potraktowanie przekracza ramy i mozliwoséci ob-

jetosciowe tej ksiazki.

Aby umozliwi¢ Czytelnikom rozszerzenie wiado-

moséci na temat praktycznego stosowania teorii,

podaje w niniejszym rozdziale opracowanie kilku

problemdéw najistotniejszych, a wigc:

— aerodynamiki miniaturowych samolotéw,

— statecznosci podfuzne] i zwiazanych z nig prak-
tycznych zasad wywazania modeli,

— Wyznaczanie osiagow. ‘

Probleméw jest, oczywiscie, znacznie wigcej. Zain-

teresowanych Czytelnikéw odsytam do dotych-

czasowych publikacji®.

Najwazniejsze oznaczenia stosowane
w tekscie rozdziatu

Wielkosci podstawowe i indeksy:

S — powierzchnia no$na skrzydfa
(rzut na plaszczyzng),
b — rozpigtos¢ ptaszczyny nosnej,
| — rozmiar $redniej cigciwy pta-
szczyzny nosnej,
2
A= bT—- wydtuzenie (smukfos¢) pfa-

$ZCzyzny nosnej,

| cd. tablicy 13-2 |
: - -
1 - s N — : Materialy pomocnicze
v 2 l | 1 I czE
1 lotel 2 | balsa tw. 28 )
L mﬁa E"lfu’;';m orek 2 | bl. mos. rurka 0,2-0,3 grubosé
! M14b | Drut ustalajacy 2 | drut stalowy 0951 ,_50 g
0 M14c | Koncowka 4 | bl dural. 1,07 ) ‘
‘ M15 | Dzwignia napedu lotki g :J.I..dural. w,g ys .
il dzwigni ipina .
m:za \I;\gsppyocrlz::c(z Iérll;igm 2 drut stalowy 21,8+-2,0 (szprycha)
M17 | Ucho napedu lotki 2 | rurka dural, @2--3 (@ zewn.)
M18 | Sprezyna 2 | drut stalowy 20,2--0,3
ZASTRZAY SKRZYDLA ' ‘ 40
72 | Zastrzat zasadniczy Z :’kllejka lotnicza 49
73 | Oprofilowanie alsa m. S
74 OIqucie przykadtubowe 4 | blacha dural. 0,871,0 wg ry:.
75 | Okucie przyskrzydtowe 4 | blacha dural. 1020271,2 wg rys.
76 | Sworzen 2 | stal 22 a5 )
77 | Sruba mocujaca 4 | dural M3x
78 Nakretka 4 sj;a.l | M3
79 | Wspornik zastrzatu 2 | lipina ®>§ A
79a | Koncéwka wspornika 4 | drut stalowy , ) ) o
- STATECZNIK | STER POZIOMY 2 balsa m 20 7 7 ki ] T
| Zwi il alsa m. s T d
82 | Skrzynka bagnetowa 2 | sklejka g.:gops gv)):n:;lamrmwewn- -
sosna *
83 Krawedz statecznika 2 balsa m. f,(s) ) uzu pe n Iajqce
83a | KrawedZz pomocnicza 2 balsa m. 1,5
84 | Rozpérki steru : 12 | balsa m. 1,2 s
84a | Krawedz sptywu 2 | balsa sr. 1 ox ) _ . .
85 | Haczyk 2 | bl. dural. , Ogromne postepy, jakie poczynita miniaturowa kG-s2 B .
86 | Wzmocnienie A eI v technika lotnicza w ciagu ostatnich lat, stwa- p = 0,125———— masowa gestos¢ powietrza,
87 | Zebro nasadowe g sidefla lo nicza e rzaja mozliwosci opracowania nowoczesne] teorii dkogé | led
gg é:z::g igarmi/e 2 | balsa ér. 1,5 opartej na dorobku nauki i analizie dotychczaso- v — predkosc lotu wzglgdem po-
90 | Pozostate zebra 4 |.balsa m. 1,5 wych do$wiadczen. wietrza,
91 | Diwignia steru 2| bl dural. 1 Prace w tym zakresie prowadzitem systematycznie y2 o »
& i 4 | balsa m 1,0 4 2P 7 / : =& cisnienie predkosci”
92 | Pokrydie statecznika ' na wszystkich powojennych etapach rozwoju mi- 9="3 ” pre )
. dzo mickka, ¢ — éredniomigkka niaturowego lotnictwa. Obejmuja one bardzo sze- Q — cigzar
*) Oznaczenia trwalosci balsy: §r. — §redniej trwatodci, m. — migkka, tw. — twarde] b.m, — bardzo migkka, sr. m. roki |<l“ag zagadnieﬁ, zaréwno teoretycznych, jak 5 Gk ’
. . . . ,
i praktycznych. Jednak nawet informacyjne ich C, K — wspétezynniki, wskazniki,

X — wymiar mierzony wzdtuz po-
dtuznej osi samolotu, indeks
sit oporu,

z -— wymiar mierzony wzdtuz pio-
nowej osi samolotu, indeks
sit nosnych,

H — indeks oznaczajacy zwiazek
Z usterzeniem poziomym.

Aerodynamika ptaszczyzny nosnej:

R — Wypadkow(;i sita aerodynami-
czna dziafajgca na plaszczyzne

nosna,

P, P.p — sity nosne skrzydfa, usterze-
nia, »

C,, C.gp — odpowiednie  wspdfczynniki
sity nosnej,

P, Psu — sityoporuskrzydta, usterzenia,

* Opublikowane teoretyczne prace autora:

1. Teoria szybkiego lotu na uwiezi — ,,Modele na uwiezi’.
MON 1955

2. Teoria pilotazu i akrobacji — ,,Pilotaz i akrobacja modeli
na uwiezi’”’, MON 1958

3. Teoria podobienstwa modeli i samolotéw — ,,Samoloty

w historii i w miniaturze.”” WK& 1973

4. Teoria i praktyka projektowania miniaturowych samo-
lotéw — ,,Modelarz’’ 1976, 1957, 1958
5. Problemy stateczno$ci podiuzinej — ,,Modelarz” 1977




C., C.n — odpowiednie  wspolczynniki
oporu,
C,, — wspbtezynnik ‘oporu profilo-
wego pfaszczyzny noshej,

Cyi — wspdlczynnik oporu induko-

wanego plaszczyzny nosnej,
M, — moment wiasny skrzydfa,
C,.o — Wspotczynnik momentu

skrzydfa wzgledem $rodka ae-

rodynamicznego,

o — kat natarcia skrzydfa mierzo-
ny od cigciwy geometrycznej
(obliczeniowej),

vy — kat zerowe] noénosci,

a — wspétczynnik nachylenia linii
wzrostu C, w funkeji o,

C,

— aerodynamiczna doskonato$c

skrzydfa,

Aerodynamika pfatowca:

P. ., — sita catkowitego oporu pta-
towca,
Cyog — Wspoiczynnik
oporu pfatowca,
C.x sadts Cx poars 1tp. — czastkowe wspdfczy nniki opo-
ru poszczegdlnych czesci pfa-
towca, :
C,s — wspdtezynnik oporu szkodli-
wego. calego ptatowca,

catkowitego

¢

d= Cxog

— doskonato$¢ ptatowca w locie.

Stateczno$¢ podiuzna:

C,, — wspdfczynnik momentu po-
dtuznego platowca,

x, z — wspdtrzedne $rodka cigiko-
éci platowca wzgledem ogni-
ska skrzydta, mierzone row-
nolegle i prostopadle do $red-
niej cigciwy,

X -z oy .
X=- Z=" odpowiednie wzgledne wspdi-
rzedne  $rodka  cigzlkodci
w ufamkach $redniej cigciwy
skrzydfa,
L, — ramig dzialania usterzenia po-
ziomego,
SH LH Lo P .
A= < wskaznik statecznosci podiuz-
nej (staty dla konkretnego
platowca),
N = sprawnoéé usterzenia pozio-
mego,

Xo — wzgledna wspoirzedna wywa-
zenia, dla ktérego moment
skrzydfa réwny jest zeru,

C,y — Wspblczynnik ,,momentu re-
gulacyjnego” — wspotezynnik
momentu usterzenia niezbgd-
ny dla zréwnowazenia mo-
mentu skrzydfa,

@ — kat ,,sklinowania” stateczni-
ka poziomego — kat, jaki
tworza cieciwy (zerowej sity
nosnej), skrzydfa i usterzenia,

m — wskaznik momentu podtuz-
nego platowca (wspdtczynnik
nachylenia krzywej momentu
reprezentujacy aktualny za-
pas statecznosci podiuznej),

1,6 " . -
K, = — wspolczynnik  efektywnosci
22 wydtuzen skrzydta i usterze-

Vg nia. ‘

Wywazenie i sterownoé¢ podiuzna:

X, — wzgledna, rzeczywista wspot-
rzedna $rodka réwnowagi
obojetnej,

A X, — przesunigcie $rodka réwno-
wagi obojetnej (zmniejszenie
statecznosci),

Xyt — Umowna wspétrzedna §rodka
réwnowagi obojetnej,

h — niezbedny, do$wiadczalny za-
pas stateczno$ci podtuine;
(w ufamkach $redniej cigci-
wy)s

X, — wspbtrzedna skrajnie prze-
dniego pofozenia $rodka cig-
zkosci. ‘

Osiagi:

C,oe — ekonomiczny wspétczynnilsi-
ty nosnej dla najwolniejszego
lotu z najmniejszym opada-
niem,

C, max — maksymalny  (najwigkszy)
wspbtczynnik sity noénej,

Vain e — Minimalna (ekonomiczna)
predkos¢ lotu $lizgowego z
najmniejszym opadaniem,

N, — moc silnika (rzeczywiscie ek-
sploatowana),
Ngm — SPrawnoéé napedu $migtowe-
8

Vorx — Predlosé maksymalna,
C,, C, C5, C4 — wspbtezynniki do obliczen

predkoéci maksymalnej,

Cs — wspdlczynnik do  obliczen
predkosci minimalnej,

C.. max — Wsp&lczynnik sity nos$nej dla

lotu z predkoscia maksymal-
na. :

Podstawowe wiadomosci
z aerodynamiki skrzydta

Aerodynamiczne sily oporu

Jak wiemy, na kazdy przedmiot poruszajacy sig
w powietrzu dziata sila aerodynamiczna, zwana
oporem, ktéra stara sig zahamowac ruch tego

przedmiotu. Jest to sita pierwotna — powoduja ja

dwie zasadnicze przyczyny:

— zawirowania powietrza przy optywaniu przed-
miotu, zwiazane z ksztaltem tego przedmiotu,
I réznica cisniefi przed i za bryl, jak w przy-
padku plytki ustawionej prostopadle do strug
powietrza (rys. 14-1a),

— tarcie powietrza o powierzchnig przedmiotu,
jak w przypadku ptytki ustawionej réwnolegle
do strug powietrza (rys. 14-1b).

Z poréwnania rysunkow wynika, Ze opér_tarcia
jest zhacznie mniejszy niz opor ‘ksztattu., Zasada

‘Zmniejszania oport polega wigc na tym, aby przez

odpowiednie ~oprofilowanie przedmiotu zmniej-
szyé zawirowania powietrza do minimum. Efekty
takiego postgpowania ‘widoczne sa na rysunku
14-2, ktéry przedstawia kolejne fazy oprofilowania
plytki (a+e) az do osiagnigcia przedmiotu idealnie
oplywowego. Jak widzimy, zabieg ten pozwolit na
dwunastokrotne zmniejszenie oporu z 1,2 kG
dla plytki do 0,1 kG dla' przedmiotu oplywowego.

sztaft y
fisztatt Opir

a _ =557
‘ SO00 20 e kg
b ASS 55
o) D D .- N
— S prernall gskﬁ
05kG

.

114-2.‘Wp%yw‘oprofA‘llowa_niai‘ bryty na jej opér aerodynamviczvny‘

Trzeba przy tym pamigta¢, ze we wszystkich po-
kazanych na rysunku 14-2° przypadkach zostata
zachowana taka sama powierzchnia przekroju, jak
powierzchnia ptytki.

Sily aerodynamiczne na skrzydle

Na poruszajaca sig plaszczyzng nosna zaopatrzona
w, odpowiedni profil i ustawiona pod pewnym ka-

33 Miniaturowe lotnictwo

tem, tzw. katem natarcia o, W stosunku
powietrza, dziata wypadkowa sita aerbdyna‘m‘i*c
R (rys. 14-3). Sita ta nie dziata jednak poziomo,
jak to bylo w przypadku bryt pokazanych na ry-
sunku 14-2, lecz skosnie do géry. Sitg te zgodnie
z poznana uprzednio zasada réwnolegtoboku mo-
zemy roztozy¢é na dwie sily skiadowe: prosto-
padta do kierunku lotu — sit¢ nosna P, — i réw-
nolegla (hamujaca) site oporu P..

b

- 1246 vz S (0246

14-1, Opodr ksztattu
i opor tarcia ‘

Sity P, i P, mozna wyznaczy¢ za pomoca dwéch pro-
stych wzoréw: :
(1)

2
P. = C.$- 25— (kG)

P, = Co-S- 5 (KG)

gdzie: , ,
C, i C, — wyznaczone do$wiadczalnie wspdtezyn-
x Y _ wspoiczy
niki aerodynamiczne sity nosnej i oporu
zalezne od ksztattu profilu, proporcji
i plaszczyzny nosnej oraz warunkow
lotu, '
S — powierzchnia ptata’ (mz),
o — masowa gestos¢ péwietrza; dla przecigt-
, kG-$?
nych warunkéw ¢ = 0,125T,
v — predkosé lotu (m/s).

Jezeli S podstawimy w m2?, a v w mfs, wynik
otrzymamy w kG. -

Bardzo czesto wzory 1 i 2 przedstawione s3
w uproszczonej formie, na przykfad:

P, =C.Sq | G
Px=cx's'q ‘ . o : (4)

. p V2 1, . -
gdzie q = o fub g V* nazywane jest ciénie-

“niem prgdkoécf i przyjmowane jako state,

Pz R

v

14-3. Sily aerodynamiczne na skrzydle . .
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Charakterystyka skrzydta

Jak wynika z wzoréw 1 i 2, sily aerodynamiczne
zaleza bezposrednio od wielkoéci powierzchni
nosnej S i od drugiej potegi (kwadratu) predkosci
v2, Oznacza to, ze przy dwukrotnym powigkszeniu
powierzchni otrzymamy réwniez dwukrotny
wzrost sity nosnej i oporu. Dwukrotne natomiast
powigkszenie predkosci daje az czterokrotny
wzrost sif aerodynamicznych. Wyplywa stad wnio-
sek, ze samoloty i modele poruszajace si¢ Z duza
predkoscia potrzebuja znacznie mniejszej Ppo-
wierzchni nosnej niz samoloty i modele latajace
powoli.

Sity aerodynamiczne zaleza rowniez, i to w bardzo

duzym stopniu, od kata natarcia skrzydta. Zalez-

no$é ta przedstawiona jest na rysunku 14-4 w for-
mie wykresu. Na wykresie, ktéry stanowi aerody-
namiczna charakterystyke skrzydta, znajduja sig
dwie krzywe. Pierwsza, oznaczona linia ciagla,
ilustruje przebieg sity nosnej, druga, oznaczona
linia przerywang, wyobraza zmiany zachodzace

w oporze skrzydta. Na osi poziomej odmierzone

sa wartosci kata natarcia, na pionowej — wart osci

wspétczynnikéw C, i C, reprezentujacych - site
noéna i opér skrzydia.

Na wykresie mozna wyodrebnic kilka bardzo cha-

rakterystycznych punktéw, zilustrowanych do-

datkowymi rysunkami. Oméwimy je kolejno:

— W punkcie A (rys. 14-4a) krzywe sity no$nej
i oporu przecinaja si¢ z osia pionowa. Kat na-
tarcia réwny jest zeru, mimo to skrzydto wy-
kazuje pewna do$¢ duza sitg nosna. Opor
w tym rejonie katéw natarcia jest najmniejszy
i zakres ten jest korzystny dla lotu z predkoscia
maksymalna, zaréwno dla samolotéw, jak i dla
modeli. :

g
6}1
Cx
Fv
L +6°
Bt

(Sita nosna) Cz

Lyt

PR r
Kat natarcia

A

14-4, Przyktad charakterystyki skrzydta

— Punkt B (rys. 14-4b) jest charakterystyczny dla
lotu nurkowego. Skrzydto nie daje sity nosnej,
kat natarcia (nazywany réwniez katem zerowej
sity nosnej) wynosi minus, 5 stopni, nastgpuje
natomiast nieznaczny wzrost oporu spowodo-
wany oderwaniem strugi i zawirowaniami na
spodniej czgsci profilu.

— Punkt C (rys. 14-4c) odpowiada katom natarcia
w granicach 6--8°." Opor jest jeszcze nieduzy,
a sifa nosna osiaga stosunkowo duza wartosé.
Zakres ten jest bardzo korzystny dla lotu
§lizgowego, model nie leci zbyt szybko, a opa-
danie jest mniejsze.

— W punkcie D (rys. 14-4d) sifa nosna osiaga war-
to§¢ maksymalna. Odptyw profilu psuje sig, na
gérnej powierzchni strugi ulegaja oderwaniu,
powstaja silne zawirowania, ktére hamuja dal-
szy wzrost sity nosnej i powoduja znaczne
zwiekszenie si¢ oporu. Kat natarcia, przy kté-
rym to zjawisko zachodzi, nazywa sig katem
krytycznym — dalsze jego zwigkszenie powo-
duje gwattowny spadek sify nosnej i wzrost

~oporu (np. punkt E — rys. 14-4e). Lot modelu
w poblizu katéw krytycznych jest niestateczny.

Model gwaitownie traci sitg nosna, przepada, v

nabiera predkosci, zwalnia, znéw przepada itp.

.W gwarze modelarskiej takie zachowanie sig
modelu nazywa si¢ ,,pompowaniem” i mie-
lismy juz okazje zapozna¢ si¢ z nim praktycznie
w zasadniczej czesci ksiazki.

Jak wyraznie wynika z wykresu (rys. 14-4), wzrost
sity nosnej w funkcji kata natarcia ma charakter
liniowy — w catym obszarze eksploatacyjnych ka-
téw natarcia. Zalezno$é ta moize by¢ w bardzo
prosty sposéb przedstawiona w formie matema-
tycznej:

C, = a(xo+a) ©)

gdzie:

a — wspétczynnik reprezentujacy nachylenie linii
wzrostu C,; wspdlczynnik ten zalezy od ro-
dzaju profilu i jego wydtuzenia; dla przecigt-
nie stosowanych profili moze by¢ z duzym
przyblizeniem wyznaczony ze wzoru:

A (6)

a = 0’174-—2—

wp— tzw. kat zerowej sity nosnej; jest to taki kat

natarcia (mierzony od cigciwy geometrycznej),

przy ktérym profil nie wykazuje sity nosnej
(patrz rys. 14-4, a takze rys. 14-3),
« — kat natarcia mierzony od cigciwy geometrycz-
nej (obliczeniowej). '
Wzér 5 jest bardzo pozyteczny, gdy zachodzi po-
trzeba obliczenia whasciwego kata natarcia skrzy-
dta w przypadku, gdy znany jest wspbtczynnik
siy nosnej skrzydta. Dla konkretnego modelu
o okreslonej powierzchni nosnej S, cigzarze Q
i predkosci lotu v wspétczynnik sity nosnej skrzy-
dta moze by¢ obliczony przez przeksztatcenie pod-
stawowego wzoru

2Q 16Q )

5 = S.vZep =Sz
| tak dla modelu o cigzarze Q = 2,0 kG i powierzch-
ni skrzydfa S = 50 dm? = 0,5 m? otrzymamy dla
predkoici lotu $lizgowego 8 m/s C,=1,0; dla

predkosci dwukrotnie wigkszej v =16 m/s jui
tylko C, = 0,25, oznacza to, Ze plasko-wypukly
profil (jak na rysunku 14-4) bedzie przy tej predko-
§ci pracowat juz na ujemnym kacie natarcia. Gdyby
predkosé miata byé jeszcze wigksza, warunki lotu
tego profilu statyby si¢ jeszeze bardziej niekorzy-
stne. i nalezaloby zastosowaé profil dwuwypukty.

Aerodynamiczne wiasciwosci profili’
skrzydta

Charakterystyka skrzydia zalezy oczywiscie, i to
w znacznym stopniu, od ksztaltu zastosowanego
w skrzydle profilu. Na rysunku 14-5 przedstawio-
ne sa charakterystyczne dla warunkéw modelar-
skich zaleznosci wspélezynnika sity nosnej C, dla
czterech podstawowych profili: symetrycznego,
dwuwypukiego, plasko-wypuldego oraz wkigstego.
Wiasciwosci tych czterech skrzydet mozna scha-
rakteryzowad nastgpujaco.

oNajwigksza site noSna maja mocno wysklepione
profile wklgsto-wypulie. Wyposazone w nie skrzy-
dfa osiagaja maksymalny wspélczynnik sity nosnej
okoto 1,4. Sa to najwicksze wartoéci C, osiagane
w modelarstwie. Duza, maksymalna sifa nosna
pozwala tez na uzyskanie duzych wartosci wspot-
czynnika sity nosnej w locie Slizgowym, a wigc
i duzej doskonatosci przy matej predkosci lotu.
Profile tego typu stosuje sig wigc przede wszy-
stkim w modelach szybowcéw.

eSkrzydia z symetrycznymi profilami maja naj-
mniejsza site nosna. Ich C, 0 = 0,8, co stanowi
niewiele ponad 509, nosnosci skrzydet z profilem
wklesto-wypuldym.

Charakterystyka proﬁiu symetrycznego jest sy-

metryczna, to znaczy ze profil ma identyczne wia-
sciwosci tak na dodatnich, jak i na ujemnych ka-
tach natarcia — w locie normalnym i odwréco-
nym. Sa to typowe profile akrobacyjne.

@Bardzo duza noénoécia, na poziomie okolo 90%
maksymalnie mozliwej, odznaczaja sig profile pta-
sko-wypulkte. Wspétczynnil sity nonej osiaga tu
wartoéci rzedu 1,2--1,25. S3 to wigc profile uni-
wersalne. Phaski spéd profilu ufatwia ponadto
budowe skrzydta.

®Profile dwuwypukte maja wyraznie niesymetrycz-
na charakterystyke, choc ich sita no$na na ujem-
nych katach natarcia wystarcza jeszcze do wyko-
nania lotu odwrdconego. Odbywaé sig on jednak
musi przy znacznie wigkszym kacie natarcia niz
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145, Whaéciwosci noéne réznych profili skrzydia

w locie normalnym, co podczas lotu jest wyraznie
widoczne. Profile tego typu w locie normalnym
dysponuja wigksza sifa nosna, totez podstawowa
akrobacja przy zastosowaniu takiego profilu jest
bardzo efektowna.

ePoniewaz do lotu §lizgowego potrzebny jest
duzy wspdtczynnik sity nosnej, réwny okoto 0,8+
~1,0, a do lotu z predkoscia maksymalna mozliwie
maly, w granicach 0,1+-0,2, pozadane jest wiec,
aby skrzydlo moglo osiagnal ten zakres wspot-
czynnikdw sity nosnej na kacie natarcia bliskim 0°,
przy ktérym opér skrzydta jest najmniejszy. Takie
wiasciwoéci maja na przyktad profile dwuwypukie,
ktére na zerowym kacie natarcia osiagaja C, =
= 0,2; takie wiasnie profile stosuje si¢ do szybko
latajacych samolotéw i modeli. Profil ptasko-wy-
pukly ‘w tych samych warunkach bedzie miat 2,5
raza wieksza site nosna (C, = 0,5), a wiec bgdzie
dobry dopiero wtedy, gdy bedziemy chcieli miec
nie tylko duza predkoi¢, ale i duzy udzwig. Tak

Wihasciwoscl typowych profili slerzydia Tablica 14-1
Mal l Wspél il . Profil korzystny dla:
Profil wentmynnic | C. orzystny | Kat zerowei - S
‘| sily_nosnej dia fotu sity Eosne' lotu z mala lotu z duza akrobacji
Comax $lizgowego ° predkoscia predkoscia
Whiesto-wypukty, np. NACA-6412 - 1,4 1,2 8° tak " nie nie
Prasko-wypukty, np. Clark-Y ©1,25 1,0 5° tal czgsciowo nie
Dwuwypukty, np. NACA-2412 1,0 0,80 2° ‘nie tak czesciowo (dla akro-
bacji podstawowej)
Symetryczny, np. NACA-0012 0,8 0,65 0° nie tak tak (dla  peinej
] akrobacji)
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tez jest w istocie i takie profile stosuje si¢ do mo-
deli transportowych i dtugodystansowych, na przy-
ktad rekordowych.

@Od rodzaju profili zalezy réwniez, i to w bardzo
wielkim stopniju, kat zerowej sity no$nej «,. Dla
profili wklestoswypuldych osiaga on najwieksze
wartosci (rzedu 8°) i maleje wraz z wysklepie-
niem profilu. '

Wszystkie te uwagi, cho¢ maja bardzo ogdlny cha-
rakter, sa stuszne dla wigkszosci przecigtnych pro-
fili o grubosci okoto 129, a nawet mozna je z du-
zym prawdopodobiefistwem rozciagnac na profile
o grubo$ci w granicach 9-+-159, (tabl. 14-1).

Moment skrzydia

Oprécz opisanych juz zmian wielkosci i przebiegu
sity nosnej w zaleznosci od kata natarcia, wiasci-
wodci skrzydfa zaleza jeszcze od innych, niemniej
waznych zjawisk. Chodzi tu o tzw.,wedrowke
srodka parcia”, czyli o fakt, ze wypadkowa sity
nosnej nie jest przytozona stale w jednym punkcie
profilu, lecz przesuwa sie wzdtuz cieciwy. Przy
mafych katach natarcia, gdy sita nosna jest nie-
wielka. (rys. 14-6a), jej wypadkowa dziafa blizej
krawedzi splywu; w miare wzrostu wypadkowa
przesuwa si¢ do przodu i w obszarze duzych ka-
téw natarcia (rys. 14-6b) zajmuje potozenie w gra-
nicach 1/3 cigciwy, liczac od przodu.

14-6. Wedrowka $rodka parcia

Zjawisko to ma bezposredni wplyw na stateczno$é
skrzydta i jest dos$¢ kiopotliwe, szczegédlnie przy
projektowaniu. Aby te kiopoty wyeliminowad,

"umowiono sig, ze wypadkowa sity nosnej przyto-

zona jest w jednym, stalym punkcie, tzw. $rodku
aerodynamicznym lub ognisku profilu. Wplyw
wedréwki $rodka parcia postanowiono przedsta-
wia¢ za pomoca momentu dziatajacego w ognisku
na cieciwe profilu® (rys. 14-7).

Moment ten, przewaznie pochylajacy (nurkujacy,

*) W niektérych starszych materiatach mozna si¢ spotkaé z mo-
mentem odniesionym do krawedzi natarcia. Wspdlczynnilk
momentyu oznaczony jest wowczas przez C,. Znajac wykres
Cy w funkecji C; mozna obliczyé C,,:

Cnm = Cm"‘%‘ Cz

ze znakiem -}-), oblicza si¢ w podobny sposéb, jak
wartosci sity noénej i oporu skrzydla — wg wzo-
ru:

Mo = CppoSov2oq-l (G m) ®)
gdzie:
| — liniowy wymiar cigciwy skrzydia w m,
C.o — wspotczynnik momentu wzgledem $rodka
aerodynamicznego.
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14-7. Umowny ukiad sit i momentdw dziatajacych na profil
skrzydta

Wspétczynnik C,,, oznaczany czasem réwhiez
symbolem C,0,,s, jest trzecia wartoscia, ktéra
charakteryzuje wtasciwosci profili. W przeciwien-
stwie do pozostatych wskaznikéw (C, i C,) jego
warto$¢ w niewielkim stopniu zalezy od kata na-
tarcia, tak Ze na wielu charakterystykach nie po-
daje sig przebiegu, a tylko przecigtna wartosé C,,.
Wspotezynnik ten zalezy natomiast, i to w bardzo
wielkim stopniu, od rodzaju i ksztattu profilu i jest
w pewnym sensie miarg statecznosci profilu.

Dla profili symetrycznych C,, = 0, co oznacza, e
profile te maja cbojetna statecznoéé. Profile dwu-
wypukte typu NACA-23012 itp. maja maly we-
dréwke srodka parcia i ich C,, = 0,01; profile

plasko-wypulde s3 juz do§é niestateczne (C,, = -

== (0,07), a profile wkleste sa bardzo niestateczne
(Coo = 0,14). Zastosowanie takiego profilu do
modelu samolotu, ktéry w oryginale miat profil
dwuwypukdy, bez zadnych dodatkowych przeré-
bek, da w rezultacie model niestateczny i Zle
latajacy. Jedynie specjalne profile z wyraznie od-
gieta ku gorze krawedzia splywu maja ujemna
wartoi¢ C,,, co oznacza, ze profile takie sa samo-
stateczne. Sa one stosowane w modelach o ukifa-
dzie latajacego skrzydfa albo w trudnych przy-
padkach dla poprawy wiasciwosci wyjatkowo nie-
statecznych modeli. Odznaczaja sie one jednak
nizsza sita nosna niz profile plasko-wypukte, a ich
charakterystyka aerodynamiczna jest podobna jak
profili dwuwypuktych.

Aerodynamiczna doskonalo$é skrzydia

Wrasciwosci  skrzydta moga byé przedstawione
w rozmaity sposéb. Jednym z bardziej interesuja-
cych wskaznikéw jest tak zwana ,,doskonato$é
skrzydfa”. Skrzydlo bedzie tym doskonalsze, im
wigksza site nosna bedzie w stanie wytworzyé
i im mniejszy bedzie miato opdr. Stosunek wspdt-
czynnika sity nosnej C, do wspdtczynnika sity opo-

ru skrzydfa C. bedzie wiec miarg doskonafosci
skrzydta:

C, ©)
d.‘;kl'z = 7C“‘ .

Obrazowo méwige, doskonatosé skrzydta to od-
legto$é, jaka przelecieé mogloby samo skrzydio
(gdyby jego stateczno$é na to pozwolita) w locie
slizgowym, tracac jednostke wysokodci. Jest tu
petna analogia do doskonatosci catego platowca,
samolotu czy szybowca, zgodnie z rysunkiem 14-8.
Zaldadajac bowiem, e sity dzialajace na szybujace
skrzydto musza byé w réwnowadze, a wige Ze

A

o
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14-8. Sity dziatajace na skrzydto w locie $lizgowym

R=Q,P,=0Q, P, = Q, atréjkat ABC utworzony
z toru lotu, dtugosci i wysokosci przelotu jest
podobny do tréjkata utworzonego z sit R, P, i P,,
otrzymamy:

P — C — L = d,

P, C.  H shrs ’
Doskonatosé skrzydta zalezy $cisle od kata natar-
cia, Latwo sig mozna o tym przekonal, gdy wez-

S q

miemy z charakterystyki skrzydta wiaiciwe dla
poszczegblnych wartosci kata natarcia wspéfczyn-
niki C, i C,, podzielimy je przez siebie i zbuduje-
my wykres doskonatosci skrzydta (rys. 14-9). Prze-

konamy sig woéweczas, ze skrzydio osiaga najwigk-

sza doskonalo§é¢ w dosé waskim zakresie katow
natarcia i ze poczynajac od tego szczytowego punk-
tu charakterystyczna krzywa doskonatoici tagod-
nie opada w stronge wiekszych katéw natarcia.
Gwattowny spadek doskonatosci obserwujemy na-
tomiast przy zmniejszaniu kata natarcia skrzydfa.
Plynie stad wazny wniosek, ze dla petnego wyko-
rzystania wiasciwosci skrzydta w locie $lizgowym

trzeba regulowaé model na duze katy natarcia.

Doskonatos¢ skrzydta zalezy, i to w wielkim
stopniu, od geometrycznych proporcji pfata
a szczegdlnie od jego smukltosci (wydtuzenia 2).
Wynika to stad, Ze opér skrzydfa nie jest jedno-
rodny, lecz skitada sie z dwdéch podstawowych
skiadnikéw -— oporu profilowego zwiazanego $ci-
sle z optywem ksztaltu oraz tzw. oporu indukowa-
nego zwiazanego z faktem, ze wydtuzenie skrzy-
dfa jest skoriczone i ci$nienia panujace po..obu
stronach pfata daza do wyrdwnania poprzez za-
konczenie skrzydta. Powstaja zawirowania, ktére s3
zrédiem dodatkowego, znacznego oporu. Opér ten
intensywnie wzrasta, gdy wydtuzenie skrzydta sig
zmniejsza. Obydwa sktadniki oporu skrzydta za-
leza od kata natarcia i rosna wraz z nim.
Wspétczynnik oporu profilowego oznaczany jest
symbolem C,,, a wspétczynnik oporu indukowa-
nego symbolem C,. Sumaryczny wspofczynnik
oporu skrzydfa wynosi:

C.\' = Cx1)+cxi .

Gdy chcemy skorzysta¢ z gotowe] charakterystyki
skrzydla, trzeba zawsze zwracal uwage, dla ja-
kiego wydtuzenia jest ona sporzadzona.
Charakterystyki skrzydta moga by¢ bowiem spo-
rzadzone dla konkretnych wydtuzen (przewaznie

a b
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14-9. Wiasciwosci skrzydet o réznym- wydtuzeniu
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a — wplyw wydluzenia na opér skrzydla, b — wplyw wydluzenia na doskonalo$é skizydi
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5 lub 6) lub przeliczone na wydtuzenie nieskoficze-

nie duze (A = o), aby wyeliminowa¢ wptyw oporu

indukowanego.

Jezeli charakterystyka profilu opatrzona jest sym-
bolem A = oo, oznacza to, ze uwzglednia ona wy-
tacznie opdr profilowy.

Poniewaz stosowane w praktyce ptaszczyzny noéne
maja konkretne, skofczone, wydtuzenia, chcac
mie¢ rzeczywisty obraz wtasciwosci profilu w skrzy-
dle trzeba do wartosci wspdtczynnika oporu
profilowego C,, doda¢ odpowiednie wartosci
wspodtczynnika oporu indukowanego C,; Mozna je
wyznaczy¢ z prostego wzoru:

C.2
A

C.\‘i = Ki *

gdzie:

C, — wspétczynnik sity nosnej.

K; — wspétczynnik uwzgledniajacy proporcje pta-
ta; dla skrzydet typu samolotowego o wy-
diuzeniach 58 K; = 0,335, dla szybowcéw
(» = 12+16) mozna przyjmowac¢ K = 0,36,

A — konkretne wydtuzenie we witasciwym zakre-
sie.

Na rysunku 14-9a przedstawione sa dwie krzywe
oporu skrzydfa. Jedna, biegnaca wyzej, dotyczy
skrzydta o wydtuzeniu 6, — jakie stosuje si¢ pow-
szechnie w modelach samolotéw. Druga krzywa,
reprezentujaca znacznie mniejszy opdr, zostafa
sporzadzona dla skrzydfa o wydtuzeniu 16, ktore
jest charakterystyczne dla wyczynowych modeli
szybowcéw.

Rysunek 14-9b przedstawia doskonatoi¢ skrzydfa

w obu przypadkach. Przewaga skrzydta o duzym

wydtuzeniu jest zdecydowana — maksymalna do-

~skonato§é skrzydfa modelu szybowca jest o 509
wigksza niz doskonatosé skrzydta modelu samolotu.

Warto jednak zauwazy¢, ze w zakresie katéw na-

tarcia najczesciej wykorzystywanym w locie §li-

zgowym, a wigc przy o = 7--8°% rdznica ta sig

jeszcze bardziej powigksza i wynosi ok. 80% na
korzy§¢ szybowea.

Aerodynamika ptatowca

Opér szkodliwy i opér catkowity

Oprécz skrzydta model posiada réwniez inne czg-
§ci (rys. 14-10), jak: stateczniki, kadiub, podworzie,
silnik, rézne zastrzaly, owiewki itp., ktére nie

dostarczaja sily noénej, ale sa Zrédtem dodatko- -

wego oporu nazywanego oporem szkodliwym.

Statecinix pionoy

HFuaarud
. ~Slarzcinif poziomy

Zusirzaly
~fodiwane

T Legded wytwersaface &ite nosng
Gzasel vigtworiaiicg opor Sikodliv
4

14-0, Czeici modelu, ktére sa przyczyna powstawania
oporu szkodliwego

Wspélczynniki oporu szkodliwege Tablica 14-2
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Drut

—
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Stateczniki \é&

Im mniej takich cze$ci, im mniejsze maja po-
wierzchnie oraz im lepiej sa one uksztaftowane,
tym lepsze beda wtasciwosci modelu.

Wplyw ksztafty réznych czgéci modelu na wytwa-
rzany przez nie opdr szkodliwy ilustruje tablica
14-2. Podaje ona réwniez wspdlczynniki oporu
szkodliwego . i powierzchnie (przekroje), ktére
decyduja o wielkosci oporu.

Catkowity, ogdélny dla catego modelu wspdtczyn-
nik oporu szkodliwego fatwo obliczy¢ z bardzo
prostego wzoru:

c o CSiHCo 54 CisSs (11)
X3 S
gdzie:
Cits Cizs Cys oo — wspblczynniki oporu poszcze-
goélnych czesci modelu,
Sy S3, S5 ... — powierzchnie szkodliwe tych

czedci (tabl. 14-2),
S — powierzchnia skrzydta (w tych
samych jednostkach, co S, S,,

3 e0)e
| tak na przyktad dla modelu szybowca wyczyno-
wego, ktéry posiada skrzydto o wydtuzeniu 16
i powierzchni 64 dm?, a jako elementy ,,szkodli-
we” optywowy kadtub o przekroju 1 dm? oraz
stateczniki o symetrycznym profilu i tacznej po-
wierzchni 12 dm?, obliczenie to przedstawia sig
nastgpujaco: :
st — C.\' kadl'Slmdl"}"Cx szat’ssrut —
S

_ 0,5-140,02.12 0,39

- 64 T 64
W ten sposéb mozna obliczyé wspdtezynniki oporu
szkodliwego dla réznych modeli, a po dodaniu wspéf-
czynnika oporu skrzydfa wyznaczyé wspdtezynnik

oporu catkowitego C,,,. Dane te zebrano w tabil-
cy 14-3.

= 0,0061 ~ 0,006

i

Wspéiczynniki oporu réznych modeli Tablica 14-3
Wspétczynnik Wspdlczynnik : Ws'?élczynnik
. ¥ o catkowitego
Rodzaj modelu sﬁf;;ﬁ;a szkgg‘ljiwego Cos W % Cx °P°"ug
Cs x5 Cxcg
Szybowiec wyczynowy 0,04 0,006 15 0,046
Szybowiec treningowy 0,06 0,012 20 0,072
Szybki samolot akrobacyjny z chowanym podwoziem 0,015%% 0,015 100 0,030
Szkolny samolot sportowy z podwozien, zastrzatami i wy- 0,08 0,050 62 0,130
stajacym siinikiem

) w locie $lizgowym
*##%) przy maksymalnej predkosci

Na marginesie tego zestawienia nasuwa sig kilka
istotnych uwag.

®Opér szkodliwy osiaga bardzo duze wartosci.
Nawet dla wyczynowego szybowca wynosi on
okolo 159, oporu skrzydla, a dla innych modeli
o mniej oplywowych ksztattach moze wynosi¢
nawet wiecej niz potowe oporu skrzydfa.

e Chociaz opér szkodliwy specjalnie opracowanych
szybkich samolotéw jest bardzo maly, jest on mi-
mo to réwny oporowi skrzydia przy predkosci
maksymalnej.

®W przeciwiefistwie do oporu skrzydta opér
szkodliwy w malym stopniu zalezy od kata na-
tarcia. Roénie on co prawda przy skrajnie duzych
i matych katach natarcia, mozna jednak przyjmowac,
7e w eksploatacyjnym zakresie jego warto$¢ jest
mniej wiecej stata. A
@Opor szkodliwy dominuje w locie na matych
katach natarcia — decyduje on wéwczas o moili-
wosci osiagniecia odpowiedniej pregdkosci maksy-
malnej. v
@Podczas lotu na duzych katach natarcia (lot $li-
zgowy, lot z maty predkoscia) o aerodynamicznej
doskonatosci modelu decyduje opér catkowity,
w ktérym opdr skrzydia odgrywa zasadnicza role.

Doskonatoéé platowca w locie

Doskonaloé¢ modelu nie jest wielkoécig stala, za-
lezy ona od kata natarcia, podobnie jak sita noéna
i opér skrzydta, ktéry jest gtdwnym skiadnikiem
oporu catkowitego. \

Mozemy si¢ o tym przekonac praktycznie w czasie
oblatywania ‘modeli w locie $lizgowym. Jezeli wy-
puscimy model ze zmniejszonym katem nastawie-
nia skrzydta (lub zwigkszonym katem nastawienia
w stateczniku poziomym), model poleci na matych
katach natarcia krétkim, szybkim lotem z tenden-
cja do nurkowania. Zwigkszajac stopniowo kat
nastawienia skrzydta (np. podktadkami pod kra-
wedz sptywu statecznika poziomego) osiagniemy
coraz dtuzsze, wolniejsze i dtuzej trwajace loty.
Przy pewnej regulacji odiegtos¢ lotu bedzie naj-
wieksza i to jest wiasnie lot przy maksymalnej do-
skonatosci. Dalsze zwigkszanie kata natarcia juz
nie da rezultatéw i nie spowoduje zwigkszenia
odleglosci przelotu.

Skoro juz wiemy, jaki jest przebieg (patrz rys.
14-4) aerodynamicznej charakterystyki skrzydta
i jakie warto$ci moze przybieraé opor:szkodliwy,

mozemy wyznaczy¢ doskonatosé catego modeluy,
czyli wzajemny stosunek pomigdzy sifa nosna
a ogdlnym oporem cafego platowca:

p C, C, (12)

d=p. = C. = CaCn

Wykres doskonatosci modelu bedziemy mogli
zbudowaé w identyczny sposéb, jak wykres do-
skonalosci skrzydfa, biorac do jego budowy wiel-
kos¢ wspétezynnika oporu skrzydta C, powigkszo-
na o stata® warto$é wspdlczynnika oporu szkodli-
wego C,,. Wykonujemy te pracg dla naszych dwéch
przyktadowych modeli:

— wyczynowego szybowca, ktérego wspdlczyn- .

nik oporu szkodliwego wynosi 0,006 oraz
— szkolnego modelu prostego samolotu sporto-
wego, dla ktérego C,, = 0,050.
Zatézmy, ze obydwa modele wyposazone sa w ten
sam profil Clark Y. Charakterystyki skrzydet tych
modeli o wydtuzeniach 16 i 6 podane byty na ry-
sunku 14-9. , :
Wyniki obliczefi przedstawiaja wykresy na rysun-
ku 14-11. Sa one bardzo charakterystyczne.
@Jak bylo do przewidzenia, doskonafos¢ calych
ptatowcdw jest mniejsza niz doskonatosé ich skrzy-
del. Sprawit to wplyw oporu szkodliwego.
@Maksymalna doskonato§¢ wyczynowego szybow-
ca wynosi okolo 22 jednostek (21,6). Oznacza to,
7e model ten z wysokosci 100 m moze przeleciec
odleglosé 2160 m. Sa to, praktycznie biorac, mak-
symalne mozliwosci miniaturowej techniki szy-
bowcowej przy zastosowaniu klasycznych profili
skrzydta®®,
oNajwieksza doskonalos¢ modelu samolotu nie
przewyisza 8 jednostek. Jest to charakterystyczna
wielkos¢ dla modeli tego typu.
®Wspblczynniki sity nosnej w granicach 0,7-+-0,9
i kat natarcia w granicach 3--5° sa charakterysty-
czne dla najkorzystniejszego lotu $lizgowego z mak-
symalna doskonatoscia.
@Szybowiec osiaga maksymalna doskonato$¢ przy
mniejszym kacie natarcia i mniejszym wspdtczyn-
niku sity no$nej niz samolot. Oznacza to, ze szybo-
wiec w locie §lizgowym moze lecieé nie tylko bar-

T Przyjmuje sie, dla przyblizonych obliczen, ze opdr szkodli-

wy w granicach stosowanych katéw natarcia jest staly.

*%) Przekroczenie doskonatoici 25 przy obecnie stosowanych
rozmiarach i pregdkosciach. modeli (zdalnie kierowanych)
jest b. trudne i wymaga specjalnego opracowania aerody-
namicznego.
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14141, Zaleznoé¢ doskonatosci pfatowca od kata natarcia

dziej pfasko, ale i szybciej niz samolot, co jest zresz-
ta zgodne z prawda. ‘

o Krzywa doskonatosci dla samolotu jest o wiele
bardziej ptaska niz dla szybowca. Praktycznie bio-
rac, w granicach katéw natarcia od 44 do +10°
doskonato$¢ samolotu niewiele sie zmienia. Mo-
del samolotu o duzym oporze szkodliwym jest
wigc niezbyt wrazliwy na regulacje kata natarcia.
®Maksymalna doskonatos¢ modelu szybowca utrzy-
muje si¢ w znacznie wezszym zakresie katéw na-
tarcia. Regulacja modeli tego typu musi wigc by¢
znacznie subtelniejsza — tym subtelniejsza, im
wieksza doskonatosé ma model. Modele o duzej do-
skonatoici sa trudne do regulowania.

Znajomo$¢ doskonatosci modelu ma duze znacze-
nie. Pozwala bowiem nie tylko ocenié¢ whasciwosci
lotu slizgowego, ale jest pomocna przy dobieraniu
napedu. Wystarczy bowiem podzieli¢ ciezar mo-
delu przez jego doskonatos¢ (dla danego C,), a otrzy-
mamy sife ciagu niezbedng do utrzymania lotu
w tych warunkach.

o e

Podiuzna stateczno$¢ miniaturowych
samolotow

Réwnowaga i stateczno$é skrzydta

Wiemy juz z poprzednich rozwazan, Ze na poru-
szajace si¢ w strumieniu powietrza skrzydfo dzia-
taja: sita oporu P, (réwnolegle do kierunku lotu),
sifa nosna P, (prostopadta do kierunku lotu) oraz
moment pochylajacy M,.

Dziafanie to jest skoncentrowane w srodku aero-
dynamicznym ,,ognisku” skrzydta, co do ktérego
pr:?'jmuje siec (w przyblizeniu), ze jest polozony
w 1/4 dtugosci Sredniej cigciwy.

Omawiany ukfad, przedstawiony na rysunku 14-12
ma oczywiscie, swoj Srodek cigzkosci, ktérego
potozenie w stosunku do ogniska §redniej cigciwy
skrzydta zwymiarowane jest za pomoca dwéch
podstawowych wspdirzednych:

— wspdtrzednej poziomej x oraz

— wspdtrzednej pionowej z.

Wspdtrzgdne te moga by¢ mierzone wzdiuz oraz
prostopadle do geometrycznej cigciwy profily
(cigciwy obliczeniowej)®,

Przyjmujemy ponadto, ogélnie dla wszystkich
obecnych i péiniejszych rozwazah, ze momenty
nurkujace (jak M, na rysunku) bedziemy uwazali
za dodatnie, a momenty ' dziatajace przeciwnie,
tj. zadzierajace — za ujemne (sa niekorzystne).
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1412, Sily i momenty dziatajace w ukiadzie skrzydto —

Srodek cigzkosci

Zatézmy teraz, ze tak przedstawione skrzydto
powinno lata¢ samo (bez statecznika) i zastanéwmy
sig, jakie warunki musza by¢ spetnione dla zacho-
wania réwnowagi i statecznoéci takiego uktadu.
Rozpatrzmy trzy najprostsze przypadki (rys, 14-1 3)
zaktadajac, dla  uproszczenia, ze wspéirzedna z
jest réowna zeru.

eNa rysunku 14-13a przedstawiony jest profil
dwuwypukty, ktéry ma dodatni (nurkujacy) mo-
ment M,. Skrzydto takie znajdzie sie w réwnowa-
dze, gdy srodek cigzkosci  bedzie umieszczony
z tytu, poza ogniskiem (x — dodatnie); gdyz tylko
wtedy mozna zréwnowazyé nurkujacy moment
M, zadzierajacym momentem sily nosnej P,:
M—P,-x=10

gdzie (jak wiemy):

2
Mu = Cmo'sf_}é"lér

eV

P=C.5%

¥ Zatozenie takie stanowi pewne uproszczenie, gdyz przy do-
ktadnych obliczeniach wymagane jest, aby wspéirzedne x
i z byly wyznaczane wzgledem cigciwy zerowej sity nosnej,
co wymaga z kolei dokladnej znajomosci kata zerowej no-
$nosci oy — wartosci charakterystycznej dla kazdego profilu.
Przyjecie cigciwy geometrycznej wprowadza pewien biad,
ktéry dla przecigtnie stosowanych profili i ukladéw nie prze-
kracza w skrajnych okolicznosciach wartosci 29 /

S

Jezeli podzielimy obie strony réwnania przez

pv?

2
Cp—C, X = 0 , (13)

stala wartosé S -lg, otrzymamy

gdzie przez x oznaczono stosunek -

Is‘r '

W tej zaleznosci C,, jest wartodcig stata (mozna
tak przyjac), a C, warto$cia zmienna, zalezna od
kata natarcia.

Zastandwmy si¢ nad réwnowaga tego ukfadu.
Jesli C, wzrosnie (np. przy wzroscie kata natarcia),
spowoduje to wzrost momentu zadzierajacego
(ujemnego) i tendencje do dalszego wzrostu kata
natarcia. Gdyby C, zmalato (przy nurkowaniu),
zmniejszytby sie czton C,-x i przewazyloby dziata-
nie momentu skrzydta C,,, zwigkszajace efekt nur-
kujacy.

Whniosek stad prosty: rownowaga skrzydta z ta-
kim profilem jest chwiejna, a uktad niestateczny.
eWezmy teraz pod uwage zupefnie przeciwny
przypadek (rys. 14-13b) — skrzydto z profilem
w ksztalcie litery S z wygigta go géry krawedzia
sptywu, ktérego moment dziata przeciwnie —
jest zadzierajacy (ujemny). Dla tego przypadku
réwnanie réwnowagi bedzie miato posta¢:

~Cpo+ —C.(—x) =0, czyli C,-x—-C,,, =0

Nietrudno zauwazyé, ze wzrost wspdiczynnika
sity nosnej C, powoduje zwigkszanie momentu

-/‘/0+/%'X:0
AN P
K&-—“\‘)—[ 570’) mﬁﬁ -
e — X
c A
/o (My=0)+(8x=0)=0
7

14-13, Najczescie] spotykane przypadki réwnowagi skrzydfa

34 Miniaturowe lotnictwo

nurkujacego (wzrasta czton -+C,-x), przeciwnie
niz w przypadku poprzednim. Gdyby kat natarcia
zostat zmniejszony, zmniejszytby sie wspotczynnik
C., a wraz z nim nurkujace dziatanie sity nosnej,
co spowodowatoby, ze nadmiar zadzierajacggo
momentu wiasnego (od — C,,) przywrécitby réw-
nowage. Uldad taki jest wigc stateczny. Przedsta-
wiony przyktad jest ilustracja jednego ze sposobow
budowy latajacych skrzydet lub ustateczniania wy-
jatkowo uposledzonych pod tym wzglgdem sa-
molotéw i modeli. '
eezeli teraz przyjrzymy si¢ przypadkowi z pro-
filem symetrycznym (rys. 14-13c), dla ktorego
M, i C,, =0, to fatwo dojdziemy do wniosku,
ze ukfad ten, w przypadku gdy $rodek cigzkosci
ulokujemy w samym ognisku profilu, bedzie miat
stateczno$¢ obojetna (brak jakichkolwiek momen-
téw), za§ przy kazdym innym potozeniu $rodka
cigzkosci uktad bedzie niestateczny.

Mozna temu zaradzi¢, jezeli takie skrzydto (o sy-
metrycznym profilu) zaopatrzymy w wychylana
klape, jak na rysunku 14-13d. Przez wychylenie
klapy zmienia si¢ charakter profilu, pojawia sig
dziatanie momentu M, i ukfad moze by¢ zréwnowa-
zony w podobny sposéb, jak w przypadku b.
Ponadto ukiad ten ma jeszcze i te zalete, Ze jest
symetryczny, to znaczy bedzie mial identyczne
wiasciwosci w locie normalnym, jak i odwréconym.
Nic wiec dziwnego, ze jest to najbardziej rozpow-
szechniona metoda budowania modeli latajacych
skrzydet i o ukfadzie ,,delta”. Metoda ta jest takze
wykorzystywana przy budowie modeli akroba-
cyjnych i to zaréwno zaopatrzonych w stateczniki,
jak tez latajacych jako samo skrzydto.

Opisane przypadki maja bardzo istotne znaczenie
w catej teorii statecznosci — skrzydto bowiem ma
zawsze wpltyw decydujacy.

- Podluzna réwnowaga samolotu

Rzeczywisty ukfad sit i momentdw dziatajacych
na caly samolot w czasie lotu jest do$¢ zlozony.

Typowy schemat przedstawiony jest na rysunku
14-14.

W tym ,,najprostszym”’, bo charakterystycznym dla
ustalonego lotu poziomego, przypadku oddziaty-
wuje az 10 réznych momentéw. Petne ich uwzgled-
nienie wymagatoby bardzo whnikliwej analizy aero-
dynamicznej i dla potrzeb modelarskich bytoby
zbyt trudne do zrealizowania. Jest to teZz niepo-
trzebne, gdyz niektére oddziatywania (od poz. 5)
mozna albo wyeliminowa¢, albo pominad.

@ O$ ciagu $migla jest przewaznie tak usytuowana,
ze przechodzi w poblizu $rodka cigzkosci. Jezeli
nawet tak nie jest, to staramy si¢ w modelu tak ja
ustawié, aby momenty od sity ciggu byly mate.

e Wplyw podwozia zazwyczaj pomijamy albo za-
ktadamy, ze znosza go inne momenty (moment
ciagu lub moment oporu kadtuba). Nie mozna
natomiast pominaé¢ momentu spowodowanego opo-
rem, np. ptywakéw, gdyz jest on znaczny i w po-
waznym stopniu narusza podifuzna réwnowage
samolotu. ,

eWplyw kadluba .tez sie pomija, zaktadajac ze
koncentruje si¢ on w érodku cigzkosci. Jednak
czasami zdarza sig, przy mocno wybrzuszonych
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14-14. Sity i momenty dzialajace na samolot podczas lotu
1+M, — skrzydlo

2P e x — skrzydlo

3—Pyrz — skrzydto

4+P.p+ly  —statecznik poziomy

5—Pg Z — $miglo

6+P.prZ, — podwozie

7+Pyr 2y — kadtub

8—P it Xi — kadtub

9—Piy+Zn  — statecznik poziomy
10—Py Z, — statecznik pionowy

kadtubach, ze daja one duza site nosng, ktérej
wplyw jest wyraznie odczuwalny. Trzeba to wéw-
czas uwzgledni¢ lub korygowaé obliczenia.

®Wplyw oporu statecznikéw moze byé pominig-
ty. Opér jest niewielki, a jego ramie dziatania tez
zazwyczaj nieduze. :

Tak wigc pozostaja nam tylko momenty od skrzy-
dfa i od statecznika poziomego — one decydowaé
beda o réwnowadze i podiuinej statecznosci sa-
molotu.

Aby samolot mdgt zachowaé petna réwnowage

podtuzna, musza byé spelnione dwa zasadnicze
warunki: ‘

1. Suma wszystkich momentdw wzgledem $rodka
cigzkosci (catego samolotu) musi byé réwna
zeru.

2. Sity dziatajace w ukiadzie musza byé wzajemnic
zréwnowazone — sily no$ne z cigzarem, sily
ciagu z oporem.

Pierwszy warunek jest decydujacy — bowiem jesli

jest on spetniony, drugi realizuje si¢ samoczynnie.

Zajmijmy sie wiec przede wszystkim momentami.

Uproszczone réwnanie momentéw dziatajacych

w podfuznej plaszczyznie samolotu bedzie naste-

pujace:

My—P, x—P .z = Poely

moment skrzydfa = moment usterzenia poziomego
Zalezno$¢ tg mozemy przedstawi¢ w wygodniej-
_szej formie, tzn. za pomoca bezwymiarowych
wspdfczynnikéw, dzielac obie strony przez staty

< v2
warto$é S. 9—2‘_ .

Umawna os kadtuba

Po podzieleniu i przeksztafceniu otrzymamy wzér

na ogdlny wspétczynnik podiuznego momentu
platowca:

Cm = CmomC; : }—C‘C * E+ CzH * AH ‘Nm (,i 4)
gdzie:

Cuo = znany nam wspdlczynnik momentu

wiasnego skrzydfa (profilu),

x|

T wzgledna pozioma wspétrzedna $rod-
g ka cigzkosci samolotu,

N 4 . . ‘o
Z=4-— wzgledna pionowa wspdirzedna §rod-
g ka cigzkosci samolotu,

C.y — wspdfczynnik sity nosnej usterzenia

poziomego,

g — Wspdlczynnik sprawnoici usterzenia,

uwzgledniajacy spadek  predkosci
strugi w okolicy usterzenia oraz
inne zaktécenia wywotane obecno-
Scia kadtuba i skrzydta; sprawnosé
Ny Moze wynosié: h

0,6 — dla dolnopfatéw,

0,8 — dla gérnoptatdw, _
1,0 — dia wysoko umieszczonego us-

terzenia,

Ap== igﬂ-i——iloczyn wzajemnych stosunkéw .po-
S e wierzchni usterzenia do powierzch-

ni skrzydta oraz ramienia dziatania

usterzenia do $redniej cieciwy skrzy-

dta; wielkos¢ L, mierzona jest od

srodka cigzkosci do ogniska sredniej

cigciwy usterzenia; wspofczynnik A®

ma duzy wplyw na wielkosé momen-

tu usterzenia, a wiec i na statecznoéé

podtuzng, nazywany bywa czesto

wskaznikiem statecznoéci podiuinei.

Rozpatrujac wzér 14 nietrudno udowodnié, ze
réwnowaga podtuzna jest fatwa do osiagnigcia.
W locie zréwnowazonym dazy sie przewaznie do
tego, aby usterzenie nie wytwarzalo sity nosnej
fub aby byla ona niewielka. W zwiazku z tym
mozemy zatozyé, ze C,p =0 i 4 czfon réwnania
odpada. Usufimy jeszeze jako mato istotny czion 3,

® Oznaczenie litera A stosowane jest przewaznie w literaturze
modelarskiej, poza tym stosowane sa inne oznaczenia.

Statecznosé

D8

a pozostang nam

Dla lotu usta-
lonego mamy w :

(15)

ze réwnowaga ma
y C, = 1,0, a skrzy-
térego C,, = 0,07,

otrzymam
007

0o — 1’0 |
co oznacza winien b)';f. wywaﬁq;x
w odlegt ej cieciwy, liczac od jej
ogniska?cz: 0,07+40,25 = 0,?)2 (32%)
cieciwy o rcia. Takie wywazenie jest
bardzo cz¢ ‘

Podiuzna stz 0é¢ statyczna

tyczna mozna przedstawic - jako
zdolnos¢ samolotu do samoczynnego odzyskiwania
réwnowagi w locie, przy czym catkowicie pomija
sic wplyw bezwladnosci. Innymi stfowami, samolot
bgdzie wéwczas statycznie stateczny,,gdx bedzie
miat zdolnos¢ wytwarzania (po zakiéceniu lotu)
takich sit czy momentéw, ktére beda dazyly do
przywrdcenia stanu 'réwnov“/agi. ' )
Aby to blizej wyjasni¢, przepiszmy raz jeszcze wzor
na ogdlny wspétczynnik podiuznego momentu pla-
towca:

. skk‘lk(rzk)'kd’{o‘ usterzenie
Cm - Cmo"""'cz 2 3(—_Cx -z CzH 'AII ‘N

Dla w}Igodniejszego analizowania wzér ten mozna

- uproscié — zrezygnowa¢ z cztonu zaleznego od

C.®, a zmienno$¢ momentu usterzenia wyrazié

Kat zerowe/ sity nosnef
 Gleciwa asrodynamiczna (zerowej ity nosng;)
‘ Creciwa geometryczna

Skrzydto

przez wspétczynnik sify nonej skrzydta C.. Uste-
‘rzenie jest bowiem sztywno zwiazane ze skrzydtem
poprzez kadtub, a zmianom kata natarcmks:krzydla
towarzysza odpowiednie zmiany w oplywie uste-
rzenia. _ \
Po wszystkich tych przeksztalceniach i uproszcze-
niach wzér nasz przybierze postal:

Cm = Cmu_cmr'l" CZ(KK .AH ) »QH_X) (1 6)

# Mozna tak zalozy¢, poniewai z w wielu 'przygadkach jes't
" bliskie zeru (dolnoptaty i $redniopfaty), za$ C, jest na ogdt
wielokrotnie mniejsze qd C..

34*

gdzie: - .

. — wspdtczynnik momentu skrzy-
 dfa wzgledem ogniska — prze-
 waznie staly i dia-zwyktych
_ profili dodatni,

¢, — staly (,regulacyjny”) wspoi-
~ czynnik momentu od usterze-
-~ nia zwiazany Z jego reg.ula.c]a‘,
czyli katowym ustawieniem
 wzgledem skrzydta; dla prze-
~ cietnie stosowanych usterzen
 wielko& C,, moze byé obli-
~ czona ze wzoru:
C,, = 0065¢-Ay-ny (17)
jedyna nieznana w tym wzorze
 wielko$¢ ¢ (fi) to tzw. kat
,sklinowania” = statecznika
i skrzydfa, mierzony (w stop-
niach) pomigdzy cigciwami ze-
rowe] sity nosnej (rys. 14-15);
‘wielkos¢ C,, ma prawie zaw-
sze znak ujemny, poniewaz
kat nastawienia statecznika
(dla statecznych modeli) jest
mniejszy niz kat nastawienia
skrzydla — w  wyjatkowych
przypadkach katy te moga
by¢ jednakowe (¢ = 0) i wte-
d)’ Cmr = 0;
C.(K,-Ay-ny—x) — zasadniczy czlon uwzglednia-
jacy zmienno$¢ sity noénej
skrzydta C,, wywaZenia samo-
lotu X oraz proporcje i warun-
ki pracy usterzenia (Ky-Ag-1p);
jedyna nieznana dia nas dotad
warto$é to K, — staly wspot-
czynnik zalezny od wydtuzenia
(A) skrzydta i usterzenia.
Dla przecigtnych spotykanych
w samolotach proporcji K, wy-
nosi okofo 0,45-+-0,5.

Gieciwa statecznifa

e

. 7‘(\\\/\/\4\'

Kat -, skhinowania " statecznifa

—_— Statecznik

14-15. Kat ,,sklinowania”
statecznika wzgledem skrzydta

Nietrudno spostrzec, ze wszystkie wystgpujace W
nawiasie wielkosci dla konkretnego, wywazonego
pfatowca sa state — mozna wigc dla dalszego
uproszczenia oznaczy¢ je jednym symbolem, np.
m: Ky-Agng—Xx=m (18)
a nastgpnie podstawi¢ ta warto§¢ do wzoru 16.
Przybierze on wtedy bardzo prosta i fatwa do ana-
lizowania postac:

Chn= Cmo—cmr"i'm'cz ) ) (19)
Istotg statycznej statecznosci podiuinej najlepiej
wyjasni¢ na wykresie. Wykres taki, [Iustru]gcy
zmiennosé wspdlczynnika C,, w zaleznosci od zmian
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C., czyli od zmian kata natarcia (podtuznych wa-
hafi modelu) dla dobrze zaprojektowanych, sta-
tecznych modeli, przedstawia rysunek 14-16.
Sporzadzono go dla dwéch modeli:

— Model 1 (linia ciagta) — powolny, swobodnie
latajacy fub zdalnie kierowany — jednoczynno-
sciowy, skrzydto z plasko-wypuktym profilem
Clark Y, dla ktérego C,, = 0,07, latajacy na
duzych katach natarcia (najmniejsze opadanie)
przy C, = 1,0.

— Model 2 (linia przerywana) — szybki, na uwiezi
lub zdalnie kierowany — wieloczynnosciowy,
skrzydto z dwuwypuktym profilem NACA-2412
(Ci = 0,02) latajacy na matych katach natarcia
przy C, = 0,2

Dla pierwszego modelu réwnowaga musi nastapié
przy C,=1,0—w tym punkcie (punkt R) krzy-
wa C,, przecina pozioma 0§ C,. Jezeli teraz (na sku-
tek zakiécenia, np. podmuchu) nastapi zwickszenie
kata natarcia i co za tym idzie zwiekszenie C,
(zakreskowany obszar pod krzywa C,), pojawi sie
nadmiar momentu AC, ze znakiem dodatnim,
a wige nurkujacy, czyli usitujacy przywrécié réw-
nowage. ‘Analogicznie bedzie, gdy kat natarcia
zostanie zmniejszony — pojawi si¢ ujemny, za-
dzierajacy, przyrost momentu.
Gdy C, = 0 (punkt 2 na wykresie), moment ujem-
ny dziafajacy na model jest bardzo duzy. Na wiel-
ko§¢ tégo momentu skiadaja si¢ dwa elementy:
dodatni moment profilu skrzydta C,, oraz prze-
ciwnie skierowany, o wiele od niego wigkszy
nregulacyjny” moment C,, od statecznika. Jak
wynika z wykresu, wspdlezynnik C,, musi by¢
tym wigkszy, im wigkszy jest regulacyjny wspdt-
czynnik sity nosnej C,, przy ktérym ma sig odby-
wac lot, oraz im wigkszy jest moment skrzydla
(im wigksze C,,).
Dla drugiego modelu (linia przerywana) réwno-
waga zachodzi przy C,=0,2; model wymaga
Iznaczniefmniejszej wartosci C,,. dla zréwnowazenia
otu.-
Z analizy tych wykreséw mozna wyciagnaé naste-
pujace wnioski: .
eDodatnie nachylenie krzywej C, jest oznaka
stateczno$ci. Dla przecigtnych statecznych modeli
minimalny dodatni przyrost C, przypadajacy na
jednostke C, (oznaczony we wzorze 18 przez wspét-
czynnik m) powinien wynosié okoto 0,15; m = 0,15.
Oznacza to, ze w przedziale C, od 0 do 1,0
C,, powinno wzrosnaé o 0,15 jednostki.
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14147, Przebieg.momentu:lpodmin_egjo zalezy od ukfadu
ptatowca e

®Dla idealnych $rednioptatéw, w ktérych srednia

cigciwa skrzydta lezy na wysokosci srodka ciezko-

Sci (z = 0), wykresy C,, w funkgji C, sa liniami pro-

stymi — jak na rysunku 14-16.

8Jesli Z nie jest réwne zeru, wykres C, bedzie

krzywoliniowy (rysunek 14-17) i nastapi odchylenie

od poprzednio omawianégo  przebiegu, widoczne

wyraznie przy duZych wartosciach C:

— dla gérnopfatéw, dla ktérych z = 0,3+0,4,
krzywa 'C, odchyli si¢ 'ku gérze, statecznosé
takiego modelu bedzie wigec wzrastaé wraz ze
wzrostem C; dla’ dolnoplatéw (z = —0,1+
—0,2) krzywa C,’ odchyla sie ku dotowi, co
oznacza, ze stateczno$¢ modelu na duzych ka-
tach natarcia bedzie gorsza.

®Omowiony przyrost lub obnizenie wspélczyn-

nika momentu przy duzych katach natarcia (C, =

= 1,0) zwiazane z wielkoscia z wynosi przecietnie:

+0,05 dla wysokich gérrioplatéw (Z = 0,4),

—0,025 dla skrajnychdolnoptatéw (z = —0,2).

Oznacza to w.przypadku gérnopfata okoto 30-pro-

centowy wzrost statecznosci, za§ w przypadku

dolnopfata spadek. statecznosci rzedu 159. ‘

Wplyw Z zanika w miarg jak C, dazy do zera. Moz-

ha to réwniez interpretowad i w ten sposéb, ze

model gérnopfata, ktéry juz przy duzych C, miat
mata stateczno$¢, straci ja.przy zmniejszeniu kata
natarcia, odwrotnie niz dolnopfat, ktérego sta-
teczno$¢ powinna si¢ polepszyé. :
®Zjawiska, jakie zachodza, gdy C, =0, sa réw

niez bardzo wazne. Wartoéé C,, (patrz rys. 14-16),

ktéra reprezentuje moment usterzenia, gdy skrzy-

dfo nie daje sity nosnej, wskazuje, jak duza musi
by¢ katowa réznica (kat ¢) pomiedzy statecznikiem

a skrzydtem, aby nastapifa réwnowaga dla takiej

wartosci C,," jaka jest potrzebna do lotu. Znajac

lub zakladajac wartos¢ m, mozna obliczyé wielkoéé

C.» niezbgdna dla zachowania réwnowagi:

_Cmr = Cz'm'{—cnﬂ; ‘ et (20)

a nastepnie przeksztatcajic wzér 17 wyznaczyé

katowa wielkosé skliibwania usterzenia:

— Cmr e g L (21*))
¢= 0,065A, -1y Co S

Bedzie to miato znaczenie, gdy bedziemy okreslaé
warunki regulacji modelu,

0 Wzér 21 wazny jést dlaz =0

Zasady wywazania modeli latajacych

Srodek réwnowagi obojetnej

. Powiedzielismy poprzednio, ze wzrost momentu

od usterzenia, towarzyszacy wzrostowi kata na-
tarcia, czyli dodatnie nachylenia krzywej C, =
= f(C,), jest oznaka podfuznej statecznoici sta-
tycznej. Nachylenie tej krzywej (rys..14-18_) dla
modelu $rednioptata (z = 0) zalezy, jak wiemy,
od wielkosci m (patrz wzory 18 i 19):

1 2

e e ey ot N,

m = Ky+Ay+ng—Xx, a ta z kolei bedzie zalezata 9d
rozmiaréw, proporcji oraz wzajemnego rozmie-
szczenia usterzenia i skrzydta (czton 1) oraz od
wywazenia modelu X, liczonego od ogniska w utam-

_ X
kach $redniej cigciwy skrzydta (x = T)

Przy statych proporcjach geometyycznyfzh nachy-
lenie krzywej statecznoici zaleze¢ bedzie wytacz-
nie od wywazenia modelu i bedzie ma’l9 tendencje
malejaca w miarg jak X bedzie wzrastac, to znaczy
gdy srodek cigzkosci bedzie sig oddal_a’l, qd_ogmska.
Przy pewnej dostatecznie maftej warto§ci m nachy-
lenie krzywej C,, stanie sig zupetnie mate, 2 w mo-
mencie gdy m osiagnie warto$é zero, statecznosc
statyczna catkiem zaniknie. .
Model wéwczas bedzie miat réwnowage obojetna
(neutralng) i w tym stanie bgdzie leciat po takim
torze, jaki zostanie mu przypadkowo nadany, 2 je-
§li wejdzie w stromy lot nurkowy, rozbije sig o zie-
mig. Warto§¢ wspdirzednej wywazenia X,, przy
ktérej to zjawisko wystepuje, nazywa sig¢ czgsto,
zreszta niezbyt SciSle, wywazeniem krytycznym,
a punkt na cigciwie profiluy, ktorjy wyznacza ta
wspdtrzedna, $rodkiem réwnowagi ‘obolgtne] (ne-
utralnej). Jego pofozenie mozna obliczy<, gdy wy-
razenie (18) zostanie przyréwnane do zera, czyli
gdy:

m= I<7\'AH'7)H_}=0) to }=}n
stad: : .
in = K 'AH'7] H (22) o

* Wzér wainy dla modelu $rednioptata, gdy z =0

*005)

\
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14-19. Srodek réwnowagi obojetnej i zapas statecznosci

Jest to bardzo wazny (rys. 14-19) umowny punkt,
potozony z tytu, poza ogniskiem profilu — srodek
cigzkosci musi bowiem leze¢ przed §rodkiem row-
nowagi obojetnej, aby zaistniaty warunki dla za-
pewnienia prawidlowej stateczno$ci podtuznej.
Bedzie to spetnione, gdy:

m = K)\’AH"Y] H_} = }n'—} > O

czyli dla:

X < X, ‘ o
Ten niezbedny dystans pomigdzy wywazeniem
samolotu a pofozeniem $rodka réwnowagi obo-
jetnej nazywany jest zapasem statecznosci podtuz-
nej i jest réwnoznaczny z takim nachyleniem krzy-
wej statecznoséci m, ktdre zapewnia poprawna sta-
tecznos¢. ‘ ’
Poprzednio powiedzielismy, ze dla przecigtnych
modeli m powinno wynosi¢ ~ 0,15, czyli Ze $ro-
dek cigzkosci modelu powinien by¢ potozony co

~najmniej o 0,15 dtugosci $redniej cigciwy przed

Srodkiem réwnowagi obojetnej.
Sa to przecigtne warunki statecznosci. \'4% rzeczy-
wistosci potozenie $rodka réwnowagi obojgtnej

‘moze jeszcze zaleze¢ od innych czynnikéw, ktére

maja tg wiasciwosé, Ze przesuwaja go dq przodu,
a wigc dziataja niekorzystnie, zmniejszajac zapas
statecznosci. 3
®Dla modeli dolnoptatéw, ktére maja ujf:_mng Z,
zmniejszenie to wynosi: okoto 0,4 C.-Z i jest
szczegblnie grozne przy duzych wartoéciach C..
Na przykiad dla C, =1 i z = —0,2 érodek réw-

_ nowagi obojetnej przesunie si¢ do przodu o okoto
89, cigciwy, o tyle tez zmniejszy sig¢ zapas statecz- -

nosci.

eWplyw grubego i pgkatego kadtuba (jego sita
no$na i opér) moze przesunac X, o 2--4%, wplyw
gondoli silnikowych w samolotach wielosilnikowych
o dalsze 2,5+-4,5%. Podobnie niekorzystnie moze
wptywaé wysunigte, nieoprofilowane podwozie.
oCiag $migfa i jego skladowe oraz dziafanie stru-
mienia pozaémiglowego moze przesunaé $rodek
réwnowagi obojetnej do przodu nawet o kilka-
nascie procent, zwlaszcza w samolotach wielosilni-
kowych. ;
Jak widaé, przy szczegdlnie niekorzystnym zbiegu

okolicznosci (wielosilnikowy dolnoptat, z grubym
kadfubem, wysunietym podwoziem) mozemy sig¢

spotkaé z przesunigciem $rodka réwnowagi obo-

jetnej nawet o 30% do przodu. Ta przyczyna spo-
wodowala, ze w praktycznych -obliczeniach przyj-

muje si¢ doswiadczalnie wyznaczone zapasy sta-
tecznosci, rézne dla rozmaitych typdw samolotow
i ich modeli.

269




270

Zapas statecznosci podiuznej

Jak wynika z poprzednich rozwazan, przy szczegol-
nie niekorzystnych proporcjach i wiasciwosciach
samolotu trzeba sie liczyé ze znacznym przesu-
nieciem $rodka réwnowagi obojetnej w stosunku
do teoretycznie wyznaczonego potozenia, bez
uwzglednienia wptywu czynnikéw niekorzystnych,
np. ze wzoru 22. Przesunigcie to w skrajnych
przypadkach moze dochodzi¢ nawet do 30% cig-
ciwy. Ta przyczyna spowodowata, ze w praktycz-
nych obliczeniach postugujemy si¢ metoda™, ktéra
pozwala wyeliminowaé takie ewentualnosci. Spo-
séb postepowania jest nastgpujacy.

®Wyznacza si¢ umowna wspdirzedna wywazenia
krytycznego, zaktadajac, ze sprawno$C usterzenia
g =1:

Xryr = K?\A ’ (23)
‘@Wspotrzedna wywazenia wyznacza sig z bardzo
prostego wzoru: :

X = }kryt_h (24)

# Metoda opracowana i sprawdzona przez autora

gdzie h jest doswiadczalnie wyznaczonym zapasem
statecznosci, réznym dla réznych modeli, obejmu-
jacym wszystkie niekorzystne wplywy, a wigc

wplyw ukfadu, kadtuba oraz rodzaju samolotuy, .

a takze wplyw stopnia dojrzatosci jego konstruk-
cji, to znaczy wplyw okresu historycznego, z kté-
rego pochodzi oryginat. Wartosci K, i h moga by¢
wyznaczone z tablic 14-4 i 14-5.
@ Wspotrzedna wywazenia X nie moze by¢ dobra-
na dowolnie. Dla kazdego modelu istnieje doic¢
écisle okreslony obszar najkorzystniejszych poto-
7efi. W zwiazku z tym obliczenia wg wzoru 24 po-
winny by¢ traktowane jako kontrola prawidto-
wosci wywazenia.
eW przypadku gdy X obliczone nie zgadza sig
z pozadanym (dane z tablicy 14-5), nalezy dokonac
odpowiedniej korekty.
Najczgéciej zdarza sig, ze wyznaczone X jest pofo-
zone bardziej w przodzie niz wynosi optimum.
Wéwezas mamy tylko dwie mozliwosci:
— zaryzykowaé i pozostawi¢ x tak, jak wynika
z tablicy 14-5, decydujac sig¢ na zmniejszenie
zapasu statecznosci,

Wartosci wﬁpélczynnika K, (do wzoru 23) Tablica 14-4
Wydluzenie Wydluzenie skrzydta 2 = b%/S
statecznika ; ;
%y = b2/Sn 2 | s | s | s | s | 7| s | o |10 | 12 | 1 | 16 | 18 | 20
2 0,10 | 0,23 | 0,30 | 0,34 | 0,36 | 0,38 | 0,40 0,41 | 0,42 — — — — —
2,5 01 | 0,26 | 0,33 | 0,37 | 0,41 | 0,42 | 0,45 0,46 | 0,47 — — —_ —_ —
3 0,12 | 0,28 | 0,36 | 0,40 | 0,44 | 046 | 0,48 0,49 | 0,50 | 0,52 — — -— —
3,5 —_— 0,30 | 0,38 | 0,42 |]0,46 | 0,49|| 0,51 | 0,52 | 0,53 0,54 — —_ — —
4 —_ 0,31 | 0,40 | 0,45 ||0,49 | 0,52{|°0,53 | 0,55 | 0,56 0,57 | 0,59 — — —
4,5 — — 0,42 | 0,46 | 0,50 | 0,53 | 0,55 | 0,57 | 0,58 | 0,60 0,62 — — —_
5 — —_ — 0,48 | 0,52 | 0,55 | 0,57 | 0,59 | 0,60 | 0,62 | 0,64 0,65 | 0,66 | 0,66
6 — — — — 0,55 | 0,57 | 0,60 | 0,62 | 0,63 | 0,65 | 0,67 | 0,68 0,69 | 0,7
Uwaga: W ramce ujeto wartosci najczeséciej spotykane dla proporcji przecietnych samolotéw.
Przecigtne do$wiadczalne parametry statecznosci podiuinej Tablica 14-5
Zdalnie kierowane Na uwiezi
Model samolotu RCJ (SL) RCW
x h x " x n
Szkolne — dia poczatkujacych (przecigtne) 0,15 0,35 0,1. ‘ 0,3 —0,15 0,4
Treningowe — popularne (przecigtne) 0,1 0,2 0,05 0,2 —0,05 0,25
Zawodnicze . v .
Sportowe — gérnoptatowe 0,05 0,2 0,05 0,2 —0,05 0,25
Sportowe — dolnoptatowe’ 0,0 0,25 0,0 0,25 —0,1 0,3
Akrobacyjne (typu dwuplatowego) — —_ 0,0 0,2 0,0 0,25
Akrobacyjne (typu mysliwskiego i sportowego) — — 0,05 0,2 0,0 0,3
Szybkie (typu sportowego i mys$liwskiego) — — 0,0 0,25 —0,15 0,35
B. szybkie (typu wyscigowego i rekordowego) —_ — 0,0 0,3 —0,2 0,4
Wielosilnikowe (typu mysliwskiego i sportowego) — —_ ,0,0‘ 0,25-+0,3% —0,1 0,3
Wielosilnikowe (typu bombowego i komunikacyjnego) — —_ —0,05 0,3--0,35% —0,1 0,45
Historyczne (z | wojny Swiatowej) — — 0,0 0,15 —0,15 0,3
Historyczne — pionierskie (do 1910 r.) 40,05 01 —0,05 0,2

Uwaga — w tablicy podano:

w rubryce x — maksymalnie tylne wywazenia (w projekcie dopuszcza sig zmniejszenie o 0,05%),

w rubryce h — minimalny zapas statecznosci (dopuszcza sig zwigkszenie o 0,05),

*) mniejsze wartosci h dla gérnoptatéw, wieksze dla doinoptatow

— przesunaé §rodek réwnowagi obojetne] bar-
dziej do tytu, tak aby byto sptenione wymaga-
nie:

Xiryez = X+h

gdzie zaréwno X, jak i h sa wartosciami optymal-

nymi i zaleconymi w tablicy 14-5. Mozna to zrobi¢

jedynie w przypadku skorygowania wskaznika A,

czyli przez powigkszenie powierzchni statecznika

poziomego Sy. W zwiazku z tym obliczamy nowa

warto§¢ wskaznika A:

(25)

X,
A, = kryt2
2‘ K;\
a nastepnie niezbedny stopien zwigkszenia po-
wierzchni statecznika:
Suz _ As (26)

gdzie A to poprzednio wyznaczona wielko$¢, wy-
nikajaca .z oryginalnych proporcji.

Sposéb ten nalezy specjalnie zalecaé przy pro-
jektowaniu miodeli o charakterze popularnym —
szkolnych i treningowych.

Przy modelach zawodniczych, ze wzgledu na obawg
utraty czesci punktéw za wiernos¢ usterzenia po-
ziomego, bardzo czgsto rezygnuje sig z tego spo-
sobu poprawienia statecznosci ryzykujac, ze model
moze by¢ niestateczny. Trzeba bowiem pamigtac,
7e na skutek efektéw zmniejszenia skali (wptyw
spadku liczby Reynold’sa itp.) modele maja i tak
pogorszong statecznodé, nawet jesli wiernoé geo-
metryczna jest $cisle zachowana.

Pewnym sposobem poprawienia sytuacji, ktory co
prawda nie ma bezposredniego wplywu na wiel-
ko$¢ Xy, moze byé zastosowanie w skrzydle
innego profilu o zwigkszonej statecznosci wiasnej
(mniejszym C,,,) .Wéwczas zgodnie z tym, co mo-
wilismy "o réwnowadze i statecznosci skrzydta,
srodek cigzkosci moze byé przesunigty bardziej
do przodu. Daje to zwigkszenie zapasu stateczno-
§ci bez potrzeby dokonywania korekt w rozmiarach
usterzenia, ’

Skrajne potozenia §rodka cigzkosci

~ Stateczny pfatowiec powinien dysponowa¢ odpo-
.wiednim zapasem statecznosci podfuznej, co ozna-

cza, ze §rodek cigzkosci nie moze by¢ zbytnio
przesunigty do tytu.

Z wymagah sterownosci wynika jednak, ze nie moz-
na réwniez przesunaé srodka cigzkosci dowolnie do

przodu, przed ognisko, mimo ze zabieg ten powo-
duje zwigkszenie zapasu statecznosci.

Przy zbyt przédnim wywazeniu moment nurkuja-
cy od skrzydta jest bardzo duzy i moze si¢ zdarzy¢,
taka sytuacja, ze przy catkowitym wychyleniu
steru wysokoéci nie wystarczy momentu usterze-
nia dla zréwnowazenia momentu skrzydta, szcze-
géinie w locie na duzych katach natarcia. Taki
model nie bgdzie zdolny do wyzyskania petnego
zakresu nosnosci skrzydfa i nie bedzie mégt osiag-
naé¢ dostatecznie niskiej predkosci minimalnej,
bedzie zle szybowat, Zle si¢ wznosit, opornie bedzie
reagowat na wychylenia steru do géry, za$ gwal-
townie przy wychyleniu steru w dét.

W granicznym przypadku ptatowiec bedzie jeszeze
sterowny, jesli dziafanie statecznika i steru pozwoli
na osiagnigcie maksymalnego wyporu skrzydta.
Oznacza to, ze maksymalny pochylajacy (dodatni)
moment od skrzydfa przy maksymalnie przesunig-
tym do przodu potozeniu $rodka cigzkosci powi-
nien by¢ zréwnowazony maksymalnie mozliwym
do osiagnigcia (dla danych proporcji) momentem
ujemnym usterzenia (rys. 14-20):

Ms max — —MH max

czyli

—CmH max

Z réwnosci tej, po podstawieniu odpowiednich
wartoéci dla C,,, i C,,u» mozna obliczyé wspétrzed-
na X, skrajnego przedniego potozenia srodka cigz-
kosci. Dla najbardziej ogdlnego przypadku:

Cms max —

(27)

X, = <Cszax' CAH )"Y)H'*" Ccmo +~ 0,1z
gdzie: (

Coxt max — Maksymalny wspdtezynnik ujem-
nej sity nosnej usterzenia: wspét-
czynnik ten wynosi przecigtnie:
0,4 dla modeli bez steru wyso-
kosci regulowanych na optymal-
ny lot $lizgowy;

0,5 dla modeli jak wyzej ze ste-
rem wysokosci;

0,25 dla modeli samolotéw szyb-
kich i akrobacyjnych o niewielkiej
réznicy migedzy katami nastawie-
nia usterzenia i skrzydta;

C, max — Maksymalny wspétezynnik sity
noénej skrzydfa zalezny od pro-
filu i ew. od mechanizacji skrzy-
dfa (tabl. 14-1);

Prmax Xp 0% By Ly

14-20. Skrajne przednie potozenie
$rodka ciezko$ci — réwnowaga
momentéw
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Ay = Su b wskaznik statecznoéci podtuz-
: S g »
nej;
ng — Wspdtczynnik sprawnosci uste-
rzenia;
C,.o — Wspofczynnik  momentu  pro-
filu skrzydta;
Zz — pionowa wspdfrzedna srodka cigz-
kosci. v
Obliczone wedtug tego wzoru przecigtne wartosci
wspofrzedne] skrajnego przedniego wywazenia X,
dla modeli réznych samolotéw o réznym przezna-
czeniu przedstawiaja si¢ nastgpujaco:
X, = —0,05 dla modeli gérnoptatéw bez steru
‘wysokosci, regulowanych na opty-
malny lot §lizgowy, .
—0,1 jw. dla modeli ze sterem wysokosci,
—0,2 dla szybkich dolnopfatéw,
—0,1 dla akrobacyjnych modeli jedno-

i dwuptatowych.
Dane te wyraznie potwierdzaja znane z praktyki
doswiadczenia, ze modele latajace powoli nie mo-
ga mie¢ zbyt przedniego wywazenia, podobnie
jak modele akrobacyjne, oraz ze dolnoptaty do-
prszczaja bardziej przednie wywazenie niz gérno-
aty.
I?’Ian)lly wigc wyraznie okreslone skrajne pofozenie
srodka ciezkosci (rys. 14-21):
— przednie, gwarantujace mozliwos¢ osiagnigcia
wiaéciwej predkosci minimalnej, oraz
— tylne, zapewniajace minimum statecznosci pod-
tuznej, wynikajace z uwzglednienia pofozenia
“§rodka réwnowagi obojetnej i odpowiedniego
~ zapasu statecznosci. ,
Wrhasciwy $rodek cigzkosci musi si¢ znajdowaé
pomiedzy tymi potozeniami, przy czym w praktyce
umieszcza si¢ go zazwyczaj blizej tylnego, skraj-
nego potozenia, tak aby podczas normalnego lotu,
przy wiasciwej dla danego modelu regulacji, nie
byto sit i momentéw od statecznika. Takie wywa-
zenie gwarantuje bowiem dobra, dwustronna sku-
tecznoéé statecznika i steru. Wspdtrzedna srodka
ciezkosci x,, dla ktérego to zjawisko zachodzi,
moze sie zawieraé praktycznie w do$¢ waskich
granicach: od X, = 0 dla szybkich dolnopfatéw
do X, = 40,1 dla powolnych gérnoptatéw.
Z zaleznosci tych wynikaja nastgpujace, praktyczne
reguty wywazania miniaturowych samolotéw (rys.
14-22). '
oNaj)korzystniejsze zakresy potozen $rodka cigz-
kosci znajduja si¢ pomigdzy osiami 4 i 3 wyznaczo-
nymi przez wspéirzgdne x; i Xo.

~
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14-29, Skrajne pofozenia §rodka cigzkosci
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14-22. Praktyczne obszary wywazania miniaturowych
samolotéw

@Mniej korzystny, ale jeszcze dopuszczalny zak
potozen znajduje si¢ pomigedzy osia 3 a osia
oddalona od X, (0§ 1) o okolo 0,1 [. .
oW niektérych przypadkach, gdy X, jest d
(gérnoptaty) a Xy, mate, moze si¢ zdarzy¢, z
o$ 4 znajdzie si¢ przed osia 3 i woéwczas wspét
rzedna x, zdecydowanie wyznacza potozenie $rod
ka cigzkosci, oczywiscie w granicach dopuszczal
nego obszaru.
®Do X, (0§ 1) nie nalezy sig zbliza¢, chyba ze w w

dzajéw modeli. Do tych wyjatkéw naleza:
— bardzo szybkie dolnoptaty o charakterze w
Scigowym, - ‘
— modele o niekorzystnych ksztattach, o peka
tych kadtubach i duzych gwiazdowych silnika
szczegdlnie wielosilnikowe.

Osiagi miniaturowych samolotéw

Predkos$¢ minimalna

Pojecie predkosci minimalnej jest bardzo szero
kie — jest bowiem wiele predkosci minimalnych
Najmniejsza mozliwa do osiagnigcia predkos¢ lotu
osiaga samolot lecac na tak zwanym krytycznym
kacie natarcia (najwigkszym, jaki mozna utrzymaé
za pomoca steru w locie prostym). Wspotczynnik
sity noénej osiaga wdwczas maksymalna wartos¢,
lot jest niebezpieczny i grozi zerwaniem strug
na skrzydte i utrata predkosci. Stad tez predkosé
te nazywa si¢ czesto predkoscia przeciagnigcia.
Bezpieczna i ekonomiczna predkos¢ minimalna
osiaga samolot przy kacie natarcia nieco mniej-
szym od krytycznego. Wspotczynnik sity nosnej
wynosi woéwczas okoto 0,85 C, a0 2 prgdko’sg ;
fotu bedzie w przyblizeniu odpowiadata predkosci

lotu $lizgowego z najmniejszym opadaniem. Przy
tej predkosci odbywa sig rowniez start sarpolc.:tu,; .
gdyz nadmiar mocy, jakim dysponuje silnik, jest .
wtedy najwigkszy. Jest to takie (W pr;ybllzenlu)~~
przecigtna predkos¢ lotu, jaka osiagaja modele
swobodnie latajace i kierowane zdalnie tylko ste-
rem kierunkowym. .

Mozna jeszcze méwi¢ o predkosci optymalnej,
jaka osiaga model. lecac lotem $lizgowym z naj-
wieksza doskonatoécia. Lot taki jest nieco szybszy
i zachodzi przy jeszcze mniejszym wspotczynniku |
sity nosnej — réwnym okoto 0,7 C, ... Ten przy- }
padek jest istotny dla modeli szybowcéw. :

Predkosé minimalna modeli na uwiezi oraz zdalnie
kierowanych, zaopatrzonych w ster wysokosci lub
jego trymer, moze byé zmieniana za pomoca steru
w szerokich granicach — az do predkosci przecia-
gniecia. Predko$¢ lotu modeli swobodnych i modeli
jednoczynnosciowych zdalnie kierowanych bez
steru wysokosci jest stafa, zalezy wytacznie od re-
gulacji modelu i w przyblizeniu réwna si¢ predko-
$ci ekonomicznej. '

Dla wyznaczenia predkosci minimalnej, niezaleznie
od typu modelu, wystarczy obliczy¢ jego predkoséé
ekonomiczna. Oblicza sig¢ ja wychodzac z prostego
zaloZenia, ze cigzar modelu musi byé zréwnowazony
przez site no$na skrzydta pracujacego na duzym
kacie natarcia przy C,=C,, = 0,85C

.
Z max *

P.= Q= S Coa Vi

stad:

_n/e T / b
Vmin ek = 4 S U’ 5 Cz max— - CSB Pm (28)
gdzie p, — obciazenie powierzchni skrzydia %
w kG[/m?2,

Wartosci wspdtczynnika Cs dla réznych profili
stosowanych w miniaturowych samolotach i Re
wiekszego od 100 000 podane sa w tablicy 14-6.
Jak wynika z tablicy 14-6, najmniejsza predkosé
minimalna osiaga si¢ przy zastosowaniu profili
o grubosci w granicach 12--159%,. Wiasciwosci
bardzo cienkich profili s3 duzo gorsze.
Orientacyjne wartosci predkosci minimalnej (lotu
$lizgowego) dla réznych modeli o réznych profilach
podane sa w tablicy 14-7.

Predkos¢ lotu $lizgowego modelu jest bardzo waz-
nym wskaznikiem wiasciwosci lotnych modelu.
Uwaza si¢ powszechnie, ze lot modelu swobodnego
jest bezpieczny, jezeli jego predkos$¢ nie przekracza
6 m/s. Dlatego tez w modelach tego typu stosuje
sig mate obcigzenie powierzchni skrzydta i profile

Wartos¢ wspélczynnikéw Cs (do wzoru 28) Tablica 14-6

Gru- -~

Rodzaj profilu Typ bosé Cs

: %]

Symetryczne NACA-0006 6 5,60
NACA-0009 9 4,90
NACA-0012 12 4,70
NACA-0015 15 4,70
NACA-0018 18 | 4,90
Dwuwypukte NACA-23006 (2406) 6 5,20
NACA-23009 (2409) 9 440
NACA-23012 (2412) 12 4,16
NACA-23015 (2415) 15 4,16
NACA-23018 (2418) 18 | 416
Ptasko-wypulkte Clark Y 6 5,00
Clark Y 8 4,32
Clark Y 10 4,00
Clark Y 12 3,90
Clark Y 14 3,80
| Clark Y 18 3,90
Ustatecznione Clark YH 12 4,32
NACA-M6 12 4,40
Whkiesto-wypukte NACA-6412 12 3,70

35 Miniaturowe lotnictwo

Tablica 14-7

Przecigtne (orientacyjne) wartosci predkosci lotu §li-
zgowego dla réznych modeli

Q Predlosé lotu [m/s] dia profilu
Rodzaj modelu P =g Klesto- Jas! d
_ [kG/m?] -vxpt?Istgo -w;;:l:?e-go pm:]{:vgyc:
Lekkie modele 2,0 5,2 5,5 6,0
swobodnie la- [18,7 |[20 km/h] | [21,5
tajace km/h]

km/h]

Srednio obcia-
zone, zdalnie s

kierowane mo- 4,0 7,3 8,0 9,0
dele jednoczyn-
nosciowe i tre- [26 km/h} | [29 km/h] [32,5
ningowe mode- km/h]
le na uwiezi

Szybkie modele

zdalnie  kiero- 8,0 nie stosu- 11,0 12,0
wane i szybkie je sie | [40 km/h] | [43 km/h]
modele na

uwiezi

odznaczajace si¢ duza sita nos$na. Jednoczynnoscio-
we modele zdalnie kierowane lataja w podobnych
warunkach i ich predko$¢ nie powinna przekra-
cza¢ 8+9 mfs, jezeli ladowanie ma by¢ bezpieczne.
Modele szybkie i tak musza startowaé i ladowad
na odpowiedniej biezni, wigc ich predkos¢ mini-
malna moze by¢ wigksza. Nie powinna jednak prze-
kraczaé 12 m/s.

Z tablicy 14-7 mozna wyciagnaé jeszcze jeden
wniosek dotyczacy mozliwosci oblatywania mo-
deli. ,,Z reki” bedziemy mogli oblatywaé tylko
niezbyt szybko latajace modele, poniewaz prze-
ciegtna predkos¢ biegu cztowieka nie przekracza
67 mfs. Biorac pod uwage wspomagajace dzia-
fanie wiatru, graniczna predko$¢ modelu nadaja-
cego si¢ jeszcze do oblatywania ,,z reki” mozna
okresli¢ na okoto 9 mfs.

Predkosé¢ maksymalna

Rysunek 14-23 wyjasnia, w jaki sposéb samolot

(lub model) osiaga predkos¢ maksymalna:

— na postoju predkos¢ modelu réwna sie zeru,
§migto daje maksymalny ciag,

— model rusza i jego opér wzrasta, wzrasta bar-
dzo szybko, bo do kwadratu predkosci,

— w miareg jak predkosé lotu rosnie, ciag $migta
maleje — opadajaca krzywa ciagu dazy wiec
do spotkania rosnacej krzywej oporu,

— gdy ciag $migta zréwna si¢ z oporem, predkosc
przestaje wzrasta¢ — model leci z predkoscia
maksymalna. '

Aby wyznaczy¢ predkosé maksymalna, nalezy przy-

réwnaé ciag $migla do oporu platowca lub moc

oporéw do mocy napedu przekazywanej poprzez
$migto: '

Px'v = NSilll"") Sm'75

moc oporéw = moc napgdu.

Podstawiajac do tego wzoru rozwinigta warto§c
oporu catkowitego

2

P, = CW-S% otrzymamy:




\ door, ciag

Qoor przy Yipax

Ciag Smigta na postoju

Minimalny opdr

——

T T T T
g7 80 60 70 80
Predkosé minimalna (loty
Slizgoweqga) przy najmniejszym
oporze

g 10 20 30
Najmnigfsza mozliwa
predkosé lotu

1 .
(Cxog's'"ﬁ_)vs = 75Nsiln'7) g 1
mozemy wyprowadzi¢ ogdlny wzér na predkosc
maksymalna:

3
— Nsiln 1 sm
Vmax = 10'6 l/ S Cxog'

Wzér ten moze byé jednak kiopotliwy przy bez-
posrednich i szybkich zastosowaniach, gdyz wy-
stepujacy w nim wspdtczynnik ogdlnego oporu
platowca C,,, ktéry reprezentuje sumaryczny
opér platowca w locie,® jest trudny do wyzna-
czania bez przeprowadzenia bardzo szczegotowej
analizy aerodynamicznych wlasciwosci platowca
i co najwazniejsze jest zmienny, zalezny od kata
natarcia, a wiec i od predkosci lotu.

Stad tyle niejasnosci i réznych opinii natemat pred-
kosci maksymalnej i metod jej wyznaczania.
Istnieja jednak metody wyznaczania predkosci
maksymalnej pozwalajace na szybkie wyznaczenie
dostatecznie pewnej wartosci przyblizonej.

Taka praktyczna metode w odniesieniu do minia-
turowych samolotéw opracowatem i stosujg z po-
wodzeniem przy szybkich obliczeniach.

Opiera sig ona’ na statystycznie udowodnionych
prawidfowosciach, ze wspétczynniki aerodynamicz-
ne dla powszechnie stosowanych profili i wielu
podstawowych typéw samolotoéw nieznacznie od-
biegaja od pewnych wartosci §rednich. Pozwala to
na doé¢ doktadne obliczenia predkosci maksymal-
nej dla réinych rodzajéw modeli, reprezentuja-
jacych rozmaite, spotykane w rzeczywistodci typy
§miglowych samolotéw wspdfczesnych i histo-
rycznych.

Wedtug tej metody predko§é maksymalna oblicza
sig zZ nastepujacego wzoru:

(29)

% Profilowy opér skrzydta i usterzenia, opor indukowany, opér
szkodliwy, opér interferencyjny wynikajacy z wzajemnego
oddziatywania jednych czesci na drugie oraz opory dodatkowe,

np. opory linek uwigzi (przy modelach na uwigzi).

Yimax \
T T i _

w | w0 1kmpy B
Predioss Wykresy ciagu $migta i oporu
maksumalng modelu w locie ilustruja

Y potencjalne mozliwosci
modelu
s .
v — Cl.‘i/ Nsiln (m/s) (30)
max
S-(C+Cy)+Cy

gdzie:
N — rzeczywiscie wykorzystywana w locie moc
silnika napedowego w KM,
S — powierzchnia skrzydfa w m?,

C, — wspotczynnik reprezentujacy
napedu $migtowego,

C, — wspdlczynnik reprezentujacy ogélny opér
plaszczyzn nosnych (skrzydta i usterzenia)
tacznie z dodatkowymi oporami wynika-
jacymi z istnienia mechanizacji plaszezyzn,
szczelin pomigdzy pfaszczyznami sterowy-
mi itp., &

C, — wspotczynnik, ktéry reprezentuje opdr
szkodliwy | wzajemna interferencje elemen-
téow platowca,

C, — wspdtczynnik dodatkowego oporu linek

sprawnosc

uwiezi.
Wspétezynniki te dla przecigtnie stosowanych ro-
dzajéw modeli i najczgéciej budowanych typéw

miniaturowych samolotéw podane s3 w tablicach
14-8, 14-9 i 14-10.
Wzér 29 daje bardzo dobre wyniki pod warunkiem,
ze zespét napedowy jest wiasciwie dobrany pod
katem mozliwosci osiagnigcia jak najwigkszej pred-
koéci maksymalnej oraz ze proporcje modelu sa
wiasciwe, to znaczy ze lot odbywa sig na matym
kacie natarcia (przy matym C,) w obszarze naj-
mniejszego oporu.
Wartoéci wspdlczynnikéw sity nosnej C, dla lotu
z predkoscia maksymalng nie powinny by¢ wigk-
sze niz okoto 0,15 dla modeli szybkich i okoto
0,3-0,4 dla powolnych. Mozna to bardzo tatwo
sprawdzi¢ za pomoca wzoru:

(31)

16-Q
S-v? , ;
Wzér ten jest prostym przeksztaiceniem podsta-
wowego wyrazenia na wielko§¢ sity noénej (row-

nej ciezarowi Q). .

zZv max

Wartosci wspélczynﬁikéw C, i C, (do wzoru 30)

Tablica 14-8

Modele samolotéw

Typy samolotéw C,

C:

powolne

makiety samolotéw sporto-
wych, wielosilnikowych oraz
modele szkolne i akrobacyjne

8,5+9,3 0,025--0,035

. przecigtne
Na uwiezi

makiety samolotow mysliw-
skich oraz szybkich sporto-
wych i wielosilnikowych

9,0+-9,5 0,020--0,025

b. szybkie

makiety samolotéw wyscigo-
wych i rekordowych

9,5-9,8 0,015+-0,020

powolne jedno- i

i treningowe

wieloczynnosciowe
makiety samolotéw sporto-
wych oraz modele szkolne

8,2+9,0 0,020--0,030

Zdalnie kierowane przecietne

wieloczynnosciowe
szybkich samolotéw oraz mo-
dele akrobacyjne

makiety

8,7-+9,5 0,018--0,025

szybkie
cze

EY

wyscigowe makiety zawodni-

9,5-+-9,8 0,015-+-0,018 !

Uwaga.
Mniejsze wartoéci C; odnosza sie do émigiet pracujacych w

nie malych w stosunku do rozmiaréw kadiuba, wicksze wartoséci C, dla korzystnych _warunkéw pracy $mig
Mniejsze wartoéci C, odnosza si¢ do skrzydet czystych aerodynamicznie (bez mechanizacji), wigksze — do skrzy:

niekorzystnych warunkach — w obecnoéci grubych pekatych kadtubéw (gwiazdziste silniki) wzgled-

fa.
del zmechanizowanych z licznymi szczelinami

Wartosci wspotczynnikéw C; do wzoru 30 Tablica 14-9
Rodzaj samolotu W miniaturze % Cy®
Myéliwskie z It wojny éwiatowej i wyscigowe — bez podwozia 0,015--0,020
nowoczesne (np. SPITFIRE) — z podwoziem 0,020--0,040
Wielosiinikowe komunikacyjne — bez podwozia 0,030--0,035
i bombowe z Il wojny $wiatowej (np. LANCASTER) — z podwoziem 0,040+-0,050
Wyscigowe po r. 1930 — z podwoziem 0,025
(np. SUPERMARINE §-5) — na ptywakach 0,030
Wyscigowe, dwuptatowe do 1925 r. — z podwoziem 0,035
(np. CURTISS CR-3) -— na ptywakach 0,040
Rekordowe o duzym wydfuzeniu (np. ANT-25) — z podwoziem 0,030
Sportowe przecigtne \ — bez podwozia 0,030
(np. RWD) — z podwoziem bez zastrzatdw 0,035
— z podwoziem z zastrzatami 0,040
— na plywakach 0,045 I
— dwuptatowe 0,045
Myéliwskie dwuplatowe z | wojny $wiatowej — z podwoziem 0,050
(np. SOPWITH CAMEL) — na plywakach 0,055
Stare wielosilnikowe, silniki nieoprofilowane np. (FOKKER) —z podwoziem na ptywakach 0,060
Nieproporcjonalnie grube (np. GEE-BEE) 0,100

— z podwoziem

#) Wartosci mniejsze odnosza sig¢ do silnikéw rzedowych, wigksze — do gwiatdzistych

Dla przyktadu wykonajmy obliczenie predkosci
maksymalnej dla modelu samolotu PIPER CUB,
ktérego projekt byt opisany w rozdziale 2. Sa-
molot ten jest zastrzalowym sportowym gérno-
ﬁ%le'qen1 o smuktym, waskim. kadtubie. Dane mo-
elu:

— powierzchnia skrzydta $§ = 0,39 m?

35*

— silnik o pojemnosci 5 cm? i mocy eksploatowa-
nej 0,4 KM.

Dane do wzoru:

— wspdiczynnik C; = 9,0

— wspdtezynnik C, = 0,02

— wspbétezynnik C; = 0,04

|
|
|
|
<
1
|
"1
|
!
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Tablica 14-10

Wartosci wspélczynnikéw C, do wzoru 30

Srﬁgmca C, dla 2 linek stalowych o dlugoci f
[mm] 13 m 16 m [ 20 m
0,25 0,0020 0,0025 0,0030
0,40 0,0030 0,0037 0,0045 |
0,50 _—0,0040 .0,0050 - 0,0060

Uwaga: dla wiekszej liczby linek warto$é C4 odpowiednio powigkszyé,

Predko$¢ maksymalna wynosi:

8 N
R

3
: 0. |
=90 l/ 0.3 (0,02+0,08) — 22 /s = 8 (km/h) |

Do przecigtnych obliczen mozna stosowaé wzory
uproszczone:

— dla prostych powolnych jednoczynnosciowych
modeli zdalnie kierowanych

(Mon~ 060 i C,y=006):

Vo = 82 V NSI (kmn) 2

— dla wieloczynnoéciowych szybkich modeli zdal-
nie kierowanych

(e~ 07 i Cuy=0,05):

Ve = 92 VNT”— (km/h) 3

— dla modeli na uwigzi
(hem ~ 0,7 i Cypp=0,10):

Viax = 74 %/N%T" (km/h) 7 (34

Przy szybkich bardzo przyblizonych obliczeniach
mozna zafozy¢, ze moc silnika Ny, = 0,1 pojemno-
§ci wyrazonej w cm?3.

W tablicy 14-11 zebrano wartoéci, jakie moze osia- .

ga¢ predkos¢ maksymalna réznych modeli, za-
leznie od mocy silnika i rozmiaréw (powierzchni
skrzydfa).

Sa to dane przyblizone, ale dla wstgpnej orientacji
wystarczajace.

Zakres predkosci uzytkowych

Fakt, Ze model zdolny jest osiagaé pewhq predkosé
maksymalna nie oznacza od razu, ze lot bedzie
w 1009, poprawny. Zdarzaja si¢ czasem przypadki,

ze predkos¢ minimalna moze by¢ bliska predkosci.

maksymalnej. Tak sie¢ moze zdarzyé i zdarza sig
nieraz niedoswiadczonym modelarzom, jesli zbu-
duja bardzo maty model, z przeznaczeniem do lo-
téw szybkich, w nadziei, ze pomoze to osiggnaé
wigksza predkosé. Model taki ma jednak duze ob-
ciazenie i duza predkos¢ minimalna, a w locie
musi lecie¢ na duzym kacie natarcia, co uniemozli-
wia mu osiagnigcie nawet 'tej predkodci, ktérej
mozna by si¢ spodziewaé. Model ten, jesli w ogdle
wystartuje, to lata bardzo Zle i niestatecznie. '

Warunkiem poprawnego lotu jest wigc pewna
dostatecznie duza rozpigtosé miedzy tymi dwoma
charakterystycznymi predkosciami. Dla poprawnie
zaprojektowanych modeli, ktére musza startowac
samodzielnie, predko$¢ maksymalna musi by¢ co
najmniej 2,5 raza wigksza niz predkosé minimalna.
W wyjatkowych przypadkach, dla lekkich jedno-
czynnosciowych modeli zdalnie kierowanych, kté-
re na ogdt nie lataja z predkoscia maksymalna,
mozna dopusci¢, aby ten stosunek byl mniejszy
(rzedu 2).

Jezeli predkos¢ minimalna bedzie bliska maksy-
malnej (0,6-0,7 v,,,,), to mozna si¢ spodziewaé
trudnosci ze startem i klopotéw w locie, szcze-
gélnie przy modelach na uwiezi. Warto zaznaczyé,
ze takie warunki- zachodza dla makiet motoszy-
bowcéw. Ich predkosé maksymalna wynosi (patrz
tablica 14-11) okoto 40 km/h, a predkosé lotu
§lizgowego 30 km/h. Predko$¢ minimalna "wynosi
wigc 0,75 v, | modele takie na ogdt samodzielnie
startowaé nie moga. Brakuje im po prostu nad-
miaru ciagu na pokonanie dodatkowych oporéw
toczenia.

Przecigtne predkosci maksymalne ré6znych modeli Tablica 14-11
Powierzchnia skrzydia [dm?]
Rodzaj modelu 10 | 15 | 25 ‘ 40 [ 65 100
maksymalna predko$é modelu [km/h], pojemnosci silnikéw w nawiasach

Motoszybowce, samoloty stabosilnikowe — —_ 50 (1,0) 40 (1,0) — —_
Zdalnie kierowane typu szkolné-treningo- :
wego — 60,(1,0) 60 (1,5) 62 (2,5) — —
Zdalnie kierowane typu zawodniczo-tre-
ningowego — 72 (1,5) 75 (2,5) 80 (5,0 90 (10,0) 72 (10,0)
Zdalnie kierowane, zawodnicze, — — —_ 125 (10,0) 100 (10,0) —_
Na uwiezi — typu szkolno-treningowego 72 (1,0) 72(1,5) | 75(2,5) 80 (5,0) — —
Na uwiezi — treningowo-zawodnicze -— — 95 (5,0) 95 (10,0) 85 (10,0) 90 (2% 10;0)
Na uwiezi — szybkie (samoloty mysliwskie) — 110 (5,0) 115 (10,0) 100 (10,0) — —
Na uwiezi — bardzo szybkie (specjalne) 150 (10,0) | 135 (10,0) — : — — -

Moc silnikéw napedowych:

v

Y
1,0 em?® — 0,1 KM; 1,5 cm® — 0,15 KM; 2,5 cm?® — 0,25 KM; 5,0 em? = 0,5 KM; 10,0 cm?® — 1,0 KM; 2 10,0 cm?® — 2,0 KM

Pomoce konstruktora

Obliczanie powierzchni plaszczyzn
nosnych
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Obliczanie i wykreslanie profili

Wspétrzedne profilu CLARK Y—129,

|
X% 0 ]25| 5 |10| 20 | 30 40 50 | 60 | 70 | 80 [ 90 [100
Zg 3,49/6,50/7,87/9,63/ 11,35 11,73/ 11,40, 10,52/ 9,18|7,52/5,54|3,22/0,25
Zd 3,49(1,46|0,94/0,40| 0,04 O 0 0 0|0} 0

Kolejnos§¢ wykreslania profilu

1. Podziat odcinka cieciwy profilu

Zoop 20 a0 40 50 60 n 8 90 100%
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2. Przeliczenie wspdirzgdnych przez 19 cigciwy
Przykfad dla [ =1,2
— wspotrzedne Z, dla 309, | Z, = 11,73x1,2 = 14,1
— wspbirzedne Z; dla 2,5% [ Z; =1,46x1,2 = 1,75
Przeliczyé kolejno wszystkie wspdlrzedne Z, i Z,;

3. Naniesienie wspétrzednych na siatke profilu
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4. Polaczenie naniesionych wspétrzednych i wykreslenie kon-
turéw profilu
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Wykreslanie profili przejsciowych

C‘iqiary gotowych elementow
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Konstrukcja wykresu smiglowego

1 Rysunek topafiki Smigta~ widok z przodu

Typ 7
; Lk :
) Konst. Zeprowo -
Q35040 Lk —=  Kratownicowa ——,
Kratownica
n Glowne wregi pokrycle
poaplerowe
w2
038047 L, dh
} \ \5/\’0/‘///.70
gf}l/?///lrg [ zamacowarie (balsa, laminat)
3

Tablica 15-1Xe
"~ Orientacyjne ciezary zbiornikéw paliwowych z blachy

modeli

Tablica 15-1Xa
Ciezary gotowych skrzydet o wydluzeniu 6

Powierzchnia skrzydla [dm?]
Rodzaj
kon- 5 I 7 [ 10 , 15 ’ 20 ‘ 30 | 40 I 50 l 75 ‘100
strukeji
Cigzar skrzydla [G]

Typ 1 20 | 30 | 50 { 80120200300 |400| 730{1100
Typ 2 25 | 40 | 65 {110 | 160 | 280 | 430 | 600 | 1050|1600
Typ 3 30 } 50 | 75 [ 130|200 | 340 | 530 | 750 | 1350|2000
Wspétczynniki korekcyjne dla innych wydiuzen
wydtuzenia 4 5 ! 8 : 10 l{ 12
wspétezynnik 1,25 l 1,1 l 0,9 I 0,8 I 0,75

Cigzary gotowych kadiubéw ™

Tablica 15-1Xb

Dlugodci kadtubdw [mm]
- Rodzaj 7
kon- 600 ' 700 ‘ 800 1 900 ‘ 1000 | 1100 l 1200 ‘ 1300 I 1400 I 1500
strukeji
Cigzar kadtubéw G][

|
Typ 1 80| 120 | 180 { 250 | 350 | 460 l 600 ‘ 800\1000 1200
Typ 2 | 120|180 | 260 | 360 | 500 | 650 ‘ 900 ‘1100'1400 1800

|

mosi¢znej 0,3 mm : Cigzary $migiel plastykowych Tablica 15-1X
Pojemnosé¢ zbiornika [cm?] 10 L 20 | 30 | 50 {100 | 150 $rednica $migla [mm] 175 | 200 | 225 \ 250 | 275 | 300
| Cigzar zbiornika [G] 10 ’ 15120 | 30 | 50| 60 l Ciezar [G] 8| 12 16] 18| 20| 28

Ovrientacyjny ciezar

podwozia

DANE:

3. Skok ,H”

i*——///?]f—?\

-

A W/’do/r topalhki z przodu
2. Srednica ,0"

Tablica 15-IXc

Powierzchnia skrzydta [dm?]
Rodzaj podwozia 5 7 10 15 | 25 l 30 40 [ 50 75 [ 100
Ciezar podwozia [G]
2 kotowe 20 30 40 50 ‘ 80 100 160 £ 220 380 500
3 kolowe 30 42 56 70 l 110 140 220 300 500 700

o

3. Rysunek topathi - widok z boku

1 2. » Klocek Smigtowy”
oy N
~ ) L) X
| | I
) / 2 3j 4] 7

Uwaga, Ciezar podwozia chowanego wzrasta érednio o okolo 100150 G na jedna chowana goles.

Orientacyjne cieiary‘kompletnych kétek redukeyjnych (pompowanych)

Tablica 15-1Xd

Rozmiar opony $rednica x szeroko$é
[mm X mm]

35%14

50x23

65x 24

80x% 29

90 % 34

100 x 34

Cigzar kota ogumionego [G] 7

1
<

—p f

20

'35

60

77

97

- 36 Miniaturowe lotnictwo
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Wydawnictwa Komunikacji i tacznosci, Warszawa 1978.

Wydanie 1. Naklad 10000 + 200 egz. Ark. wyd. 47,9 Ark, druk, 43,5 w tym 2 whiadki

Oddano do skfadania w styczniu 1977, Podpisano do druku i druk
ukoficzono w lutym 1978. Papier druk. sat. Kl i, 80 g, 70%100cm
Zam. P/72/76. Cena z+ 140,—

Poznahskie Zaklady Graficzne im. M. Kasprzaka — 288/77.




