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Typowe obrysy skrzydel

Obrys prostokatny
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Obrys trapezowy
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Podstawowe parametry geometryczne skrzydel

e Pole powierzchni skrzydta, S. Pole ograniczone obrysem skrzydta.

e Rozpigtosc skrzydta, b. Odleglos¢ dwoch skrajne najdalej potozonych punktow skrzydet.

e Srednia cieciwa skrzydta, ¢. Jest to cigciwa wyznaczona traktujac rozwazane skrzydto jako
prostokatne o zadanej powierzchni, S, t]. S = bc.

e Wydluzenie skrzydla AR. Jest to stosunek rozpietosci do sredniej cigciwy. W ogolnym

przypadku AR ——. Typowe wartosci wahajg si¢ w zakresiec od 2 (np. samolot

naddzwigckowy) do 35 (np. sailplane).
e Cieciwa nasady skrzydta, c,..
e Cigciwa koncowki skrzydla Ct-
e Zbieznos¢ skrzydta, A =

Cr
o Kat skosu skrzydta, A. Kat mierzony w ptaszczyznie cigciwy skrzydia migdzy linig w 25%
cicciwy skrzydta i1 prosta prostopadlg do cieciwy profilu u nasady skrzydta.
e Srednia aerodynamiczna cieciwa skrzydlta, mac == f b2 c(y)?dy. Warto$¢ ta

wykorzystywana jest w obliczeniach wspotczynnikéw momentow oraz wartosci liczby
Reynoldsa odniesionej do skrzydta.

e Kat skrecenia skrzydta (kat zwichrzenia).

e Kat wzniosu skrzydta, I'. Kat miedzy plaszczyzng poziomg 1 ptaszczyzng cieciwy skrzydta.




Whplyw skonczonej rozpietosci skrzydla na jego calkowity opor

Rozwazajac optyw skrzydla o skonczonej rozpicto$ci nalezy rowniez uwzglednié opor
Indukowanym jako cze$¢ catkowitego oporu skrzydta. W ogdlnym przypadku skrzydia opor
indukowany moze by¢ wyznaczony stosujgc nastepujaca zaleznosc.

C G (6.1)
Pi ™ meAR '
Gdzie e jest parametrem efektywnos$ci acrodynamicznej Oswalda. W przypadku, gdy parametr

e jest rowny jednosci mamy skrzydlo eliptyczne. Natomiast w przypadku innych obrysow
skrzydta warto$ci parametru e zmieniaja si¢ w zakresie od 0.5 do 1.

Catkowity opor skrzydia jest sumg oporu CD

tarcia, oporu cisnieniowego oraz oporu Total Drag
indukowanego, i.e.
Cbiotar = CDf + CDp + Cp,

Induced Drag

Pressure Drag
Po prawej stronie pokazano

W v e ,,,;;ffffj/
wspotczynniki kazdego rodzaju oporu w \\\\\
funkcji wspotczynnika sity nosnej. Latwo

mozna zauwazy¢, iz opdr indukowany C
jest szczegOlnie istotny w zakresie
wysokich katow natarcia.

Skin Friction Drag

Rysunki z Introduction to Aeronautics: A Design Perspective by S.A. Brandt, R.J. Stiles, J.J. Bertin, R. Whitford




Wydluzenie skrzydlia

Wydtuzenie skrzydta poza oczywistym wpltywem na opdr indukowany ma rowniez istotny
wplyw na pochylenie liniowej czgsci przebiegu wspodtczynnika sity nosnej. W przypadku
skrzydta o nieskonczonej rozpietosci AR = oo (1j. przypadek optywu profilu 2D) mamy:

dcy
- da
Natomiast w przypadku skrzydta o skonczonej
rozpigto$ci mamy: . t oot
. dC; Ao B S :
AR = = |

da 1422 (1+7)

Gdzie t jest parametrem Korygujacym, typowo
przyjmuje wartosci w zakresie od 0.05 do 0.25 w
zaleznosci od ksztaltu skrzydta (w przypadku
skrzydta eliptycznego t = 0). Typowe wydluzenie
skrzydta matych samolotow matych predkosci miesci / ; ,
sic w zakresie od 6 do 8. Natomiast w przypadku / — >
duzych samolotéw pasazerskich (wysokie predkosci
poddzwickowe) typowe wartosci sg w zakresie od 7
do 9. W przypadku samolotow naddzwigkowych

wartosct wydluzen mieszcza si¢ w zakresie od 2 do
4,

Aoo

3D wing

(low AR)

|
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Increasing AR
I
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Zbieznos¢ skrzvdla

Zbieznos¢ skrzydla jest stosowana w celu poprawy dystrybucji sity nosnej na placie oraz
obnizenia oporu indukowanego. Zbiezne skrzydla zapewniajg rdwniez poprawe statecznosci
porzeczne] 1 manewrowoscl, jak rOwniez obnizenie calkowite] wagi skrzydta, poniewaz srodek
ciezkosci skrzydet przesuwa si¢ w stron¢ kadtuba.

Wplyw zbieznosci na rozklad sily nosnej

A=1
0<i=1
A=0

0.0 1 | 1 I 1 | 1 I
0.0 19 0 .

Rysunki z Aicraft design. A Systems Engineering Approach by M.H. Sadraey,
Aerodynamics for Engineers by J.J. Bertin, R.M. Cummings




Zbieznos¢ skrzvdla

Wartos¢ zbieznosci A ma (oczywiscie) bezposredni wptyw na parametr 6, tj. e = 1/(1 + §).
(6 = 0 w przypadku skrzydta eliptycznego) oraz na parametr korygujacy t. Ponizej pokazano
przebiegi obu parametrow w funkcji zbieznosci dla kilku wybranych wartosci wydtuzenia
skrzydia AR.

AAR=4 o AR=6 ¢AR=8 oAR =10 A2AR=6 0AR=8 0 AR=10 o AR=12
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Zbieznos¢ skrzvdla

Aby lepiej zrozumie¢ wplyw zbieznosci na miejsce poczatku oderwania przypomnijmy pojecie
efektywnego kata natarcia, tj.a.rr = a@ — @;, gdzie a Jest geometrycznym katem natarcia,
natomiast «; jest indukowanym katem natarcia. W przypadku skrzydta o obrysie prostokatnym
kat indukowany na koncoéwce osigga wysokie wartosci, co prowadzi do niskiego obcigzenia na
koncowce natomiast wysokiego w okolicy nasady skrzydia. W zwigzku z tym poczatek
oderwania bedzie mial miejsce w okolicy nasady skrzydta. W drugim skrajnym przypadku, tj.
koncoéwka skrzydta w postaci ostrego naroza, sytuacja bg¢dzie odwrotna co prowadzi do
sytuacji, w ktérej oderwanie najpierw pojawi si¢ w okolicy koncowki. W przypadku skrzydta
ze zbieznoscig w okolicy A = 0.4 (rozklad cyrkulacji podobny do rozkladu ecliptycznego)
poczatek oderwania bedzie dos¢ rownomiernie roztozony wzdluz rozpigtosci skrzydta.

A=1 0<i=1 A=0
—— S
~t ;\ - -/,.._._-f JF _1 —:_:-};"_'_"\ ” — /‘ ,?‘}’f -
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Kat skosu skrzydla

Skos skrzydta ku rufie okreslamy jako Fuseinge
dodatni kat skosu lub po prostu kat — =t ®
skosu, w przeciwnym przypadku
mowimy o ujemnym skosie skrzydta. o — ) -

Po prawej przedstawiono typowe skosy

I

I

skrzydta, rys (a) przedstawia skrzydlo :
bez skosu, rys. (b) skrzydto ze skosem |
I

I

I

krawedzi natarcia, rys. (e) ze skosem
krawedzi sptywu. Rysunki (¢) 1 (d)
przestawiaja odpowiednio przypadki i
skosu zdefiniowanego na 50% cieciwy A —— Y ..

I

I

I

skrzydta oraz 25% cigciwy skrzydta.
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Teoria skrzydla skosnego

Rozwazmy skrzydto proste i skosne o nieskonczonej rozpigtosci, jak pokazano ponizej.

o T

— |

V.
| e
uﬁt/ﬁzo wi :’: "fl'abquue
> u
V., u u,
s — >

W obu przypadkach lokalny wektor predkosci na placie (traktujgc przeptyw jako nielepki) moze byc¢
zapisany nastepujgco.

Skrzydlto proste:

2 __ 2 2
Vaso™ = Uy + Wy (6.2)
Skrzydto skosne (dodatkowa sktadowa w kierunku rozpigtosci, v,):

V.2 =u2+wi?+v,2 (6.3)




Poniewaz V,, = %’ mozemy zapisac sktadowe predkosci dla prostego skrzydta nastepujgco

u, W, (6 4)
Ui = P Waog = .
4207 cosA” =0 T cosA
W zwigzku z tym rownanie (6.2) mozemy zapisa¢ wykorzystujac (6.4)
2 2
u,” +wy
Vieo” = 6.5
A=0 cos?/ (6:5)
Stad rdwniez tatwo mozemy znalez¢ nastepujgca zaleznos¢
V,2 V,_o?
— oin2 A= 2
Sz =Sin A+ oz COS A (6.6)
Przypominajac zaleznos¢ definiujgcg wspotczynnik cisnienia
V> V°
p—p, P=\"27772

V 2
6=t = — ~1-(-)  ©7)
Peo ™™ Peo ™

ostatecznie otrzymujemy

G, =G, cos?/ (6.8)




Korekta Prandtla—Glauerta dla skrzydla skosnego

Zlinearyzowane rownanie dla potencjalu matych zaburzen predkosci mozemy zapisa¢ w
nastepujgcej formie.

0° ¢ 024)
(1 - ) 2
dx dy?
Rownanie to jest eliptyczne dla M., < 1 i hiperboliczne dla M, > 1.

W przypadku ustalonego przeptywu w zakresie liczby Macha do 0.8 rownanie (6.9) moze by¢
zapisane w nastepujacej formie

=0 (6.9)

02¢ 0° ¢
=0 6.10
p? P ay (6.10)
gdzie wspotczynnik B definiuje sie jako
B = J1 — M? (6.11)

W przypadku skrzydta skosnego zgodnie z teorig skrzydia skosnego mozemy zapisac
wspolczynnik £ jako

2+WA2

Uy
by= |1-— = (6.12)
N




W przypadku typowych optywow u,? > w, 2.

V2 —V %sin2A

ﬁ/l — 1-— C2 (613)
\
Przypominajgc rOwnanie zachowania energii na linii pradu, t;.
k—1
c2 =% — T(V2 - 1.%) (6.14)
otrzymujemy

cos? A+ (VKOO)Z -1

-2t () - 1)

_ 2
Zgodnie z zaleznoscig (6.7) mozemy zapisaé, traktujac czion “ 1Moo2 ((VL) — 1) jako

2 00

ﬂ/l: 1_M002

(6.15)

pomijalnie maty, tj. < 1.

By = J1 — M,,*(cos?A — Cp) (6.16)




W zwiazku z powyzszym posiadajagc wspotczynniki aerodynamiczne wygenerowane dla
przeplywu niescisliwego mozemy dokona¢ korekty tych wspoélczynnikow, aby uwzglednié
efekty scisliwosci oraz kat skosu skrzydia.

A A

C C C
__ "D __ “L M

Skrzvdla skosne w zakresie predkosci transonicznych
(Krytyczna liczba Macha)

Wspodlczynnik cisnienia wyrazony przy uzyciu lokalnej liczy Mach 1 liczby Macha w
jednorodnym naptywie.

k
— k—
| [1+EE S Ly, 2\
C., = -1 (6.18)
p 2 —
kMo? [\ 4 +%Mz

Zaktadajac przeptyw krytyczny, mamy lokalnie M = 1 . W zwigzku z tym mozemy zapisac
wyrazenie okreslajace tzw. krytyczny wspotczynnik cisnienia




k

) 2 1+ %Mooz k_l
C," = VR | —1 (6.19)
2

Jesli C, lokalnie jest wyzsze od C,” to w tym miejscy mamy przeplyw naddzwigkowy,
natomiast wszedzie, gdzie C, < C,” mamy przeptyw poddzwigkowy.

W przypadku skrzydta skosnego mamy nastepujgce zatozenie:

My, , = My cosA (6.20)
I _k_
oo y) 1+ %Moozcosz/l e
PA " kM2cos?/ k ‘; 1 ! (6-21)

Warto zwrdci¢ uwage na fakt, 1z rozwazany przez nas wspotczynniki odnosi si¢ do przypadku
lokalnego oplywu skrzydta w ptaszczyznie prostopadtej do kierunku rozpigtosci, n. Zgodnie z
przedstawionym ponizej rysunkiem.




¢ = xcosA — ysinA
n = xsin/d + ycos/
(=z

W zwigzku z powyzszym zalozeniem dwu-wymiarowosci lokalnego optywu skrzydta w
przypadku przeptywu krytycznego, mamy:

Ve + V% = c? (6.22)

Pamietajac o tym, ze w przypadku troj-wymiarowego oplywu skrzydta predkos¢ lokalna jest
okreslona jako:

V2 =Ve? + V% + Vi ®sin?4 (6.23)

Rysunki z Introduction to Transonic Aerodynamics by R. Vos, S. Farokhi




widzimy wyraznie, iz w pelnym uktadzie odniesienia predkos¢ lokalna na skrzydle moze by¢
naddzwickowa. Potwierdza to jednoznacznie fakt, ze skos skrzydia przesuwa w zakres
wyzszych liczb Macha lokalne zjawiska falowe, poprzez obnizenie lokalnej liczby Macha w
naptywie w plaszczyznie prostopadtej do kierunku rozpigtosci, tj. My, , = M, COSA.

Rozwazmy graficznie przebiegi standardowego 1 krytycznego wspoiczynnika cisnienia dla
kilku katéw skosu skrzydta, przyymujac C'p = —0.5. Jak fatwo mozemy zobaczy¢ w przypadku

skrzydta bez skosu warto$¢ krytycznej liczby Macha wynosi M, = 0.68, natomiast w
przypadku skrzydta ze skosem A = 60° wynosi M., = 0.87.

-1

D
= -0.8
@)
= _ -
L 06 —
.2 —
2 C
[ "!)
O 04t
L
=
Z C,) =-0.5
§ ( P M.=0 Cpcrit
Q- —02 B
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0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 |
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Skrzvdla skosne w zakresie predkos$ci transonicznych

Skosne skrzydta charakteryzuja si¢ lepszymi osiggami w zakresie predkosci transonicznych 1
naddzwickowych. Wynika to bezposrednio z faktu, iz skladowa normalna predkosci do
krawedzi jest nizsza od predkosci w naptywie. Prowadzi to do opodznienia wystgpowania
efektow $cisliwosci, a w nastepstwie do przesunigcia wartosci liczby Macha, M. Poréwnanie
biegunowych skrzydla bez skos i1 skrzydla ze skosem A = 45° pokazuje jednoznacznie
obnizenie oporu przy zachowaniu podobnych wartosci sity nosne;.
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(lateral curvature
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Skrzvdla skosne w zakresie predkosci transonicznych

Jak pokazano ponizej skos skrzydta wigze si¢ z wigkszym obcigzeniem w okolicy koncowek.
Ponadto sktadowa styczna predkosci do kierunku skosu powoduje, 1z warstwa przyscienna na
zewnetrzne] czesci skrzydia jest grubsza. W zwigzku z tym obszar w okolicy koncowki
skrzydta jest zdecydowanie bardziej podatny od wystgpienie masywnego oderwania w czasie
startu badz lgdowania. Oczywiscie im wyzszy kat skosu tym ten efekt jest silniejszy.

Ponadto, poniewaz utrata czg¢sci sity nosnej
(koncowki skrzydel) wystepuje w pewnej
(znaczacej) odlegtosci od srodka ciezkosci
samolotu, aerodynamiczna sita wypadkowa
przesuwa si¢ do przodu samolotu. To z kolei
prowadzi do powstania dodatniego momentu
pochylajacego, co prowadzi do dalszego
wzrostu obszaru oderwania na koncowkach
skrzydet. Tego typu zachowanie jest znane pod
nazwg ,,Sabre dance”.

Calculofted{b{ method
37~ of ref. 68
P =g >

c/4=0°

Cclculated by method
of ref. 69
: Aesa = 45°

14r 7/

\\ _~Experimental dala
B4 (ref.70)

\ Acrq= 45°

\

Aerodynamic Principles of Flight Vehicles by A.G. Panaras




Skrzvdla skosne w zakresie predkosci transonicznych

Rozwazmy oplyw transoniczny (M=0.925) skrzydta o trzech ro6znych katach skosu,
odpowiednio 0° 30° I 45° ktére majg to samo wydtuzenie, AR = 3. Jest to skrzydto
zbudowane w oparciu o profile NACA 65-110. W przypadku skrzydet skosnych widzimy

duzy ponad cztero-krotny spadek oporu falowego, jesli porobwnamy skrzydto proste i
skrzydto z kgtem skosu 45°.
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Opor falowy w zakresie predkosci transonicznych
Podobnie jak w przypadku profili nadkrytycznych wprowadzamy charakterystyczng warto$¢
liczby Macha, tj. Drag Divergence Mach Number, M,,;. Jest to wartos¢ liczby Mach w
jednorodnym naptywie, M, jesli:
dCy,,
dM,,

Pokazane ponizej porownanie wspotczynnika oporu w funkcji liczby Macha dla skrzydta bez
skosu 1 skrzydta ze skosem wyraznie pokazuje przesuniecie wartosci M ;4 w zakres wyzszych
wartosci dla skrzydet ze skosem. W przedstawionym przypadku AM;,; = 0.17.

= 0.1 (6.24)

cj=const

0.03
— o— =+ — = UNsWept

. 4
= 0.025 /
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0.015 I _ \?
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Opor falowy w zakresie predkosci transonicznych

Rozwazmy optyw skrzydta zbudowanego w oparciu
o profile NACA 65A0XX, wydluzeniu AR = 4, -
A=0.6 dla €, =0 i liczhy Reynoldsa réwnej P 0 s

AR=1

10x10°. Skrzydto ma zerowy kat skrecenia oraz 106

C,=0

3 04 5 6 J 8 9 1011 1.2 1.3 14 15 l.f\o
T T

30

zerowy kat wzniosu. W takim przypadku naszymi e

zmiennymi projektowymi sg grubos¢ wzgledna Masimam hickaess o s
. , o, . . , . 12

profili (stala grubos¢ wzdhuz rozpietosci) oraz kat — o

skosu. Analizujac wykres, widzimy wyraznie, iz W
zakresie predkosci transonicznych, najwiekszy
wplyw kata skoku skrzydta na wartos¢ skokowego
wzrostu oporu jest dla grubych profili. W
przypadku cienkich profili wartos¢ skokowego
wzrostu oporu nie zmienia si¢ az tak istotnie wraz
ze wzrostem kata skoku skrzydia. Niniejsze
przedstawienie pokazuje, ze przy uzyciu zaledwie
dwoch parametrow  geometrycznych mozemy
kontrolowa¢ zachowanie aerodynamiczne skrzydta
w zakresie predkosci transonicznych, uwzgledniajac
jednoczesnie wage skrzydta, dostepng objetosci na &
paliwo oraz charakterystyki dotyczace 3545638 s 0 [f_-f ERFRERY)
aeroelastycznosci. ’
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Skrzvdla skosne w zakresie predkosci naddzwiekowych

W przypadku przelotu z predkoscig naddzwigckowa kat skosu prowadzi do obnizenia oporu
falowego. Dodatkowo, skrzydta skosne oraz odpowiednio zaprojektowany kadlub samolotu
pozwalaja na redukcje zjawiska o nazwie ,,Sonic boom” — oplyw nadzwickowy 1 wystepujace
fal uderzeniowe wigza sie z generacjg fal akustycznych charakteryzujacych si¢ duza mocg
akustyczna. Generalng zasadg w projektowaniu skrzydla do samolotu naddzwickowego jest,

aby kat skosu skrzydla A (krawedzi natarcia) byl wickszy od kata y = 90° — u o okolo 20%.
Gdzie

C

1
U = arcsin (;) = arcsin (M) (6.25)

linia Macha

Fuselage |
center
line

zrodto zaburzen

Oblique
shock wave
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Skrzydla skosne w zakresie predkosci naddzwiekowych
Przebiegi wspdiczynnika oporu w funkcji liczby Macha dla skrzydta prostego i sko$nych
skrzydel o katach skosu odpowiednio, 30°, 45° | 60° pokazano ponizej. Widzimy wyraznie
znaczng redukcje oporu falowego w zakresie predkosci naddzwickowych.

DRAG
COEFFICIENT
Co

v T v -
0 1.0 2.0 3.0

MACH NUMBER, M
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Skrzvdlo z ujemnym skosem

Typowe zachowanie skrzydet skosnych o dodatnim kacie skosu jest zachowane réwniez w
przypadku skrzydel skosnych z ujemnym katem skosu. Istotng wadg skrzydet z uyjemnym katem
skosu jest ich podatnos$¢ na wystepowanie flutter’u. Gléwnymi zaletami tego typu skrzydet sa
nizszy opor niz w przypadku skrzydet z dodatnim katem skosu oraz wicksza manewrowos¢ w
zakresie predkosci transonicznych 1 wysokich katéw natarcia. W przypadku skrzydet skosnych
z yemnym katem skosu przeptyw w warstwie przysciennej jest w stronne kadtuba, co prowadzi
do wzrostu grubosci warstwy przysciennej] w okolicy kadluba. W zwiazku z tym poczatek
oderwania wystepuje rowniez w okolicy kadtuba.

Nose strake —__

<D

Flaperon

Strake
flap

Canard ~~ Fuselage

strake

<« 8.29m >

Local lift coettient, ¢, (~)

<
oo

o
o)

=
T

<
(]

— — _:1}1‘““%_
_ = D
~ \.
elliptical lift N
I . —-—- A= 35deg N
— — — A=-35deg \
0 0.2 04 0.6 0.8 1

Spanwise location, y/(b/2) (~)

Rysunki z Aerodynamics for Engineers by J.J. Bertin, R.M. Cummings

Introduction to Transonic Aerodynamics by R. Vos, S. Farokhi




Kat skrecenia skrzydla (kat zwichrzenia)

W ogolnym przypadku mamy dwa rodzaje skrgcenia skrzydla, tj. rys. a) skrecenie
geometryczne oraz rys. b) skrecenie aerodynamiczne. W przypadku, gdy lokalny kat natarcia na
koncowce jest nizszy od lokalnego kata natarcia u nasady skrzydta mowimy o ujemnym
skreceniu skrzydta, w przeciwnym przypadku mowimy o dodatnim skreceniu skrzydta.
Skrecenie geometryczne polega na skreceniu profili wzdhuz rozpietos¢ zgodnie z jakas zadana
funkcjg, np. linlowa. Natomiast skr¢cenie aerodynamiczne jest przypadkiem w ktorym
skreceniem powstaje wskutek zastosowania roznych profili wzdluz rozpigtosci, ktore majg
odpowiednio inne katy odpowiadajace zerowej sile nosne;.
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Kat skrecenia skrzydla (kat zwichrzenia)

W praktyce stosowane jest zazwyczaj jednoczesnie skrecenie geometryczne 1 aerodynamiczne.
Jest to podyktowane koniecznoscia kompromisu parametrOw —aerodynamicznych,
wytrzymatosciowych oraz cksploatacyjnych. Skrecenie skrzydla jest stosowane po to, aby
ujednorodni¢ dystrybucje oderwania wzdluz rozpigtosci oraz aby zminimalizowaé opor
indukowany (uzyska¢ rozktad cyrkulacji podobny do eliptycznego). Niemniej jednak wigze si¢
to w ogdlnym przypadku z obnizeniem catkowitej sity nosnej

CL

With twist

Without twist

rool

b/2

Aicraft design. A Systems Engineering Approach by M.H. Sadraey




Kat wzniosu skrzydia
Dodatni kat wzniosu skrzydla jest stosowany w celu poprawy statecznos$ci poprzecznej
samolotu. Stateczno$¢ poprzeczna samolotu jest rozumiana jako zdolnos¢ do samoczynnego
powracania do poziomego potozenia, np. po wytrgceniu samolotu z poziomego potozenia
wskutek bocznego podmuchu. W wyniku przechylenia samolotu ze skrzydtami z dodatnim
katem wzniosu powstaje asymetria w przeptywie (w wyniku zeslizgu w kierunku skrzydia
przechylonego w dot), ktora prowadzi do roznicy w lokalnym kacie natarcia miedzy jednym |
drugim skrzydiem (pochylone w dot — wigkszy kat natarcia, pochylone w gore mniejszy kat
natarcia). W wyniku tego powstaje roznica W generowanej sile nosnej na obu skrzydtach, co w
konsekwencji prowadzi do generacji momentu stabilizujgcego.
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Kat wzniosu skrzydla
Ujemny kat wzniosu skrzydla jest stosowany w celu obnizenia statecznosSci poprzecznej
samolotu. Nadmierna stabilnos¢ poprzeczna samolotu wigze si¢ z ograniczeniami Ww
manewrowosci, w zwigzku z tym w celu uzyskania zgdanych parametrow stosowane sg
rowniez skrzydta z uyjemnym katem wzniosu. Na przyktad samoloty w uktadzie gorno-ptata
charakteryzujg si¢ wysokg stabilnoscig poprzeczng, wiec aby poprawi¢ manewrowos¢ w tego
typu samolotach stosowane sg ujemne katy wzniosu (np. duze samoloty transportowe).

Natomiast samolotu w ukladzie dolno-ptata maja najczg¢sciej skrzydta z dodatnim katem
wzniosu.
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Skrzydlo pasmowe

Skrzydto pasmowe, tj. skrzydlo o zmiennym skosie wzdluz rozpigtosci skladajace si¢
najczescie] z dwoch czesci: (1) male skrzydio o duzym kacie skosu 1 matym wydtuzeniu (ang.
strake) oraz (2) skrzydlto gltowne o zdecydowanie mniejszym kacie skosu i wigkszym
wydluzeniu. Tego typu uklad jest stosowany w celu zapewnienia wysokich o0siggow
aecrodynamicznych w zakresie wysokich predkosci lotu (naddzwigkowych) przy jednoczesnym
zapewnieniu  wystarczajace] manewrowosci 1 statecznosci  w  zakresie  predkosci
poddzwickowych. Dodatkowo wiry krawedziowe schodzace ze strake’éw powodujg znaczne
opdznienie oderwania na ptacie gtownym w zakresie srednich 1 wysokich katow natarcia.
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Skrzvdlo pasmowe
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Skrzydlo trojkatne (delta)
Skrzydta o obrysie trojkatnym (delta) w wyniku ztozonego troj-wymiarowego optywu roéznig
si¢ istotnie parametrami aerodynamicznymi od typowych skrzydel o obrysie prostym czy
trapezowym. W zakresie predkosci naddzwigkowych skrzydia tego typu charakteryzujg si¢
nikim oporem falowych (wysoki kat skosu i niskie wydtuzenie). W zakresie poddzwigckowym
skrzydta o obrysie delty moga operowaé w zakresie zdecydowanie wyzszych katow natarcia,
poniewaz dwa przeciwbiezne wiry krawedziowe dotadowuja goérng cze$¢ plata powietrzem o
wysokiej energii Kinetycznej. >
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Regula pol
Koncepcja pn. reguta pol sprowadza si¢ do zapewnienia mozliwie rOownomiernej dystrybucja
calkowitego (kadtub plus skrzydto) pola przekroju poprzecznego wzdhuz osi podiuznej
samolotu. Dzigki takiej dystrybucji pola przekroju poprzecznego, na podobnej zasadzie jak w
przypadku profili nadkrytycznych, efekty falowe przebiegaja z mniejszg intensywnoscig. W
zwigzku z tym przyrost oporu falowego w zakresie predkosci transonicznych jest znacznie
nizszy.
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