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sérodek aerodynamiczny,

rozpi¢tosc pftata,

odleglos¢ srodkow ciezkosci lotek,
ramiona sity wzgledem punkiu,

srodek ciezkosci szybowca,

cieciwa profilu,

srednia cigcilwa geometryczna

ci¢cciwa na koncu skrzydia,

cigciwa skrzydia przy kadtubie,
wspolczynnitk momentu pochylajacego,
wspolczynnik oporu,

wspolczynnik oporu indukowanego,
wspolczynnik oporu interferencyjnego,
minimalny wspolczynnik oporu,
wspoOlczynnik oporu szkodliwego,
wspotczynnik wyporu (sity nosnej),
maksymalny wspolczynnik sily nosne),
doskonatosc,

srodek parcia,

przyspieszenie ziemskie. Grubos¢ profilu,
wysokosé lotu. Jako wskaZnik oznacza ,,pochodzqcy od uste-
rzenia poziomego’’,

rami¢ sity wzgledem punktu,

jako wskaznik oznacza ,,pochodzacy od kadiuba’,

praca, zasicg. Moment przechylajacy szybowiec,

odlegiosé¢ Srodka aerodynamicznego usterzenia wysokosct od
srodka ciezkosci szybowca mierzona rownolegle do cigciwy
ptata,

odleglos¢ srodka aerodynamicznego usterzema kierunku od
srodka cigzkosc1 szybowca,

moment sty wzgledem punktu,

moment sif aerodynamicznvch wzglegdem srodka acrodynanucz-
nego,

MOMENL 2Zawiasowy,

sita reakchi podioza: moment odchylajacy szybowiec;
moment oporowy lotek,

wspoiczynnik przecigzenia,

cisniente powietrza,

- sktadowa sity nos$nej prostopadla do cieciwy plata,

c1ag,
sktadowa sity nosnej rownolegita do cieciwy plata,
sita oporu,
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sila wyporu (nosna),

ciezar szybowca, ~
wypadkowa sila aerodynamiczna; promien okrg¢gu i promien
korkociagu,

powierzchnia plata,

powierzchnia usterzenia wysokoscl,

jako wskaznik oznacza ,,pochodzycy od skrzydia™,

stla tarcia,

czas,

predkosé ruchu [m/sek ]

nredkos$¢ lotu [km/hl,

ekonomiczna pr¢dkose lotu,

maksymalna predkos¢ lotu,

minimalna predkosé lotu,

predkosé lotu odpowiadajaca maksymalnemu zasiggows,
optymalna predkosc lotu,

predkos$¢ lotu w zakrecie,

predkos¢ wiatru, _'

odlegto$é Srodka aerodynamicznego usterzenia wysokosct od
srodka ciezko$ci szybowca mierzona prostopadle do cigciwy
piata,

predko$é opadania szybowca w locie Slizgowym,

OQIGgloéé §rodka aerodynamicznego szybowca od srodka cigz-
kosSci szybowca mierzona réwnolegle do ci¢ciwy plata,

o§ podluzna szybowca,

0§ poprzeczna szybowca,

odleglo$é §rodka aerodynamicznego szybowca od srodka cigz-
kos$ci szybowca mierzona prostopadle do ci¢ciwy plata,

o§ pionowa szybowca,

(alfa) kat natarcia,

krytyczna kat natarcia,

kat zaklinowania statecznika wysokosci wzgledem osi kadluba,
(beta) kat wychylenia steru,

(gamma) kat miedzy linka ciagnaca szybowiec 1 poziomem,
(delta) przyrost wielkosci fizycznej (np. AQ oznacza przyrost
cigzaru szybowca),

(cta) zbieznoSc¢ skrzydel,

(f1) kat przechylenia,

(lambda) wydluzenie plata,

(ni ze znaczkiem x) — kat skosu skrzydia,

(ni ze znaczkiem z) — kat wzniosu skrzydla,

(ps1) kat odchylenia,

(ro) gesto$é (masa wiasciwa) powietrza,

(teta) kat toru w korkociagu,

(teta) kat toru lotu (miedzy kierunkiem predkosct lotu 1 po-
Ziomem).

1. PRZYPOMNIENIE NIEZBEDNYCH WIADOMOSCI
Z TRYGONOMETRII 1 MECHANIKI

Rozdzial ten poswi¢cony jest przypomnieniu tych wiadomosci z try-
gonometrii 1 mechaniki, ktorych znajomosc jest niezbedna do zrozumienia
materiatu zawdrtego w rozdziatach nastepnych. Poniewaz beda tu przy-
pominane rzeczy juz Czytelnikowt znane, styl tego rozdzialu bedzie bar-
dziej zwiezly niz w dalsze) czesci ksiazki, a wiadomosci beda podawane
w tzw. ,telegraficznym skrocie”.

FUNKCJE TRYGONOMETRYCZNE

Na rys. 1 jest przedstawiony trojkat ABC, w ktorym kat przy wierz-
cholku B jest prosty, tzn. jego wartos¢ wynosi 90°, co zaznaczone zostalo
kropka przy tuku okreslajacym kat.
Taki trojkat, w ktérym jeden kat
jest prosty, nazywa si¢ trojkatem
prostokatnym.

Bok AC, ktéry lezy naprzeciw
kata prostego nazywa SI¢ przeciw- y, |
prostokatna trdjkata, a boki AB _ 8¢ JAB o BL o 4B
i BC nosza nazwe przyprostokat- TR f;af 87 8’
nych. Aby je odroznié, weZzmy pod Rys. 1
uwage jeden z katoéw ostrych troj- Okrestenie funkcji irygonometrycznych
kata, np. kat a przy wierzchotku
A 1 wtedy przyprostokatna 4B nazwiemy przyprostokatng przylegla do
kata a, a przyprostokatna BC nazwiemy przyprostokatna lezaca naprze-
ciw kata a.

Jezelt narysowalibySmy inne trojkaty prostokatne, podobne do trojkata
ABC z rysunku 1, tzn. takie, ktorych boki bytyby wigksze lub mniejsze
nz w trojkacie ABC, ale katy przy odpowtednich wierzcholkach bytyby
w tych wszystkich trojkatach takie same, to zauwazylibySmy, ze chociaz
dlugosci bokow sa rozne, to stosunki odpowiednich bokoéw sa we wszyst-
kich tych trojkatach takie same. Np. gdyby kat a == 30°, to we wszystkich
narysowanych trokjatach przeciwprostokatna bylaby dwa razy dtuzsza od
przyprostokatnej lezacej naprzeciw kata «, gdyby kat a = 45°, to obie
przyprostokatne bylyby rowne itd.

[

o ABRC=80° /
_a'___é]
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- Energia jest to zdolno$¢ do wykonania pracy. Energie dzielimy na me-
chaniczna, elektryczna, cieplna, chemiczna itd. Energie mechaniczna dzie-
limy na kinetyczna i potencjalna.

Jezeli pr¢dkos¢ poruszajacego sig ciata o masie m powickszy sie od
wartosci Vy do Va, to przyrost energii kinetycznej E, wyniesie

m _

Jezeli ciato o ciezarze Q podniesiemy z wysokosci Hy do H, to przyrost
energii potencjalne; E, ciala wyniesie

Ep = Q'(HE_HI)

Moc jest to stosunek iloSci wykonanej pracy do czasu, w jakim zostala
ona wykonana. Jednostka mocy jest 1 kGm/sek lub kon mechaniczny (KM),
przy czym 1 KM = 75 kGm/sek. W elektrotechnice moc jest zwykle poda-
wana w watach (W) lub w kilowatach (kW), przy czym 1 KM = 735,75 W.

9. KSZTALTY AERODYNAMICZNE

GEOMETRIA PROFILOW. KAT NATARCIA

Aerodynamika zajmuje sie sitami dziatajacymi na ciata poruszajace si¢
w powietrzu. Najwaznieijszymi z nich sa: sila nosna 1 sila oporu. Istnienie
sity oporu kazdy latwo moze stwierdzi¢ sam, czy to biegnac szybko pod
wiatr, czy tez jadac motorem. Wiadomo réwniez, z¢ opor ciala poruszajg-
cego sie w powietrzu zalezy przede wszystkim od ksztattu ciala.

Mechanizm powstawania oporu zaleznego od ksztaltu ciata jest doktad-
nie wyjasniony w nastegpnym rozdziale. Obecnie powiemy tylko, ze opor
ciala jest tym wigkszy, im wiece) zawirowan tworzy si¢ za cialem podczas
jego poruszania sie w powietrzu.

Ksztaltami aerodynamicznymi nazywamy wigc takie ciala oplywowe,
ktore poruszajac sie w powietrzu daja mate opory i duze wartosci sily
nos$nej. Do ksztaltow takich zaliczamy przede wszystkim profile lotnicze.
Jednym z podstawowych zadan aerodynamiki jest wigc takie uksztaltowa-

f

c — —— O -

Rys. 17. Stosowane typy profiléw lotniczych

nie profilow 1 skrzydel, aby w danych warunkach lotu, tzn. dla okreslone)
predkosci lotu i gestosci powietrza dawaly one jak najwiekszy stosunek sity
no$nej do sily oporu. Ksztalt profilow lotniczych w miarg rozwoju lotnictwa
1 osiggania przez samoloty coraz wiekszych predkosci, ulega zasadniczym
zmianom. Na rysunku 17 pokazano rozne typy profilow lotniczych stoso-
wanych w zakresie od matych predkusc: (np. dla szybowcow) az do predko-
s¢1 naddzwigkowych.
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Rozrdézniamy wiec profile:

— profil wklestowypukly uzywany dawniej w szybownictwie,

— profil plaskowypukly,

¢ — profil dwuwypukly niesymewryczny, dla predkosci srednich, np.
w samolotach sportowych,

d — profil dwuwypukly symetryczny, uzywany glownie na usterzenia,

e — profil laminarny dla samolotow szybkich (charakteryzuje sie tym,
ze najwieksza jego grubos$c jest przesunigta do tylu),

f — profil samolotdw naddzwigkowych.

Moéwiac o profilach lotniczych, trzeba podad nastepujace, charakteryzu-
jace je wielkosci geometryczne. o

1) Cieciwa profilu ¢ (rys. 18) jest to odcinek charakteryzujacy diugosc
profilu, czyli szerokos¢ plata. Jest to wielkos¢ umowna, w przypadku
profiléw plasko- 1 wklestowypuklych jest ona prosta styczng do spodu

o W

Rys. 18. Wielkosct geometryczne
charakteryzujace profile

profilu, w pozostalych przypadkach jest prosta laczaca dwa najbardzie)
odlegle punkty profilu.

2) Grubo$é profilu g (rys. 18) jest to najwicksza odleglosé, prostopadia
do cigciwy migdzy gérnym 1 dolnym obrysem profilu. Méwiac o gru-
bosci profilu zazwycza) rozumiemy jg jako grubosé¢ procentows, tzn.
stosunck maksymainej grubosci do cieciwy, podany w procentach:

g = £, 100%;. I tak profile cienkie maja grubosé¢ g = 6--8%, a grube —
c

g powyzej 15%.

3) Nosek profilu na rysunku 18 zaznaczono jako punkt 7, a estrze — jako
punkt 2.

4) Krawedz matarcia skrzydia jest to linid laczaca noski profildow, prosto-
padla do plaszczyzny profilu. Krawedz sptywa skrzydla jest to linia
laczaca koncowe punkty profilu (ostrza), rowniez prostopadia do
plaszczyzny profilu.

5) Linia szkieletowa profilu lub krotko ,,szkieletowa™ (na rys 19 zazna-
czona linia przerywana) jest to miejsce geometryczne $rodkow kot
wpisanych w profil.

6) Strzalka profilu f (rys. 19) jest to najwieksza odleglosé linii szkieletowe;
od cieciwy profilu. Podajemy ja rowniez zazwyczaj w procentach

cieciwy: [ = i 100%7.
C
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7) Miejsce polozenia maksymalnej grubosci X i strzatks X, (ich odleglo$¢
od krawedzi nararcia) podajemy takze w procentach ci¢gciwy 1 ozna-

X Xp oo
czamy: X, = —2-100%, oraz X, = 1009 (wielkosci X, i X,
c c

oznaczono na rysunku 18 1 19).
8) Promien zaokraglenia noska R i ostrza r pokazane sa na rysunku 20.

Rys 19. Wielkosci geometryczne
charakteryzujace profile

Jednym z najwazniejszych poied w aerodynamice 1+ mechanice lotu, ktore
potrzebne sa do omawiania wiekszosci zjawisk na szybowcach 1 samolo-
tach, jest:

K

Rys. 20. Promienie zaokraglenia
profilu

9) Ksat natarcia profilu a. Jest to kat zawarty miedzy kierunkiem naplywa-
jacych strug powietrza a cigciwa profilu (rys. 21). Kat natarcia jest

Rys. 21, Kat natarcia profilu a -~
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dodatni, gdy cieciwa profilu jest wzniesiona do gory w stosunku do-

kierunku predkoéci, moze by¢ rowny 0, gdy cieciwa pokrywa si¢ Z Kie-

runkiem predkosci, 1 jest ujemny, gdy cieciwa jest opuszczona w dol

w stosunku do kierunku predkosci.

Aby okresli¢c geometrycznie skrzydlo samolotu lub szybowca, nalezy
oprocz typu profilu podac dodatkowo nastcpujace wielkoscr geometryczne:

— obrys skrzydia (widok skrzydia z gory). Na rysunku 22 pokazano kilka
obrysow skrzydet stosowanych w roznyn zakresie predkosct lotu:

g

Rys. 22. Stosowane obrysy skrzydel

a — skrzydlo prostokatne przeznaczone do matych predkosct lotu,
b — skrzydio szybowca, ktore charakteryzuje sig duzym wydluzeniem

i obrysem eliptycznym,

¢ — skrzydlo trapezowe stosowane najczgsciej do samolotow sporto-

wych,

( — skrzydto skosne — do samolotow latajacych 2 predkoscia w pobli-

7zu predkoscr dzwieku,

e — skrzydlo tréjkatne zwane ,.delta” — do samolotow latajacych

z predkoscia naddzwigkowy;
— powierzchnie skrzydia S,
— rozpietos¢ skrzydet b (rys. 23),
S

— Srednia cieciwe geometryczng skrzydia ¢ = 5 - dla skrzydia prostokat-

20

nego cieciwa nie zmienia si¢ wzdluz rozpigtosci, czylh ¢ = ¢, natomiast
w przypadku skrzydla trapezowego sposOb wyznaczania srednie] CIECIWY

geometrycznej wyjasniono na rysunku 24. Dla innych obryséw wyzna-
czenie Sredniej cigciwy geometrycznej jest bardziej skomplikowane:

-— wydluzenie plata /1; dla skrzydel prostokatnych wydluzenie rowne jest

stosunkowi rozpigtosci do cigciwy: A = -, dia skrzydel o innym do-
C
. . b*
wolnym obrysie wydluzenie okreslamy jako A = - R gdzie § — po-

L

Rys. 23, Rozpietos¢ 1 cieciwy skrzydla Rys. 24. Srednia cieciwa geometryczna

wierzchnia plata. Wzor ten otrzymaliSmy przez pomnozenie 1cznika

. : , b b* b bh*
1 mianownika poprzedniego wzoru przez b: A = — = =S
- C c b S
. = o k - . ' - r
— zbieznosé skrzydia n = , gdzie ¢, — cigciwa koncowa skrzydla,
Co
a co — najwigksza ci¢ciwa przy kadiubie (rys. 23),
i E“':..,:,:-:“';“"""’----....__d_ e
11; H-hﬁ:“:_*h: ::":"--::__h__h___—-‘#_#________ s "'_.___ o, "":a/‘h’}

Rys. 25. Kat wzniosu skrzydel v,

— kat wzniosu skrzydta v, (rys. 25) jest to kat zawarty migdzy plaszczyzna
prostopadla do osi symetrii plata i plaszczyzng cieciw,

—- kat skosu skrzydia v (rys. 26 a i b) pokazuje kat skosu skrzydta o jedna-
kowej 1 zmiennej szerokosci. Przy statej szerokosci plata (przypadek a)
kat skosu jest zawarty pomiedzy krawedzia natarcia a plaszczyzna
prostopadta do cigciwy Srodkowego profilu, natomiast w przypadku
plata o zmiennej szerokosci jest to kat miedzy prosta laczaca punkty
na skrzydle lezace w odleglosci 1/4 cieciwy od krawedzi natarcia a ta
sama plaszczyzna prostopadia do cieciwy $rodkowego profilu (przy-
padek b),

21



— zwichrzenie geometryczne skrzydla charakteryzuje si¢ tym, ze cigciwy
profiléw w kolejnych przekrojach nie leza w jednej plaszczyznie.

skrzydla o jednakowej 1 zmiennej szerokosci

Rys. 26. Kat skosu v

Omowione wyzej parametry geometryczne sa bardzo istotne, gdyz wply-
waja na tzw. ,,charakterystyki aerodynamiczne” (oméwimy je doktadnie
w nastepnym rozdziale). Charakterystyki te z kolei okreslaja nam, ,,aero-
dynamicznos§¢” zastosowanych ksztaltow na szybowcach i samolotach,

3. SILY AERODYNAMICZNE

HHHHH

Sitami aerodynamicznymi nazywamy sﬂy i momenty dzm}a_]ace na mala._
poruszajace si¢ w powietrzu. Na podstawie licznych pomiarow okazalo sie,
7ze wypadkowa sila aerodynamiczna dzialajaca na ciato ustawione pod
pewnym katem do kierunku ruchu zalezy od nastepujacych czynmkow
1) gestoscl powietrza, '

2) powierzchni ciata,

3) préedkosct ruchu, |

4)  ksztaltu ciata i ustawmma go wzgledem klerunku ruchu
Wartosé tej sily mozemy nastgpujaco wyrazi¢ wzorem:

1 o |
R:—Z-‘Q'S'vz'CR ‘ (l)
gd21e R — wypadkowa sila acrodynamiczna [kGl],

kG - sek’
o — gestos¢ powietrza [— 4 ]
| m

§ — powierzchnia poruszajacego si¢ ciata [m?],

v — predko$é ruchu [m/sek],

‘cp — bezwymiarowy wspolczynnik sily aerodynamicznej, zalezny
od ksztaltu ciata i jego ustawienia wzglgdem kierunku ruchu.

Q
e
F &
NS A
| W a& -~
Kierunek & \
. * i . )
p{’ﬁd/fa;cz 5kfzgq’fa -~
| | .

‘Rys, 27. Sitg aerodynamiczna na profilu

Na rysunku 27 pokazano wartosé wypadkowej sity aerodynamiczne;
dzialajacej na profil szybowca. Otoz okazuje sie; zZe sila ta dziata pod pew-
nym katem w stosunku do kicrunku ruchu. Sil¢ t¢ mozemy roztozy¢ na
2 skladowe na réownolegty do kierunku ruchu, kt6rg oznaczamy P, 1 nazy-
wamy 31}4 oporu oraz prostopadlq do tego kierunku — P nazwang sila

nosna.
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Sity P, 1 P_ wyraza si¢ za pomoca analogicznych wzoréw do wzoru na
wypadkowa sile aerodynamiczna, a mianowicie:

]

P, = -é-Q'S"UZ'CE (2)
1 2

P = > RS viec, 3)

gdzie ¢, i ¢, oznaczaja odpowiednio bezwymiarowe wspolczynniki sily
nosnej 1 silty oporu.

Przez analogie moment M od sit acrodynamicznych na skrzydle mozemy
wyrazié jako: |

1
M = 5 o-S-vice, (4)

gdzie: ¢ — $rednia cigciwa plata,
¢y, — bezwymiarowy wspotczynnik momentu.

Zarowno sily, jak i bezwymiarowe wspolczynniki oméwimy dalej.

Punkt przeciecia linii dzialania. wypadkowej sity aerodynamicznej z cie-
ciwa profilu nazywa sie §rodkiem parcia (punkt £ na rys. 28). Zwykle w tym
punkcie umiejscawia si¢ wypadkowa sile aerodynamiczna. PolozZenie $rodka
parcia nie jest stale, lecz zmienia sie,
mianowicie ze wzrostem kata natar-
cia Srodek parcia przesuwa sie do
przodu. Na rysunku 29 pokazano
przyktadowo polozenia $rodka par-
cia dla trzech katéw natarcia.

Ze wzrostem kata natarcia przy
stale) predkosci lotu wzrasta réw-
ntez (jak to zaznaczono na rys. 29)
wypadkowa sila aerodynamiczna.
Moment tej sily wzgledem jakiego$
punktu w poblizua noska profilu,
np. punktu 4 na rysunku 29, jest
rowny iloczynowi sily R przez jej
rami¢ I. Wiemy juz, ze ze wzrostem
kata natarcia sila aerodynamiczna
R rosnie, a jej rami¢ ! maleje. Mo-
zna wige dobraé taki punkt na pro-
filu, wzgledem ktérego przy zmia-
nach kata natarcia ramie / wypad-

~ kowej sily aerodynamicznej zmaleje
tyle razy, ile razy wzros$nie sila R,
Rys. 29. Zmiana wartodci i kierunku wy- a-wiec.mti)ment M = R-/ pozostanie
padkowe; sily aerodynamicznej R w zalez.  Di€Zmieniony. Cale rozumowanie
nosci od kata natarcia jest oczywiscie stuszne rowniez przy
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zmnicjszaniu kata natarcia. W takim przypadku ramie / bedzie rosto,
a wypadkowa sila acrodynamiczna R bgdzie malala. Punkt ten nosi nazwe
srocdka acrodynamicznego 1 charakteryzuje si¢ tym, ze jego polozenie
w szerokim zakresie katow natarcia jest stale.

Ze wzgledu na ceche niezmicnnosci polozenia, w punkcie tym czesto
umicjscawla si¢ wypadkowa site aerodynamiczna. Aby przentes¢ wypadko-

Rys. 30. Polozenie srodka aerodynamicznege na profilu

wa sife aerodynamiczna ze srodka parcia do srodka acrodynamicznego,
nalezy (patrz rozdzial 1) dodaé¢ odpowiednt moment, jak to ilustruje

rysunek 30.
W spotykanych w praktyce profilach przy predkosciach lotu mniejszych

od predkosci dzwicku $rodek aerodynamiczny znajduje si¢ w przyblizeniu
w 259 cieciwy profilu.

Przeprowadzone tu rozumowanie odnosi sie tylko do stalej predkosci
lotu. Wobec tego stalej wartosci momentu bedzie odpowiadala stala wartosc
wspOlczynnika momentu okreSlonego ze wzoru (4):

M

¢ . (5)
" 1/20-S-v* ¢

Srodek aerodynamiczny profilu mozemy zatem okreslié jako punkt,
wzgledem ktorego wspolczynnik momentu sit aerodynamicznych jest staly
w uzytkowym zakresie katOw natarcia, i oznaczamy go na rysunkach

jako A.

PRAWO BERNOULLIEGO

Aby wyjaéni¢ mechanizm powstawania sil dzialajacych na ciala porusza-
jace sie w powietrzu, musimy poznaé podstawowe prawa rzadzace prze-
plywem powietrza.

W dalszych rozwazaniach bedziemy korzystali z zasady cigglosci ruchu
oSrodka przeplywajacego oraz z prawa Bernoullicgo. Obydwa te prawa

odnosza si¢ zarowno do cieczy, jak 1 do gazow.

Na czym polega zasada cigglosci ruchu? Latwo mozna ja zaobserwowac
np. przy przeptywie wody przez kanal o roznych przekrojach poprzecznych
(0 roéznych Srednicach, rys. 31). Tam gdzie przekroj kanatu S jest duzy,
predkosé przeplywu wody v jest mala, natomiast im przekrdj staje sig
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mniejszy, tym woda ptynie szybciej. Wynika to stad, ze ta sama ilo$é wody
must w jednostce czasu przeptynac zarowno przez duzy, jak i maly prze-
kroj kanatu, gdyz nic ma ona gdzie sie¢ gromadzi¢. Jezeli wiec przekroj
maleje od wartosct S do wartosci .S,, to jednocze$nie musi wzrosnac

Pr 2 D,

Rys. 31. Przeptyw przez rur¢e o dwoch roznych przekrojach

predkosc przepltywu z vy na v,. Mowimy, ze predko$é wzrasta odwrotnie
proporcjonalnie do przekroju, czyli predkosé wzrasta tyle razy, ile razy
maleje przekroy. Zasade ciaglosci mozemy napisaé w postaci réwnania:

1.8 = v 55
lub
(18 B S1 ’/6)
Ua N S5 )

Dotychczas nic nie mowiliSmy o ci$nieniu podczas przeptywu. Rozwazmy
przeplyw powietrza przez kanal o dtugosci /, o zmiennym przekroju, jak
na rysunku 32 zakladajac, ze istnieja rozne cisnienia z prawej i lewej strony

S ~N—
2 - . Vf . - __._—1'./.‘?___-... -
e P———
L

Sr Sf

Rys. 32. Przeplyw przez rure o zmiennym przekroju

kanatu. Przeptyw odbywa si¢ w kierunku wskazanym na rysunku, tzn.
od przekroju wigkszego do mnigjszego, z lewej strony do prawej. Zakla-
damy, ze cisnienie p; z lewej strony jest wicksze od ci$nienia p, z prawej
strony kanahu.

Sredni przekrdj kanahu

S1+.52

ST
Srednia predkosé przepltvwu

——— am T —
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Jezeli cisSnienie p; jest wieksze od p2, to nd przeplywajace powietrze dzidla
Srednia sifa rowna
(P1—p2) Sg = m-a

gdzie: S¢, — Sredni przekrdj kanalu [m?],

_ _ [ kG sek? ]
m -—— masa przeplywajacego powietrza :
m
- » ] & L] m
a — przespieszenie dzialajgce na dana mas¢ powretrza [ 2 ]
Se

Masa przeplywajacego powietrza jest rowna i1loczynowl jego objetosct V
przez gestosé
m= Vg = Sg 01

Przyspieszenie jest to stosunek przyrostu predkosci ».—v; do czasu ¢,
w jakim ten przyrost predkosci nastepuje
A V V22—V
! I

a4 =

Czas t rowna sie ilorazowi drogi przez srednia predkosé wzdluz tej drogi
/ -2

Uiy V102

Wstawiajac to do wyrazenia na przyspieszenie mamy:

v+, v3—vi
ad — v—t —
21 2]
Podstawiajac uzyskane wartosct do wzoru na sii¢ mamy:
vi—s
(P1—p2) Sg¢ = Sge 0 >

Upraszczajac prawa strone rOwnania przez [ 1 dzielgc rOwnanie obu stro-
nami przez Sg otrzymujemy:

P1—pP2 = .

Roéwnanie to, zwane réwnaniem Bernoulliego, mozemy napisa¢ w nastg-

pujacej postaci:
_,UZ . vz
1‘.'3'1’+'-€:]21 = D+ -?22 = CONnst (7)

gdzie: pi, p» — ciSnienie statyczne,
0'vi Q03

2 2
WprowadziliSmy wiec bardzo wazne i potrzebne nam do dalszych roz-
wazan prawo zwane roOwnaniem Bernoulliego, ktére moOwi, ze suma cisnien
statycznego i dynamicznego wzdluz strugi przeplywdjacego powletrza ma
wartos¢ stala. Oznacza ono, ze jesSli w ktébryms$ miejscu strugl wzrasta

ciSnienie dynamiczne lub ciSnienic prgdkosci.
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predkos¢ przentywajacego gazu, to cisnienie jego musi zmaled i odwrotnie,
gdy predkoss males:, cisnienic rosnie, gdyz suma ich wedlug prawa Ber-
noulliego jest stala.

Kazdy tatwo moze sam sprawdzié prawo Bernoulliego robiac nastepu-
jace proste doswiadcezenie: wzigé 2 kartki papieru 1 dmuchnad¢ miedzy nie
z pewng predkoscia. Wbrew temu, czego oczekujemy, kartki te zbliza sie
do siebie. Znajac prawo Bernouliiego latwo mozemy wytlumaczyé to zja-

Rys. 33. llustracja prawa Bernoulliego

wisko. Poniewaz pomigdzy kartkami wzrosta predkosé przeplywajacego
powietrza, to musiato zmalec jego cisniente. Jednak cisnienie na zewnatrz
kartek nie zmienito si¢; poprzednio cisnienia na zewnatrz kartek i miedzy
nimi rOwnowazyty si¢, obecnie cis$nienie zewnetrzne ma wicksza warto$é,
a wiec dociska kartki do siebie (rys. 33).

MECHANIZM POWSTAWANIA SILY NOSNEJ

Znajac prawo Bernoulliego, fatwo mozemy wyjasnié, w jaki sposob
powstajq sity aerodynamiczne na skrzydle szybowca czy samolotu. Trzeba
eszcze zdacC sobie sprawe, Ze jest rzecza obojetna, czy rozpatrujemy lot
szybowca z predkoscia v w nieruchomym powictrzu, czy tez mowimy, ze

Rys. 34. Optlyw dokola niesymetrycznego profilu

szybowiec jest nieruchemy, a powietrze oplvwa go z predkoscia v. Jesli
w obydwu przypadkach predkesé wzgledna szybowcea 1 powietrza jest taka
sama, to zjawiska 1 sty wystepujace sa i1denivezne.

Rozwazmy wiec skrzydto o wydluzeniu nieskonczenie duzym, ktdrego
przekrojem poprzecznym jest niesymetryczny profil. Jak wyglada oplyw

powietrza dokota takiego profilu, ilustruje rysunek 34. Widzimy, ze czastecz-
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K1 powietrza naptywajac na gorna 1 dolng powierzchnig profilu maja do
optyniecta rozne drogi. Czasteczki optywajace gorna czesé profilu, ktore;
wypuklosc jest wigksza, maja do przebycia dluzsza droge niz czasteczki
optywajace dolna powicrzchnie profilu, gdzie profil jest prawie plaski.
Gdyby predkos¢ gornych 1 doinych czastek powietrza byla taka sama, to
dolna struga powietrza doptynelaby szybciej do krawedzi splywu niz struga
gorna. Oznaczatoby to. ze na gbérne) powierzchni profilu wytworzy sie
proznia, co jest niemozliwe. Czasteczki goérne 1 dolne musza spotkaé sie na
krawedzi sptywu w tym samym czasie, a to jest mozliwe tylko wtedy, edy
czasteczki gorne maja wigksza predkos¢ od dolnych. Wiemy juz jednak
z prawa Bernoulliego, ze zwigkszeniu predkosct powietrza towarzyszy
zmnigyszenie jego cisnienlia 1 na odwrdt, zmniejszone] predkoscl towarzyszy
zwigkszenie cisnlenia. Oznacza to, ze na gornej powierzchni profilu cisnie-
nie zmalato, a na dolnej wzrosto. W stosunku do cisnienia otaczajacego,
na gornej powierzchni wytworzylo sie podcisnienie, a na dolnej nadci$nienie
powletrza.

Podcisnienie na gornej powicrzchni jest przecigtnie dwukrotnie wieksze
niZ nadcisnienie na spodzie profilu. Roznica tych cisnien daje sile skiero-

Rys. 35. Wypadkowa sila nosna P,

wang do gory o kicrunku prostopadtym do niezakidconego kierunku
predkosci. Sil¢ te nazywamy sita no$na i oznaczamy P, (rys. 35).

Jezel rozwazamy przeplyw dokola profilu symetrycznego ustawionego
pod zerowym Kkatem natarcia, to oczywiscie nie wystapi tu ani roznica
predkosci, ani cisnien, a wiec 1 sifa nosna. Rowniez kazdy profil niesymet-
ryczny mozemy ustawil nod takim katem natarcia w stosunku do predkosci,
ze sita nosna bedzic réwna zeru, Taki kat natarcia profilu, dla ktorego
sita nosna rowna jest zeru, nazywamy katem zerowej sily nosnej.

Jezell profil ustawimy w stosunku do kierunku naplywajacego powietrza
pod dodatnim katem natarcia, to roznice predkosci czastek powietrza
na gorneji dolnej powterzchni skrzvdla jeszcze bardziej wzrosna. W zwiazku
z tym zwigkszy si¢ rowniez podcisnienie i nadcisnienie, a wiec wzrosnte
1 sifa nosna P, (rys. 36). Widad stad, ze sila nos$na zalezy od kata natarcia
profilu.

W zakresie matych katow natarcia oplyw dokola orofilu ksztattuje sie tak
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jak opisano wyzej, tzn. czasteczki powietrza rozdzielajac si¢ na nosku
profilu oplywaja go i spotykaja si¢ na krawedzi sptywu. Poczawszy od
pewnego kata natarcia na goérnej powierzchni profilu zaczyna pojawiac sig

ND

Rys. 36. Zaleznosci rozkladu cisnief, a tym samym i sily nosnej P, od kata natarcia o

\Ek Czesciowe

3;\:}.\ oder wanie

Slabe oderwante
S pray krawgdzi
= splywu

Rys. 37. Oplyw profilu przy krytycznym kacie natarcia o,

oderwanie strug powietrza, pcczatek ich oderwania nastgpuje na ostrej
krawedzi splywu 1 w miare wzrostu kata przesuwa si¢ do przodu profilu.
Od tego momentu zwiekszanie kata natarcia daje juz tylko nieznaczny
wzrost sily nosnej 1 wreszcie poczawszy od pewnego duzego kata ndtarcia
sita nosna zaczyna maleé. Oznacza to, ze na gbérnej powierzchni profiiu
nastapilo oderwanie strug. Kat, przy ktorym sitd nosna ma wartos¢ maksy-
malna, nazywamy krytycznym katem natarcia — o, (rys. 37).
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Na warto$¢ sily nosnej wplywaja nastepujace czynniki:
1) ksztalt ciala 1 jego kat natarcia,
2) powierzchnia ciala,
3) gestos$¢ powietrza,
4) predkosé lotu.
Zaleznie od wymienionych czynnikéw sita nosna powstajaca na skrzydle

wyraza si¢ nast¢pujacym wzorenl

1 2
P, = -'EQ'S'V 'C,
gdzie: P, — sila no$na [kG],
: . . kG sek”
— gestosc powictrza [ - ]j
m

¢

S — powierzchnia skrzydia [m?],
V — predkos¢ lotu [km/h],
bezwymiarowy wspolczynnik sily nosnej, ktory zalezy od
ksztaltu i kata natarcia profilu, a ktory dokladnie omowimy
w dalszej czescl tej pracy.

o
|

MECHANIZM POWSTAWANIA SILY OPORU

PowiedzieliSmy juz, ze kazde cialo poruszajace si¢ w powietrzﬁ lub innym
oSrodku napotyka na opor. Wiemy rowniez, ze sita oporu jest sifa nieko-
rzystna, ktora w przypadku samolotoéw i szybowcoOw pogarsza ich wiasci-
wosci lotne i osiagi. Przy projektowaniu szybowcoOw i1 samolotow staramy stg
tak ksztaltowaé wszystkie czynniki majace wplyw na opor, aby wartose
jego byla jak najmniejsza. Azeby to osiagnaé, musimy dokladnie poznac
mechanizm powstawania oporu i wszystkie parametry, od ktorych on
zalezy. |

W rozdziale niniejszym omowimy powstawanie oporu skrzydia o wydiu-
zeniu nieskoniczenie duzym. Oplyw dokota takiego skrzydia niczym si¢ m®
rozni od optywu dokola profilu (czyli przekroju poprzecznego tego skrzydta)
i dlatego w dalszych rozwazaniach bedziemy rozpatrywali opdr profilu.
Wiadomo jednak, ze skrzydla maja skonczone wydluzenie, czy wigc nasze
rozwazania beda stuszne? Otd6z w rozdziale 5 dokladnie omowiono me-
chanizm powstawania dodatkowego oporu wynikajacego ze skonczone]
rozpietosci plata (opor indukowany), jak rOwniez opory pozostatych czesci
szybowcow, takich jak kadtuba, usterzen, podwozia (opor szkodliwy)
ordz opOr wynikajacy z wzajemnego oddzialywania poszczegolnych ele-
mentow szybowca na siebie (opor interferencyjny). Wiadomo takze, ze
oprocz wymienionych tu skladnikoéw przy duzych predkosciach lotu
powstaje opor falowy, poniewaz jednak w zakresie predkosci lotow szy-
bowcow on nie pojawia sie, wiec nie bedziemy go omawiac.

Opor profilu zalezy od ksztattu oraz od stanu jego powierzchni. Wiadomo
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z dos$wiadczenia, ze profil gruby ma wigkszy opor od profilu cienkiego.
Jesli wezmiemy dwa profile o jednakowym ksztalcie, z ktorych jeden ma
gladka powierzchnig, a drugi chropowata, to okaze sig, ze opoOr tego
drugiego profilu, wskutek wickszego tarcia czasteczek powietrza o po-
wierzchnig¢, jest wigkszy mniz pierwszego. Na podstawie tych prostych
porownan mozna stwierdzi¢, ze opor profilu zalezy od ksztaltu i tarcia
proftlu. Dlatego opory te nazywamy oporem ksztaltu 1 oporem tarcia.

Opor tarcia. Aby wyjasni¢ mechanizm powstawania oporu tarcia, mu-
simy zdac sobie sprawe z tego, ze powietrze, tak jak wszystkie ciecze i gazy,
ma pewng lepkosc. Oczywiscle, lepkos$¢ powietrza jest znacznie mniejsza
od lepkosct wody czy miodu, lecz na pewno istnieje. Powietrze ma wiec
zdolnos¢ przylegania w roznym stopniu do cial, ktore oplywa, zaleznie od
gladkosct powierzchni tych cial.

Jezeli rozpatrzymy profil lotniczy optywany przez powietrze z predkoscia
v, to stwierdzimy, ze wskutek lepkosci czasteczki powietrza stykajace sie
bezposrednio z powierzchnia profilu przyczepiaja sie do niej, czyli predkosé
ich jest rOwna zeru. Dopiero czasteczki znajdujace si¢ w pewnej odleglosci
od powierzchni profilu maja predkosé zblizena do predkosci przeptywu
niezakioconego. W bezposredniej bliskosci powierzchni profilu powstaje
wiec cienka warstwa czgsteczek powietrza, w ktorej predkosé zmienia sie
od zera do wartosci predkosci przeptywu. Warstwe te nazywamy warstwa
przyscienna. Grubos$é tej warstwy jest najmniejsza na krawedzi natarcia

C |
Warstwa przysctenng 10-ciokrotnie powiekszora

Rzeczywista qrubos I
worstwy przyscienne)

Rozkiad predkosc
W warsiwie pryscienng

Rys. 38. Rozklad predkosci w warstwie przysciennej na profilu

warstwach dokota profilu, to przepltyw taki nazywamy laminarnym, a jeshi
czasteczki te poruszaja si¢ ruchem chaotycznym wzajemnie sie krzyzujac,
to przepltyw taki nazywaily burzliwym lub turbulentnym. W wiekszosci
przypadkow w przedniej czesci profilu od krawedzi natarcia az do maksy-
malnej jego grubosci ruch w warstwie przyéciennej ma charakter laminarny,
a w tylnej czesci burzliwy. Z doswiadczenia wiadomo, ze opor tarcia lami-
narnej warstwy przysciennej jest kilkakrotnie mniejszy niz warstwy turbu-
lentne;.

Wykorzystujac te wlasciwoscei optywu zastosowano w szybowcach i sa-
molotach tzw. profile laminarne. Ich maksymalna grubos$¢ przesunieto
bardzie) do tylu (40+50% ¢) w stosunku do profilow klasycznych (20—
+—25%; ¢) po to, aby na dluzszym odcinku profilu zachowad przepltyw lami-
narny 1 w ten sposéb zmniejszy¢ opor tarcia (rys. 39). Nalezy zwrocic
uwage, ze korzysci wynikajace z zastosowania profili laminarnych sa ogra-

Frofil
Klasyczny

Preeplyw Preeplyw
Laminarny turbuienlny
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Rys. 39. Oplyw dokola profilu klasycznego i laminarnego

niczone koniecznoscia utrzymania powierzchni skrzydet w stanie idealnej
gtadkosci. Jakiekolwiek nierownosci, chropowatosci czy zanieczyszcezenia,
szczegoOlnie w przedniej czgsei profilu, przy$pieszaja przejscie od ruchu
laminarnego do burzliwego w warstwie przysciennej, a wiec zwiekszaja
opor tarcia. Jednocze$nie zaznaczy¢ nalezy, ze oderwanie strug w laminar-
nej warstwie przysciennej nastepuje szybciej niz w warstwie turbulentne;,

tak ze stosowanie profildw laminarnych nie w kazdych warunkach opla-
ca sig.

Opor ksztaltu. Opor ksztattu ciata poruszajacego sie w jakims$ osrodku
zalezy od ksztaltu tego ciala, jego wielkosci i polozenia w stosunku do
kierunku ruchu. Najprosciej kazdy moze to sprawdzid sam, jesli na przyklad
zanurzywszy si¢ w glebokiej wodzie zechce szybko i$¢ naprzod. Okaze si¢,
z€ moze on jedynie z trudem przepycha¢ sie do przodu, e¢dyz woda stawia
mu duzy opér. Natomiast doswiadczony plywak ustawiajac prawidlowo
swoje cialo porusza sie w wodzie bardzo szybko, nie meczac sie, gdyz
natrafia na duzo mniejszy opor.

Podobnie jest z cialami poruszajgcymi sie¢ w powietrzu. Przekonamy sie
o tym ustawiajac w poprzek kierunku strug naplywajacego powietrza

1 rosnie w miare schodzenia do krawedzi sptywu, gdzie grubosé jej docho-
dzi do kilku milimetrow. Rozklad predkosci w warstwie przysciennej i jej
grubos¢ pokazano na rysunku 38.

Charakter ruchu czastek powietrza w warstwie przysciennej jest inny niz
poza nia. Poniewaz predkosci sasiednich czastek powietrza rdznia sig
migdzy soba, wigc czasteczki te trac o siebic podlegaja obrotowi i tworza
zawirowania dajac site, ktora nazwaliSmy oporem tarcia, skierowana
tak jak predkosé.

Okazalo si¢, ze ruch czgsteczek powietrza w warstwie przysciennej moze
mie¢ roézny charakter. Jesli powietrze ptynie spokojnie w rownolegtych
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plaska plytke, kule oraz profil lotniczy 1 obserwujac, jak sie ksztaltuje
oplyw dokola nich 1 jakie sity oporu na nie dzgalaja (rvs. 40). Z rysunku
widzimy, ze najbardziej zakloca przeplyw plytka, powoduje ona bowiem
tak gwaltowng zmian¢ kierunku przeptywajacych strug z tytu za nia, ze

I
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Rys. 40. Optyw dokola cial o rdéznych ksztaltach geometrycznych

Rys. 41. Oplyw dokola walca

ulegaja one oderwaniu i zawirowaniu. Strugi optywajace kul¢ odrywajq sig
dopiero za najwicksza jej gruboscia, natomiast profil rozchyla tylko napty-
wajace strugi, nie powodujac ich oderwania. Wida¢ stad, ze ciata o ksztattach

oplywowych poruszajac sic w powietrzu w niewielkim tylko stopniu -

zakl6caja jego przepltyw, nie powodujac zawirowan.

- Nie powiedzielismy jeszcze, skad sie bierze opor. Rozpatrzymy dla przy-
kladu oplyw dokola walca (rys. 41). Powietrze naplywajace naciska na
przednia powierzchni¢ walca, z tylu walca tworza si¢ zawirowania powodu-
jace oderwanie strug, wskutek tego ciSnienie tam obniza si¢. W stosunku
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do cisnienia przed walcem, za walcem wystepuje podciénienie i ta rdznica
cisnien dziatajac na powierzchnie walca daje sile skierowana do tyhu,
ktora my nazywamy sila oporu. Im wiecej zawirowan tworzy sie za walcem,
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Rys. 42. Warto$é wspolczynnika oporu €y dla cial o rdéznym ksztalcie

tym powstajaca sila oporu jest wicksza. Stad wniosek, ze ciala o ksztattach
optywowych dajace najmniejsze zaklocenia przeplywu maja najmniejszy
opor ksztaltu. Aby to zilustrowad, na rysunku 42 podano wartosci bez-
wymiarowego wspotczynnika oporu ¢, kilku cial o réinym ksztalcie, lecz
0 takim samym wymiarze poprzecznym D, ktéry charakteryzuje ich site

oporu. WykazaliSmy wigc, ze roézne ciata oplywane z ta sama predkoscia v
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maja rozne opory. Okazuje sie, ze nawet to samo cialo ustawione pod
roznymi katami w stosunku do kierunku naptywajacego powietrza daje
rézne opory. Jesli rozpatrzymy profil lotniczy symetryczny, to najmniejszy
opor daje on przy kacie natarcia rownym zeru. Jesli jego kat natarcia
zwiekszymy, to opo6r profilu bedzic rost.

Podsumowujac nasze wiadomosci mozemy powiedzie¢, ze sita oporu
zalezy od nastepujacych czynnikow:
1) gestosci powietrza,
2) powierzchni oplywane;,
3) ksztaltu i kata ustawienia wzgledem naplywajacego powietrza,
4) predkosci powietrza.

Sita oporu na skrzydle wyraza si¢ nastgpujacym wzorem

1 2
P, = E) oS Ve,

gdzie: P, — sila oporu [KG],

|

gestosS¢ powietrza [_ ______

S — powierzchnia skrzydia [m?],

y — predko$é lotu [km/h],

¢, — bezwymiarowy wspdlczynnik sily oporu zalezny od ksztaltu
oraz gtadkosci powierzchni 1 kata natarcia a.

Z wzoru tego wynika, ze im ggstosé powietrza jest wigksza, tym i sita
oporu ros$nie. Latwo to zrozumiemy, jesli przyjmiemy, ze gestosc powletrza
charakteryzuje nam liczbe czastek powietrza zawarta w 1 m®> objetosci.
Przy ruchu skrzydia czasteczki te stykajac si¢ z jego powierzchnig przeciw-
stawiaja sie jego ruchowi. Im gestoS$¢ powietrza jest wigksza (tzn. wigksza
liczba czasteczek zawarta jest w tej samej objetosei), tym wigcej czastek
zderza sie ze skrzydifem i dlatego sila oporu jest wigksza, i odwrotnie,
edy gesto$é maleje, mniej czastek uderza o skrzydio, a wigc opor skrzydia
maleje.

Podobnie mozemy wytlumaczy¢ zalezno$¢ sity oporu od kwadratu
predkosci lotu szybowca. Jesli predkos¢ lotu zwigkszymy np. dwukrotnie,
to w jednostce czasu przeleci on dwa razy wigkszg odleglosc, czyli zderzy S1¢
z dwukrotnie wieksza liczba czastek powietrza, ale i sila zderzenia z tymi
czastkami tez wzrosta dwukrotnie, a wigc opor powiekszy sig czterokrotnie,
czyli wzrosnie do kwadratu predkosci lotu.

WSPOLCZYNNIKI OPORU I SILY NOSNEJ I ICH ZALEZNOSC
OD KATA NATARCIA

Omawiajac sil¢ nosna i site oporu podalismy, ze zaleza one od bezwymia-
rowych wspolczynnikow ¢, i ¢.. Co to sa te wspolczynniki 1 w jaki sposéob
je okresli¢? Otoz korzystajac z zasady, ze sily aerodynamiczne zaleza tylko
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od ruchu wzglednego ciala wzgledem powietrza, mozemy pomierzyc te
sity w tunelach aerodynamicznych.

Model badanego ciata zawieszamy w przestrzeni pomiarowej tunelu na
specjalnej wadze i dmuchajac na to ciato z okreslona predkoscig mierzymy
site nos$na i sile oporu. Pomiary takie wykonujemy zmieniajac kat ustawie-
nia ciala wzgledem dmuchajacego powietrza, czyli w przypadku dmuchan
skrzydet, dla calego interesujacego nas zakresu katow natarcia.

Majac pomierzone wartosci sily nosnej 1 oporu, z wzorOw na te sity
obliczamy odpowiednie wartoéci wspolczynnikow ¢, 1 ¢,. Beda wiec one
wyrazaty si¢ nastgpujaco:

P P
C; = = i ¢, = 1 * (8)
_ 'S"Uz L 'S“Uz
5 ‘o > 0

Wszystkie wartoéci potrzebne do obliczenia tych wspolczynnikOw mamy
dane, a mianowicie:

P, i P, — sily: noéna ioporu, zmierzone w tunelu,
S — powierzchnia odmuchiwanego ciala, mozemy ja Zmierzyc,
o — gestoS¢ powiletrza,

v — predkosé¢ dmuchajacego powietrza.
Zaleznoéé wspoOlczynnikow ¢, i ¢, od kata natarcia podaje sig ZaZWYyCZa]
w postaci wspolnego wykresu (rys. 43),na ktorym na osi poziomej umiesz-
cza sie katy natarcia, a na osl pionowej — ¢, 1 ¢,.. Zuwagi na to, ze wartoscy

L b

|
I — 20 {45
'T C,mor | Glosw 4 —L
' e
r | 121024
| 10F - — o Oy '
|— — - — 08016 —*: +—t
| |

- 414008 -

o | Y

BT I 5 15 ol
S Irl i I\ l l | —

Rys. 43. Zalezno$¢ wspoélczynnikow ¢, 1 ¢, od kata natarcia a

liczbowe ¢, sa znacznie wigksze od wartosci ¢, stosuje si¢ rozne skale
dla ¢, i c,. Na naszym wykresie skala dla wspoiczynnika ¢, jest pigclo-
krotnie wigksza niz dla c,.
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Zaleinosci ¢, i ¢, od kata natarcia dla kazdego typu profilu sa inne.
Z wykresu widad, ze zaleznos$¢ wspolczynnika sity nosnej ¢, od kgta natarcia
jest w duzym zakresie katdw natarcia linia prosta i wartosé C, TOSNIC Wraz
z katem natarcia az do wartosci oznaczonej jako ¢, ., ktéra odpowiada
krytycznemu katowi natarcia ay,. Poczawszy od tej wartosci kata wspot-
czynnik ¢, maleje; zwiazane jest to z oderwaniem strug na skrzydle. Punkt
wykresu, w ktdrym ¢, jest rowny zeru, odpowiada katowi natarcia zerowej
sily nosnej.

Wspolczynnik oporu ¢, ma najmniejsza warto$é, oznaczona jako
C.min» dla kata natarcia bliskiego zeru; gdy kat natarcia osiaga wartos$ci
wigksze — zaréwno dodatnie, jak i ujemne — wspdlczynnik ten wzrasta.

Czgsto zaleznodci powyzsze przedstawiamy w postaci jednej krzywej
zwane] biegunowa profilu. Biegunowa profilu mozemy otrzymaé z po-
przednich dwoch wykreséw w nastepujacy sposdb: na osi poziomej umiesz-
czamy wartosct wspoOlczynnika ¢, a na pionowej — wspolczynnika C,.
Z wykreséw na rysunku 43 dla kazdego kata natarcia odczytujemy war-
tosci ¢, 1 ¢, 1 umieszczamy je odpowiednio na wykresie w naszym ukla-
dzie ¢, 1 ¢,. Otrzymana krzywa jest wlasnie biegunowa profilu. Na bie-
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Rys. 44. Biegunowa profilu

gunowej tej zaznaczamy na kazdym z naniesionych punktéw wielkosé

odpowiadajacego mu kata natarcia (rys. 44). Na biegunowej tatwo mo-

zemy znalez¢ nast¢pujace punkty charakteryzujace profil:

1) najwigksza warto$¢ wspolczynnika sity nosnej — ¢, . 1 Odpowia-
dajacy mu krytyczny kat natarcia ap,., ktory odczytujemy wprost
na biegunowej; ¢, ... znajdujemy prowadzac rownolegla do osi x
styczng do biegunowej — punkt stycznosci okresla nam c

Z max?’
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2) najmniejsza warto$¢ wspodlczynnika oporu c, ;. 1 kat mu odpowia-
dajacy; c, .., znajdziemy wystawiajac rownoleglta do osi y, styczna
do biegunowej — punkt stycznosci okresla ¢, .,

3) najwicksza doskonatos$¢ profilu, czyli najwigkszy stosunek wspotczyn-

C.,

nika sity nosnej do wspdlczynnika oporu ~-; znajdziemy go wy-

Cx

stawiajac styczna do biegunowej przechodzaca przez poczatek ukiladu

c

wspoirzednych — punkt stycznosci okres$la nam _cz_
x>

Rozpatrujac opor profilu mowiliSmy o profilach laminarnych, ktore
maja mniejszy opor tarcia niz profile klasyczne. Na rysunku 45 pokazano
biegunowa takiego profilu i dla poréwnania — biegunowg profilu kla-
sycznego. Z wykresow widaé, ze profil laminarny ma mniejszy wspoiczyn-

Profil klasyczny

I000%L

> [

Rys. 45. Biegunowa profilu klasycznego i laminarnego

nik oporu, lecz tylko w malym zakresie katow natarcia (charakterystyczna
wypukloéé biegunowej), natomiast przy duzych katach natarcia opor
profilu laminarnego jest nawet wigkszy niz zwyklego profilu. Spowodo-
wane to jest latwiejszym odrywaniem si¢ strug w przypadku przeplywu
laminarnego w warstwie przys$ciennej na duzych katach natarcia.



4. URZADZENIA AERODYNAMICZNE

USTERZENIE SZYBOWCOW

Szybowiec poruszajac sic w powietrzu moze obracad si¢ dokola trzech
osi, @& mianowicie: podtuznej x—x, poprzecznej y—y i pionowej z—z
(rys. 46). Obracajac si¢ dokola osi poprzecznej szybowiec zmienia kat
pochylenia kadluba wzgledem ziemi, ktéry jest jednocze$nie katem pla-
nowania szybowca wzgledem linii horyzontu.
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Rys. 46. Obrét szybowca wokdl trzech osi

Obrét wokot osi podiuznej powoduje przechylenie szybowca, a obrot
wokol osi pionowej daje zmiane kierunku lotu.
Do wykonywania przez szybowiec trzech wymienionych obrotdow stuzg
trzy nastepujace usterzenia:
1) usterzenie wysokosci — powodujace obrot wokot osi poprzeczne;,
2) lotki — umozliwiajace przechylenie szybowca woké! osi podtuzne;,
3) usterzenie kierunku — odchylajace szybowiec wzgledem osi pionowe;
W prawo 1 w lewo.
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Aby utrzymadé réwnowage szybowca wokoél tych trzech osi, w czasie
lotu nalezy jednoczesnic we wlasciwy sposdb wychylaéd wszystkie trzy
stery. Rozpatrzmy, jak dziataja wszystkie wymienione stery szybowca.

DZIAY.ANIE USTERZENIA WYSOKOSCI

Usterzenie wysokoscl sklada si¢ ze statecznika 1 steru. Statecznik jest
najczescie) sztywno zamocowany do tylnej czesci kadiuba 1 nie zmienia
w czasie lotu swego potozenia wzglgdem kadluba. Ster jest zamocowany
obrotowo do statecznika i pilot wychylajac drazek sterowy ,,na siebie’
1 ,,0d siebie” powoduje wychylenie steru do gory i do dotu. Ster niewy-
chylony tworzy ze statecznikiem profil symetryczny. Wychylenie steru
do dolu powoduje zwickszenie wysklepienia profilu, wychylenie do
gory — zmniejszenie wysklepienia, a nawet prowadzi do wysklepienia
ujemnego.

Dodatnie wysklepienie profilu daje zwigkszenie sily nos$nej, a ujemne —
zmniegjszenle sity nosnej. Wychylenie przez pilota drazka sterowego od
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Rys. 47. Dzialanie steru wysokosci szybowca

siebie, czyli ,,oddanie drazka”, powoduje przyrost sily nosnej na uste
rzeniu o wielkosci 4P do gory. Sila ta wzgledem sSrodka ciezkosci szy-
bowca daje moment pochylajacy szybowiec na nos o wielkodci AM =
= APy 1. Powoduje to zmniejszenie kata natarcia skrzydla, a wigc
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zwickszanie predkosci lotu. Wychylenie drazka na siebie, tzw. ,,$ciagni¢cie
drazka”, powoduje wychylenie steru wysokosci do gory, zmniejszenie
sity nosnej na usterzeniu o wielkos¢ APy do dolu. Wzgledem srodka
cigzkosci szybowca powstaje moment: AM = —AP - [, zadzierajacy nos
szybowca. Powoduje to zwiekszenie kata natarcia skrzydel, a wigc zmniej-
szenie predkosci lotu. Dzialanie steru wysokos¢l zilustrowano na ry-
sunku 47.

Przekrojem poprzecznym usterzenia wysokosci jest przewaznie profil
symetryczny. Sila no$na na usterzeniu wyraza si¢ wzorem analogicznym
do wzoru na sile nosna na skrzydle |

1
——— " & 2 L]
Pon = - 0 Su Vi Czn
gdzie:
P, — sila noSna na usterzeniu wysokosci,
Sy — powierzchnia usterzenia wysokosci: statecznika 1 steru
lacznie,
Vy — predkos¢ na usterzeniu wysokoscl,
¢,y — bezwymiarowy wspolczynnik sily nosnej usterzenia wy-
sokoscil.

Nie wdajac sie w rozwazania teoretyczne mozna powiedzie¢, ze sila
nosna na usterzeniu wysokosci oprocz gestosci powietrza, wielkosci
usterzenia (statecznika i steru) i jego predkosci zalezy rowniez od: kata
natarcia skrzydla a, kata zaklinowania statecznika poziomego wzgledem
skrzydla a,,, oraz od kata wychylenia steru wysokoSci pp. Te ostatnie
3 czynnikl zawarte sa we wspOlczynniku sity nosnej ¢,y 1 wyrazajg
one kat natarcia na usterzeniu wysokoscl.

DZIALANIE USTERZENIA KIERUNKU

Usterzenie kierunku sklada si¢ rowniez z nieruchomego statecznika
1 obrotowo nd nim zamocowdnego steru. Statecznik kierunku stanowt
najczesciej jedna calosé z kadlubem szybowca. Pilot wychyla ster kierunku
za pomoca pedaldow, ktore osadzone sq na tzw. orczyku. Ot6z wdepnigcie
lewej nogi spoczywajacej na pedale powoduje wychylenie steru kierun-
kowego w lewo. Na usterzeniu kierunku powstaje sita APy, ktora wzgledem
srodka cig¢zkosci szybowca daje moment o wartosci AN = APy, od-
chylajacy szybowiec w lewo od poprzedniego kierunku. Podobnie wdep-
niccie prawej nogi wychyla ster kierunku w prawo 1 wytwarza moment
odchylajacy szybowiec w prawo. Dzialanie steru kierunkowego pokazano
na rysunku 48.
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Wychylenie stery kierunku w lewo
aN=a8,(

Rys. 48. Dzialanie steru kierunkowego szybowca

DZIALANIE LOTEK

Lotkl szybowca umieszczone sa w zewnetrznej partii skrzydel przy
krawedzi splywu. Sa one obrotowo zamocowane do tylnej czesci skrzydia.
Potaczone sa z drazkiem sterowym w kabinie pilota w ten sposob, ze wy-
chylenie drazka sterowego w lewo powoduje wychylenie do goéry lotki
na lewym skrzydle, a wychylenie drazka do dolu — lotki na prawym
skrzydle. Lotka wychylona w dot wysklepia profil, a wiec daje zwiekszenie
sity nosnej na prawym skrzydle o wielkosé AP, lotka wychylona do gory
zmniejsza wysklepienie profilu, co z kolei zmniejsza site no$na na lewym
skrzydle o wielkos¢ AP.. Sity te daja moment przechylajacy szybowiec
na lewe skrzydlo.

Oczywiscic, wychylenie drazka sterowego w prawo powoduje wychylenie
prawej lotki w gore, a lewej — w dot 1 w rezultacie powstaje moment
przechylajacy szybowiec na prawe skrzydlo. Wychylenie lotek daje wigc
moment przechylajacy szybowiec w te strone, w ktora zostat wychylony
drazek sterowy (rys. 49).

Jezelt obydwie lotki wychylaja sic o jednakowy kat (jedna w gore,
druga w dob), to oprocz momentu przechylajgeego omowionego wyzej
powstaje jeszcze dodatkowy moment niczamierzony, powodujacy odchy-
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lenie szybowca wokol osi pionowej, czyli moment kierunkowy. Skad sie
on bierze? Okazuje sie, ze opor ksztaltu profilu niesymetrycznego jest
wigkszy, gdy wysklepienie profilu jest dodatnie niz w przypadku, gdy jest
ono ujemne. OQznacza to, ze lotka wychylona do dolu daje wickszy opdr
skrzydla niz lotka wychylona o ten sam kgt do gory na skrzydle prze-
ctwnym. Ponadto powiedzieli§my, ze wychylenie lotki do dotu zwieksza
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Rys. 50. Powstawanie momentu oporowego lotek
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sit¢ no$na — daje to réwnicz na tym skrzydle wzrost oporu indukowanego,
zaleznego od sily nosnej. Oznacza to, ze skrzydto idace do gory z lotkg
wychylona w dot ma wigkszy opor niz skrzydto przeciwne. Powoduje to
powstanie momentu kierunkowego odchylajacego szybowiec w strone
przeciwna do przechylenia lotki (rys. 50). Moment ten nazwano momen-
tem oporowym lotek. Jest to moment bardzo niekorzystny, gdyz np. pod-
czas wykonywania zakretu przeciwdziata on wprowadzeniu szybowca
w zakret.

Aby zlikwidowaé pojawienie sig¢ tego momentu, z reguly na szybowcach
stosuje si¢ tzw. roznicowe wychylenie lotek, tzn. tak konstruuje sie uktad
sterowania lotkami, aby lotka idaca w dol wychylala sie o mniejszy kat
niz lotka i1daca do goéry. Zapewnia to jednakowe opory obydwu skrzydel
1 przechyleniu szybowca nie towarzyszy jego odchylenie kierunkowe.

URZADZENIA ODCIAZAJACE UKEAD STEROWANIA

Pilot wychylajac poszczegélne stery szybowca powoduje zmiane sit
acrodynamicznych dzialajacych na nie. Sily te wzgledem osi zawiasdow
steru daja tzw. momenty zawiasowe. Dla przyvkladu okreslono moment
zawlasowy steru wysokosci (rys. 51).

MZ — PH'Q
gdzie: Py — sila na sterze po wychyleniu go o kat fi,
a — odleglosé sily od osi zawiasow.

Tej wielkoscli moment zawiasowy musi pokonac pilot wychylajac drazek
sterowy. Wiemy, ze sily aerodynamiczne dzialajace na stery, zaleza od
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Rys. 51I. Moment zawiasowy steru wysokosci R

powierzchni sterow, kwadratu predkosci lotu oraz od kata wychylenia
steru. Jesli te czynnikl maja duze wartosci, to sily aerodynamiczne, a wiec
1 moment zawiasowy jest duzy. Sterowanie szybowca podczas dlugo-
trwalego lotu b}'zloby w takim przypadku bardzo meczace dla pilota,
gdyz musialtby on wywiera¢ na stery duze sity. Zmniejszenie sit wywie-
ranych przez pilota na stery mozna jedynie uzyskadé droga zmniejszenia
momentu zawiasowego. Aby to osiggnad, zastosowano na powierzchniach
sterow tzw. kompensacje lub wywazenie aerodynamiczne. Powszechnie
stosowane sg dwa rodzaje tego wywazenia:
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1) wywazenie brzegowe, polegajace na wysuni¢ciu do przodu przed o$
obrotu koncowej brzegowe) czesci sterow,

2) wywazenle oslowe, polegajace na wysuni¢eciu przed os obrotu po-
wierzchni steru umieszczonej przy osit obrotu wzdluz catej jego roz-
‘pletosci.

Przyktady tych kompensacjt pokazano na rysunku 524 1 5. Wysuwajac
przed os obrotu cz¢s¢ powierzchni sterOw zmniegjszamy ich moment
zawiasowy, gdyz sila derodynamiczna dztalajaca na te powierzchnie

Wywazene rogowe

a

b Wywazenie osiowe

Rys. 33. Dazialanie klapki odcigzajacej (flettner)
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wysunigte do przodu daje moment przeciwny wzgledem osi obrotu,
przez CO zmnigjsza moment zawiasowy.

Oprocz wywazenia aerodynamicznego do odciazenia sterow stosuje sie
tzw. klap¢ odciazajaca (flettner) Iub klapke wywazajaca (trymer).

Na rysunku 53 pokazano potozenie klapki odciazajacej dla steréw:
niewychylonego, wychylonego do géry 1 do dolu.

Klapka odciazajaca (flettner) umieszczona na krawedzi splywu steru,
jest na stale polaczona za pomoca popychacza z nietuchomym statecz-
nikiem przy sterze wysokosci 1 kierunku lub ze skrzydlem w przypadku
lotki. Gdy ster wychylamy np. do gory, klapka jest zmuszona (wskutek
mechanizmu laczacego) do wychylenia sie¢ w dol, i odwrotnie.

Moment sily aerodynamicznej dzialajacej na klapke wzgledem osi
obrotu steru ma kierunek przeciwny niz moment sily dzialajacej na po-
zostala powierzchnie steru, a wiec powoduje zmniejszenie momentu
Zawiasowego steru.

Klapka wywazajaca (trymer) wygladem przypomina poprzednio opi-
sana, jednak zasada jej dziatama jest z zalozenia mnna. Otdéz wychylenia
tej klapki sa sterowdne przez pilota za posrednictwem ci¢gla tak, ze pilot
moze wychylac ster 1 klapke niezaleznie, za pomoca odrgbnych urzadzen.

Rys. 54. Dzialanie klapki wywazajacej (trymer)

Za pomoca tej klapki pilot moze albo czesciowo, albo calkowicie zrowno-

wazyc sitg, ktora wywiera na drazek sterowy. Na rysunku 54 pokazano

schemat dziatania tej klapki przy wychyleniu steru szybowca do gory

1 do dotu. Jezeli pilot nie chce mieé zadnych sit na drazku sterowym przy
pewnej predkosci lotu (okreslonej przez dane wychylenie steru), to wy-
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chyla trymer o tyle do gory, aby moment siiy PHE, jaka daje klapka wzgle-
dem os1 zawiasdOw M, = P, a: byt rOwny, momentowi zawiasowemu
stera M, = Py a. o |

Zaznaczy¢ nalezy, ze ze wzgledu na duZe ulatwienie podczas piloto-
wania szybowca stosuje si¢ na nich z reguly klapki wywazajace typu
trymer.

URZADZENIA POWIEKSZAJACE SILE NOSNA

Dazenie do cigglego zwigkszania predkosci lotu tak samolotéw, | jak
1 szybowcOw doprowadzito do stosowania coraz ciefiszych profilow

Q

skrzydel oraz do coraz wigkszych obciazen powierzchni skrzydel <

Profile cienkie odznaczaja si¢ wprawdzie malym oporem, ale sa jedno-
czeSnie mato nosne, ich wspolczynniki €, S3 mniejsze niz w profi]ac::h
grubszych, silnie wysklepionych. Réwniez ich maksymalny wspolczynnik
- sily nosnej ¢, ... ma znacznie nizszg warto$é.

W szybownictwie zalezy nam na duzych predkosciach przelotowych,
lecz z drugiej strony musimy mieé mozliwo$é¢ latania na n?a}ych l?rccfl-
kosciach podczas krazenia i ladowania. Wiadomo, ze promien lirqzema
zalezy od predkosci i chcac wykorzystaé male obszary wzgoszen (mal§
kominy) nalezy krazy¢ z malym promieniem krazenia, a wiec na malej
predkosci.

W czasic Jadowania zalezy nam na matej predkosci zar6wno ze wzgledu
na niebezpieczenstwo, jak i na skrécenie dobiegu. o

Predkos¢ w locie poziomym, w ktoérym sita no$na réwnowazy ciezar,
mozemy obliczy¢ ze wzoru:

1 2Q
2 : V,_.. —
P::Q_ZQ'S'V'CEEI'WIQC ==

0S¢,
V l/ 20
mn =V e-Se,

Pr¢dkos¢ ladowania rézni sie bardzo nieznacznie od predkosci minimal
nej, a wigc zalezy roéwniez od ¢, . . | |
Stosowane w samolotach i szybowcach profile maja c, wahajacy si¢
w granicach 1,2+1,5, ktory jest niewystarczajacy dla uzyskania dosta-
tecznie malej predkosci ladowania. B
Zastosowano wiec na skrzydiach specjalne urzadzenia, ktore umozli-
wiaja znaczne zwickszenie wspodlczynnika C, max- ROZpatrZ}.fmy réine.ro-
dzaje tych urzadzen, zasady ich dziatania oraz charakter zmian }qzywej c,,
w zaleznosci od kata natarcia skrzydta a wyposazonego w takie urzadze-
nie. Dzialanie tych urzadzen opiera si¢ na trzech nastepujacych zasadach:'
~— zmianie profilu skrzydia na bardziej wysklepiony, a wiec bardziej

nosny,
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3 — Mechanika lotu

— przectwdzialaniu oderwaniuy strug,
— zwiekszeniu powierzchni skrzydet.

Na skrzydle mozna zastosowac kilka takich urzadzen jednoczesnie.
Do najczesciej spotykanych urzadzen zwigkszajacych sile nosna zali-
Cczamy: klapy zwykle, szczelinowe, krokod

ylowe, sloty, inaczej zwane
skrzelamt, oraz klapy

wysuwane, tzw. poszerzacze. Klapy sa to wychylane

el e 6

5 ( \ 10 4@5 T,

Rys. 55. Rézne typy urzadzen zwiekszajacych site nosna

lub wysuwane czesci skrzydla umieszczone przy jego krawedzi splywu
W partii wewngtrznej skrzydia. Na rysunku 55 pokazano przekroj skrzydla
zZ roznymi typami klap oraz slotow. Omowimy je kolejno:

I — skrzydlo bez zadnych urzadzen,

2 — klapa zwykla — klapa ta wychyla sie do dotu, przez co wysklepia

profil skrzydla, a wiec zwicksza wartosé Cy maxs

3 — klapa krokodylowa —- wykonana jest jako czesé dolnej powierzch-
nt skrzydla w poblizu krawedzi sptywu. Daje ona troche wigkszy
wspolczynnik ¢, niz klapa zwykla, lecz 1 duzo wiekszy wspolczyn-
nik oporuy C¢s €O pPrzy ladowaniu jest bardzo korzystne,

4 — klapa szczelinowa — pie tylko zwieksza ona wysklepienie profilu
skrzydia, lecz przy je; wychyleniu ppwstaje mi¢dzy ta klapa i skrzyd-
lem specjalnie uksztalttowana szczelina, przez ktora na grzbiet
klapy przepltywa powietrze z duza predkoscia i zapobiega oder-
waniu strug: €. max takie] klapy jest znacznie wigksze niz klapy

icie pozd obrysem

6 — klapa przesuwanag —— tylna cz¢$é skrzydia wykonana Jako klapa
przesuwa si¢ do tyty powickszajac wielkosd powierzchni nosnej
skrzydla, przez co zmniejsza predkosé (patrz wzér na V . ),
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7 —

10 —

klapa przesuwno-obrotowa — klapa ta nic tvlko przesuwa cte do
tytu, lecz rowniez wychyla sie do dehlu. Zwigksza wiec powlerzch-
nie skrzydia i jednoczesnic wysklepia proflil,

klapa bedaca polaczeniom klapy 51 7 -— nic tylko zwigksza po-
wierzchnie skrzyvdia 1 wysklepia nrofil, lecz opoOZnia oderwanie
strug przez specjalnie uksztaitowang szezehne,

sloty — wykonane w postaci dodatkowego profilu, ktory stanowi
przednia c¢ze$¢ skrzydia i przyleea Scisle do niego. Sloty moga
wysuwaé si¢ do przodu, tak jak to pokazano na rysunku linig
przerywana. Przy wysunieciu slotow miedzy nimi a skrzydlem
powstaje odpowiednio uksztaltowana szczelina. Powietrze prze-
pltywajace zwigksza tam swa predikose i przesuwa punkt oderwania
strug do tylu profilu, przez co oderwanic to zachodzl na wigkszych
katach natarcia,

wydmuchiwanie powietrza ze skrzydet przez waskie szczeliny
na goérnej jego powierzchni. Powoduje to zwickszenie predkosci
strug powietrza na skrzydle, a wiec podobnie jak przy slotach,
przesuniecie punktu oderwania do tylu, czyll na wigksze katy
natarcia.

Oczywiscie, stosujac rozne komibnacje klap w polaczeniu ze slotami
mozna uzyskaé bardzo duzy wzrost wspdiczynnika ¢, ... Moze to by¢
np. klapa dwuszczelinowa (rys. 56} hub klapa dwuszczelinowa ze slotem tp.

l,-" -

1
!

Rys. 56, Kiapa dwuszezelinowa

00, max

|
T Y Lo “é:'_ B
X, (,, O

hrf a{?g

Rys. 37. Wplyw slotéw 1 klap na wichiose (omax 1 9kr

Wplyw slotéow i klap na zmiane wspolezynnika ¢, . 1 ¢y Obrazuje
rysunek 57a i h. Wicac stad, ze przy wysunieciu slotu wzrasta zarowno
C, ..y JAK 1 Krytyczny kat natarcia ay, przesuwa si¢ na wieksze wartosct.

Zma

Wychylenic klapy zwigksza natomiast ¢, .. pie zmieniajac polozenia
krytycznego kata natarcia ag,. Zwigksza sig rowniez zakres katow na-
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tarcia, dla ktoérego zachowany jest przeplyw bez oderwania. Dla skrzydia
bez wychylonej klapy zakres ten miescit sig¢ w granicach ao; do ay,, a po
wychyleniu klapy — od aqx do ay,.

Najprostsze sposrod wymienionych tu urzadzen sa wszelkiego rodzaju
klapy, gdyz sloty zwigkszajace znacznie krytyczny kat natarcia wymagaja
zastosowania wysokiego podwozia ze wzglgdu na ladowanie na 3 punkty.,
natomiast wszelkie poszerzacze sg trudne konstrukcyjnie do rozwiqzania;
Dlatego w szybowcach najczesciej sa stosowane klapy szczelinowe, ktdre
83 optymalnym rozwiazaniem tych urzadzen.



5. BIEGUNOWA SZYBOWCA
I LOT SLIZGOWY

BIEGUNOWA SKRZYDZL.A

W rozdziale 3 zostala omoéwiona biegunowa profilu. Oplyw skrzydia
szybowca tylko wtedy jest taki sam jak oplyw profilu, gdy skrzvdio ma
bardzo duza rozpigtosé. W rzeczywistych konstrukcjach szybowcow roz-
pigtos¢ skrzydel jest jednak ograniczona. Fakt ten powoduje, ze na skutek
réznicy cisnien pod i nad platem pojawia sie¢ dodatkowa cyrkulacja po-
wiefrza po bokach skrzydta. Kierunek tej cyrkulacji zaznaczony jest
na rysunku 58. W wyniku tego dedatkowego opilywu plata wystepuje
dodatkowa skladowa predkosct prosotopadia do plaszczyzny symetrii
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Rys. 58. Powstawanie oporu indukowanego na placic

szybowca, przy czym Kkierunek tej predkosci na dolnej powierzchni skrzy-
det jest ,,od kadluba do kofica skrzydel”, a nd gdérnej powierzchni na
odwrot: ,,od koncow skrzydet ku kadlubowi”. W rezultacie wypadkowa
predko$¢ optywu skrzydel jest skierowana tak, ze nad platem jej kierunek
jest ,,skosny ku kadhibowi”, a pod skrzydlem ,,skosny od kadluba®.
Skosny oplyw plata powoduje, ze opor skrzydia jest wiekszy niz opor
profilu. Dodatkowy oplyw istnteje tylko wtedv, gdy na placie istnieje
sita nos$na, tylko wtedy bowiem wystepuje roznica cisnien ped i nad
platem, ktora jest zrodiem powstania dodatkowe) cvrkulaci.

Wplyw dodatkowej cyrkulacji na opér zalezy ponadto od wydluzenia
plata A, tzn. stosunku rozpictosci plata do jego cieciwy (patrz rozdz. 2),
a takze od obrysu plata.

52

Dodatkowy opdr wywolany rozpatrywanym ziawisklem nosi nazwe
oporu indukowanego (wzbudzonego). Wspolczynnik tego oporu ¢, jest tym
wickszy, im wigkszy jest wsndlezynnik sity nosnej ¢, na placie, oraz
tym mnicjszy, im wigksze jest wydhizenie plata. Wsrod platow o tym
samym wydtuzeniu najmnicjsza wartosé wspolczynnika ¢, ; ma ptat o obry-
si¢c eliptycznym, a najwigksza — plat 0 obrvsic prostokatnym.

Istnienic dodatkowej cvtkulacji na placie nie wpltywa w sposoOb istotny
na wartosé sity nosnej, w zwiazku z ¢zym biegunowa plata rézni si¢ od

{ZE,A P;'{j 7
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Rys. 59 Biegunowa profilu 1 skrzydla

biegunowej profilu tym, ze wspolczynnik oporu jest wigkszy o wartosc
oporu indukowanego. Na rysunku 59 pokazane sg schematycznie obie
biegunowe. Na rysunku tym uwidoczniona jest rowniez zmiand kata
natarcia, gdyz dodatkowa cyrkulacja na placie wpltywa tez na powicksze-
nie rzeczywistego kata natarcia.

BIEGUNOWA SZYBOWCA

Biegunowa szybowca jest to wykres obrazujacy zaleznos¢ miedzy
wspolczynnikami wyporu ¢, i oporu ¢, dla calego szybowca a katami
natarcia. Wspolczynnik wyporu ¢, calego szybowca jest w przyblizeniu
rowny temu wsndlezvnnikowl wystepujacemu na skrzydle, bo wilasnie
skrzydto odgrywa najisteiniejsza rolg w procesie wytwarzania sity nosnej,
natomiast wspolczvinik wyporu catego szybowcea ¢, jest zawsze wigkszy
od wspodiczynnika oporu samego skrzydla o wartosC tzw. oporu szkodli-
wego, tzn. oporu wszystkich pozostatych, poza skrzyvdlem, elementow
konstrukcyinych szybowea, jak kadlub, usterzenie, podwozie (jezeli
nie jest chowane), hamulce aerodynamiczne itp. Istotng rolg w zwigksza-
niu wspoélczynnika oporu catego szybowca odgrywa ez obecnosé réoznych
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szczelin, np. przy lotkach, klapach i sterach, a takze tzw. opor interferen-
cyjny. Opor ten wynika stad, Zze np. obecno$¢ kadluba zmienia oplyw
na skrzydle 1 na odwrét. W rezultacie, jak wykazuja pomiary tunelowe,
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Rys. 60. Biegunowa skrzydla i biegunowa szybowca

np. opér ukfadu kadtub—skrzydlo jest wigkszy niz suma opordéw skrzydla
1 kadluba, odmuchiwanych oddzielnie.

Biegunowa calego szybowca rozni sie tym od biegunowej skrzydta,
ze wspolczynnik oporu calego szybowca jest wigkszy od wspolczynnika
oporu skrzydla o warto$é¢ oporu szkodliwego Cxszk 1 Interferencyjnego
Cxint- Na rysunku 60 przedstawione sa obie omawiane biegunowe.

LOT SLIZGOWY

Na rysunku 61 przedstawiona jest sylwetka szybowca znajdujacego sie
w ustalonym locie Slizgowym z zaznaczonyml! na niej gldownymi sifami
dzialajacymi na $rodek ciezkosci szybowca*). *

Aby szybowiec pozostal w réwnowadze, wypadkowa sita acrodynamicz-
na R must by¢ roOwna cigzarowi szybowca Q, co prowadzi do nastepuja-
cych dwoéch rownan rownowagi:

P, = Q'cos®; P_=Q'sin@, (9)

gdzie O jest katem toru lotu szvbowca, tzn. katem nachylenia do poziomu

wektora oznaczajacego predkosé lotu szybowea.

" ' . . - 1
Wiedzac (rozdzial 3), ze sila nosna P, = 5 0°S* V¢, otrzymamy

—

*) Dokladniejsze omdwienie sit dziaiajacych na szybowiec w ustalonym locie slizgowym
jest podane w rozdziale 10.
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nastepujace wyrazenie okreslajace predkos¢ ustalonego lotu slizgowego

szybowca: |
2:0Q-cos O / 20
V = < ~ o (10)
0-S-c. 0S¢,
gdzie: p -— gestosC powietrza oplywajacego szybowiec,
S — powiterzchnia plate,

¢, — wspolczynnik sity nosne;.
Ostatnie wyrazenie po prawej stronie wzoru (10) nie zawiera wielkosci
cos ©. Opuszczenie tego czynnika dla niezbyt duzych katdéw toru lotu
est dopuszczalne, gdyz wtedy cos © 1.

Rys. 61. Rozklad sit dziatajacych na szybowiec w locie slizgowym

Predkos¢ opadania szybowca w locie $lizgowym w mozna, jak to widaé
na rysunku 61, obliczy¢ z zaleznosci:

w= V-sin® (11)

a ze dla malych katow O sin @ ~ tg @, powyzsza rownos$é mozna na-

pisa¢ w postaci:
w= }-tg & (12)

Wiclkosc tg @ mozna okresli¢ z réwnan réwnowagi (9), dzielac bowiem
stronamit drugie rOwnanie przez pierwsze otrzymamy:

P C
tg @ = Px — Cx (13)

zatem predkosé opadania szybowca ma wartosé:

T e b

c 20 3

C oS ¢

(14)

Jak wida¢ z powyzszego wyrazenia, predkos$é opadania bedzie wtedy
najmniejsza, gdy stosunek ci/cl bedzie najmniejszy, czyli gdy jego od-
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wrotno$é, tj. c)/ci bedzie najwieksza. Na rysunku 62 przedstawiono
schematycznie biegunowa szybowca oraz wykres zaleznosci /ey od C,.
Kat natarcia, ktory odpowiada maksymalnej wartosci stosunku cl/cs
nosi nazwe kata ekonomicznego, ktéremu odpowiada minimalna pred-
kos¢ opadania.

Innym, waznym z punktu widzenia szybownictwa, punktem na biegu-
nowej szybowca jest optymalny kat natarcia, omdéwiony w przypadku

[ ]
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profilu w rozdziale 3. Przy optymalnym kacie natarcia stosunek c./c,

zwany doskonatoScia szybowca, osiaga najwicksza warto$é. Jak wynika
z rOwnania (13)

1
tg O = x _

;e

czyli, gdy doskonalo$é jest najwigksza, tg @, a wiec i sam kat @ jest naj-
mniejszy. Oznacza to lot na optymalnym kacie natarcia po torze naj-
bardziej plasko nachylonym do poziomu. Przy spokojnej atmosferze
oznacza to jednoczesnie lot Slizgowy o najwiekszym zasiegu.

BIEGUNOWA PREDKOSCI

Przy omawianiu lotu $lizgowego podaliSmy wyrazenia okreslajace
predkos¢ lotu Slizgowego V i predkosé opadania szybowca w. Majac
biegunowa szybowca dla kilku wartosci wspofczynnika c¢,, zawartych
miedzy ¢, =01 ¢, .., odczytajmy odpowiednie wartoéci wspélczynni-
ka c,, a nastgpnie obliczmy wartosci obu predkosci i sporzadZzmy wykres
zaleznosci w1 V.

Na rysunku 63 przedstawiony jest taki wlasnie schematyczny wykres,
noszacy nazwe biegunowej predkosei szybowcea. Na wykresie tym punkto-
Wl ¢, .y Na biegunowej odpowiada warto$é minimalnej predkosci lotu
slizgowego ¥V, ;.. Ekonomicznemu katowi natarcia odpowiada minimalna

56

warto$¢ predkosci opadania w_. oraz ekonomiczna wartoéé predkosci
lotu slizgowego Vei. Wreszcie minimalnemu katowi toru lotu ® odpo-
wiada optymalna warto$é predkosci lotu $lizgowego Vopt- Gdyby pred-
koscl w 1 ¥ na rysunku 63 byly odmierzone w tej samej skali (zwykle V
jest podawane w km/h a w w m/sek), wowczas kat © na wykresie biegu-

Rys. 63. Biegunowa predkosci

nowej predkosci odpowiadalby rzeczywistemu katowi toru lotu slizgo-
wego.

Zauwazmy, ze zar6wno predkosé lotu Slizgowego, jak 1 predko$¢ opa-
dania zaleza od wysokosci lotu (poprzez gesto$é powietrza 0) 1 od ciezaru
szybowca (J, dlatego tez podana na rysunku 63 biegunowa predkosci
dotyczy nie tylko jednego typu szybowca, ale takze jest sporzadzona
dla jednej wysokos$ci. Wplyw ciezaru szybowca na biegunowa predkosci
jest zilustrowany na rysunku 64. Jak wynika z wykresu, powiekszenie

V ming Vé’k? Vﬂrﬂf?

ioin Vers 1 Vot y

Wmm‘“

Wﬂ?m

cigzaru szybowca wplywa, przy wiekszych predkosciach lotu, na zmniej-
szenle predkosci opadania. Fakt ten uzasadnia celowosd budowy szybow-
COw zaopatrzonych w zbiorniki na balast wodny.
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Wplyw wzrostu wysokosci lotu na biegunowa predkosci jest analogiczny
do wplywu cigezaru. Zmidana cigzaru szybowca 1 wysokosct lotu, jak to
wynika z rysunku 64, nie wplywa na warto$¢ minimalnego kata toru
G . lotu slizgowego.

Wychylenie klap podskrzydiowych wplywa przede wszystkim na wzrost
sily nosnej szybowca, a takze na wzrost oporu. Na biegunowej predkosci
uwydatnia sie to w postaci zmniejszenia minimalnej predkosci lotu slizgo- 6. ZASIEG SZYBOWCA
wego V.. 1 nieznacznego wzrostu predkosci opadania w.

Otworzenie hamulcdw aerodynamicznych wplywa przede wszystkim
na wzrost oporu, przy nieznacznym spadku sity nos$nej, co na biegunowa
predkosci wplynie w ten sposob, ze znacznie wzrosnie predkosé opadania w,
przy stosunkowo malym wzroScie minimalnej predkosci lotu $lizgowego
szybowca V. .

Pod nazwa ,,zasieg szybowca’ rozumiemy odlegtos¢ mierzong w DPOZIO-
mie, jaka szybowiec moze przelecieC z danej wysokoscl.
Jak wida¢ z rysunku 65, miedzy wysokoscig lotu H a zasiegiem L istnieje

zalezno$¢:

L = i (15)

tg &

odzie ©@ oznacza kat toru lotu slizgowego.

B z -

Rys. 65. Zasieg szybowca w locie slizgowym

W poprzednim rozdziale wykazali$my (wzér 13), ze:

c
tg O = ——
CZ
zatem
c
L=H = =HD (16)
C, |
gdzie D = 7z oznacza doskonalos$¢ szybowca.
C

x ] -
Stosunek wspdlczynnika wyporu ¢, do wspolczynnika oporu c,, jak

wiemy z rozdzialu 3, zmienia si¢ wraz ze zmiang kata natarcia 1 osiaga
warto$é maksymalng przy optymalnym kacie natarcia a,,. Zatem maksy-
malny zasieg szybowca bedzie zwiazany z katem a, tzn. Z predkoscia

optymalna Vo (rys. 66).
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Przy katach toru lotu wigkszych od minimalnego ten sam zasieg mozna
osiagnaé lecac z jedna z dwoch mozliwych predkosci. Np. lot pod katem 6
(rys. 66) do poziomu jest mozliwy z predkoseia ¥ lub V.
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Rys. 66. Charakterystyczne punkty biegunowej predkosci
®
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Optymalny kat natarcia jest jednoczes$nie katem najwickszego zasiegu
tylko w tym przypadku, gdy lot odbywa si¢ w spokojnej atmosferze, tzn.
bez wiatru 1 praddw pionowych, tylko bowiem w tym przypadku
tg® = c /c,.

W przypadku wiatru lub pradéw pionowych, maksymalny zasieg szy-
bowca wystapi podczas lotu ze scisle okre$lona predkoscia, na ogot jednak-
ze Inng niz predkosé optymalna.

Zagadnienie wplywu widtru rozpatrzymy na przykladzie wiatru tylnego,
tzn. o kierunku zgodnym z kierunkiem lotu szybowca.

Na rysunku 66 przedstawiona jest schematycznie biegunowa predkoéci.
Przypominamy, Ze nad osiach wspdlrzednych biegunowej odmierzone sa
wartosct predkosci szybowca wzgledem powietrza, gdyz od tej predkosci
zalezg sity aerodynamiczne dzialajace na szybowiec. Jezeli predkosé wiatru
oznaczymy przez V,, to szybowlec lecacy wzgledem otaczajacego go
powietrza z predkoscia V, wzgledem ziemi porusza si¢ z predkoscia:

Vz — V1 —|— VW (17)

czyl z predkoscia zwigkszona o predkosé wiatru. Cheac zatem narysowacd
biegunowa predkosci w ukladzie wspotrzednych, w ktorym zamiast pred-
kosc1 V znajdowalaby sie predkosé V., mustelibySmy caly wykres przesunaé
w prawo o wielkos¢ V. Ten sam efekt mozna osiagnaé nie ruszajac wy-
kresu, natomiast przesuwajac poczatek ukiadu wspodtrzednych o wielko$é
Vi Ten drugt sposob jest przedstawiony na rysunku 66, na ktérym linia
kreskowang zaznaczona jest o§ pionowa nowego uktadu wspolrzednych.

Majac tak zmodyfikowany wykres, predkosé maksymalnego zasiegu
w locie slizgowym V,,, znajdziemy, prowadzac styczna z poczatku nowego
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ukiadu wspotrzednych 0, do linii wykresu biegunowej predkosci 1 odczytus-
Jac odpowiadajaca punktowi stycznosci wartosé predkosci. Na rysunku 66
wida¢, ze w locie z wiatrem predkosé¢ maksymalnego zasiegu w locie
slizgowym bedzie mniejsza niz predko$é optymalna, a zasieg bedzie wigkszy
niz zasi¢g podczas pogody bezwietrznej. Ten ostatni wniosek wynika z faktu,
ze w locie z wiatrem kat toru lotu ©; jest mniejszy niz kat toru lotu bez
wiatru G, a zasieg, jak to widaé z wyrazenia przytoczonego na wstepie
tego rozdzialu, jest odwrotnie proporcjonalny do tangensa kata toru lotu.

Przeprowadzajac analogiczne rozumowanie dla przypadku lotu pod
wiatr, dojdziemy do wniosku, ze teraz poczatek ukladu wspédlrzednych
nalezy przesuna¢ w prawo o warto$¢ predkosci wiatru 1 dalej postepowad

Rys. 67. Wplyw bocznego wiatru na lot slizgowy szybowca

jak wyzej. W tym przypadku zasieg bedzie oczywiscie mniejszy, a predkos$é
maksymalnego zasiggu wigksza niz w warunkach pogody bezwietrznej*).

W locte z wiatrem bocznym, jezeli o$ podtuzna szybowca tworzy z kie-
runkiem wiatru kat ¢ (rys. 67), w rozwazaniach nalezy uwzgledniaé nie
calag predkos¢ wiatru ¥V, lecz tylko skladowa réwnolegla do podtuznej
osl szybowca, tzn. predkosé

V, = V., cosy (18)

Wplyw pradow pionowych oméwimy szczegdlowo na przykladzie pradu
wstepujacego. W tym przypadku predkos¢ opadania szybowca wzgledem
zieml w, jest mniejsza o wartos$¢ predkosci pionowej powietrza w, od war-
tosci predkosci opadania szybowca wzgledem powietrza w, czyli:

T (19)

W celu otrzymania wykresu biegunowej predkes$ci w takim ukladzie
wspolrzednych, aby na osi pionowej zamiast predkosci opadania szybowca
wzgledem powietrza znajdowala si¢ predkos¢ opadania szybowca wzgledem
ziemi, ndlezy albo linie wykresu przenies¢ w gore o warto$é predkosci

W, = w—w,

pl

*) W czasie lotu pod wiatr, gdy nie ma ,,pod reka” biegunowej predkosci ani sporza-
dzonego w oparciu o niag specjalnego kalkulatora, niektorzy piloci okreélaja predkosé
maksymalnego zasiggu dodajac do predkosci optymalnej polowe predkosci wiatru,
znane) w przyblizeniu z komunikatu meteorologicznego.
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pionowej] powictrza W, albo przesunaé¢ o t¢ warto$é¢ poczatek ukladu
wspotrzednych w dét, jak to ilustruje rysunek 68, na ktorym zaznaczona
jest 0$ pozioma nowego ukladu wspotrzednych (linia pozioma przechodza-
ca przez punkt 0y).

Z rysunku 68 wynika, ze w przypadku istnienia pradow wznoszacych,
predkos$é maksymalnego zasiegu jest mniejsza niz predkos¢ optymalna,

Rys. 68. Wplyw pradow pionowych na biegunowa predkosci

a zasieg wiekszy niz w przypadku pogody bezwietrznej. W przypadku
szczegOlnym, gdy predkos¢ pionowa w, rowna jest minimalnej predkosci
opadania szybowca, predkos¢é maksymalnego zasiggu jest rowna predkosci

S
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z | pad
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Rys. 70. Wplyw wiatru i pradéw pionowych na biegunowa predkosci

ekonomicznej, a zasieg jest nieskonczenie wielki, co jest zrozumiale, gdyz
wowczas szybowiec porusza si¢ lotem poziomym. Gdy wartos¢ predkosci

f
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plonowe] powietrza w, jest wigksza niz minimalna predkos¢ opadania
szyboweca (rys. 69), w locie z predkos$ciyg zawarta miedzy Vi 1 V. szybowiec
SIS WZNoSsl.

W przypadku predkosci pionowej powietrza skierowanej w doél, tzn.
w czasie lotu w pradach opadajacych poczatek 0 ukladu wspoéirzednych
nalezy przesungaC w gore o wartos¢ predkosci pionowej powietrza. Wowczas
zasigg jest mniejszy, a predkosé¢ maksymalnego zasiegu wigksza niz w przy-
padku pogody bezwietrznej.

Gdy w atmosterze wystepuja jednoczesnie wiatry 1 prady pionowe,
poczatek ukltadu wspolrzednych biegunowej predkosct szybowca nalezy
przesunac tak, aby uwzgledniat oba wplywy, tzn. wedlug schematu przed-
stawionego na rysunku 70, na ktorym przykladowo punkt A oznacza
polozenie poczatku ukladu wspotrzednych w przypadku rownoczesnego
1stnienia wiatru tylnego 1 pradu opadajacego.




7. OBCIAZENIE SZYBOWCA
PODCZAS STARTU I ZAKRETU

W rozdziale 5 omowiliSmy rozklad sit dzialajacych na szybowiec w usta-
lonym locie $lizgowym i wynikajace stad warunki réwnowagi. Lot §lizgo-
wy nie wyczerpuje oczywiscie wszystkich mozliwych stanéw lotu szybowca.
W niniejszym rozdziale omowimy niektore inne stany lotu, a mianowicie
start szyboweca 1 zakret, ze szczegdlnym uwzglednieniem rozkiadu gléwnych
sit dzialajacych na szybowiec.

ROZKYAD SIY. DZIAYXAJACYCH NA SZYBOWIEC W CZASIE
STARTU

Start szybowca moze byc¢ realizowany za posrednictwem lin gumowych,
wyciggarki lub samolotu.

W czasie rozbiegu, w przypadku startu szybowca zasamolotem, dzia-
faja na szybowiec nastepujace sity (rys. 71): ciag samolotu P_ 1 przeciw-

Ql

i

an 4
s [ -
7 i
= ‘5’%’ — / —l

Rys. 71. Rozklad sit dziatajacych na szybowiec podczas rozbiegu za samolotem

stawiajace si¢ mu sily: oporu P, i tarcia szybowca o ziemie T, ciezar szy-
bowcea Q, reakcja ziemi N i sita nos$na P,. Momenty N a i T-h, wynikajace
z faktu, ze linie dzialania sit tarcia i reakcji ziemi nie przechodza przez
srodek cigzkosci, sa rownowazone przez niewielka sile na usterzeniu
wysokosci Py, ktéra kompensuje rowniez momenty od ciagu i sit acrodyna-
micznych, bowiem ich linie dzialania tez zwykle nie przechodza przez
Srodek cigzkosci szybowca. W tej fazie lotu warunki réwnowagi maja
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postac:

Q =N-+tP Py:  Pyl=Na—Th;
P> P+T%; T =pN; 20

gdzie u jest wspolczynnikiem tarcia podwozia szybowca o podioze.

W miarg rozpedzania si¢ szybowca rosnie sila nosna 1 sila oporu, a maleje

reakcja ziemi &V, a wigc 1 sila tarcia. Gdy sifa nosna P, jest wigksza od cig-

Rys. 72. Rozklad sit dziatajacych na szybowiec podczas lotu wleczonego za samolotem

zaru szybowca Q, nastgpuje oderwanie szybowca od ziemi. Wystepujacy
w tej fazie lotu rozklad sil jest przedstawiony na rysunku 72.

Samolot ciagnie szybowiec z sita P, ktora rownowazy opor P, a siia
nosna P, jest rowna lub nieco wigksza od cigzaru szybowca Q. W pierw-
szym przypadku lot jest poziomy, w drugim wznoszacy. Sila Py na uste-
rzeniu wysokoscl zapewnia rownowage moementow, na ogdét bowiem linie

Rys. 73. Rozklad silt dziatajacych na szybowiec podczas startu za wyciagarka za przednim
Zaczepem

dzialania wymienionych wyzej sit, poza cigzarem, nie przechodza przez
srodek ci¢zkosct szybowca, wywotujac wokot niego moment M. Uprosz-
czone rownamnia roéwnowagl maja w rozpatrywanym przypadku postad

= Q+Py; Py=P,; M=Pyl; (21)

Start za wyclagarka moze by¢ realizowany przy zaczepianiu liny ciggna-
ce] z przodu kadtuba, do tzw. zaczepu przedniego, lub w poblizu srodka
cigzkoscl szybowcea, do tzw. zaczepu dolnego.

—_—— eTRd . - .

*) W tvm warunku nie mamy znaku rownosci, bo sitv nie rownowaza sie, gdyz szybowiec
porusza sie ruchem przyspieszonym.
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Najpierw rozpatrzymy przypadek startu z ling zaczepiona do zaczepu
przedniego. Sily dzialajace na szybowiec w czasie rozbiegu po ziemi sa
w tym przypadku identyczne jak przy rozbiegu za samolotem (rys. 71)
z t3 roéznica, ze tym razem ciag P, pochodzi od wyciagarki, a nie od samo-
lotu.

Rozklad sit dzialajacych na szybowiec po oderwaniu sie od ziemi jest
zilustrowany na rysunku 73.

Cecha charakrerystyczna obcigzen szybowca podczas startu za wyciagar-
ka jest fakt, ze cigg liny P, jest skierowany pod stosunkowo duzym katem
do kierunku lotu szybowca. W rezultacie tylko cz¢sé ciagu (P; na rys. 73)
nadaje szybowcowi predkos¢ postgpowa, nacomiast reszta (P) powoduje
dodatkowe obciazenie. Obclazenie to, powigkszone jeszcze o niemaly
cigzar kilkusetmetrowej liny ciagnacej, wywotuje silny moment pochylajacy
maske¢ szybowca w dol. W celu zréwnowazenia tego momentu pilot musi
wychyli¢ ster wysokosci do gory, aby wytworzy¢ dostatecznie duza sile Py.
Skladowa ciagu P¢’, cigzar liny i sila Py na usterzeniu sa skierowane w dol.
Dla ich rbwnowazenia musi by¢é odpowiednio zwiekszona sila nosna na
skrzydle, ktéra w rezultacie jest znacznie wieksza niz w przypadku holu
za samolotem, kiedy byla rowna w przyblizeniu ciezarowi szybowca.
Z tego wzgledu dopuszczalna maksymalna predkosé holu za wyciagarka
jest zwykle mniejsza niz maksymalna predkosé holu za samolotem.

Uproszczone rownania rownowagi przy starcie za wyciagarka, z lina
doczepiona do zaczepu przedniego, maja postac:

P,=(Q-cos®+P+Py P,=P +Q'sin® (22)
P a= Pyl |

Jezell lina holownicza jest zaczepiona do zaczepu dolnego, w czasie
rozbiegu szybowca po ziemi ciag liny P. dziala niemal wzdluz tej samej
linii, co sifa tarcia T (rys. 74). Powoduje to powstanie bardzo silnego

T =7
¥ B X e
p D —— ,.,-- P L - ‘L.nf:
& ‘\_\. (] —etag 4 — /
Xy
'

Rys. 74, Rozklad sit dzialajacych na szybowiec podczas rozbiegu przy starcie za wyciagarka
za dolnym zaczepem

momentu zadzierajacego o wartosci P +h, dla zrownowazenia ktorego
konieczne jest wytworzenie duzej sily Py na usterzeniu wysokosci, przez
znacznie wigksze wychylenie do dolu steru wysokosci niz w starcie za
przednim zaczepem.
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Rozklad sil dzialajacych na szybowiec po oderwaniu od ziemi jest zilu-
strowany na rysunku 75. W przypadku startu z lina zaczepiona do zaczepu
dolnego, ciag liny P, nie tylko ze nie obciaza nosa szybowca, jak to mialo
miejsce przy zaczepie przednim, ale, zwlaszcza w poczatkowej fazie steru,
zadziera go do gory momentem P, a, co wymaga do zapewnienia rowno-
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Rys. 75. Rozkiad sit dzialajacych na szybowiec podczas startu za wyciagarka za dolnym
zaczepem

wagl Iekkiego ,,0oddania” drazka sterowego, aby wywola¢ skierowana do
gory si¢ Py na usterzeniu wysokosci. Start musi by¢ wi¢c przeprowadza-
ny znacznie ostrozniej niz w przypadku zaczepu przedniego.

Przy starcie ,,za przednim zaczepem” pilot nie moze lecie¢ dowolnie
stromo, gdyz zwykle moment od skladowej ciagu P.”1 cigzaru liny jest na
tyle duzy, ze mimo caltkowitego wychylenia steru wysokoscl do goéry, nie
udaje si¢ osiagnaé zbyt duzych katéow toru lotu ©. Inaczej jest przy starcie
»Z2& dolnym zaczepem”. Tu moment od ciagu i ciezaru liny jest maly i na
0got nie , brakuje steru” do osiagniecia nawet bardzo duzych katow O,
co moze byC niebezpieczne, pociaga bowiem za soba nadmierny wzrost
obciazen szybowca i konczy sie zwykle zerwaniem liny ciggnacej. Poza
tym, jezeli bezposrednio po oderwaniu szybowca od ziemi kat ® wzrasta
zbyt szybko, moze to doprowadzi¢ do ,,zdiawienia” silnika wyclagarki.

RoOwnania rownowagi przy starcie z lina doczepiong do zaczepu dolnego
maja postac:

P, =P/~Py+Q-cos® P;=P +Qsin@ (23)

gdzie M oznacza moment od sil aerodynamicznych wzgledem S$rodka
cigzkosct szybowca.

SILY DZIALAJACE NA SZYBOWIEC W ZAKRECIE

Dotychczas zajmowalismy sie przypadkami lotéw symetrycznych, tzn.
takich, w ktoérych predkosé lotu byla réwnolegta do plaszczyzny symetrii
szybowca. Zakret jest przykladem lotu niesymetrycznego i dlatego sity
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dzialajace na szybowiec w tym stanie lotu wygodniej jest rozpatrywac

patrzac na szybowiec z przodu. |
Na rysunku 76 przedstawiono uklad sit dzialajacych na szybowiec

w zakrecie prawidlowym. Szybowiec jest przechylony o kat ¢ 1 lecac

/

Rys. 76. Rozklad sil dzialajacych na szybowiec w prawidlowym zakrecie

z predkoscia V, wykonuje zakr¢t o promieniu R. Na szybowiec dziataja

nastepujace gtdowne sily: pionowo —- ciezar szybowca (2, poziomo — sita
Vs . . .. .

odsrodkowa Q7 _rOwnowazaca je sita aerodynamiczna P, ktora mozna
g R }

rozlozy¢ na skladowe skierowane pionowo () i poziomo (P,’) oraz sita

oporu i sktadowa cigzaru Q-sin O, ktore jako prostopadle do plaszczyzny

rysunku nie sg widoczne. |
Aby ten uklad sit byl w réwnowadze, musza byc spelnione nastepujgce

rownosct:

Q- Vs

24
g R .

P, =P, cosp =Q P =P sing =
. | , ] , 1 ,
Poniewaz sifa nosna P, = 5 0- S V¢, przeto —E—Q' S Ve, cosp =0,

20
0°S*c, COSP

N "
VS — 2Q A — (25)
0°5°¢,"COS ¢ ) Cos @

gdzie V jest predkoscia lotu slizgowego szybowca na tym samym kacic
natarcia, na jakim wykonywany jest zakret (patrz wzor 10). Z ostatniego
wyrazenia wynika, ze w zakrecie predko$¢ lotu musi by¢ wieksza niz

. . _ e s
a wiec predko$é lotu w zakrgcie ma wartosC: Vi =

czyh

03

w locie Slizgowym, przy czym przyrost predkosci musi byé tym wieckszy
imy wigkszy jest kat przechylenia o,

Stosunek n = P_/Q - ljcos@ jest miara przeciazcnia konstrukcji
szybowca w zakrecie. Po przeksztatceniach podanych wyzej rdwnan mozna
otrzymac nast¢pujace wyrazenie okreslajace warto$é wspolczynnika prze-
ciazenia:

.-"; “I/':l
= ]/ 1- hgz.le (26)

gdzie g oznacza przyspieszenie ziemskie. Z obydwu powyzszych wyrazen
na n wynika, ze przeciazenie szybowca w zakrecie ro$nie w miare zwieksza-
nia kata przechylenia szybowca 1 predkosci lotu oraz zmniejszania pro-
mienia krzywizny zakretu. |

O tym, czy sily w czasie wykonywania zakre¢tu sg w rownowadze, pilot
moze orientowad si¢ na podstawie wskazaid chylomierza poprzecznego,
ktorego kulka przez caly czas powinna zajmowaé srodkowe polozenie.

Do najczesciej wystepujacych nieprawidlowosct zakretu nalezy niewla-
sciwe dobranie kata wychylenia lotek i steru kierunku, co prowadzi do
niepetnego zrownowazenia sil.

Jezeli wychylenie steru kierunkowego jest zbyt male w stosunku do
wychylenia lotek, wowczas wypadkowa S cigzaru Q 1 sily od$rodkowej

Rys. 77. Rozklad sit dzialajacych na szybowiec w zakrecie z ze$lizgiem

Q- Vi/g* R nic jest zrownowazona przez sitg nos$na P,, w rezultacie czego
sity te daja wypadkowa T skierowana skosnie w dot (rys. 77). W tym przy-
padku szybowiec bedzie poruszat sie dodatkowym ruchem w kierunku tej
sity. Tak wykonanemu zakretowi, zwanemu zakretem z zeslizgiem, towa-
rzyszy nadmierna utrata wysokosci oraz rozpedzanie sie szybowca. Wskaz-
nikiem omawianego stanu lotu jest potozente kulki chylomierza poprzecz-
nego, ktéra w tym pizypadku zwisa w kierunku S$rodka zakretu. Aby
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skierowaé kulke do $rodka, nalezy zwiekszy¢ predkosé katowa zakrecania
przez wicksze wychylenie steru kierunku zgodnie z zasada: ,,noga kulke
odpycha”.

Przeciwstawnym przypadkiem do rozpatrzonego jest zakret z wysliz-
giem (rys. 78), ktéry ma miejsce, gdy kat wychylema steru kierowniczego
jest zbyt duzy. W rezultacie szybowiec posuwajac si¢ w kierunku sity T

Rys. 78. Rozklad sit dziatajacych na szybowiec w zakrecie z wyslizgiem

skosnie do gory uzyskuje wprawdzie wysokosé, ale, zgodnie z zasada
zachowania energil mechanicznej, zmniejsza predkos¢ lotu, co zwykle
prowadzi do korkociagu (patrz rozdziat 8), a to, zwlaszcza w poblizu
ziemi, moze byc¢ przyczyna wypadku lotniczego. W tym stanie lotu kulka
chylomierza poprzecznego przesuwa sie w kierunku na zewnatrz zakretu.
Sprowadzi¢ ja mozna do polozenia srodkowego zmniejszajac kat wychy-
lenia steru kierunku, czyli zmniejszajac predkosé katowa zakrecania, a wiec
i sile odsrodkowa.

8. LOT NA KRYTYCZNYCH KATACH NATARCIA

KORKOCIAG

Wszystkie omdwione poprzednio stany lotu obejmowaly zakres katow
natarcia ponizej uy,.. Zachowanie si¢ szybowca i dzialanie steroOw w tym
zakresie szczegdlowo podano w poprzednich rozdziatach.

Lot szybowca na krytycznym kacie natarcia i powyze) niego rozni SI¢
w sposob zasadniczy od pozostatych stanow lotu i dlatego zajmiemy SI¢
doktadna jego analiza. Jak wiadomo, wspélczynnik sity nos$nej ¢, (a wigc
i sifa P,) w zakresie malych katow natarcia wzrasta proporcionalnie do
kata natarcia az do wartosct ay,. Zwigkszenie kata natarcia powyzej Kry-
tycznego powoduje spadek wspdiczynnika ¢, (a wiec 1 sity nosnej P,).
Dzieje sie tak wskutek oderwania sig strug nd arzbiecie profilu skrzydia.
Jezeli w locie symetrycznym na predkoséci minimalne; (odpowiadajacej ay;)
zwiekszymy nieznacznie kat natarcia, szybowiec bedzie leciatl lotem ,,prze-
ciagnietym”’, ktory charakteryzuje si¢ duza predkoscia opadania 1 nieco
wieksza od minimalnej predkoscia lotu.

Dalsze zwiekszenie kata natarcia spowoduje jednoczesne oderwanie strug
na obydwu platach i w wyniku gwaltowne ,zwalenie si¢ na nos’’ szybowca,
ziawisko to okreslamy przeciagnigeciem statycznym szybowca.

Oderwanie strug na grzbiecie profilu powoduje w lccie przeciggnigtym
nieskutecznosé lotek, ktore znajduja sie w zawirowaniach, a wiec i trudnosci
z utrzymaniem rownowagi poprzecznej szybowca.

Zaldzmy, ze szybowiec lecacy z predkoscia Vna kacie natarcia a wskutek
niesymetrycznego oplywu przechyla si¢ wokol osi podtuznej x—x. Zja-
wisko to najlepiej wyjasnia rysunek 79. Jedno skrzydio przechyla sie do
dotu, a drugie do goOry. Predkos$¢ kazdego skrzydia sklada si¢ z dwoch
predkosci: predkosci lotu V' i predkosci pionowe) w, przy czym skrzydio
idace do dotu ma predko$¢ w skierowana do dolu, a skrzydto idace do
eory ma predkoéé w skierowana do gory. Wypadkowe predkesct obu
skrzydet sa wiec rowne co do wielkosci, lecz maja roézny kierunek. Oznacza
10, ze katy natarcia obydwu skrzydel sa rozne, a miancwicie kat natarcia
skrzydta idacego do dotu wzrdst o wielkose Aa, a skrzydia idacego do gory
zmalat o te sama wielko$¢ Aa. A wigc skrzydio idece w ¢of ma kgt na-
tarcia ay = a+4da, a skrzydio idace w gorg: a, =- a— Aa.

W zakresie podkrytycznych katow natarcia (np. @, na rys. 79b) skrzydlo
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idace w dét doznaje przyrostu ¢, a 1dace w gér¢ — zmniejszenia c,. Na
skrzydle idacym w dét sita nosna wzrasta, a na przeciwnym maleje, powstaje
wiec moment o kierunku przeciwnym do pierwotnego przechylenia, ktory
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powoduje powrdt skrzydia do poprzedntego polozenia. Samo skrzydio,
bez reakcji pilota, przeciwdziala zakltoceniu rdwnowagi, czyli jest stateczne.

Inaczej jest jednak na kacie natarcia wigkszym od krytycznego (a, na
rys. 79b). Zwigkszeniu kata natarcia bedzie towarzyszyt spadek C,, & WIEC
na skrzydle idacym w dét sita nosna zmaleje, a na idacym do géry wzroénie.
Powstanie wiec moment zgodny z kierunkiem obrotuy, ktoéry poglebi
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jeszcze przechylenie szybowca. Skrzydlo jest wigc niestateczne. Pod wpty-
wem dzialajacego momentu szybowiec zacznie sie obracaé dokola osi

x—x; zjawisko takie nazywamy autorotacja.

Tor Lotu szybowca

Promien Korkocigqu

0s korkociggu

l

V4

Rys. 80. Tor lotu szybowca w korkociagn

4 — Mechanika lotu 73



Jednoczesnie ze zmiana wspotczynnika sily nosnej ¢, na obydwu skrzyd-
fach zmieni si¢ rowniez wspodlczynnik oporu ¢, a wiec i sita oporu P_.
Na skrzydle idagcym do dotu (zwiekszony kat natarcia) ¢, jest wigksze
niz na skrzydle przeciwnym. Powstajace sily P_ daja moment pochylajacy
szybowiec wokot ost pionowej w strone przechylenia. Jezeli szybowiec
znajdujac si¢ na nadkrytycznym kacie natarcia dozna przechylenia, to
wskutek opisanych wyzej zjawisk, zacznie sie obracaé jednoczesnie dokola
osl podluznej 1 pionowej. Tak wytworzony zlozony ruch szybowca nazy-
wamy korkociggiem.

Srodek cigzkosci szybowca porusza si¢ samoczynnie po linii spiralne;
skierowanej do dotu, a szybowiec obraca sie dokola osi pionowej, ktora
nazywamy 0s1a korkociggu. Ruch ten przedstawiony jest na rysunku 80.
W czasie wykonywania ustalonego korkociagu na szvbowiec dzialaja na-
stepujace sity: sila nosna P_, siia oporu P, sila cigzkosci Q oraz sita od-
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Rys. 81. Rozklad sit dzialajagcych na szybowiec w korkociaggu

Srodkcwa Pyqsr, powstajaca w wyniku wirowania szybowca dokola osi
z—z, ktora nazwalismy osig korkociagu.

Rozktad wszystkich sit dzialajacych na szybowiec przedstawiono na
rysunku 81. Widac, tu ze sila no$na P, roGwnowazy si¢ z sila odsrodkowa,
a sila oporu P, z cigzarem szybowca Q.

Korkociag charakteryzuje si¢ predkoscia opadania wieksza od predkosci
minimalnej, utrata wysokosci w czasie jednej zwitki wynosi od kilkudzie-
si¢ciu metrow dla szybowcdw do kilkuset metrow — dla roznych typow
samolotow.

Rozrozmamy korkociag stromy i plaski. Korkociag stromy charaktery-
zuje si¢ duzym katem # (rys. 82) pomiedzy osig kadtuba i ziemia réwnym
okoto 60°, w korkociggu ptaskim kat ten wynosi okolo 30°. Ponadto
korkociys stromy ma wigckszy promien R, wicksza predkosd opadania,
a mniejsza predkosé katowa wirowania niz korkociag plaski.
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Katy natarcia w korkociagu stromym sa male i mieszcza sie w granicach
25+30°, a w korkociagu plaskim sa duze (50--80°).

Korkociag plaski jest bardziej niebezpieczny od stromego. Ze wzgledu na
duze katy natarcia, a wigc i oderwanie strug, wystepuje zmniejszenie
efektywnosci usterzen, ponadto usterzenie pionowe bardzo czesto znajduje
si¢. w cieniu aerodynamicznym usterzenia poziomego, co dodatkowo
zmnlejsza jego skuteczno$é (rys. 82).
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' Obszary zociemenio uslerzemo ——
DIONOWEgo preez uSterzenie pozgime

Kurkowqg Stromy Korkociqq pasks

Rys. 82. Kﬂrkﬂciqgfstromyi “plaski

Mata efektywnos$¢ sterow nie zawsze pozwala na szybkie wyprowadzenie
szybowca z korkociagu plaskiego.

Aby wyprowadzi¢ szybowiec z korkociagu plaskiego, pilot musi wywrzeé
na stery duze sily, gdyz stery maja tendencje do utrzymywania sie w polo-
zeniu sprzyjajacym korkociagow.

W korkociagu stromym natomiast wystarczy najczesciej pusci¢ stery,

a szybowlec zaczyna sam z niego wychodzic.

Najwazniejszymi czynnikami wplywajacymi na charakter korkociagu

1 zachowanie si¢ szybowca podczas wprowadzenia i wyprowadzenia z niego

$q:

1} rodzaj profilu i rozpietosé skrzydet,

2) polozenie Srodka ciezkosci szybowca — wywazenie,

3) rozklad mas wzdluz dlugosci kadiuba,

4) wzajemne usytuowanie usterzenia wysokosci 1 kierunku,

5) wychylenie sterow.

Omowimy je po kolei.

1) Na rysunku 83 przedstawiono biegunowa dla profilu grubego z tepym
noskiem 1 dla cienkiego z ostrym noskiem, ktora najlepiej zilustruje
roznice migdzy nimi. Widzimy, ze dla profilu grubego wspodlczynnik
sily nos$nej ¢, w zakresie krytycznych katow natarcia zmienia si¢ bardzo
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lagodnie, natomiast dla profilu cienkiego ¢,, po przekroczeniu ay.,,
gwattownie spada. Oznacza to, ze skrzydlo o grubym profilu wskutek
matej réznicy sit no$nych na prawnym i lewym placie trudno wchodzi
w Kkorkociag, lecz po wejsciu ma tendencie do korkomagu plaskiego
(mata predkosé katowa dokola osi podtuzne; J, @ duza wokét osi piono-
wej), natomiast skrzydio o cienkim profilu fatwo wpada w korkociag
1 poniewaz charakter jego jest stromy, latwo z korkociagu wychodzi
(duza réznica wspolezynnikdw c. na obydwu platach, czyli duza
predkos¢ katowa woké6t osi podluznej). Ponadto dla szybowcow

( \ ;)Fa/; o
ruby

\_—_ Frofil

Cienki

Rys. 83. Biegunowa profilu cienkiego i grubego oraz mozliwy zakres katéw natarcia

w korkociagu

z grubym profilem korkociag jest mozliwy w wiekszym zakresic katow
natarcia (a = 25°+60°) niz dla profili cienkich (a = 25°+40%), Im

wigksza jest rozpigtosé skrzydet szybowca, tym wieksza jest predkosé

obrotu w korkociagu, gdyz daje wieksze roznice katow natarcia (a wiec
¢, 1 ¢,)naprawymilewym skrzydle i sprzyja samoczynnemu obrotowi.
Poloﬁcnie srodka cigzkos$ci ma duzy wplyw na przebieg wprowadzenia
1 wyprowadzenia szybowca z korkociagu, maly natomiast na charak-
ter korkociagu. W przypadku tylnego polozenia $rodka cigzkosci
potrzebne sa mniejsze wychylenia steru wysokoscl na siebie i fatwe jes*

wprowadzenie szybowca w korkocigg. Natomiast wyprowadzenie
z korkociagu jest znacznie trudniejsze niz szybowca z przednim potlo-
zeniem srodka ciezkosci.

3) Roztozenie mas wzdluz dlugosci kadtuba za $rodkiem ciezkosci
powoduje zmniejszenie Kata nachylenia kadtuba do ziemi, czyli roz-
plaszczenie korkociagu, np. masa m,. Wynika to stad, ze w czasie
obrotu masy te daja sily od$rodkowe skierowane Jak na rysunku 84.

Sily te wzgledem $rodka ciezkosei szybowca daja moment zadziera-
jacy: M. = P> z,, ktOry obraca szybowiec nosem do gory. Jedynie

V4

Rys. 84. Wplyw rozlozenia mas w szybowcu na kat natarcia w korkociagu
masy lezace przed $rodkiem cigzkosci daja moment pochylajacy szy-
bowiec, np. M; = P, z;. Dlatego z punktu widzenia korkociagu

‘korzystne jest umieszczenie pilota daleko z przodu szybowca, gdyz
czyni to korkociag bardziej stromym.

P92

Rys. 85. Zacienienie usterzenia kierunku przez usterzenie wysokosci w korkociggu

lakres abszaru
zaceniena aerg-
dynamicznego

4) Wzajemne usytuowanie usterzenia wysokos$ci wzgledem usterzenia
kierunku wplywa przede wszystkim na skuteczno$é ich dziatania. Na
duzych katach natarcia usterzenia oplywane sa od dotu i z boku pod

~ duzymi katami, wystgpuje wigc zacienienie usterzenia pionowego przez
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usterzenie poziome 1 kadlub, a wigc obnizenie skutecznosct dzialania
usterzenia pionowego. W korkociagu plaskim zacienienie to obejmuje
wickszy obszar steru kierunku niz w stromym, a wiec 1 efektywnosc steru
kierunku jest mniejsza. Na rysunku 85 pokazano, jakie usytuowanie
wzajemne usterzen jest korzystne z punktu widzenia skutecznosci
dzialania sterdw.

Ogoblnie dziatanie wszystkich sterow w korkociagu pogarsza sie wskutek
oplywu ich pod bardzo duzym katem natarcia z dotu i z boku. W usta-
lonym korkociagu skutecznos¢ sterow zmniejsza sie wskutek mmiejsze]
pr¢dkosct po torze 1 silnego obrotu szybowca oraz wzajemnemu zacie-
nieniu. Efektywnos$é dzialania calego usterzenia ogonowego w duzym
stopniu zalezy od charakteru korkociagu — co omdwiono wyzej.

9. ZJAWISKA ZWIAZANE Z LOTEM
W POBLIZU PREDKOSCI DOPUSZCZALNEJ

Kazdy szybowiec ma scisle okreslony zakres predkosci lotu, od predkosci
minimalnej do predkosci dopuszczalnej, ktorej wartos$é zalezy od rodzaju
lotu. W locie slizgowym mamy dopuszczalna predkos$é nurkowania, w locie
ciagnionym zd samolotem — dopuszczalng predkosé holowania itp.

Lot z predkosScia mniejsza niz predko$¢ minimalna prowadzi do prze-
ciggni¢cla statycznego lub korkociagu (patrz rozdzial poprzedni). Z punktu

widzenia obclazen szybowca te stany lotu nie
sa grozne, gdyz nie towarzysza 1m zbyt duze
przeciazenida konstrukcji. Niebezpieczenstwo
pojawia si¢ tu gldwnie wtedy, gdy przecia-
gnigcic lub korkociag zdarzy sie na zbyt
malej wysokosct lub gdy wystapia bledy pilo-
tazu.

Znacznie wigksze niebezpieczenstwo wiaze
si¢ z przekroczeniem predkosci dopuszczalne;.
Moga w tym przypadku wystapic roézne zjawi-
ska, z ktOorych najwazniejsze zostana nizej
omoawione.

LOT NURKOWY

Lotem nurkowym nazywamy lot $lizgowy
w przypadku, gdy predkos¢ szybowca jest
skierowana pronowo w dot (rys. 86). Na szy-
bowiec dzialaja wowczas nastepujace glowne
sity: ciezar Q roéwnowazony przez opor aero-
dynamiczny P_ oraz dzialajacy na skrzydla
moment M rOwnowazony przez moment od
sity P, na usterzeniu wysokosci. Konstruk-
cja skrzydta szybowca jest tego typu, ze
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Rys. 86. Rozklad sit dzialajg-

cych na szybowiec w locie nur-
kowym

prawdopodobienstwo zlamania go na skutek dzialania sity oporu P,
jest minimalne. Nie wchodzt réwniez w rachubg ziamanie sila P,, bo
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w tym stanie lotu sila nosna na skrzydie nie wystepuje. Bardzo
duza wartos¢ osiaga natomiast moment M. W obliczaniu dopuszczal-
nej predkosct nurkowania on odgrywa istotna rolg. Niszczenie skrzydia
przez ukrecanie momentem M bywa niekiedy sygnalizowane przez trzaski,
swiadczace o wystepowaniu na skrzydle nadmiernych odksztalcen i lamaniu
si¢ najbardzie) obciazonych elementow. Efekty te wystepuja jednakze nie
zawsze, poza tym moga by¢ niedostrzezone, zwlaszcza ze lotowl z duza
predkoscia towarzyszy glo$ny szum. Sygnaly takie nie powinny by¢ jednak

Rys. 87. Rozklad sil dzialajacych na szybowiec podczas wyprowadzania z lotu nurkowego

w zadnym przypadku lekcewazone przez pilota, nawet jezeli pojawiaja sie
podczas lotu z predkoscig mniejsza niz predkosé dopuszczalna. W trakcie
eksploatacji szybowca, mimo najstaranniejszych przegladow, moze ujsé
uwadze jakie$s mikropekniecie, ktore jednak moze powaznie obnizyd

dopuszczalna predkos¢ nurkowania.

Oprocz duzych obciazen momentem skrecajacym skrzydet szybowea
w czasie samego lotu nurkowego, na szybowiec dzialaja powazne obcig-

zenia rOwniez w czasie wyprowadzania z tego lotu. Wyprowadzenie to

wykonane szybko nosi nazwe ,,wyrwania” i1 odbywa sie po torze zblizonym

do okregu o promieniu R (rys. 87). W dolnym punkcie toru na szybowiec,
poza cigzarem @, dziala pionowo w doét sila odsrodkowa o wartosci

Q vV
— R

lotu. Sita 1a 1 cigzar szybowca sa roOwnowazone przez silg nosna P,. Po-

niewaz predkosé w tej fazie lotu jest duza, duza jest rowniez sita odérodkowa,
a wigc 1 sita nosna, co prowadzi do silnego zginania skrzydel szybowca
do gory. Przeciazenie to dziala réwniez na pilota.
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, gdzie g oznacza przyspieszenie ziemskie, a V jest predkoscia

ROZBIEZNOSC SKRETNA SKRZYDEA I ODWROTNE
DZIAXANIE STEROW

W dotyehczasowych rozwazaniach zawsze milczaco zaktadalismy, ze
szybowiec jest ciatem nieskoriczenie sztywnym. W rzeczywistosci tak
oczywiscie nie jest i dlatego obok wytrzymatosci bardzo wazna role z punktu
widzenia bezpieczenstwa lotu odgrywa sztywnoéé¢ konstrukcii.

Rozpatrzmy np. profil skrzydla (rys. 88), na ktérym sprezyna spiralna
symbolizuje sztywnos¢ skrzydla na skrecanie. Jeden koniec jest zaczepiony
w srodku skrecen 0, tzn. w punkcie, wzgledem ktorego naste¢puje skrecenie

Rys. 88, Rozbieznosé skretna sk zydia

skrzydla obciazonego sita nos$na P,*). Zwykle punkt 0 nie pokrywa sie ze
srodkiem aerodynamicznym profilu 4, w zwiazku z czym sifa P, wywoluje
wzgledem punktu 0 moment o wartosci P, a. Wyobrazmy sobie, ze pilot
zwigkszyl kat natarcia skrzydla o wartosé da. Wowcezas sila nosna wzrosnie
o wartos¢ AP,- a, wiec wzro$nie tez jej moment wzgledem punktu 0 o war-
tos¢ AP, a. Gdyby skrzydlo byto nieskoficzenie sztywne, wowczas w tym
stanie nastapilaby rownowaga. W rzeczywistoéci, poniewaz ski zydlo jest
elastyczne, powigkszony moment wywola skrecenie skrzydla, co pociagnie
za soba wzrost kata natarcia o Aa’, to z kolei powiekszy sil¢ nosna o war-
tos¢ AP., powodujac dalszy wzrost momentu skrecajacego skrzydlo o war-
tos¢ AP} a, a wigc dalszy wzrost skrecenia skrzydla, czyli powickszenie
kata natarcia, itd., az do ukrecenia skrzydla.

Przy duzej sztywnosci skrzydla na skrecenie ustali sie w koricu réwnowa-
ga, bo przyrosty momentu od sprezyny s symbolizujacej sztywno$é skrzydia
na skrecanie beda wigksze niz przyrosty momentu od sity aerodynamiczn'ej.
Te ostatnie zaleza jednak od predkosci lotu i to w drugiej potedze. Zatem

*¥) Gdy sljzrzydlo jest obciazone silg przylozona do innego punktu niz punkt 0, wéwczas
zostanie ono skregcone i ugigte, natomiast gdy sila dziala w punkcie 0, wystapi tylko
zginanie. Punkt O bywa tez nazywany srodkiem sil poprzecznych.
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nawet stosunkowo sztywne skrzydlo ma taka predkos$é, powyzej ktorej
przyrosty momentu od sily aerodynamicznej beda wigksze, niz przeciw-
dzialajace skrecaniu plata przyrosty momentu od sit sprezystosci. Predkosc
ta nosi nazwe krytycznej predkosci rozbieznosci skrg¢tnej skrzydia. Zni-
szczenie konstrukcji na skutek niedostatecznej jej sztywnosci moze wystapic
nawet wtedy, edy pod wzgledem wytrzymatosciowym konstrukcya jest

prawidtowa.
Omowione powyzej zjawisko rozbieznoscl skretnej skrzydla moze wy-
stapi¢ rowniez na usterzeniu. o
Innym przykladem zjawiska zwiazanego z ograniczona sztywnoscia
konstrukcji szybowca jest odwrotne dzialanie (rewers) steréw 1 lotek.
Rysunek 89 obrazuje profil sprezystego skrzydta z lotka (lub statecznika
ze sterem). Wyobrazmy sobie, ze pilot chce wywotaé na skrzydle dodatkowa

sil¢ skierowana w dot. W tym celu wychyla lotke w gore 1 wytwarza silg
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Rys. 89. Odwrotne dzialanie lotek

P, ktora dziala w dol, to znaczy w przeciwnym kierunku niz sila nosna P,
na skrzydle. Sila P; wywotluje dokola punktu 0 moment o wartosci Py b,
pod wplywem ktorego caly profil skreci sig, powigkszajac kat natarcia
o warto$¢ Aa, co pociagnie za soba przyrost sily nosnej o wartos¢ A4P,.
Jezeli sztywno$¢ skretna skrzydia bedzie zbyt mata lub predkosc lotu zbyt
duza, wowczas przyrost sity AP, bedzie wigkszy od sily P, 1 w rezultacie
wypadkowy przyrost sily nastapi nie do dotu, jak sobie tego zyczyl pilot,
lecz w gore. Predko$é lotu, powyzej ktorej wystgpuje to zjawisko, nosi
nazwe predkosci krytycznej odwrotnego dzialania lotek (sterow).

W eksploatacyjnym zakresie predkosci szybowca zadne z omawianych
w tym rozdziale zjawisk nie moze wystapic¢ i dlatego predkos¢ dopuszczalna
szybowca musi by¢ mniejsza od najmniejszej z wymienionych tu predkosci
krytycznych.

FLATTER

Dotychczas omoéwione zjawiska miaty charakter statyczny. Obok nich
wystepuja rowniez réznego rodzaju drgania konstrukcji szybowca. Typo-
wym przykladem takich drgan sa wywolane silami aerodynamicznymi

32

samowzbudne drgania konstrukcji szybowca, zwane flatterem. Drgania
te moga miec rézne postaci i dotyczyé roznych elementow konstrukc;i,
przy czym mozliwe jest zarowno drganie Jednego elementu konstruke;i,
jak 1 kilku jednoczesnie,

Do najbardziej typowych postaci drgan nalezy skrgcanie skrzydia
z rownoczesnym zginaniem lub wychylaniem si¢ lotki, wychylanie sie
steru kierunku i zginanie kadluba itd. Konstruktor ma moznosd zapobie-
gania flatterowi przez odpowiedni dobor sztywnoscl konstrukeji i poloze-
nia srodkéw ciezkodci poszczegolnych elementéw szybowca. Czasami jest
10 polaczone z koniecznoscia umieszczania specjalnych przeciwciezarow,
ktore z punktu widzenia lekkosci konstrukcji sa oczywiscie niepozadane.
Niekiedy bywa jednak i tak, ze mimo réznych zabiegbw nie udaje SiQ-
predkosci krytycznej flatteru uczyni¢ dostatecznie duza i w rezultacie
ona decyduje o dopuszczalnej predkosci lotu. -

Sygnatem ostrzegawczym dla pilota, Swiadczacym o tym, ze zbliza sie
do krytycznej predkosci flatteru jest fakt, ze wywoldne jakimé podmuchem
lub brutalnym sterowaniem drgania jakiego$ elementu szybowca zani-
kaja powoli. W przypadku obserwacji takiego zjawiska pilot powinien
spo]fojnie, lecz zdecydowanie zmniejszyé predkosé lotu, zwloka moze
bomerg df)pmwadzié do zbyt duzego wzrostu amplitud drgan, ktéremu
czasamil ni€¢ mozna juz przeciwdzialad. |

Flatter nie ma oczywiscie nic wspoOlnego z réznymi typami drgan,
wystepujacych np. przy locie w strugach za samolotem holujacym.



10. STATECZNOSC 1 STEROWNOSC SZYBOWCA

ROWNOWAGA MOMENTOW PODLUZNYCH

Powr6émy do zagadnienia lotu slizgowego szybowca. Na rysunku 61
przedstawione sa giowne sily dzialajace w ustalonym locie slizgowym
na szybowiec, a $ci§lej na jego Srodek cigzkoscl. W rozdziale 5 zostato
powiedziane, ze lot szybowca jest ustalony, gdy sily te wzajemnie Si¢
rownowaza. Takie stwierdzenie pozwala na prosta analize lotu shizgowego
i prowadzi do otrzymania wynikéw, ktorych zgodnosC z doswiadczeniem
jest dla celow pilotazu zupelnie wystarczajaca.

W rzeczywistoéci jednak, w ustalonym locie §lizgowym dziataja na
szybowiec jeszcze inne sity, ktorych rola 1 znaczenie zostana ponizej omo-
wione. |

Przede wszystkim przypomnijmy sobie, ze linia dzialania wypadkowe;
sity aerodynamicznej dzialajacej na skrzydto szybowcd na ogdl nie prze-
chodzi przez $rodek ciezkosci szybowca. Obok skrzydta, sity aerodyna-

Rys. 90. Rozklad sit i momentdw dziatajacych na szybowiec w locie slizgowym

miczne powstaja rowniez na innych elementach konstrukcyjnych szy-
bowca, takich jak kadlub, usterzenie itp. Linie dzialania tych sit na 0go1
réwniez nie przechodza przez $rodek cigzkosci szybowca. Mozna zatem
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przyjaé, ze w rzeczywistosci na szybowiec w ustalonym locie slizgowym
dziala uktad sit przedstawiony na rysunku 90. Na rysunku tym punkt A
oznacza $rodek aerodynamiczny skrzydla, na ktore dzialaja: sita wypo-
ru P, sita oporu P, robwnowazna im wypadkowa sila acrodynamicz-
na R, oraz moment M, ; punkt B oznacza Srodek acrodynamiczny uste-
rzenia wysokosci obciazonego sita no$na P, g, sila oporu P,y 1 momen-
tem M, ;; punkt C oznacza §rodek parcia kadiuba, traktowanego lacznie
7 usterzeniem kierunku, a punkt s.c. — $rodek cigzkosci szybowca, W srod-
ku parcia kadiuba dziala sita wyporu kadtuba P, opor P, 1 wypadkowa
sita aerodynamiczna R;.

Dziatajace na szybowiec sity mozna (rozdz. 1) przenies¢ do dowolnego
punktu szybowca pod warunkiem dodania odpowiednich momentow.
Przenie$my w ten sposOb do $rodka aerodynamicznego szybowca®) sil¢

aerodynamiczna pochodzaca od skrzydet 1 kadtuba, a site aerodynamiczna

)

lf" ;
\ ‘! AR é
A

Rys. 91. Rozklad sit i momentow dzialajacych na szybowiec w locie $lizgowym po redukcji
sit aerodynamicznych do srodka aerodynamicznego

pochodzaca od usterzenia wysokosci przenie§my do srodka aerodyna-
micznego usterzenia, po czym wszystkie sity aerodynamiczne rozitdézmy
na skltadowe (rozdz. 3) o kierunkach: réwnolegtym 1 prostopadlym do
cieciwy plata.

W rezultacie otrzymamy uklad sil przedstawiony na rysunku 91, na
ktorym punkt C oznacza potozenie srodka ciezkosci szybowca, punkt A —
polozenie $rodka aerodynamicznego szybowcd, a punkt A5 — poto-
senie §rodka aerodynamicznego usterzenia wysokoscl. Wektor P, oznacza
sife prostopadta, wektor P, site rownolegla do cieciwy plata, pochodzaca
od skrzydet i kadluba, M, oznacza moment pochodzacy od skrzydet
i kadluba, wektory P,y 1 P,g Oznaczaja odpowiednio: sil¢ prostopadia

*) Srodek aerodynamiczny szybowca lezy zwykle przed S$rodkiem aerodynamicznym
skrzydla o 2+ 3% $redniej cigciwy aerodynamiczne;j skrzydia. To przesuniecie wywolane
jest gléwnie obecnoscia kadluba.
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lajacych). Zagadnienie rownowagi istnieje takze w przypadku momentow
poprzecznych (przechylajacych) i kierunkowych (odchylajacych). Tu jednak
sprawa jest znacznie prostsza, gdyz z uwagi na symetri¢ zewne¢trzng ksztal-

szybowca od $rodkéw aerodynamicznych szybowca i usterzenia pozZio- tow szybowca i odpowiednie wywazenie, rownowaga momentow jest

mego 1 sa odmierzane réwnolegle (x, /) lub prostopadle (z, v) do cicciwy zachowana automatycznie. Jedynie w przypadkach szczegélnych, np. przy
plata. niedomykaniu si¢ hamulcéw aerodynamicznych na jednym skrzydle,

konieczna jest interwencjd pilota, ktoéry, aby przywroci¢ rownowage,
musi woéwczas odpowiednio wychyli¢ lotki lub ster kierunkowy.

1 rownolegla do cieciwy plata dzialajace na usterzenie wysokosci, M,
oznacza moment Istnicjacy na usterzeniu wysokosci, a wektor (O oznacza
cigzar szybowca. Odcinki x, z, I, v oznaczaja odleglos¢ srodka ciezkoséci

Aby lot Slizgowy byt ustalony, zaréwno sity, jak i momenty musza sie
rownowazy¢, co prowadzi do nastgpujacych réwnan réwnowagi:

Q-sin @ =Pt+PtH Q:cos O = Pn_]_PnH 27)
Mo+Moy+Py x+P; 24P,y v = P, o1 ; STATECZNOSC STATYCZNA PODLRUZNA

Sil_@ Pz 1 moment Moy pochodzace od usterzenia wysokosci zwykle
pomija si¢ w obliczeniach, gdyz 5@ on¢ bardzo mate w pordownaniu z po-
zostalymi wielkosciami. Ponadto, dla niezbyt duzych katéw natarcia,
a z takimi mamy zwykle do czynienia w praktyce, mozna przyjaé, ze sily
prostf)padle do cigciwy plata rowne sa sitom wyporu, a sity rownolegle
do cieciwy plata — silom oporu, tzn. P, X P,, P,y X P, s Py~ P,
Po wprowadzeniu iych uproszczen powyzsze rownania przybiora postad:

Wyobrazmy sobie, ze w ustalonym locie slizgowym szybowca nastapito
jakie§ zakltdcenie, niezalezne od woli pilota i np. na skutek podmuchu
wzrosta predko$é szybowca wzgledem powietrza o AV (rys. 93). W §lad
za zmiana predkosci wzrosnie moment o AMo, a sily aerodynamiczne

Q'sn® =P, Qcos®=P-+P,, S AN 2
Mo+P, x+P -z = P (28) \> i o
'quéwnujacc to wyrazenie z podanymi w rozdziale S zauwazymy, ze <
rfﬁznlca polega na tym, iz obecnie w drugim réwnaniu uwzgledniliSmy o 7 \
sil¢ no$na pochodzaca od usterzenia wysokosci oraz otrzymali§my nowe | "-".' Ao
rownanie okreslajace warunek réwno- / )
s A wagl momentow podluznych (pochy- / ’
~_ —— lajacych). Pilot ma bezposredni wplyw N A o
/<" Biequnowa na wartosc sity P_p, bo zalezy ona od . / <
rownowagi kata wychylenia steru wysokosci. / *
Zmieniajac polozenie dI‘ELik& S{ero- Rys. 93. Zmiana sil i momentéw aerodynamiczaych wywolana
wego pilot powoduje zmiane sity nos- zmiang predkosci lotu szybowca
nej na usterzeniu, co w konsekwenciji
prowadzi do zmiany stanu lotu. War- o AP., AP, AR i AP,;. (R oznacza wypadkowa sit P, i P,). Zmiana
tos¢ sity P,y na usterzeniu zalezy od sit i momentu spowoduje miedzy innymi zaklocenie rownowagi momen-
sfanu lotu i niekiedy osiaga wartos¢ tdw, co objawi sie w ten sposdb, Ze w pierwszej chwill po wejsciu szybowca
kl!kunastu procent sily nosnej istnieja- w podmuch wystapi tendencja do poderwania do goéry maski szybowca,
©4) ha skrzydle. W zwiazku z tym cza- edyz pojawi si¢ dodatkowy moment zadzierajacy o wartosci
saml przy obliczaniu biegunowej szy- AM. — AR a+AM. (29)
Rys. 92. Biegunowa réwnowagi bO‘:NCa .(rO.Zd.Z' %) uwzglednia sie sie o .D . :
. g nosng istniejaca na usterzeniu wyso- po czym, po dojsciu zakiocenia do usterzenia, wystapl pochylajacy maske
e p _ | k’f’éd- Taka biegunowa, ktéra uwzgled- szybowca w dot moment o wartosci
© £z NOSI nazwg biegunowej réwnowagi. Schematyczny przebieg AM, = AP, . | (30)

b'iegunowej rownowagi w stosunku do biegunowej nie uwzgledniajace;
sty nosnej na usterzeniu wysokoéci jest przedstawiony na rysunku 92.
Dotychczas rozwazaliSmy réwnowage momentow podiuznych (pochy-

Zaleznie od tego, ktory z tych momentow bedzie wigkszy, szybowiec
bedzie nadal zadzierat maske do gory lub zacznie ja pochyla¢ w dol.
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Zachowanie si¢ szybowca bezposrednio po zakldceniu stanu lotu okresia
tzw. statecznosC statyczna szybowca.

Podobnie jak réwnowage momentdw, rdowniez statecznosd statyczng
dzielimy na podtuzna, poprzeczng i kierunkowa. Obecnie zajmiemy sie
blizej statecznoscia statyczna podiuzna.

Szybowiec uwaza si¢ za stateczny statycznie podluznie, gdy po zakléce-
niu stanu lotu wystgpuje moment, ktéry stara si¢ przywrdcié¢ szybowiec
do stanu lotu, jaki byl przed zakldceniem.

Z tego, co powiedzieliSmy o statecznodci przy omawianiu rysunku 93
wynika, ze warunkiem, aby rozpatrywany szybowiec byl stateczny, jest
wigksza warto$¢ momentu AM, niz momentu AM, (AM, > AM)).
Wartos¢ tych momentow zalezy od proporcji ksztaltow szybowca, zwlasz-
cza od powierzchni usterzenia wysokosci i dhigosci kadtuba, a takze
od chwilowego polozenia $rodka ciezkosci szybowca, w midare bowiem
przesuwania $rodka ciezkodci szybowca do tylu moment, AM, roénie,
a moment AM, — maleje (bo ramie x ronie, a rami¢ / — maleje) i moze
okazac sig, ze szybowiec stateczny w jednym przypadku, w innym moze
byC niestateczny. Na przyklad w szybowcach dwumiejscowych pilot
siedzacy w tylnej kabinie znajduje si¢ w poblizu §rodka ciezkosci, dlatego
tez przy jednoosobowej zatodze nie jest dozwolone wykonywanie lotéw
z tylnej kabiny.

Gdy srodek cigzkosci szybowca znajduje sig¢ w takim polozeniu, ze
przyrosty momentow sg réwne, tzn. AM; = AM,, wdwczas mowimy,
ze szybowiec jest statycznie obojetny, a punki, w ktérym znajduje sie
wtedy srodek cigzkosci szyboweca, nazywamy srodkiem statecznosci
oboj¢tnej lub punktem neutralnym. Szybowiec jest wiec wtedy stateczny
statycznie podiuznie, gdy jego srodek ciezkosci znajduje sie przed punktem
neutralnym®*). Odlegtos¢ srodka ciezkosci szybowca od punktu neutral-
nego, mierzona roéwnolegle do cigciwy plata nosi nazweg zapasu statecz-
nosci statycznej podtuznej i jest podawana w jednostkach diugosci, np.

W centymetrach lub w procentach $redniej cigciwy aerodynamicznej
skrzydia.

Z punktu widzenia statecznosci byloby pozadane, aby zapas statecz-
nosci byt jak najwigkszy, tzn. aby $rodek cigzkosci szybowca znajdowat sie
- mozhliwie z przodu. Jak przekonamy si¢ o tym przy omawtaniu sterownosci,
zbyt duza stateczno$é¢ wplywa jednak ujemnie na sterowno$é szybowca
| dlatego zapas statecznosci nie przekracza zwykle kilku do kilkunastu
procent Sredniej cieciwy aerodynamicznej skrzydla. Lot na szybowcu
niestatecznym jest w zasadzie mozliwy, jest on jednak bardzo meczacy
dla pilota i dlatego niestatecznosd statyczna jest dopuszczalna tylko

*) Dpkiadqiejsza analiza zagadnienia wykazuje, ze polozenie punktu neutralnego zalezy
mlgdg}; Innymi od tego, czy lot odbywa si¢ z drazkiem sterowym puszczonym swo-
bpdme, Czy t€z mocno trzymanym przez pilota i dlatego rozroznia sie statecznosé z draz-
kiem trzymanym i puszczonym., Sygnalizujac te sprawe dodamy jeszcze, ze w typowych
konstrukcjach puszczenie steru nieco pogarsza statecznos¢, w dalszym ciggu bedziemy
jednak traktowali lacznie oba rodzaje statecznosci.
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w szybowcach specjalnych, np. konstruowanych na zawody, w celu po-
bicia rekordu itp.

Statecznos¢ statyczna kierunkowa okres$la zdolnosé¢ szybowca do sa-
moczynnego usuwania przypadkowych odchylen od kierunku lotu. Zalezy
ona glownie od skosu skrzydel, powierzchni usterzenia kierunkowego
1 dhlugosct kadluba, przy czym ros$nie ze wzrostem wymienionych para-
metrow.

StatecznosC statyczna poprzeczna okresla zdolnosé szybowca do sa-
moczynnego usuwania niezaleznych od woli pilota przechylen szybowca.

Zasadniczy wplyw na statecznosé poprzeczng wywiera wznios skrzydet,
wysokos¢ usterzenta kierunkowego oraz rozpictos¢ 1 wznios usterzenia

wysokoscl.

STEROWNOSC SZYBOWCA

Sterownoscia nazywamy zdolnos$¢ szybowca do zmian stanu ustalonego
lotu pod wplywem zZmiany polozenia odpowiedniego steru. Zmiang¢ po-
tozenia steru okresla sie albo przez kat wychylenia steru (lub lotek), albo
przez sit¢ wywierana na uklad sterowania, potrzebna do wychylenia
steru (lotek) o okreslony kat.

Sterowno$¢, podobnie jak statecznosé, dzielimy na podiuzna, poprzecz-
ng t kierunkowa. Sterownos¢ podtuzna jest realizowana za posrednictwem
steru wysokosci, poprzeczna — za posrednictwem lotek, a kierunkowa —
za posrednictwem steru kierunku.

Sterownos$¢ jest tym wieksza*), im wieksza jest powierzchnia steru
(lotk1) w porownaniu z powierzchnia innych elementow konstrukcyjnych
szybowca, im dalej ster jest polozony od $rodka ciezkosci szybowca oraz
im mnigjsza jest statecznos$é. Ten ostatni fakt uzalezniajacy wzajemnie
statecznosC 1 sterownos$¢ powoduje, ze np. szybowce akrobacyjne, od

" ktorych wymaga si¢ duzej sterownosci, sa znacznie mni¢j stateczne niz

np. szybowce szkolne. Niekiedy, gdy konieczne jest zapewnienie jedno-
czesnie duzej sterownosci 1 statecznodci, stosuje sie, zwlaszcza na S&MO-
lotach, urzadzenia wspomagajace, ktore wielokrotnie zwigkszaja sile
wywierang przez pilota na uklad sterowania.

STATECZNOSC DYNAMICZNA

Przy omawianiu statecznoscl statycznej rozpatrywalismy zachowanie si¢
szybowca bezposrednto po zakloceniu lotu ustalonego 1 stwierdzilismy,
z¢ szybowiec jest stateczny statycznie, jezeli natychmiast po zakioceniu

*¥) Z dwdch szybowcow wieksza sterownosé ma ten, w ktérr_yrn przy wykor_lywaniu j‘akiegﬂé
manewru trzeba o mniejszy kat wychyli¢ stery, lub uzy¢ mniejszych sit na drazku ste-
rowym 1 pedatach.
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pojawi si¢ tendencja do przywrocenia szybowca do stanu lotu przed za-
kioceniem. Jednak jezeli szybowiec jest stateczny statycznie, to nie ozna-
cza jeszcze, ze automatycznie po zakidceniu wrdci on do pierwotnego
stanu lotu. Zwykle wskutek bezwladnosci przekroczy on nieco polozenie
rownowagi w druga strong, a wtedy zndéw pojawi sie tendencja do przy-
wrocenia stanu lotu przed zakidceniem, co pociagnie za soba ruch w kie-
runku pierwotnym itd., totez zwykle dopiero po kilku wahnigciach szy-
bowiec, poddany jednorazowemu zaburzeniu lotu, wraca do stanu lotu
przed zakloceniem.

Moze sig jednak zdarzy¢, Ze tendencje do przywrdcenia roéwnowagi
beda na tyle silne, iz same spowoduja wzrost amplitudy wahan szybowca.
Na rysunku 94 podane sa trzy wykresy dotyczace rdéinych rodzajow

0‘\ b‘ c‘ )
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Rys. 94. Rodzaje statecznosci dynamicznej szybowca
-— szybowiec stateczny, b -— szybowiec stateczny obojetnie, ¢ — szybowiec niestateczny

statecznosci. Na osi poziomej wykresOw odmierzony jest czas, a na osi
pionowe] — wielkos¢ amplitudy zmian wysokosci lotu szybowcea po jedno-
razowym zakidceniu lotu ustalonego.

Rysunek 94a dotyczy szybowca statecznego dynamicznie. W tym przy-
padku amplituda drgan maleje z upltywem czasu i szybowiec wrdci do
stanu lotu przed zakioceniem.

Na rysunku 945 przedstawiony jest przypadek szybowca o statecznosci
dynamicznej obojetnej. Tu raz wzbudzona amplituda nie zmienia sie
W Czdsle,

Wreszcie rysunek 94c dotyczy szybowca niestatecznego dynamicznie.
W tym przypadku tendencje do likwidowania zakldcenia sa wicksze
niz samo zakloécenie i w rezultacie amplituda drgan szybowca wzrasta.

Statecznos¢ dynamiczna, podobnie jak statyczna, dzielimy na podiuzna
oraz traktowang lacznie: poprzeczna i kierunkowa, a takze na statecznosé
ze sterem trzymanym 1 puszczonym.

Statecznos$¢ podluzna dotyczy ruchoéw szybowca polegajacych na jego
pochyleniu oraz na zmianach wysokosci lotu szybowca i zwiazanych
z tym (zgodnie z zasada zachowania energii mechanicznej) zmianach
predkosci lotu.
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Jak widac¢ z przytoczonych przykladow, fakt, ze szybowiec jest sta-
teczny s.atycznie wplywa tylko na to, ze po zakldéceniu wystapl ruch
oscvlacyjny szybowca, nie¢ ozndcza to jednak, ze amplituda oscylac)i
bedzie malala w miar¢ uplywu czasu.

Niekiedy, zwlaszcza w przypadku samolotoéw szybkich, nie udaje sig
osiggnadé wystarczajacej statecznoscit dynamicznej 1 wowczas konieczne jest
zainstalowanie specjalnych urzadzen, np. ,,pilota automatycznego’*).

Statecznos¢ poprzeczna 1 kierunkowa zwigzane sa z przechylaniem,
,,holendrowaniem”, ,,w¢zykowaniem” **) lub ruchem spiralnym szybowca.

*)y Zasadniczym przenaczeniem ,.pilota automatycznego® jest zastapierie czlowieka
w czasie lotu, w zakresie utrzymania prawidlowego polozenia samolotu w przestrzeni
1 zachowania wlasciwego kierunku lotu. Poniewaz przyizad ten reaguje szybciej na
zmiany polozenia samolotu niz przecietny organizm ludzki, z powodzeniem moze
by¢ stosowany rowniez do ustateczniania samolotu.

**) Holendrowanie polega na przechylaniu sie szybowca z jednoczesnym odchylaniem
w t¢ sama strong, co przechylanie, przy czym ruchy te odbywajg sie na przemian
w obie strony. Wezykowanie polega na ruchach odchylajacych w obie strony wokét
polozenia odpowiadajacego stanowi lotu ustalonego.





