorowu-
jace strukture kadtuba. Wewnetrzny okrag nie moze kolidowa¢ z wyposazeniem
kabiny pasazerskiej ani z obwiednia kontenera. Warto jednak zadbac¢, aby miat jak
najmniejsza $rednicg, gdyz od tego zalezy opor kadluba samolotu. Drugi okrag
powinien mie¢ promien wigkszy o okolo 200mm, ktére bgdzie mozna nast¢pnie
przeznaczy¢ na elementy struktury i wyposazenia samolotu. W mniejszych samo-
lotach roznica ta moze by¢ odpowiednio mniejsza.

O e R e "1:-:

Rys.8.7. Rozmieszczenie tadunku ptatnego na przekroju kadtuba

Przekrdj kadtuba mozna nast¢pnie przerysowa¢ w mniejszej skali w taki spo-
sob, aby pokaza¢ na nim tylko potowg kontenera. Dzigki temu mozna w tym miej-
scu pokaza¢ przekrodj przez komorg podwozia (rys.8.8). Jest to o tyle istotne, ze
podwozie jest w tym przypadku masywnym elementem, ktory musi zajmowac
odpowiednie pozycje zar6wno w stanie wypuszczonym jak i ztozonym. W stanie
ztozonym kota nie moga si¢ stykac¢ ze soba, gdyz pomig¢dzy nimi znajduje si¢ za-
zwyczaj kil — element struktury samolotu przenoszacy obciazenia pomigdzy jego
przednia a tylna czgécia. Wiedzac, ze skrzydto zamocowane bedzie pod podtoga
kabiny pasazerskiej, gdzie maja si¢ znalez¢ kota w pozycji ztozonej i jaka Srednice
maja dobrane na podstawie rozwazan z rozdziatu 2 silniki, mozna metoda kolej-
nych przyblizen rozmiescic te trzy elementy. Nalezy przy tym pamictaé, ze golen
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podwozia ma wigksza dtugos$¢ w stanie ztozonym, gdyz amortyzatory maja wtedy
najwigksza dtugos¢. Z kolei w stanie maksymalnie $ciSnigtym amortyzatory skra-
caja golen znacznie bardziej niz w normalnym stanie postojowym. Jest to o tyle
istotne, ze samolot nie powinien zaczepia¢ ani koncéwka skrzydta, ani silnikiem
o0 ziemig nawet przy brutalnym ladowaniu na jedna golen, z duzym przechyleniem.

min 0,5m

Rys.8.8 Lokalizacja ptata no$nego, podwozia i zespotu napedowego na tle przekroju po-
przecznego kadtuba

Teraz z kolei warto rozpoczaé¢ rysowanie rzutu samolotu z boku (rys.8.9). Roz-
poczynajac od narysowania podtogi i linii ograniczajacych kadtub z gory i1 z dotu
przystapi¢ nalezy do narysowania kabiny pilota. Podobnie jak w poprzednim przy-
ktadzie nalezy tez narysowaé potprosta horyzontu i poétprosta ograniczajaca pole
widzenia pilota.

Rys.8.9. Ergonomia kabiny pilotow
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Pozwala to narysowac przednia czeg$¢ kadtuba. Trzeba jednak pamigtac, ze duze
samoloty maja zazwyczaj zatogi sktadajace si¢ z dwoch pilotdw siedzacych obok sie-
bie. Gltowa kazdego z nich nie znajduje si¢ wigc w ptaszczyznie symetrii samolotu.
W zwiazku z tym przednia szyba kabiny musi si¢ znajdowac¢ bardziej z przodu, jesli
nie chcemy, aby szyba ta byta prostopadta do kierunku przeptywu (rys.8.10).

Za fotelem pilota mozna teraz narysowaé garderobg, kuchnig, toalet¢ oraz
przednie wejscie do samolotu (rys.8.11). Pomigdzy tylna $cianka kabiny pilota
nalezy jednak zostawi¢ miejsce dla dodatkowego fotela. Kabiny wspotczesnych
samolotow komunikacyjnych przeznaczone sa, co prawda, dla dwoch pilotow, cza-
sem jednak musi w niej lecie¢ rowniez instruktor, inspektor lub - na etapie badan
samolotu - inzynier poktadowy. W mniejszych samolotach mozna w tym celu wy-
korzysta¢ fotel drugiego pilota.

Goma
krawedz
wiatrochronu

Dolna
krawedz
wiatrochronu

Rys.8.10. Lokalizacja foteli pilotow wzgledem ,,wiatrochronu”

Rys 8.11. Rozmieszczenie przednich toalet, kuchni i wejs¢

Znajac catkowita liczbe pasazerow, liczbg foteli w szeregu, wymiary foteli oraz
liczbg i wymiary kuchni i toalet, ktore maja si¢ znalez¢ w kabinie pasazerskie;j,
mozna juz obliczy¢ catkowita dtugos$¢ tej kabiny. Po jej obliczeniu mozna naryso-
wac¢ tylny zestaw kuchni i toalet, tylne wejscie oraz wrege zamykajaca przedziat
cisnieniowy kadtuba (rys.8.12).
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Rys.8.12. Rozmieszczenie tylnych toalet, kuchni, wejsé i lokalizacja tylnej wregi
ciSnieniowe]

Na tej podstawie mozna juz obliczy¢ potozenie §rodka masy ,,fadunku ptatne-
go”. W samolocie tym beda jednak rowniez inne cigzkie elementy i media, takie
jak silniki i paliwo. Trzeba wigc wyznaczy¢ ich potozenie, a najwygodniej jest to
zrobi¢ na widoku z gory (rys.8.13). Rysowanie go zaczyna si¢ od narysowania
plaszczyzny symetrii samolotu oraz linii ograniczajacej kadtub z boku. Nastepnie
mozna narysowac obrys plata zgodnie z informacjami zawartymi w rozdziale 3
oraz silnika, na podstawie danych katalogowych.

Rys.8.13 Projekt ptata nosnego

Teraz z kolei mozna narysowac zaplanowana mechanizacj¢ ptata. Przed me-
chanizacja nalezy zostawi¢ nieco miejsca na jej napedy i mozna juz narysowac
rzut $cianki tylnego dzwigara skrzydla Podobna operacje nalezy przeprowadzi¢
w okolicy krawedzi natarcia, pamigtajac jednak, ze przedni dzwigar przenosi zwy-
kle wigksze obciazenia niz tylny. Z drugiej strony pomigdzy dzwigarami wzdhuz
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catej objgtosci znajdowaty si¢ beda zbiorniki paliwa. Dobrawszy wigc odpowiedni
profil ptata mozna obliczy¢, gdzie powinien znajdowac si¢ przedni dzwigar, aby
z jednej strony jego wysokos¢ byta jak najwigksza, a z drugiej, aby objgtos¢ zbior-
nikow byta wystarczajaca. Na rys.8.14 warto zwrdci¢ uwagg na fakt, ze zastosowa-
ny obrys ptata oraz geometria klapy przykadtubowej i tylnego dzwigara zostawiaja
dogodne migjsce do pomieszczenia komory podwozia.

Majac na rysunku wszystkie te elementy mozna zaznaczy¢ potozenia srodkow
mas zespolu napedowego oraz paliwa i obliczy¢ potozenie wspolnego srodka masy
»fadunku ptatnego”, zespohu napedowego i paliwa.

Rys.8.14. Rozmieszczenie podstawowych elementéw konstrukcji skrzydta.

Dazy¢ nalezy do tego, aby wspolny $rodek masy, podobnie jak poprzednio
znalazt si¢ w Y4 $redniej cigciwy ptlata, co jednak zazwyczaj nie udaje si¢ od razu.
W zwiazku z czym pierwszy rysunek skrzydla warto wykona¢ na osobnym, matym
arkuszu 1 tak dtugo dobiera¢ odleglo$¢ srodka masy tadunku ptatnego, az uzyska sig
pozadane polozenie wspdlnego srodka masy. Nastepnie rysunek rzutu z géory mozna
przenies¢ na glowny arkusz. Przy okazji na rzut z boku mozna tez nanie$¢ potozenia
silnika 1 cigciw ptlata (rys.8.15). Daje to mozliwos¢ zweryfikowania, czy wymiary
1 potozenie podwozia sa odpowiednie zgodnie z danymi z rozdziatu 6. Mozna tez ry-
sunek uzupehic¢ o elementy wyposazenia, przedzial wypoczynkowy dla zatogi i do-
datkowe toalety wewnatrz kabiny pasazerskiej. Najdogodniej jest umiesci¢ je w tych
miejscach, w ktore moga uderzy¢ szczatki turbin, sprezarek lub smigiet w przypadku
ich awarii. Zmniejszy to prawdopodobienstwo ewentualnego zranienia pasazerow.
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Rys.8.15. Lokalizacja podwozia i projekt tylnej czgsci kadtuba

W dalszej kolejnosci nalezy narysowac tyt kadluba, pamigtajac o tym, ze nie
moze on uderza¢ o pas startowy podczas startu, oraz usterzenia, pamigtajac o za-
chowaniu odpowiednich cech objgtosciowych (rys.8.16). Usterzeniu poziomemu
warto nada¢ niewielki wznios, taki - aby nie zahaczalo o pas startowy w trakcie 1a-
dowania z duzym przechyleniem na jedna golen podwozia. Samolot bgdzie wtedy
leciat na duzym kacie natarcia, odleglos¢ usterzenia od pasa bedzie wigc znacznie
mniejsza niz w warunkach postojowych. Usterzenia powinny rowniez posiadacé
skos, nieco wigkszy niz skos ptata. Dzigki temu niekorzystne efekty falowe naj-
pierw pojawia si¢ na placie, a dopiero potem na usterzeniu. Dzigki temu pilot zo-

Rys.8.16 Projekt usterzenia pionowego
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stanie w porg ostrzezony o mozliwosci utraty sterowno$ci w wyniku pojawienia si¢
fal uderzeniowych na usterzeniach.

Tak jak poprzednio stworzony rysunek nie bedzie jeszcze wersja ostateczna.
Trzeba go bedzie bowiem modyfikowaé w oparciu o wyniki analizy masowej i sta-
tecznosciowe;.

8.2 Analiza masowa

Jak juz wspomniano we wstgpie, celem niniejszej ksiazki nie jest prezentacja me-
tod analizy stosowanych w trakcie projektowania samolotéw. Byloby to niecelowe,
Zwazywszy ze istnieje bogata literatura po§wigcona tym tematom. Z drugiej strony
podrecznik rozréstby sig niepotrzebnie powtarzajac zawarte w literaturze infor-
macje. W tym miejscu wypada wigc tylko wspomnie¢, ze procedury liczenia mas
poszczegdlnych systemow samolotu czytelnik moze znalez¢ w pozycjach: [42, 50,
172, 173, 217, 220, 270] W duzych firmach, z bogatym do§wiadczeniem, prowa-
dzona jest tez dokumentacja pozwalajaca na oszacowanie mas poszczegolnych ele-
mentow nowoprojektowanych samolotow na podstawie konstrukcji istniejacych.
Na podstawie tych szacunkéw tworzy si¢ arkusz wywazenia samolotu (rys.8.17).
Moze on mie¢ postac tabeli zawierajacej kolejno nazwe elementu, jego masg i trzy
wspotrzedne srodka masy danego elementu wzgledem przyjetego uktadu wspot-
rzednych. Decyzja o tym, jaki uktad wspotrzednych przyjac jest zazwyczaj trudna,
gdyz przyjecie jednego uktadu wspoétrzednych dla catego projektu utatwia porozu-
miewanie si¢ pomi¢dzy oddziatami firmy (lub firm) i zmniejsza prawdopodobien-
stwo pomylki wynikajacej z przyjecia roznych uktadow wspotrzednych. Jednakze
na etapie projektu wstgpnego trudno jest zgadnag, jaki uktad wspotrzednych bedzie
najbardziej dogodny. W aerodynamice i mechanice lotu bardzo czg¢sto spotyka si¢
uktad wspolrzednych z biegunem w Y $redniej cigciwy plata samolotu. Problem
w tym, ze zazwyczaj jest to punkt abstrakcyjny, niezwiazany z zadnym elementem
jego konstrukcji, nie istnieje wigc zadna z nim zwigzana baza materialna, wzgle-
dem ktorej datoby si¢ odmierzy¢ odlegto$¢ do poszczegdlnych montowanych ele-
mentéw. Moze to znaczaco obnizy¢ doktadnos¢ wykonania struktury ptatowca
przy zastosowaniu niektorych procedur odwzorowania jego geometrii. Niektore
firmy rozwiazuja ten problem arbitralnie przyjmujac ten sam sprawdzony uktad
wspotrzednych we wszystkich podobnych samolotach. Dla potrzeb niniejszego
podrecznika przyjeto, ze w trakcie sporzadzania arkusza wywazenia mozna korzy-
sta¢ z dowolnego uktadu wspotrzednych, aby nastgpnie przenies¢ wszystkie wy-
niki do uktadu zwiazanego z %4 $redniej cigciwy aerodynamicznej z wykorzysta-
niem prawa Steinera. Na rysunku samolotu, stworzonym w oparciu o wskazowki
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startowa

{ 1,2,14,15
3
Ip. | nazwa m X y z m*x m#x? m*y? m*z? m*x*y | m*x*z | m*y*z
kg | [m] | [m] | [m] | [ke*m] | [ke*m?] | [ke*n?] | [ke*n?] | [ke*m’] | [kgtm] | [kg]

1 Skrzydto lewe

2 | Skrzydto prawe

3 | Zespot napedowy

4 | Kadlub
Systemy

5 | podtrzymywania
zycia

6 [ Instalacja paliwowa

7 | Statecznik pionowy

g | Statecznik poziomy

9 Przyrzady
poktadowe

10 Instalacja
elektryczna

1 Instalacja
hydrauliczna

12 | Podwozie gtowne

13 | Koétko ogonowe

A Masa samolotu
pustego

16 | Pilot
Masa samolotu

B przed ladowaniem
bez tadunku
platnego

14 Paliwo w lewym
zbiorniku

15 Paliwo w prawym
zbiorniku

c Masa samolotu bez
tadunku ptatnego

17 | Ladunek ptatny
Masa samolotu

D przed ladowaniem
bez tadunku
platnego

E Maksymalna masa

Rys.8.17. Arkusz wywazenia samolotu
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rozdziatu 8.1, nalezy wigc narysowac uktad wspotrzednych i w oparciu o ten uktad
wyznaczy¢ odpowiednie wspodtrzedne. W oparciu o te wspotrzedne oblicza sig po-
lozenie srodka masy kompletnego samolotu oraz jego momenty bezwtadnosci.

Biorac pod uwagg rézne konfiguracje zatadowania warto w gornej czgsci tabeli
umiesci¢ masy elementéw na state zwiazanych z konstrukcja samolotu, ponizej
masg zalogi, mase paliwa i roznych konfiguracji tadunku ptatnego. Dzigki temu
mozliwe jest przejrzyste zobrazowanie poszczegdlnych srodkéw masy. Powinny
one dotyczy¢ co najmniej samolotu pustego, samolotu z zatoga, samolotu z zatoga
i fadunkiem ptatnym, samolotu z zatoga i z paliwem oraz samolotu z zatoga, pa-
liwem i tadunkiem ptatnym. W przypadkach z tadunkiem ptatnym warto réwniez
rozwazy¢ rozne konfiguracje rozmieszczenia tego tadunku, zwlaszcza te dajace
srodek masy tadunku przesunig¢ty maksymalnie do przodu i te dajace srodek masy
fadunku przesunigty maksymalnie do tytu. Celem tych zabiegow jest sprawdzenie
skrajnych potozen srodka masy samolotu. Jak juz wspomniano w poprzednim roz-
dziale, juz w pierwszej iteracji warto doprowadzi¢ projekt do takiego stanu, aby
przednie potozenie srodka masy samolotu w locie znajdowato si¢ za 25% $rednie;j
cigciwy aerodynamicznej plata a tylne przed 35% tejze cigciwy. Dotyczy to samo-
lotéw w konfiguracji konwencjonalnej, tzn. wyposazonych w plat nosny i uste-
rzenie umieszczone za nim. Nie dotyczy to jednak konfiguracji, ktoére nie moga
si¢ zdarzy¢ w normalnym locie, tzn. np. samolotu zatogowego bez zatogi. Mozna
bowiem domniemywac, ze samolot w tej konfiguracji masowej nie leci, lecz stoi
na ptycie postojowej lotniska. W tym wypadku wystarczy, aby rzut §rodka masy
samolotu na plytg znajdowat si¢ pomigdzy kotami samolotu, w takim miejscu, aby
samolot nie mogt si¢ przewrocic.

Momenty bezwtadnos$ci bryty sztywnej oblicza sig¢ za zwyczaj ze wzoru

I = Ijj + mkxli‘
Gdzie
L. — moment bezwladnosci
I, — moment wlasny bezwladnosci wokoét osi j rownolegtej do osi i
m,_— masa elementu k
x,, — odlegtos¢ srodka masy elementu k od osi i

Niestety w pierwszej iteracji jest to niewykonalne, gdyz nieznane sa jeszcze
momenty wiasne bezwladnosci takich elementow jak skrzydlo, czy kadtub. Beda
one znane dopiero po zaprojektowaniu struktury, to za§ mozna zrobi¢ dopiero po
obliczeniu osiagdw 1 wyznaczeniu obciazen. Tych z kolei czynnosci nie warto pro-
wadzi¢, jesli nie sprawdzi si¢ najpierw czy samolot jest stateczny. Tymczasem wie-
le z wtasciwosci stateczno$ciowych zalezy od momentdéw bezwladnosci. Obrazuje
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to iteracyjny charakter projektu samolotu, gdyz w pierwszej iteracji nie da si¢ uzy-
ska¢ poprawnych wynikoéw. W zwiazku z tym w pierwszej iteracji mozna przyjac
uproszczong zaleznosc:

_ 2
I, =mx,

1 prowadzi¢ dalsze czynnosci z pelna §wiadomos$cia, ze wartoSci momentow
bezwladnosci sa zanizone. W drugiej iteracji mozna juz uwzgledni¢ rozktad masy
poszczegodlnych czegsci sktadowych samolotu wynikajacy z pierwszej iteracji pro-
jektu struktury.

8.3 Analiza charakterystyk aerodynamicznych

Celem tego etapu pracy jest przygotowanie danych dla obliczen statecznosci i osia-
gow. Potrzebne zatem beda takie wielkosci jak:

C =f(C)) biegunowa réwnowagi samolotu
a= dc, dla ptata
da

a, = % dla usterzenia poziomego i pionowego
da

a, = dC., dla usterzenia poziomego i pionowego wzgledem
d 5e,r wychylenia sterow wysokosci i kierunku

a, = & dla usterzenia poziomego i pionowego wzgledem
do f wychylenia klapek

b, = % dla usterzenia poziomego i pionowego
da

b, = dc’”h’v dla usterzenia poziomego i pionowego wzgledem
d 5E,r wychylenia sterow wysokosci i kierunku

b, = M dla usterzenia poziomego i pionowego wzgledem

do, wychylenia klapek
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C,. moment pochylajacy samolotu bez usterzenia
E pochodna odchylenia strug za ptatem
da
£, odchylenie strug za ptatem
C. =] = & pochodna predkosci katowej przechylania

1oa I .

00, po wychyleniu lotek
= oC, pochodna predkos$ci katowej przechylania
i S Lb po predkosci katowej odchylania
14

Wigkszos$¢ wyzej wymienionych parametrow, oprocz biegunowej rownowagi,
mozna obliczy¢ przy pomocy prostego oprogramowania CFD AVL [190], VLAero
[200], PanAir [196], PANUKL [83, 197], XFLR [202]. Do wyznaczenia bieguno-
wej niezbedne jest bardziej zaawansowane oprogramowanie, np. VSAero [201],
MGAero [194], Fluent [192]. W dwodch pierwszych programach platy zastgpuje
si¢ szkieletowymi, nie ma wigc potrzeby budowania modelu CAD, gdyz bytby
on w tym przypadku bezuzyteczny. Wszystkie te wlasciwosci mozna tez obliczy¢
metodami analitycznymi w oparciu o dane zawarte w literaturze np. [60, 65-67,
88, 100].

W przypadku biegunowej rownowagi warto przy tym przypomniec, ze typowe
wartosci minimalnych wspotczynnikow oporu podane sa w tabeli 2.1. Pochodna
sity nosnej po kacie natarcia a = TaZ zawsze jest mniejsza niz 2 i dla ptata o wy-
dtuzeniu rzgdu 8-10 powinna przyjmowac warto$¢ rzedu 4-5. a,, jest odpowiednio
mniejsze - zwazywszy, ze wydtuzenie usterzenia poziomego jest zwykle mniejsze
niz wydtuzenie ptata, powinno wigc wynosi¢ 3-4. Konsekwentnie, z tego samego
powodu a <a i wynosi 1,5-3. Mozna tez zauwazy¢, ze dla wigkszosci konwen-
cjonalnych usterzen a >a, .

Warto$ci b, i b, powinny by¢ ujemne, przy czym powinna by¢ spetniona zalez-
nos¢ b [<|b,|.

Typowa wartos¢ Clp zawiera si¢ w przedziale 0.3+0.4, przy czym dla wigkszych
wydhuzen plata jest wicksza, a dla mniejszych mniejsza.

C,,, ma wartos¢ rzedu -0,1+0 i ma zazwyczaj dodatnia pochodna wzglgdem
bieguna w % $redniej cigciwy aerodynamicznej ptata. Wraz ze wzrostem kata na-
tarcia pochodna ta rosnie w dolnoptatach, a maleje w gérnoptatach, czasem nawet
przybierajac wartosci ujemne.
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8.4 Analiza statecznos$ci i sterownosci

Po wyznaczeniu charakterystyk aerodynamicznych bryly samolotu warto dokona¢
analizy stateczno$ci i sterownosci [143, 225], a dopiero potem obliczy¢ osiagi.
Realizacja tych dwoch zadan w odwrotnej kolejnosci jest zdaniem autora niecelo-
wa, gdyz samolot niestateczny i tak nie bedzie latal. Warto wigc analizowac osiagi
tylko tych konfiguracji samolotu, ktore sa stateczne. Dotyczy to rOwniez samo-
lotéw z komputerowym wspomaganiem statecznosci, ktore z zalozenia maja by¢
niestateczne aerodynamicznie, gdyz w ich przypadku wielkos$¢ zapasu statecznosci
statycznej (ujemna) powinna by¢ znacznie doktadniej przestrzegana, aby nie wpro-
wadzac systemu fly by wire w btad.

Analiz¢ stateczno$ci mozna podzieli¢ na trzy etapy: obliczenie zapasu sta-
tecznosci statycznej, podluznej statecznosci dynamicznej i poprzecznej stateczno-
sci dynamicznej [41, 66, 67, 180, 252]. Kazda z nich moze by¢ przeprowadzona
przy pomocy metod analitycznych, w oparciu o dane literaturowe lub numerycz-
nie z wykorzystaniem mniej lub bardziej zaawansowanego oprogramowania np.
SDSA [82, 199]. Niektore programy do analizy aerodynamicznej (np. AVL) za-
wieraja juz w sobie moduty do analizy statecznos$ci wlacznie z analiza stateczno-
$ci dynamicznej. Stanowi to duze utatwienie, gdyz metody analityczne sg w tym
przypadku dosy¢ uciazliwe i czasochtonne. Z tego wzgledu, na wezesnych etapach
projektowania, w analizach stateczno$ci prowadzonych metodami analitycznymi
mozna pomina¢ statecznos¢ dynamiczna, zakladajac, ze p6zniejsza doktadna anali-
za statecznosci zaowocuje tylko niewielkimi zmianami geometrii takimi jak zmia-
na powierzchni statecznika pionowego lub wzniosu ptata.

Analiza stateczno$ci statycznej powinna by¢ wykonywana obowiazkowo
w kazdej iteracji projektu, niezaleznie od przyjetej metody obliczeniowej. Jest ona
bowiem warunkiem koniecznym stateczno$ci samolotu i jej zapewnienie czgsto
wymaga duzych zmian geometrii samolotu. W przypadku samolotow bez kom-
puterowego wspomagania statecznosci zapas statecznosci, rozumiany jako odle-
glo§¢ miedzy punktem neutralnym a srodkiem masy nie powinien by¢ mniejszy
niz 10% $redniej cigciwy aerodynamicznej, przy czym $rodek masy powinien sig
znajdowac przed punktem neutralnym. Wynika to z mozliwego do popetnienia
btedu obliczeniowego, ktory w rzeczywisto$ci moze znaczaco zredukowac zapas
statecznosci. Warto przy tym zauwazy¢, ze polozenie punktu neutralnego zmienia
si¢ wraz z predkoscia. W zwiazku z tym wspomniane 10% zapasu statecznosci do-
tyczy najgorszego przypadku w zakresie od predkosci minimalnej, az do predkosci
dopuszczalnej.

Jesli analiza stateczno$ci odbywa si¢ z wykorzystaniem metod numerycznych,
to warto od razu przeanalizowac stateczno$¢ dynamiczna. Pozwoli to uniknaé
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konieczno$ci wprowadzania duzych zmian powierzchni usterzenia pionowego
1 wzniosu w dalszych etapach projektowania. Warto przy tym pamicgtac, ze bez-
wzglednie stateczne musza by¢ nastepujace postaci ruchu samolotu: przechylanie,
oscylacje szybkie 1 holendrowanie (patrz rozdziat 4.1). Przepisy dopuszczaja nie-
wielka niestateczno$¢ fugoidalna i spiralna, o ile pilot potrafi je opanowaé. W przy-
padku przechylania i oscylacji szybkich spetnienie wyzej wymienionego warunku
zwykle nie jest trudne. Problemem natomiast jest osiagnigcie stateczno$ci holen-
drowania. Wynika on z faktu, ze zabiegi pozwalajace na ustatecznienie holendro-
wania powoduja rozstatecznienie spirali. Z tego tez powodu przepisy pozwalaja
na niewielka niestateczno$¢ spiralna samolotu. Pilotowi zwykle tatwiej jest zapa-
nowac¢ nad spirala niz nad holendrowaniem. Niestety cz¢sto si¢ zdarza, ze uzyska-
nie stateczno$ci holendrowania w catym zakresie predkosci jest niemozliwe bez
wprowadzenia nieakceptowalnej niestatecznos$ci spiralnej. W tych przypadkach
doprowadza sig niestateczno$¢ spiralng do akceptowalnego poziomu, a niestatecz-
no$¢ holendrowania likwiduje si¢ urzadzeniem aktywnie thumiacym oscylacje przy
pomocy steru kierunku (tzw. yaw damper).

W przypadku niestatecznosci fugoidalnej najskuteczniejszym sposobem jej li-
kwidacji jest wzrost oporu aerodynamicznego. Stoi to w sprzecznosci z checia uzy-
skiwania jak najlepszych osiagow. Jest to jednym z powoddw, dla ktérych przepisy
dopuszczaja niewielka niestateczno$¢ fugoidalna. Drugim jest fakt, ze pilot zwykle
potrafi nad nia zapanowac.

8.5 Analiza osiagow

Analizg osiagow [6, 64, 65, 144] przeprowadza si¢ w celu sprawdzenia, czy samolot
spetnia zalozone warunki techniczne oraz wygenerowania informacji niezb¢dnych
do analizy obciazef samolotu. Pierwszym krokiem jest tu wyznaczenie charakte-
rystyk zespotu napgdowego, co w wigkszosci przypadkéw da sie dokonac¢ w opar-
ciu o literaturg [65]. Wyjatkiem sa tu elektryczne zespoly napedowe, dla ktorych
nie ma obecnie dobrej procedury wyznaczania charakterystyk wysokos$ciowych.
W przeciwienstwie do silnikéw spalinowych, silniki elektryczne nie potrzebuja
atmosferycznego tlenu do procesu spalania. Wydawac by si¢ mogto, ze ich moc nie
powinna spada¢ z wysoko$cia, pozwalajac na tatwe osiaganie bardzo wysokich pu-
tapow lotu. Jednakze malejaca wraz ze wzrostem pulapu ggsto$¢ powietrza moze
pogarsza¢ warunki chtodzenia silnika, a docierajace promieniowanie kosmiczne
wplywa na pracg elektromagnesow. Wplywa ono réwniez na pojemnos$¢ i opor-
nos$¢ wewnetrzna akumulatorow. Spadajace ci$nienie i temperatura rowniez moga
obniza¢ ich parametry, zwlaszcza, ze dla zaoszczedzenia masy w samolotach sto-
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suje si¢ zazwyczaj akumulatory litowe w migkkich obudowach. Promieniowanie
1 temperatura wplywaja rowniez na wydajnos$¢ ogniw stonecznych, cho¢ z drugie;j
strony - dociera do nich $§wiatlo o znacznie wigkszym nat¢zeniu. Nakladaja si¢
na to jeszcze problemy zwigzane z praca $migta przy matych liczbach Reynoldsa
i rownoczes$nie wysokich liczbach Macha. Wszystko to sprawia, ze obliczenia
osiagow wysokosciowych elektrycznych zespoléw napedowych sa obecnie obar-
czone znacznym poziomem niepewnosci. Zwigkszenie ich dokladnos$ci wymaga
zrealizowania szeroko zakrojonego programu badawczego.

Zaleznos¢ osiagdow samolotu od wysokosci lotu mozna wyznaczy¢ poréwnujac
jego charakterystyki aerodynamiczne z charakterystykami zespotu napgdowego.
Mozna tego dokona¢ metoda mocy dla samolotow o duzym obciazeniu mocy, lub
metoda ciagow dla samolotow o malym obciazeniu mocy.

W metodzie ciagdw dokonuje si¢ wektorowego sumowania wszystkich sit
dziatajacych na samolot w locie. Oryginalna, wykreslna posta¢ tej metody, przed-
stawiona w [65] jest jednak bardzo uciazliwa i niedoktadna, gdyz roznice katow
pomigdzy poszczegdlnymi wektorami dla réznych predkosci sa bardzo mate. Sto-
sunkowo niewielki blad wykreslny powoduje wigc duze biedy odczytywanych
z wykresow wielkosci. Warto wigc proponowane w tej metodzie operacje wykresl-
ne zastapi€ analiza oparta na geometrii analityczne;.

W metodzie mocy poréwnuje si¢ z kolei moc niezbgdna do lotu poziomego
z moca rozporzadzalna zespotu napedowego dla roznych predkosci na danej wy-
sokosci. Charakterystyki te moga si¢ przecina¢ w jednym lub dwdch punktach

N [W] a) N [W] b)

j V [mis] | V [mis]
Vmin Vmax Vmin Vmax

moc rozporzadzalna

moc hiezbedna

Rys.8.18. Poréwnanie mocy rozporzadzalnej i niezbednej do lotu a) w przy-
padkach jednego punktu wspolnego, b) w przypadku dwoéch punktow wspolnych
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(rys.8.18). W pierwszym przypadku punkt wspolny wyznacza predkos¢ maksy-
malna lotu poziomego, a predkos¢ minimalna lotu poziomego odpowiada pred-
ko$ci przeciagnigcia. Proba lotu z predkoscia wigksza od maksymalnej oznacza
nurkowanie samolotu, gdyz moc niezbgdna do lotu jest wigksza od rozporzadzal-
nej, osiaganie tak duzej predkosci musi si¢ wigec wiaza¢ z dodatkowa utrata energii
potencjalnej samolotu. Proba lotu z predkoscia mniejsza od minimalnej konczy sig
przeciagnigciem i moze si¢ zakonczy¢ wpadnigciem samolotu w korkociag.

W przypadku gdy charakterystyka mocy niezbednej ma dwa punkty wspdlne
z charakterystyka mocy rozporzadzalnej, punkt odpowiadajacy wigkszej predkosci
wyznacza predkos¢ maksymalng lotu poziomego a punkt o mniejszej predkosci
wyznacza predkos¢ minimalna lotu poziomego. W tym wypadku proba lotu z pred-
ko$cig mniejsza od minimalnej nie zakonczy si¢ natychmiast przeciagnigciem, ale
samolot nie bedzie w stanie lecie¢ na statej wysokosci, gdyz moc niezbedna bedzie
wigksza od mocy rozporzadzalnej. Podobnie jak w przypadku lotu z predkoscia
wigksza od predkosci maksymalnej, samolot musi uzupetnia¢ brak mocy utrata
energii potencjalne;j.

W obydwu przypadkach pomigdzy predkoscia minimalna a maksymalng znaj-
duje si¢ obszar, w ktorym moc niezbe¢dna jest mniejsza od mocy rozporzadzal-
nej. W tym wigc obszarze mozliwe jest wznoszenie samolotu, a jego wielko$¢ jest
wprost proporcjonalna do nadmiaru mocy. Wraz ze wzrostem putapu obszar ten
zmniejsza si¢, a predkos¢ maksymalna zbliza si¢ do minimalnej (w przypadku sil-
nikéw tlokowych moze to nie dotyczy¢ zakresu putapéw od zera do optymalne;j

I

predkosé maksymalna V [mis], w [mis] t [s]
predkosé minimalna

predkosé najszybszego wznoszenia

predkosé najstromszego wznoszenia

maksymalna predkosé wznoszenia pulap teoretyczny

c¢zas wznoszenhia ha dang wysokosé pulap praktyczny

h [km]

Rys.8.19. Przyktadowy wykres ofertowy
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wysokosci, dla ktorej zaprojektowano sprgzarke). Dla pewnego putapu krzywa
mocy niezbednej jest styczna do krzywej mocy rozporzadzalnej, a obszar pomig-
dzy nimi jest tozsamy z ich punktem stycznos$ci. Taki putap lotu nazywa sig¢ puta-
pem teoretycznym. Powyzej tego putapu lot poziomy nie jest mozliwy, gdyz moc
niezbedna jest wigksza od mocy rozporzadzalnej. Lot z dowolna predkoscia w ta-
kich warunkach musiatby si¢ odbywac kosztem utraty energii potencjalnej. Mozna
wige samolot zrzuci¢ z putapu wigkszego niz jego putap teoretyczny, po czym be-
dzie on leciat ze znizaniem az do swojego pulapu teoretycznego. Nie moze on jed-
nak wznie$¢ si¢ powyzej putapu teoretycznego o wiasnych sitach. Zwykle z reszta
nie jest w stanie osiagna¢ nawet swojego putapu teoretycznego, gdyz zbliza sie
do niego asymptotycznie, a zapas paliwa, ktory moze wykorzysta¢ na wznoszenie
jest ograniczony. Warto wigc roéwniez wyznaczy¢ putap praktyczny, zdefiniowany
np. jako taki, ktory da si¢ osiagna¢ w trakcie lotu, zakladajac, ze samolot startuje
z petnymi zbiornikami paliwa, bez tadunku ptatnego i przez caty czas wznosi si¢
z maksymalna predkoscia wznoszenia, zostawiajac tylko minimalng rezerwe pali-
wa niezbe¢dna do bezpiecznego wyladowania.

Zestawienie osiagow warto zaprezentowaé na zbiorczym wykresie przedsta-
wiajacym poszczegolne predkosci w funkeji putapu lotu (rys.8.19). Jest on czgsto
zwany wykresem ofertowym, lub obwiednia lotu, gdyz na putlapie teoretycznym
predkos¢ minimalna rowna jest predkosci maksymalnej. Startujac z ziemi osia-

r [km]
t[h] — maksymalny zasieg

= maksymalna dlugotrwalosé¢ lotu

V maksymlnego zasiegu V [mis]

WV maksymalnej diugotrwalosci lotu

Rys.8.20. Zasigg i dtugotrwato$¢ lotu w funkcji predkosci, dla zatozonego fadunku ptatnego
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ograniczenie objgtoscia
przestrzeni tadunkowe]

ograniczenie maksymalnej
masy startowe]

masa uzyteczna [kg]

ograniczenie objgtosciy
zbiornikéw paliwa

zasigg [km]
Rys.8.21. Zalezno$¢ masy uzytecznej od zasiggu

gnigcie tego putapu zabratoby jednak nieskonczenie wiele czasu. Na wykresie
ofertowym warto wigc przedstawi¢ rowniez maksymalng predkos¢ wznoszenia,
predkos¢ lotu odpowiadajaca najszybszemu wznoszeniu i najbardziej stromemu
wznoszeniu oraz czas, jaki jest niezbedny dla osiagni¢cia danego putapu.

Obliczenia osiagow konczy si¢ wyznaczeniem maksymalnego zasiggu, maksy-
malnej dlugotrwatosci lotu oraz dtugosci startu i ladowania (rys.8.20). Mozna wigc
teraz porownac osiagnigte rezultaty i zadecydowac, czy projekt wymaga istotnych
zmian i wykonania kolejnej iteracji, czy tez jest juz na tyle dojrzatly, aby go konty-
nuowaé w istniejacej postaci.



ROZDZIAL 9 - OBWIEDNIA OBCIAZEN
SAMOLOTU

9.1 Procedura wyznaczania obwiedni obcigzen samolotu [23, 37, 47, 52,
101,107, 121, 174, 214-216, 236, 241, 243]

W wielu miejscach niniejszej pracy wspominano o wspotczynniku obciazenia,
zdefiniowanym jako stosunek sity aerodynamicznej prostopadtej do cigciwy skrzy-
dta do jego cigzaru. Dla kazdego stanu lotu mozna z tej definicji wyprowadzic¢
zaleznos$¢ opisujaca ten wspotczynnik, w wigkszosci przypadkéw bedzie to inna
zalezno$¢. Dla uporzadkowania informacji na temat dopuszczalnych obcigzen
samolotu, dopuszczalne wspotczynniki obciazen przedstawia si¢ w sposob zinte-
growany, w postaci tzw. obwiedni obciazen. W celu otrzymania certyfikatu typu
dla swojego samolotu producent musi udowodni¢, ze dla dowolnego stanu lotu
zawierajacego si¢ wewnatrz tej obwiedni, zadne odksztalcenia elementow samo-
lotu nie beda trwate. Oznacza to, ze dla tych stanéw lotu zaden element nie moze
ulec zniszczeniu ani nawet odksztatceniom plastycznym, jesli natomiast dojdzie do
wyboczenia jakiego$ elementu, to po zredukowaniu wspoétczynnika obciazenia do
jednosci, skutki tego wyboczenia samoczynnie znikng. Obciazenia przedstawione
na obwiedni mozna wigc nazwac obciazeniami dopuszczalnymi. Dla zapewnienia
odpowiedniego zapasu bezpieczenstwa przyjmuje si¢ rowniez wspotczynnik bez-
pieczenstwa, przez ktory nalezy przemnozy¢ obciazenia dopuszczalne, aby otrzy-
ma¢ warto$ci obciazen niszczacych. W zakresie pomig¢dzy obciazeniami dopusz-
czalnymi a niszczacymi moze dochodzi¢ do niewielkich odksztatcen plastycznych
konstrukcji samolotu, ktore uniemozliwia jego dalsza eksploatacj¢ bez remontu,
jednakze odksztatcenia te nie moga prowadzi¢ do skutkow katastrofalnych. Ozna-
cza to, ze jesli w locie dojdzie do przekroczenia obciazen dopuszczalnych, ale nie
dojdzie do przekroczenia obciazen niszczacych, to samolot powinien by¢ zdolny do
bezpiecznego ladowania awaryjnego. Poza okreslonymi w przepisach wyjatkami,
wspolczynnik bezpieczenstwa w lotnictwie wynosi 1,5. Zaktada si¢ przy tym, ze
w trakcie dowodowej proby statycznej konstrukcja samolotu powinna wytrzymac
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150% obciazen dopuszczalnych (100% niszczacych) przez co najmniej 3 sekundy
w warunkach ustalonych i w okreslonej przepisami temperaturze.

Jak wida¢ obciazenia przedstawione na obwiedni obciazen maja zaréwno dla
konstruktora jak i dla uzytkownika istotne znaczenie. Obwiedni¢ ta przedstawia
si¢ zar6wno w dokumentacji dowodowej samolotu, jak i w instrukcjach obstugi.
Bardzo czgsto pojawia si¢ ona w postaci tabliczki informacyjnej w kabinie pilota.
Z tych tez wzgledoéw zasady tworzenia obwiedni obcigzen powinien zna¢ kazdy
inzynier lotniczy, zwlaszcza, ze obcigzeniom na niej przedstawionym podlega nie
tylko struktura nosna samolotu, ale rowniez jego zespot napedowy i cate wyposa-
zenie. W niniejszym rozdziale przedstawiona zostanie jedynie ogdlna zasada two-
rzenia tej obwiedni, gdyz dla réznych typéw samolotow obwiednie tworzone sa
nieco inaczej. Przedstawiony tutaj opis ma wigc tylko pozwoli¢ na zrozumienie
tego pojecia. Przystgpujac do projektowania konkretnego samolotu nalezy siggnac
do odpowiednich przepiséw budowy statkow powietrznych i sporzadzi¢ obwiedni¢
zgodnie z zawartymi w nich zaleceniami.

Zgodnie ze wszystkimi wspolczesnymi przepisami obwiednig obciazen przed-
stawia si¢ w uktadzie wspotrzednych, w ktorym na osi poziomej znajduje si¢ pred-
ko$¢ lotu samolotu, a na pionowej wspotczynnik obcigzenia (rys.9.1a). Sktada si¢
ona z dwoch zsumowanych czeséci: obwiedni od manewrdéw i obwiedni od burzli-

wej atmosfery. Omawianie ich zaczniemy od obwiedni od manewrow.
. pVSC,

n pon
| 2W

a) b)

Rys.9.1. a) uktad wspotrzednych do wykreslania obwiedni obciazen, b) ,.krzywa wyrwania”

Tworzenie obwiedni od manewréw zaczyna si¢ od wyznaczenia tzw. krzywej
wyrwania (rys.9.1b), czyli zbioru punktow dla ktérych wspotczynnik obciazenia
rowny jest stosunkowi maksymalnej sity aerodynamicznej samolotu do jego cig¢za-
ru. Sily aerodynamiczne sa proporcjonalne do kwadratu predkosci, zbior ten two-
rzy wigc na wykresie parabolg. Biorac pod uwagg, ze uzyta tu sila no$na ma mie¢
warto$¢ maksymalng, wigc 1 wspotczynnik sity nosnej uzyty do obliczen réwniez
musi mie¢ warto$¢ maksymalng. Oznacza to, ze lot samolotu w warunkach wy-
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stgpujacych po lewej stronie krzywej wyrwania jest niemozliwy, gdyz po jej prze-
kroczeniu samolot ulega przeciagnigciu i czesto wpada w korkociag. Warto jednak
pamigta¢, ze w warunkach nieustalonych wspotczynnik sily nosnej moze mieé
wieksza warto$¢ niz w warunkach ustalonych [117, 179, 229]. W zwiazku z tym
do analizy wytrzymatosci samolotu warto wyznaczy¢ rowniez krzywa wyrwania
w warunkach nieustalonych. Tworzy sig ja przy zastosowaniu wspotczynnika sity
nosnej wiekszego 0 25% od maksymalnego wspotczynnika sity nosne;.

n q
| . .
AJ,' £ PrEepisiw

W

Standard Airworthiness Certification Regulations

FAR 23
FAR 15
522

C5-VLA

Rys.9.2 dopuszczalny dodatni wspotezynnik obciazenia

Kolejnym krokiem w procesie tworzenia obwiedni obciazen jest zaznaczenie li-
nii prostej odpowiadajacej dopuszczalnemu wspotczynnikowi obciazenia (rys.9.2),
zgodnie z przyjetymi dla danego samolotu przepisami budowy. Jako przyktady
mozna tu podac¢ przepisy CS-22 dla szybowcow i motoszybowcow, CS-23 i FAR-
23 dla samolotow lekkich oraz CS-25 i FAR-25 dla samolotéw komunikacyjnych.
W wielu przypadkach linia ta jest pozioma, a zalecany wspotczynnik obciazenia
zdefiniowany jest liczba. W niektorych przypadkach jest jednak inaczej. Np. dla
samolotéw komunikacyjnych (CS-25) i komunikacji lokalnej (CS-23) dopuszczal-
ny wspotczynnik obciazenia oblicza si¢ wedtug podanej w przepisach procedury.
Nalezy tez zaznaczy¢, ze podana w przepisach warto$¢ wspolczynnika obcigzenia
dopuszczalnego jest warto$cia minimalna, tzn. projektant moze przyja¢ wartos¢
wigksza jezeli uzna, ze jest to wiasciwe dla projektowanego przezen samolotu.
Wbrew pozorom jest to dosy¢ czesty przypadek, gdyz np. dla samolotow akro-
bacyjnych o warto$ci wspolczynnika obciazen decyduje raczej rynek niz przepi-
sy. Zgodnie z przepisami wystarczy, aby wspotczynniki obciazen dopuszczalnych
byty réwne +6 i -3 aby samolot zostat dopuszczony do wykonywania akrobacji.
Jednakze w trakcie zawodow optaca si¢ wykonywaé manewry z wigkszymi wspot-
czynnikami obcigzen, tolerowanymi jeszcze przez organizm zawodnika. W zwiaz-
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ku z tym samoloty przeznaczone do wyczynowego uprawiania akrobacji maja za-
zwyczaj wspotczynniki obciazen dopuszczalnych znacznie wigksze, niz wymagaja
tego przepisy. W chwili obecnej najczgsciej stosowane wartosci to +10 i —10 (np.
Extra 300), aczkolwiek pojawiaja si¢ juz konstrukcje pozwalajace na wykonywa-
nie bardziej gwaltownych manewrow. Raz przyjeta warto$¢ wspotczynnika obcia-
zenia musi by¢ oczywiscie uzywana w calym procesie konstruowania samolotu
1 udowodniona w celu uzyskania certyfikatu. W instrukcji obstugi nie moze by¢
potem prezentowana wartos¢ wigksza niz udowodniona przez producenta i zaak-
ceptowana przez nadzor.

Punkt przecigcia krzywej wyrwania z liniag maksymalnego wspotczynnika obcig-
zenia nazywa si¢ punktem wyrwania i oznacza litera A. Predkos¢ lotu odpowiadajaca
punktowi wyrwania nazywa si¢ predkoScia manewrowa i oznacza sig jako V,.

| I

/ vy Ve Vg

WV, — prediodt proelotowa jedl spetnia mnle) restrykey|ny T warunkéw

W

.'m,:
s
Vo208V,

V. 2k (k z przepisdw)

V=15V,

Rys.9.3. Predkos¢ przelotowa i dopuszczalna

Kolejnym krokiem jest wyznaczenie predkosci przelotowej V. i predkosci
dopuszczalnej V  (rys.9.3). Predkos¢ V. wyznacza sig na podstawie wzor6w po-
danych w przepisach lub przyjmuje si¢ predkos¢ przelotowa wynikajaca z anali-
zy osiagow samolotu. W przepisach podane sa zazwyczaj dwa wzory, przy czym
mozna wybra¢ mniejsza z wynikajacych z nich wartosci. Nalezy jednak przyjac,
ze V. jest rowna predkosci przelotowej, jesli jest ona wigksza od wyznaczonej na
podstawie wzorow zawartych w przepisach. Po wyznaczeniu predkosci V. nalezy
wyznaczy¢ predkos¢ V) zakltadajac, ze jest ona odpowiednio wigksza od V.. Pro-
sta pionowa wyprowadzona z punktu (V, 0) przecina sig z linia maksymalnego
wspolczynnika obciazenia tworzac punkt D obwiedni.

Nastgpnie nalezy w podobny sposdb wyznaczy¢ ujemng strong obwiedni roz-
poczynajac od krzywej wyrwania w locie odwroconym (rys.9.4). Postepuje sig
przy tym dokladnie tak samo, jak poprzednio, wykorzystujac tym razem mini-
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malng wartos¢ wspofczynnika sity nosnej. C . ma zazwyczaj mniejsza wartos¢
bezwzgledna niz Czmax, w zwiazku z tym ujemna krzywa wyrwania jest zazwy-
czaj nieco bardziej ptaska. Podobnie tez — jak poprzednio — ujemny dopuszczalny
wspotczynnik obciazenia zaczerpna¢ nalezy z odpowiednich przepisow. Bardzo
czgsto jednak w przepisach tych znajduje si¢ informacja, ze minimalny wspot-
czynnik obciazenia dotyczy tylko zakresu predkosci od punktu wyrwania w locie
odwroconym do predkosci przelotowej. Oznacza to, ze dla predkosci wigkszych
niz predkos¢ V. bezwzgledna warto$¢ ujemnego wspotczynnika obciazenia moze
by¢ mniejsza (rys.9.4d). Konstruktor moze jednak zatozy¢, ze maksymalny wspot-
czynnik obciazenia w locie odwrdconym moze dotyczy¢ calego zakresu predkosci
od V,, do V, gdzie V,, jest predkoscia manewrowa w locie odwroconym.
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Rys.9.4 Ujemna strona obwiedni: a) krzywa wyrwania, b) dopuszczalny ujemny wspot-
czynnik obciazenia, ¢) predkos¢ przelotowa, d) wspotczynnik obciazenia migdzy ViV

Na koniec warto jeszcze zauwazy¢€, ze rozpatrywanie obcigzen nie ma sensu
rowniez dla wspotczynnikéw obciazen z zakresu 0, +1 1 predkosci mniejszych niz
predkos¢ minimalna oraz dla wspotczynnikéw obciazenia z zakresu 0, -1 dla pred-
kosci mniejszych niz predko$¢ minimalna w locie odwrdconym (rys.9.5a).

W ten sposob pomigdzy wyznaczonymi liniami powstaje ograniczony obszar
zwany obwiednig obciazen od manewrow (rys.9.5b).
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Rys.9.5. a) predkosci minimalne, b) obwiednia obcigzen od manewrow.

Na tym nie konczy si¢ jednak wyznaczanie obwiedni obciazen, gdyz moga
one by¢ efektem nie tylko manewrow, ale i podmuchow w burzliwej atmosferze,
a niejednokrotnie bywaja one wtedy nawet wigksze od obcigzen manewrowych.
Wyznaczajac obwiedni¢ obciazen od burzliwej atmosfery zaktadamy, ze pilot zda-
jac sobie sprawe z powagi sytuacji, w trakcie lotu w burzliwej atmosferze bedzie
wykonywat tylko najbardziej niezb¢dne manewry. Z dobrym przyblizeniem mozna
wige zatozy¢, ze w takich warunkach konfiguracja samolotu odpowiada konfigu-
racji niezbednej dla zachowania wspotczynnika obciazenia rownego 1 dla kazde;j
predkosci lotu. Podmuchy wywotuja wigc odchytke wspdtczynnika obciazenia od
warto$ci rownej jeden. Zakladajac, ze podmuch ma dwie sktadowe: pozioma v
1 pionowa u, dla wigkszos$ci przypadkéw mozemy zatozy¢, ze predkos¢ lotu samo-
lotu V+v~YV,gdyzv<<V.W takim przypadku kat natarcia samolotu zmieni si¢

w wyniku podmuchu o wartos¢:
‘U u

Aa=tan~ —=—. (CAY)
Vv
W wyniku tej zmiany kata natarcia sita no$na zmieni si¢ o warto$¢:
V2o dC Vo dC
AP, =P g .82 N =P 5.2, 9.2)
2 da 2 da
A co za tym idzie warto$¢ wspdtczynnika obcigzenia zmieni si¢ o warto$¢:
V- dcC:
An=P " g 22 9.3)
2-m-g da

Warto$¢ przyrostu wspolczynnika obciazenia redukuje si¢ nastgpnie mnozac go
przez wspotczynnik ztagodzenia podmuchu, gdyz podmuchy o skokowej charakte-
rystyce zdarzaja si¢ bardzo rzadko. Wspodtczynnik ztagodzenia podmuchu oblicza
si¢ zgodnie z odpowiednimi przepisami.
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Z zalezno$ci (9.3) wynika, ze przyrost wspolczynnika obcigzenia samolotu
jest wprost proporcjonalny do predkosci podmuchu, co jest oczywiste, ale row-
niez wprost proporcjonalny do predkosci lotu samolotu. Najprostsza wigec metoda
na zmniejszenie obcigzen w trakcie lotu w burzliwej atmosferze jest zmniejszenie
predkosci lotu. Tak tez si¢ zazwyczaj postegpuje, zaktadajac jednak, ze nowa pred-
ko$¢ lotu nie moze by¢ tak mata, aby podmuch wywotal przekroczenie krytyczne-
go kata natarcia i przeciagnigcie samolotu. Innym wnioskiem wynikajacym z tej
zalezno$ci jest odwrotnie proporcjonalna zalezno$¢ migedzy przyrostem wspot-
czynnika obciazenia samolotu, a obciazeniem powierzchni nosnej. Okazuje sig, ze
samoloty 0 mniejszym obciazeniu powierzchni no$nej bardziej gwattownie reaguja
na podmuchy w burzliwej atmosferze [227, 242]. Stwarza to ogromne trudno$ci
w budowie samolotow o matym obciazeniu powierzchni, gdyz jego mala wartos$¢
bardzo czesto wynika z bardzo delikatnej konstrukcji. Moze si¢ wigc okazaé, ze
bardzo lekki samolot ze skrzydtami o bardzo duzej powierzchni moze lata¢ wy-
lacznie w bezwietrznej pogodzie przy braku termicznych ruchéw atmosfery. Wa-
runki takie zdarzaja si¢ tylko czasami o §wicie.

Podobnie jak w przypadku obwiedni od manewrow, obwiedni¢ od burzliwej
atmosfery zaczyna si¢ od wyznaczenia krzywych wyrwania (rys.9.6). W tym
przypadku jednak dynamicznie osiagany Czmax moze mie¢ wigksze znaczenie,
gdyz zmiany kata natarcia w wyniku manewrow zachodza stosunkowo powoli ze
wzgledu na bezwtadnos$¢ samolotu. W przypadku podmuchow zmiany kata natar-
cia mogg by¢ bardzo szybkie.

Rys.9.6. Krzywe wyrwania i przyrosty wspotczynnika obciazenia wywotane podmuchami

Kolejnym krokiem jest wyznaczenie peku potprostych wychodzacych z punktu
(0, 1), ktérych nachylenia odpowiadaja réznym predkosciom podmuchu. Predkosci
te podane sa w przepisach. Zaklada si¢ przy tym, ze pilot reaguje prawidtowo na
burzliwo$¢ atmosfery i redukuje predkos¢ wraz ze wzrostem predkosci podmu-
chow. Na kazdej z prostych zaznacza si¢ wigc punkt odpowiadajacy predkosci,
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do ktorej konstruktor ma zapewnic¢ integralno$¢ konstrukeji przy danej predkosci
podmuchu zgodnie z zatozonymi przepisami. Punkty te taczy si¢ nastepnie ze soba

(rys.9.7).

Rys.9.7. Obwiednia obciazen od podmuchow

Podobnie jak poprzednio mozna zatozy¢, ze rozwazanie obciazen w zakresie
matych wspdtczynnikow obciazenia i predkosci nie ma sensu. Rozwaza sig je wigc
dopiero od predkosci, dla ktorej maksymalny wspotczynnik obcigzenia bedzie
mogl osiaga¢ warto$ci wigksze niz 1. Dzigki temu pomigdzy wyznaczonymi w ten
sposob liniami znowu mozemy zdefiniowa¢ ograniczony obszar zwany obwiednia

obcigzen

od burzliwej atmosfery.
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Rys.9.8. Obwiednia obciazen
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Wyjatkiem od przedstawionej tutaj procedury sa przepisy CS-25 i FAR-25, zgod-
nie z ktorymi w celu wyznaczenia obciazen od burzliwej atmosfery nalezy przepro-
wadzi¢ symulacjg wejscia samolotu w podmuch [138, 141, 199]. Symulacja taka jest
zazwyczaj skomplikowana i czasochtonna nawet przy uzyciu komputera. Komplika-
cja ta jest jednak o tyle uzasadniona, ze przepisy te dotycza samolotow komunika-
cyjnych, a wymagane dla nich wspotczynniki obciazen od manewrow wahaja si¢ od
+2,5 ++3,8, natomiast ujemne przyjmuje si¢ jako -1. Sa to najmniejsze wspolczynni-
ki obciazenia stosowane w lotnictwie, szczegolna ostroznos¢ jest wigc uzasadniona.

Majac wyznaczone obwiednie obciazen od manewrow i od burzliwej atmosfery
nalezy je ze soba zsumowac logicznie (rys.9.8). W efekcie otrzymuje si¢ komplet-
na obwiedni¢ obcigzen samolotu.

Warto zwrdci¢ uwagg, ze w niektorych miejscach obwiednia od manewrow
i obwiednia od podmuchow nie pokrywaja si¢. Zgodnie z zasadami sumowania
logicznego, w wynikowej obwiedni powinny si¢ znalez¢ zardwno te obszary, ktore
si¢ pokrywaja, jak i wszystkie te, ktore si¢ nie pokrywaja. W efekcie wynikowa ob-
wiednia obciazen moze mie¢ rozny ksztalt w zaleznos$ci od rodzaju samolotu i jego
obciazenia powierzchni nosnej. W samolocie o matym obciazeniu powierzchni,
ktéry nie jest dopuszczony do akrobacji, maksymalne dopuszczalne wspoétczyn-
niki obciazenia od manewréw moga by¢ mniejsze niz maksymalne wspotczynni-
ki obciazenia od burzliwej atmosfery (rys.9.9a). Dla takiego samolotu wynikowa
obwiednia obciazen moze zawiera¢ obszary, w ktorych obciazenia wynikaja wy-
facznie z obciazen od burzliwosci atmosfery. Z kolei dla samolotu akrobacyjne-
go, 0 duzym obciazeniu powierzchni nos$nej, praktycznie wszystkie obcigzenia od
burzliwo$ci atmosfery moga by¢ mniejsze od obciazen manewrowych (rys.9.9b).
Wynikowa obwiednia obciazen bedzie wigc zawierata duze obszary, w ktorych ob-
ciazenia samolotu wynikaja tylko z wykonywanych przezen manewrow.

Rys.9.9. Obwiednie obciazen a) samolotu o malym obciazeniu powierzchni, b) samolotu
o0 duzym obcigzeniu powierzchni
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W samolotach z mechanizacja ptata na sumaryczna obwiedni¢ obciazen nanosi
si¢ rowniez obwiednig obciazen z wysunigta mechanizacja, aczkolwiek w tym wy-
padku operacji sumowania nie wykonuje si¢ (rys.9.10). Wynika to z faktu, ze po-
wolny lot z wysunigta mechanizacja nie jest mozliwy bez tej mechanizacji. Z dru-
giej strony wysunig¢cie mechanizacji w pewnych stanach lotu dopuszczalnych dla
konfiguracji gladkiej wymagatoby bardzo wytrzymatego i ci¢zkiego zamocowania
jej elementow. Niektore samoloty akrobacyjne sa wyposazone w taka mechaniza-
cje, aczkolwiek zazwyczaj obwiednia obciazen jest znacznie mniejsza w konfigu-
racji z wypuszczona mechanizacja niz w konfiguracji gtadkiej. Oczywiscie mecha-
nizacji nie wolno wtedy uzywac¢ poza obwiednia dla konfiguracji z wypuszczong
mechanizacja, nawet jesli dotyczy to stanéw dopuszczalnych w konfiguracji gtad-
kiej. Warto tez zauwazy¢, ze mechanizacja moze by¢ uzyta w r6znym stopniu. Dla
kazdego z nich mozna stworzy¢ osobna obwiednie obciazen. W tym przypadku
niedopuszczalne jest np. wychylenie klap o pewien kat przy predkosci wigkszej,
niz by to wynikato z odpowiadajacej mu obwiedni, nawet jesli ta predkos¢ byta do-
puszczalna dla nieco mniejszego wychylenia klap. Z tego wzglgdu w samolotach
komunikacyjnych proces wychylania klap odbywa si¢ w sposdb stopniowy, tzn.
kolejne wychylenia oddzielane sg okresami lotu ze statym wychyleniem mechani-
zacji, ale ze zmniejszajaca si¢ predkoscia.
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Rys.9.10. Obwiednie obciazen samolotu z mechanizacja ptata.

W tym miejscu warto zada¢ sobie pytanie, jak duzy obszar obwiedni obciazen
wykorzystuje si¢ w normalnej eksploatacji samolotu. Okazuje sig, ze zazwyczaj
jest to obszar niewielki (rys.9.11), zaczynajacy si¢ od n=1 dla pr¢dkosci minimal-
nej i przekraczajacy nieco predkos¢ przelotowa rowniez z n=1. Pomigdzy tymi
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predkosciami n przybiera wartosci od okoto 0-2. Wynika to z faktu, ze wigksze
wspotczynniki obciazen sa nieckomfortowe dla pasazerow, tadunku i zatogi. Ob-
wiednia obciazen musi by¢ jednak tak duza, jak tego wymagaja przepisy, gdyz cza-
sami zdarzaja si¢ sytuacje, w ktorych obcigzenia sa znacznie wigksze niz zwykle,
nawet wbrew woli zatogi. Sa to zdarzenia rzadkie, ale konstrukcja samolotu musi
by¢ na nie przygotowana.
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Rys.9.11. Obszar obwiedni wykorzystywany w normalnej eksploatacji samolotu

9.2 Obcigzenia wymiarujace

Obwiednia obciazen utatwia okreslenie, ktore obciazenia samolotu sa wymiaruja-
ce. Nie daje jednak tatwej i oczywistej odpowiedzi. Zeby sie o tym przekonaé war-
to przeanalizowac prosty przypadek statyki oku¢ skrzydia (rys.9.12). Zatézmy, ze
wszystkie sity i momenty dziatajace na skrzydto zostana zredukowane do jednego
punku, np. % $redniej cigciwy aerodynamicznej. Zatézmy tez, ze skrzydto to jest
zamocowane do kadluba w trzech punktach za pomoca polaczen sworzniowych,
przy czym dwa sworznie (tylny i przedni dolny) maja osie poziome, podczas gdy
trzeci ma o$ pionowa. W jaki sposob poszczegolne sily przenoszone sa na kadtub
przez to potaczenie?

Zacznijmy od sily nosnej pomniejszonej o sity masowe wynikajace z wyko-
nywania danego manewru (rys.9.13a). Sita ta musi by¢ zrownowazona przez site
dziatajaca wzdhuz tego samego kierunku, skierowana w przeciwng stron¢. Gorny
sworzen nie moze przenies¢ takiej sity, gdyz jego o$ jest w przyblizeniu rownole-
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Rys.9.12. Obciazenia skrzydta zamocowanego do kadtuba zestawem okué

gla do kierunku sity no$nej. Jedynym wigc skutkiem dziatania reakcji na ten swo-
rzen bytoby wysunigcie si¢ go z okucia. Sile no$na moga wigc przejac tylko dwa
okucia, a poniewaz przednie znajduje si¢ znacznie blizej, wigec zaktadamy, ze to
wlasnie ono przenosi ta site niemal catkowicie. Sita no$na wytwarza jednak réw-
niez moment wokot osi tego okucia, gdyz jest przytlozona w niezerowej odlegltosci
od niego. Moment ten moze by¢ przeniesiony przez parg sit przytozonych do oby-
dwu przednich oku¢. Tylne okucie nie moze przenie$¢ tego momentu, gdyz jego
dziatanie na sworzen skutkowatoby tylko obracaniem go w okuciu. Tymczasem
obydwa przednie sworznie beda w swoich okuciach $cinane.

Pz-nm_g |, Pz-nm g

Rys.9.13. a) sposob przenoszenia sity nosnej, b) sposob przenoszenia sity oporu

Taka sama operacj¢ mozna przeprowadzi¢ dla sily oporu (rys.9.13b). Tym ra-
zem reakcja rownowazaca site moze by¢ przylozona tylko do przedniego gérnego
okucia, gdyz jest w przyblizeniu rownolegta do sworzni w pozostatych okuciach.
Z kolei moment wytwarzany przez sitg¢ oporu jest rtOwnowazony przez ,,parg sit”
przytozona do tylnego okucia i do obydwu przednich oku¢, przy czym ,,przedni
sktadnik™ tej pary sit jest rozdzielony na gorne i dolne okucie (rys.9.14a).
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Kolejnym skladnikiem obciazenia jest moment pochylajacy, ktory musi by¢
zrbwnowazony przez par¢ sit wytwarzajaca moment skierowany przeciwnie. Od-
powiednia pare reakcji moga wytworzy¢ tylne i przednie-dolne okucia, i to wtasnie
one zapobiegaja obracaniu si¢ skrzydta pod wptywem momentu pochylajacego.
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Rys.9.14. a) sposob przenoszenia momentu pochylajacego, b) sposob przenoszenia sity
skierowanej wzdtuz rozpigtosci (np. sity odsrodkowe;)

Na koniec warto tez rozwazy¢ site skierowana wzdhuz rozpigtosci skrzydta
(rys.9.14b). W locie symetrycznym ma ona co prawda warto$¢ w przyblizeniu réwna
zeru, jednakze w trakcie manewrow niesymetrycznych w kierunku tym pojawiaja si¢
znaczne sity masowe. W zwiazku z tym skrzydto musi by¢ zabezpieczone przed wy-
sunigciem si¢ z oku¢. Ze wzgledu na zjawiska aeroelastyczne dazy si¢ zazwyczaj do
tego, aby $rodek masy skrzydta zlokalizowany byt jak najbardziej z przodu, w zwiaz-
ku z tym mozna zatozy¢, ze sila ta przytozona jest bardzo blisko przednich okué,
a w konsekwencji jest ona przenoszona niemal w calosci przez przednie okucia.

Pz-nm,g

Rys.9.15. Reakcje w okuciach (,,statyka okuc”)
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Dokonujac takiej analizy mozna w przyblizeniu okresli¢, ktore sity przenoszo-
ne sa przez ktore okucia w ukladzie statycznie wyznaczalnym (rys.9.15). Niestety
nie oznacza to, ze znamy rowniez zwroty odpowiednich reakcji. Na poczatek warto
zauwazy¢, ze sworznie sa nieruchome wzgledem skrzydta. Tymczasem kierunek
sily nosnej i sity oporu sa zwiazane z kierunkiem predkosci optywu. Obydwa te
uktady wspotrzednych obracaja si¢ wzgledem siebie w zalezno$ci od predkosci
lotu o kat natarcia.

Rys.9.16. Jaki zwrot ma zaznaczona reakcja?

Dla przyktadu, w celu sprawdzenia jaki jest zwrot reakcji poziomej dziataja-
cej na tylne okucie w manewrach symetrycznych (rys.9.16), rozwazmy obcigzenia
w punktach A i D obwiedni obciazen (rys.9.17). W obydwu tych punktach wspot-
czynnik obciazenia moze by¢ doktadnie taki sam.
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Rys.9.17. Roznica migdzy punktami A i D na obwiedni obciazen
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Jednakze obydwu tym punktom odpowiadaja rozne predkosci. Przy zachowa-
niu tej samej masy, gestosci powietrza i powierzchni nosnej, jest to mozliwe dzigki
zmianie wspotczynnika sity nosnej. Ten za$ z kolei zmienia si¢ w zalezno$ci od
kata natarcia. W punkcie A predkos$¢ jest mniejsza, wigc wspotczynnik sity nosnej
jest wickszy, podobnie jak i kat natarcia. W istocie w punkcie A kat natarcia jest
najwigkszy z osiagalnych w locie i odpowiada przeciagnigciu samolotu.

Na poczatek zajmijmy si¢ jednak punktem D, dla ktérego kat natarcia jest
zazwyczaj niewielki (rys.9.18b). Sitg¢ no$na i opér mozna wektorowo zsumowac
tworzac wypadkowa sil¢ aerodynamiczna. Sil¢ t¢ mozna nastgpnie zrzutowaé na
kierunek cigciwy. Rzut ten ma w tym przypadku warto$¢ nieco mniejsza od sity
oporu i zwrot do tyhu.

a)

b)

_—

Rys.9.18 Rzut wypadkowej sity aerodynamicznej na cigciwg plata a) w punkcie A obwied-
ni, b) w punkcie D obwiedni obciazen

Jesli jednak te same operacje przeprowadzimy w punkcie A obwiedni obciazen,
to zazwyczaj okaze sig, ze kat natarcia jest juz na tyle duzy, ze rzut wypadkowe;j
sily aerodynamicznej skierowany bedzie do przodu. Zjawisko to mozna uzasadni¢
faktem, ze wraz ze wzrostem kata natarcia zmienia si¢ potozenie punktu spigtrze-
nia na profilu (rys.3.3). Dla matych katow natarcia lezy on blisko krawedzi natar-
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cia, tymczasem dla duzych katow natarcia pod nig. Powietrze optywajace krawedz
natarcia wytwarza wtedy bardzo duze podcisnienie. Taki przyrost podcisnienia na
krawedzi natarcia dla duzych katow natarcia obserwuje si¢ zarbwno w wynikach
obliczen, jak i eksperymentow. Pamigtajac przy tym, ze ci$nienie to dziata pro-
stopadle do powierzchni, mozna zauwazy¢, ze sila cisnieniowa wytwarzana przez
element powierzchni lezacy na krawedzi natarcia ptata powinna by¢ pochylona do
przodu. Sily ci$nieniowe na pozostalych czgéciach ptata sa oczywiscie skierowane
do tytu, podobnie jak sity tarcia. W sumie wigc sita oporu jest skierowana zgodnie
z kierunkiem przeptywu niezaburzonego. Wystarczy jednak obrét uktadu wspot-
rzednych o kilkanascie stopni, zeby sktadowa sil aerodynamicznych réwnolegla do
cigciwy byta skierowana do przodu.

Fakt ten ma kapitale znaczenie dla koncepcyjnego ksztattowania struktury pta-
towca. Jesli bowiem na przyktad kadtub miatby strukture kratownicowsa, w ktorej
tylne okucie podparte bytoby pojedynczym pretem, to nie tylko wartosc sity dziata-
jacej na ten pret miataby znaczenie, ale réwniez jej zwrot. W przypadku rozciaga-
nia pr¢t ten mogtby bowiem przeniesc¢ taka sile, jaka wynika z jego wytrzymatos$ci
doraznej, podczas gdy w przypadku $ciskania moglby przenies¢ tylko taka site jaka
wynika z jego sily krytycznej przy wyboczeniu. Jak wida¢ nie da si¢ wigc intuicyj-
nie stwierdzi¢, w ktérym punkcie obwiedni obciazenia sa dla samolotu bardziej
niebezpieczne. Jest tak tym bardziej, ze zaprezentowany przypadek jest co prawda
typowy, ale zdarzaja si¢ od niego liczne wyjatki. Moze si¢ bowiem zdarzy¢, ze
zard6wno w punkcie A, jak i w punkcie D, rzut sity aerodynamicznej na kierunek
cigciwy ma zwrot do przodu. Moze si¢ tez zdarzy¢, ze w obydwu tych punktach
rzut ten ma zwrot do tylu. Co wigcej czgsto sig zdarza, ze w réznych punktach ob-
wiedni pojawiajq si¢ obciazenia wymiarujace rozne elementy struktury skrzydta.
Dla przyktadu bardzo czgsto si¢ zdarza, ze najwigkszy moment gnacy pojawia si¢
w punkcie A obwiedni obciazen, a najwigkszy moment skre¢cajacy w punkcie D.
Oznacza to, ze dla wymiaréw dzwigara decydujacy jest punkt A, a dla grubosci
pokrycia punkt D. Sytuacje komplikuje dodatkowo fakt, Zze samolot moze podlegac
rowniez obciazeniom ujemnym, ktére rowniez zmieniaja zwroty poszczegdlnych
reakcji w okuciach. Szczegdlnym przypadkiem sa tu obciazenia w trakcie ladowa-
nia. W wielu samolotach to wlasnie one okazaly si¢ wymiarujace. W tych okolicz-
no$ciach, w celu wyznaczenia obciazen wymiarujacych, nalezy zbada¢ obcigzenia
we wszystkich narozach obwiedni obciazen.



ZAKONCZENIE

Na zakonczenie wypada jeszcze raz przeprosi¢ za niekompletnos¢ i skrotowos¢
niniejszego opracowania. Niestety w skonczonym czasie nie da si¢ napisa¢ wszyst-
kiego co w tej dziedzinie nalezaloby napisaé. Zachgcam w zwiazku z tym czytelni-
kéw do lektury pozycji wymienionych w bibliografii, ktore niewatpliwie pozwola
na poszerzenie wiedzy w zakresie tematdw, potraktowanych w tej ksiazce zbyt
pobieznie. Natomiast specjalistow zachgcam do wydania ksiazek poswigconych
kazdemu z nich. Znakomity poczatek zrobit juz zespot prof. Szczecinskiego, publi-
kujac dwutomowe dzieto na temat ,,Lotniczych silnikéw turbinowych”. Ja ze swej
strony postaram si¢ uzupetni¢ moje opracowanie o wybrane zagadnienia konstruk-
cji samolotow, w ktorym chciatbym przedstawi¢ najczesciej stosowane struktury
nosne ptatowcow. Stosowny manuskrypt jest juz na ukonczeniu.
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samolotéw poswiecit tez wiekszo$¢ swojej kariery zawodowe;.
W rozprawie doktorskiej zajat sie zagadnieniem wykorzystania modeli
latajgcych w procesie tworzenia nowych konstrukcji. Wykorzystat w niej
zaréwno zdobytg na Uczelni wiedze inzynierska jak i swoje
doswiadczenie modelarskie. Po obronieniu doktoratu odbyt staz w firmie
Boeing, w ramach ktérego zajmowat sie symulacjg wtasciwosci lotnych
i uczestniczyt w badaniach w locie samolotu Boeing 757-300. Po jego
zakonczeniu, pracujgc w gliwickim OBRUM, projektowat miedzy innymi elementy bezzatogowych
systemow latajgcych, dzieki czemu otrzymat Zaawansowane Naukowe Stypendium NATO. W jego
ramach zajmowat sie projektowaniem mikrosamolotéw i entomopteréw we wspétpracy z Cranfield
University RMCS. Tej tematyce poswiecit swojg rozprawe habilitacyjng. Od wielu lat wyktada
projektowanie obiektéw latajagcych na wydziale Mechanicznym Energetyki i Lotnictwa Politechniki
Warszawskiej, a w latach 2011-2016 petnit funkcje zastepcy dyrektora do spraw naukowych Instytutu
Lotnictwa. Uczestniczyt w kilku programach badawczych poswieconych projektowaniu nowych
samolotéw, a dwoma z nich kierowat. Jest autorem licznych artykutéw opublikowanych w takich
czasopismach jak: Aircraft Engineering and Aerospace Technology, Journal of Aircraft, Journal
of Mechanical Design, Materials and Design, The Royal Society Interface, Journal of Aerospace
Engineering, Aviation, Bulletin of the Polish Academy of Sciences, The Archive of Mechanical
Engineering, Journal of KONES, Transactions of the Institute of Aviation.
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