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Analiza eksploatacyjnych obcigzen gazowych tozysk foliowych zespotu
wytwornicowego silnika turbinowego podczas manewru przyspieszenia
i hamowania
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Abstrakt: W artykule rozpatrzono stany obcigzen dziatajace na zespol napedowy $miglowca
bezzalogowego podczas manewru przyspieszenia i hamowania. Szczegdlng uwage poswigcono
obcigzeniom weztow tozyskowych zespotu wytwornicowego silnika turbinowego, w ktory zostanie
wyposazony projektowany smigtowiec. Analiz¢ dokonano na podstawie przebiegdw czasowych zmian
predkosci lotu zatogowego $miglowca PZL W3-Sokét. Zaleznos$¢ zmiany predkosci lotu w czasie
aproksymowano metodg najmniejszych kwadratow, a nastepnie wyznaczono dla niej zmiany
przyspieszen. Na tej podstawie wyznaczono wartosci sil dziatajacych na tozyska zespotu
wytwornicowego w warunkach statycznych i dynamicznych. Wartosci te poréwnano z warto$ciami
uzyskanymi podczas manewru skok w gore i skok w dot. Przeprowadzone analizy stuza do okreslenia
ekstremalnych standéw obcigzen podzespotow zespolu napedowego, a w tym weztow lozyskowych
zespolu wytwornicowego.

1. Wstep

Technologia gazowych tozysk foliowych opracowana zostata juz w 1960 roku na
potrzeby duzych wartosci predkosci obrotowych w konstrukcjach turbospre¢zarek silnikow
wysokopreznych, pomocniczych jednostek mocy w statkach powietrznych (APU) oraz
wybranych sekcji silnikéw turbinowych [2,8,9]. Lozyska gazowe mogg dziata¢ czgsto tam,
gdzie konwencjonalne tozyska smarowane olejem si¢ nie sprawdzaja. Wynika to najczesciej ze
zbyt duzej sztywnosci, zbyt duzej predkoSci obrotowej oraz wymagan termicznych [1]. Ogoélnie
rzecz biorgc istnieje przekonanie wsrdd producentdw wszelkiego rodzaju urzadzen
technicznych takich jak turbosprezarki, turbogeneratory, silniki turbinowe, wrzeciona itp. ze
gazowe tozyska foliowe wigza si¢ ze zbyt duzym ryzykiem w przypadku podjgcia proby ich
wdrozenia w nowych zastosowaniach. Tymczasem naukowcy przeprowadzili szereg bardzo
rozleglych badan, ktore mialty na celu wykazanie ich przewagi w stosunku do
konwencjonalnych tozysk na wielu ptaszczyznach zastosowania, szczegdlnie do turbosprezarek
bezolejowych i matych turbin gazowych [8]. Poza tym istnieje wiele metod majacych na celu
przewidywanie czasu poprawnej pracy urzadzen — chociazby na podstawie monitorowanych
parametrow diagnostycznych. Jak twierdzi Kosicka [14] wykorzystanie odpowiednich modeli
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matematycznych do analizy danych daje mozliwo$¢ podejmowania decyzji odnos$nie
konieczno$ci realizacji dziatan konserwacyjno-remontowych. W przypadku wykrycia
niepokojacych objawoéw mozliwe jest wyznaczenie resztkowego czasu pracy urzadzen. Tego
typu dzialania minimalizuja obawy zwigzane z wdrozeniem gazowych tozysk foliowych
w zastosowaniach nietypowych.

Sledzac dokonania naukowcow w dziedzinie tozysk gazowych mozna stwierdzié, ze do
tej pory uksztaltowaly si¢ trzy generacje gazowych tozysk foliowych. Projekty generacji |
charakteryzuja si¢ stosunkowo prostymi elementami podatnymi takimi jak folie w panewkach
tozysk. Charakteryzuja si¢ one zazwyczaj jednolitymi wlasciwo$ciami sztywnos$ci. Niestety
takie tozyska gazowe wykazuja, w stosunku do sztywnych tozysk gazowych tej samej wielko$ci
(bez elementéw podatnych), podobng no$nos¢. Lozyska foliowe II generacji wyposazone sg
w bardziej zlozong elastyczng podstaweg (rys. 1), w ktorej sztywnos¢ jest dostosowana do
jednego Kkierunku np. osiowego. Jest to dzialanie majace na celu dostosowanie panewki do
srodowiska, w ktorym pracuje. Dotyczy to w szczegdlnosci korekcji niewspotosiowosci, badz
zapobiegania wycieku ptynu na krawedziach folii. Generacja Il tozysk foliowych wykazuje
nos$no$¢ okoto dwukrotnie wigkszg niz rozwigzania | generacji. Przykladowe rozwigzanie
konstrukcyjne wg [5] zostato przedstawione na rysunku 2.

Rys. 1. Widok przyktadowej folii uksztattowanej do gazowego tozyska foliowego
generacji 1l [2]
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Rys. 2. Widok rozwigzania konstrukcyjnego gazowego tozyska foliowego wg opisu
patentowego [5]

Gazowe tozyska foliowe trzeciej generacji, sktadajg si¢ z zaawansowanych, bardzo
ztozonych elastycznych podstaw foliowych, ktore posiadaja sztywno$¢ dopasowang w dwoch
kierunkach (czesto osiowo i promieniowo). Ten poziom projektowania elastycznosci folii



nosnych tozyska umozliwia kontrolowanie efektow krawegdziowych oraz zoptymalizowanie
sztywnosci tozyska dla réznych obcigzen. Gazowe tozyska foliowe Il generacji okazaty sie
mie¢ no$no$¢ trzy do czterech razy wigksza niz tozyska | generacji. Przyktadowe rozwigzanie
takiego tozyska przedstawia rysunek 3 w oparciu o [7] oraz [10].
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Rys. 3. Widok I1l generacji gazowego tozyska foliowego: a) z usztywniaczem
zapobiegajacym ugigciu gornej warstwy folii [7], b) z foliami no$nymi o regulowanej
sztywnosci poprzecznej [10]

Smiglowce bojowe w tym bezzalogowe musza charakteryzowaé si¢ wysokimi
zdolno$ciami manewrowymi, pozwalajacymi na wykonywanie skutecznych manewréw
unikowych w walce powietrznej. Wynikajace z tego eksploatacyjne obcigzenia majg znaczacy
wplyw na wezly lozyskowe zespolow wirnikowych napedu statku powietrznego. Bezzalogowe
statki powietrzne ciggle sa rozwijane i udoskonalane, jako niezastgpione maszyny stuzace do
np. realizowania misji groznych dla zatogi. W Polsce zastato opracowanych juz kilka takich
konstrukcji, w tym Bezzatogowy $miglowiec ILX-27. Smiglowiec ten zaprojektowano, jako
statek bezzatogowy w klasie masowej — 1000 kg [4]. Kolejnym przyktadem prac nad
bezzatogowymi statkami powietrznymi (bezzalogowymi $miglowcami) to konstrukcja oparta
na $migtowcu SW-4 Puszczyk z zaktadow PZL-Swidnik S.A [6]. Prowadzone sa rowniez prace
nad bezzatogowymi $migtowcami o matej masie startowe;.

Zastosowanie silnika turbinowego w bezzatogowych platformach §miglowcowych jest
uzasadniona gltownie wzgledami masowymi. Okazuje si¢, ze masa turbinowego zespolu
silnikowego tacznie z paliwem jest znaczaco mniejsza od masy zespotu z silnikiem ttokowym
w przypadku lotu jednogodzinnego. Wspdiczynnik okreslajacy stosunek mocy do masy
[kW/kg] w przypadku lotniczych silnikow turbinowych z odbiorem mocy na wale jest wyzszy
niz silnikow ttokowych. Oznacza to, ze w przypadku krétkotrwatych (okoto jednogodzinnych)
lotow bezzatogowych korzystniej zastosowacé silniki turbinowe. Niestety réznica mas maleje
W miar¢ wzrostu czasu operacji. Wiagze si¢ to z wigkszym jednostkowym zuzyciem paliwa,
ktore dla silnikow turbinowych wynosi 0,4-0,7 kg/kWh natomiast dla silnikow tlokowych
warto$¢ ta jest na poziomie 0,35 kg/kWh. Jednak optacalno$¢ stosowania silnikow turbinowych
wzrasta tym bardziej ze wzgledu na rdznice cen paliw [3]. W przypadku silnika turbinowego
FSTC-1 projektowanego w Katedrze Termodynamiki, Mechaniki Plynéw i Napedow
Lotniczych na Politechnice Lubelskiej, bardzo wazne jest okreslenie stanu obcigzen weztow
tozyskowych zwlaszcza tozysk gazowych (poprzecznych i osiowych), na ktorych pracuje
zespot wytwornicowy. Manewr skok w gore iskok w dot zostal opisany w pracy [16].
Z przeprowadzone] analizy maksymalnych stanéw obcigzen weztow tozyskowych zespotu



napedowego wynika, ze podczas wykonywania manewru skok w gore i skok w d6t maksymalna
warto$¢ sily obcigzajacej tozyska poprzeczne wynosi Pp= 17,1 N, natomiast w przypadku
tozysk wzdtuznych sila obcigzajaca zeruje si¢, pod warunkiem, ze elementy robocze zespotu
wytwornicowego sg w taki sposob skonstruowane, aby tworzone przez nie osiowe sily
aerodynamiczne rOwnowazyly sie.

2. Obiekt badan

Analiza obcigzen eksploatacyjnych gazowych tozysk foliowych ma na celu poprawne
dobranie rodzaju tozysk w zespole wytwornicowym silnika turbinowego 0 mocy 18 kW.
Obiektem badan jest silnik turbinowy z odbiorem mocy na wale. Predko$¢ obrotowa turbiny
wytwornicowej, a zarazem catego zespolu wytwornicowego wynosi 96000 obr/min natomiast
zespolu napedowego 60000 obr/min. Oprocz stosunkowo duzych warto$ci predkosci
obrotowych zespotu wytwornicowego (w stosunku do napedowego), tozyska w tym miejscu sa
poddane duzym warto$ciom temperatury, ktéora wynika z usytuowania ich migdzy walem
a komorg spalania (rys. 4).
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Rys. 4. Silnik turbinowy FSTC-1 z odbiorem mocy na wale

Schemat uktadu wytwornicowego silnika FSTC-1 przedstawiony zostat na rysunku 5.
Wszystkie elementy sktadowe wytwornicowego zespotu zostaty opisane i sparametryzowane
w [16]. Trudne warunki pracy (duze warto$ci predkosci obrotowej, wysokie temperatury,
trudny dostgp), W przypadku tozysk gazowych sa dopuszczalne [11,13,15]. Zespot
wytwornicowy, ktory poddano analizie sklada si¢ z walu, na ktéorym osadzono osiowo—
promieniowy wirnik sprezarki oraz wirnik turbiny osiowe;j. Cato$¢ utozyskowana jest na dwoch
tozyskach gazowych poprzecznych oraz jednym wzdluznym. Lozyska gazowe poprzeczne
I wzdhuzne umieszczone sg wewnatrz silnika (pomig¢dzy sprezarka i turbing), przy czym czopy
tozysk poprzecznych sg fragmentami watu, a tarcza oporowa tozysk wzdtuznych polaczona jest
z watem. Do analizy przyje¢to, Ze silnik umieszczony jest na Smiglowcu wzdluznie, a stany
obcigzen wezlow lozyskowych zalezg od profilu toru lotu oraz od sposobu lotu, przy czym
rozrozniono kilka przypadkéw eksploatacji $miglowca.



N

Y

Rys. 5. Schemat przedstawiajacy elementy sktadowe wytwornicowego zespotu wirnikowego
silnika turbinowego, 1- tuleja dociskowa z wewngtrznym wielowypustem,

2- nakretka dociskowa wirnika sprezarki, 3- wirnik sprezarki, 4- tarcza oporowa tozyska
wzdluznego, 5, 6- tuleje czopa tozyska poprzecznego, 7- nakretka dociskowa wirnika turbiny
wytwornicowej, 8- wirnik turbiny wytwornicowej, 9-wat wytwornicowy, 10- tuleja
dystansowa wirnika spre¢zarki, opracowanie wiasne

3. Analiza stanéw obcigzen zespolu napedowego podczas manewru przyspieszenia
i hamowania

Model stanu obcigzen weztow tozyskowych oparto na rzeczywistych wartosciach
uzyskanych z analizy parametrow lotu $migtowca PZL W-3 Sokoét. Mimo roznicy wielkosci
statkow powietrznych zatozono, ze bezzalogowy $miglowiec 0 masie startowej do 100 kg
wyposazony w projektowany silnik bedzie w stanie wykonywac misje z profilem ruchu takim
jak S$miglowiec zalogowy. Analize przyspieszen, jakim podlega zespdt wirnikowy
projektowanego silnika przeprowadzono na podstawie wynikow badan eksperymentalnych
zachowania sie $miglowca W-3 Sokét w locie NOE [12]. Smiglowce, a zwlaszcza
bezzatogowe musza wykona¢ okreslone zadania bojowe np. obserwacja przeciwnika, zrzut
tadunku wybuchowego, oddanie strzalu przy dostatecznej jego manewrowosci w celu
unikni¢cia ewentualnego zestrzelenia. Wymienione manewry Ww sposob wystarczajacy
umozliwiajg mu osiggnigcie celu. Zaktada sie, ze $miglowiec nie podejmuje walki powietrzne;.
Przedstawiony sposob przedmiotowej analizy wynika z braku danych eksperymentalnych
dotyczacych zachowania si¢ $miglowcow bezzatogowych w lotach ekstremalnych.

Do najczgstszych manewrow, ktore wystepuja podczas realizacji misji bezzalogowymi
$miglowcami mozna zaliczyé: skok w gore i skok w dol, przyspieszenie i hamowanie,
hamowanie przed atakiem, ciasny zakret oraz zwrot na cel.
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Rys. 6. Schematy manewréw realizowanych podczas misji bezzalogowymi §migtowcami:
a) skok w gore i skok w dot (Bob-up, Bob-down), b) p¢tla ukosna, ¢) wznoszenie tytem
I nurkowanie, d) przyspieszenie i hamowanie/hamowanie przed atakiem, e) immelman
ukos$ny, f) skok delfina i zawrot z potbeczka, g) wznoszenie tylem i pionowe nurkowanie
z potbeczka przodem, h) pionowe wznoszenie po spirali, i) 6semka pozioma z szybkim
zatrzymaniem, j) pionowe nurkowanie i odlot, k) ciasny zakret, 1) slalom, opracowanie wtasne
na podstawie [17]

Sposrod ~ wymienionych ~ w niniejszym  artykule  manewréw  postanowiono
przeanalizowa¢ manewr przyspieszenie i hamowanie, ktory zostat przedstawiony na rysunku
6d. Manewr przyspieszenie i hamowanie polega na wyjsciu z zawisu przy szybkim zwigekszaniu
mocy, prawie do maksymalnej i utrzymaniu statej wysokosci pochylenia $migltowca. PO
osiggnieciu okreslonej predkosci nastepuje hamowanie. Podobnie jak inne manewry bojowe,
jest on wykorzystywany na polu walki i umozliwia szybkie ukrycie si¢ przed ogniem
nieprzyjaciela. Manewr polega na dynamicznym rozpg¢dzeniu z zawisu do uzyskania predkosci
ponad 90 km/h, a nast¢pnie hamowaniu przed ostong (rys. 6d). Hamowanie musi odby¢ si¢
szybko, gdyz powolne hamowanie wydtuza znacznie jego dtugos¢, a co za tym idzie, statek jest
dluzej narazony na zestrzelenie oraz jest tatwiejszy do namierzenia. Jednak zbyt p6zne podjecie
hamowania moze spowodowac, iz statek nie bedzie w stanie wyhamowac¢ przed oslona, ktora
docelowo miata go chronic€ i ulegnie zniszczeniu.

Analiza przeprowadzona zostala przy uwzglednieniu przebiegu czasowego predkosci
lotu $miglowca. Z [12] zostaly odczytane wspotrzgdne punktéw przedstawione w tabeli 1.
Nastepnie przy uzyciu programu Aproksymacja v1.5.9.2 funkcj¢ aproksymowano metoda
najmniejszych kwadratow.

Tab. 1. Zmiany predkosci w zalezno$ci od czasu dla manewru przyspieszenie i hamowanie, na
podstawie [12]

Predkos¢ Predkos¢
wg wg
L.p. | Czas [9] pomiaru L.p. | Czas [s] pomiaru
[m/s] [m/s]
0 10 9 32,86

0,97 11 10 33,10
1,78 12 11 30,97
5,32 13 12 27,66
9,81 14 13 23,64
14,21 15 14 18,51
18,68 16 15 10,52
23,88 17 16 0

29,31
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Wspotrzedne przedstawione w tabeli 1 aproksymowano metoda najmniejszych
kwadratow 1 otrzymano nizej przedstawiony wielomian 9— stopnia. Stopien wielomianu jest
uwarunkowany otrzymaniem jak najmniejszych btedow.

Wielomian opisujacy zaleznos¢ predkosci w funkcji czasu V= f(t) przy wykonywaniu
manewru przyspieszenia i hamowania opisano réwnaniem 1 natomiast po zrézniczkowaniu
roOwnania 1 otrzymano przyspieszenie (réwnanie 2).

V= f(t)= (1,38181953695982F — 6) * x° + (—9,91464119063688E — 5) *
x8 4 (0,002952125097356) * x7 + (—0,04720222844170) * x® +
(0,438522675128192) * x> + (—2,39455119465) = x* + (1)
(7,33950678618245) * x3 + (—10,6168068378714) * x* +
(6,24301355403459) * x* + (—0,00312803628420411) * x°

a= Z—I:=(9 * 1,381819536959E — 6) * x® + 8 * (—9,914641190636E — 5) *

x7 + 7 % (0,00295212509735611) * x° + 6 *
(—0,0472022284417062) * x5 + 5 * (0,438522675128192) »x* + 4« (2)
(—2,39455119465) * x3 + 3 * (7,33950678618245) * x2 + 2 *
(—10,6168068378714) * x! + (6,24301355403459) * x°

Na rysunku 7 przedstawiono funkcj¢ uzyskang z pomiaréw predkosci $migtowca PZL
W-3 Sokot w zaleznosci od czasu podczas wykonywania manewru przyspieszenia i hamowania
oraz funkcje powstata na podstawie aproksymacji uzyskanych punktow pomiarowych.

Wykres funkcji pomiarowej Wykres funkcji aproksymujgcej
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Rys. 7. Wykres funkcji pomiarowej i aproksymujacej predkosci $miglowca PZL W-3 Sokot
w zaleznoS$ci od czasu podczas wykonywania manewru przyspieszenia i hamowania

Porownujac charakterystyke oparta na punktach z pomiardéw oraz na wielomianie, ktory
uzyskano z aproksymacji mozna zaobserwowac, ze btad wzgledny wynikajacy z aproksymacji
nie przekracza 1% (tab. 2 oraz rys. 8).



Tab. 2. Wyniki pomiaréw i aproksymacji zmian predkosci $migtowca PZL W-3 Sokot
w zalezno$ci od czasu podczas wykonywania manewru przyspieszenie i hamowanie

Predkose Predkosé Blad Przvspieszenie
Czas [s] pomiarowa obliczeniowa wzgledny >[/n$/s’\2]
[m/s] [m/s] [%0]
0,00 0,00 0,00 - -0,62
1,00 0,97 0,96 0,73 2,47
2,00 1,78 1,78 0,06 4,29
3,00 5,32 5,37 -0,89 4,36
4,00 9,81 9,76 0,49 4,38
5,00 14,21 14,09 0,84 4,97
6,00 18,68 18,73 -0,31 5,37
7,00 23,88 23,97 -0,38 4,55
8,00 29,31 29,06 0,87 2,19
9,00 32,86 32,54 0,98 -0,85
10,00 33,10 33,21 -0,34 -3,15
11,00 30,97 31,10 -0,41 -3,91
12,00 27,66 27,45 0,78 -4,07
13,00 23,64 23,50 0,61 -6,08
14,00 18,51 18,67 -0,88 -10,47
15,00 10,52 10,44 0,77 -7,10
16,00 0,00 0,03 - 6,24
1,2
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Rys. 8. Wykres przedstawiajacy btad wzgledny aproksymacji predkosci §migtowca
PZL W-3 Sokoét w zaleznosci od czasu podczas wykonywania manewru przyspieszenia
I hamowania

Wielomian opisujacy przyspieszenie stanowigcy pochodng predkosci po czasie
przedstawiono na rysunku 9.
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Rys. 9. Wykres przyspieszenia $miglowca W-3 Sokot dla manewru przyspieszenia
I hamowania

4. Obciazenia wezlow lozyskowych zespolu wytwornicowego

Wedtug opracowanego w [16] modelu stanow obciazen dla gazowych tozysk silnika
bedacego przedmiotem badan, mozemy wymieni¢ nastepujace sily obcigzajace lozyska
poprzeczne zespotu wirnikowego:

— ciezkosci zespotu wirnikowego;

— wywotane manewrem skok w gore/ skok w dot;

— wywotane momentem zyroskopowym;

— odsrodkowa wywotywang manewrem ciasny zakret;
— wywotang manewrem zwrot na cel;

— niewywazenia resztkowego.

W przypadku tozysk wzdluznych mozemy wymieni¢ sity:

— gazowa oddzialywan aerodynamicznych;

— 0siowg wywotana manewrem przyspieszenia i hamowania,
— odsrodkowa pochodzaca od manewru skok przez przeszkodg.

Na zespot wirnikowy oprocz sit statycznych o nie zmiennych w czasie warto$ciach,
dziataja rowniez obcigzenia dynamiczne. O ile w pierwszym przypadku wystepuja tylko stale
wartosci, kierunki 1 punkty przylozenia sit to w obcigzeniu dynamicznym mamy do czynienia
ze stanem, w ktorym na cialo (badany zespdl) dzialajg gwaltowne sily zewnetrzne, sity
bezwladnosci powstajace w skutek przyspieszen masy tego ciala. Warto$¢ przecigzen jest
zalezna gtéwnie od przyspieszen i w ekstremalnych stanach moze obcigza¢ badane tozyska jak
réwniez w pewnych sytuacjach odcigza¢. Celem analizy dynamicznych obcigzen weztéw
tozyskowych zespotu wirnikowego jest okreslenie takiego wspotczynnika Kk zaleznego od
maksymalnych warto$ci przyspieszen, ktory bedzie gwarantowat prawidlowa prace tozysk w
badanym zakresie obcigzen.

Aby okresli¢ warto$¢ przecigzenia nalezy przeanalizowaé poszczegdlne manewry pod
wzgledem warto$ci przyspieszen z uwzglednieniem kierunku ich dziatania, a co za tym idzie
rodzaju obcigzanych tozysk (osiowe, poprzecze). Podczas wykonywania manewru
przyspieszenia i hamowania oraz hamowania przed atakiem mamy do czynienia z sitami (rys.
10):

R’,, /RY, — cigzkosci zespotu wirnikowego,

51— gazowa oddziatywan aecrodynamicznych,



B, — wywotang przyspieszeniami osiowymi podczas wykonywania manewru.

RAyl‘ "Rgl

Rys. 10. Schemat obcigzenia weztow tozyskowych podczas wykonywania manewru
przyspieszenie i hamowanie oraz hamowanie przed atakiem, opracowanie wtasne

Zaklada si¢, ze elementy robocze zespolu wytwornicowego sa w taki sposob
skonstruowane, aby tworzone przez nie osiowe sily aerodynamiczne si¢ rownowazyty. Fakt ten
powoduj¢ zerowanie si¢ sity Rf,. Natomiast sily cigzkosci wynosza (na podstawie obliczen
statycznych):

R), = P§t =5638N
RY, =P8 =1631N

Sity dziatajace na tozyska poprzeczne wynikaja wylacznie z cigzaru zespotu
wirnikowego, zatem:
ay =g =9, 81 m/s?
k= % =1 (3)
Py P = k- Pt =5,638 N

Sity bezwtadnosci, dziatajace na tozyska wzdluzne, wywolane sg przyspieszeniami
podczas wykonywania manewru i stanowig wielokrotno$¢ sity ciezkosci catego zespotu Q,
gdzie wspolczynnikiem krotnosci jest wartos¢ przecigzenia. Sita cigzko$ci Q¢ stanowi sume
elementéw sktadowych zespotu wytwornicowego przedstawionego na rysunku 5. Cig¢zar
poszczegolnych elementéw wraz z pozostalymi podstawowymi parametrami przedstawiono
w tabeli 3.

Tab. 3. Podstawowe parametry elementow sktadowych wytwornicowego zespotu wirnikowego

. Objetosc Masa | Cigzar
Lp. Nazwa elementu sktadowego Materiat
il I £ m] | [kgl | [N]
1 Tl_Jleja dociskowa z wewnetrznym Tytan 2 644 0012 | 0118
wielowypustem
2 Nakr.c;tkz.t dociskowa wirnika Stal 6.7617 0,005 | 0,049
sprezarki
3 Wirnik sprezarki Tytan 3,413° 0,152 | 1,491
4 | Tarcza oporowa tozyska wzdtuznego Stal 1,325 0,104 | 1,020




5,6 | Luleja czopowa tozysk Stal 0,8435 | 0,067 | 0,657
poprzecznych
7 Nakre;tka_ doms_kowa wirnika turbiny Stal 8,284 0,007 | 0,069
wytwornicoweyj.
8 | Wirnik turbiny wytwornicowej Stal 2,091° 0,164 | 1,609
9 Wat wytwornicowy Stal 1,824 0,143 | 1,400
10 | Tuleja dystansowa wirnika sprezarki Tytan 1,763 0,008 | 0,079

Gesto$é uzytych materiatow: - stal, gesto§é= 7860 kg/m?,
- tytan, gestosé= 4460 kg/m>

Z przeprowadzonej analizy maksymalna warto$¢ przyspieszenia wyniosta amax=10, 47
m/s?. Stad:

Ay = Omax
as=10, 47 m/s?

Zgodnie ze wzorem (3), wspotczynnik k wynosi:
a

k===1,067
g

Sita R}, wywotana przyspieszeniami osiowymi podczas wykonywania manewru
Wynosi wigc:
PP =k-Q,=763N

5. Whnioski

Podczas manewru przyspieszenia i hamowania mamy do czynienia z sitami ci¢zkos$ci
zespolu wirnikowego, sila gazowa oddziatywan aerodynamicznych oraz sita wywolang
przyspieszeniami osiowymi podczas wykonywania manewru. O ile mozemy zalozy¢, ze
elementy robocze zespolu wytwornicowego sg w taki sposob skonstruowane, aby tworzone
przez nie osiowe sity gazowe oddzialywan aerodynamiczne si¢ rOwnowazyly to pozostate
dzialaja z wartoscig, ktora wynika z profilu ruchu statku powietrznego. Na podstawie
przeprowadzonej analizy mozemy dokonac zestawienia uzyskanych wynikéw. W przypadku
tego manewru sity ciezko$ci (na podstawie obliczen statycznych) wynosza odpowiednio dla
tozyska A=5,638 N natomiast dla tozyska B=1,631 N. Jako, ze wspotczynnik przecigzenia k
w tym kierunku wynosi 1 to sily te wynikajg wylacznie z cigzaru zespotu wirnikowego. Z tabeli
2 i rysunku 9 warto$¢ przyspieszenia wyniosta amax=10,47 m/s?. Wspétczynnik k wynosi 1, 067
Po wymnozeniu wspolczynnika Kk oraz cigzaru wszystkich elementow zespoty
wytwornicowego, ktore oddziatywaja na tozysko osiowe sita Rf, wywolana przyspieszeniami
osiowymi podczas wykonywania manewru hamowania wynosi 7,63 N. O ile podczas manewru
skok w gore 1 skok w dot [16] sita ta byla pominigta, to w tym przypadku stanowi znaczng
warto$¢. W odniesieniu do sit poprzecznych podczas wykonywania manewru skok w gore
I skok w dot tozysko poprzeczne A jest bardziej obcigzone od tozyska B, a maksymalna wartos¢
sity obcigzajacej tozyska poprzeczne (wezet tozyskowy A) wynosi Pp= 17,1 N.
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