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Systemy dolotowe
Zgodnie z rOwnaniem ciagtosci w przypadku, gdy nie wystepuja dodatkowe doptywy lub upusty,
mozemy oczywiscie zapisac nastepujacg rownosc (rysunek ponizej).

Mintet = PooVooAoo = PVeAc = prVrAy (9.1)
Gdzie index ¢ dotyczy parametrow w plaszczyznie wlotu do systemu dolotowego, natomiast
Index f dotyczy parametrow w plaszczyznie wlotu do silnika.
Zakladajac, ze przepltyw w plaszczyznie wlotu do systemu dolotowego jest rOwnowazny
przeptywowi w dalekim polu, mozemy zapisa¢ nastepujaca zaleznosc:

PcVelc = PooVao A (9.2)
W zwigzku z tym stosunek pola powierzchni przekroju strumienia w dalekim polu do przekroju
w plaszczyznie wlotu (ang. flow ratio, capture area ratio) jest oczywiscie zdefiniowany jako

PooVeo A - Ac

(9.3)
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Systemy dolotowe
Zalezno$¢ (9.2) moze by¢ oczywiscie spelniona zarowno w przypadku wlotu operujacego w
zakresie predkosci poddzwigkowych jak 1 naddzwigckowych (przypadki pokazane na dwoch
gornych rysunkach). W przypadku naddzwickowym jedynie, gdy uktad fal uderzeniowych jest
dopasowany do ptaszczyzny wlotu. Stosunek pola powierzchni przekroju strumienia w dalekim
polu do przekroju w ptaszczyznie wlotu (9.3) w zakresie roznych predkosci lotu moze oczywiscie
miec rozne wartosci (przypadki pokazana na dwoch dolnych rysunkach).
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Systemy dolotowe

Rysunek ponizej (po lewej stronie) przedstawia cztery podstawowe typy systemow wlotowych,
ktore sg zaprojektowane do operowania w zakresie roznych predkosci lotu. (1) zakres predkosci
poddzwickowych, (2) niskie predkosci naddzwickowe (max. 1.6), (3) $rednie predkosci
naddzwickowe 1 (4) wysokie predkosci naddzwickowe. Zaktadajgc koniecznos¢ uzyskania
predkosci odpowiadajacej liczbie Mach rownej 0.4 w ptaszczyznie wlotowej do sprezarki silnika
mozemy pokaza¢ dla tych czterech typow wlotow w jaki sposdb uzyskuje si¢ zgdany zakres
predkosci (rysunek po prawej stronie).
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Systemy dolotowe w zakresie predkosci poddzwiekowych
Ponizej przedstawiono system wlotowy samolotu A320 do silnika CFM56. Projektujagc wlot do
sinika turbo-wentylatorowego nalezy oczywiscie uwzgledni¢ wiele czynnikéw. W kontekscie
aecrodynamika najistotniejszy jest dobor odpowiedniego ksztaltu 1 grubosci profilu krawedzi
natarcia kanalu wlotowego (ang. lip) w celu zapewnienia odpowiednio wysokich parametrow
aerodynamicznych zarowno w zakresie wysokich jak 1 niskich predkosci lotu.
e Zakres wysokich predkosci — konieczny jest cienki profil w celu minimalizacji lokalnych
predkosci naddzwickowych (opor falowy)
e Zakres niskich predkosci — koniczny jest gruby profil odpowiednio uksztattowany w celu
unikni¢cia oderwac na wewngetrznej stronie kanatu wlotowego
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Systemy dolotowe w zakresie predkosci poddzwiekowych

Ponizej przedstawiono szczegdtowo problem oporu falowego w zakresie wysokich predkosci
(rysunek po lewej stronie) oraz problem oderwania w zakresie niskich predkosci badz rozbiegu
do startu (rysunek po prawej stronie). W zakresie niskich (zerowych) predkosci oderwanie
wewnatrz kanalu wlotowego moze nastgpi¢ w zakresie niewielkich predkosci obrotowych silnika
(maly wydatek masowy = niska warto$¢ M,) — niekorzystny gradient cisnienia w kanale oraz
niska liczba Reynoldsa, jak rowniez w zakresie wysokich predkosci obrotowych silnika
nickorzystny rozklad ci§nienia na wewnetrznej stronie krawedzi natarcia kanatu (wysoki wydatek
masowy = wysoka wartos¢ M,). W obu przypadkach zakres stabilny (brak oderwania) ulega
zwezeniu wskutek wiatru bocznego (przeptywu bocznego).
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Systemy dolotowe: Opdr wlotowy (ang. ram drag)
Sila ,,zainstalowanego” ciggu jest zdefiniowana jako:

Thet = [(pe - poo) + peVeZ]Ae - pooVooono (9-4‘)

gdzie index e oznacza parametry w plaszczyznie wylotu dyszy wylotowej. Sita
,.zainstalowanego” ciggu moze by¢ rOwniez uzyskana jako réznica catkowitej sity ciggu Ty o |
oporu wlotowego D,.,.,,. Opor wlotowy powstaje wyniku koniczno$ci rozpgdzenia przeptywu od
stanu w dalekim polu do ptaszczyzny wlotowej 1 jest okreslony zgodnie z ponizszg zaleznoscig.

Dygm = [(pc — Poo) + pchz]Ac - pooVooono (9.5)
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Systemy dolotowe: Opdr wlotowy gondoli silnika
Catkowity opor wlotowy gondoli jest zdefiniowany jako:

Dsp = Dyram + Dsyction (9.6)
Wspotezynnik oporu wlotowego gondoli jest natomiast zdefiniowany jako:
CDSp — Dsp/qooAc (9.7)

Ponizej przedstawiono wpltyw zbieznosci przedniej czesci gondoli na opdr wlotowy w funkcji
wspolczynnika strumienia wlotowego (rysunek po lewej) oraz wptyw zbieznosci przedniej czesci
gondoli na opor wlotowy oraz opor catkowity gondoli (rysunek po prawej stronie).
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Instalacja gondoli silnika
Umigjscowienie gondoli silnikowej w odniesieniu do ptatowca ma istotny wptyw na parametry
aecrodynamiczne samolotu, wiaczajgc w to catkowity wzrost oporu. Ponizej przedstawiono
przyktadowe konfiguracje podwieszenia silnika turbo-wentylatorowego w wybranych
samolotach pasazerskich, tj. McDonnell Douglas DC-10, Boeing 747, Airbus A300.
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Systemy dolotowe z pochylona plaszczyzna wlotu
W celu lepszego zminimalizowania kata natarcia w czasie przelotu sg stosowane gondole z
pochylong ptaszczyzng wlotu (ang. inclined intake). W zaleznosci od typowych predkosci
przelotowych wstepna wartos¢ kata pochylenia moze by¢ okreslona z nastepujacych zaleznosci.
Zakres niskich predkosci:

Apge = 0.5 + 14a [°] (9.8)
Zakres wysokich predkosci:
Apac = 0.5+ L.1a [°] (9.9)

gdzie a to kat natarcia samolotu w czasie przelotu.
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Systemy dolotowe: Wplyw warstwy przysciennej

Warstwa przyscienna ma istotne znaczenie w kontekscie jakosci przeptywu 1 strat ciSnienia
catkowitego w systemach wlotowych. Ponize; przedstawiono wyniki badan wlotu
umiejscowionego na plaskiej ptycie. Wykres przedstawia stosunek cisnienia statycznego na
wlocie do cisnienia w wolnym naptywie w funkcji stosunku pola powierzchni przekroju
strumienia w dalekim polu do przekroju w plaszczyznie wlotu (ang. flow ratio). Obszar na
wykresie po lewej stronie przerywanej linii jest zakresem, w ktorym zawsze wystepuje oderwania
warstwy przysciennej na wlocie.
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Systemy dolotowe: Znieksztalcenia/zaburzenia przeplywu (ang. distorion)
Typowe zrddia oderwania na wlocie do systemu dolotowego przedstawiono ponizej. Rysunek a):
Oderwanie powstate wskutek interakcji systemu fal uderzeniowych na wlocie z dodatnim
gradientem cisnienia w kanale wlotu. Rysunek b): oderwanie schodzace z ptatowca. Rysunek ¢):
Wir schodzacy z ptatowca. Rysunek d): oderwanie w kanale wlotowym powstale wskutek
dodatniego gradientu cisnienia. Rysunek e): oderwanie na krawedzi na tarcia wlotu.
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Systemy dolotowe: Znieksztalcenia/zaburzenia przeplywu (ang. distorion)
W celu jednoznacznego okreslenia ,,jakosci” powietrza na wlocie do sprezarki/wentylatora
silnika turbinowego zdefiniowano tzw. wspotczynniki znieksztatcenia przeptywu (ang. distortion
parameters). Parametry te sg wykorzystywane w czasie projektowania 1 testow systemow
dolotowych, aby numerycznie oszacowac¢ stopien odchylenia przeptywu na wlocie do silnika od
przeptywu jednorodnego. Zbyt duze nieregularnosci (znieksztalcenia) w przeptywie prowadza
do obnizenia sprawnosci 1 stabilnosci pracy sprezarki/wentylatora, a nawet moga doprowadzi¢
do pompazu silnika.
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Sector: 6; = 6, — 0, (9.10)

i

Intensywno$¢: (A%C)i = (PAV_:j;LOW)i (9.11)

gdzie usrednione cisnienie calkowita na pierscieniu i jest zdefiniowane nastepujaco:

360

1
PAV; = | P(6)id6 (9.12)
0

Natomiast usrednione minimalne cisnienie catkowita na sektorze 0; jest okreslone jako:
6,
l

1
PAVLOW, = — j P(6);d6 (9.13)

l
62,




Systemy dolotowe: Znieksztalcenia/zaburzenia przeplywu (ang. distorion)
Przyktadowy rozklad wspoiczynnika znieksztatcenia przeptywu zostat przedstawiony ponize;j.
Wspodlczynniki znieksztatcenia zalezg bezposrednio od geometrit wlotu, wydatku masowego,
predkosci lotu oraz kata natarcia. Wartosci wspotczynnika znieksztatcenia dla roznych predkosci
lotu oraz kata natarcia w funkcji wydatku masowego przestawiono na wykresach. W zakresie
wysokich wartosci znieksztatcenia przeptywu linia pompazu wentylatora/sprezarki przesuwa si¢
do nizszych wartosci sprezu wentylatora/sprezarki lub/t wyzszych wydatkéw masowych.
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Systemy dolotowe: Skrecenie przeplywu (ang. swirl)

Skrecenie przepltywu (ang. swirl) jest obok wspotczynnika znieksztatcenia przepltywu istotnym
parametrem okreslajgcym strukture przeplywu na wlocie do wentylatora/sprgzarki. Odpowiedni
rozktad (tzn. lokalny kat skrecenia jest w zakresie zapewniajacym brak lub minimalizacje
lokalnego oderwania na fopatce wentylatora/sprezarki) skrgcenia przeptywu na wlocie do silnika
zapewnienia jego stabilnej pracg z mozliwie wysoka sprawnoscig. Zbytu duze wahania kata
skrecenia w plaszczyznie wlotu do silnika prowadzg do obnizenia jego sprawnosci oraz moga
doprowadzi¢ do pompazu.
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Systemy dolotowe w zakresie predkosci transonicznych i naddzwiekowych

Sprezanie (poprzez fale uderzeniowe) w systemie wlotowym moze by¢ realizowane na zewnatrz
lub/1 wewnatrz systemu wlotowego. W przypadku wlotow typu Pitot inlet (rysunek po lewej),
sprezanie jest realizowane przez prostg fale uderzeniowa. Wiaze si¢ to oczywiscie z duzymi
stratami cisnienia calkowitego w zakresie predkosci naddzwiekowych. Aby zapewni¢ mozliwie
niskie straty ci$nienia catkowitego w zakresie wysokich predkosci naddzwigkowych (powyzej
liczby Macha 1.6) stosuje si¢ sprezanie zewnetrzne lub sprgzanie mieszane zewnetrzne 1
wewnetrzne. Przyklad pokazany na wykresie po prawej stronie.
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Systemy dolotowe w zakresie predkosci naddzwiekowych
Rysunek a) przedstawi stan normalnej pracy systemu wlotowego ze spr¢zaniem wewngtrznym.

Stosunek pola powierzchni na wlocie do pola potwierdzeni gardzieli (Zﬁ) jest w tym przypadku
t

rowny 2.56 (odpowiada to predkosci na wlocie M, = 2.5 oraz predkosci w gardzieli M, = 1.2.

Niemniej jednak w przypadku zmiany predkosci lotu lub innego manewru system wlotowy moze

zosta¢ wytragcony ze stabilnej pracy (rysunek b)). Wigze si¢ to duzym wzrostem strat ciSnienia

catkowitego oraz generacjg duzych zaburzen w przeptywie. Powrdt do normalnego stanu pracy

poprzez stan posredni przedstawiony na rysunku c).
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Systemy dolotowe w zakresie predkosci naddzwiekowych
Normalny stan pracy (rysunek a) na poprzednim slajdzie) moze by¢ osiggnigty jedynie poprzez
stan przejsciowy (rysunek c) na poprzednim slajdzie). W zwigzku z tym, aby doprowadzi¢ do
umiejscowienia si¢ fali uderzeniowej w ptaszczyznie wlotu do systemu wlotowego (inlet starting)
nalezy zapewni¢ odpowiednio wicksze pole powierzchni przekroju w gardzieli systemu
wlotowego. Stosunek pola powierzchni przekroju w gardzieli w stanie posrednim do pola

powierzchni przekroju w gardzieli w stanie normalnej pracy (zaktadajac liczbe Macha w gardzieli
1.2) moze by¢ okreslony nastepujagco (model 1D):

Aes 1
Ay 1.030(P,,/P.,)

(9.14)
M
gdzie 1.030 odpowiada wartosci % zapewniajacej liczb¢ Macha w gardzieli M, = 1.2.

Natomiast P, /P;, Jest to stosunek cisnienia catkowitego za i przed falg uderzeniowg dla liczby

Macha przed falg uderzeniowa rowng M.
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Systemy dolotowe w zakresie predkosci naddzwiekowych
Podobnie jak w przypadku sprezania zewnetrznego przez jedng prosta fale uderzeniowa,
sprezanie moze byc realizowane przez jedng lub kilka skosnych fal uderzeniowych zakonczonych
prosta falg uderzeniowa w ptaszczyznie wlotowej. W zakresie liczb Macha powyzej 1.6 sprezanie
zewnetrzne przez kilka fal skosnych prowadzi do nizszych strat cisnienia catkowitego oraz
lepszej kontroli potozenia uktadu fal uderzeniowych. Kontrole potozenia fal uderzeniowych w

stanach przejsciowych uzyskuje sie przez odpowiednie manipulacje ksztalttem 1 szczeliny
upustowe.

Oblique shocks g Bypass

E‘// Spilled -
Aohn " i .mlln\\/

¥ Normal shock 7 7 airflow

Diffuser

N e N\

Ramp

Rysunki z Aircraft Engine Design by J.D. Mattingly, W.H. Heiser, D.T. Pratt




Systemy dolotowe w zakresie predkosci naddzwiekowych

W zakresie predkosci lotu powyzej liczby Mach 2.5 stosowane sg systemy wlotowe z mieszanym
sprezaniem zewng¢trznym 1 wewnetrznym w celu zapewnienia mozliwie niskich strat cisnienia
catkowitego przy jednoczesnym utrzymaniu oporu falowego na akceptowalnym poziomie. Tego
typu podejscie 1aczy wszystkie cechy spr¢zania zewnetrznego 1 wewnetrznego opisane na
poprzednich slajdach. Podobnie jak w przypadku spr¢zania wewnetrznego prosta fala
uderzeniowa jest utrzymywana tuz za gardzielg, aby zapewniC jest stabilng pozycje 1
akceptowalne straty cisnienia catkowitego.
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Systemy dolotowe w zakresie predkosci naddzwiekowych
Rozwazmy przypadek ukladu wlotowego ze sprezaniem zewnetrznym, pracujacego w
warunkach projektowych (rysunek powyzej) oraz w warunkach poza projektowych (rysunek
ponizej). Nie wchodzac w szczegoty przeptywu przez fale uderzeniowe tatwo mozemy
wywnioskowacé, iz przypadek pracy w zakresie poza projektowym doprowadzi do znacznych
start ciSnienia catkowitego na wlocie, jak rowniez wydatku masowego. Dodatkowo w tym
przypadku opor falowy zdecydowanie wzrosnie. Ponadto, uktad skosnych fal uderzeniowych nie
bedzie stabilny prowadzac do oscylacji parametrow przepltywowych na wlocie do silnika.
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Przyklad systemu wlotowego o zmiennej geometrii
Ponizej przedstawiono system wlotowy z zewng¢trznym sprezaniem samolotu F-15. Widzimy
ztozony uktad sktadajacy si¢ z wielu ruchomych ramp (plyt) oraz szczelin upustowych, ktory
zapewnia stabilng prace systemu wlotowego w szerokim zakresie predkosci lotu 1 katow natarcia.
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Oplyw roznego rodzaju systeméw dolotowych

Rysunek a): oderwanie na wlocie, przeplyw o duzym wydatku masowym przy jednoczesnie
niskiej predkosci lotu. Rysunek b): oderwanie na zewnetrznej powierzchni wlotu przy duzej
predkosci lotu z jednoczesnym zassaniem oderwanej z kadtuba warstwy przysciennej. Rysunki
¢) 1d): oderwanie na wlocie w wyniku wysokiego kata natarcia badz kata slizgu. Rysunek e): fala
uderzeniowa przed wlotem z oderwaniem w zakresie wysokich predkosci. Rysunek f): W
uktadzie z wlotem pod strake’m mozliwos$¢ zassania oderwanej warstwy przysciennej i/lub wiru
krawedziowego. Rysunek g): Wlot na gornej czesci plata wigze sie rowniez z duzym ryzkiem
zassania wiru krawedziowego. Rysunek h): Uktad z wlotem na dole. Opdznienie oderwania na
wlocie w zakresie predkosci pod- i nad-dzwickowych.
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Integracja systemu dolotowego z platowcem

Sposdb integracji systemu wlotowego z ptatowcem jest dobierany tak aby osiggna¢ nastepujgce
zalozenia: 1) mozliwie niski lokalny kat natarcia na wlocie, 2) mozliwie jednorodny przeptyw na
wlocie malymi stratami cisnienia catkowitego, 3) nie dopuszczenie zassania warstwy
przyscienne] do wlotu, 4) zapewnienie mozliwie niskiego ryzyka zassania obcego cala 1
zanieczyszczen, 5) zapewnienie niskiej interferencji przeptywu w dodatkowymi elementami
zainstalowanymi na ptatowcu, 6) zapewnienie mozliwie niskiej wykrywalnosci radarem.
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Wplyw kata pochylenia plaszczyzny wlotu
Zastosowanie kata pochylenia ptaszczyzny wlotu ma istotny wpltyw na parametry przeplywowe
w systemie wlotowym, zarowno w zakresie wysokich katow natarcia (szczegolnie powyzej 20°)
jak rowniez w odniesieniu do katéw slizgu. W zakresie predkosci naddzwigkowych, systemy
wlotowe z pochylong ptaszczyzng wloty cechujg si¢ rOwniez istotnymi zaletami, takimi jak nizsze
straty cisnienia catkowitego na wlocie w wyniku wystepowania stabszych fal uderzeniowych.
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Wplyw kata slizgu na parametry przeplywowe w systemie wlotowym
Ponizej przedstawiono samolot z parg wlotow na gornej czesci ptatowca. Widzimy wyraznie, 1z
w takim uktadzie w zakresie wysokich katow natarcia z katem §lizgu zdecydowanie gorsze
parametry przeptywowe sg obserwowane we wlocie od strony nawietrzne;.
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Wplyw kata skosu skrzvdla na parametry przeplywowe w systemie

wlotowym

Ponizej przedstawiono wptyw kata skosu skrzydta na wspotczynnik straty cisnienia catkowitego
na gornej czesci ptata. Rozwazanie byly dwa nastepujace skrzydta: 1) A = 50°, AR = 2.1;2) A =
38°, AR = 3.8. Zgodnie z oczekiwaniami, wickszy kat skosu skrzydta prowadzi do lepszego
dotadowania wysokoenergetycznym powietrzem gornej czesci plata.
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Systemy wylotowe duzych silnikéw turbo-wentylatorowych (wysoki
wspolczynnik dwuprzeplywowosci)
Ponizej przedstawiono dysz¢ wylotowa silnika PW4000 o stosunkowo wysokim wspotczynniku
dwuprzeptywowosci (BR=5.3). Dysza sktada si¢ z dyszy wytwornicy silnika (stala geometria we
wszystkich warunkach pracy) oraz dyszy strumienia bocznikujacego (bypass) z odwracaczem
ciggu.
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Systemy wylotowe 0 zmiennej geometrii

W przypadku samolotéw operujgcych w zakresie predkosci naddzwigkowych stosowane sg dysze
o zmiennej geometrii. Dysze zbiezne sg wystarczajgce do zapewnienia odpowiedniej sity ciggu
w czasie lotu z predkoscia poddzwickowa. Natomiast w przypadku lotu z predkoscig
naddzwickowa konieczne sg dysze zbiezno-rozbiezne. Dodatkowo, w wielu samolotach
mysliwskich stosowane sg dopalacze, aby zapewni¢ mozliwos$¢ doraznego zwickszenia sity
ciggu. W zwiazku z powyzszym w celu kontroli cisnienia na wylocie z silnika konieczne jest
stosowanie dysz o0 zmiennej geometrii. Ponadto, w czasie dobiegu samolotu na pasie startowym
konieczny jest odwracacz ciggu.
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Systemy wylotowe z kontrolg kierunku wektora ciagu
Ponizej przedstawiono system wylotowy z kontrola kierunku wektora ciggu (+15°) oraz
odwracaczem ciggu. Tego typu dysze sg stosowane, np. w samolocie F-22 Raptor. W przypadku
samolotu F-35 Joint Strike Fighter kierunek ciggu moze si¢ zmienia¢ o 90° w warunkach
pionowego lagdowania.

Braking Mode Reverse Mode
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Parametry przeplywowe systemow wylotowych

o \
% I A
) M=
Wspotczynnik wyptywu, ang. discharge/flow coefficient:
c, = (9.15)
D — . -
Mmg;
Wspotczynnik predkosci, ang. velocity coefficient:
Vs
Vo,
Cp max CD max
Cp Cp _\
| |
Ps/Pg 1 2 3

Fig/Pg
a) Convergent nozzle
¢) C-D nozzle
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