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OD TEUMACZA

Tlumaczenie ksiqiki M. Szulzenki ¢ A. Mostowoja ., Kurs Kon-
strukeji samolotow™ natraficto na wiele trudnosci terminologicznych
ze wzgleduw na réinorodnosé omawianych w niej zagadnien oraz 2 po-
wodu niezbyt obszernej polskiej literatury technicznej z dziedziny
konstrukcji samolotéw. Zaréwno bowiem w czesci podstaw statylki
konstrukeji lotniczych, jak i zasad projektowania samolotow oraz
w eczeder dolyczqeej budowy i obliczen wytrzymalosgiowych podstawo-
wych elementéw konstrukeyjnych (lub czesei skladowych) samolotu
wystepowaly pewne slowa 1 okreslenia, kiore nie maja odpowiedni-
kéw w terminologii polskiej. W zwiqzkw z tym, aby uniknaé wielu
nowotworow jezykowych, trzeba bylo uciec sie czesciowo do korzysta-
nia = terminologii innych dziedzin wiedzy lechnicznej, co niestety moze
niezbyt korzysinie odbilo sie na stownichwie wprowadzonym tutaj w nie-
ketérych przypadkach.

Istniejqee nieliczne techniczne opracowania lolnicze oraz szczuple
normy wydane przez Polski Komitet Normalizacyjny nie ulatwity
takie doboru oznaczen wystepujacych we wzorach © analizie. Wieksza
czedé oznaczen zastosowanych w ksiqéce jest zgodna z oznaczeniami
wiywanymi w Polsce. Jednakée ze wegledu na bardzo duiq ich ilosé
w oryginale, w niektorych praypadkach trzeba bylo postuiyé sie
oznaczeniams radzieckimi, co moze sprawiaé pewne trudnosci w odezy-
tywaniu ich. Przewidujge wiee lakie trudnodei, na poczathu kazdej
czeser ksiqzki podano moiliwie dokladny spis wiytych oznaczei z nie-
zbednymi objasnieniami. Przy ich wstalaniu postuzono sie normq
PN-54[N-01101 Polskiego Komitelu Normalizacyjnego oraz Stowni-
kiem terminologic mechaniki klasycznej opracowanym pod redakcjq
prof. inz. A. T. Troskolanskiego, WNT, Warszawa 1965 r., ktéry
miedzy innymi zawiera zestawienia wainiejszych oznaczei.

Terminologia oraz okreslenia czedei pierwszej, omawiajqce zagad-
nienia stalyki konstrukeji lotniczych, oparte zostaly na podreczniku
Z. Braozki pt. ,Statyka i stateczno$é konstrukcji prefowyeh 1 cienko-
Sciennych”, PWN, Warszawa — 1961 r., skrypcie S. Pileckiego
pt. . Konstrukcja ¢ wytrzymalosé samolotéw” czesé I — Statyka lot-
nicza, WAT, Warszawa — 1953 r. i ,Encyklopedycznym stowniku
technicanym”, WNT — 1967 r.




Terminologia oraz okreslenia czesci drugiej dotyczqee zasad pro-
jektowania samolotéw oparte zostaly na podreczniku J. Teisseyre
pt. ,,Projektowanie samolotéw”, PWN — 1962 r., Malej encyklo-
pedii ,,Lotnictwo” 8. Pileckiego, Warszawa, PWT — 1960 r., Slow-
nikw lotniczym rosyjsko-polskim, Warszawa, MON — 1966 r. oraz
Wielkim slownikw technicznym rosyjsko-polskim, WNT, Warsza-
wa — 1962 r. Ponadto klasyfikacje samolotdw oraz niektére okresle-
nia oparto na normie BN-67[9360-04.

Wreszcie terminologie ¢ okreslenia czgsci trzeciej dotyczace budowy
v obliczen, wytrzymalodciowych podsiawowych elementow konstrukeji
samolotow klasyfikacje zespoldw napedowych, usterzert i podwozi oraz
ktasyfikacje statkéw powietrznych oparto na normach BN-67[9360-04,
BN-65/9360-01, BN-67/9360-06, PN-58/L-02520, podreczniku S.
Kana pt. ,Wylrzymaloéé samolotuw” MON, Warszawa — 1957 r.
1 Wielkim slounikw technicznym rosyjsko-polskim, WNT, Warsza-
wa — 1962 r. .



PRZEDMOWA DO DRUGIEGO WYDANIA

Ksigzka niniejsza jest drugim poprawionym wydaniem, dostoso-
wanym do zakresu Srednich szkol technicznych. Sklada sie ona 2 trzech
ezeder.

W czeser pierwszej omowione zostaly podsiawy statyki konsirukej
lotniczych w zakresie pozwalajgeym na przyblizone obliczenia wy-
trzymalosciowe konstrukeji niektorych elementéw samolotu. Dla wezq-
eych sie samodzielnie podana zostala pewna liczba przykladdw @ zadan
oraz podstawowe sposoby rozwiqzywania ich.

W czesci drugiej oméwiono zasady projektowania samolotow.
Ponadto podano ogdlne wiadomosei o samolotach oraz ich klasyfikacje,
ogdlne wymagania, nazwy 1 przeznaczenie poszczegolnych elementow
samolotu, obcigienia dzialajgce na samolot i podstawowe materialy
stosowane w budowie samolotdw.

Czesé traecia zawiera opis budowy skrzydel, usterzenia, kadluba,
zespolow napedowych (ukladw paliva i smarowania), ukiadw stero-
wego i podwozia samolotu. Kaizdy zespdl rozpatrywany jest wedlug
nastepwjacej kolejnosci: przeznaczenie i@ wymagania stawigne zespo-
lom, typy i zewnetrzne ksztalty, obciqienia dzialajqce na zespdl, kla-
syfikacja konstrukeji zespolow 1 ich analiza poréwnawcza, przyklady
wykonanych konstrukeji, budowa elementow zespolw @ obliczenia wy-
trzymalosciowe.

Poniewaz istnieje wiele odmian konstrukeji samolotow i ich ze-
spoldw, zostaly dobrane i usystematyzowane najbardziej charaktery-
styczme rozwiqzania konstrukeyjne.

W ksigice przyloczono niekidre dane z historii rozwoju zewnelrz-
nych ksztaltéw i konstrukeji poszczegolnych zespotéw samolotu. Podane
one zostaly w réinych rozdzialach podrecznika w powigzaniu z ich
tredeiq.

Prazytoczone materialy ilustracyjne i konkretne dane cyfrowe za-
czerpnigte zostaly z literatury krajowej i@ zagramicznej.

Ksiqika ta zapewne nie jest wolna od pewnych niedociqgnied.
Nie pretenduje ona do wyczerpania wszystkich zagadnien zwigzanych
z omawianym tematem.



CZESC PIERWSZA

PODSTAWY STATYKI KONSTRUKCJI LOTNICZYCH

Wykaz oznaczen do czesci pierwszej

¢ — wspolezynnik osadzenia
I — modul sprezystodei podluznej
I — pole przekroju popreecznego
i — najmniejszy promienn bezwladnosei
przekroju preta
J — moment bezwladnofei przekroju
preta. wzgledem o8l o mniejszej
SALYWIOSeL
1 — dlugobé preta
M — moment sily
M, — moment zginajacy
M, — moment skrecajgey
m — liezba pretéw
N — sila w pretach kratowniey
n — liezba wezlow
P — sila zewnetrzna
P. — sila nofna skrzydla

Pyy — sila krytyczns
@ — cigzar samolotu w locie
¢ — obeigZzenie biezace
1t — sila wypadkows
T — sila poprzeczna
W — wska#nik wvtrzymaloﬂci przekroju
, breta
Ymax — maksymalne ugiecie preta Sciska-
nego
8 — gruboké Seianki
8y, §; — ugiecie belki
@ — wspdlezynuik redukeyjny
Oxr — naprezenie krytyezne
Gprop — granica proporejonalnodei
ow — granica wytrzymalosei materiatu
Ty — krytyczne naprezenie styczne
£ — wydluzenie wzgledne

Rozdzial 1

PODSTAWOWE POJECIA STATYKI KONSTRUKCJI LOTNICZYCH

Przedmiot statyki konstrukeji. Elementy wytrzymalosciowe

Statyka konstrukeji lotniczych jest nauka, ktéra pozwala obliczaé¢ sity
i naprezenia w elementach konstrukeji obciazonej silami aerodynamicznymi
i innymi. Inaczej méwiac, umozliwia ona ocene elementéw konstrukeji samo-
lotéw pod wzgledem wytrzymalodei, sztywnodei i statecznosei.

Konstrukeje samolotéw sa to urzadzenia skladajace sie z pretéw, belek,
kratownic, ram i plyt cienkosciennych (rys. 1-1).

Pret (rys. 1-1a) jest to element konstrukcji pracujacy na rozcigganie lub
Sciskanie, ktérego dlugo$¢ znacznie przewyisza pozostale dwa wymiary.

Belka (rys. 1-15) ]est to element konstrukeji pracujacy na zginanie pod

dzialaniem sil poprzecznych.

Kratownica (rys. 1-la) jest to geometrycznie niezmienny uklad pretéw
prostych polaczonych ze soba za pomoca przegubéw.

11
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Rama (rys. 1-1¢) jest to geometrycznie niezmienny uklad, skladajacy sie
z pretéw 1 belek, polaczonych wezlami sztywnymi, na skutek czego katy
miedzy pretami (belkami) po odksztalceniu nie zmieniaja sie. Rama traci swa
niezmiennosdé tylko w przypadku zamiany weziéw sztywnych na przegubowe.

Plyta cienko$cienna (rys. 1-1d) jest to konstrukcja, ktérej podstawowym
elementem jest cienka §cianka (pokrycie) wzmocniona odpowiednimi ksztal-
townikami.

Charakterystyczna cecha wspdlezesnych konstrukeji lotniczych jest zasto-
sowanie w nich cienko$ciennych pokry¢ pracujacych na zginanie i skrecanie.
Pozwala to na budowanie silnych i sztywnych konstrukeji o malym cigzarze.

Pojecie schematu obliczeniowego. Podstawowa metoda statyki konstrukeji

W obliczeniach wytrzymalosci konstrukeji samolotu, w celu uproszezenia
tych obliczen, czesto dazy sie do schematyzacji, to jest do réznych uproszeza-
jacych zalozen, ktdre pozwalaja na sporzadzanie tzw. schematéw obliczenio-
wych. Na przyklad w kratownicowe] konstrukeji zaklada sie, ze obcigzenie
przylozone jest tylko w wezlach kratownicy, a polaczenia pretéw uwaza sie
jako przegubowe. Takie zalozenie znacznie ulatwia okreslenie sil w przegubach
bez popeliania duzego bledu, poniewaz w praktyce odksztalcenia kratownic
sa nieznaczne. Dzieki takiemu zalozeniu uwaza sie, ze sily dzialaja w pretach
kratownicy jedynie wzdluz osi preta.

Istotnie, jezeli zalozymy, ze sila N nie jest skierowana wzdhiz osi preta
(rys. 1-2a), to powstanie moment sktadowej N' wzgledem przegubu 0. Ponie-
waz moment wzgledem przegubu powinien sig réwnaé zeru, zatem N''= 0
oraz N = N'.

Przy rozpatrywaniu warunkéw pracy przekroju skrzydla czesto nie bierze
sie pod uwage wplywu tylnej (krawedzi splywu), a czasami i przedniej (krawe-
dzi natarcia) czesci profilu skrzydia. Ponadto érodkowa czesé profilu, abed,
o obrysie krzywoliniowym, zamienia sie na prostokat o pewnej éredniej wyso-
Kosei (rys. 1-2b). Skrzydlo rozpatruje sie jako belke wspornikowa zamocowana

Rys. 1-2. Przyklady rozpatrywania obeiazen elementow konstrukeji

(zakleszezona) w kadlubie. Zamocowanie takie traktuje sie jako calkowicie
sztywne, mimo Ze w rzeczywistosei kadtub takie ulega pewnym nieznacznym
odksztalceniom w miejseu polaczenia ze skrzydlem, co w pewnym stopnin
zmniejsza obciazenia wystepujace w nasadowe] ezeéci skrzydia.

Podstawowa metoda uzywana w statyce konstrukeji jest metoda prze-
krojéw, znana z nauki o wytrzymalodei materialdw. Istota tej metody sprowa-
dza sie do przeciecia konstrukeji jedna plaszezyzna (lub kilkoma), odrzucenia
jednej eczedci konstrukeji i zamianie jej oddzialywania na pozostala czesé
poprzez niewiadome na razie sity. Nastepnie rozpatruje sie réwnowage pozo-
stalej czedei konstrukeji, z ktére] okresla sie te niewiadome sily. Zastosowanie
tej metody wyjasnia nastepujacy przyklad.
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Rozpatrzmy skrzydlo poddane obeiazeniu aerodynamicznemu. Zamienia-
my obciaZenie vaadkowq aerodynamicznych sit P, (rys. 1-3). Szukamy mo-
mentu zginajacego M, i poprzecznej sily tnacej 7' w przekroju a-a. W tym celu
przez przekréj a-a przeprowadzamy plaszezyzne odcinajaca prawa czeéé

Rys, 1-3. Przykiad obeigzenia skrzydla

skrzydta, odsuwamy lewa czeS¢ skrzydia i zamieniamy jej oddzialywanie na
prawa czesé niewiadomymi My i 7. W ten sposob z 10“"1’10Wag] odcigtej prawej
czesel otrzymamy :

My =P;.1

T=P;

Rozdzial 2

BUDOWA 1 OBLICZANIE PLASKICH KRATOWNIC STATYCZNIE
WYZNACZALNYCH

Budowa kratownie plaskich

Warunki mocowania kratownic plaskich

Geometrycznie niezmienny uklad zbudowany z pretéw prostych polaezo-
nych ze soba przegubami nazywamy kratownica. Sily zewnetrzne traktujemy
jako przylozone w wezlach kratowniecy.

Przez niezmiennod¢ kratownicy rozumiemy taki stan, w jakim nie wyste-
puja pr?emleszczem& wezléw, a prety nie ulegaja odksztalceniu.

Zalozenie, ze polaczenia pretéw sg przegubowe, stanowi dogodny schemat
nie odbiegajacy daleko od rzeczywistodci. Zalozenie to jest korzystne przy obli-
czeniach, poniewaz blad niedokladnogei bywa nieznaczny, a uzyskiwane przy
tym uproszezenia moga by¢ duze.

Jak wspomniane bylo wyzej, takie zalozenie pozwala przyjad, ze prety
kratownicy pracuja tylko na rozeciaganie lub gciskanie.

Rozrézniamy kratownice plaskie i przestrzenne.

Rozpatrzymy podpory kratownic plaskich (rys. 1-4), dzielace si¢ na prze-
gubowe i rolkowe.

Podpory przegubowe (mieruchome). W tym przypadku reakcja podpory
przechodz przez of przegubu. Moze ona mieé¢ dowolny kierunek, a wigc ma
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dwie niewiadome — wartosé i kierunek (lub dwie skladowe wzdluz osi 2, y).
Taka podpora moze by¢ zamieniona na dwa nieréwnolegle prety, zawierajace
réwniez dwie niewiadome sity N, i N, (rys. 1-4a). Sa to takie sily w pretach
podporowych, ktérych wypadkowa réwna jest reakeji podpory.

@ b

% h\b (@] A

Rys. 1-4. Przyklady podpér kratownie plaskich

Podpory rolkowe (ruchome). W tym przypadku reakcja podpory przechodzi
przez érodek rolki i zawsze jest prostopadla do powierzchni podpory, poniewaz
rolka nie przejmuje sil réwnoleglych do powierzchni podporowej. Taka pod-
pora ekwiwalentna jest jednej niewiadomej (kierunek reakeji wiadomy) i moze
by¢ zamieniona na jeden pret prostopadly do powierzchni podporowej, w kti-
rym sifa réwna jest reakcji podpory (rys. 1-4b). Poniewaz do okreslania reakcji

\

-3e5

o

Rys. 1-5. Przyklady zamocowania ukladow kratownic

podpér ukladu plaskiego istnieja trzy réwnania statyki, podpory ukiadu plas-
kiego powinny zawieraé¢ w sumie trzy niewiadome. Wdéwezas uklad bedzie sta-
tyeznie wyznaczalny w stosunku do reakeji podpér. Temu warunkowi odpo-
wiada zamocowanie ukladu za pomoca jednego przegubu i jednej rolki lub za
pomoca trzech rolek (rys. 1-5). Przy tym konieczne jest, aby:

e

% 07 JJT S R
7
.

Rys. 1-6. Warunki wyznaczalnoéei reakeji podpor

a) trzy reakcje podpdr nie przecinaly si¢ w jednym punkeie; w przeciwnym
razie moment sily zewnetrznej, nie przechodzacej przez ten punkt (punkt O
na rys. 1-6a), nie moze by¢ zrownowazony i warunek XM = 0 nie jest spel-
niony,

b) trzy reakcje podpdr nie byly réwnolegle wzgledem siebie: w przeciwnym
razie sila zewnetrzna — nie réwnolegla wzgledem nich, nie moze byé
zréwnowazona i warunek P, = 0 nie speklnia sie (rys. 1-6b).

15



Klasyfikacja kratownic plaskich

Klasgyfikacja kratownic plaskich rozpatrywana jest tu w zaleznosei od
sposobu umieszezenia ich na podlozu oraz od sposobu ich powstawania (for-
mowania).

Zaleinie od sposobu umieszezenia na podlozu kratownice plaskie dziela
sie na:

1) swobodne — ktore pozostajg niezmienne po zdjeciu ich z podpér (rys. 1-7a),

2) zamocowane — ktére sa niezmienne wowczas, gdy znajduja sie na podpo-
rach (rys. 1-7b): kratownice takie otrzymuje si¢ poprzez usuniecie pretéw
ab, cd, ef kratownic swobodnych i zastosowanie podpory przegubowej w miej-
sce rolki.

Rys. 1-7. SBtosowane rodzaje kratownic

Zaleznie od sposobu powstawania (formowania), kratownice plaskie dziela
sie na:

T) proste — powstajace poprzez kolejne dolaczanie kazdego wezla za pomoca
dwéch pretéw nie umieszczonych na jednej prostej — do zasadniczego
tréjkata I, 11, I11 (rys. 1-8a) lub do dwdch niernchomych punktéw 4, B
(rys. 1—86). Jeieli wezel utworzony jest z dwéch pretéw, ktére leza na jednej
prostej (rys. 1-8¢), wezel ten nie przejmuje obciazenia prostopadlego do linii
tworzacych go pretéw,

a b iy
I w |

Y VAN 784

7 5 v oA 8

Rys, 1-8. Rodzaje kratownie w zaleznofei od ich rozwig- Rys. 1-9. Kratownice zlozone
zania konstrukeyjnego

el =

2) zlozone — powstajace droga polgczenia kratownic prostych. Polaczenie
(rys. 1-9) ich mozna wykonywaé za pomoca trzech nieréwnoleglych i nie
przecinajacych sie w jednym punkeie pretéw ad, ce, bf (wynika to z warun-
kéw podparcia kratownic, poniewaz jedng z kycmmwh prostych kratownic
mozna rozpatrywad wzglgdem innej jako powierzchnie podporowa) lub za
pomoca jednego preta kl i ogélnego przegubu 4, co jest ekwiwalentne trzem
pretom.
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Bardziej skomplikowane sposoby powstawania kratownic wychodza poza
ramy pomocy szkolnej dla szkél érednich, dlatego tez w niniejszym podreczniku
rozpatrywane nie beda.

Warunki niezmiennosci geometrycznej i statyeznej wyznaczalnosei prostych
kratownic plaskich

Rozpatrzymy najpierw kratownice proste o minimalnej liezbie pretow,
ktére zapewniaja im niezmienno$é geometryczna.

Elementarna swobodna kratownica stanowi tréjkat I, I, I11 (rys. 1-8a).
Kratownica taka jest niezmienna geometryeznie. Kratownica prosta powstaje
przez dolaczanie do kratownicy elementarnej kazdego nastepnego wezla przy
uzyeiu dwdch pretéw : kratownica prosta takze jest geometrycznie niezmienna.

W elementarnej kratownicy znajduja sie trzy wezly 1 trzy prety. Gdy
dodamy do niej (n—3) wezly, woéwezas liczba uzytych do tego celu pretéw be-
dzie réwna 2(n—3). W rezultacie otrzymamy liczbe wezléw réwng 3+ (n—3) = n
i liczbe pretéw m = 34-2(n—3). W ten sposéb warunek niezmiennosci geome-
tryeznej swobodnej kratownicy plaskiej polega¢ bedzie na tym, ze:

m = 2n—3 (1)
gdzie:

m — liczba pretdw,

n — liczba wezldw,

Warunek ten daje minimalng, niezbedna dla niezmiennej geometrycznie
kratownicy liczbe pretéw, przy danej liezbie wezléw. Jednak warunek ten moze
okazaé sie niewystarczajacy. Na przyklad figura przedstawiona na rys. 1-10
odpowiadajaca warunkowi m = 2n—3 okazuje sie¢ mechanizmem, a warun-
kiem kratownic prostych jest ich geometryezna niezmiennosé.

Rys. 1-10. Przyklad konstrukeji
nie speliajace] wzoru (1)

Rozpatrzmy nastepnie warunek statyeznej wyznaczalnosei swobodnej kra-
townicy p}askle] Kratownica taka jest statycznie wyznaczalna, jezeli sily we
wszystkich jej pretach i reakcje podpér moina okrelié za pomoca réwnan
statyki. Nalezy jednoczeénie przypomnieé, ze statycznie wyznaczalne urza-
dzenie podporowe jest ekwiwalentne trzem pretom.

Poniewaz dla kazdego wezla mozna napisa¢ dwa réwnania statyki (2P =
=0, 2P, = 0), to dla n wezléw swobodnej kratownicy bedziemy mieé¢ 2n
rownan statyki. Trzy z nich powinny' byé¢ wykorzystane do okreélenia sil
w elementach mocujacych kratownice swobodna, tj. sit w trzech pretach
podporowych (w celu okreslenia reakeji podpér). Zatem liczba réwnan uzy-
wanych do okreglenia sit w pretach bedzie wynosila 2n—3. W ten sposéb liczba
pretéw statycznie wyznaczalnej kratownicy swobodnej powinna byé réwna:

m = 2n—3 (1a)

Widzimy wiee, ze warnnki niezmiennogei geometrycznej statycznej wyzna-
czalnosei sa zbiezne.

Przejdzmy z kolei do rozpatrzenia analogicznych warunkéw dla kratownicy
zZamocowane;j.
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Geometryczna niezmienno$é prostej kratownicy zamocowanej mozna za-
chowaé poprzez kolejne dolgczanie wezléw do kratownicy 4 I B przy uzyciu
dwéch pretéw (rys. 1-8b). Poniewaz w ostatniej kratownicy mamy jeden Wezel
i dwa prety (wezel I i prety A1, BI), a polaczenie (n—1) wezléw dokonuje sie
za pomoca 2 (n—1) pretéw, to ogélna liczba wezléw kratownicy zamocowanej
bedzie wynosita 1--(n—1) wezléw, a ogélna liczba pretéw m = 24-2(n—1) =
= 2n.

Tak wige dla kratownicy zamocowanej otrzymamy warunek niezmiennogei
geometrycznej w nastepujacej postaci:

m = 2n (2)

Nastepnie dla n wezléw kratownicy zamocowane]j (nie liczac podporowych)
mozna napisa¢ 2n réwnan réwnowagi, ktére moga byé wykorzystane przy
okredlaniu sit w pretach.

Tak wiec z warunku statycznej wyznaczalnosei wynika liczba pretow m
zamocowanej kratownicy :

m = 2n ; (2a)
gdzie n — liczba wezléw, nie liczac podporowych.

Z tego wynika, ze i w tym przypadku warunki niezmiennosci geometrycznej
i statycznej wyznaczalnodcei sg zbiezne.

A wiec warunki statycznej wyznaczalnodei i niezmiennosei geometrycznej
prostych kratownic plaskich przyjma postaé:

— dla swobodnej kratownicy m = 2n—3,
— dla zamocowanej kratownicy m = 2n.

Przyklad 1. Sprawdzié niezmiennosé geometryezng i statyczna wyznaczalnosé zebra kratow-
nicowego przedstawionego na rysunku 1-11. Jest to kratownica prosta, swobodna. Odrzucajac
podpory i odeinajae po kolei wezly 1, 2, 3, 4, 5. 6, 7, &, 9, 10 i 11 otrzymamy prosta kratownice
swobodng — tréjkat 12, 13, 14.

Warunek (1)

m = 2n—3
spelnia sig:
n=14; m=2-14-3=25

7
2 R y i >

Rys. 1-11. Zebro kratownicowe Rys. 1-12
Kratownica plaska do moeowania silnika

Przyklad 2. Sprawdzié niezmiennodé geometryezna i statyczng wyznaczalnosé plaskiej kra-
townicy moecujgeej silnik, przed.sta.wwne] na rysunku 1-12, Jest to kratowniea prosta, zamoco-
wana. Odeinajge kolejno wezly 1, 2, 3, 41 5, otrzymamy prostg kratownice zamocowang — tréj-
kat 6, 7, 8.

Warunek (2)

m=2n
spelnia sig:
h=06; m= 2n=2-6=12

Zadanie 1. Sprawdzi¢ niezmiennoé geometrycezna i statyczng wyznaezalnodé kratownicowego
d#wigara skrzydla zastrzalowego przedstawionego na rysunku 1-22,
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Wyznaczanie sil w pretach kratownic plaskich
Obliczanie kratownic plaskich metoda kolejnego rozwiazywania wezlow

Rozpatrzmy plaska kratownice prosta, wyznaczajac sity w jednym z wez-
16w, w ktérym schodza sie dwa prety.

Sily mozna wyznaczy¢ przez wydzielenie wezla i zestawienie dwéch réwnan
jego réwnowagi. Odcinamy wiec myglowo omawiany wezel i dwa prety i przy-
kladamy do kratownic otrzymane sily w kierunku odcigtych pretéow. Nalezy
przy tym wzia¢ pod uwage znaki sil. Sila rozciagajaca powinna by¢ skierowana
od rozpatrywanego (pozostalego, a nie odcietego) wezta, natomiast sita Sciska-
jaca powinna by¢ skierowana w kierunku rozpatrywanego wezla. Sily te sa
silami zewnetrznymi wzgledem 1last§}>nych wezléw. Nastepnie “vbleramy
nowy wezel z dwoma pretami, rozpatrujemy go analogicznym sposobem i przy-
kladamy wzdluz pretéw znalezione sily itd.

W rezultacie rozpatrujemy wszystkie wezly kratownicy prostej przez kolej-
ne odcinanie wezléw z dwoma tworzacymi je pretami. Kolejno§¢ obliczenia
podaje ponizszy przyklad.

Przyklad 3. Rozpatrzymy kratownice przedstawiong na rysunku 1-13.
Dane sq wymiary kratownicy i sily zewnetrzne. Okredlimy reakeje podpér, a nastepnie
odrzuciwszy podpory rozpatrzymy reakeje podpor jako sily zewnetrzne.

7 G
ol 2) 3y
Rys. 1-13 h
Przyklad kratownicy
l ) 5 4} Fox
A5 2
[
2 S R

Poniewaz reakeja rolki w punkeie 4 jest prostopadla do powierzchni podporowej, to By, = 0.
Do okretlenia trzech niewiadomych skladowych w reakcjach podpor wykorzystujemy trzy
réwnania rownowagi:

2‘ Mp=0=Pi-h—P;-1-+-Ryy-2

Py-1—Py+h
20

D Mg =0=P-h-+Py-l+Py-2—Rpgy2l

Ray =

Py h+1:'2 14+Py-2
2

2 P:; — 0 = P]_—_R-H;c; Rﬂ: = -P].

Ity =

Otrzymane podezas rozwigzywanis dodatnie znaki sil R4y, Rpy, Rp: potwierdzajg prawidlo-
woic przyjetych ich zwrotow. Znaki ujemne swiadezg o tym, ze zwroty skladowyeh sa odwrotne
wzgledem przyjetych.

Prety i sily bedziemy oznaczaé dwoma eyframi, charakteryzujacymi przylegajace wezly (np.
sila Nyg, pret 1-2). Nastepnie myélowo dzielimy wezel dwoma przekrojami, w ktdryeh schodzg sig
dwa prety, np. wezel I (rys. 1-14a). Dzialanie nan odeigte] czesei kratowniey zamieniamy przy-
lozonymi w przekrojach silami, ktére traktujemy jako rozciggajace — skierowane od rozpatry-
wanego wezla. Nastepnie umieszezamy w wetle poezatek ukladu wspéhrzednych, wybieramy
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kierunki osi wspolrzgdnyceh (, y) i zestawiamy dwa réwnania rzntdéw sil, uwzgledniajac dwie sily
niewiadome:
Z Po=0=P,-+Nis2

ZP. =0=Nrg

Nig=—Ps; Nrg=0

Przyjete kierunki sil w stosunku do wybranego ukladu wspélrzednyeh sa dodatnie. Jezeli
podezas rozwigzywania zadania otrzymamy ujemny znak sily, to znaczy, ze sila skierowana jest
w pizeciwlegly strone — w kierunku wezla, a odpowiedni pret [w naszym przykladzie 1-2) bedzie
feiskany.

7 kolei odeinamy rozpatrywany wezel oraz prety 1-2 1 J-6 1 przechodzimy do nastepnego
wezla, ktéry ma dwie niewiadome sily, tj. do wezla 6 (rys. 1-14b). Nastepnie dzielimy wezel

skad
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Rys. 1-14. Obliczanie reakeji podpér kratownic metoda kolejnego rozwigzywania wezlow

dwoma przekrojami, preykladamy w kierunku preta I-6 okreslona wyzej sile (w danym przypadku
réwng zeru) i rozpatrujge réwnowage wezla analogicznie do poprzedniego, otrzymujemy :

Z Py = 0= Ng-z-cos(lg-g, 2)+Ng-5

2 Py = 0= Ngz-cos(le2 y)+Bay
Zawarte tutaj koty migdzy silami i osiami wspélrzednych oznaczone sa jako katy miedzy
kierumkami pretow i osiami wapdlrzednyeh. Podobnie jak w przytoczonych wyzej rozwazaniach —
niewiadome sily przyjmuje sie jako rozciagajace.
Otrzymujemy wige: 5
-
cos(lg-2,9)

Nog=

Nogo Raveoslo-s, 2
cos{ls-2, y)

7 tego wynika, #e pret 6-2 jest ciskany, a pret 6-5 rozeiggany.
Wartodei cosinusdéw katdw, utworzonych przez prety z osiami wspolrzednych, otrzymujemy
7 zaleznogel:

1
cos(l,x) = -"3—, cos(l,y) = IT”
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gdzie ;
Iz, Iy — vzuty pretow na osie z, y, ktére otrzymuje si¢ z danych wymiaréw kratownicy,

L= )E.

Nastepnie odeinamy wezel 6 i p1 zechodzimy do wezla 2 (rys. 1-14¢). Z kolei od wezla 2 moze-
my przejsé do rozpatrzenia wezla 5 (rys. 1-14d). Wreszeie po rozpatrzenin wezla 3 (rys. 1-14¢)
obliczamy ostatnig silp Nz-4. Rownowaga wezla 4 (rys. 1-14f), nie rozpatrywanego przez nas, jest
sprawdzianem prawidlowodel rozwigzania kratownicy.

Przypadki pretow zerowych

Poslugujac sie metoda kolejnego rozwigzywania weziéw, rozpatrzymy z kolei
nastepujace przypadki, w ktérych sily w precie réwne sa zeru (przypadki
pretéw zerowych).

1. Wezmy dwupretowy wezel, w ktérym nie wystepuje sila zewngtrzna
(rys. 1-15a). Réwnowaga wezla mozliwa jest tylko w przypadku, gdy sily
w obu pretach réwne sa zeru.

a b ¢
d
/| 1 Jl"i 2 —‘dc{
2 a_rl*-// f-fld :
|
1 / i_._f’ i : 2
8 7 1 '
.f?”{‘-a/ i {!

Rys. 1-15. Przypadki, w ktéryeh sily wystepujace w pretach sa réowne zeru

Wzigwszy sume rzutéw na dwie osie, z ktérych kazda jest prostopadlia do
jednego z pretéw (na rys. 1-15a osie oznaczone sg linig przerywana) otrzymamy
z sumy rzutow na od /-1

Ny-cosa =0 N, =0 x

a z sumy rzutéw na o 111/
Ni-cosp=0 N;=0

2. Wezmy dwupretowy wezel obeiazony sila zewnetrzna pokrywajaca sie
z kierunkiem jednego z pretéw (rvys. 1-15b). Wdwezas sila w drugim precie
bedzie sie réwnala zeru, o czym mozna sie przekonad¢ wziawszy sume rzutdw
na of prostopadla do kierunku pierwszego preta

Nycosa =0 N,=0

3. Wezmy trzypretowy wezel, w ktérym nie wystepuje sila zewnetrzna
i dwa prety, ktére znajduja si¢ na jednej prostej (rys. 1-15¢). Sila w stojacym
oddzielnie (trzecim) precie réwna jest zeru, co wynika z sumy rzutéw na o
prostopadlg do kierunku pierwszych dwdéch pretéw (o§ I-1)

Ny.cosa =0 Ny3=0

Zadanie 2. Obliezyé sily w pretach kratownicy metoda kolejnego rozwiazywania wezldw
(rys. 1-16a). P, = P; =500 kG (4900 N).

Zadanie 3. Okresli¢ gily w pretach kratownicy metodg kolejnego rozwigzywania wezldw
(rys. 1-16b) zakladajae, ze P; = P, = P, = 500 kG (4900 N), P, = —1000 kG (—9800 N});
Fg = 1000 kG (9800 N).
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' Rys. 1-16
Przyklady kratownic do okredlenia sil w pretach metoda kolejnego rozwiazywania wezlow

Sily w pretach kratownicy mozna wyznaczy¢ réwniez graficznie za pomoca
rozlozenia przylozonej do omawianego wezla znanej sily (lub wypadkowej
znanych sil) na kierunku dwdch pretéw, to jest przez utworzenie zamknietego
wieloboku sil w omawianym wezle.

Plan sil Cremony

Og6l zamknietych wielobokéw réwnowagi wszystkich wezléw kratownicy,
przedstawiajacy soba uporzadkowane obliczenie graficzne sil w pretach, na-
zywamy planem sil Cremony.

Rozpatrzymy kratownice przedstawiona na rysunku 1-17, ktdrej reakcje
podpér sa okreslone: P, = 1000 kG (9800 N); P, = 1500 kG (14 700 N);
P, = 800 kG (7840 N); o = 30%; R4y = 460 kG (4500 N); R4z = 0; Rp: =
= 300 kG (2940 N); Rpy = 1090 kG (10 700 N).
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Rys. 1-17. Przyklad kratownicy obliczanej metoda Cremony

Obszary zawarte migdzy dwoma silami zewnetrznymi oraz obszary ograni-
czone trzema silami (pretami) oznaczamy cyframi, a sily i wezly bedziemy
oznacza¢ cyframi odpowiadajagcymi obszarom przylegajacym, np. sile P
oznaczamy przez 1-2%), sile w lewym prostopadlym precie — N, gérny
wezel — 1-2-7. Kratownice i wezly rozpatrywaé bedziemy zgodnie z ruchem
wskazéwek zegara. Budujemy wielobok sil zewnetrznych 1-2-3-4-5-6-1 (rys.
1-17b), ktéry powinien by¢ zamkniety, poniewaz uklad znajduje sie w réwno-
wadze.

*) Pierwsza cyfra — poczatek wektora, druga — koniee wektora.
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Zaczniemy od rozpatrywania réwnowagi wezla, w ktérym schodza sie dwa
prety, np. od wezla 10-4-5-6 (wezel B). Budujemy dla niego zamkniety
wielobok, obchodzac wezel zgodnie z ruchem wskazéwek zegara. Rozwazania
zaczniemy od ostatniej znanej sily 4-5. Sily 4-5, 5-6 wyznaczane sa podczas
budowania wieloboku sil zewnetrznych.

Z konea sity 5-6 (tj. punktu 6) na rys. 1-17b przeprowadzamy lini¢ réwno-
legla do preta 6-10. Zeby zamknaé wielobok w punkcie 4, nalezy z punktu 4
przeprowadzié linie réwnolegla do preta 104 do przecigcia si¢ jej z poprzednia
linia. W tenJsposéb otrzymamy punkt 10 i do rozpatrzenia wezla — wielobok
sil 4-5-6-10-4. 7 kolei w celu okreélenia znaku sily obchodzimy zbudowany
wielobok zamkniety zgodnie ze .strumieniem’ sil i odnotowujemy, ze sila
6-10 skierowana jest w lewo, a sita 10-4 w dél wzgledem rozpatrywanego
wezla B.

Oznacza to, ze sila 6-10 skierowana od rozpatrywanego wezla jest sily
rozciagajaca. Natomiast sila 104 skierowana w kierunku rozpatrywanego
wezla jest silg §ciskajaca. Znaki sil (rozciagajace — plus, $ciskajace — minus)
dogodnie jest zaznacza¢ na rysunku kratownicy obok preta (rys. 1-17a).

Przechodzimy do nastepnego wezla, majacego nie wiecej niz dwie sily
niewiadome, i wykonujemy analogiczna konstrukeje. Rozpatrujemy wezel
9-3-4-10, w ktérym przylozona jest sita P,. Obchodzimy wezel #godnie z ru-
chem wskazdwek zegara, rozpoczynajac rozpatrywanie od ostatniej sily znanej
3-4 (Py). Z punktu 10 (rys. 1-17b) przeprowadzamy lini¢ réwnolegla do sily
10-9, a z punktu 3 linie réwnolegla do sily 9-3. Przeciecie si¢ tych linii daje
punkt 9 i wartosé sit 10-9, 9-3. Obchodzimy wielobok 3—4-10-9-3 wedlug
strumienia sil i odnotowujemy, ze sila 10-9 jest skierowana w lewo w dél
wzgledem rozpatrywanego wezta. Oznacza to, ze gdy sila skierowana jest od
wezla, wowezas pret 10-9 jest rozeiagany, a gdy sila 9-3 skierowana jest
w strone wezla, to pret 9-3 jest scigkany.

Nastepnie rozpatrujemy kolejno wezly 6-8-9-10; 2-3-9-8-7; 1-2-7 (sila
7—1 réwna zeru) i sporzadzamy zestawienie sil.

Tabliea 1-1
I [ [ = [
Pret I—?“ 7T—& | §—8 ‘ H—10 | 0—4 | 8~ 10—6 | 27 ! 3—9
= | L | | IR 3 :
| |
Sila ] — 850 _;so‘ L 580 | —1080 | +820 | --300 II —1000 | —500
kG , ? | \
N) [(—9300)| (—2740)| (+5680), (—10700)|(+8040), (+2940) | (—9800) | (—4900)

Budowa planu sil przedstawiona jest na rysunku 1-17b.

Podobnie jak przy rozwiazywaniu kratownic metoda kolejnego rozwiazy-
wania wezléw, przy budowie planu sit Cremony ostatni wezel /-7—8-6 (wezel 4)
nie uwzgledniony w planie jest wezlem kontrolnym. .

Zadanie 4, Zbudowaé plan sil Cremony dla kratownicy przedstawionej na rys. 1-16a. Po«
réwnaé¢ otrzymane w pretach sily z rozwigzaniem wedlug metody kolejnego rozwigzywania
wezlow,

Zadanie 5. Zbudowad plan sil Cremony dla kratownicy przedstawionej na rysunku 1—165,
Poréwnaé ofrzymane w pretach sily z rozwigzaniem metodn kolejnego rozwigzania wesldw.

Rozpatremy szezegdlne przypadki budowy planu sil Cremony.

1. Jezeli podpory przylegaja do dwich konedw jednego preta (rys. 1-166), to podezas budowy
planu sil nie jest konieczne wezesniejsze okredlenie reakeji podpor. W istocie rzeczy rozpoczynajae
budowe od wezla, gdzie przylozona jest sila Py z prawa na lewo, dochodzimy do weztéw podporo-
wyeh, gdzie reakeje okresla si¢ bezposrednio z planu sil,
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2. Jezeli sily przylozone sa do wewnetrznych wezldw kratownicy (rys. 1-18), postepujemy
nastepujaco: sila P preylozona do wewnetrznego wezla A przeniesiona zostaje zgodnie ze swoim
kierunkiem na zewngtrzny obrys kratownicy do punktu B, Miedzy punktem B i wezlern 4 wsta-
wia sig fikeyjny pret AR, w ktérym sila, jak to wynika z sumy rzutéw sil na os I-1, réwna jest P.

s
£ B D
[
i7 Rys. 1-18
A Przyklad obeigzenia kratowniey

S

Ponadto uwidacznia sie takze, ze Noyz = Npy.
W ten sposoh wprowadzenie preta A B nie wplywa na rozlogenie sil w elementach kratownicy.
Dalej sporzadza sie plan sit w zwyklej kolejnogei.

Metoda przekrojéw poprzecznych (metoda Rittera)

W obliczeniach sit w oddzielnych pretach kratowniecy, lokalnie (nie roz-
patrujac calej kratownicy), pomocena moze sie okaza¢ metoda przekrojow
poprzecznych. Polega ona na wykonaniu przekroju przez trzy nie przecinajgce
sie w jednym punkecie prety (w tej liczbie i przez prety, w ktérych okredla
sie sily). Przekréj dzieli kratownice na dwie czedei (przekrd] poprzeczny).
Rozpatrzymy réwnowage jednej z odcietych czeéei kratownicy.

Zalézmy, ze potrzebne jest okreélenie sit w pretach oznaczonych na rysunku
1-19 dwiema kreskami. Dokonujemy przekroju POPIZecznego przez te trzy
prety i rozpatrujemy réwnowage ktérejkolwiek czedei kratownicy, na przyklad

9z

- e
*"A

Rys-_\. 1-19
Obliczanie sil w pretach kratowniey metods przekrojéw poprzecznych (metoda Rittera)

lewej. Oddzialywanie odcietej czeSci kratownicy' zamieniamy przylozonymi
w przekrojach pretéw niewiadomymi sitami N,, Ny, N,, ktére uwazamy za
rozciagajace. Jezeli po rozwiazaniu zadania otrzymamy minusowy znak sily,
swiadezy to o tym, ze pret jest éciskany. Pod dzialaniem sit R4, P;, N,, N,
N, lewa czedé kratownicy powinna sie znajdowad w réwnowadze.

Trzy réwnania réwnowagi mozna przedstawié w postaci dwéeh réwnan
rzutéw i réwnania momentéw lub w postaci trzech réwnan momentéw. Na-
piszmy trzy réwnania momentéw wzgledem wybranych punktéw. W celu
uproszezenia zadania, punktami powinny byé punkty przeciecia sie dwodch
pretow, w ktérych sily sa niewiadome. Tak wiee do réwnania momentéw wej-

24



dzie tylko jedna niewiadoma sila. Na przyklad w rozpatrywanym przypadku
moga wystepowaé punkty: O, — w celu okredlenia N, ; 0, — w celu okredlenia
N, oraz O, — w celu okreslenia Nj.
W ten sposéb réwnania momentéw beda mialy postaé:
_\: My = Ru(a+b)—Py-b+N; k=0
E Moy =—R4-c+Pya+ec)—Ny by =0

N Moy = Ra(@4-b-+d)—Py(b-+d)—Ny by =0

skad
~_ Py-b—Ra(a+b)
i\}_ —
BV =
v, Pila+o—Raco
* he
g =

i T

W wielu przypadkach jeden z rozpatrywanych punktéw zdaza do nieskon-
czonosci, poniewaz dwa z przecigtnych pretéw sa wzgledem siebie réwnolegle
(kratownice z pasami réwnoleglymi, rys. 1-20). W tym przypadku jedno
2 réwnah momentéw moze byé zastapione réwnaniem rzutéw na 0'§ wybrana
w odpowiedni sposéb.

Rozpatrzymy teraz kratownice o réwnoleglych pasach. Kratownice takie
mozna spotka¢ w konstrukcjach dizwigardéw skrzydel lub zeber.

Przeprowadzamy w kratownicy przekrdj poprzeczny przez gérny i dolny
pas oraz zastrzal (pezekréj I-I) i rozpatrujemy prawa czeé¢ kratownicy.

otaday B ; i : 1 - . . 4 5
4 VNN G 4*'1 AN T
AN e -
A ¥
N 7 :
AVEERY] * I--{—-r-—[---—{—J‘(

Rys. 1-20. Kratownica z pasami rownoleghymi Rys. 1-21. Obliczanie sit w pretach
kratownicy (zadanie 6)

Sily niewiadome jak zwykle traktujemy jako rozciagajace. Do okredlenia sil
w pasach, punkty, wzgledem ktérych zestawiamy réwnania momentéw, powin-
ny byé¢ wybrane na przecigciu sie paséw z zastrzalem (punkty 0,, 0,). Sile
w zastrzale nalezy oblicza¢ z sumy rzutéw sit na oé y, poniewaz w tym przy-
padku sity w pa.saeh dadza rzut na te of, réwny zeru. Rozpatrujac réw nowage
odcietej prawe] czedci otrzymujemy

2‘ Py=0= P+ P, 4Py +N,-cos(Nyy)

Ny— — Pl"l_'P2+P3
3 cos (N, )
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2 My =0=—P,(Lhi+bL)—P;-l,—N, -k

Nf =4 ____{)_1(314_;2}_"132 '1,'2
s h

D) My = 0=—Py(h-+l+ls)—Py(la+ls}—Ps Iy +-Ny-h

Py(l4-1s )+ Po(ly+-1s)+ Py - Iy

l\'rs = k

Okredlajac sile N, w stupku przeprowadzamy przekr6j I1-11 i ukladamy
réwnanie rzutéw na os v.

ZPy:O:Pl*]—Pﬁ*Ps—Nu
Ny=Pi+P, | Py

Na podstawie powyzszego stwierdzamy, ze shupki kratownicy beda roz-
ciagane, gérne pasy i zastraaly — &eiskane, a dolne pasy — rozeiagane.

Oczywideie, po zmianie kierunkéw za'-‘strza,low, otrzymamy zastrzaly-roz-
ciagane. W konstrukejach pretowych celowe jest rozmieszezanie zastrzaléw
w ten sposéb, aby w miare moznodei pracowaly one na rozcigganie, poniewaz
zastrzaly $ciskane moga ulec wyboczeniu. Dotyczy to szezegélnie zastrzaléw
o znacznej diugodei.

Zadanie 6. Obliczy¢ sily w pretach kratownicy oznaczonych na rysunku 1-21 dwoma kreskami,
poslugujac sie metodg przekrojéw poprzeeznych. P = 300 kG (2940 N), I = 300 mm. Niezbedne
wymiary okreéli¢ wedlug rysunku.

Zadanie 7. Obliczy¢ sily w pretach kratownicy, oznaczonyeh na rysunku 1-22 dwoma kres-
kami, poslugujae sig metoda przekrojow poprzecznych. P = 400 kG (3920 N):l = 200 mm.

Wekazéwka: uprzednio nalezy okredlié reakeje w zastrzale. Niezbedne wymiary okreslic
wedlug rysunku,

o < 1
A LPPP

*

i 4-5 7 B P T o P IR =

al

Rys. 1-22. Obliczanie sil w pretach kratownisy (zadanie 7)

Statycznie niewyznaczalne kratownice plaskie

Uklad, w ktérym liczba okreflanych sil niewiadomych réwna jest liczbie
réwnan statyki, jest statycznie wyznaczalny. Uklad, w ktérym liczba okresla-
nych sil niewiadomych jest wigksza od liezby réwnan statyki, jest statycznie
niewyznaczalny. Réznica miedzy liczba okreélanych sil i liczba réwnan statyki
stanowi stopien statycznej niewyznaczalnodci ukladu i liczbe tzw. ,.nadlicz-
bowych” niewiadomych.
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Jako ,,nadliczbowe”, niewiadome te traktujemy tylko dlatego, Ze nie sa
one okreslane réwnaniami statyki, a elementy warunkujace istnienie ,,nad-
liczbowych” niewiadomych nie sa konieczne do niezmiennoéci geometrycznej
ukladu (np. ,nadliczbowy™ pret ab kratownicy na rysunku 1-23a). Jednak
przy rozpatrywaniu pracy danego ukladu elementy te maja istotne znaczenie.

[t] b ¢

2 A=

a
;
[ b é b l

Rys. 1-23. Przyklad kratownicy statycznie niewyznaczalnej

Statyczna niewyznaczalnoéé¢ ukladu ma duzy wplyw na rozklad sil. Pray
tym sily (naprezenia) rozkladaja sie na elementy ukladu bardziej réwnomier-
nie, a ich maksymalne wartodci zmniejszaja sie. Oprécz tego zwieksza sie
trwaloéé ukladu. poniewaz podezas uszkodzen, np. fednego preta statycznie
niewyznaczalnej kratownicy, jej niezmienno$¢ geometryczna moze by¢ nie
Naruszona.

Uklady statycznie niewyznaczalne odznaczaja sie wieksza sztywnoscig niz
statycznie wyznaczalne, dzieki posiadaniu dodatkowyeh wiezéw — pretow,
podpor itd.

Nadliczbowymi niew mdomvml moga by¢ reakcje podpor. Wéwezas uklad
taki jest statycznie niewy z.naczalny w stosunku do reakeji podpér. Nadlicz-
bowymi niewiadomymi moga by¢ réwniez wewnetrzne sity konstrukeji. Wow-
czas uklad taki jest statycznie niewyznaczalny w stosunku do sit wewnetrz-
nych. Przedstawiona na rysunku 1-23¢ kratownica ma trzy skladowe w reak-
cjach podpdr, wzgledem ktérych kratownica jest statyeznie wyznaczalna.
Kratownica ta ma pretéw m, = 10, a wiec o jeden pret wiecej od liczby pretéw
niezbednych (m = 2.n—3 = 9). Jest wiec statycznie niewyznaczalna, a za
nadliezbowa niewiadoma mozna przyjac sile w precie ab.

Jezeli w ukladzie statyeznie wyznaczalnym rozklad sil miedzy elementami
konstrukeji zalezy tylko od warunkdéw réwnowagi ukladu lub jego czesei, to
w statycznie niewyznaczalnym ukladzie warunkéw tych jest za mato. Dlatego
tez do okredlenia sil w jego elementach konieczne jest rozpatrzenie odksztalcen
ukladu.

Wyznaczanie sil w pretach statycznie niewyznaczalnej plaskiej kratownicy,
majacej pret nadliczbowy ab (rys. 1-23a), przeprowadza sig nastepujaco.
Po odrzuceniu nadliczbowego preta ab i sprowadzeniu w ten sposéb kratownicy
do statyceznie wyznaczalnej, mozna znalezé §, —zmiane odleglosei miedzy
punktami ¢ oraz b w kierunku ab dla kratowniey przedstawionej na rysunku
1-23b%).

Zmiane odleglogéci miedzy tymi punktami, powstala od sil réwnych 1 kG,
dzialajacych w kierunku ab (rys. 1-23¢), oznaczamy przez ;. Pod dziataniem
niewiadomej sily X w nadliczbowym precie ab ta zmiana odleglodci bedzie X
razy wieksza, tj. X .8,.

Zatem z warunku trwalogci kratownicy wynika, ze sumaryczna zmiana
odleglodci miedzy punktami e i b, bedaca wynikiem dzialania obecigZenia

*) Metody okredlania odkszialcen kratownicy nie sa tutaj omawiane.
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zewnetrznego (8,) oraz sily X w precie ab (X - 8,), powinna sie réwnacé odksztal-
ceniu preta ab, tj.

= Xl
g+ X -8, = BF
gdzie:

| — dlugosé,

E — modul sprezystosci podhuzne;j,

I'— pole przekroju poprzecznego preta ab.

Stad znajdujemy wartodé sily X w precie nadliczbowym. Sily w pretach
danej kratownicy otrzymamy droga zsumowania sil, wywolanych przez pret
nadliczbowy (N,-X), gdzie N, —sily w pretach pochodzace od sit réwnych
1 kG, przylozonych do wezléw @i b.

Tak wiec

N =Ny+N,;-X

Rozdzial 3

BUDOWA I ELEMENTY OBLICZEN STATYCZNIE WYZNACZALNYCH
KRATOWNIC PRZESTRZENNYCH

Budowa kratownic przestrzennych

Warunki mocowania. Klasyfikacja

Rozpatrzone wyzej okreslenie kratownicy plaskiej oraz pojecie o jej nie-
zmiennofci, a takze zalozenie o przegubowym polaczeniu jej pretéw i praylo-
zenin obcigzenia w weztach, w pelni maja zastosowanie w odniesieniu do
kratownicy przestrzennej®),

Podpory kratownic przestrzennych dziela sie na:

1) przeguby przestrzenne; ich reakeja podporowa moze mieé rézny kierunek
i zawiera¢ trzy niewiadome skladowe wzdluz osi @, », z. Podpora taka
ekwiwalentna jest trzem pretom przecinajacym sie w jednym punkcie
(rys. 1-24a),

Rys. 1-24. Rodzaje podpdér kratownic przestrzennych

*}'W wezlach kratownie przestrzennych znajduja sig kuliste przeguby zapewniajgee swo-
bode obrotow wzgledem kazdej osi,
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2) przeguby plaskie; ich reakeja podporowa zawiera dwie niewiadome sklado-
we wzdluz dwdch osi w plaszezyznie prostopadlej do osi przegubu. Pod-
pora taka ekwiwalentna jest dwém pretom przecinajacym sie w jednym
punkcie (rys. 1-248),

3) rolki; ich reakeja podporowa przechodzi przez érodek rolki i jest prosto-
padla do powierzchni podporowej. Podpora taka ekwiwalentna jest jednemu
pretowi i zawiera jedng niewiadoma skladowa — wielko$¢é reakeji (rys. 1-24¢).

Urzadzenia podporowe ukladu przestrzennego statycznie wyznaczalnego
powinny zawieraé szesé¢ niewiadomych — odpowiednio do liczby réwnari sta-
tyki ukladu przestrzennego. Mozliwe sa w zastosowaniu nastepujace kombi-
nacje rozpatrzonych wyzej urzadzen podporowych:

— przegub przestrzenny i trzy rolki,

— przegub przestrzenny i przegub plaski oraz rolka,

— szesé rolek,

— trzy plaskie przeguby itd.

Jednakze wymagane jest przy tym, aby wszystkie reakcje podpér nie
przecinaly jednej prostej oraz nie byly réwnolegle wzgledem siebie.

W pierwszym przypadku moment sily zewnetrznej nie przechodzacej przez
jedna prosta, ktéra przecinaja reakeje podpér, nie moze byé¢ zréwnowazony
reakejami podpdr, poniewaz moment reakeji podpor wzgledem tej prostej
réwna sie zeru. W drugim przypadku rzut sily zewnetrznej, nie réwnolegle]
do reakeji podpér, na kierunek prostopadly do nich, nie moze by¢ zréwnowa-
zony reakejami podpér, poniewaz rzut na ten kierunek réwny jest zeru.

Podzial kratownic pod wzgledem sposobu umieszezenia na swobodne i za-
mocowane, ktéry zostal oméwiony w rozdziale 11, odnosi sie réwniez do kratow-
nic przestrzennych. Przykladem swobodnej kratownicy przestrzennej moze by¢
kratownica przedstawiona na rysunku 1-25¢, zad zamocowanej kratownicy
przestrzennej — kratownica pokazana na rysunku 1-25b. Zdjawszy zamocowa-

Rys. 1-25. Kratownice przestrzenne

ng kratownice z podpdr, plaski uklad abe uzyskuje swobode obrotéow wzgledem
be. Na rysunku 1-25¢ przedstawiono elementarna swobodna kratownice prze-
strzenna, a na rysunku 1-25d — zamocowana elementarna kratownice prze-
strzenna.

Pod wzgledem sposobu powstawania (formowania) kratownice przestrzen-
ne podobne ga do kratownic plaskich. Dziela sie one takze na proste i zlozone.
Proste kratownice przestrzenne otrzymujemy droga kolejnego dolaczania do
elementarnej kratownicy (rys. 1-25¢ 1 d) nastepnych wezléw za pomoea trzech
przecinajacych sie pretéw. Odlaczajac kolejno wezly oraz trzy prety laczace
kazdy wezel — proste kratownice przestrzenne mozna rozlozy¢ i otrzymaé
kratownice elementarna.
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Warunki niezmienno$ci geometrycznej i statyeznej wyznaczalnosci prostych
kratownic przestrzennych

Z warunkéw budowy prostej kratownicy przestrzennej wynika, ze jest ona
geometrycznie niezmienna. Wyprowadzmy z tych warunkéw wzajemny sto-
sunek miedzy liczba pretéw a liczba wezléw. Zacznijmy od swobodnej kra-
townicy przestrzennej. . .

Elementarna swobodna kratownica przestrzenna (rys. 1-25¢) ma cztery
wezly i szeéé pretéw. Dodanie do niej (n—4) nowych wezléw wymaga réwniez
dodania 3(n—4) pretéw. W rezultacie czego otrzymamy liczbe pretéw m =
= 64-3(n—4) = In—6.

Tak wiec warunek niezmiennoSci geometrycznej swobodnej kratownicy
przestrzennej ma nastepujaca postacé

m = 3In—6 (3)
gdzie:

m— liczba pretow,

n— liczba wezldow.

Warunek ten, podobnie jak w kratownicach plaskich, ogr:;micza liczbe
pretéw do minimum, niezbednego do niezmiennosci geometrycznej przy danej
liczbie wezléw.

Elementarna zamocowana kratownica przestrzenna ma jeden wezel®) i trzy
prety (rys. 1-25d). Dolaczenie (n—1) wezléw wymaga 3(n—1) pretéw. Otrzy-
mamy wtedy liczbe pretéw m = 3+4-3(n—1) = 3n. Tak wige warunek nie-
zmiennosei geometrycznej zamocowanej kratownicy przestrzennej ma postaé

m = 3n (4)

Kierujac sie poprzednimi rozwazaniami przy okreslaniu warunkéw wyzna-
czalnoéci statycznej kratownic plaskich, otrzymamy warunki wyznaczalnoseci
statycznej swobodnej i zamocowanej kratownicy przestrzennej, ktére zbiegaja
sie z warunkami ich niezmiennosci geometryeznej.

Rys. 1-26. Wycinek kadluba kratownicowego

Zadanie 8, Sprawdzié niezmiennogé geometryczng i wyznaczalnoéé statyezng wyeinka
kadluba kratownicowego przedstawionego na rysunku 1-26.

*) Wezlow podporowyeh do obliezen nie wprowadza sie.
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Wyznaczanie sil w pretach kratownic przestrzennych

Obliczanie kratownic przestrzennych metoda kolejnego rozwigzywania wezlow

Metoda tego obliczania podobna jest do metody kolejnego rozwiazywania
wezléw. Zaczynamy od wezta, w ktérym schodzi sig nie wigcej niz trzy prety
(trzy sily niewiadome). Wydzielamy myslowo ten wezel i przykladamy do
przekrojow pretéw sity niewiadome zakladajac, ze sa to sily rozciagajace.
Nastepnie znajdujemy je przez ulozenie trzech réwnati réwnowagi wezla.

Okreglenie cosinuséw katéw miedzy silami a osiami zastepuje sie okreéle-
niem cosinuséw katéw miedzy kierunkiem pretéw a osiami:

cos(l, x) :-%z—

cos(l,y) = E;’

cos(l,z) = -E;-
gdzie:
lz, ly, l: — rzuty preta na osie x,y, z, ktére okredla si¢ wedlug rysunku

technicznego,
| — dlugoéé preta, ktora oblicza sie ze wzoru:

I=Vo+L+
Jezeli przy tym wystepuje kilka pretéw, obliczenie wygodnie jest zestawié

w formie tabelarycznej (tablica 1-2).
Tablica 1-2

- i |
Pret Iz [ I: | cosilir) cos (1, 1) ! cos(l,z)

| - et
1—3 a h ] ¢ I| i|

s et 1, I
2—3 P I d Visn+g | = b &
1 | ¥ | 1

3—1 b N { |

Sily oznacza sie tak samo, jak w kratownicach plaskich, tj. sila ujemna
oznacza Sciskanie, a sila dodatnia — rozciaganie.

Odcinajac rozpatrywany wezel i zamieniajac jego oddzialywanie otrzymany-
mi sitami w pretach, przechodzimy do nastepnego wezla z trzema silami nie-
wiadomymi itd. Z warunku powstawania prostej kratownicy przestrzennej
wynika, ze w ten sposéb mozna rozpatrzy¢ wszystkie wezly i obliczy¢ sily
we wszystkich pretach.

Przyklad 4. Rozpatrzymy kratownice przedstawiona w dwéch rzutach poziomych na rysunku
1-27a. Sila zewnetrzna przedstawiona jest w formie rzutéw Py, Py, P:.

Wybieramy uklad wspélrzednych @, y, z (rys. 1-27a). .

Z kolei wydzielamy wezel 3, przykladamy w przekrojach pretow sily rozeiagajace (od wezla 3,
rys. 1-27b) i ukladamy trzy réwnania réwnowagi wezla

2 Py =0=Py+ Nz-4-cos(lg-¢, «) — N1-3-cos(lz-3, v) — Np-g-cos(lz-3, x)
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2 Py = 0= Py—N3-4-cos(la-¢4, y)+ Ni1-3-cos(li-3 y)—No_g cos(le-3, 1)
Z P, = 0= Py4Ns-a-cos{ls—, 2)+ N1z -cos(li-3, 2) +Ne-3-cos(l2-g, 2)

Nastepnie zestawiamy tablice stosunkdw geometryeznych.
Wielkozé rautéw okreslamy wedlug rysunku 1-27aq.

Rys. 1-27. Przykiad wyznaczania =il kratownicy przestrzennej

Rozwigzujac przytoczone wyze] trzy réwnania réwnowagi, mozemy obliczyé trzy sily nie-
wiadome: Nj—g, Ne-g, Nzr

Zadanie 9, Dany jest treypretowy wspornik (rys. 1-28), na ktérym zamocowana jest rolka
oheigzona silg P, skladowe ktorej P, = P, = 300 kG (2940 N). Znalezé sity w pretach wspornika.

Obliczanie kratownic przestrzennych metoda przekrojow poprzecznych

Obliczanie kratownic przestrzennych metoda przekrojéw poprzecznych
podobne jest do obliczania kratownic plaskich metoda przekrojéw poprzecz-
nych. Réznica polega jedynie na tym, ze momenty w rozpatrywanym przypad-
Rys. 1-28. Wspornik kratownicy

Rys. 1-29. Sposdb okreslenia
momentu sity wzgledem osi
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ku powstaja nie wzgledem punktu, lecz wzgledem wybranej osi, ktéra bedziemy
nazywali osia momentéw. Przypomnijmy, Ze momentem sily wzgledem osi
nazywamy iloczyn rzutu Py sily P na plaszezyzne S prostopadia do osi O — O
i ramienia % rzutu wzgledem osi O — O (rys. 1-29).

_i.wu:PN'k

7 okredlenia tego wynika, ze:

a) jezeli sila przechodzi przez o§, to jej moment wzgledem osi réwny jest zeru
(ramie réwne zeru),

b) jezeli sila jest réwnolegla wzgledem osi, to jej moment wzgledem osi jest
réwny zeru (rzut sily na plaszezyzne prostopadla do osi jest réwny zeru).
Przyklad 5. Okredlié¢ sily w pretach mocujgeych silnik turbinowy (rys. 1-30a). Jest to szesé

pretéw preymocowanych do kadluba w wezlach 1, 2, 3, 4. Dana jest sila zewnetrzna P, ktérej
skladowe sg P,, P.. Skladowa Py réwna sig zeru. Osie wspélrzednych pokazane sa na rysunku.

Rys. 1-30. Wyznaczanie sil w pretach loza kratownicowego silnika turboodrzutowego

W zwigzku z symetria obeigZenia i symetria konstrukeji wzgledem osi z sily w symetryeznie
rozmieszezonych pretach beda réwne

Ng-1= Ng4-¢, Ns-1= Npg, Nsg=Niy

W ten sposéb zadanie z szescioma niewiadomymi sprowadza sie do zadania, ktére ma tylko
trzy niewiadome.

Réwniez w konstrukeji niesymetryeznej zadanie byloby moiliwe do rozwigzania (chociaz
znacznie bardziej skomplikowane), poniewaz przy szefeiu niewiadomych posiadamy szeéé réwnai
réwnowagi.
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Okreslamy z kolei sily w pretach 5-4, /-3, Przeprowadzamy preekrdj poprzeczny I-11 (wy-
godniej przeprowadzi¢ bezposredni przekrd) w wezlach 4 i 3, o ezym przekonamy sie péZniej)
i wybieramy of momentéw przechodzacg przez wezly 11 2. W tym przypadku sily niewiadome
dzialajace w ezterech pretach (6-1, 6-2, 51, 7-2) przechodzae przez to os dadza momenty wzgle-
dem osi réwne zern, a wiec nie wejda do réwnania momentdw. Do*przekrojow pretow i-4, =3
przykladamy niewiadome rozeiagajace sity Ns—¢, Ny-zi kazdg z nich rozkladamy na trzy niewia-
dome nam skladowe

Nig-tyzr N-tyo Nty Nig-8z No-gi2e Nr-3ys™

Ukladajac réwnanie momentéw wzgledem osi 1, 2, stwierdzamy, ze sily
N(35-4)z i N(p-3): przechodzy przez of 1, 2 i daja wzgledem niej moment réwny
zeru (thumaczy to dogodnosé wyborn przekroju poprzecznego z, wezléw 3 i 4)
skladowe N(5_4)y i N(r.3)y réwnolegle wzgledem osi 1, 2 daja moment wzgledem
osi 1, 2, réwniez réwny zeru.

Woéwezas otrzymamy

E Mys = 0 = Py-h—Py(a+b)—2N 541 20*%)
skad

Px ‘}?—Pz(af—i"-b)
I’T = —— —
Mo =—"""10%

Sile Ns_4 obliczamy ze wzoru

b2 N(5—4)s
§-4

= cos(lrg2) Hagi

Cosinusy katéw miedzy pretami i osiami okreélamy réwniez za pomoca
wzajemnych stosunkéw geometrycznych. Na przyklad:

Usa)z _ i
bi YRR (0,50

cos (l5-42) =

Jezeli sile N; 4 otrzymamy ze znakiem minus, oznacza to, ze pret 5-4 jest
deiskany.

Do okredlenia sit Ny ;, Ny wybieramy o§ 5-7. Wykonujemy przekroj
poprzeczny w punkcie 6 — przekr6j I11-11 (rys. 1-30b). Nastepnie przykla-
damy w przekroju sily niewiadome Ny ;, N i rozkladamy je wzdluz osi.
Momenty sil w pretach 5-1, 7-2, 5—4, 7-3, sily P, oraz skladowe sit Ngpe,
N2z, Ng-nys Ng-2yy wzgledem osi 57 réwne sa zeru, jako przechodzace
przez of lub réwnolegle wzgledem osi.

Z ﬂffs-:r == —Pz -a,—[—.‘.’- . qun; O,Sd

P:-a Ng-n
Nig-g= : Nopg=—r22 _
st el T T coslliiis)

= Nego

Sily w pretach 5-1, 7-2 okreéla si¢ analogicznie. Przyjmujemy, Ze 0§ mo-
mentéw przechodzi przez linie plaszezyzn, w ktérych leza prety 6-1, 6-2, 54,
7-3 (punkt 0 na rys. 1-30b).

*) Nie wnosi to nowych niewiadomyeh, poniewaz skladowe sily zwigzane sq z silami poprzez
cosinusy katow, na przyklad N@-4y5 = N5-dcos (l5-4. 2) itd.
*%) Wspélezynnik ,,2” przed N5y, mowi o tym, ze Nj-g= Npg.
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Zadanie 10. Obliczy¢ sily w 4 pretach mocujgeych silnik 1 w wezle B (rys. 1-31). Dane:
P = 10 000 kG (98 000 N), T' = 5000 kG (49 000 N), @ = 20 cm, b = 80 em, ¢ = 50 em, @0 = 45°.
Wezel B jest to plaski przegub, dajaey skladowe sil Rpy, Bp,. Skladows R, = 0,

Sposéb rozkladania kratownic przestrzennych na kratownice plaskie

Sposéb ten stosuje sie w praypadku, gdy kratownica przestrzenna zbudo-
wana jest z szeregu kratownic plaskich (ma to miejsce na przyklad w konstruk-
cji kadlabéw kratownicowych — rys. 1-32)%).

Aby rozlozy¢ sily pomiedzy cztery kra-
townice plaskie, wstawia sig zastrzaly po
przekatnej w plaszezyznach prostopad-
lyeh do osi kratownicy przestrzennej (na
rys. 1-32 przedstawione sg jedynie za-
strzaly czolowe 1-8 i 2-7). Zapewnia to
bardziej réwnomierne obcigzenie czterech
kratownic plaskich i jednoczeénie wpro-
wadza do konstrukeji statyczng niewyzna-
czalno$é. Liczba . madliczbowych’ niewia-
domych{(stopien statycznej niewyznaczal-
nosci) réwna sie liczbie wewnetrznych za-
strzaldw przekatnych, poniewaz czolowe
zastrzaly przekatne (I-8, 2-7) okazuja sie

2 % |
7 .
rf < 3
A
L ! -1
i~/ ;JE. ;
4l i‘/?/' i VAN "
§ / 7
4 P 7
Rys. 1-31. Obliczanie sil w pretach Rys. 1-32. Rozklad kratownicy przestrzen-
i wezle do moecowanis silnika nej na kratownice plaskie

niezbedne z warunku niezmiennodci geometrycznej kratownicy. Nietrudno
si¢ o tym przekonaé poprzez sprawdzenie warunku statycznej wyznaczal-
nosci i niezmiennodci geometrycznej, przedstawionej na rysunku 1-32 kra-
townicy, wedlug wzoru

m = 3n—6

Liczba wezléw n = 16; potrzebna liczba pretéw m = 3.16—6 = 42,

Faktyezna wiee liczba pretéw (zakladamy istnienie dwoch wewnetrznych
zastrzalow przekatnych) wynosi 44. Wynika stad, ze ukiad jest dwukrotnie
statycznie niewyznaczalny.

Uwzgledniajac, ze sily w wewnetrznych przekatnych sa niewielkie i ze
nieduzy jest takze ich wplyw na sily w kratownicach plaskich oraz w celu
uproszezenia obliczen, przyjmujemy nastepujace zalozenia.

Zakladamy, ze przedstawiony na rysunku 1-32 rozklad zewnetrznych sit
na kratownice plaskie zapewniaja zastrzaly przekatne.

*) Slupki i zastrzaly dolnej oraz lewej boeznej kratownicy plaskiej na rys. 1-82 nie sg uwi-
doeznione.

35



Kazda kratownice plaska rozpatrujemy jako pracujaca niezaleznie od po-
zostalych pod obcigzeniem dzialajacym w plaszezyznie kratownicy. Sily w ele-
mentach, ktére sa wspélne dla przyleglych kratownic plaskich, okreslamy
sumowaniem algebraicznym sil otrzymanych w tych elementach podeczas
rozpatrywania kazdej kratownicy z osobna.

Rozpatrzmy kolejnos¢ okreslania sil w pretach kratownicy. Sity Py, Pa, P,
P, obciazajace kratownice dzialajaca w plaszezyznie poziomej i pionowe;j.
Na przyklad sity Py obciazajg kratownice pionowa 1-2-6-5, sily Py — kratowni-
ce pionowsa 4-3-7-8, sily Py i P, — kratownice poziome 1 "2 3 4i odpowiednio
5-6-7-8. Tak wigc sily w pretach kratownic mozna bez trudu obliczy¢ jednym
z przytoczonych wyzej sposobdéw. Pasy kratownicy sa wspélnymi elementami
dla przyleglych kratownic plaskich. Na przyktad wspdlnym pasem dla kra-
townic 1-2-3-4 1 3-7-8—4 jest pas 4-3. Zatem sile N w rozpatrywanym odcinku
znajdziemy jako algebraiczna sume sit N’ i N otrzymanych podezas rozpa-
trywania kratownic 1-2-3-4 oraz 3-7-8—4

N = N'4N"

Rozdzial 4

PRETY SCISKANE

Stateczno$¢ pretéw Sciskanych

W konstrukeji samolotu spotykamy czesto $ciskane prety cienkoscienne.
Moga to by¢é zastrzaly skrzydla, golenie podwozia oraz prety plaskich i prze-
strzennych kratownicowych konstrukeji kadluba, loza silnika, dzwigaréw
skrzydla itd. Specyfika pracy cienko$ciennego preta $ciskanego polega na tym,
ze pret taki ulega odksztaleceniom z powodu ugiecia (skrzywienia) jego osi
(ogdlna utrata statecznogei) lub z powodu deformacji écianki (miejscowa
utrata statecznodei). Odksztalcenia te nosza nazwe wyboczenia. Na rysunku
1-33a pokazana jest ogélna utrata statecznodei, a na rysunku 1-33b — miejsco-
wa utrata statecznodci preta sciskanego.

Rozpatrzymy ogélna utrate statecznosei preta. Co oznacza statecznosé preta?

a b
£ V;’fr lgff

|
J T

8
Rys. 1-33 Rys. 1-34
Przyklady utraty statecznosei przez pret Utrata statecznodei przez pret
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Jezeli Sciskany pret — zgiety przez niewielka sile poprzeczng powraca do
swojego poczatkowego polozenia po zaprzestaniu oddzialywania tej sily,
oznacza to, Zze réwnowaga jego jest stala. Inaczej mowiac, pret taki jest sta-
teczny (rys. 1-34a). Jezeli sila $ciskajgca P powiekszy sie, zaprzestanie oddzia-
lywania poprzecznej sity AP moze nie doprowadzi¢ do powrotu preta do
poprzedniego stanu. Pret pozostanie nadal zgiety (rys. 1-34b). Taka réwnowage
nazywamy obojetna, a odpowiadajaca jej sila §ciskajaca nazywana jest sila
krytyczng Py, Dalsze powiekszanie sily Sciskajacej (P > Pyy) spowoduje znacz-
ny wzrost zgiecia preta pod wplywem sily poprzecznej. Tak wige praktycznie
sifa krytyczna dla preta éciskanego bedzie sila maksymalng. Sile krytyczna
okrefla sie réwniez jako sile utrzymujaca pret w stanie niewielkiego wygiecia.

Wzér sformulowany przez L. Eulera sluzacy do okrelenia sily krytyecznej
zaklada, ze naprezenia w ciskanym elemencie nie przewyzszaja granicy pro-
porejonalnosei (w granicach stosowania prawa Hooke’a).

Wzdér ten ma nastepujaca postaé

2. .
Py=o® ¥ , (5)
gdzie:

¢ — wspéblezynnik uwzgledniajacy sposéb zamocowania koneéw preta
(wspélezynnik osadzenia),

E — modul sprezystodci materiatu preta,

J — moment bezwladnodci przekroju preta wzgledem osi mniejszej
sztywnosdci, tj. mniejszy z dwoch réwnikowych momentéw bez-
wladnoéci wzgledem osi centralnych,

I — dlugoéé preta. .

Na rysunku 1-35 przedstawiono niektdre sposoby zamocowywania koticéw
preta, polozenie zgietej osi preta oraz odpowiadajace tym sposobom wartosci
wspblezynnika osadzenia.

,:% ; ) ;
¥ \ /
-\\ \ /
\ \ [
| | |
Rys. 1-35 } !J
Sposoby zamocowania h /
koneéw preta / ff
‘ mfw: ‘T
Karice Korce  Jeden kaniec

rle  osadzone 0sadzony,arugl
p&f’g_gg&aw c=4 swobodny
o= ? = %

Najezescie] spotykanym w praktyce sposobem zamocowywania koncow
preta jest sposéb posredni miedzy przegubowym (koniec swobodnie obraca sie)
a osadzanym (koniec nie obraca sig). Wspdlezynnik dla takiego zamocowania
przyjeto ¢ = 2.
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Inna postaé¢ wzoru Eulera otrzymamy z réwnania (5) dzielge obie czesci
réwnania przez pole przekroju poprzecznego preta F.
Pyr n2-F J
—= (s} —_— W e
B R E
gdzie oy — naprezenie krytyczne.
Nastepnie wykorzystujemy znany wzér z wytrzymalodei materialéw.

J

X

gdzie ¢ — minimalny promien bezwladnodci przekroju; % oznaczamy przez A.

Wéwezas otrzymamy

2 2 2,
= i-g_‘_c. "‘)E (6)

&

Wartosé A = -%- nazywamy smukloscia preta. Charakteryzuje ona wytrzy-

maloéé preta na wyboczenie pod dzialaniem sit podluznych.

Wyhoczenie pretéw sSciskanych poza granice proporcjonalnosei (granica Hooke’a)

Powiedziano wyzej, ze wzoér Eulera jest stuszny przy zalozeniu, iz naprezenia
W sclskanym elemencie 6.<oprop, gdzie Oprop — granica proporc;ona]noscl

Tak wigc przy oy = Oprop Otrzymamy graniczna (najmniejsza) wartosé
A = Ag, przy ktorej wzér Eulera jest sluszny

Po podstawientu do wzoru (6) oprep i Ag, otrzymamy dla przegubowego
zamocowania koneéw (¢ = 1)

2B B
Cprep — "F; Ap=mn ‘l/‘ (7)

Gprop

Dla stali stopowej obrobionej cieplnie do granicy wytrzymalodci oy =
= 12000 kG/em® (1176 MN/m2) przy oprop = 8000 kG/ecm? (784 MN/m?),
E = 2.10° kG/em? (19,6-10* MN/m?), otrzymujemy Az~ 50; natomiast dla
duraluminium przy op = 4000 kG/em?® (392 MN/m?), oprep = 2100 kG/em?
(206 MN/m?) i E = 7-10° kG/cm? (6,86 -10* MN /m?) otrzymujemy g = 60.

Przy L < Ag (tj. przy powiekszeniu promienia bezwladnodci przekroju lub
zmniejszeniu dlugosei preta), smukloéé preta jest tak mala, ze oy, otrzymujemy
wieksze niz oprop. W tego rodzaju przypadkach stosuje sie réwniez inne wzory
doswiadezalne, z ktérych jednym jest wzér Tetmajera.

Ma on postaé

Okr = Owseisk (1—@-A)
gdzie:
Ouéeisk — granica wytrzymalodei na §ciskanie,
A — smuklodé preta,
a — wspolezynnik zalezny od materialu, ktdéry okreélany jest
7 WzZoru

a_(l._ “vf_oz_).i. Oprop.
Ow dcizk K E
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7 kolei rysujemy we wspolrzednych oiy i & krzywe wedlug wzorn Eulera
(6) i Tetmajera, otrzymujac hiperbole Eulera (rys. 1-36 — linia ciagla) i prosta
Tetmajera (linia przerywana).

6k 1 Krzywa doswiadczaing

O soisk (=L

Krzywa Eulera

Rys. 1-36. Krzywa Eulera 6prop ———3%
i prosta Tetmajera

Frosta letmajera

S

|
|
1
|
l i

Doswiadczalne krzywe oy, w zaleznosci od A na odcinku & > Az zbiegaja si¢
z hiperbolg Eulera. Przy A < Az do$wiadczalna krzywa (linia z kresel\ ikropek —
rys. 1-36) odbiega od krzywej Eulera przyblizajac sie do prostej Tetmajera.

Obliczanie pretéw Sciskanych

Aby umozliwi¢ obliczanie wyboczenia pretow o réznych przekrojach,
w Centralnym Instytucie Aero-i Hvdrodvnamwznym ZSRR otrzymano krzywe
do$wiadezalne uwzgledniajace rézne zamocowania pretéw wykonanych z réz-
nych materialéw. Na rysunkach 1-37 do 1-41 przedstawione sa krzywe dla
pretéw o przekroju rurowym oraz dla ksztaltownikéw gietych i prasowanych.

Na rysunku 1-42 pokazano innga posta¢ krzywych zaleznoéci sily krytycznej
od dlugoéci rur duraluminiowych o réznym przekroju poprzecznym. Takie
wykresy mozna sporzadzaé i dla innych unzywanych typdw przekrojéw po-
przecznych.

Cheae obliczy¢ naprezenie krytyczne miejscowej statecznosei preta cienko-
Seiennego, poslugujemy sie wzorami pdlempiryeznymi i wykresami. Jezeli
chodzi o prety o przekroju rurowym, to

s D8 B *)
O'kri B e =1 (8)
5
gdzie:
E — modul sprezystosei materialu preta,
D — érednica zewnetrzna rury w mm,
& — gruboéé $cianki w mm,
a w przypadku ksztaltownikéw :
Umie:s{ =k _,_E'_ {g}

b 4
(5)
gdzie:
E 18— jak we wzorze (8),
b — szerokodé obliczanego elementu przekroju,
k — wspélezynnik, ktdry zalezy od stosunku szerokosci @ do b (ele-
mentu sasiedniego i obliczanego na rys. 1-43).

*) Wzér ten stuszny jest wtedy, kiedy um'ai‘p‘c < Oprop-
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duraluminiowego

Polozenie obliczanego i sasiadujacego z nim elementu charakteryzuja trzy
przypadki 1, 2, 3 przedstawione na rysunku 1-43, z ktérych kazdemu odpowia-
da inna krzywa.

Rzecz jasna, ze z warunkéw stale] wytrzymalodci nalezy dazy¢ do uzyskania
jednakowej wartodei o, i olitise,

Tak wiec podezas obliczania na wytrzymaloéé preta Sciskanego przy danej
sile $ciskajacej P i wymiarach preta nalezy okreélié:

1)i= i- o Z
) i= i raz o,

41



%
(¥) J?Sf? T
(58800) 6000

_ Durdluminium 06|
6 =44KG/mm? (431 M)m?)

(49000) 5000

4000

Ty
S
=

Sita krytyezna

2000

(9800) 1000

|
7 a4 40 60 80w 20 Mo 80 783/ em
Jlugosé rury

Rys. 1-42. Krzywe zaleznooi sily krytycznej od dlugosei rur duraluminiowych o réznych prze-
krojach poprzecznych

K

7 Cezl | &

5 \Z Glfl_tf

i W

|. I

Eay == — Rys. 1-43. Wykres wspolezynnika & w za-
s, 124 | leznodei od stosunlku szerokodei a do b
S 74 s T:—‘Ii i F"—| ksztaltownika
2 o L
L Y (o el el R O AR
S S %

7 i — 08 4=

a8 | |

: a

g or 02 03 04 45 46 67 08y

2) graniczne (niszczace) naprezenie Sciskajace preta, wynikajace z warunkéw
ogélnej statecznosei preta

O =[ (%) wedlug wykreséw (np. rys. 1-37 — 1-41),
3) cglr“"j“ wynikajace z warunkéw miejscowej statecznodci preta wedlug wzo-
réw (8), (9),

4) naprezenie dzialajace o = —;, gdzie F' — pole przekroju preta.

Naprezenie dzialajace ¢ poréwnuje si¢ z jednym z dwéch mniejszych na-
prezen oy lub oy, olieRe,
Warunek wytrzymalodcei preta
g é Okr
G < g

Postugujac sie wykresami Py, = f(I), przy obliczaniu preta nalezy przede
wazystkim okredlié:
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1) Py, na podstawie wykresu, :
2) za pomoca wzoréw (8), (9), opie#® i sile krytyczna PR warunkujaca
miejscowq utrate statecznosci
P:{r}le]&u - Gﬁrﬂcj“ .F
Warunek wytrzymalogei preta
P L Pre
lub
P < ppicie
Przyklad 6. Sprawdzié¢ wytrzymaloié zastrzalu ramy silnika o przekroju rurowym, wyko-
nanego ze stali chromokrzemowe]j 30HGSA przy 6, = 12 000 kGfem? (1176 MN/m?), o przekroju
poprzecznym D d = 6058 mm 1 dlugosei I = 1300 mm, $ciskanego silg P = 15000 kG

(147 000 N), Dla podpor zastrzalu przyjmujemy o = 2.
Najpierw znajdujemy:

F = 1,854 om®; ¢ = ; — 70,7 kG/mm? (693 MN/m?)

0

Lo

09; A= —=62.
2

=

Z kolei na wykresie na rysunku 1-39 dla stali 30HGSA przy o, = 12 000 kGfem? (1176
MN/m?) znajdujemy oy = 84 kG/mm* (822 MN/m?).

Nastepnie okredlamy o;“riej“ ~~ 100 kG/mm? (881 MN/m?) ze wzoru (8). Poniewaz ukrcol‘z_“’l“,
warunek wytrzymalodei o < oir spelnia sie. Pret jest wylrzymaly.

Zadanie 11. Sprawdzié wytrzymatodé preta deiskanego wykonanego z duraluminium z podpo-
rami czolowymi. Zakladamy, ze P = 1600 kG (14 700 N), I = 40 em; przekrdj preta podany jest
na rysunku 1-44,

Zadanie 12. Dobraé wymiary eiskanej przegubowo opartej rury wykonanej z duraluminium
przy £ = 5000 kG (49 000 N), 7 = 100 em.

Na zakoriezenie niniejszego rozdzialu rozpatrzymy pokrétee prace Sciska-
nego mimoérodowo preta. Zalézmy, ze rozpatrujemy sciskany pret z poczatko-
wa krzywizng osi Fi,x (rys. 1-45).

Dzialajacy w przekrojach preta poczatkowy moment zginajacy My = P-f
wywola powigkszenie poczatkowego ugiecia, powodujac wzrost ramienia sity P

S |
-/

v
!

=
14

- h
e e

Rys. 1-44. Przekroj preta

Rys, 1-45, Pret feiskany ~=may
i zwigkszenie My, a to z kolei spowoduje zwigkszenie ugiecia itd. W pracach
o wytrzymalosci materialéw méwi sie, Ze jezeli sila &ciskajaca P jest mniejsza
od sily krytycznej P, to narastanie ugie¢ slabnie i przy pewnym ugieciu
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¥max Dastepuje rownowaga preta. W miare przyblizania sie silty P do Py, na-
rastanie ugieé staje sie coraz intensywniejsze i przy P = Py, zréwnowazone
polozenie preta teoretycznie odpowiadaé bedzie nieskoriczenie duzej wartodci
Ymax (11). Zniszczenie preta jednak nastepuje przy P < Py pod wplywem
dodatkowego ugiecia.

Naprezenia w Sciskanym i zginanym precie okresla sie na zasadzie sumo-
wania naprezen pochodzacych od éciskania i zginania
P Mynas

S RS

(10)

gdzie:
Mygmax = P Ymex — maksymalny moment zginajacy,
W — wskaznik wytrzymalosci preta.
Maksymalne ugiecie ymqx okrefla sie za pomoca nastepujacego wzoru:
N (1)

j WA V=i

Pk_r .

Tak wiec jezeli pret jest wytrzymaly, naprezenia otrzymane za pomoca
wzoru (10) odpowiadaja warunkowi:

O < Cw

gdzie oy — granica wytrzymalodci materialu preta.

Rozdzial 5

ZASADY OBLICZEN KONSTRUKCJI CIENKOSCIENNYCH

Sciskane plyty cienkie

Naprezenia krytyczne plyt nieusztywnionych

Charakterystyczna cechg wspdlezesnych konstrukeji lotniczych jest sto-
sowanie konstrukcji cienkodciennych z pokryciem pracujacym na zginanie
i skrecanie.

W poezatkach rozwoju budowy samolotéw role zewnetrzne] powloki skrzydla, kadluba
i usterzenia samolotu odgrywalo pokrycie pléeienne naciggnigte na drewniany szkielet. Pokrycie
pracujge na rozeigganie przenosilo obeigzenie aerodynamiczne na szkielet samolotu, Szkielet pod-
legal zginaniu i skrecaniu, podezas gdy pokrycie nie bralo udzialu w pracy na zginanie i skrecanie,
Tak byly wykonywane skrzydla samolotéw, ktéryeh konstruktorami byli J. M. Gakkiel, D.P. Gri-
gorowicz i inni. Jednak juz od dawna konstruktorzy starali sig zastosowad takie pokryeie, ktore
by moglo pracowac na zginanie i skrecanie. Rosyjski konstruktor J.J. Stieglau pierwszy zastoso-
wal sztywne (sklejkowe) pokrycie skrzydia. Z kolei w samolotach ANT-4 i ANT-6 w latach
trzydziestyeh znany konstruktor samolotéw AW, Tupolew zastosowal juz sztywne pokrycie
# blachy falistej. Jednakie w tych konstrukejach pokrycie takie wykorzystywane bylo jeszeze
rzadko. b

Zbudowanie tzw. ,noénego’” pokrycia stalo sie dopiero mozliwe wowezas, kiedy zostala
opanowana produkeja metali o stosunkowo duzej wytrzymalodei przy niewielkim ciezarze wlasei-
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wym (np. dursluminium) oraz kiedy opracowano teoretyczne zasady wytrzymaloedei i metody
obliczen cienkodeiennych konstrukeji. Duze zaslugi w tym zakresie polozyli tacy uczeni, jak
W.Z. Wlasow, W.N. Bielajew, A.A. Umanskij, J.G. Odinokow i inni,

Rozpatrzymy $ciskang plyte bez wzmocnien (rys. 1-46a) obciazona na
dwéch krawedziach. Dwie pozostale krawedzie nie sg obciazone. Pod wplywem
naprezen nazywanych krytyeznymi plyta traci statecznosé deformujac sie.
Dalsze zwiekszanie sily éciskajgcej praktycznie jest niemozliwe, poniewaz na-
wet najmniejszy jej przyrost powoduje szybkie powigkszanie odksztalcenia.
Nalezy przy tym zaznaczy¢, ze naprezenia wystepujace we wszystkich prze-
krojach plyty, prostopadlych wzgledem silt Sciskajacych, sa jednakowe.

Na rysunku 1-46a przedstawione sa przekroje plyty w réznych plaszezyz-
nach. Praca takiej plyty jest podobna do pracy preta na wyboczenie.

Rys, 1-46. Plyty dciskane

Rozpatrzmy teraz te sama plyte podparta na wszystkich jej krawedziach
(rys. 1-46b). W tym przypadku, w razie utraty przez plyte statecznogci,
obeigzenie jej mozna jeszeze zwiekszyé dzigki elementom plyty (w przekroju
2-2), znajdujacym sie w poblizu podpartych krawedzi, ktére to elementy po-
zostaja nadal prawie proste. Przy tym wzrost obciazenia bedzie wywolywal
zwigkszanie naprezeni w tych elementach, a naprezenia w elementach odleglych
od krawedzi réwnaé sie beda oy,.

Nastepnie rozpatrzymy jak zmienia sie rozklad naprezent w przekroju 3-3
(rys. 1-46b) w miare zwigkszania sity Sciskajacej. Wykres przytoczony na ry-
sunkn 1-47a odpowiada momentowi utraty statecznosci plyty. W tym przy-
padku naprezenia krytyczne sa jednoczesnie naprezeniami $rednimi (o)
i maksymalnymi (oma). Wraz ze zwiekszeniem sie sily Sciskajace] wykres
zmienia swoja postaé (rys. 1-47b, ¢, d). Na rysunku 1-47d mamy taka sama
wartosé oy, oraz znaczny wzrost i 1 oma. Nalezy podkredlié, Ze naprezenia
krytyczne plyty podpartej wzdluz czterech krawedzi (rys. 1-46b) sa znacznie
wyisze od naprezen krytycznych plyty podpartej tylko wzdluz dwu obeiazo-
nych krawedzi (rys. 1-46a).
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Naprezenia krytyczne dowolnie zamocowanej i dciskanej na dwéch kra-
wedziach plaskiej plyty oblicza si¢ wedlug teoretycznego wzoru

crk,:u,g-k-i (12)

B

i zaleza one od materialu charakteryzujacego si¢ modulem sprezystosci K,
od grubosei plyty 8, od wymiaru obciazonej krawedzi b, a takze od stosunku

a

¢
| | -
2T J_% il J_j-% JH\ImllﬂT 7

Rys, 1-47. Zmiane rozkladu naprezen w miare wzrostu sily sciskajgeej

wymiaréw obeiazonej i nie obeiazonej krawedzi b/a i od zamocowania krawedzi
(tj. od tego, czy sa podparte, czy sztywno osadzone krawedzie plyty). Ostatnie
dwa czynniki uzaleznione sa od wspdlezynnika k.

a b Rys. 1-48. Sposob sania krawedzi plyty
¥s. . 8posoby moecowania krawedzi plyty
— g - @ — podparcie, b — osadzenie sztywne

Wspélezynnik £ dla plyty, ktérej wszystkie cztery krawedzie sa podparte
(najezesciej spotykany w praktyce przypadek), ma wartodci:

@ a b\*

] F=y Wity i 2
przy p<L Kk (64—&) (12a)
przy —>1, ka4 (12b)

2
Dla plyty. ktérej dwie nie obcigzone krawedzie sg swobodne, k= (%) >

wzér (12) przyjmie postaé przypominajaca wzér Eulera:
p\¥ E 0.9E £
Thr — 0,9 (_(_i) ‘T == —a—2 (lzc):
D K3

Dla plyty krzywoliniowej, dowolnie zamocowanej i écmkane; na dwoch
krawedziach, naprezenie krytyczne okreSla si¢ ze wzoru

09.-k-E 03.F
Ji

T

gdzie » — promierr krzywizny pokrycia. Pozostale oznaczenia pozostaja bez
zmian.

Wizystkie przytoczone w niniejszym podrozdziale pojecia wyprowadzone
sa z zastosowaniem prawa Hooke’a, tj. przy zalozeniu, Zze oy < Gprop. Od-

Ol = (13)
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. powiadajace temu zaloZzenin wartodci— nietrudno otrzymac z wzoru (12), pod-

6

stawiajac oy W miejsce Oprop- DPla duralumininm np. otrzymamy 3) =~ 30.
kr

W budowie samolotu uzywa si¢ obramowanych ksztaltownikami plyt pokry-

cia, ktére maja przewaznie 5 > 30, a wiec G < Oprop.

Seiskane plyty wykonane z jednego materalu

Rozpatrzymy cienka plyte skladajaca sie z pokrycia, elementéw usztyw-
niajacych (podluznic) i elementéw poprzecznych (paséw zeber). Plyta ta
dciskana jest sitami P przylozonymi réwnolegle do osi podluznic (rys. 1-49).

Pokryecie plyty mozna podzieli¢ na szereg elementéw (na przyktad 1-2-3—4),
z ktérych kazdy moze byé rozpatrywany jako plyta podparta wszystkimi
czterema krawedziami na konturze obramowanym ksztaltownikami. Wzmoe-
nienie pokrycia w ten sposéb powoduje zwiekszenie naprezenia krytycznego,
jak bylo powiedziane wyzej, 1 umozliwia uzyskanie przy obciazeniu plyty

FPodtuinioq

Rys. 1-49. Plyta cienkoscienna Seiskana
silami  dzialajacymi réwnolegle do osi
podluznie

sredniego naprezenia w pokryciu, wiekszego od krytycznego na skutek tego,
ze elementy pokrycia w poblizu ksztaltownikéw nie traca statecznosei i zdolne
sa do pracy przy duzych naprezeniach (rys. 1-47). Ponadto wzmocnienie
plyty bierze udzial w pracy na éciskanie, stanowiac istotna 0zs¢ pm‘nerzchm
poprzecznego przekroju plyty. Z kolei podluinice wzmacniane sa réwniez
przez pokrycie (plyte), co oznacza, ze zwiekszaja sie ich naprézenia krytyczne.

Teraz rozpatrzymy sposdb okredlania naprezen w elementach plyty. W tym
celu rozpatrzymy prace plyty przy réinych wartodciach sity P. Zaléimy,
ze sila P jest tak mala, iz pokrycie plyty z tego powodu nie utracilo statecz-
nosci, Wowezas w calym przekroju plyty ustalaja sie jednakowe naprezenia

___d'.-—-n}vj_,_____
2 F podl +-Fpokr

Onodt = Or pokr —

gdzie:

> Fpon — sumaryczna powierzchnia przekrojéw podluznic,
poir — powierzchnia przekroju pokrycia,
Gpodl, Oér pokr — Daprezenie w podluznicach i srednie naprezenie w pokryciu.
Awwkszame sity P powoduje wzrost naprezeni op.m i Oe pokr do wielkogci
naprezen krytycznych w pokryciu oi.. Wtedy wykres naprezen w pokryciu
ma postaé¢ przedstawiona na rysunku 1-50a. Dalsze zwigkszenie sily P wy-
woluje wzrost naprezefi w podluznicach i elementach pokrycia w poblizu tych
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podtuinic, ktére jeszeze nie utracily statecznosci (rys. 1-50b). W elementach,
ktére utracily statecznodé, naprezenia pozostaja réwne o, W miare zwieksza-
nia zewnetrznej sily P zakres utraty stateczno$ci obejmuje coraz dalsze elemen-

ty pokrycia. Srednie naprezenie W pokryciu o gpoir

a rosnie (rys. 1-50¢).
U Str Cott =S5 pokr " Smax pokr W pewnej chwili sita P wzrasta na tyle, ze
@i naprezenia w podluznicach (i przylegajqcych do
3= 5 = nich elementach pokrycia) staja sie réwne napre-
y zeniu krytyeznemu podluznic (rys. 1-50d). Wéw-
o0dt =6 max pokr czas podhuznice traca statecznosé i plyta ulega nsz-
kr lé kodzeniu. Odpowiadajace tej chwili obciazenie o-
_ it E kazuje sie¢ dla plyty niszezace. Poczawszy od chwi-
r g = = g li utraty statecznosci przez pokrycie, niestuszne be-
| dzie juz obliczanie w plycie (podtuznicach i pokry-
5 ciu) naprezeni sposobem dzielenia sity przez powie-
o0t mar pokr rzchnie plyty. Cheace wiee obliczy¢ naprezenia w po-
V Y s dluz‘nicy Opodi (ré6wne sa one maksymalnym napre-
- - § zeniom W Pokryci Omaxpokr)*) bliskie naprezeniu
r i = e niszezaeemu plyby, rozdzielamy zewnetrzng sile
y P na sil¢ Pyoar przejmowana przez podluznice i sile
47 pott e pokr PPMS przeijé:qowanq przez pokrycie.
Nk e czywiscie:
4 L .
T I‘—.|.| T rl "r_ l\;§ 3 podl = Z F podl * Opodl

B pokr = F pokr * Oir pokr
Rys. 1-50. Wykres naprezen

tepujacych kryeiu i po- == —
b qulwdiruinvi::z:h et P = Ppoar+Ppor = E Fpoar- Opoat+Fpoir *Osr pokr

Wartosé¢ Sredniego naprezenia w pokryciu moze by¢ odniesiona do maksy-
malnego naprezenia w pokryeiu;

Gsr pokr = @ *Omax pokr = Q' Opodl (14)
e BN (14a)
GCpadt

gdzie ¢ — wspdlezynnik redukeyjny mniejszy od jednogei, rézny dla réznych
plyt.

Tak wiee, jezeli chodzi o grube pokrycie, wspélezynnik ¢ jest wigkszy —
jego utrata statecznodci nastepuje z opdznieniem przy stosunkowo wyzszych
Ok, c0 wynika takze z wzoru (12).

Przy gestym ukladzie podiuznic zmniejsza si¢ odlegloéé b obeiazonej strony
elementu plyty (rys. 1-51), co powigksza statecznoéé pokrycia, a o wzrasta

aq b

G o e i O T B A P 2 s

T B R Vi v

Rys. 1-51. Sposoby mocowania pokrycia do podluznie

*) Zakladamy, ze material, z ktérego wykonane sg podluznice i pokrycie, jest jednakowy.
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[méwi o tym takze wzér (12)]. Wywoluje to zwigkszenie oy jyoxr i €O za tym
idzie wspdlezynnika redukeyjnego ¢. Jednocze$nie zmniejsza sie czes¢ po-
wierzchni pokrycia, ktéra utracila stateczno§é. Podwyzsza to takze srednie
naprezenie G pekr 1 Zwieksza wspélezynnik redukeyjny .

Na wartos§é wspélezynnika wplywa takze sztywnosé podluznie wzmacnia-
jacych plyte, okredlajaca wielko$¢ naprezen krytycznych podluznicy oraz mak-
symalne naprezenia pokrycia. Tak wige wspolezynnik redukeyjny ¢ zalezy prze-
de wszystkim od gruboéci pokrycia 8 (prosta zaleznodé), odleglosei podluznic b
(odwrotna zaleznoéé) oraz od typu podiuznic.

Dzigki obliczeniom teoretycznym i réznym doéwiadezeniom przeprowadzo-
nym w Centralnym Instytucie Aero- i Hydrodynamicznym ZSRR, otrzymane
zostaly nastepujace przyblizone wzory, uwzgledniajace pierwsze dwa z wy-
mienionych wyzej czynnikéw okredlajacych wspdlezynnik ¢.

Dla pokrycia polaczonego z podiuznicami szwem jednorzedowym
(rys. 1-51a).

40-3

o~y (15)

Dla pokrycia polaczonego z podiuznicami szwem dwurzedowym (rys. 1-51b)

40.3-+d
e S RTG

b (15a)

Wizory te, dotyczace wspélezynnikéw redukeyjnych ¢, sa przytoczone dla
przypadku obciazenia bliskiego niszezacemu.

ash a5s
Rys. 1-52. Plyta cienkodeienna i przekrdj miejsca polaczenia podluznicy z pokryeiem

W przytoczonym wyzej wyrazeniu dla sily P naprezenie Ggpoxr mozna
zamienié¢ @ -Opear Zgodnie z wyrazeniem (14) i nastepnie obliczy¢ opoa.

P= 2 Fpod.l 'lectII+F1=okr *Q - Opodt = Opodt - (2: Fpadl"]"(p '-Fpokr) (16)

P
Cpedt =
. 2 Froar+9 Fooir

Iloczyn @ - Fyoee nazwiemy sprowadzong (zredukowana) powierzchnia po-
krycia Fyeq pore. WOWezas wyrazenie (16) przyjmie postaé

o4
Opodt = (16a)
7 Z Fpodl+Fzredpnkr

4 — Konstrukeja samolotdw 49



A wiece cheac okreéli¢ naprezenia w Sciskanej plycie, nalezy obliczy¢:
1) rzeczywiste powierzchnie podluznic i pokrycia Y Frem i Frekr,

2) wartosé¢ wspdlezynnika redukeyjnego ¢ wedlug wzoru (15) lub (15a),
3) zredukowana powierzchnie pokryeia Fyreqp. ke,
4) naprezenie Opyat = Omax poke. W arunek wytrzymatosei opear << Oke poat-

Przy tym oy podluznicy w plycie, jak bylo wspomniane wyzej, zwigkszy
sie w pordéwnaniu z oy podluznicy izolowanej, poniewaz podluznica w plycie
nie moze utracié¢ statecznosei w plaszezyznie réwnoleglej wzgledem pokrycia.

Biorac pod uwage ten warunek, charakterystyki przekroju podluznicy na-
lezy mzpatrvwac razem z polaczonym pokryciem (rys. 1-52b), ktdrego dlugosé
przyjmuje sie réwna 40 grubosciom (3).

Przyklad 7. Znalezé maksymalne naprezenia 1 sprawdzié wytrzymalosé sciskane] plyty
przedstawionej na rysunku 1-52a, zakladajao, ze b = 12 em, @ = 120 om, § = 0,15 em, P =
= 20 000 kG (196 000 N). Przekrd] podluznicy wraz z polaczonym pokryciem przedstawiono
na rysunku 1-52b.

Najpierw wykonujemy obliezenia pomoenicze. Powierzehnia przekroju podiuznicy (wlacza-

jae w to pokryeie):
Fpoal = (4—2-0,2) 0,1542-2,5-0,2-+6- 015—2440111“

Moment statyezny powierzehni wezgledem osi 2°

o “;" 2,15(40,15+-2-2,35-0,2) — 3,377 cm®
Rzedna érodka ciezkosei przekroju:
3,377
ys_ &= ﬂi_ = 1,38 om

Moment bezwladnodei J, przekroju wzgledem centralnej osi #—az*) otrzymamy, jezeli wez-
miemy moment bezwladnosei podluznicy wzgledem osi " (rys. 1-52c), dodamy moment bez-
wladnosei podluzniey wskutek przenipsienia osiz’” w miejsce r—» i dodamy moment bezwlad-
nogei przymocowanego pokryeia.

b-5°® 6-0,15°

Wilasnego momentu bezwladnosei pokryeia — S nie bierzemy pod uwage.

Wawezas
2,643 2.35-3.4%
SR

I = +(2,44—6-0,15)- (2,15 —1,38)2+6-0,15-1,32 = 6,9 cm*

120
=t - 68 - = B
iy = 'l/ 3,44 = 1,68 em; A 168 72

¥

_ 405 40005
P="% 127

Fpoxr = 4-12:0,15 = 7,2 om®
Powierzehnia przekroju podluzniey (bez pokryeia) wynosi:
F;mdl = 1,54 cm?
Z kolei znajdujemy naprezenia w podhuzniey (maksymalne naprezenia w pokryciu)
- 2.
3 Fpoat+9-Fpekr

Nastgpnie obliczamy krytyczne (graniczne) naprezenie podluzuicy wedlug rys. 1-41 (przyj-
mujemy, ze podluznice &4 sztywno utwierdzone),

Okr podi A~ 2550 kG em? (250 \Lme") > Gpodl

Opedl = Omax pokr = = 2050 kGlem? (201 MN/m?)

*) Moment i promieni bezwladnosci bierzemy wzgledem ol x—2, poniewaz utrata statecznedcl pediugnicy
moiliwa jest w plaszezyfnie prostopadlej, tj. ugiecie bedzie zachodzilo wzgledem osi x—2x. W plaszezyinie po-
ziomej odksztaleenin podluinicy przeciwdziala pokrycie.
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Z powyzsze] analizy wynika, Zze wytrzymalosé rozpatrywanej plyty jest zapewniona.

Zadanie 13, Dla warunkéw przykladu 7 znalezé érednie i krytyezne naprezenie w pokryeciu
Ogr pokr 1 Okr pekr.

Zadanie 14. Obliczy¢ sile Sciskajges, ktora niszezy plyte przedstawiona na rys. 1-52 a przyj-
mujac nastepujace dane: podiuznica tloczona duraluminiows (przekrdj podluznicy przedstawiony
jest na rys. 1-526), @ = 33 em, b = 10 em, § = 0,15 em, Zakladamy, ze uszkodzenie nastgpuje
w chwili, kiedy naprezenia w podluznicy dochodza do wartodei krytyeznej.

W praktyce mozna si¢ spotkaé ze stosowaniem plyt $ciskanych majaeych
ksztaltowniki o réznej sztywnodci. Jako przykiad mozna przytoczyé plyte
skrzydla, zbudowana z podluznic i paséw dzwigaréw (rys. 1-53). W tym
przypadkn sila zewnetrzna P Sciskajaca plyte moze byé przedstawiona analo-

Y

Rys. 1-53. Plyta cienkoscienna podparta
podluznicami i pasami dzwigaréw
1— pas déwigara, 2 — podluznica
Lol b |-— 0 2 .
TrCrr B '

2 .

gicznie jak wyzej, jako suma sil przejmowanych przez pasy diwigaréw, pod-
luznice 1 pokrycie.

P = P+ Pyoar+Ppore = 2 Faiw - Cagw+ 2 Fpoar Opoar+ Fpokr * Otr poke

gdzie:
Fagw, Moty Fpokr — powierzchnia jednego pasa dzwigara jednej podluznicy
i pokrycia,

Gasws Opediy Osrpokr — O0dpowiednie naprezenia.

Poniewaz pas diwigara ma z reguly wiekszg satywnoéé niz podluzmca,
traci on statecznosé ostatni przy wiekszych naprezeniach niz naprezenie kry-
tyczne podluznicy. Uszkodzenie plyty nastepuje oczywidcie w przypadku
utraty statecznodei przez pas dZwigara®).

Mozemy wiec odpowiednio wyrazi¢ naprezenia Ggpoxrs Opoat Odniesione
do maksymalnego naprezenia plyty cusw, r0wnego maksymalnemu naprezenin
w pokryciu w poblizu dzwigara

Osrpokr =— Ppokr * Omax pokr — Ppokr * Tdiw

Opodt = Ppodt * Tdiw

.
Ppoke = — 22 17)
Cazw
(a7
Odiw

Wspdlezynnik redukeyjny pokryeia @uqc mozemy obliczyé¢ ze wzoru

_ Obrpokr Tirpokr  Opod!
Ppokr = == 2
Tdiw Opodi  Cdiw

*) Chodzi tutaj o plyte izolowang, W skrzydle prostopadla écianka nie dopuszeza do utraty
statecznodei pasa diwigara w plaszezyznie prostopadlej, a pokrycie w plaszezyinie poziomej.
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Jednak zgodnie z wyrazeniami (14) i (15)

Oérpoke _ 40-8

Opodt b
Poslugujge sie wyrazeniem (18) otrzymamy
408
Ppokr = 3 *Qpodt

Poniewaz plyte rozpatrujemy w chwili bliskiej jej zniszezeniu, kiedy
w ksztaltownikach naprezenia zblizaja sie do krytycznych, to
Opcdt __ Okrpodt
Gtw Oler diw

Wedlug danych Centralnego Instytutu Aero- i Hydrodynamicznego ZSRR
dla podluznic wykonanych z duraluminiowych gietych ksztaltownikow

Ppedl =

Ppoar ~= 0,35
dla podluznic wykonanych z wytlaczanych ksztaltownikéw
Qpot == 1 :

Tak wiec wyrazenie sily P za pomoca wspélezynnikéw redukeyjnych na
podstawie wyrazen (17), (18) mozna przedstawié w postaci

B Z‘I Fazw - azw-+ Z Fpoai - Ppoar * Cazw +F'pokr - Ppokr - Cugw =
= Ud:‘.w(Z Fdx.w+ Z Fpodl v (Ppodl‘l_Fpokr *Ppokr

A zatem
P

Z Fasw+ Z Fpodl"Ppodl‘f’Fuokr'(Ppokr

Wyrazenie Fyoai - @pom Nazywane jest zwykle powierzchnig sprowadzona pod-
tuznicy, a Fyokr - Qpokr — powierzchnia sprowadzona pokrycia.
W tym przypadku

(19)

Tdiw —

B2
ZFMW"i" 2 Fapmw podi+Fsprow pokr

Z wyrazenia (19a) okre§lamy Gusw = Omax pokr , NAtomiast warunek wytrzy-
malodei plyty :

Odéw — ( 1 9&)

Odsw << Okr diw
Praca plyty wykonanej z réznych materialow

Rozpatrzymy podluzny szkielet plyty wykonany z réznych materialéw, np.
pasy dzwigaréw — ze stali, a podluznice i pokrycie — z duraluminium.

Nastepnie w dalszych rozwazaniach wychodzi¢ bedziemy z tego, ze przy
odksztalceniu — bedacym nastepstwem &ciskania badZ rozeiagania, przekroje
plyty przemieszezaja sie réwnolegle, pozostajac plaskimi, to znaczy ze wszyst-
kie elementy plyty ulegaja odksztalceniu w jednakowym stopniu (rys. 1-54)

Al = const; e= % — —% = const *)

*)o = g, znane wyrazenie prawa Hooke'a, gdzie § — wydluzenie wzgledne, E — modul

sprezystosei.
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Zajmiemy sie najpierw plyta rozciaggana.

Nalezy podkreéli¢, Zze przy jednakowych odksztalceniach naprezenia wy-
wolane rozciaganiem w pokryeciu i podtuznicach wykonanych z jednego materia-
hu sg rézne ze wzgledu na mniejsza wytrzymalosé pokrycia. Thumaczy sie to
slabym naciggnieciem pokrycia przy nitowaniu, w rezultacie czego tworzy sie

Rys. 1-54
Odksztaleanie plyty

tak zwane wstepne ugiecie pokrycia (wstepna krzywizna), a takze oslabienie
rozcigganego pokrycia ze wzgledu na otwory przeznaczone na nity. Tak samo
jak w przypadku plyt Sciskanych, nalezy uwzglednia¢ te zjawiska przez wpro-
wadzenie wspélezynnika redukcyjnego rozeiaganego pokrycia Qpokr, tj. przez
pewne zmniejszenie pracujacej p0w1e1zchm przekroju pokrycia.
Zgodnie z danymi dodwiadczalnymi, ¢fere przyjmuje sie jako réwne 0,8 1,0,
Mozemy wiec napisa¢ dla rozciaganej plyty wyrazenie na sile poosiowa

P 2 ooy Cusw +(2 Fpodl—l‘([);mkl' 'kar) “Opedl

lub
P =ocasw+ [ N Fasm+ (2 Froar+Qpokr - 7 polﬂ') Z_podl]
diw
poniewaz:
Oaiw = € Egtati,  Opott = & Equr
to

Upodl Eaur
Odiw bsrnli

= pm (20)

gdzie By, Eque — moduly sprezystosci odpowiednich rodzajéw stali i dura-
luminium.

Wielkogé @, nazwiemy wspolezynnikiem redukeyjnym wedlug moduléw.

Mnoznik w wyrazeniu na sile P, zawarty w nawiasach kwadratowych,
mozna nazwa¢ sprowadzona do stali powierzchnia plyty. Wspélezynnik reduk-
cyjny @y pokazuje, o ile razy mozna zmniejszyé powierzchnie przekroju ele-
mentéw duraluminiowych, aby mozna je bylo zamienié ekwiwalentnymi sta-
lowymi.

Z poprzednich wyrazen otrzymujemy dla rozciaganej plyty

P P
Z F“MW—F[E Fpodi"i"q}pokr Fpukx)qJM Faprow TozE

(21)

Cdiw —
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7 wyrazenia (20) otrzymujemy
Opodt = Par * Oasw (22)

Dla plyty $ciskanej majacej podluzne usztywnienie ze stali i duraluminium,
,,sprowadzenie’” elementéw wykonanych z dura.luminiu.m do stali dokonuje
P wy b ]

sie takze za pomoca wprowadzenia @y = Opréez tego nalezy sprowadzié

Eata]i
(zredukowad) powierzchnie podluznic i powierzchnie pokrycia z powodu utraty
przez nie stateczno$ci. Osiaga si¢ to przez wprowadzenie wspdlezynnikow
redukeyjnych Qpoar i Qpoke.

W zwiazku z tym otrzymany uprzednio wzér (19), na skutek wprowadze-
nia mnoznika @ do powierzchni elementéw duraluminiowych, przeksztalei
sie nastepujaco:

P P
Z Fdsw+(2 Fyoar Opoat+Fporr “Ppokr) Par L= Fepivwsoinic

Odiw —

a po uwzglednienin wzoru (18)

Opodt = Qar - Qpodt - Odiw (24)

Konstrukeje cienko$eienne pracujace na $cinanie
Praca cienkiej Scianki az do utraty statecznosei spowodowanej Scinaniem
Do cienkosciennych konstrukeji samolotu pracujacych na cinanie mozemy
zaliczy¢ Scianki diwigaréw i zeber, plyty, pokrvcm ‘skr?ydm itd.

Rozpa‘rrzvmv prace clenkozacmnne] nlewzmocmone] plyty podpartej wzdtuz
obrysu i obciazonej sitami poprzecznymi, jak to pokazano na rysunku 1-55.

a

T T = —— -
| [ *
W) ¢
e /’\ } A-A Rys. 1-55. Praca plyty cienkodeiennej
e 1 o opartej na krawgdziach i obeiazone] silami

poprzecznymi

Litera g oznaczone jest obeiazenie (na jednostke diugoéei) biezace. Rzecz jasna,
ze sily wewnetrzne i momenty znajduja sie w réwnowadze, poniewaz tak pro-
stopadle, jak i poziome obcigzenia daja pare sil i moment prostopadlej pary
sil g-a réwny (g-a)b, ktéry rowny jest momentowi (g- b)a poziomej pary sil.

cianka pracuje na gcinanie, a wystepujace w niej naprezenia styczne
oblicza sie ze wzoru

TZT
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gdzie:
T — sila poprzeczna,
F — powierzchnia przekroju poprzecznego scianki.
Naprezenie w przekroju pionowym:

T—qa F=abd

e 4
ST Jalat |

Takie samo naprezenie otrzymamy w przekroju poziomym:
Ty=q-b; Fi1=Db-8

_qb ¢

il 5 i}

Przy pelnej wartodei naprezen styeznych §cianki traca statecznosé defor-
mujac sie. Deformacja ma charakter pofaldowania — przekatnych fal (rys.
1-55). Faldy te pochylone sg mniej wigcej pod katem 45°. Naprezenia styezne
odpowiadajace temu momentowi mazywamy krytyczitymi 1. Wartodé ich
zalezy od tych samych czynnikéw, co i wartoéé o, plyty Sciskanej.

Aby okregli¢ Ty, postugujemy sie wzorem podobnym do wzoru (12) dla o,

9. K
Tkr-=— k ‘_0’?—_‘

(5

378
ﬁ)”
b
b — krétsza strona plyty,
E — modul sprezystosci.
Przejdzmy z kolei do rozpatrzenia belki, ktdrej jeden koniec obciazony jest
sita P (rys. 1-56). Belka sklada si¢ z paséw 4B, CD, dcianki laczace] te pasy oraz

k= 5,6+

gdzie:

a b
i=¢ £-8 p ¢y Yy G .
“ﬁ- a0 r
Ll y
R L. <
e @l 7 o #
i3] il

Rys. 1-56. Belka z sily przylozong na jej kotieu swobodnym

wzmacniajacych §cianke stupkéw. Seianka belki pracuje na Scinanie. Pasy belki
przejmuja moment zginajacy, wywolany zewnetrzna sita P w postaci pary sil
(rys. 1-56b). Kazdy z odcinkéw belki znajdujacych sie pomiedzy slupkami
mozna rozpatrywaé jako oparta na czterech stronach (krawedziach) plyte
cienkoscienna.
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Jak wykazaly doswiadezenia, po utracie przez écianke statecznodci, moze
nastapi¢ znaczne obeiazenie belki. Praca belki przy tym ulega pewnym zmia-
nom. Aby wyjaéni¢ te zmiany, rozpatrzymy prace $cianki.

W'Vmijmy myélowo w $ciance maly kwadrat abed (rys. 1-56, 1-57a), ob-
ciazony naprezeniami stycznymi t. Naprezenia te poka;zun, jak pozostala
czesé belki dziala na wyciety kwadrat. Rownosé naprezen stycznych dzialaja-
cych w poziomych ab, de i pionowych ad, be krawedziach wynika ze znanego
z wytrzymalosci materialéw prawa ,,parzystosei naprezen stycznych”, tj.
wynika ono z warunkéw rdwnowagi rozpatrywanego kwadratu®).

Rys. 1-57. Praca Scianki belki do chwili utraty statecznosei od Scinania

Nastepnie w wycietym kwadracie przeprowadzamy przekroje a'b’c’d’ po-
chylone pod katem 45° do krawedzi kwadratu abed. Z rozpatrywanej réwnowagi
tréjkatnej czesei np. @'bb’ (rys. 1-57b) ustalamy, ze na pochylonej powierzchni
a'b’ dzialaja normalne éciskajace Scianke napreZenia Ggeisk.

Na rysunku 1-57b naprezenia ogeisk pokazane sa jako dzialanie Seianki na
wyciety tréjkat a'bb’.

Takie same naprezenia dzialaja na powierzchnie ¢’'d’. Na powierzchniach
d'a’ i b'¢’ dzialaja normalne naprezenia rozeiagajace oGroze, co wynika np.
z réwnowagi czedei Scianki b'ce” (rys. 1-57¢). Tak wigc element Scianki a'b’c’d’
narazony jest na rozciaganie i Sciskanie w przekatnych wzajemnie prostopad-
lvch kierunkach. Przy malych wartoSciach t naprezenia ogeisic i naprezenia
rozciagajace Opoze YOWniez 8a niewielkie.

Zwiekszajac T pod wplywem wzrastajacych naprezen ogeisk. cienka Scianka
traci statecznosé. Grzbiety fald beda wéwcezas ulozone wzdluz naprezen roz-
ciagajacych oroze (vys. 1-55). Takie wartodei 1, jak juz powwdzmna wyzej,
nazywamy krytycznymi.

Praca belki cienkosciennej po utracie statecznosci od §cinania

Z kolei rozpatrzymy prace belki cienkosciennej po utracie statecznosei od
gcinania. Powiekszymy zewnetrzna P obciazajaca belke (rys. 1-56), na skutek

czego naprezenia styczne 1 = = — kwadratu abed wzrosna (rys. 1-57).

. Wzrosna réwniez naprezenia rozciagajace oroze na krawedziach a'a’, ¢'b’, dzia-
lajace wzdluz fald przekatnych. Jednak naprezenia ogesr na krawedziach a'd’
i ¢'d’ nie moga wzrosnaé, poniewaz $cianka w tym miejseu utracila statecznosé.
Dalsze zwigkszanie sity P przejmowane jest rozeigganiem Scianki — wzrastaja
naprezenia rozciagajace oroze wzdluz fald przekatnych.

z |

*) Moment poziomej pary sil powinien byé réwny momentowi pionowej pary sil,
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Naprezenia te skierowane sa w kierunku osi belki w przyblizeniu pod katem
45° i sa one réwne w przyblizeniu podwojonym naprezeniom stycznym. Dla-
tego tez cienka Scianka obeigzona feinajaea sila P obliczona jest na rozerwanie
wedlug warunku:

Grgch—"-‘-ﬁ2"r: 2'% %:ﬁw (26}

Rozciagana $cianka utraciwszy stateczno$é od dcinania wywoluje wzrost
obcigzenia réwniez i innych elementéw cienko$ciennej belki. Jak widaé na
rysunku 1-58, rozciagana scianka dazac do zblizenia miedzy soba paséw belki,
wywoluje sciskanie przeciwdzialajacych temu slupkéw i dazac do zblizenia
miedzy soba slupkéw, wywoluje Sciskanie przeciwdzialajacych temu paséw.

6000000
o ¢ o 0o o ola o o o

Rys. 1-58. Przyklad obciazenia dcianki belki cienkoécienne]j
1, 8 — pasy, 3, § — podporki, 4 — dcianka

Ponadto rozciagana §cianka dazy do zgiecia paséw miedzy stupkami wywo-
lujae miejscowe zginanie. Analogicznie §cianka ta dziala réwniez na znajdujace
sie na jej krawedziach slupki, dazac do wygiecia ich miedzy pasami.

Przedstawione wyzej rozumowanie pozwala okre§lié dodatkowe naprezenia
w elementach belki, po utracie przez $cianke statecznosei. Jednak na skutek
przyjetych dotychezas upraszezajacych zalozen, naprezenia te sa zawyzone
W porownaniu z naprezeniami otrzymanymi drogs dodwiadezen. Dlatego tez
obliezanie elementéw belki. ktérej cienka Scianka utracila statecznoéé, odbywa
sie za pomoca wykresdw eksperymentalnych.

Przyklad 8. Cienkoscienng belke obeigzono silg P (rys. 1-56a). Dane: H = 200 mm, b =
= 150 mm, § = 1,5 mm, P = 5000 kG (49 000 N). Sprawdzi¢ wytrzymalosé¢ éeianki wykonanej
z duraluminium na odeinku 4. Granica wytrzymalodei g = 4000 kG/em? (392 MN/m?). Granieca
wytrzymaloéei na cinanie 1, = 2400 kG/em? (235 MN/m?).

Okretlamy najpierw naprezenie krytyezne cianki za pomoca wzordw (25) i (25a).

0,9-8 78 s
RN T U B TR, . A <

(b i H)’ T 200\
5 3 150
7,72+0,9-0,7-10°

e — 486 kGfem® (47,6 MN/m?)
150

1,5

P 5000

= —— = i %),
5 = 50015 = 1060 kG em? (163 MN/m?) <t

The =

= —

Poniewaz T = Tkr, to Scianke nalezy sprawdzié pod wzgledem pracy na rozeiaganie,
Groze = 2-1 = 3320 kG/em? (326 MN/m?) <g,,
Oznacza to, ze Scianka jest wytrzymala,



Konstrukeje cienkosScienne pracujace na skrecanie

W pracy poszezegdlnych czeéei samolotu dodé czesto spotyka sig wypadki
obeiazania cienkosciennych konstrukeji momentem skrecajacym M. Niezbed-
nym warunkiem pracy cienkosciennej konstrukeji na skrecanie jest tworzenie
przez nia zamknigtego cienkosdciennego obrysu. Nie zamkniety obrys ma bardzo

a&@ szbywno$é skrecania i praktycznie nie moze przejmowac¢ momentu skre-
cajacego.

Jezeli np. zostanie przecigta rura o przekroju d X dy = 60X 57 mm (rys. 1-59),
to przy nie zmieniajacym sie momencie skrecajacym przeciecie to powieksza

Rys. 1-59
Przekrdj rury

naprezenie styczne o okolo 60 razy i zwicksza kat skrecania na jednostke dhu-
gosei rury 1200 razy.

Postarajmy sie wiec wyprowadzié wzoér pozwalajacy okreslié naprezenia
styczne od skrecania w zamknietym cienkodciennym obrysie dowolnego
ksztaltu.

Rozpatrzmy cienkodciennag rure o dowolnym obrysie obciazona momentem
skrecajacym M; (rys. 1-60a). Grubodé écianki & rury jest niejednakowa w réz-
nych punktach przekroju. W przekroju rury dzialaja naprezenia styczne 1.
Zalézmy, ze naprezenia te beda tym mmiejsze. im wieksza bedzie grubosé
$cianki, dlatego tez iloczyn 18 pozostanie staly dla wszystkich punktéw prze-
kroju

78 = const = ¢ (27)

Rys. 1-60. Charakterystyka geometryczna skrecanego cienkosciennego elementu rurowego
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Wynika z tego, ze ¢ jest sila styczna dzialajaca na jednostke dlugosei
obrysu przekroju, tj. biezaca sila styczna (rys. 1-60b). Zakladamy, ze sila q
przylozona jest do frodka grubofei scianki. Z warunku réwnowagi rozpatry-
wanego przekroju (rys. 1-60a) wynika, Ze moment wewnetrznych sil stycznych
¢ wzgledem punktu 0, znajdujacego sie wewnatrz obrysu, powinien by¢é réwny
zewnetrznemu momentowi My, Wydzielmy na ohrysie .odecinek o dlugogei dl,
oheiazony sila qdl, przylozona do érodkowej linii grubodci scianki (rys. 1-60¢).
Moment tej elementarnej sity wzgledem punktu 0. dzialajacej na ramieniu
(promieniu) p,

dM = p-g-dl

Ale _13_'2@ stanowi. powierzchnie dFy zakreskowanego na rys. 1-60 tréjkata,

dla ktérego dl jest podstaws, a p wysokoscia.

Zatem p-dl = 2-dF,idM = 2-q-dF,.

Po podsumowaniu momentéw elementarnych, tj. po wzieciu calki wzdhuz
calego obrysu*) z obu ezesci poprzedniego réwnania i po wyniesieniu wartodei
q (przyjetej za stala) przed znak catki, otrzymamy

J‘dM:‘fQ-g-dFD :
M:Z-q-fdff'u:?.-q-l?u

gdzie Fy — powierzchnia obrysu ograniczonego linia érodkowa.

Przy niewielkiej grubosci geianki i duzych wymiarach zewnetrznych ob-
rysu, jak to ma miejsce w konstrukeji samolotu, powierzchnie #, mozna
oblicza¢ jako zamknieta wewnatrz obrysu zewnetrznego (zakreskowana na
rys. 1-60a). Otrzymany tutaj blad bedzie niewielki.

Nastepnie wychodzac z réwnosei momentu M git wewnetrznych i momentu
M sil zewnetrznych, na podstawie poprzedniego wzoru otrzymamy

Ms=2-q-F,
M
Q B 2 ‘_Fu
I wreszeie postugujac sie wzorem (27) otrzymamy ostatecznie
e
LESal S (28)

Wzér ten nazwany jest wzorem Bredta.
Na odpowiednim przykladzie mozemy wyjasnié¢ sposéb poshugiwania sie
wzorem (28),

+ Przyklad 9. Przekréj skrzydla praedstawiony na rys. 1-61 obcigzony jest momentem skreca-
jacym My = 7000 kG -m (68 000 N -m).

Przednia i tylna czeié skrzydla ma w pokryciu wycieeia konstrukeyjne. Wymiary miedzy-
diewigarowej czedei obrysu przytoezone sg na rysunku 1-61. Znalezé naprezenia w pokryeiu i feian-
ce skrzydla,

Najpierw rozpatrujemy pracujgey na skrecanie cienkofeienny zamknigby obrys abed. Po-
wierzehnig F, zamknigts wewnatrz obrysu obliczamy w przyblizeniu jak powierzehnie trapezu.

her = (Rpry+Pegin) 0,5 = (2204180) 0,5 = 200 mm

*) Calke wzdluz obrysu zamknietego oznacza sie symhbolem J-
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Fyeal-hg = 1000-200 = 2-10* mm?®

M, 7-108
= = = 11,7 kG/mm? MN/me
B s DTS 1 SO (114 JN )
M, 7108
ag = =1 c 2 (143 N "
Téolanki 2-F, Bscinaxl 2-9-105-1,2 4,6 kG mm? (143 MN fm*)

#ﬂfl =220 mm . JM =i mm f?{m_. <Jﬁm

(S

oo
""_T

‘ i
Pl TR Sscignki =12 mm
N e

Rys. 1-61. Przekrdj skrzydia obeigzonego momentem skrecajacym

Zadanie 15, W przekroju kadluba samolotu dziala moment M, = 8000 kG.m(78 400 N.m).
Znalezé naprezenie w pokryciu kadiuba. Przekrdj kadluba jest okragly o promieniu 0.8 m i gru-
hosei pokryeia 1 mm,

Zadanie 16. ZnaleZé sumarycezne naprezenia w seiance przedniego déwigara skrzydla wedlug
danych przylkdadu 9, gdy na skreydlo oprocz momentu skrecajacego dziala z dolu do géry po-
przeezna sila ' = 2500 kG (24 500 N) rozkladajaca sie na dzwigary jednakowo,

Uwaga: zwroci¢ uwage na kierunek naprezen stycznych M, 1 7',

Niektére pojecia o skrecaniu ,,ograniczonym”

Wyciagniete wyzej wnioski sluszne sa, jesli przekroje poprzeczne rury
(belki) przy odksztaleeniu pochodzacym od skrecania obracaja sie i pozostaja
nadal plaskie. Warunek ten ma miejsce réwniez przy rozpatrywaniu zagadnie-
nia skrecania waléw. Jednakze praktycznie spelnia sie on w przekrojach®)
okraglych. Podezas skrecania na przyklad prostokatnych obryséw zachodza
bardziej zlozone zjawiska. Dlatego tez rozpatrzymy ich sens fizyczny.

Zalézmy, ze belka cienkodcienna o przekroju prostokatnym, posiadajaca
cztery podluzne pasy i poprzeczne sztywne diafragmy, poddana jest dzialaniu
momentu skreca}'acego Woéwezas, jak wynika z doéwiadczenia, aby przekro)
belki po jej obrocie pozostal nadal prostokatny (zapewnia sie to przez umiesz-
czenie poprzecznych sztywnych diafragm-zeber), pewne jego punkty powinny
wyjéé z poczatkowej plaszezyzny, znieksztatcajac przekrd) (linia przerywana
na vys. 1-62a). Jezeliby diafragmy nie przeciwdzialaly zmianie katow prostych
miedzy Sciankami obrysu, to po obrocie przekrdj belki pozostalby plaski, ale
nie prostokatny (jak to pokazuje linia przerywana na rys. 1-625).

W przypadku skrecania . ,swobodnego”, kiedy to nic nie utrudnia znieksztal-
cania przekroju, w elementach obrysu powata]q tylko naprezenia styczne.
Jezeli jednak zgodnie z warunkami pracy konstrukeji, przekréj powinien po-
zostaé nie odksztalcony — plaski (na przyklad w miejscu osadzenia), to w nim
powstaja sily poosiowe (prostopadle do plaszezyzny przekroju), ktére usuwaja
odksztalcenia, tj. sprowadzaja wszystkie punkty przekroju w jedna plaszezyz-
ne. Poniewaz sily te sa sitami wewnetrznymi, to przy nieistnieniu zewnetrznych
sil i momentéw prostopadlych do plaszezyzny przekroju powinny one byd

*) Przy stalej grubosei Seianki warunek ten spelnia sig rowniez w kwadratowyeh przekro-
jach cienkoéeiennych.
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samowyréwnowazajace sie, tj. suma rzutéw i momentéw tych sil powinna by¢
réwna zeru. Warunek ten spelnia si¢ podezas rozkladu sil poosiowych, jak to
pokazano na rysunku 1-63.

Ponadto umownie dla uproszezenia zakladamy, ze pokrycie nie przejmuje
naprezen normalnych. Sily poosiowe P powinny byé parami réwne i przeciwnie

’

Rys. 1-62. Odksztaleenia przekroju poprzecznego preta Rys. 1-63. Rozklad sil poosiowych
poddanego skrecaniu ) w przekroju belki

skierowane. Réwniez réwne i przeciwnie skierowane pownmy by¢ momenty
par sil P.

Istnienie sil poosiowych przy ,ograniczonym’ skrecanin zmienia takze
rozklad naprezen stycznych w cienkodciennym obrysie. Tak wiee w poblizu
zamocowania, dzieki ograniczonemu skrecaniu, w pracy skrecanej belki cienko-
gciennej wystepuja znaczne zmiany. Dzigki przeprowadzonym doswiadczeniom
ustalono, ze wplyw osadzenia rozprzestrzenia si¢ na odeinek belki przylegajacy
do miejsca osadzenia o dlugodci 0,2 od ogdlnej dlugosei belki. Na zewnatrz
tego odecinka skrecana belka pracuje w przyblizeniu w warunkach swobodnego
odksztaleenia przekrojéw.



CZESC DRUGA

ZASADY PROJEKTOWANIA SAMOLOTOW

Wykaz oznaczen do czesci drugiej

A p — wspdlezynnik uwzgledniajaey zmia-
ng moey silnika tlokowego lub tur-
binowego

b — rozpigtosé skrzydel

€z max — maksymalny wspélczyﬁnik sily nonej

cz — wapdlezynnik oporu ezolowego
cnas — cigeiwa skrzydia u nasady
Cxone — Cieciwa na koticu skrzydia
cer — frednia  cieciwa skrzydla
tgeyq — Srednia cigeiwa aerodynamiczna
skrzydla
) — jednostkowe zuzycie paliwa
D — doskonalodé aerodynamiczna samo-
lotn
dyagy — Srednica kadluba
F — sila odérodkowa
g — przyspieszenie sity cigzkofei
gnase — maksymalna grubosé profilu u nasa-
dy skrzydia
7 kone — maksymalna grubosé profilu na koi-
cu skrzydla
g — gruboé¢ wzgledna profilu skrzydla
H — pulap, wysoko&é lotu samolotu
Jo — wspdlezynnik
kw — wspdlezynnik udzwigu
L — zasigg lotu
Ly — odleglogé od drodka parcia usterze-
nia wysokoéei do &rodka ciezkofei
samolotu
lpaqy — dlugodd kadloba
Ma = %, gdzie a— predkosé diwigku, liczba
Macha
Mayr — krytyczna liezba Macha, ktérej od-
powiada poezatek kryzysu falowego
M zaw — moment zawiasowy
m — masa samolotu
N — reakeja ziemi, moe silnika
n — wspolezynnik przecigzenia
M gop — Wapolezynnik przecigzenia dopusz-
czalnego
Ny — wspolezynnik obliezeniowy przecig-
zenia
P — sila ciagu silnika
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P, — sila noéna skrzydla
P, — sila oporu ezolowego samolotu
p — obeigzenie jednostkowe skrzydla
@ — ciezar samolotu w locie
Qpa1 — cigzar paliwa
g — cifnienie predkosei (dynamiczne)
7 — stopiell zaopatrzenia w energig
r — moce (ciag) jednostkowa
r — promieri krzywizny
8§ — powierzehnia skrzydla
Sy — powierzchnia. usterzenia wysokosei
Sy — powierzchnia usterzenia kierunku
S;.5r — powierzehnia steru wysokosei
Sgp — powierzehnia steru kierunku
8,4 — powierzehnia lotki
t — dlugotrwaloéé lotu
by —— ezas wanoszenia
V' — predkoé lotu
Viga — predkosé ladowania samolotu
Vimax — predkosé maksymalna lotu poziome-
go samolotu
Foe — wywazenie samolotu
t#y — pionowy podmuch powietrza
Okr — krytyezny kgt natarcia, odpowiada-
jqcy wartosel ¢; max
Uysy — kat ustawienia skrzydla wzgledem
powierzehni ziemi przy poziomym
polozeniu samolotu
v — eiezar wlaseiwy materiatu
1 — zhieinosté skrzydla
Nem — wepdlezynnik sprawnoéei émigla
Ny — zbieinodé usterzenia wysokosei
A — wydluzenie skrzydla
hg — wydluzenie usterzenia wysokosei
Pgeaay — wydluzenie kadluba
v — wapdlezynnik bezpieczenistwa kon-
strukeji
p — gestosé powietrza
ow — granica wytrzymalosei materialu
% — kat skosu skrzydla
%y — skos usterzenia wysokodei
%y — skos usterzenia kierunku
& — wydluzenie
o — naprezenie



Rozdzial B

WYMAGANIA STAWIANE SAMOLOTOM

Podstawowe czesei samolotu i ich przeznaczenie

Samolot sklada sie ze skrzydel, kadluba, usterzenia, zespolu napedowego,
podwozia i ukladu sterowania (rys. 2-1-+-2-3).

Skrzydla stanowia zasadnicza czesé samolotu. Przeznaczone one sa do wy-
twarzania sily nosnej, niezbednej do odbywania lotu w powietrzu. Ponadto
oprécz wytwa-rz’ﬂdily nognej, skrzydla zapewniaja statecznosé poprzeczna
i sterownodé sari@h, a niejednokrotnie wykorzystuje sie je do umieszezenia
w nim gilnikéw,*pemwozia, uzbrojenia, zhiornikéw paliwa itp.

Rys. 2-1. Uklad jednoplata z silnikiem turboodrzutowym

1 — usterzenie wysokodei, 2 — statecznik pionowy, & — ster kierunkun, 4 —sllnik, 5 — skrzydlo, 6 — kadlub, ¥ —
chwyt powietrza, 8 — oslona kabiny zalogi, 9 — rurka Pitota, 10 — kolo przednie podwozia, 11 — kolo gléwne
podwozia, 12 — slot, 13 — lotka, 14 — klapa skrzydla

Samoloty majace pojedyneze skrzydla (o jednej plaszczyznie nosnej) nazy-
wamy jednoplatami (rys. 2-1, 2-2). Samoloty o podwdjnych skrzydlach na-
zywamy dwuplatami (rys. 2-3).

Skrzydla wspélezesnych samolotéw wyposazone sa w tzw. mechanizacje
skrzydla (klapy, sloty), stuzace do polepszenia startu, ladowania i manewro-
wania samolotu w czasie lotu.

Kadlub samolotu sluzy do umieszczenia zalogi, pasazerdw, ladunku, a nie-
kiedy i silnikéw, oraz do polaczenia zasadniczych czedei (skrzydla, usterzenia

Rys. 2-2. Uklad jednoplata z dwoma silnikami turbodmiglowymi

1 — smiglo, 2 — kadlub, 3 — silnik, 4 — ster kierunku, 5 — statecznik pionowy, 6 — klapka wywazZajaca, 7 — ster
wysokodel, § — statecznik poziomy, #— klapa skrzydia, 10 — klapka wywadkajaca, 11— lotka, 12— skrzydio,
18 — podwozie chowane, 74 — kabina zalogi
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itd.) w jedna calodé, Czasami kadlubowi i podwoziu samolotu nadaje sie ksztal-
ty i wlasnodci lodzi, ktére umozliwiaja start i wodowanie. Samolot taki nazy-
wamy samolotem wodnym (wodnoplat).

Usterzenie ogonowe stanowia powierzchnie nosne zapewniajace statecznogé
podluzng i kierunkowa oraz sterownog¢ samolotu. Samoloty o normalnym ukla-
dzie maja usterzenie wysokosci przeznaczone do zapewnienia podluznej sta-
tecznodel i sterownoéei samolotu oraz usterzenie kierunku — do zapewnienia
statecznodei kierunkowej i sterownosci samolotu.

Rys. 2-3. Uklad dwuplata
1 —slot, 2 — wspornik, & — kabina pllota, 4 — kadlub, 5§ — ster wysokodei, 6§ — statecanik plonowy, ¥ —ater
kierunku, § — klapka wywaiajaca, § —statecznik poziomy, 10 —kolo tylne, 11 — klapka skrzydla, 12 — lotka,
13 — klapka wywazajaca, 14— plat gbrny, 15 — plat delny, 16 — podwozie state, 17 — silnik

Statecznodcia samolotu nazywamy jego zdolnosé do samodzielnego powrotu
(bez udziatu pilota) w polozenie réwnowagi podezas odbywania lotu, po kazdym
przypadkowym lub zamierzonym odchyleniu od stanu poczatkowego.

Usterzenie wysoko$ci samolotu poddiwiekowego sklada sie z czesci stalej
lub czedeiowo niernchomej. Do czedcei stalej lub czesciowo nieruchomej zalicza
gie statecznik, do ezedci ruchomej — ster wysokosei.

Samoloty o predkofciach naddZwiekowych wyposaza sie w poziome uste-
rzenia sterowane bez steru wysokosci, tzw. ‘plytowe usterzenia wysokosei.

Usterzenie kierunku sklada sie z czesci stalej (nleruchome]} i czedei rucho-
mej. Do czedei nieruchomej usterzenia kierunku zalicza sie statecznik, do czes-
c¢i ruchomej — ster kierunku.

Podwozie samolotu, ktére stanowi odpowiedni uklad podpér, przeznaczone
jest do postoju i poruszania sie samolotu po lotnisku oraz do rozbiegu podezas
startu i dobiegu w czasie ladowania. Ponadto podwozie powinno by¢ wyposa-
zone w urzadzenia pochlaniajgce energie uderzenia.

Samoloty wykorzystywane na ladzie wyposazone sa w podwozie na kolach
lub na plozach.

Samoloty wykonujace start, wodowanie i wszelki ruch na powierzchni wody
(samoloty wodne), maja kadluby w ksztalcie lodzi oraz plywaki zamocowane
pod skrzydlami.

Samoloty przystosowane do startu i ladowania na ladzie oraz startu
i wodowania na wodzie nazywane sa samolotami ladowo-wodnymi (amfibie).
Samoloty takie maja podwozia na kolach i kadluby o wladciwosciach lodzi.

Zespol napedowy samolotu przeznaczony jest do wytwarzania sily ciagu.

Samolot wyposazony w silnik tlokowy ma &miglo, ktdre stuzy do przetwa-
rzania momentu obrotowego silnika w sile ciagn. W samolocie wyposazonym
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w silnik odrzutowy, ciag powstaje w rezultacie odrzucania przez silnik gazéw
do tylu (reakeja odrzutu). W samolocie z silnikiem turbosmiglowym ciag wy-
wolywany jest przede wszystkim przez émiglo oraz czeSciowo przez reakeje
odrzutu.

Uklad sterowania samolotem sklada sie z linek (ciegien), drazkéw (ciegiel)
i mechanizmdéw, za pomocy ktérych pilot moze bezposrednio lub za posrednic-
twem urzadzen automatycznych sterowaé¢ lotem samolotu, wprowadzajac
w ruch stery wysokodci, stery kierunku i lotki oraz inne urzadzenia i zespoly
(klapki wywazajace, klapy ladowania, hamulce, podwozie itd.).

-Opréez wymienionych czesci zasadniczych, samoloty wyposazone sg takze
w réznorodne urzadzenia, a wojskowe samoloty ponadto w uzbrojenie. Nie
zatrzymujac sie dhuzej przy rozpatrywaniu wyposazenia i uzbrojenia niektérych
samolotdw, o ktérych jest mowa w innych materiatach, wystarczy wspomnieé,
ze na przyklad bombowiec strategiczny ma ponad 2000 réinych elementéw
(agregatéw) ulatwiajacych zalodze sterowanie silnikami i samolotem, zapew-
niajacych dokladng nawigacje, odpowiednie warunki w kabinie oraz napro-
wadzanie samolotu na cel. Radiolokacyjne za$ wyposazenie samolotu pozwala
takze na wykrywanie ze znacznej odleglo$ei samolotéw przeciwnika oraz okres-
lanie wlasnosei terenu, nad ktérym samolot wykonuje lot.

0Ogolne wymagania stawiane samolotom

Wspélezesne samoloty powinny sie odznaczad:

1) wysokimi lotno-technicznymi wladciwosciami uzytkowymi,

2) malym cigzarem konstrukeji samolotu przy zachowaniu niezbednej wytrzy-
malodei i sztywnosei,

3) wysokimi wskaznikami eksploatacyjnymi,
4) wysoka technologicznoscia konstrukeji,
5) mozliwie wysokimi wskaznikami ekonomicznymi.

Lotno-techniczne wlasciwosei uzytkowe samolotu

O whageiwosciach uzytkowych samolotu decyduja takie zasadnicze wskazni-
ki, jak: pr@dkoqc, zasu;g i maksymalny pulap, ktére samolot moze osiagnac.
Wraz z wymienionymi wskaznikami, zaleznie od przeznaczenia samolotu, duze
znaczenie ma takze predkosé wznoszenia, udiwig, zwrotnosé, predkosé lado-
wania i uzbrojenie.

Predko$é maksymalna osiagana przez samolot przy pelnej mocy lub ciagu
zespolu napedowego jest gléwnym wskaznikiem, wedlug ktérego ocenia sie
obecnie jakos¢ samolotu.

Zasieg jest to najdluzsza mozliwa do osiagnigcia odleglodé lotu bez ladowa-
nia oraz uzupehiania paliwa i smaréw. Dla wielu samolotéw zasieg ma duze
znaczenie (szezegdlnie dla wojskowych).

Pulap samolotu jest to wysokosé maksymalna, na ktéra dany samolot moze
sie wzniegé i na ktérej moze kontynuowaé lot poziomy. Mozliwoéé lotu samo-
lotu na duzych wysokodciach jest wazna wlasciwoscia, zwlaszeza jesli chodzi
o samoloty wojskowe.

Predkosé swznoszenia jest to zdolnodé samolotu do szybkiego wzniesienia sie
na optymalna wysoko$é lotu poziomego lub wysokosé bojowa. Szczegélne
znaczenie ma ona podezas wykonywania manewréw pionowych,
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Udzwig jest to zdolnos¢ samolotu do przewiezienia okreglonej iloéei ladunku,
bomb lub pasazeréw lacznie z materialami pednymi. '

Zwrotnosé jest to zdolnos§é samolotu do zmiany predkosei, wysokosei i kie-
runku lotu w okreSlonym czasie.

Predkos¢ ladowania (przyziemienia) jest wskaznikiem wplywajacym na
bezpieczenstwo ladowania samolotu. Obecnie predkosé ladowania nie powinna
przekraczaé: samolotéw wojskowyeh — 250--300 km/h(70--83 m/s), samo-
lotéw eywilnych 180200 km/h (50--55 m/s). Stosunek Vipax: Viga nazywany
jest zakresem predkodci. Obecnie dazy sie do uzyskania mozliwie szerokiego
zakresu predkosei.

Uzbrojenie charakteryzuje sila ognia samolotu, wyrazana liczba punktéw
ogniowych (kierowanych pociskéw rakietowych, dzialek artyleryjskich), ich
typ, kaliber, szybkostrzelnodé (liczba wystrzaléw na minute) i prawdopodo-
bienstwo razenia celu. Jest ono jednym z wazniejszych kryteriéw oceny przy-
datnosei bojowej samolotu wojskowego.

Wepélezesny samolot powinien sie odznaczaé¢ duza statecznodcia i zwrot-
noseia we wszystkich warunkach lotu.

Na rysunku 2—4 pokazano wzrost w latach 1930—70 rekordéw predkodei,
ktére byly uzyskane na samolotach zwyklych i samolotach rakietowych, Po-
czawszy od roku 1945 rekordy predkoéci uzyskano na samolotach o napedzie
odrzutowym.

Wiadomo, ze moc jaka rozwija silnik tlokowy, w malym stopniu zalezy od
predkosei lotu. Sita ciagu zmienia sie odwrotnie proporcjonalnie do predkosci
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lotu ¥ i wprost proporcjonalnie do wspélezynnika sprawnosei $émigla ney, co
wyraza si¢ wzorem :
N -Ném
Pe=— L
gdzie:
P — sila ciagu silnika,
Ny — moe silnika,
Nem — wspdlezynnik sprawnosei smigla,
V — predkodé lotu [m/g].

Do otrzymania niezbednej sily ciagu silnika podezas lotu samolotu na
duzyeh predkogciach, potrzebne jest znaczne zwiekszenie mocy silnika. Tak
na przyktad, aby uzyskaé predkodé lotu rzedu 2000+-2200 km/h (555--610m/s)
na nieduzym samolocie, potrzebna jest sila ciagu 50006000 kG (49 000
~ 58 800 N).

Jezeli przyjmiemy, ze wspélezynnik sprawnodci Smigla ngm =~ 0,70--0,80,
to moe silnika potrzebna do otrzymania wspomnianej sily ciagu powinna wy-
nosié:

_ P[kG]-.V _ PIN].V

Ny = S = g~ 46500 KM

Silnik tlokowy rozwijajacy taka moc bedzie mial bardzo duzy ciezar
[~20 000 KG (196 000 N)], duze wymiary i cigzkie $miglo. W tym tez tkwi
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zasadnicza przyezyna trudnoscei napotykanych podezas przechodzenia do lotu
z duzymi predkosciami samolotéw wyposazonych w silniki tlokowe.

Ciag silnikéw odrzutowych przy Ma < 1 w malym stopniu zalezy od pred-

kodei lotu samolotu. a przy Ma > 1 nawet powieksza si¢ wraz ze wzrastaniem
predkodei. Jezeli do tego dodaé, ze ciezar wladciwy i rozmiary zewnetrzne
silnikéw odrzutowych sa znacznie mniejsze od silnikdéw tlokowych, to stanie
sie zrozumiale, dlaczego silniki odrzutowe w nowoczesnych samolotach maja
tak szerokie zastosowanie.
* Zasieg lotu jest obecnie bardzo wazna wlasnoscia miedzykontynentalnych
samolotow pasazerskich i cigzkich samolotéw przenoszacych rakiety. Nalezy
zaznaczy6, ze zasieg samolotu moze si¢ zmienia¢ w szerokich granicach zalez-
nie od wariantéw obciazenia.

Na rysunku 2-6 przytoczone sa $wiatowe rekordy wysokodci, osiagniete
na przestrzeni 35 lat na specjalnych lub odpowiednio dostosowanych do tego
celu samolotach §migtowych lub samolotach rakietowych.
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Przewiduje sie, ze po zastosowaniu na samolotach silnikéw rakietowych na
paliwo ciekle aktualne obecnie rekordy predkosci i wysokodei zostana wielo-
krotnie przekroczone. Obecnie projektuje sie juz i buduje eksperymentalne
modele samolotow o predkodeiach lotu 6 -8 Ma i wysokodei lotu 100 =300 km.

Zapewnienie samolotom wysokich wlasciwodei uzytkowych zwiazane jest
z udoskonalaniem ich aerodynamieznych (oplywowych) ksztaltéw.

Na przykltad przejécie od dwuplata wyposazonego w golenie i dciegna —
do jednoplata z chowanym w locie podwoziem znacznie zmniejszylo wielkosé
oporu czolowego samolotu. Nastepnie dalsze obnizenie oporu samolotu uzyska-
no dzieki ulepszeniu profilu skrzydla i usterzenia, zastosowaniu oplywowych
ksztaltéw kadlubéw oraz usunieciu najmmiejszych nawet wystajacych czedei
na powierzchni samolotu. Szeroko zaczeto stosowaé nitowanie wpuszezane
(kryte) i laczenie poszezegdlnych arkuszy pokrycia (blachy) na styk. Uzywa
sie obecnie grubego pokrycia, ktdre zachowuje stale, mimo dziatania ohciazen
aerodynamicznych, pierwotna forme oraz umozliwia uzyskanie gladkiej po-
wierzchni samolotu itd.

Jednoczeénie zmniejszone zostaly wymiary skrzydel i usterzenia, co réw-
niez wplynelo na zmniejszenie oporu samolotu.

Dokonano tego dzigki zastosowaniu elementéw mechanizacji skrzydia.
Z kolei zastosowanie elementéw mechanizacji zwiekszylo site noéna samolotu
w czasie jego rozbiegu i ladowania.

Ponadto unowoczesnienie oston silnikéw, zwlaszeza silnikdw tlokowych
chlodzonych powietrzem, oraz ulepszenie oplywu chlodnic i wykorzystanie
reakeji wydechu znacznie zmniejszylo opér czolowy zespoléw napedowych.

Wreszeie dzieki udoskonaleniu silnikdw i dmigiel powiekszona zostala ich
sila ciagu.

Wspélezesny etap rozwoju aerodynamiki samolotu cechuje dazenie do
nadania zewnetrznym czefciom samolotu oplywowych ksztaltéw, ktére od-
powiadalyby wymogom zwiazanym z oddzialywaniem sci§liwodei powietrza.

Czlonek Akademii Nauk, S.A. Czaplygin (1869—1942 r.), juz w roku 1903
w pracy ,,0 strumieniach gazowyeh” dowiddl, ze przy predkogciach lotu
bliskich predkosci glosu nalezy brac¢ pod uwage wplyw. jaki okazuje Scisliwoscé
powietrza na aerodynamiczne charakterystyki samolotu. Juz przy predkosciach
lotu 800=900 km/h (220250 m/s) wplyw Scisliwosci powietrza na aerody-
namiczne charakterystyki samolotu staje si¢ widoczny i roénie intensywnie
wraz ze zwiekszaniem liczby Ma.

Liczba Ma, odpowiadajaca predkosei naplywajacego strumienia, przy kto-
rej miejscowa jego predkosé w dowolnym punkeie powierzehni ciala réwna jest
predkodei dizwieku (kryzys falowy), nazywa sie krytyezna liczba Macha (May,).

Przy predkosciach przewyzszajacych predkodé krytyezna najwiekszy udzial
w oporze samolotu odgrywa opér falowy. Dlatego tez najwazniejszym krokiem
na drodze do zbudowania samolotu o predkosci naddiwiekowej jest zmniejsze-
nie oporu falowego.

Na opér falowy wplywaja takie czynniki, jak wydluzenie i skos skrzydla
w rzucie poziomym oraz odpowiednia gruboéé profilu. Gdy na przyklad zmniej-
szona zostanie dlugodé skrzydla, wéwezas réwniez zmniejsza sie wplyw Scisli-
wodcl powietrza w czasie lotu samolotu (rys. 2-7).

Skoény ksztalt skrzydla w rzucie poziomym wybitnie wplywa na opér
falowy, zwlaszeza w strefie Ma = 1 (rys. 2-8). Jednak przy predkosciach od-
powiadajacych liczbie Ma = 2,0 opdr falowy (przy réwnych pozostalych warun-
kach) skrzydla skodnego réwna sie oporowi skrzydla prostego.

W czasie lotu samolotu z predkosécia dzwieku i naddzwiekowa na wielkosé
oporu falowego duzy wplyw wywiera odpowiednia gruboéé profilu (rys. 2-9).
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Zmniejszenie oporu falowego kadluba, a szezegdlnie oporu takich jego ele-
mentow, jak ostony kabiny zalogi, obudowy silnikéw, dodatkowych zbiorni-
kéw paliwa i innych, mozna osiagnaé przede wszystkim przez wyeliminowanie
prostopadtych fal uderzeniowych (skoku gestodci). Dlatego tez konieczne jest
zaostrzanie przedniej czedci kadluba i zmniejszanie promienia krzywizny kra-
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Rys. 2-9. Wplyw 7 na wielkosé cp

wedzi chwytéw powietrza.

Do udoskonaleri aerodynamicznych mozna réwniez zaliczy¢ uszezelnianie
(hermetyzacje) samolotu. Chodzi o to, ze powietrze wpadajace do wnetrza
samolotu nie uszezelnionego uchodzac przez szczeliny wywoluje dodatkowy
opér czolowy samolotu. Dlatego tez do uszezelniania takich czedei samolotu,
jak wszelkiego rodzaju klapy, pokrywy, drzwi, okna i inne elementy stosuje

sie rézne migkkie podkladki (gumowe lub skérzane).
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Ciezar, wytrzymalo$¢ i sztywno$é konstrukeji

Konstrukeja kazdego samolotu powinna byé odpowiednio wytrzymala, tj.
naprezenia w elementach wytrzymaloéciowych i ich polaczeniach, ktére moga
wystapi¢ podezas lotu, ladowania i poruszania sie po ziemi, nie powinny prze-
kraczaé maksymalnie dopuszezalnych dla danej konstrukeji naprezen.

Rozrézniamy nastepujace rodzaje wytrzymalodei: wytrzymaloéé statyezna
(przy obciazeniu statyeznym) odpowiadajaca stopniowemu wzrastaniu obeig-
zen, wytrzymalodé na obeiagzenia dynamiczne, przy gwaltownej, niespodzie-
wanej zmianie obeigzenia (uderzenie w czasie ladowania. gwaltowny podmuch
powietrza) i wytrzymalodé na zmeczenie (zmeczeniowa) przy powtarzajacych
sie regularnych i nieregularnych obeiazeniach eyklieznych (np. wibracje wy-
wolywane praca zespolu napedowego). Zniszczenie zmeczeniowe nastepuje
przy stosunkowo nieduzych naprezeniach (granicy wytrzymalodci na zmecze-
nie), zaleznych od liezby obciazen zmiennych, tj. od czasokresu pozostawania
w eksploatacji danej konstrukeji samolotu.

Spelniwszy wszystkie wymagania dotyczace wytrzymalosei, nieodzowne
jest réwniez zapewnienie dla danej konstrukeji odpowiedniej sztywnogei.

Jezeli dla wytrzymaloéci konstrukeji charakterystyczne sa naprezenia wy-
stepujace w jej elementach, to dla jej sztywnodei charakterystyczne sa od-
ksztaleenia.

Przy spotykanych w eksploatacji maksymalnych obeiazeniach nie nalezy
dopuszezaé do kraricowego odksztalcenia poszezegdlnych elementéw konstruk-
eji samolotu, ktére by przekraczaly dopuszczalne wielkosei przewidziane nor-
mami wytrzymalodei samolotéw. Bardzo wazne jest réwniez zapewnienie
sztywnofei zespolom (ograniczenie ich odksztalcerl), wytwarzajacym sity aero-
dynamiczne.

Speliajac wymagania dotyczace wytrzymalosei i sztywnosei, konstrukeja
samolotu powinna by¢ jednoczesnie mozliwie lekka, poniewaz kazde zmniej-
szenie cigzaru przyczynia sie do polepszenia osiggéw samolotu i podniesienia
jego ekonomicznosei, pozwalajac przy tym na zwiekszenie cigzaru uzytecznego.
Zmniejszenie ciezaru konstrukeji samolotu mozna uzyskaé dzieki stosowaniu
bardziej racjonalnych ukladéw konstrukeyjno-wytrzymalosciowych, stosowa-
niu materialéw o wiekszej wytrzymalodel, zmniejszaniu liczby i wymiaréw
elementéw niepracujacych wytrzymalogciowo itd. Ponadto nalezy braé¢ pod
uwage mozliwos$¢ zmian wlasnosei wytrzymalo§ciowych materialéw konstruk-
eyjnych, ze wzgledu na ich nagrzewanie sie podezas lotu przy duzych predkos-
ciach, ktére jest wynikiem hamowania strumienia powietrza przez powierzchnie
samolotu. Tak np. przy predkodci lotu 3000 km/h (835 m/s) temperatura na
powierzchni pokryeia dochodzi do 300°C (573°K). Powoduje to zmniejszenie
sie naprezen dopuszezalnych (patrz rozdz. 10) oraz wplywa na rozklad dziala-
jacych obciazen miedzy poszezegdlne elementy.

Wskazniki eksploatacyjne

Do wskaznikéw eksploatacyjnych samolotu zaliczamy efektywnosé wy-
korzystania wnetrza samolotu, dostep do wszystkich zespoléw i czg<oz podle-
gajacych obstudze technicznej, latwosé naprawy, mozliwosé przechowywania
samolotu na powietrzu i eksploatacji w réznych warunkach meteorologicznych
oraz niezawodnoé¢*) pracy w czasie pokoju i w okresie dzialari bojowych.

*) Niezawodnosé oznacza zdolnoéé do wykonywania lotow przez ‘samolot w ustalonym
okresie ezasu w okreslonych warunkach na ziemi i w powietrzu,
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Niezawodnogé samolotu w warunkach bojowych polega na odpowiednim
rabezpieczeniu przed ogniem przeciwnika kabiny zalogi, zespolu napedowego,
wazniejszych elementéw konstrukeji i urzadzen sterowania. Odpornodé te
zwieksza sie za pomoca plyt i szkla pancernego, zdolnego do ochrony zalogi
i wazniejszych elementéw samolotu.

Niezawodnogcia bojowa konstrukeji samolotu nazywamy zdolnodé wytrzy-
mywania przez nia obciazen w czasie lotu bojowego w przypadku uszkodzenia
ktéregokolwiek jej elementu przez pociski przeciwnika. Niezawodno$é te
zwigksza sie dzigki rozérodkowaniu elementéw wytrzymalosciowych po calym
samolocie. W tym przypadku uszkodzenie jednego z elementéw konstrukeji
nie pociaga za soba naruszenia sztywnodei 1 wytrzymalogei konstrukeji jako
calosei.

Do érodkéw zmierzajacych do podwyzszenia niezawodnodci samolotéw za-
liczamy stosowanie specjalnej oslony zbiornikéw paliwa, stosowanie urza-
dzen przeciwpozarowych, dublowanie wazniejszych elementdéw wyposazenia,
jak elementow sterowniezyeh, instalacji hydraulicznej itd., oraz zapewnienie
mozliwosei lotu w razie uszkodzenia jednego ezy nawet dwdéch silnikéw (w sa-
molotach wielosilnikowych).

Niezawodnoéé konstrukeji samolotéw w czasie pokoju pelega przede
wszystkim na nie uleganiu uszkodzeniom podezas dlugotrwalego dziatania ob-
ciazen, tj. na posiadaniu duzej wytrzymalodci zmeezeniowej. Do tego naleiy
rowniez zaliczyé odpornosé konstrukeji na dzialanie korozji.

Wytrzymalo§é na zmeczenie moze byé podniesiona przez wladciwy dobdr
materialéw do budowy samolotu, dublowanie niektérych elementéw wytrzy-
malodciowych, tj. zastosowanie réznych sposobdéw przenoszenia sil, zastoso-
wanie srodkéw ograniczajacych mozliwosé rozprzestrzeniania sie peknieé itp.

Technologiczno$é konstrukeji w hudowie samolotéw

Technologicznosé konstrukeji oznacza mozliwosé stosowania odpowiednich
nowoczesnych proceséw technologicznych, najbardziej ekonomicznych przy
danej ilosci produkowanego przedmiotu, zapewniajacych przy tym wymagana
jakosé wyrobu.

Postep w budowie samolotéw polega nie tylko na polepszaniu osiagéw,
lecz takze na stosowaniu coraz nowoeczeéniejszych i wlagciwszych proceséw
technologicznych oraz materialéw.

Oméwimy pie¢ podstawowyech wymagaii dotyczacych technologicznosci
konstruke;ji.

1. Prostota konstrukeji i mozliwoéé szerokiego stosowania standardowych,
znormalizowanych i ujednoliconych elementéw, czedei 1 wezléw. Prostota
konstrukeji ma na celu zbudowanie samolotu lub jego zespolu z jak najmniej-
szej liczby prostych konstrukeyjnie czesci, przy najbardziej racjonalnej ich
produke;ji i nieskomplikowanym montazu.

Na rysunku 2-10 pokazano dwa przyklady konstrukcyjne. Przyklad a
przedstawia wezel, do wyprodukowania ktérego potrzeba wiecej niz 20 urza-
dzeni i 19 operacji produkeyjnych. Natomiast do wyprodukowania podobnego
wezla b potrzebnych jest juz tylko 8 urzadzen i 5 operacji produkeyjnych.

Dlatego tez, aby mozna bylo ograniczy¢ liczbe odpowiednich typéw i roz-
miaréw poszezegélnych czesci, zmniejszyé nomenklature materialéw 1 péitfabry-
katéw, wprowadzone zostaly odpowiednie normy panstwowe. Normy te po-
zwalaja zredukowaé liczbe czynnodci przy projektowaniu i produkowaniu no-
wych czedei. Jednoezeénie produkeja znormalizowanych elementéw konstruk-
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¢ji pozwala na kooperacje wyspecjalizowanych zakladdw produkeyjnych, przy
zastosowaniu najbardziej nowoczesnych metod.

W budowie samolotéw stosuje sie przewaznie czedci znormalizowane. Do
nich nalezg sruby, wkrety, podkladki, nakretki, nity itd. oraz czesci instalacji
paliwowych i olejowych (zawory, koncdwki, laczniki, korki, gardziele) i in.

Rys. 2-10. Przyklady konstrukeyjne

Nalezy dazyé do szerokiego wprowadzania unifikacji. Okreslenie ,.unifi-
kacja" oznacza mozliwosé wykorzystania w nowych konstrukejach samolotéw
czesei 1 wezldw, a w wyjatkowych przypadkach réwniez calych zespolow,
wezeénie] zaprojektowanych i wyprodukowanych do montazu innych samolo-
tow.

2. Duza doktadnosé wykonania i gladkod§é obrébki powierzchniowej. Sto-
pienn dokladnogei wykonania czedei, wezldéw i zespoléw oraz gladkosé ob-
roblki powierzehniowej nalezy ustalaé wy('hodzadc ze §cidle uzasadnionych wy-
magati technicznych, poniewaz przejScie do wysokiego stopnia dokladnodei
i gladkoéci pociaga za soba podwyzszenie pracochlonnodci i ksztaltéw wlasnych
produkeji.

3. Wladciwy dobér odpowiednich rodzajéw pélwyrobéw. W doborze odpo-
wiednich rodzajéw pélwyrobéw zasadniczym kryterium oceny ekonomicznosei
czesel powinien hy¢ ich koszt produkeji, pod warunkiem jednak, Ze stosowane
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Rys. 2-11. Pokrycie i ksztaltowniki o przekroju zmiennym

wzgledem nich wymagania wytrzymalodciowe, cigzarowe i wlasnodei aerody-
namiczne beda spelnione. Ponadto duze znaczenie ma latwodé obrébki ma-
terialu.

Na rysunkach 2-11 do 2-14 przedstawiono niektére rodzaje pélwyrobdw,
otrzymanych przy zastosowaniu metod o duzej wydajnoéei. Na przyklad na
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rysunku 2-12 pokazano rame dZwigara samolotu ciezkiego, wykonana dwiema
réznymi metodami. W pierwszym przypadku (2) jest to rama skladana, ktéra
ma 22 czesei i wazy 180 kG (1760 N), w drugim przypadku () — rama wykona-

Rys. 2-12, Ramy dzwigara wykonane réznymi sposobami

na metoda tloczenia na gorgco, skladajaca sie z jednej czedei i wazy tylko 118kG
(1160 N).

4. Racjonalny wybér sposobu obrébki pétwyrobu. Niezaleznie od sposobu
otrzymania pélwyrobu, nalezy dazyé, aby niektére powierzchnie nie byly
poddawane dokladnej obrébce. Podstawowym rodzajem obrébki pélwyrobdw

A—A

Rys. 2-13. Plyta skrzydla (pélwyréb) tloczona na gbrs@co :

jest obrébka mechaniczna, a jednym z najnowszych proceséw obrébki jest
glebokie trawienie*) lub frezowanie chemiczne. Na rysunku 2-15 przedsta-
wiony jest przyklad czedci obrobionej metoda glebokiego trawienia.

5. Racjonalny wybdr sposobéw polaczeni elementéw konstrukeji. Zwieksze-
nie stopnia technologicznosci konstrukeji samolotu mozna osiagnaé przez wybor

*) Proces glebokiego trawienia polega na tym, ze pélwyrdb podlegajacy obrébee zanurza sie
w wannie z odpowiednim roztworem. Miejsca pélwyrobu, kitdre nie podlegajg trawieniu, pokrywa
sig izolacyjnym preparatem. (Hgbokosé trawienia zalezy od czasu znajdowania sie polwyrobu
. w roztworze, Dokladnosé obrébki dochodzi do 0,05 mm.
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racjonalnego sposobu laczenia jej elementéw. W hudowie samolotéw stosowane
sa nastepujace sposoby polaczen : gwintowe, nitowe, zgrzewane, klejowe, klejo-
wospawane, spawane, sworzniowe, kolkowe itd. _

Z wymienionych sposobéw polaczeri, polaczenia sworzniowe i gwintowe
naleza do majbardziej pracochlonnych sposobéw oraz dodatkowo obcigzaja
konstrukeje. Najbardziej rozpowszechnionym obecnie sposobem laczenia ele-
mentéw konstrukeji jest nitowanie. Jednak poszezegdlne zespoly i wezly po-

Rys. 2-14. Czedd samolotu wykonana metodg Rys. 2-15. Plyta wykonana metods gleho-
adlewania kiego trawienia

winny byé usytuowane w ten sposéh, by przy tego rodzaju lgczeniu mozliwe
bylo zastosowanie maksymalnej mechanizacji pracy.

W budowie samolotéw rozpowszechniony jest réwniez sposob laczenia
spawanego. Wyzszos¢ polaczenia spawanego nad nitowanym polega na wiek-
szej szczelnodei 1 mniejszym ciezarze konstrukeji oraz obnizeniu pracochlon-
nosci przy jej montazu.

Obok potaczeri nitowych i spawanych, duze zastosowanie maja réwniez
polaczenia klejowe. Zaleta polaczen klejowych jest mozliwoéé uzyskania po-
wierzehni konstrukeji gladkiej bardziej optywowej i szezelnej oraz zmniejszenia
jej cigzaru w poréwnaniu z polaczeniami nitowymi i sworzniowymi. Ponadto
tego rodzaju prace odbywaja sie bez zbednego halasu, stuku i szumu.

6. Spelienie wymagan odnoénie montazu oraz odpowiedniego podzialu tech-
nologicznego konstrukeji samolotu. Technologia montazu stawia przed kon-
strukeja samolotu specyficzne wymagania. Chodzi mianowicie o mozliwosé po-
tokowego montazu, wzajemna zamiane czeei oraz wyeliminowanie prac zbed-
nych przy ich dopasowywaniu.

Prace montazowe stanowia 40 =60 9/, wszystkich prac zwiazanych z budowa
samolotu. Dlatego nieuwzglednianie wymagari odnodnie montazu podezas
projektowania samolotu obniza wydajno$é pracy i zwieksza koszt wlasny
produktu.

Przy spelianiu wymagan dotyezacych montazu szezegélnie istotne zn-a
czenie ma odpowiedni wybér schematu podziatu technologicznego zespoléw
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konstrukeji samolotu. Odpowiedni bowiem podzial elementéw pozwala na od-
dzielne przygotowywanie kazdego wezla, plata, sekcji i montowanie na nich
poszezegllnych czedei instalacji i wyposazenia. Na rysunku 2-16 przedstawiono
rozmontowana konstrukeje samolotu z uwypukleniem jej podstawowych
jednostek montazowych.

Samolot podlegajacy montazowi dzielony jest na nastepujace wazniejsze
zespoly: kadlub, skrzydla, usterzenie, zespél napedowy oraz podwozie. Po-
szezegolne zad jednostki skladajace sie na samolot dzielone sa na czesci, wezly
i plyty.

Podzielenie konstrukeji samolotu na poszezegdlne jednostki montazowe
pozwala ha zmniejszenie pracochlonnosci, zwigkszenie wydajnosei pracy mon-
terow, skréeenie cyklu montazu, zmniejszenie liczby miejsc pracy oraz ich
powierzchni. Tego rodzaju sposéb montazu jednak zwieksza cigzar konstrukeji
ze wzgledu na koniecznos¢ stosowania odpowiednich ztaez. Ponadto umozliwia
zastosowanie bardziej nowoczesnych maszyn montazowych, do ktérych mozna
zaliczy¢ automaty do nitowania, spawania i inne srodki mechanizacji pracy.

Wreszeie waznym wymaganiem odnoénie montazu, ulatwiajacym zamiang
czesei w toku eksploatacji, jest zapewnienie wzajemnej zamiennodci poszezegél-
nych zespoléw 1 wezléw samolotu. Wymiary, ciezar, jakodé powierzchni,
rozmieszezenie otworéw itd. wzajemnie zamieniajacych sie elementéw po-
winny by¢ jednakowe (w granicach toleraneji).

Wskazniki ekonomiczne

Koszt budowy samolotu w znacznym stopniu zalezy od racjonalnej techno-
logii wykonania, technologii montazu i doboru odpowiednich materialéw.
Jednym z wazniejszych wskaznikéw ekonomieznoéei cywilnych samolotéw
pasazerskich jest oplacalnosé¢ przewozéw pasazeréw i fadunkéw, ktéra znajduje
sie w prostej zaleznosci od:
a) szybkodel przewozdw,
b) wielkogei ladunku przewozonego jednym rejsem,
¢) dlugoéei jednego rejsu,
d) kosztu 1 godziny lotu (koszt paliwa, smaréw, napraw, obslugi itp.).

Rozdzial 7
KLASYFIKACJA SAMOLOTOW

Klasyfikacja samolotow pod wzgledem ich przeznaczenia

Przeznaczenie samolotu wywiera zasadniczy wplyw na jego osiagi, cigzar
wymiary, uklad (ksztalt) zewnetrzny i wyposazenie.
Pod wzgledem przeznaczenia samoloty dziela sie na wojskowe i cywilne.

Samoloty wojskowe

Wspdlezesne samoloty wojskowe, ze wzgledu na wykonywane przez nie
najréznorodniejsze zadania bojowe, dziela sie na nastepujace podstawowe ty-
py: mysliwskie, bombowe, transportowe i wielozadaniowe wykorzystywane
w zaleznoéei od sytuacji bojowe;j.
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Samoloty mysliwskie (rys. 2-18). Podstawowym przeznaczeniem samolo-
tow mysliwskich jest wyszukiwanie i niszezenie w powietrzu samolotéw oraz
aparatow bezzalogowych przeciwnika. Poniewaz samolot mygliwski przezna-
czony jest do prowadzenia walki powietrznej, powinien on si¢ odznacza¢ mozli-

SAMOLITY
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Rys. 2-17. Klasyfikacja samolotéw pod wzgledem ich przeznaczenia

wie duzymi predkofciami poziomymi i pionowymi, duzym pulapem, duza

zwrotnoscia, wysoka wytrzymalodeia i trwalodcig (Zywotnodcia).

W zaleznoéei od specyfiki wykonywanych zadan i wlasnosci konstrukeyj-
nych, wspélezesne samoloty my#liwskie dziela si¢ z kolei na nastepujace
rodzaje:

— samoloty mysliwskie obrony powietrznej kraju (przechwytujace), stuzace
do przechwytywania i niszezenia samolotéw strategicznych oraz aparatéw
bezzalogowych przeciwnika;

— frontowe — do oslony wojsk frontu;

— pokladowe — do oslony dziatan bojowych marynarki wojennej i niszczenia
okretéw wojennych;

— myéliwsko-bombowe do atakowania wojsk naziemnych, érodkéw ognio-
wych, umocnienl oraz obiektéw na zapleczu przeciwnika.

Rys. 2-18. Samoloty myshwskie

Kaidy z wymienionych rodzajéw samolotéw myéliwskich ma swoje specy-
fiezne wladciwosei. Na przyklad samolot OPK, niezaleznie od koniecznosci
rozwijania duzej predkodei poziomej, powinien sgie réwniez odznaczaé duzg
predkoseia wznoszenia i wysokim pulapem. Natomiast samolot myséliwsko-
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-bombowy powinien sie¢ odznaczaé¢ duzym zasiegiem i uniwersalnoseia uzbro-
jenia.

Duza predkosé i znaczne niekiedy odleglodei dzielace samolot od celu
wymagaja obecnie stosowania na samolotach myéliwskich uzbrojenia rakieto-
wego i specjalnego, sterowania automatycznego, automatycznych celownikéw
lotniczych 1 przyrzadéw naprowadzajacych na cel.

Wspélezesny samolot myéliwski stanowi naddZzwigkowy samolot o cigzarze
618 ton (59 000=176 000 N), posiadajacy zespél napedowy o duzym ciggu
(jeden lub dwa silniki), opancerzenie, skuteczne uzbrojenie oraz réznorodne
wyposazenie.

Samoloty bombowe (rys. 2-19) sluza do niszezenia sieci komunikacyjnej,
budowli posiadajacych wojskowe i polityczne znaczenie oraz do wykonywania
atakéw bombowych na oddzialy przeciwnika i ich umocnienia. Do niszezenia
tych celéw samoloty te moga zabiera¢ rakietowe pociski kierowane. W zalez-
nodei od zasiegu i udZzwigu, bombowce dziela sie na taktyezne i strategiczne.

Bombowee taktyczne przeznaczone sa do atakéw bombowych na wojska
i obiekty lezace w poblizu linii frontu. Odznaczaja sie one silnym uzbrojeniem
i silnym opancerzeniem stanowisk zalogi. Osiagaja predkosé¢ poddiwigkows
i naddzwigkowa. Ich ciezar wynosi 15--30 ton [(15--30)10°N]. Osiagaja one
pulap wynoszacy 1824 km. Ich zasieg wynosi 30004000 km.

Rys. 2-19. Bombowee strategiczne lub nosiciele rakiet

Do tej grupy bomboweéw zaliczaja sie réwniez bombowce pokladowe,
przeznaczone do niszezenia okretéw wojennych nawodnych i podwodnych.

Bombowce strategiczne (przenoszace rakiety) przeznaczone sa do dokony-
wania atakéw na duze obiekty oraz osrodki przemyslowe i polityczne, lezace
na glebokich tylach przeciwnika, w odlegloéci 60008000 km od linii frontu
lub granicy.

Duzy zasieg lotu tych samolotéw (powyzej 10 000 km bez uzupehienia
paliwa) nie pozwala na towarzyszenie im samolotéw my$liwskich na calej trasie
lotu. Dlatego tez powinny mieé¢ bardzo silne uzbrojenie i automatyczny system
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sterowania. Osiggaja one predkosé poddzwiekowa i naddzwiekowa. Ciezar ich
wynosi do 200 ton (200-10* N) i powyzej. Osiagaja putap do 24 000 m.
Wojskowe samoloty transportowe (rys. 2-20) przeznaczone g3 do przewozu
jednostek i pododdzialéw wojskowych, réinego rodzaju sprzetu bojowego
i érodkéw materialowych. Moga zabiera¢ na poklad uzbrojenie artyleryjskie,

Rys. 2-20. Wojskowy samolot transportowy

czolgi, pociski kierowane i inny ciezki sprzet bojowy. Samoloty te maja urza-
dzenia do uzupehiania zapasu paliwa w powietrzu. W czasie pokoju wykonuja
one zadania cywilnych samolotéw transportowych.

Samoloty transportowe maja predkosé lotu 600--1000 km/h (165280
mm/s), ciezar powyzej 100 ton (100-10* N) i zasieg 500010 000 km.

Samolotami wielozadaniowymi moga by¢ samoloty mysliwskie i inne, zdolne
do samodzielnego wykonywania zadan zwiazanych z bombardowaniem celow
i rozpoznaniem.

Samoloty cywilne

Podstawowym przeznaczeniem samolotéw cywilnych jest przewéz pasaze-
réw, poczty i ladunkéw oraz obsluga gospodarki narodowej.

Ze wzgledu na przeznaczenie samoloty cywilne dzielg si¢ na transportowe
réznych typow, szkolne, ¢wiczebne, przejsciowe, turystyczne, wielozadaniowe,
doswiadezalne, rekordowe i specjalne — wykorzystywane w gospodarce naro-
dowej.

Tablica 2-1
Zasadnicze wska#niki eksploatacyjne samolotéw eywilnych
Tep Ladunek uiyteczny Zasipg Liczba
' [t, (N)] [km] DASAZETOW
Samoloty miedzykontynentalne = 15 = 6000 = 120
> (15-10%)
Samoloty gléwnych linii komunikacyjnych 1215 40005000 100120
dalekiego zasiegu [(12-+15)-10%)
Samoloty gléwnych linii komunikacyjnych 512 10003500 40100
dredniego zasiegu [(5+12)-10%]
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Rys, 2-22, Samolot pasazerski bliskiego zasipgu

W zaleznoéci od zasiegu, wielkosdci ladunku i liczby miejse, samoloty tran-
sportowe (pasazerskie) dziela sie na samoloty dalekiego, sredniego, krétkiego
i bliskiego zasiegu.

Samoloty dalekiego, éredniego i bliskiego zasiegu (rys. 2-2la, b, ¢ i rys.
2-22) przeznaczone sg do zabezpieczenia lgeznodei powietrznej na liniach kra-
jowych i zagranicznych.

Obecnie konstruktorzy pracuja nad skonstruowaniem naddiwiekowych
samolotéw pasazerskich dalekiego zasiegu o zaquggu lotu 4000--6000 km oraz
predkosei 2,0=3,0 Ma.

8 — Konstrukeja samolotéw 81



Samoloty linii krajowych miejscowych (rys. 2-22) przeznaczone sa do za-
pewnienia lacznodei powietrznej na liniach o dlugosei do 1000 km. Samoloty
te maja do 30 miejsc dla pasazeréw.

Zasadniczymi wladciwosciami samolotéw. pasazerskich sa duze bezpieczeni-
stwo lotu, duza predkosé, ekonomicznodé i regularnoéé lotéw. Ponadto powinny
je cechowa¢ komfort podrézowania i sprawna obsluga pasazeréw.

Samoloty szkolne stuza do szkolenia personelu latajacego lotnictwa cywilne-
go i wojskowego. Do tej grupy nalezg samoloty przeznaczone do szkolenia
podstawowego oraz tzw. samoloty przejéciowe o cechach bardziej zblizonych
do maszyn uzywanych w lotnictwie wojskowym i cywilnym.

Samoloty specjalne (rys. 2-23) budowane sa zgodnie z potrzebami gospodar-
ki narodowej. Znajduja one zastosowanie przy przewozie chorych, opylaniu

Rys. 2-23, Samolot specjalny (gospodarczy)

pol i lagéw, ochronie przeciwpozarowej obszaréw leénych, utrzymywaniu
tacznodei na trudnodostepnych terenach, obserwacji ruchu lodéw, obstudze
polowéw rybnych itd.

Samoloty éwiczebne i doswiadczalne stuza do osiagnigca wysokich wskazni-
kéw lotnych dla celéw eksperymentalnych. Doswiadcezenia uzyskane na tych
samolotach wykorzystywane sa przy budowie nowych samolotéw.

Rola letnictwa cywilnego weiaz roénie. Przewiduje sie, ze w przyszlodci
stanie sie ono masowym rodzajem transportu do przewozu pasazeréow i la-

dunkéw,

Klasyfikacja samolotéw pod wzgledem ich cech konstrukeyjnych

Zaleznie od liczby posiadanych powierzchni nosnych (skrzydel), samoloty
dzielg sie na jednoplaty — o jednej powierzchni nognej, i dwuplaty — o dwéch
powierzchniach nosnych.

Pierwszy na fwiecie samolot z silnikiem parowym zbudowany zostal w Rosji w latach
1882—1884 przez A F. Mozajskiego. Byl to jednoplat (rys. 2-24.)

Pierwszym na $wiecie samolotem z silnikiem benzynowym, ktéry wznidsl sie w powietrze
byl dwuplat, zbudowany w 1903 r. w USA przez braei Wright (rys. 2-25).

Wkrétee w Rosji konstruktorzy rosyjsey, J.M. Gakkiel, G.P. Grigorowicz i inni, opracowal
nowy uklad samolotu — dwuplata, ktory poZniej byl powszechnie stosowany.

Jednoplaty przez dlugi okres czasu ustepowaly pod kazdym wzgledem
dwuplatom. Jednak w miare zwigkszania sie predkosei lotu samolotéw, dzieki
wprowadzeniu lepszych materialéw oraz doskonalszych rozwiazan konstruk-
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Rys. 2-24. Rysunek samolotu A. F. Mozajskiego



cyjno-wytrzymalodciowych, nastepowalo systematyczne przechodzenie do ukla-
du jednoplata, ktérego zalety aerodynamiczne stawaly sie coraz bardziej oczy-
wiste. Obecnie uklad ten jest powszechnie stosowany.

Riys. 2-25, Samolot braci Wright

Biorae pod uwage liczne i réznorodne uklady zewnetrzne, jednoplaty mozna
podzieli¢ na nastepujace grupy wyréiniajace sie:
a) usytuowaniem plata wzgledem kadluba,

b) ukladem konstrukcyjnym plata,
¢) liczba kadlubdw,

d) usytuowaniem usterzenia,

e) typem podwozia,

f) liczba jednostek napedowych,
g) rodzajem napedu,

h) zabudowsg silnikéw.

Na rysunku 2-26 przedstawiono klasyfikacje samolotéw pod wzgledem ich
cech konstrukeyjnych. .

Rozpatrzymy teraz samoloty wyrdzniajace sie usytuowaniem plata wzgle-
dem kadluba. Inne cechy konstrukeyjne oméwiono w czedei 3 niniejszego
podrecznika.

Zaleznie od usytuowania plata wzgledem kadluba, samoloty dzielg sie na
dolnoplaty, §rednioplaty i gérnoplaty.

Dolnoplat charakteryzuje umieszczenie skrzydla w dolnej czeéei kadluba,
Rozpatrujac ten samolot z aerodynamicznego punktu widzenia okazuje sig, ze
niskie usytuowanie skrzydla jest najmniej korzystne ze wzgledu na wystepo-
wanie znacznej interferencji®).

Ponadto takie usytuowanie skrzydla uniemozliwia zawieszanie duzych
bomb lub rakiet w kadlubie bombowca miedzy dzwigarami. Mimo to wiele
wspdlezesnych samolotéw wykonanych jest wedlug tego ukladu, poniewaz ma
on takze pewne zalety, do ktérych mozna zaliczyé:

— znaczng sile nodna w czasie ladowania ze wzgledu na mniejsza odleglosé,
jaka dzieli skrzydla od ziemi (wplyw ziemi),
~— posiadanie krétkiego i lekkiego podwozia

latwego do chowania.

*) Wzajemne oddzialywanie ezefei samolotu.
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Srednioplat odznacza sie tym, ze ma skrzydlo umieszezone po érodku wy-
sokogei kadluba. Uklad ten stal sie typowy dla wspélezesnych samolotéw
mysliwskich i bombowych. Do zalet érednioplata zaliczy¢ mozna nieznaczne
wystepowanie interferencji, szezegdlnie przy duzych predkofciach lotu samo-
lotu, oraz mozliwoéé wykonania odpowiednich lukéw na bomby lub rakiety.
Do wad zaliczamy stosunkowo duzy ciezar podwozia oraz utrudnione roz-
mieszezenie kabiny dla pasazeréw w érodkowej czesci kadluba.

Goérnoplat ma skrzydlo usytuowane w gérnej czedei kadluba. W ukladzie
tym wystepuje nieznaczna interferencja miedzy skrzydlem a kadlubem. Uklad
ten polepsza obserwacje dolnej pélsfery, co ma duze znaczenie dla samolotéw
rolniczych, oraz umozliwia umieszezenie wewnatrz kadluba bomb i rakiet
o duzych wymiarach (samoloty bombowe) niezaleznie od rozwiazania konstruk-
cyjnego skrzydel. Zasadniczg wada gérnoplata jest trudnoé¢é w chowaniu pod-
wozia w skrzydlach, ze wzgledu na znaczne jego wymiary i ciezar. Totez pod-
wozie umieszczane jest z reguly pod obudowa zespolu napedowego lub na
bokach kadtuba.

Wystepujaca interferencja skrzydla i kadluba wywiera zasadniczy wplyw
na opdér falowy. Aerodynamiczne préby wykazaly, ze opér falowy ukladu
,,skrzydlo-kadtub® mozna znacznie obnizyé stosujac tzw. , regule pél”. Polega
ona na tym, ze wykres powierzchni (podzial powierzchni wzdluz osi samolotu)
przekrojéw poprzecznych samolotu, normalnych wzgledem strumienia po-
wietrza, powinien gie maksymalnie przyblizy¢ do wykresu powierzehni ciala
0 minimalnym oporze.

Praktyczne zastosowanie reguly pél w konstrukeji samolotu polega na tym,
#e na powierzchni kadluba wykonuje si¢ miejscowe lagodne przewezenia, ktére
wyrownuja (kompensuja) przyrost pél przekrojéw kosztem skrzydla i nadbu-
déwek, a w niektérych przypadkach nadbudowuje sie miejscowe oprofilowanie,
wypeliajac ostre wklestosci wykresu powierzchni. (Na rysunku 2-27 linia

i
42 44 4& 48 10 X
Chaett

Wytkres pal

Ruys. 2-27. Zastosowanie reguly podl

przerywana na wykresie powierzchni odpowiada linii przerywanej widocznej
w érodkowe]j czeéei kadtuba).

Skrzydlo kazdego z wymienionych ukladéw moze byé¢ wykonane z zastrza-
tami lub bez. Zgodnie z ta cecha, skrzydla dzieli si¢ na wolnono$ne i zastrzalo-
we (rys. 2-28).

Skrzydlo wolnonoéne mozna rozpatrywaé jako belke wspornikowa, a skrzy-
dlo zastrzalowe jako belke wspornikowa na dwéch podporach. Na rysunku
2-28 przedstawione sa przykladowe wykresy momentéw zginajacych wolnonos-
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nego i zastr zalowego skrzydla jednoplatéw. Z wykreséw tych wynika, ze maksy-
malne (ob liczeniowe) momenty zginajace przy jednakowych wymiarach i obeig-
zeniach w skrzydle zastrzalowym sa kilkakrotnie mniejsze niz w skrzydle wol-
nonosnym,

Z powyzszego wynika, ze skrzydla zastrzalowe moga byé lzejsze od wolno-
noénych. Jednak zastrzal stwarza dodatkowy opér czolowy. Dlatego tez

| ednaplal
pJaslrzalowy

Lastrzal

|
I
|
|
|
|
|

| Jedmaglal
Walranesny

Rys. 2-28. Wykresy momentéw zginajacych wystepujaeych w skrzydlach z zastrzalami 1 w wol-
nonosnych jednoplatach :

ostatnio stosuje sie przewaznie skrzydla wolnonosne. Skrzydla z zastrzalami
stosuje sie w wyjatkowych przypadkach w samolotach o matych predkosciach.

Uklady samolotéw

Samolot mozna zaliczy¢ do odpowiedniej grupy na podstawie jego ukladu
konstrukeyjnego. Na przyklad okreslenie samolotu ,,wolnonoény jednoptat
o érodkowym rozmieszczeniu skrzydel, jednokadlubowy, z centralnym usterze-
niem, o podwozin z przednim punktem podparcia, z dwoma silnikami turbo-
odrzutowymi rozmieszczonymi w skrzydle” — moze nam wskazaé, do jakiej
grupy moze hy¢ zaliczony taki samolot.

Z wielu réznorodnych kombinaeji i cech konstrukeyjnych wspélezesnych
samolotéw, opréez ukladu normalnego, wydziela sie jeszeze takie uklady, jak
tzw. ,Jatajace skrzydlo™ i , kaczka”.

Samolot typu ,.latajace skrzydlo” nazywany jest czesto ,,bezogonowym?,
bowiem nie ma usterzenia wysokoséci. Uklad taki pozwala na to, Ze samolot
moze mieé minimalny ciezar i zmniejszony opoér czolowy.

Wapélezesne samoloty typu ,latajace skrzydlo” (rys. 2-19, 2-26) maja
ostra 1 wydluzona przednia oraz skrécons tylna czeéé kadluba. Usterzenie
kierunku usytuowane jest przewaznie na kadlubie. Skrzydla tych samolotéow
z reguly bywaja w ksztalcie tréjkata, poniewaz wedlug warunkéw rozwiazania
konstrukeyjnego na skutek duzej cigciwy nasady skrzydla — stery wysokosci
umieszezone na tylnej krawedzi skrzydla*), maja dod¢ duze ramie wzgledem
drodka cigzkosei samolotu. :

Praktyka wykazala, ze mozliwe jest zbudowanie ciezkich samolotéw bez
kadluba i usterzenia wedlug uktadu ,latajace skrzydlo”, poniewaz duza gru-
bosé skrzydla pozwala na umieszezenie w nim kabiny i wyposazenia (rys. 2-29).

*) Doké ezesto stery wysokodel sa jednoezednie lotkami. Nosza one w tym przypadku nazwe
elewondw, spelninjgeyeh jednoczesnie role lotek i sterdw wysokodei,
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Pierwszy samolot typu , latajace skrzydio™ byl zbudowany w ZSRR w poezat-
kach lat dwudziestych przez B.J. Czeranowskiego.

Jednak samolot typu ,latajace skrzydlo” ma pewne wady. Mianowicie
w celu zréwnowazenia momentéw przy zwiekszeniu kata natarcia niezbedne

Rys. 2-29, Schemat samolotu typu ,latajgce skrzydlo™

jest wychylanie steréw wysokodci do gory (rys. 2-30). Powstajaca przy tym
niesprzyjajaca zmiana krzywizny profilu zmniejsza wspdélezynnik sily nosnej
¢;. Do zachowania sily nosnej potrzebna jest duzo wieksza powierzchnia
skrzydla niz w przypadku samolotu o ukladzie zwyklym. Czynnik ten w znacz-
nej mierze obniza wyzej wymienione cechy dodatnie ukladu ,.latajace skrzydlo™

. __-41~
~— C———
Rys. 2-30. Niekorzystne warunki zwigkszenia

kata natarcia samolotu bezogonowego

Nastepna wada tego ukladu jest trudnosé zrealizowania efektownej mecha-
nizacji skrzydla, poniewaz klapy skrzydla odchylane do dolu w celu zwieksze-
nia wspélezynnika sily nosnej ¢, wytwarzaja moment, ktéry zréwnowaza sig
dodatkowym wychyleniem steréw wysokogei do gory, co z kolei zmniejsza ¢;.
-5 W samolocie typu ,kaczka" (rys. 2—31) usterzenie Wyaokosci umieszezone
jest przed skrzydlem. Uklad , kaczki” zastosowany byl juz na poezatku XX
wieku w samolotach braci erght w USA i w samolotach rosyjskiego konstruk-
tora, A.W. Szjukowa (1912 r.).

Rys. 2-31. Uklad samolotu typu ,.kaczka"

Uklad ten odznacza sig w poréwnaniu do zwyklych ukladéw pewnymi
zaletami. Mianowicie w samolocie o zwyklym ukladzie usterzenie wysokosci
w wigkszogei przypadkéw ma ujemna sile nosna, ktéra zmniejsza site nosna
samolotu. W samolocie zad typu ,kaczka™ aerodynamiczna sila usterzenia
wysokogci jest sita dodatnig skierowana do géry. W zwiazku z tym sita noéna
samolotu zwieksza sie i przy innych jednakowych warunkach predkosé lado-
wania nieco si¢ zmniejsza. Wreszcie usterzenie wysokodci nie jest zaslaniane
przez skrzydlo, przez co zwigksza sig jego skutecznoé.
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Do wad samolotu typu ,kaczka” zalicza sie trudnoé&é w zapewnieniu mu
statecznodci, ktére zwiagzane jest z malym ramieniem usterzenia kierunku
i wzrostem przedniej czedei kadluba.

Rozdzial 8

OBCIAZENIA ZEWNETRZNE DZIALAJACE NA SAMOLOT

Lot poziomy

Na samolot znajdujacy si¢ w locie dzialaja cztery zasadnicze sily (rys. 2-32),
do ktérych zalieza sie ciezar samolotu @, sile nosna P;, sile ciagu silnika odrzu-
towego lub émigla P, i sile oporu czolowego Py, ‘

_ I =z
Rys. 2-32. Sily dzialajace na samolot A,

podezas lotu poziomego ">

Srodek cizikosed
4

\J

Dla uproszezenia zakladamy, ze wymienione sily przechodza przez frodek
ciezkosei samolotu. Aby samolot mégl odbywaé lot poziomy z jednakowa
predkoscia V,, wszystkie te sily powinny byé w réwnowadze.

Zatem:

Pz(l:Q: a PoZqu

0 S-VE
Py 2P 8-V,

czp-S-V3

Lot krzywoliniowy w plaszezyZnie pionowej

Rozpatrzymy samolot wykonujacy lot po torze krzywoliniowym o promie-
niu krzywizny réwnym » (rys. 2-33a, b). )W tym przypadku na samolot dzialaja
te same sily, ktére dzialaly podezas lotu poziomego, tj. @, P, P i P;. Jednak
sity te nie znajduja sie w réwnowadze, tzn. w sumie daja pewna niezréwnowa-
zong sile rézng od zera, przylozong do samolotu.

Zalézmy, ze sily dzialajace wzdluz stycznej do toru znajduja sie w réwno-
wadze, poniewaz nie zréwnowazona sila styczna jest stosunkowo mala i nie
odgrywa zasadniczej roli. Zatem zgodnie z drugim prawem Newtona, samolot
bedzie sie poruszal z przyspieszeniem w kierunku dzialania niewyréwnowazonej
sity, prostopadlej do toru lotu.

y y ' ; | : s "
Przyspieszenie (dosrodkowe) réwne = skierowane jest ku grodkowi krzy-

wizny toru lotu. Jak wiadomo z mechaniki, sily czynne wraz z silami bezwlad-
Y Yy cZy

89



nosei znajduja sie w réwnowadze (zasada d’Alemberta). Przylézmy wigc do sa-
molotu odérodkows sile bezwladnosci:
¥ a -y
Pl
r g r
gdzie:
m — masa samolotu,
g — przyspieszenie sity cigzkodei,
i wykonajmy rzut wszystkich sil na prostopadly do toru (rys. 2-33a). Wéwcezas
2
P.—Q. c.osG)—g : V— =10
g
gdzie © — kat zawarty miedzy sila cigzkosci a prostopadla do toru lotu.
Po przeksztalceniu powyzszego wzoru otrzymamy :
73 2
Pz——cos@ = iz i Fs = %—i—cos@

Q g-r Q

Stosunek pokazujacy, ile razy sila nosna w locie krzywoliniowym jest
wigksza od ciezaru ), nosi nazwe wspdlezynnika przeciazenia (lub po prostu
przeciazenia), Wspdlezynnik ten oznaczamy litera ».

Shodek krzgwizny tory

lor

(O
F
— i___.J
i
2y2
ar .
Jrodek
krzywizny tory

Rys. 2-33. Sily dzialajace na samolot podezas lotu krzywoliniowego

Poniewaz interesujaca nas najwieksza wartoéé dla danego toru » bedzie
mialo przy cos @ = 1, tj. w najnizszym punkeie toru lotu (rys. 2-33b), to

s A=
Q g

Prawdopodobna sila noéna samolotu w czasie jego eksploatacji w danych
warunkach nosi nazwe dopuszezalnej sily noénej. Oznaczamy ja litera P;qop.
Odpowiadajacy jej wspdlezynnik przeciazenia, tj. mozliwy w eksploatacji
najwiekszy wspélezynnik przecigzenia w danych warunkach, bedziemy nazy-
wali wspélezynnikiem przeciazenia dopuszezalnego ngop (przy eksploatacji).

+1

o
fdop = ——2592 ( ]-)
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W poziomym locie samolotu kazdy ladunek dziala na podpore (wezel
mocujacy) z sila réwna wlasnemu ciezarowi. W krzywoliniowym zas locie do
cigzaru ladunku dochodzi jeszeze sila bezwladnosci, skierowana w strone
przeciwna wzgledem przyspieszenia. Sila, ktéra réwna jest sumie ciezaru i sily
bezwladnosei, nosi nazwe sily masowej. Jezeli ladunek dziala na podpore
w locie krzywoliniowym z maksymalna sila, to dopuszezalna sila masowa jest
naep razy wieksza od jego ciezaru. Mozna to uzasadni¢ nastepujaco.

Oznaczamy cigzar ladunku — Qiyq, mase ladunku — #miaq, sile bezwladnosei
ladunku — Pj1aq, dopuszezalng sile masowa, z jaka tadunek dziala na podpore —

h ]
Puaopiaa- Podezas lotu z przyspieszeniem j = l;— sita bezwladnogel wynosi:

V2 Qua V?
Piiaq = Miad e g =
Zatem sila masowa (rys. 2-34)
v ;
Pagpraa = Priaa+@Qraa = Qraa W-H = Q1aa - Naop (2)
B Tai
Rys. 2-34 ~= il
Dzialanie sily masowej L

Jj'"g i gk |
CIEHROSTY
7 Samally

Wzdr (2) w réwnym stopnin odnosi si¢ takze do mas rozlozonych. Jezeli
ciezar hiezacy (ciezar jednostki dlugo$ci) konstrukeji kadluba réwny jest
Graat, to w locie krzywoliniowym dopuszezalne masowe obeiazenie biezace
réwna 8¢ Gradl *Mdop-

Lot w burzliwej atmosferze. Przeciazenia maksymalne

Podezas lotu samolotu w burzliwej atmosferze powstaja znaczne przecia-
zenia (rzucanie). Rozpatrzymy przypadek, kiedy samolot wpada w podmuch
pionowy powietrza (prad powietrza przemieszezajacy sie w gére lub w ddl).
Zalézmy, ze samolot leci poziomo z predkodcia Vy*), a z dolu dziala nan po-
dmuch powietrza z predkodeia u, (rys. 2-35). Wéwezas sumaryczna predkosé
strumienia powietrza wzgledem samolotu jest réwna ¥ = V-, (suma wekto-
rowa). W rezultacie kat natarcia zmieni sie o wartosdé

= drab ol g0
Ao = arctg 7. Y,
a predko§é wyniesie
'['.' ™ VD

T eosAu

*) Rozpatrujemy ruch powietrza wzgledem samolotu.
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Zmieni sig réwniez sila noéna o wartosé
Ve
AP; = ACz'pﬁ—'S‘
2
a przeciazenie bedzie sie réwnalo
ﬂ’=Psz:ﬁPz :l:l: AP;
Q g
Znak minus odpowiada zstepujacemn strumieniowi powietrza.

Przypus$émy, ze na skutek malego kata Aacos- Ao~ 1, zatem V~<V,.
Z rysunku 2-35b mozemy sig zorientowad, Ze

Acz = Au-tgop = ﬁ-t;f_gtp
Vo
: : des
Lecz jak nam wiadomo, tgg = -
Podstawiajac do wyrazenia na przeciazenie Ac, i V otrzymamy:
de: uy p-V3 S
T da ?D_ 2 s = dcz uo.vo.p
n=14 0 * % 9 (3)

gdzie p r—% okreslona wartosé, zwana obeigzeniem jednostkowym skrzydla.,
b

*4% :
-"1'1 /\

JW 1
v ° = }!
mxsa v 0 ]
(/)
/

a

o
g el 7 I
4
2e; 4
E —/\
7 7 e

Rys. 2-35. Lot samolotu w burzliwej atmosferze

Stad widaé, ze przeciazenie podezas lotu w burzliwej atmosferze powieksza
sie wraz ze zwiekszeniem sie predkosci lotu poziomego V', i predkosei pionowe-
go podmuchu u,, a takze zalezne ono jest od wysokosci lotu, obciazenia jednost-

kowego na skrzydlo 1 wartodei %iz -, ktéra zmienia sie wraz ze zmiana liczby

Ma (rys. 2-35¢), opdzniajac wzrastanie przeciazenia przy duzych liezbach Ma.
Mozliwie maksymalna warto$é¢ przecigzenia znajdujemy ze wzoru

W=
Tmax = 0
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Mozliwie maksymalna wartoéé sily noénej znajdujemy ze wzoru

Viax
Prmax = Comaxp- i) =

a ciezar samolotu @ z warunku jego réwnosci i sily nosnej przy ladowaniu
mozemy wyrazi¢ w postaci
72
lad
@ = Czmaxo Po-- 2—'8

gdzie ¢;max, 0dpowiada malym liczbom Ma.
Zatem

Camax &( Vimax )2
Viaq

Tapax = (4)

Camax o

gdzie A= F—?— H—wrzgledna gestosé powietrza na wysokoéci odpowiadajacej Viax.
0
Tak wige maksymalnie mozliwe przeciazenie zmniejsza si¢ wraz z wysokoscia

i rofnie wraz ze wzrostem predkoSci maksymalnej. Stosunek -53’5”'5- charakte-
2Imax o

ryzujacy wplyw éciliwogci na wspdlezynnik maksymalnej sity noénej przy du-
zych predkosciach jest mniejszy od 1 i nieco zmniejsza wartos$é nmax.

Dla duzych predkosci teoretyczna warto$é nyax moze dochodzié do 40--50.

W czasie eksploatacji samolotu takiego przecigzenia praktycznie jednak nie

mozna osiagnaé, poniewaz przejscie z matych ¢; na ¢;max w warunkach predkos-

ci maksymalnej nie dokonuje si¢g natychmiast, lecz po pewnym okresie czasu,

w czasie ktérego predkosé po torze obnizy sie, tj. Pzaopmax bedzie mniejsza od

Camax P - S Viax
2

= 4050 jest niecelowe, poniewaz pilot fizycznie nie jest w stanie zniesé

takich przecigzen.
St et e sl Tl
FE ) i ]

= T
P[ﬂr'; —piers

7 s R ;l i
\ Efaw —meeanted

. Opréez tego obliczanie wytrzymalosei samolotu na ngep =

2
|
|

!
i
]
1
]

Freecigiens aeialajace
53

e 1%

I Rt =
| Mreanica - M?w _

¢ / ? J 4 s

Dlugolrwaloss deialemia

Rys. 2-36. Przeciazenie graniczne przenoszone przez czlowieka

Wyniki specjalnych préb wykazuja, Ze przy normalnej pozycji pilota
w samolocie juz przy przeciazeniu dochodzacym do 56,5 dzialajacym w prze-
ciagu 3--4 s u pilota wystepuja béle '(w pozycji lezacej pilot wytrzymuje
przeciazenia o wartofci 14--18 w przeciagn dluzszego okresu czasu). Na
rysunku 2-36 przedstawiono przecigzenia maksymalne, jakie czlowiek znosi,
zaleznie od dlugotrwalodci i kierunku ich dziatania.
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Przy przeciazeniu normalnym, kiedy przyspieszenie skierowane jest do
géry, a sita bezwladnosci do dolu, pilot przyeciskany jest do fotela. W locie
krzywoliniowym mozliwe sg réwniez przecigzenia odwrotne. Mianowicie, kiedy
przyspieszenie skierowane jest do dolu, a sila bezwladnodci do géry, pilot
odrywany jest od fotela. Ma to na przyklad miejsce wéwezas, kiedy samolot
zaczyna nurkowaé (rys. 2-33¢).

Prz,y duzych predkogciach lotu i gwa&townjy ch ich zmianach (podezas ha-
mowania, rozpedzania) mozliwe sa znaczne przeciazenia w kierunku plecy-piers.
Przeci@éenia te jednakze czlowiek latwiej znosi niz poprzednie (rys. 2-36).

W celu latwiejszego znoszenia przez pilota duzych przeciazen, stosuje sie
ubiér przeciwprzeciazeniowy (rys. 2-37), skladajacy sie z pasa i uchwytow na

Rys. 2-37 . Rys. 2-38. Schemat przyspieszeniomierza
Ubidr przeciwprzecigZzeniowy 1— cigiarek, 2— spreﬁg’na, h.{? —ikobudowa, 4 — gtrzalka,
— tlum

nogi, do ktérych wprowadzane jest powietrze. Cisnienie w pasie i uchwytach
utrzymywane jest automatyeznie zaleznie od przeciazenia, regulujac krazenie
krwi w organizmie.

Warto§é wspélezynnika przeciazenia dopuszezalnego mierzy sie w locie
przyrzagdem zwanym przyspieszeniomierzem (rys. 2-38). Ciezarek 1 przymoco-
wany do wywazonej sprezyny 2 przemieszcza sig proporcjonalnie do dzialaja-
cej nan sily (przeciazenia). Strzatka 4 pokazuje na skali wartosé przeciazenia.
Drgania cigzarka tlumione s thumikiem 5. Wszystkie czeSci przyspieszenio-
mierza znajduja sie w obudowie 3.

Na rysunku 2-39 pokazano wielkodci przecigzen w charakterystycznych
punktach toréw lotu samolotu, pndczaq wykonywania niektérych figur wyzsze-
go pilotazu.

Lot krzywoliniowy w plaszczyZnie poziomej

o

= Lot krzywoliniowy ze zmiana kierunku w plaszezyznie poziomej nazywany
jest zakretem. W czasie wykonywania zakretu samolot przech}fia sig w strong
zwrotu (rys. 2-40). Sila nodna skrzydla przy tym nie talko réwnowazy ciezar
samolotu @), ale réwniez daje skladowa w postaci sily odérodkowej F. Im
wieksze jest przechylenie, tym wieksza powinna byé sila nodna, by jej pionowa
gila skladowa réwnowazyla ciezar samolotu @. Oznacza to, Ze im wieksza jest
sila F, tym mniejszy jest promien R zakretu.
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Rys. 2-30. PrzecigZenia wystepujace pray roznych figurach wyiszego pilotaiu



Rozpatrzmy zakret bez élizgu, do.wykona,nia ktérego niezbedne jest, aby
pionowe skladowe sil dzialajacych znajdowaly sie w réwnowadze, a mianowicie:

Preosf—Q =0
skad
__ @
Feo= cosp
Pz

0 Rys. 2-40. Sily dzistajace
na samolot podezas zakretu

Poniewaz mianownik (cos p) zawsze jest mniejszy od jednoéci, to P, powinna
by¢ zawsze wigksza od ¢). Oznacza to, ze podezas zakretu na samolot dzialaja
przeciazenia. Warto§é wspdlezynnika przeciazenia otrzymujemy z réwnosei

Q
N )
e 9
Iub
o 1
cosp

Im zakret jest ostrzejszy, tzn. im kat B jest wiekszy, tym mniejszy jest
cos B, a zatem wiekszy wspélezynnik n. Najwigksza wartosé kata przychylenia
“'spéiczeanych samolotéw w czasie zakretu o ustalonej predkosci wynosi
B~ 75--80°, Natomiast maksymalna warto$é wspdlezynnika przeciazenia n
wystepujacego w takich przypadkach dochodzi do 4 6.

Ladowanie

Ladowanie samolotu dzieli sie na kilka etapéw (rys. 2-41). Samolot podcho-
dzi do ladowania lotem szybowym. Nastepny etap to wyréwnywanie, nastepu-
jace w pewnej odleglosci od ziemi, podezas ktérego samolot poruszajac sie po
torze krzywoliniowym przechodzi z toru nachylonego wzgledem ziemi na tor

Szybowanie g -

/ R‘E

Dﬁbmg Prayziemianis : Wy.'r(rgnlyfw_m;e .55% f |
%ﬁ’ =7

Rys. 2-41. Etapy ladowania samolotu
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réwnolegly do niej. Pod koniec wyréwnywania samolot ma jeszcze duzg pred-
koé&é pozioma, ktorg musi wytracié podcezas kolejnego etapu nazywanego wy-
trzymywaniem. Zachowanie w tym czasie sily nodnej rownej ciezarowi samolotu
przy jednoczesnym zmniejszaniu predkosci osiaga sie droga zwigkszenia kata
natarcia skrzydla do polozenia. przy ktérym ec. osiagnie ¢;mex. Nastepnie na
skutek spadku predkosci sila nosna staje sie mniejsza od cigzaru € i nastepuje
tzw. przepadanie samolotu (przyziemienie) jako kolejny etap ladowania.
Po dotknigciu kolami ziemi zaczyna sie ostatni etap ladowania — dobieg.
W chwili zetknigcia sie z ziemiag samolot ma jeszeze pewna predkosé pionowa,
ktéra w bardzo krétkim czasie maleje do zera. Tak wiec podezas przyziemienia
na samolot dziala doéé duze przyspieszenie pionowe skierowane do gory, ktére
wywolane jest sila Pgop dzialajaca na podwozie, wigksza od ciezaru @ (rys.
2°49).

Tak samo jak w czasie lotu, w czasie ladowania stosunek prawdopodobnej
silty maksymalnej dzialajacej na podwozie do ciezaru samolotu (lub sily dzia-

Rys. 242, Dzialanie przyspieszen piono-
wych podezas ladowania samolotu

lajacej na podwozie samolotu w czasie jego postoju) zwany jest wspélezynni-
kiem przeciazenia dopuszezalnego ngep w czasie ladowania:

Pop
Ngop = 0
Rozdzial 9

OBCIAZENIA OBLICZENIOWE I NORMY WYTRZYMALOSCI SAMOLOTOW

Obeiazenia obliczeniowe

Aby konstrukcja samolotu mogla wytrzymaé¢ wszystkie obeiazenia dzia-
lajace na nia w czasie lotu, powinna mieé nalezyta wytrzymalosé, ktéra moze
by¢ osiagnieta dwoma nastepujacymi sposobami.

1. Obliczenie konstrukeji na wytrzymalosé, zgodnie z dzialajacymi (w toku
eksploatacji) obciazeniami i doborem przekrojéw elementéw konstrukeji w ten
sposéb, aby istniejace w nich naprezenia byly réwne obeigzeniom dopuszezal-
nym, ktore przyjmuje si¢ jako mniejsze od niszezacych. Taki sposéb obliczenia
przyjety jest w budowie maszyn. W tym przypadku wspélezynnik bezpieczen-
stwa v, charakteryzujacy zapas wytrzymalo$ci, okresla si¢ jako stosunek
naprezen niszezacych wzgledem dopuszezalnych.

Cniszez
Vyo= ———
Gdop
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2. Obliczenie konstrukeji na wytrzymalosé, kierujge sie zwiekszonymi
obecigzeniami w pordwnaniu z dopuszezalnymi (bedziemy je nazywali obeiaze-
niami obliezeniowymi) i doborem odpowiednich przekrojéw elementéw kon-
strukeji pod takim katem widzenia, zeby naprezenia istniejace w nich byly
réwne niszezacym. Poniewaz zwykle obciazenia dopuszezalne bywaja mniejsze
od obliczeniowych, konstrukeja bedzie miala wspélezynnik zapasu, ktérego
wartoé¢ okredlana jest jako stosunek obeiazenia! obliczeniowego do dopuszezal-
nego
_ Pom

IJ(IO]’!

Drugi sposéb obliczenia przyjety jest w produkeji samolotéw dzieki na-
stepujacym dwdm jego zasadniczym zaletom, a mianowicie:

1. Wspélezynnik v, nie jest réwny wspélezynnikowi v, ale jest blizszy
rzeczywistodei niz v,.

Wartoéei v, 1 v, réznia sie od siebie dlatego, ze przy obeiazeniach bliskich
niszczgeym naruszona zostaje prosta proporejonalnosé miedzy sitami i napre-
Zeniami.

Rozpatrzmy dla przykladu plyte Seiskang (rys. 2-43) i wykazmy, ze dla niej va = vy.

Zalozmy, ze naprezenie dopuszezalne cuep otrzymane przy dzialaniu sily Pyey réwna sie

Oniszez a

0,5 Oniszes. WOWezas zapas wytrzymalobeiy, = - =2
Cdop

Oznacza to, ze uszkodzenie plyty nastepuje przy dwukrotnym zwiekszeniu sily. Jednak za-
lozenie takie sluszne jest w warunkach, kiedy przy dwukrotnym zwigkszeniu sily wszystkie na-
prezenia réwniez wzrosng dwukrotnie (patrz linia przerywana rys. 2-43). Jak nam wiadomo

I 7 rF
_______ Rys. 2-43
& r_}_{ 8 Plyta éciskana
gt
Sdop |

[
ez

=

z czefoi pierwszej niniejszego podreeznika, czesé pokryecia traci statecznofé przy P < Ppie,
nastgpuje ponowny podzial naprezen, podluznice docigzaja sie kosztem pokryecia, kiore utracilo
statecznosd I naprezenia osiggaja w nich warto$é oniszez przy sile mniejszej niz 2- Pgep, na przy-
klad przy sile réwnej 1,8 Pyop.

Woéwezas

e Poyy = 1,8+ Pagp s TR
Pyop Pyop 3

Tak wigc rzeczywisty zapas wytrzymalogei plyty bedzie réwny v, = 1,8, Dlatego tez oblicze-

nie wedlug drugiego sposobu, mimo pewnych trudnoéei, okazuje si¢ znacznie dokladnie jsze.

2. W kazdym obliczeniu na wytrzymalo§é stosuje si¢ pewne tolerancje,
jezeli chodzi o wybdr ukladu obliczeniowego podezas obliczania obeigzen.
Dlatego dokladnosé obliczenia na wytrzymalo$é powinna byé potwierdzona
odpowiednimi prébami. Podczas obliczen wedlug pierwszego sposobu spraw-
dzenie do$wiadczalne polega na poréwnaniu naprezen obliczeniowych z rze-
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czywistymi. Jednak pomiar tych ostatnich pod obeciazeniem jest do&é uciazliwy.
Dokonujac obliczeri wedlug drugiego sposobu, do sprawdzenia rezultatéw
obliczeri wystarczy praktyczne przeprowadzenie préby konstrukeji (przy
stopniowo powiekszonym obciazeniu) az do momentu zniszczenia jej.

Prawidlowo obliczona konstrukeja ulega zniszczenin przy sile réwnej
Pomi — 1,1 Pypy. Przedwezesne zniszezenie §wiadezy o niedostateczne] wytrzy-
malodei konstrukeji. Zniszezenie przy P > 1,1 Ppiges $wiadezy o tym, Ze kon-
strukcja ma nadmierny ciezar.

Takie dodwiadezenia przeprowadza sig nie tylko z probnymi, ale i od czasu
do czasu takze z konstrukcjami seryjnymi. Doéwiadezenia te nazywane sa
prébami statyeznymi (rys. 2—-44).

.;1 /
]J)L g % --R‘"‘“n.
/ / | e

N S ==

Rys. 2-44, Préby statyezne samolotu
Liczba wskazujaca, ile razy obciazenie obliczeniowe wigksze jest od obeia-
zenia dopuszczalnego, nazywana jest wspdlezynnikiem bezpieczeristwa v

__Pon
Pdop

skad obciazenie obliczeniowe
Py =V'Pd0p (5)
Poniewaz dla skrzydet

Pz aop = Q- naop
to

Pz op1 = @ -Ngop vV = Nop1 - @ (6)

gdzie noy — wspdlezynnik przeciazenia obliczeniowego, a zatem
Ttobl = V- Ndop (7)
Z warunkéw otrzymania konstrukeji o matym cigzarze pozadane jest, ahy
wspélezynnik bezpieczenstwa byl mozliwie jak najmniejszy. Jednak wartodc¢
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(najmniejsze znaczenie) jego mozna okresli¢ woéwezas, gdy wystepuje tendencja
do odksztalcenn w czasie dzialania przecigzert dopuszezalnych i temperatur,
powtdrnego dzialania obeigzen, wskutek wplywu uchybien w technologii wy-
konania innych czynnikéw. Dla wspélezesnych samolotéw przyjmuje sie war-
tos¢ wspélezymnika bezpieczeristwa w granicach 1,5 = 2,0 dla kazdego przy-
padku obliczeniowego.

Jezeli konstrukeja ma pracowaé w wysokich temperaturach i bedzie wy-
stepowalo pelzanie materialu, dopuszezalne odksztaleenia i naprezenia niszeza-
ce okredla sig rowniez okresem eksploatacji samolotu, to jest okresem dzialania
na niego obecigzen.

A zatem obliczenia wytrzymalodciowe konstrukeji samolotn wykonuje sie
wedlug obeiazen obliczeniowych

Propp=v- Pzdop——”abl @

Otrzymane naprezenia pordwnuje sie z naprezeniami niszezacymi (w da-
nych elementach).

Normowanie obciazen

Zaleznie od warunkdw lotu, na samolot dzialaja rdine co do kierunku
i wielkodei sily, pray réznych katach natarcia (od kata natarcia, ktéry odpo-
wiada ¢;max, do kata natarcia odpowiadajacego c;min — maksymalnej ujemnej
wartodei ¢z). W zakresie stosowanych w locie katéw natarcia, samolot moze by¢
poddany przeciazeniu od maksymalnie dodatniej do maksymalnie ujemne;j
wartodei. W ezasie ladowania nastepuje réwniez obeiazenie samolotu réznymi
silami.

Aby podezas obliczenn wytrzymalosciowych konstrukeji samolotu lub jego
poszezegolnych zespoléw nie dokonywaé w kazdym przypadku specjalnych
badan w celu okredlenia obeciazen obliczeniowych, wybrane zostaly charakte-
rystyczne polozenia samolotu, uogdlniajace najciezsze warunki w pracy jego
czedei.

Polozenia te nazywane sa przypadkami obliczeniowymi; oznaczone sa
pierwszymi literami alfabetu lacinskiego: 4, A', B, ¢, D, I’ itd. Do tych
oznaczen dodawane sg niejednokrotnie wskazniki okreslajace, do jakich zespo-
léw gamolotu odnosi sie dany przypadek obliczeniowy. Na prayvkiad: Bgg, —
przypadek B dla skrzydta; Aznap — praypadek 4 dla zespolhi napedowego.
Na rysunku 2-45a przedfstawmne sa przykladowe ewolucje samolotu odpowia-
dajace poszezegdlnym przypadkom obliczeniowym, za§ na rysunku 2-45b —
punkty na biegunowej samolotu odpowiadajace poszezegdlnym przypadkom
obliczeniowym.

Przypadki obliczeniowe rozpatruje sie w oparcin o odpowiednie normy
wytrzymalosciowe opracowane przez Centralny Instytut Aero- i Hydrodyna-
miczny ZSRR*) na podstawie dodwiadezen krajowego i zagranicznego prze-
mystu lotniczego i najnowszych danych nauki.

Zgodnie z normami Wytwvma.loscmwytm wszystkie samoloty dziely si¢ na
trzy kategorie: zwrotne, o ograniczonej zwrotnosei i malo zwrotne.

Dla kazdego przypadku normy wytrzymalodciowej ustalony jest wspdl-
czynnik przeciﬂ,ienia dopuszezalnego ngepmax W zaleznogei od danej kategorii
samolotu oraz wspélezynnika bezpieczenstwa v.

*) W Polsce ustalaniem norm wytrzymalodciowych zajmuje sie Instytut Lotnietwa (przyp.
tlum).
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Froypadek D

Fr
™
7 g .
e A ” or
Freypadek 4 Freypadek A ¢
s ¢
Freypagen 0’
IID'
¢ ad
Freypadek ¢
q
l74
J
[ Freypadek A’
e

PZ’ s
Freyoadek 8
- ‘?

Rys. 2-45. Zasadnicze przypadki obliczeniowe obeiazen samolotu

W eywilnych samolotach %gepmax nie przewyzsza 3,5; w samolotach my-
gliwskich ngopmax moze dochodzié do 69 (wedlug danych materialéw za-
granicznych).

Oprécz tego dla kazdego przypadku ustala sie wartoié ¢; lub cisnienie
2

g ¥ e . : ’ : X
predkosci q:-p 5 Wartodei ¢; i ¢ zwigzane sa ze soba rdwnaniem sily

nognej
Poaop==Cz- S-—p—a—~ =¢e:-Sq
Ale
Pzdop = Tdop Q
skad

Naop* @ = €z-¢-S (8)

Ma]qc ¢z, Przy pomocy réwnania (8) mozna znalezé ¢ 1 na odwrét (wartosei
Q, 8 i naep sa wiadome).

Rozpatrzymy zasadnicze przypadki obliczeniowe.

Przypadek 4 odpowiada lotowi krzywoliniowemu na takim kqme natarcia,
ktéremu odpowiada c¢; max, & najwigksza warto§¢ wspolezynnika przeciazenia
dopuszczalnego WYNOSi Top 4 = Ndop max- Wspdlezynnik bezpieczenistwa v =
= 1,5. W praktyce przypadek ten moze wystapié podezas wykonywania. tzw.
_,gork1 , wyprowadzania samolotu z lotu nurkowego i szybowego i innych
ewolucji.

Przypadek 4’ odpowiada lotowi krzywoliniowemu z takim samym prze-
ciazeniem, co i w praypadku 4, lecz o najwiekszej osiggalnej lub dopuszczalnej
predkosei Vimax,max samolotu. Predkoéé ta rézni sie od Viax — maksymalne]
predkosdei lotu poziomego.

W przypadku samolotéw mysliwskich predkoéé ta odpowiada predkodei
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nurkowania. W przypadku A’ wspdlezynnik ¢, jest mniejszy od cCrmax. zas
wspélezynnik v = 1,5.

Przypadek A" wprowadzony zostal dlatego, ze mimo iz sumaryczne obceia-
zenie na skrzydlo jest takie same jak w przypadkn A4, ale podzial obciazenia
przy malych katach natarcia ze wzgledu na wplyw $ciliwodei jest inny. Po
pierwsze — érodek parcia przesunie sig do tylu i te elementy skrzydla, ktére
rozmieszczone sa w poblizu tylnej krawedzi, beda bardziej obcigzone niz
w przypadku 4. Po drugie — nastapi zmiana rozkladu obciazenia na calej
rozpietodei skrzydla.

Przypadek B odpowiada lotowi krzywoliniowemu o matych katach natarcia
z jednoczesnym wychyleniem lotek. ngopp = 0,5 #dopmax; ¢ = ¢maxmax; V =
= 2,0. Mozliwe tory w przypadku B sg te same co i w przypadku 4'. Przypa-
dek B powstaje przy duzych predkosciach. Przeciagzenie w tym przypadku jest
mniejsze niz w przypadku A’ z powodu mniejszych katéw natarcia. Przypadek
B wprowadzony zostal jako obliczeniowy na skutek duzych momentéw skreca-
jacych, powstajacych z powodu przesuwania sie do tylu srodka parcia.

Przypadek €' odpowiada nurkowaniu, tj. lotowi pionowemu samolotu
o kacie natarcia, przy ktérym sila noéna samolotu réwna jest zeru (c; == 0).
Przy tego rodzaju locie lotki sa wychylone, ¢ = ¢max, max, v = 2,0. Praypadek C
charakteryzuje sie réwniez dzialaniem duzych momentéw skrecajacych. Roz-
klad obciaZenia aerodynamicznego w przekroju skrzydla wyglada w ten spo-
s6h, ze powstaje para sil (rys. 2-46).

Przypadek D odpowiada lotowi krzywoliniowemu przy kacie natarcia
odpowiadajacym maksymalnemu ujemnemu wspélezynnikowi sily nosnej

Rys. 2-46
Rozklad obciazenia aerodyna-
mieznego w przekroju skrzydla

Czmin; Maopp = —0,5 naopa; v = 1,5. W przypadku tym sily dzialaja przeciw-
legle do kierunkéw wystepujacych w przypadkach 4 i B.

Przypadek D’ réwniez odpowiada ujemnej sile noénej, jednak tylko pod-
czas lotu z duza predkoscia, a zatem z mniejszym wspélezynnikiem (—e¢;) niz
w przypadku D. Obciazenie to charakteryzuje sie przemieszezeniem grodka
parcia do tylu wzdluz cieciwy ngop pr = Rdaopp; V= 1,5; ¢ = 0,8 ¢maxmax-

Wreszcie w czasie ladowania wystepuje przypadek £. Przewiduje on twarde
ladowanie na trzy punkty (kola, rys. 2-42). Do podwozia przylozona jest sila
Paop B = naep- Q. Wartodé wspdlezynnika ngepr zalezy od sprezystoSei amor-
tyzacji.

Nagrzewanie aerodynamiczne

Doswiadezenia wykazuja, ze przy powierzehni ciala, ktére oplywa strumien
powietrza z duzg predkodcia, tworzy sie warstwa przydcienna, w ktérej predkosé
czastek powietrza jest zmienna. Rdéznica predkodci w warstwie przySciennej
wywoluje tarcie czastek powietrza, ktére w rezultacie przechodzi w cieplo,
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powigkszajac tym samym temperature warstwy przysciennej. Z kolei od na-

- grzanej warstwy przydciennej cieplo przechodzi do oplywanego ciata i przez
pokrycie na szkielet samolotu, do kabiny itd. Zjawisko to nazwano nagrzewa-
niem aerodynamicznym.

Nagrzewanie to przy malych predkosciach jest nieznaczne. Jednak juz
przy liczbie Ma = 2 przy ziemi temperatura pokrycia samolotu moze przekro-
czyé 200°C (473°K). Zas przy liczbie Ma = 8 na wysokosei 15 km, temperatura
pokryeia moze osiagnaé 2200°C (2473°K).

Przegrzanie konstrukeji samolotu nastepuje stopniowo, po pewnym okresie
czasu, w zwiazku z tym nagrzewanie to nie jest réwnomierne. Jednoczesnie
wraz z tym nastepuje rozpraszanie czedci ciepla w atmosferze. Oprécz tego
bierze si¢ pod uwage to, ze przy réwnych wartosciach liczby Ma przekazywanie
ciepla z warstwy przy$ciennej na powierzchnie pokrycia zaczyna spadaé¢ wraz
ze wzrostem wysokoéei lotu, na skutek mniejszej gestodci powietrza. Ponadto
przy duzych predkosciach i wysokosciach czeéé ciepla rozprasza sie w przestrze-
ni powietrznej. Dlatego tez wraz ze zwiekszaniem wysokosei lotu przy innych
réwnych warunkach nagrzewanie aerodynamiczne zmniejsza sie.

W zwigzku z intensywnym wzrostem predkodei samolotéw w ostatnich la-
tach pojawil si¢ problem przekroczenia tzw. ,bariery cieplnej”. Pod nazwa
,,bariera cieplna’ nalezy rozumieé ograniczenia, jakie naklada si¢ na predkosé
lotu w zwiazku z nagrzewaniem si¢ samolotu. Ograniczenia te zwiazane sa
z nastepujacymi trzema zasadniczymi zjawiskami.

1. Wraz ze wzrostem temperatury mechaniczne wlasnosci materialéw zmie-
niajg sie, tj. zmniejsza sie ich granica wytrzymalodci oy i modul sprezystosei £,
pogarsza sie praca konstrukeji z powodu pelzania*) materialéw przy wysokich
temperaturach. Na przyklad w temperaturze 260°C (533°K) wytrzymalo$é
stopéw aluminiowych zmniejsza sig o okolo 25 9.

2. Z powodu nagrzewania aerodynamicznego powstaja dodatkowe napreze-
nia w elementach konstrukeji; taczac si¢ z zasadniczymi naprezeniami moga
spowodowaé niekiedy uszkodzenie lub zniszezenie konstrukeji. Naprezenia
cieplne wystepuja w przypadku réinych wspdlezynnikéw rozszerzalnosci
i moduléw sprezystosci materialéw, nieréwnomiernego nagrzewania itp.

Wezmy na przyklad diwigar wykonany z duraluminium, ktéry poddawany jest nieréwno-

miernemu nagrzewaniu na calej wysokoéei. Gérny jego pas nagrzano do temperatury ¢, dolny do
{3, Temperatura przy tym zmienia sie liniowo (rys. 2-47). Gdyby temperatura na calej jega wyso-

Rys. 2-47. Wykres rozkladu naprezen wzdluz wysokosei dzwigara
kodei byla stala, wowezas wldkna materialu w ealym jego przekroju wydhizylyby sie roéwnomier-
nie (jesli nie ograniczono by zmiany dlugodci) i naprezenia cieplne nie wystapilyby. Tak wiec
w rozpatrywanym przypadku naprezenia zalezg od réznicy temperatur miedzy gérnymi i dolnymi

wioknami (f;—t;). Wydluzenie wlokna a o réznicy temperatur At = {tl—ta}--% wyniesie:

Al :uAt-ltu(ll—ss)-%-l

*) Przez pelzanie mnalezy rozumieé¢ wlaseiwosei materialu, ktére powoduja, #e moze on
zmienia¢ swoje wymiary podezas dlugotrwalego dzialania niewielkiego stalego obeigzenia.
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gdzie:
o — wspolezynnik rozszerzalnosei liniowej,
! — dlugosé dizwigara.
Wydluzenie wzgledne:
Al v
o U-“l_fz)‘?
a naprezenie

o= g = &E{t:—tz)-%

oy = aB(l;—1t)
oy=10
Oznacza to, ze naprezenia wzdluz wysokosei dawigara réwniez zmieniaja sie liniowo (rys.

2-47). Latwo sig wige przekonad, ze wykres rozkladu naprezen wzdluz wysokosei dzwigara moze
by¢ przedstawiony jako suma dwéeh wykreséw (rys. 2-47), tj. wykresu naprezen od rozeiggania
Oroze = 0,5 0y 1 wykresu naprezen od zginania omax = 0,66y, Tak wiee nierdéwnomierne nagrze-
wanie w danym przypadku wywoluje naprezenia, ktore sq réwnoznaczne jednoczesnemu dzialaniu
Tozciggania i zginania,

3. Nagrzewanie sig aerodynamiczne powlok samolotu pociaga za soba
koniecznosé zastosowania rodkéw zaradezych w celu zapewnienid normalnych
warnnkow dla zalogi i pasazeréw (chlodzenie kabin).

Zmiana temperatury w punkcie catkowitego wyhamowania strumienia
powietrza zaleznie od predkodei lotu moze by¢é obliczona w przyblizeniu wedlug
wzoru

T = Ty(140,18 Ma?)
gdzie:
Ty — temperatura powietrza w °K na wysokosdei H,
14
Ma = % (V — predkos¢ lotu samolotu, @ — predkosé dzwieku).
Rzeczywisty wzrost temperatury pokrycia jest mniejszy na skutek prze-

kazywania ciepla, promieniowania, nieréwnomiernego hamowania itp. Na
rysunku 2-48 pokazano krzywe zaleznosci temperatury pokrycia od wysokosci

fﬂ
1000 Ham
a rs 30 45 sa
76 .rmz nierdzenna
Y 49&05&9&559& mg 72400 k]

s00} / / //
70 Stop tytany

3200, 4&56’5999 7900 km/h

01
7505?2}' 3499 4530 i(m/ﬁ

ﬂf2345578§?3ﬂ?'2#g

90

Rys. 2-48. Zaleznodé temperatury pokrycia od liczby Ma i wysokoéei lotu

lotu i liczby Ma. Wykres przedstawia temperatury dopuszezalne réznych ma-
terialdw oraz predkodci lotu na réinych wysokosciach, przy jakich nalezy
uzywa¢ wymienionych materialéw. Na przyklad duraluminium mozna stoso-
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waé przy predkosci lotu do 1500 km na godzme w poblizu ziemi oraz przy
predkogei 2600 km/h na wysokodei 30 km.

Réizne czedei pow1erzehnj samolotu nie nagrzewaja sie jednakowo. W znacz-
nej mierze zalezy ono od ksztaltéw oplywowych (aerodynamicznych) niekto-
rych zespoléw. Charakter zmian temperatury profilu skrzydla przedstawiony
jest na rysunku 2-49.

Oprécz nagrzewania zaleznego od hamowania strumienia powietrza, po-
szezegolne czedei samolotu nagrzewaja sie na skutek wydzielania ciepla przez
zespol napedowy, a na duzych wysokosciach ponadto od promieni stonecznych.

Rys. 2-49. Charakter zmiany temperatury _,{
wzdluz profitu skrzydia *
e

Jednak nagrzewanie to, ktére nastepuje na duzych wysokodciack, nie odgrywa
duzej roli, poniewaz jest mniej intensywne niz nagrzewanie aerodynamiczne.

Walka z nagrzewaniem aerodynamicznym prowadzona jest wieloma spo-
sobami. Najprostszym z nich, chociaz nie rozwisgzujacym zagadnienia, jest
skracanie czasu trwania lotéw na duzych predkosciach, by pokrycie samolotu
nie zdazylo sie nagrza¢ do temperatury dopuszezalnej. Sposéb ten nazywany
jest sposobem ,,biernym”. Istnieja jednak metody ,,czynnego’ zabezpieczenia
sie przed nadmiernym nagrzewaniem aerodynamicznym. Nalezy do nich sto-
sowanie pokry¢ samolotu z materialéw odpornych na wysokie temperatury
i pokrywanie zewnetrznej powierzchni warstwami izolacji cieplnej.

Stosuje sie réwniez chlodzenie droga cyrkulacji plynu (paliwa lub wody)
pomiedzy zewnetrznym i wewnetrznym pokryciem samolotu. Paliwo pochla-
niajac cieplo z pokrycia nagrzewa sie i wedruje do silnika. W przypadku za-
stosowania wody do chlodzenia, nagrzewa sig ona do temperatury wrzenia, po
czym wyparowuje odpowiednimi szezelinami znajdujacymi sie w konstrukeji.

W wielu przypadkach w celu zabezpieczenia samolotu przed nagrzewaniem
stosuje sie jednoczeénie chlodzenie ciecza, izolacje cieplna, materialy odporne
na wysokie temperatury itd.

Ograniczenia predkosci samolotéw

Na wspélezesnych samolotach, wyposazonych w silniki odrzutowe o duzej
sile ciagu, mozliwe jest osiaganie bardzo duzych predkoéci. Jednak dalszy
wzrost predkodei zalezy od W}trzymalosm sztywnodei, stopnia nagrzewania sie
konstrukeji samolotu itd.

Rozpatrzymy nieco dokladniej te r..zynmkl, ktére ograniczaja osiaganie
bardzo duzych predkogci.

Jednym z czynnikéw ograniczajacych osiaganie duzych predkodci jest
przeciazenie, ktére wystepuje podezas lotu w burzliwej atmosferze. Przy danych
wartosciach przecigzenia n predkoSei wstepnego strumienia powietrza u,
i obciazenia jednostkowego p, zaleznogé granicznej predkosei ¥, od wysokogci*)
uwarunkowana jest wzorem (3): graficznie przedstawiona jest na rysunku
2-50 (krzywa n).

Nastepnym czynnikiem ograniczajacym predkosé samolotu jest cisnienie
2

predkodei (dynamiczne) ¢ = p-—-. Ograniczenie to wprowadza sig w celu zmniej-

*) Gestosé powietrza p jest funkejq wysokosei.
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szenia obeigzenia powierzehni skrzydla i usterzenia, ktére jest proporcjonal-
ne do q.
Zalezno$é granicznej predkodei od wysokosei (rys. 2-50, krzywa ¢) otrzy-

mujemy ze wWzoru
V= -l/ C. ]
P

Wreszcie trzecim czynnikiem ograniczajacym predkodé lotu samolotu jest
temperatura, wplywajaca na wytrzymalo$é materialéw uzywanych do budowy
samolotu. Postugujac sie dopuszezalng wartodcia granicy wytrzymalosei ow,

HA

Rys. 2-50. Ograniczenia
predkofei lotu samolotu

/]

na wykresie (rys. 2-52) znajdujemy dopuszczalna dla danego materialu tempe-
rature pokrycia. Nastepnie wedlug wykresu (rys.2-48) dla znalezionej tempera-
tury znajdujemy odpowiadajace jej wartodei H i Ma (V), ktére nanosimy na
rysunek 2-50 (krzywa T'). Oczywiscie, osiagane predkoéci lotu znajdujg sie po
lewej stronie krzywych granicznych, tj. na lewo od zakreskowanej krzywej.
Na rysunku oznaczona jest takze krzywa predkodci maksymalnych gwaranto-
wanych przez silnik (krzywa V). Z rysunku wynika, ze mozliwe do uzyskania
predkosci, uwzgledniajac ograniczenia, sa znacznie mniejsze od maksymalnych
w dodé duzym zakresie wysokosci.

Rozdzial 10

MATERIALY STOSOWANE W BUDOWIE SAMOLOTU

Dobér materialu

Z konstrukcja réznorodnych elementéw samolotu wiaze si¢ nierozerwalnie
racjonalny dobér materiatu.

W chwili obecnej do budowy samolotéw uzywa sie przede wszystkim stopéw
aluminiowych, z wyjatkiem podwozia, elementéw mocujacych i niektérych
czedei, ktére musza byé wykonane z wysokogatunkowych stali.

W samolotach o predkodciach Ma > 2 do budowy elementéw skrzydla,
kadluba, usterzenia, ktére poddane sa znacznemu nagrzewaniu aerodynamicz-
nemu, stosowane sa stopy tytanu oraz w wielu przypadkach zaroodporna stal.

Zasadniczym warunkiem wladciwego doboru materialu jest otrzymanie
mozliwie najmniejszego cigzaru samolotu przy jednoczesnej nalezytej jego
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wytrzymalodei. Do oceny materiatu z tego punktu widzenia wprowadzono
pojecie wytrzymalodei jednostkowej (wladciwej) materialu.

Rozpatrzmy na przyklad pret o dlugosei [ rozciagany sita P*) (rys. 2-51).
Pole przekroju poprzecznego preta obliczamy wedlug wzoru

P

F:

Owroze

gdzie owroze — granica wytrzymalodei materialu przy rozciaganiu.

Rys. 2-51. Pret rozeiagany o ..
przez sile P

N
J

| B

Ciezar preta @y réwna sie iloczynowi objetosci -1 przez ciezar wladciwy y

Qpr — F 'l ¥ 'Y
Podstawiajac do ostatniego wyrazenia wartosci pola F', otrzymamy
Pl
or = P dy=—-o
G roze Owroze
5 d
g o
e Mon b
fm‘g frﬂ? =
180 - JOHESNA Star Slovowa f
‘(H;;.mi} _rgg _:1: = II -
140t ; | \
130 - =
S 120 -
1=}
=1
St
(981052 100
2wt
% 80 7
5.. 70
ool
=
(qy»raf): 50— § =
cg a0 b = 75fapy aluminiowe
S0+ | Y,
0+ 248 St0p magnezy i
g 100 200 300 400 1°
(a73) (473) Temperalura  (575) (673) T°

Rys. 2-52. Wplyw temperatury na granice wytrzymalofei niektérych materialéw

Tak wiec cigzar preta przy danej sile i dlugoéci jest tym mniejszy, im wie-
Cw roze .

kszy jest stosunek . Stosunek ten nazywamy wytrzymalofcig jednostko-

wa materialu na rozcigganie.

*) Bila P jest sila obliczeniowa dla preta, poniewaz przy obliezaniu jej uwzgledniony jest
wspdlezynnik v.
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Jezeli chodzi o inne odksztalcenia, otrzymujemy inne wyrazenia wytrzy-

maloéci jednostkowej, a mianowicie (bez wyprowadzania) przy écinaniu ——,
Y

1 J'T‘
... o
przy zginaniu ¥ O¥E

, przy wyhoczeniu -

VE

itd.

i §
Oczywiscie, wykladniki te powinny byé brane przy odpowiedniej tempera-

turze.

Wybierajac odpowiedni material, nalezy braé¢ pod uwage jego odpornosé
na obciazenie dynamiczne okreslone udarnodcia *) i granica wytrzymalodei na

Tablica 2-2

Wytrzymaloéé jednostkowa podstawowych materialéw konstrukeyjnych

Wytrzymaloéd jednostka-
wa (rodzaj obeigienia)

Miejsee zajmowane przez metale wedlug wytrzymalosci jcdnosfkowaj
(w temp. 20°C—298°K)

‘ Stop

Stop

| Stop

l

na rozeigganie Stal | Stal
‘ tytanu stopowa nierdzewna | magnezu aluminium
» kG EI:E 10 000 16 000 13 000 i 3000 ' J 4400
“’[cml' m® | (981) | (1568) | (1274) | (204) | (431)
D roze [om, m] 22,6-10° 20,4-10% 17108 : 16,7-10# | 15,8105
1 k (22,6-10%) (20,4-10%) (17-10%) | (18,7-10%) \ (15,8-10%)
- S
na 4cinanie Stop Stal Stal | Btop | Stop
tytanu stopowa, nierdzewna | magnezu | aluminium
|
kG MN 6500 10 000 8500 | 1800 2600
T [‘cm? -—m‘a'] (637) | (981) (833) \ (176) ‘ (255)
LR — 14,4-10° | 12,8-10° 1L,1-10° | 10,6-10° 9,310
Pt . (14,4:10% | (12,8-10%) (11,1-10%) | (10,6-10°) (9,3-10%)
na zginanie Stop Stop Stop | Stal Stal
| magnezu aluminium | tytanu ' stopowa, nierdzewna
[ '|
kG MNT. l 3000 4400 10 000 | 16 000 13 000
aw’["m’ 'T"‘T] (294) (431) (981) | (1568) | (1274)
3 | |
¥ c“w_[kgq,smm, 10,5104 0,2-104 | 8,1-10¢ | 8,1-10 ] 7,18-104
(22,6) (19,8) \ (17,5) | (17,5) (15,4)
N——l;smﬁ:sl ] i
na wyboezenie Stop Stop Stop | Stal Stal
INAgNez aluminium | tytanu nierdzewna | stopowa
p[ G MN 4,3-10° 7,5:108 L1-10° | 2-10° 2,1-108
em?’ m? (42,1-10%) ‘ (78,5-10%) (10,8-10%) | (19,6-10%) (20,6-10%)
Vi | |
!ﬂ[kg,—ua-cma, 3,64-10° ‘ 3,04 -10° 238109 I 1,84-108 1,8-10°
¥ = i _ 595
A ‘ (11,6) (9,7) (7.6) | (5,9) (5,75)

*) Udarnodeia nazywamy prace zuizytq na zniszezeniu modelu w odniesieniu do 1 em?* pola
powierzchni jego poprzecznego przekroju. Granieq wytrzymalofei na zmgezenie nazywamy naj-
wigkszg wartosé periodyeznie zmieniajacego sig naprezenia, ktdre moze wytrzymad dany material
przy nieograniczenie duzej liezbie cykli (zmian naprezen).
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zmeczenie, mozliwos¢ wykorzystania krajowego surowca, technologiczne,
ekonomiczne i eksploatacyjne czynniki oraz podatno$é danego materialu na
pelzanie (przy duzych temperaturach).

Krotkie charakterystyki podstawowych materialow konstrukeyjnych

Stopy aluminium

Materialami najczesciej stosowanymi w budowie samolotéw o predkosciach
lotu do 2 Ma sa stopy aluminium. Najbardziej rozpowszechniony z nich jest
duraluminium — stop aluminium z miedzia i innymi skladnikami. Obecnie
stosuje sig wiele gatunkéw duraluminium o granicy wytrzymalodci do o=~
=2 5560 kG /mm? (540590 MN/m?). Duraluminium produkowane jest w po-
staci arkuszy blachy, ksztaltownikéw, rur, pretéw i drutu. Do budowy czesci
i zepoléw, poddawanych w czasie eksploatacji dzialaniu temperatur powyzej
120°C (393°K) stosuje sie tzw. zaroodporne stopy aluminium.

Stopy aluminium odznaczaja sie duza plastycznoam po obrébce termiczne;j.
Ponadto przechodza one tzw. proces ,starzenia”, tzn. samorzutnego utwar-
dzania (wzrost wytrzymalogci po pewnym okresie czasu). Dural jest jednak
malo odporny na korozje, wskutek czego wymaga specjalnej obrébki antyko-
rozyjnej, polegajacej na powlekaniu go warstwami ochronnymi, przewaznie
przez anodowanie (elektrolityczny sposéb pokrywania elementu tlenkiem
aluminium).

Dodé czesto uzywane sa stopy aluminiowe do produkeji czedci droga odle-
wania (AL9). Wlasnoéci mechaniczne tych stopéw nie sg zbyt wysokie. Ze
stopéw tych odlewane sa czeSci wytrzymujace érednie obciazenia. Do nich
naleza bebny hamulcowe, osprzet, wsporniki, wahacze i inne.

Stopy aluminiowo-manganowe Al Mn (PA1l) uzywane sa do produkeji
czedci wykonywanych z blachy przy pomocy tzw. tloczenia glebokiego. Ze
stopu tego wykonuje sie spawane zbiorniki paliwa.

Aluminiowo-magnezowy stop AlMg odznacza sie duza plastycznodcig.
Uzywa sie go do produkeji przewodéw paliwa i ukladu olejenia.

Stale

Do budowy samolotéw uzywa si¢ stali o malej i éredniej zawartosci wegla
oraz stali specjalnych (stopowych).

Stal o malej zawarto$ei wegla (cecha 10,20) stosowana jest szeroko do pro-
dukeji nitéw oraz czedci z blachy. Jest ona do&é plastyczna, dobrze sie ja tloczy
i spawa.

Stal o sredniej zawartosci wegla (cecha 45) stuzy szczegdlnie do produkeji
czedei laczacych (§rub, wkretéw, nakretek itd.).

Stal stopowa (30HGSA, 30HGSNA) stosuje sie szeroko do produkeji naj-
bardziej obciazonych czedei i wezléw (paséw dzwigardw, wspornikéw podwo-
zia, wezkéw stykowych itp.). Z wymienionych rodzajéw stali produkowane sg
najbardzie] wytrzymale element} laczace ($ruby, naLr@tkI wkrety). Stalowe
nity produku]e sie ze stali 15 i ze stali manganowej 20 GA.

Specjalne rodzaje zaroodpornej stali (EJ643, JalTN, SN-2) stosuje sie do
produkc-]l takich elementéw konstrukeji, jak szkielet, pokrycie i wezly pracu-
jace w wysokich temperaturach.

Wazystkie jednak czedci stalowe musza byé zabezpieczone przed korozja
droga cynkowania, kadmowania (pokrywanie olvktrohtycznwn sposobem
warstwa cynku lub kadmu). Stal 30HGSNA oksyduje sie.
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Stopy magnezu

Stopy magnezu odznaczaja sie duza wytrzymaloécia jednostkowa przy
niewysokie] wartosci granicy wytrzymalodci. Maja one jednak wady, do ktd-
rych nalezy zaliczyé wysoki koszt, uleganie korozji i latwoéé zapalania sie.
Stopy magnezowe wystepuja jako odlewnicze (ML4, ML5) i plastyczne (MAS,
MA2), ktére daja sie prasowaé i tloezy¢. Stopy te stosowane sa do wykony-
wania wspornikéw, czesci kél i ukladu sterowania. Czeéei wykonane ze stopow
magnezowych zabezpiecza sie przed korozja przez pokrywanie emalia lub
nakladanie warstwy chromu.

Stopy tytanu

Stopy tytanu odznaczaja sie bardzo duza wytrzymaloscia i zaroodpornoécia.
Wykorzystywane one sa do wytwarzania czesci poddawanych dzialaniu wyso-
kich temperatur rzedu 400--450°C (673-+-723°K). Maja duza wytrzymalosé
jednostkowa (ow/y = 22,6-10°), granice wytrzymalosci [ow = do 10 000 kG/em?
(980 MN/m?)] oraz dosé dobre wlasnosci technologiczne. Mimo tak wielu zalet,
maja one jednak jeszcze niewielkie zastosowanie ze wzgleduma ich wysoki
koszt. Przewyzsza on bowiem znacznie koszt stali.

Niemetale

Obok wielu materialéw, z ktérych wytwarza sie czesci poddawane dzialaniu
réznych sil, w konstrukeji samolotu stosuje sie takze réznorodne materialy do
wytwarzania izolacji cieplnej i dZzwiekowej, sprzetu elektrycznego, urzadzen
radiowych, przegréd kabin, wyposazenia zalég itp. Do materialéw tych zalicza
sie rdznego rodzaju drewno, gumy, tkaniny, kleje oraz masy plastyezne, jak np.
rézne polimery, ktérych zastosowanie z kazdym rokiem rosnie.

Przejdzmy do krétkiego oméwienia niektorych z nich.

Drewno — material tani o latwej obrdébee. Jednak nie jest ono jednolite,
jezeli chodzi o jego wlasnodci mechaniczne i wytrzymalodé. Jego wytrzymalosé
w duzej mierze zalezy od przylozenia sity wzgledem widkien. Ponadto wlasnodci
mechaniczne drewna ulegaja zmianom pod wplywem wilgotnosei powietrza;
ulega ono préchnieniu (gniciu) oraz tworzenin sie¢ w nim grzyba.

Laminat szklany — tworzywo warstwowe wytwarzane w postaci arkuszy
i plyt z bakelizowanej tkaniny szklanej. Daje si¢ obrabiaé, klei¢ i nitowac.
Uzywa sie go jako materialu izolacyjnego w instalacji elektrycznej, termoizo-
lacyjnego, okladzinow ego W przegrodach zbiornikéw paliwa oraz jako materia-
ln do wytwarzania czesci konstrukeyjnych i radiotechnicznych poddawanych
dzialaniu wysokich temperatur, do 200°C (473°K).

Tloczywo proszkowe, wystepujace w postaci proszkéw, stosuje sie do pro-
dukeji sposobem prasowania czeéci elektroizolacyjnych, radiowych i deko-
racyjnych oraz czedei odpornych na wysokie temperatury.

Polietylen uZywany jest jako material izolacyjny, chemicznie odporny,
z ktdrego wytwarza sie rury, powloki, tasmy i inne czesci. Material ten poddaje
sie obrdbee i latwo go sie spawa. CzeSci z tego materiatu wytwarza sie przez
odlewanie pod cignieniem, tloczenie na goraco i wykrawanie.

Tworzywo piankowe uzywane jest w postaci lekkiego wypeliacza do kon-
strukeji warstwowych (patrz rozdz. 13), ,,radioprzezroczystego” materialu oraz
do izolacji cieplnej, Materialy te odznaczaja sie malym ciezarem wladciwym
[< 0.2 g/em® (2000 N/m?)]. Mechanicznie obrabiaja sie latwo, mozna je kleié,
a podezas nagrzewania daja sie formowac.
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Szklo organiczne stosowane jest do szklenia kabin samolotéw poddawanych
dziataniu réznych temperatur od —60 do -}-60°C (333°K). Material ten mozna
spawad, formowad, kleié i obrabia¢ mechanicznie.

Szklo krzemowe réznych rodzajéw stuzy do wytwarzania przezroczystych
plyt pancernych oslaniajacych kabing zalogi. Do wykladania kabin samolotéw
pasazerskich stosuje si¢ powinol — material niepalny wytwarzany sposobem
nanoszenia na tkanine szklang polichlorku winylu o réznych kolorach i dese-
niach.

Do obijania foteli uzywa sie namiastki skéry — tkaniny bawelnianej po-
kryte] polichlorkiem winylu o réznej barwie i réznych deseniach.

Rozdzial 11

WYBOR UKEADU I PODSTAWOWYCH PARAMETROW SAMOLOTU

Statystyka

Taktyczno-techniczne wymagania stawiane samolotom

Pierwszym etapem projektowania samolotu jest wykonanie rysunku
szkicowego, w ktérym uwidoczniony zostaje odpowiedni uklad samolotu, jego
zasadnicze wymiary i rozwigzanie, usytuowanie zalogi, uzbrojenia, ladunku
wyposazenia itd.

Wstepny projekt samolotu powinien przewidywa¢ wymagania pod wzgle-
dem taktyczno-technicznym, technologicznym, eksploatacyjnym itd.

Jezeli chodzi o taktyczno-techniczne dane samolotu, zalezg one przede
wszystkim od jego przeznaczenia. Na przyklad dla samolotu mysliwskiego
zaklada si¢ nastepujace parametry: pr@dkoéé maksymalng lotu i predkoécé
l@dowam&, czas wznoszenia, pulap, zasieg lotu lub dlugotrwalodé lotu, uzbro-
jenie itd. Dla samolotu p&sazersklego zaklada sie maksymalna predkosé lotu
i odpowiednia predkodé ladowania, bezpieczeristwo lotu, ekonomicznosé
w eksploatacji, wygode lotu pasazeréw, odpowiednie udZwigi, zasieg lotu itd.

Jednak osiagniecie wymienionych wymagan polaczone jest z duzymi trud-
nosciami, poniewaz wymagania te sa czesto sprzeczne i w wielu przypadkach
nie daja sie ze soba pogodzié. Na przyklad otrzymanie maksymalnej predkosoi
lotu nie da si¢ pogodzi¢ z odpowiednia predkoseig ladowania, poniewaz wraz
ze zwiekszeniem predkodci lotu zwieksza sig takze predkosdé ladowania. Na-
stepnie zwigkszenie predkoéci lotu samolotu utrudnia osiagnigeie duzego za-
siegu samolotu, a w samolocie wojskowym — sily ognia, poniewaz osiagniecie
ich prowadzi do wzrostu ciezaru samolotu itd.

Zazwyczaj podstawowe taktyczno-techniczne wymagania wzgledem pro-
jektu nowego typu samolotu powinny zasadniczo przewyiszaé wskazniki
samolotéw juz istniejacych. Jest to konieczne z tego wzgledu, ze w wyniku
ogdlnej tendencji do podwyzszania taktyczno-technicznych wymagan, para-
metry projektowanego samolotu do chwili rozpoczecia seryjnej produkeji
moga by¢ przewyzszone w innych nowych samolotach.

Uzyskanie korzystniejszych danych taktyczno-technicznych projektowa-
nych samolotéw, w poréwnaniu do istniejacych, mozna osiagnaé przez:
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1) zastosowanie silniejszych lub bardziej ekonomicznych, lzejszych silnikéw
o mniejszych wymiarach,

2) poprawienie aerodynamiki samolotu przez uzyskanie korzystniejszych
ksztaltéw zewnetrznych, wplywajacych na zmniejszenie uderzeniowego
zgeszezenia powietrza oraz nagrzewania aerodynamicznego,

3) zastosowanie nowoczesniejszej mechanizacji skrzydla oraz skuteczniejszego
sterowania warstwa przyscienna powietrza.

4) unowoczesnienie ukladéw elementéw konstrukeyjnych samolotu, ktére by
zapewnialo potrzebna im wytrzymalodé i sztywnoéé przy zmniejszonym
ciezarze,

5) ulepszenie technologii wykonania, ktére by bezposrednio wplywalo na uzys-
kanie potrzebnych ksztaltéw samolotu,

6) zastosowanie nowszych, moeniejszych'i zaroodpornych materialéw,

7) zastosowanie nowszych metod polaczern poszezegélnych wezléw 1 czesci
(np. klejenie metali),

8) zastosowanie nowoczedniejszego wyposazZenia, zapewniajacego bardziej
uproszezone i ulepszone sterowanie samolotem, dokladniejsze wykonanie
zadania bojowego, usprawnienie pracy zalogi i bezplet:?enstwo zalogi w razie
uszkodzenia samolotu,

9) zastosowanie (dla samolotéw wojskowych) nowszego, bardziej skutecznego
uzbrojenia, systemu naprowadzania i ochrony zalogi przy jednoczesnym
zmniejszeniu ich ciezaru.

Statystyka i jej znaczenie

Wybierajac zasadnicze wymiary samolotu, konstruktor musi pogodzié ze
soba wiele sprzecznych wymagani. Na przyklad wybierajac mala powierzchnie
skrzydla w celu zmniejszenia oporu czolowego samolotu i zapewnienia mu
predkodei maksymalnej konstruktor powinien sie jednoczednie liezy¢ z tym,
ze moze to wplywacé na pogorszenie startu i lqdow&nia samolotu. Zmniejszajac
zas dlugosé tylnej czedei kadluba i jej cigzar musi on réwniez pamigtaé o skréce-
nin ramienia usterzenia wzgledem frodka ciezkosci samolotu, co jak wiadomo
prowadzi do pogorszenia statecznodei i sterownosel samolotu. Gdy ponadto
wezmie sie pod uwage okolicznogé, ze ciezar samolotu w locie wplywa na wy-
miary, a wymiary z kolei wplywaja na jego cigzar, to staje sie zrozumiale, na
jakie trudnosci napotyka konstruktor juz podezas wyboru podstawowych
wymiaréw samolotu, kiedy postuguje sie on tylko obliczeniami teoretycznymi.

Dlatego tez przy okredlaniu podstawowych wymiaréw projektowanego
samolotu konstruktorzy musza sie poslugiwaé danymi najbardziej nowoczes-
nych samolotéw rozpatrywanego typu. Przy tym nie moga sie oni postugiwaé
tylko absolutnymi wielkoéciami (wymiar, ciezar, moc zespoléw napedowych
istniejacych samolotéw), lecz wielkodeiami wzglednymi, ktére nazywane sa
wspolezynnikami statystycznymi. Wspdlezynniki takie otrzymuje sie podezas
odpowiedniego opracowania statystycznego, tj. opracowania danych samolo-
tow prototypowych.

Do opracowania statystycznego powinny wehodzié nastepujace podstawo-
we dane wielu najlepszych samolotow prototypowych:

a) ogdlne dane samolotéw,

b) dane techniczne silnikéw,

¢) dane geometryczne (wymiary),

d) dane ciezarowe,

e) dane uzbrojenia (dla samolotu wojskowego),
f) dane lotu.
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Wspélezynniki statystyczne

Rozpatrzymy niektére zasadnicze wspdlezynniki statystyczne. Zanim
jednak przystapimy do ich oméwienia, zapoznamy sie z przyjeta klasyfikacja
cigzaru samolotu przedstawiong na rysunku 2-53. Jezeli chodzi o niezdejmo-
wane wyposazenie, w jego sklad wehodzi czedé instalacji, ktéra przytwierdzona
jest na stale do samolotu. Zalicza sie tu przewody elektryczne, tablice pray-
rzadéw pokladowych, elementy ogrzewania, wentylacji itp.

Giedar samaoloty
w locie @

[

[

[

=

|

Riys. 2-53. Klasyfikacja cigzarowa samolotu

Wspélezynniki cigzarowe

1. Wspélezynnik udzwigu:

gdzie:

Qiaa — ciezar ladunku (ohciazenia),

) — cigzar samolotu.,
Wspdélezynnik ten charakteryzuje mozliwoéé¢ wykorzystania samolotu pod
wzgledem ladownoéci. Pozadane jest, aby wspdlezynnik ten byl mozliwie duzy.
2. Wspdlezynniki wzglednego ciezaru poszezegblnych zespoléw samolotu:

gdzie:

Qa‘i_crz_ ;

_ Gaat

gy = 2 . gy =
skrZ Q kadl Q

Quirz — ciezar skrzydla,
Qiaar — ciezar kadluba.
Ponizej przytoczone sa wartofei liczbowe wspolezynnikéw wzglednego

ciezaru zespotu:

skrzydto

kgirz = 0,10--0,13

itd.
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kadlub kyaar = 0,07-0,12

podwozie kpoaw = 0,04-=-0,06
usterzenie kst = 0,02=-0,0256
uklad sterowania kster = 0,015--0,02

3. Wspdlezynniki wzglednego ciezaru konstrukeji samolotu, zespolu nape-
dowego, uzbrojenia, wyposazenia:

Fonstr = Q_kcénstr_; ks nap = _QZ_Qna.R
kuzbr = Q!ghr; kwy‘p == —QE—W itd.

Wspéltezynniki geometryczne
1. Wydluzenie skrzydla:

gdzie:
cgr — Srednia cieciwa skrzydla,
S — pole powierzchni skrzydla (rys. 2-54),
b — rozpietosc¢ skrzydla.
2. Zbiezno$¢ skrzydla;

__Criag
Ckonic

gdzie: :
enas — cieciwa u nasady skrzydta,
Ckoric — cieciwa na koncu skrzydla.

3. Wzgledna grubosé profilu wyrazona w procentach :

Joas = P2 1009;  Gone =222 1909,
fnas Ckonie
gdzie:
nas — maksymalna grubogdé profilu u nasady skrzydla,
Jxonc — maksymalna grubosé profilu na koncu skrzydta.
Takie same wspélezynniki nalezy obliczaé dla usterzenia (np. Ay, ng itd).

4. Wspélezynnik momentu statycznego usterzenia wysokosei:

kg = Ln-Su
S-csca
gdzie:
Ly — odleglod¢ od srodka parcia*) usterzenia wysokosci do $rodka
ciezkodei samolotu,
Sp — powierzchnia usterzenia wysokosei,
csoa — Srednia cieciwa aerodynamiczna skrzydla.
W skrzydle trapezowym cigciwa csgq przechodzi przez srodek ciezkodci
polowy skrzydla.

*) Ly czesto przyjmuje sig jako odlegloéé od érodka ciezkosei do osi ebrotu steru wysokosei,
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5. Wzgledna powierzchnia usterzenia, sterdw i lotek:

Su Sy S Sew Siot
TR e B B
gdzie:
S, Sy — powierzehnia usterzenia wysokosei i kierunku,
Ssr, Ssy, Siot — powierzehnia steru wysokosei, steru kierunku i lotek.
Srednie wartoéei liczbowe wzglednych powierzchni przedstawiaja sie na-
stepujaco:

Sy
o =015+0,25
S
.‘“Bf_ =0,12-0,25
ng‘- — 0,06--0,1
Serr . 2
be = 0,30--0,45
S 0,30-0,45
Sy
6. Wydluzenie kadluba:
l
Meadt = ;%:;

gdzie:
liaar — dlugodé kadtuba,
dgaar — srednica kola, ktérego pole réwna sie srodkowemu przekrojowi
poprzecznemu kadluba.

Wspdlezynniki lotno-techniczne
1. Obceigzenie jednostkowe skrzydla:

p="2 (kG/mt, Njm?)

Wspdlezynnik ten charakteryzuje predkodé ladowania Viga, dlugoéé startu
Lg; i zwrotno$é samolotu. Okazuje sie, ze im wiekszy jest cigzar przy danej
powierzehni skrzydla (lub im mmiejsza jest powierzchnia skrzydla przy danym
ciezarze), tym wieksza jest predkosdé ladowania, dlugosé startu i tym wiekszy
jest promieri i czas zakretu. Zwiekszenie promienia i czasu zakretu nastepuje
dlatego, ze ze zwiekszeniem ciezaru wzrasta potrzebna predkosé lotu poziome-
go i zakretu, a wraz ze zwickszeniem predkodei V wzrasta promien zakretu.

2. Stopien zaopatrzenia w energie:

g:% [KM/kG, KM/N] (dla silnikéw tlokowych i turboémiglowych);

g = g [kG ciagu/kG; N ciagu/N] (dla silnikéw turboodrzutowych¥))

#) Wielko&é fa ezesto nazywana jest ciggiem przypadajacym na jednostke ciezaru samolotu.
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gdzie:
N — moe silnika,
P — sila ciagu silnika.
Wielkoéé odwrotna wzgledem stopnia zaopatrzenia w energie nazywa sie

obcigzeniem mocy — Q [kG/KM; N/KM] lub obcigzeniem sity u‘}gu Q [kG/kG

ciggu, N/N ciagu].

Stopien zaopatrzenia w energie charakteryzuje takie prametry, jak czas
wznoszenia Ly, pulap H oraz dlugodé startu Lg. Okazuje sie, Ze zwigkszenie
N i P doprowadza do zwiekszenia nadmiaru mocy i ciagu, co jak wiadomo
zwigksza predkodé wznoszenia, czas wznoszenia 1 -pulap. Taki sam wplyw
wykazuje zmniejszenie ciezaru ¢ samolotu. Jednoczeénie zwiekszenie N i P
powoduje skrécenie dlugosci rozbiegu podezas startu samolotu.

Zwigkszenie stopnia zaopatrzenia w energi¢ kosztem zwiekszenia mocy
(ciagu) zespolu napedowego doprowadza zwykle do zwigkszenia cigzaru samo-
lotu, co nie sprzyja wzrostowi stopnia z&opatrzenm w energie. W zwiazku
z tym zasadniczy wysilek powinien by¢ skierowany na zmniejszenie cigZaru
zespolu napedowego i podniesienie jego ekonomicznodei.

3. Moc (ciag) odniesiona do powierzchni skrzydla:

r= % [KM/m?] (dla silnikéw tlokowych i turbodmiglowych);

= g [kG ciggu/M?, N ciagu/m?®] (dla silnikéw turboodrzutowych).

Wartoéé ta charakteryzuje zasadniczo predkosé V. poniewaz zwieksze-
nie N i P powoduje zwiekszenie Vy,x, tak samo jak i zmniejszenie S.
Wynika to takze z nastepujacych wzoréw (znanych z aeromechaniki)

R T A
150 Nem Nmaxg )
—_— » —— 9
Vma.xH l/ Camax-PH I ( }
8 /1472 Naaxrr \ )
Wy s / T}sm_ max H
(Tm&\H l/ Ci sam * PH S )
: ' 2 Pm;.f;
= : 0
VmaxH l/cz sa,n‘['pH S (I J]

W tablicy 2—-4 zestawiono frednie wartosci wspélezynnikéw statystycznych
wspolezesnych samolotéw o réznym przeznaczeniu.

Uklad i zasadnicze parametry samolotu

Podezas wyborn ukladu konstrukeji samofotu nalezy wychodzi¢ przede
wszystkim z przeznaczenia i caloksztaltu wymagan stawianych wzgledem
samolotn.

Obecnie niektére charakterystyezne cechy okredlajace uklad nowoczesnego
samolotu odznaczaja sie wzgledny stalodcia. Bowiem znaczna wiekszodé wspol-
czesnych samolotéw stanowi wolnonogne jednoplaty o jednym kadtubie z uste-

© *) W ukladzie MKGS.
%) W ukladzie SI.
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rzeniem ogonowym, wyposazonym w podwozie z przednim punktem podparcia.
Jednak uklady te réznia sie od siebie usytuowaniem skrzydla, jego ksztaltem,
liczba, typem i rozmieszezeniem silnikéw.

Na pytanie, gdzie maja by¢ umieszezone skrzydla, mozna znalezé odpo-
wiedZ po poréwnaniu wszystkich zalet i wad ukladu dolnoplata, srednioplata
i gérnoplata. Ksztalty skrzydel w rzucie poziomym rozpatrzone sa w rozdz. 13
niniejszego podrecznika.

Dobér silnika

Dobér typu silnika okreéla si¢ w zaleznodci od zakladanej predkosci, jaka
ma osiagnaé samolot, oraz od takich wymagan, jak ekonomicznoéé i wlasnosei
eksploatacyjne. Ostatnio na wspélezesnych samolotach zabudowuje sie przede
wszystkim silniki turboodrzutowe lub turboémiglowe.

Do roku 1944-45 stosowane byly w budowie samolotéw przewaznie silniki
tlokowe. Silniki te jednak nie byly w stanie zapewnié potrzebnej sily ciagu dla
wzrastajacych predkosei lotu, poniewaz ich ciag wraz ze wzrastaniem predkosei
gwaltownie obniza sie. Na skutek wysokiej ekonomicznosei [jednostkowe zu-
zycie paliwa*) C; = 0,2+0,22 kG/KM/h (222 N/KM/h)], a takze duzej
niezawodnosci silnikéw uw, arunkowa.ne] wieloletnim doswiadczeniem w ich
eksploatacji, ostatnio stosuje sie silniki tlokowe na samolotach szkolnych,
gospodarczych i niektérych specjalnych osiagajacych predkosé do 400--
500 km/h (110140 m/s).

Silniki turboodrzutowe wytwarzaja sile ciggu wzrastaj 403 Wraz ze zwieksze-
niem predkosci**). Okolicznodé ta, jak réwniez maly ciezar, maly przekrdj
poprzecziy, prostota konstrukeji i ‘mozliwosé stosowania stosunkowo taniego
paliwa (nafty), wplywaja na mozliwos¢ uzywania ich na samolotach o predkos-
ciach poddZwigkowych rzedu 800850 km/h (220240 m/s) i predkosciach
naddzm@kowych Jednostkowe zuzycie paliwa przez silnik turboodrzutow;
(7 0,7-+0,8 kG kG ciagu/h (N/N ciagu/h). Jednostkowe zuzycie paliwa silni-
kow dwuprzepl)rWDWyvll (=~ 0,6—0,6 kG/kG ciagu/h (N/N ciagu/h).

Dazenie do skonstruowania silnik&, ktéry by odpowiadal umiarkowanym
predkosciom 600900 km/h doprowadzilo do zbudowania silnika turbosmiglo-
wego. Cliag silnika turboémiglowego obniza si¢ wraz ze wzrostem predkosei, jed-
nak znacznie wolniej niz silnikéw tlokowych. Dlatego tez silnik turboémiglowy
jest w stanie zapewni¢ potrzebny ciag dla wiekszych predkodci niz silnik tloko-
wy. Silniki turbo$miglowe odznaczaja si¢ wysoka ekonomicznoscia. Jednostko-
we zuzycie paliwa tych silnikéw C; = 0,25--0,30 kG/KM/h (2,53 N/KM/h).
Ponadto silniki turboémiglowe odznaczaja sie stosunkowo nieduzym ciezarem,
malym przekrojem poprzecznym i prostota konstrukeji. Warunki te zadecydo-
waly o szerokim stosowaniu tych silnikéw w samolotach o predkosciach 600--
=900 km/h (170250 m/s).

W nowoczesnych samolotach rzadko sg stosowane silniki rakietowe na
paliwo plynne jako samodzielne zespoly napedowe.

Takie silniki uzywane sa przede wszystkim na samolotach do§wiadezalnych.
Niekiedy silniki rakietowe na paliwo plynne sluza jako dodatkowe silniki
w samolotach turboodrzutowych — do krotkotrwalego zwigkszania ciagu sa-
molotu w czasie lotu lub przy starcie.

*) Jednostkowe zuzycie paliwa — zuzyeie paliwa na jednostke moey (lub na jeden kilogram
eiagu) na godzine.
**) W zakresie Ma = 0,6 3,0.
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Ciag silnika rakietowego na paliwo plynne praktycznie nie zmienia sie
wraz ze zmiang predkodei samolotu i w poréwnaniu z innymi wyzej wymie-
nionymi silnikami nie obniza sie, a nawet nieco wzrasta wraz ze zwiekszeniem
wysokodei lotu. Pozwala to na osiaganie duzych predkodci lotu samolotu na
duzych wysokosciach. Na przyklad na samolocie doswiadezalnym X-15
(USA) z silnikiem rakietowym na paliwo plynne w 1963 r. osiagnieto wysokosé
ponad 100 000 m i predkoéé okolo 7000 km/h (1950 m/s). Ze wzgledu jednak
na mala ekonomicznod¢ tego rodzaju silnikéw (C; = 1015 kG/kG ciagu/h),
wymagajacych duzych ilosei paliwa, silniki te dotychezas nie znalazly szero-
kiego zastosowania w budowie samolotow.

Strumieniowy silnik odrzutowy jest silnikiem, ktérego konstrukeja jest
bardzo prosta. Jednak nie moze on pracowaé przy predkosei zerowej. Dlatego
tez moze on by¢ stosowany na samolocie tylko w polaczeniu z innym typem
silnika, zapewniajacym start i rozbieg samolotu. Ciag takiego silnika rosnie
wraz ze wzrostem prgdko:;cl osiagajac potrzebne do lotu poziomego wartosei
przy predkodciach 800--1000 km/h (220280 m/s). Jednak ekonomicznosé
tych silnikéw pray takich predkosdciach jest za mata, wynosi bowiem Cj = 8 =10
kG [kG ciagu/h.

Wraz ze wzrostem liezby Ma wzrasta ekonomicznosé, dochpdzac do war-
tosci 23 kG/kG ciagu [h (N/N ciagu /h) przy Ma = 3. Dotychezas silniki
strumieniowe stosowane sa tylko na samolotach doswiadezalnych®*).

Liczba silnikéw, ktéra powinna byé zastosowana na danym typie samolotu
zalezy od potrzebnej mocy (ciagu), ktéra by zabezpieczala jego dane lotno-
-techniczne. Opréez tego, w celu zwigkszenia niezawodnoéei samolotu wymaga-
ne jest rozlozenie calej moey (ciggu) na 2--4 silniki. Jednak wychodzac z wa-
runku zmniejszenia obrysu samolotu i racjonalnego jego rozwiazania, na nie-
ktérych mmiejszych samolotach zabudowuje sie jeden silnik duzej mocy.
Sa to np. samoloty mysliwskie.

Rozmieszezenie silnikéw okredlane jest aerodynamicznymi wladciwoseiami
danego rozwiazania samolotu, ktdére wplywa z kolei na jego rzeczywiste roz-
wiazanie konstrukeyjne.

Rozpatrzmy na przyklad samolot z silnikami turboodrzutowymi umieszczo-
nymi w tylnej czeéci kadluba (rys. 2-54). Uklad ten zbudowano we Francji
(samolot Caravelle). Jego zasadniczym przeznaczeniem jest zwiekszenie kry-
tyeznej liczby Ma skrzydla, ktdre nie ma gondol silnikéw. Uklad taki pozwolil
na zwiekszenie efektywnosci mechanizacji skrzydla poprzez rozmieszezenie
klap na calej wolnej od lotek jego rozpietodci oraz na zmniejszenie szumu
w kabinie pasazerow.

Unmieszezenie silnikéw na zewnatrz skrzydla pozwala na latwa zamiane
starych silnikéw na nowe i silniejsze, to jest na dokonanie tzw. . modyfikacji
samolotu™. Ponadto bliskie rozmieszczenie silnikéw wzgledem plaszezyzny
symetrii samolotu ulatwia lot samolotu w razie uszkodzenia jednego z nich,
poniewaz zmniejsza to moment niesymetrycznego ciagu. Brak silnika w skrzyd-
le zwieksza jego ciezar, poniewaz sila masowa silnika umieszezonego w skrzydle
skierowana przeciwlegle wzgledem sily nognej wywoluje moment odciazajacy
skrzydlo. Wreszcie konieczno$¢ wyniesienia usterzenia wysokodei ze strefy
duzych temperatur powoduje koniecznosé umieszezenia go wysoko na statecz-
niku pionowym, co w konsekwencji zwieksza cigzar statecznika obeiazonego
dodatkowo sitami pochodzacymi od usterzenia wysokogei.

Przedstawiona tutaj czedciowo analiza ukladu samolotu z silnikami turbo-
odrzutowymi umieszczonymi na tylnej czedci kadluba wykazuje réznorodnosé

*¥) Zakresy stosowania roznych typéw silnikéw podane sa w ezedei 3.
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niektérych czynnikéw, ktére powinny byé uwzgledniane podezas wyboru
ukladu samolotu.

Pewne pojecia o ukladzie samolotu typu ,latajace skrzydlo” i , kaczka”
przytoczone zostaly w rozdziale 7

Z powyzszego wynika, ze przy wyborze odpowiedniego ukladu samolotu
wymagana jest gleboka analiza i dokladne poréwnanie istniejacych juz samo-
lotéw z konkretnymi wymaganiami stawianymi wzgledem projektowanego
samolotu.

Niewatpliwie rozpatrywane uklady samolotéw sa uktadami aktualnymi na
obecnym etapie rozwoju. Istnienie duzej liczby rdznych typdw samolotéw
do$wiadezalnych gwiadezy o usilnym poszukiwaniu racjonalnych rozwiazan
konstrukeyjnych, ktére przyezyniaja sie do dalszego udoskonalenia.

Z wielu istniejacych typéw silnikéw (tlokowych, turboodrzutowych lub
turbodmiglowych) powinien by¢ wybrany taki silnil, ktory by zapewnial da-
nemu samolotowi zakladane osiagi, a przede wszystkim maksymalna predkosé*):

Za pomoca wzoréw (9) i (10) mozna znaleéé maksymalng moc lub ciag
silnika na wysokosci odpowiadajacej Fmax

Casam * PH "4 S ImaxH

N max # " MNém = l 5 0
N, .~ Caxsam’'PH S Viaxu
Nmax H - MNsm = 1472

lub

P _ Casam PE S Viaxny
maxH = _*7

Wysokos¢é te tak samo jak Viaxn przewiduje si¢ wymaganiami lotno-tech-
nicznymi. Oprécz Npgx lub Praxm wystepuja takze niewiadome wartosei
Mém: Crsam 1 S. Wspdlezynnik sprawnosci émigla g, moze by¢ przyjety jako 0,8.
Wartos¢ czgam bierze sie z danych statystycznych samolotéw prototypowych.
Poniewaz w danych statystycznych wartodel crem zwykle sie nie podaje,
w zwiazku z tym nalezy ja znaleZ¢ za pomoca wzordw (9) i (10), a wartodei
Nmaxa (lub Pmaxg). S. Vmaxm przyjmuje sie z danych statystyeznych.

Wartoéé S otrzymujemy z S = - | gdzie obciazenie jednostkowe p skrzydia

wybiera si¢ na podstawie danych statystycznych, a ciezar samolotu w locie @
w pierwszym przyblizeniu okresla si¢ za pomoca statystycznego wspélezynnika
udzwigu

s Qraa—Gpa
A e
Q
Znalazlszy ki i okreSliwszy na podstawie wymagan lotno-technicznych

cigzar obciazenia bez cigzaru materialéow pednych i smaréw (Qua—@Qpa1) obli-
czamy

Q- Qraa— Qpa1

ket

Z kolei za pomoca znalezionych wartosci Nmaxp. Pmaxn nalezy znalezé
warto$ei Nmaxg, Pmaxes ktore odpowiadaltyby V = 0, H = 0.

*) Mozliwy jest doboér silnika na podstawie zakladanego zasiegu lotu samolotu, pulapu itp.
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Moe silnika turbodmiglowego lub ciag silnika turboodrzutowego na wyso-
koscei i predkosei réznych od zera, moze byé¢ wyrazona w nastepujacy sposéb:
Nuaxxr = En-Nmax#o, Pmaxa = Ep-Pmaxe, gdzie Ey. &p zaleza od predkoéci
(liezby Ma) i wysokoSci lotu samolotu. Jednak takiego rodzaju zaleznoéci
(charakterystyki silnikéw) wystepuja indywidualnie. Postugujac sie przyblizo-
nymi zaleznodeiami otrzymamy

Nmuagi\i'ﬂ“_”_ (11)
N
Praxn
P, ~ 12
Wartosei wspélezynnikéw Ey, Ep podane sa na rysunkach 2-55, 2-56,
Ex 5
| P
1 e
3 by~
” =1 |- L ~
s — 1 - 1 » /,
.‘:; g — (T | 1T LA
# /' ﬁ /f
08 — P -~
07 == _,.L// ©
a6 ot O - =
T
as ——=
04
Lo, 1
0 00 200 300 Vm/s
Rys. 2-55. Wykres wartodei wapodlezynnika Ex
E T
? H=0km
20 =]
VA
A L,
/ /,/ ]
- |/ s
—" //J/ e — ;? =
waC o=
T
— ey |
|
4 10 20 30 Ma

Rys. 2-56. Wykves wartosei wspolezynnika Ep
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Z wielu istniejacych silnikéw, ktére odpowiadaja znalezionej mocy Npmaxg
lub ciagowi Ppaxe, powinien byé wybrany taki silnik, ktéry ma najmniejszy
przekr6j poprzeczny, ciezar i jednostkowe zuzycie paliwa oraz odznacza sig
prosta konstrukeja i niezawodnodcia w eksploatacji.

Przytoczone nizej okreslenie ciezaru samolotu w locie jest drugim przybli-
Zeniem.

Okreslenie ciezaru samolotu w locie

Danymi wyjsciowymi do okreflenia ciezaru samolotu w locie i zasadniczych
jego wymiaréw sg:
a) przeznaczenie wlaczajace taktyczno -techniczne wlasnoscei uzytkowe,
b) dane statystyczne zebrane i opracowane na podstawie charakterystyk wielu
nowoczesnych samolotéw analogicznego typu co projektowany,
c¢) dane statystyczne zebrane i opracowane na podstawie samolotéw jednego
typu wedlug lat i poréwnanie ich z samolotem projektowanym w celu
zorientowania si¢ o dynamice ich rozwoju.
Znajac stopien zaopatrzenia w energie samolotu
q= % (dla silnikéw tlokowych i turboémiglowych)
lub

g = g (dla silnikéw turboodrzutowych)

oraz moc N lub ciag P silnika, znajdujemy ciezar samolotu w locie

Q:% kG, N] lub Q:% [kG, N] (13)

Dobér powierzchni i wymiaréw skrzydla
Przyjmujae na podstawie danych statystycznych obciazenie jednostkowe
skrzydta
= %— [kG/m?]
i poslugujac si¢ obliczona wyzej wielkoscia @ mozemy obliczy¢ pole powierzchni
skrzydla
9 me) (14)
Wielkodei ¢ i ¢’, jak bylo powiedziane wyzej, charakteryzuja predkosé
wznoszenia, pulap i wladciwodei startu, a wielkosé p — predkoéé ladowania,

zwrotnosé oraz wlageiwosel startu. Tak wiee wielkosei p 1 ¢(g') razem wziete
warunkuja warto§é mocy jednostkowej r(r')

N @ N
r= qp — _QE‘_ _ r"
PQ P

S as gy
ktéra charakteryzuje maksymalng predkosé samolotu. W ten sposéb wybér
wspélezynnikéw ¢ i p jako wyjdciowych do okreglenia zasadniczych parametréow
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nie jest przypadkowy, poniewaz §cisle sa one zwiazane z lotnymi charaktery-
stykami samolotu.

Nastepnie okre§liwszy za pomoca danych statystycznych wydluzenie
skrzydla

b!
l == 'E
znajdujemy rozpietosé¢ skrzydta
b=14-8 [m] (15)
Z kolei znajdujemy zbieznoé¢ skrzydla za pomoca danych statystyeznych
_ Cnas
Crone
i pamigtajac, ze S = M;Mc— -b otrzymujemy z dwéch réwnan o dwoch nie-
wiadomych wielkoSciach enas 1 Coric:
2 ¥ .S ¥ T| 2 = S
Cnas = (n_—k_l}f) ; Ckone = GW (16)
Wreszeie znajac z danych statystyeznych wzgledna grubosé profilu
Oas=12100% 1 fone =22 100%
Cnas “kone
znajdujemy by
Inas = 0,01 Fnag - Cnas
(17)

Jronic = 0,01 .’?koﬁc *Ckorie

Kat skosu skrzydla y pomiedzy linig laczaca punkty lezace na 259, cieciw
i prostopadla do plaszezyzny pionowej, przechodzacej przez o§ symetrii samo-
lotu, moze by¢ w przyblizeniu wybrany wedlug wykresu z rysunku 2-57 w za-

g I
g 1 01
20 | 45’%% i)
| /;/é;’f/”‘\gﬂi |
50 = '
N
ol
i @ as
oyt
2 r
T R T R R T R Y B T R VT

Rys. 2-57. Wykres umozliwiajacy dobér kata skosu skrzydla

leznosei od lotno-technicznych wymagan maksymalnej predkosdci (liczba Ma)
i wzglednej grubogci profilu w przekroju éredniej cieciwy
’ E_rms ‘TI“}'Ekmic

o n+1
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Wykres zbudowany jest na podstawie wzordw:

My — Magey; Magry, = 2. Makrx=o

Majry -0~ 1—0,7)g

W ostatnim wzorze opuszezony jest jeden czlon uwzgledniajacy wplyw ¢z,
poniewaz w warunkach lotu z predkoscia Vimax. . jest niewielki i wplywu jego
mozna nie braé¢ pod uwage.

Nieduzy skos (y =~ 0--20°) skrzydla stosuje si¢ w celu nzyskania korzyst-
nego wywazenia, o czym bedzie mowa ponizej.

Otrzymawszy w ten sposéb wszystkie wymiary skrzydla, mozemy spo-
rzadzié jego szkic.

Dobér podstawowych wymiaréw samolotu

Wymiary najwiekszego przekroju poprzecznego kadluba powinny by¢ mini-
malne, jednak niezbedne do rozmieszezenia silnika, zalogi. pasazeréw, ladunku
itd. oraz do zapewnienia obserwacji.

Okreéliwszy na podstawie obserwacji tych warunkow warto$¢ digar. tj.
frednicg kola réwnego co do powierzchni przekrojowi kadluba i wziawszy

z danych statystycznych dgaa = ;"“i’ s otrzymamy
kadl

st = Axcaat - diaal (18)
Powierzchnig usterzenia wysokosei Sy mozna obliczyé wedlug wapolczy n-
nika momentu st)at.yqtvcznego usterzenia wysokosei
Su-Lu

kg =
S-esca

wzietego z danych statystyeznych.
Warto$¢é Ly zakladamy konstrukcyjnie. Zwykle wartodé ta réwna jest
2,8-3,2 ¢scy. Nastepnie obliezamy

S = by 504 (19)
Ly
W analogiczny sposéb oblicza sie powierzchnie usterzenia kierunku
S
— — 191
Sy = ky- T (197)

Wymiary usterzenia podobnie jak i wymiary skrzydla oblicza si¢ za po-
moca wartosci g, ng itp., ktére bierzemy z danych statystycznych (patrz
rozdz. 14).

Skos usterzenia przyjmuje sie taki sam lub niekiedy nieco wigkszy od
skosu skrzydla

X~ Ly > % (20)

poniewaz na skutek kryzysu falowego wystepujacego na usterzeniu, opréez
zwigkszenia oporu, nastepuje pogorszenie statecznodei i sterownosei samolotu.

9 — Konstrukeja samolotow 129



Powierzchnie steréw (lotek) obliczamy za pomocs danych statystyeznych
wedlug ich powierzchni wzglednych. Na przyklad:

. st 4 —
gdmeSL:f bierzemy z danych statystycznych. Cigciwe steru (lotki) bierze sie
w procentach od cieciwy statecznika poziomego i cieciwy statecznika pionowego
(skrzydla) z danych statystycznych.

Cmech .

Podobnie jak poprzednio, wedlug stosunkéw cigciw ——— i stosunkéw roz-

bmecll
]

pietosci okrefla sig wymiary mechanizacji (klap itp.).
Rozstaw kél podwozia (rys. 2-54) przyjmuje sie réwny
lpodw ~= (0,2--0,25)-b (22)

(Sposéb okreflania innych wymiaréw podwozia patrz rozdz. 18).
Kolejno§é¢ doboru zasadniczych wymiaréw samolotéw mozna przedstawié
nastepujaco:

Przyjmuje sie z danych =T O S S
statystycznych If }r 7|L !l] T :eh l]Iadl ?]H Sii —Tgi
l ' !
Okreéla sie Q-=S-b-c~g  cmeenlkaat S Ss.z Siot
1
: s f
Zakladamy 1 f | ?
- konstrukeyjnie :
dkaﬂl LH

Przyblizone okreslanie mozliwych osiagow

Po okresdleniu ciezaru i zasadniczych wymiaréw samolotu, nalezy sprawdzié,
czy odpowiadaja one wymaganiom lotno-technicznym. Przeprowadzenie pel-
nych obliczenn aerodynamicznych jest bardzo uciazliwe przy ustalaniu osia-
géw, dlatego tez w celu umozliwienia wstepnej analizy poslugujemy sie istnieja-
cymi przyblizonymi wzorami, ktdre ustalaja pewien zwiazek miedzy mozliwymi
osiggami i podstawowymi wspélezynnikami statystycznymi oraz daja moznosé
korygowania (urozmaicenia) parametréw samolotu w celu zapewnienia wyma-
ganych osiagéw. Oto niektére z tych wzordw.

Samoloty tlokowe i turbodmiglowe
L. Predkoé¢ maksymalna

R M T
Np—0, UUl 25 QS
Vi =125 ) —— VL fempn] (23)
3 1,5
Ni—0,00004 '{‘i
Vinas it = 84,7 i VAR mys]
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gdzie:
Ny — moe silnika na danej wysokosei [KM],
A — gestosé wzgledna powietrza (wedlug MAW®*),
S — powierzchnia skrzydla [m?].
Nieco trudniej, lecz dokladniej Vmax moze byé obliczona za pomoca wzoru

& P
150 - Nmax i -Nsm .
Vs e/ 20 Vet Mo o4
Tt —I/ Czsam-PH S [m/s] (24)
3
1472 Nax i - Ném )
(meyl/ o R [m/s]

gdzie Nem == 0,8, 8 wartosé ez gam okresla si¢ za pomoca danych statystycznych.

150 - Nmax & *Ném
pa-S Vihax s

( 1472‘Nmaxﬂ“'lém)

(25)

Cz sam ==

Cx g
o pr S Vihaxu

We wzorze (25) wszystkie dane bierze sie dla samolotu prototypowego
z danych statystycznyeh; ngm = 0,8.

2. Pulap
e o
H~17,1-0,139-4p-_ 9@ 3/ % .]/(i+(:,094)3 [km] (26)
N S A '
(w ukladzie SI zamiast wspdlezynnika 0,139 bierze sig 4,3).
gdzie:

Npgun — moe silnika na wysokodei znamionowej (nominalnej)**),
Ap — wspolezynnik nwzgledniajacy zmiane mocy silnika tlokowego na
wysokoéei znamionowej Ap = - },\‘;,z“
Yo
Dla silnika turbosmiglowego Ap = 1.
3. Zasieg lotu

o2 Qpal‘ Vinax a7
L~ O N F [km] (27)
gdzie: : »
Qpa1 — ciezar paliwa [kG, NJ,
Vinax 7 — maksymalna predkosé samolotu na danej wysokosei [km/h],
Ng— moc silnika na tej samej wysokosei [KM],
Cjg — odpowiadajace tej wysokosci jednostkowe zuzycie paliwa
[kG/KM/h; N/KM/h],
B — wspdlezynnik przyjmowany dla samolotu z jednym silnikiem réw-
ny 1,38; dla samolotow z dwoma i czterema silnikami — 1,48.
4. Dlugosé rozbiegu (startu)

Loz sty =~ k - I%; g [m] (28)

dla dlugoéei rozbiegu k= 0,75; dla dlugodci startu k= 2,1 (w ukladzie SI —
odpowiednio: 72 i 202).

*) MAW — Miedzynarodowa Atmosfera Wzorcowa.
**) Wysokodé znamionowa jest to wysokosé, do ktérej moe silnika utrzymuje sie na jednym
poziomie lub nieco wzrasta.
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5. Predkosé ladowania

Qg
Viga=13.6 = - [km/h]
(Viad = 11,8 l/%wé’j [m/s]) (29)

gdzie Qiag — ciezar samolotu podezas ladowania réwny cigzarowi samolotu
w locie @ po odjeciu obciazenia zmiennego (zmniejszajacego sig w czasie lotu).

Mozna przyjacé, ze reszta paliwa przed ladowaniem AQpa =~ 0,2 Qpa dla
samolotéw z silnikiem turboodrzutowym i AQpm =~ 0.5 @pa1 dla samolotéw
z silnikiem tlokowym i turbo$miglowym. A@a oblicza si¢ za pomoca wzoréw
(27), (33). Ciezar bomb, pociskéw Qun oblicza sie zgodnie z wymaganiami lot-
no-technieznymi.

Wartosei ¢ max W pierwszym przyblizeniu moga by¢ przyjete dla prostych
skrzydel c;max = 1,5, a dla skrzydel skodnych ¢, max = 1,1.

6. Dlugoséé dobiegu samolotu po wyladowaniu

Li‘.ub A~ 0,025 . qu_d {Hl] (30)
gdzie Viga — podstawia sie w km/h.
Samoloty turboodrzutowe

1. Maksymalna predkosé (liczbe Mamax) oblicza sie wedlug wykresu z ry-
sunku 2-58, gdzie na osi odcietych odlozona jest wartodé

I
Ma, Samoloty.
a”"“ mysiiwshie P
) /)
(] —
/ -Samoloty o
1w rm:’fﬁarmwe
- I bombowe
49
a8
a7 /
06 7
45
7 100 200 300 %ﬁ 'f( g
(980 (1960) (2940) (N[m?)

Rys. 2-58. Okreslanie predkosei maksymalnej samolotu

_J_Pn/S = }_)_oa'fS
f(H) — 1,206—0,0385H

a na osi rzednych May,,x, gdzie P, — ciag przy ziemi.

132



Podobnie jak poprzednio, Vmaxm moze byé obliczona za pomoca wzoru

VmaxH = l/—ﬂmﬂs [mf ] (31}

Caxgam ' PH "

gdzie cygm okresla sie z danych statystycznych.

2. Pulap
25—17, 5; a- 9 l/—+0094
H= [km] (32)

1+35‘/fm P, ]/ +0,094

gdzie czq mozna prayjac:

— dla samolotéw z jednym silnikiem ¢zg == 0,018,

— dla samolotéw z dwoma silnikami ¢, , =~ 0,02,

— dla samolotow z czterema silnikami czq == 0,022,

P, — ciag silnika przy ziemi.
3. Zasieg lotu

. QD‘-I!' VmaxH
L Ot~ P F, [km] (33)
gdzie:
Vmaxp — maksymalna predko$é na danej wysokosei [km/h),
Py — ciag silnika na danej wysokodei [kG, N,
;g — odpowiadajace ciggowi jednostkowe zuzycie paliwa na danej

wysokosei,
By — mo‘-“:f‘ przyjaé dla samolotu myéliwskiego 1,1, a dla bombow-
4, d}ugoééc:(};i;i;agu
Lrt;zb =~ 0,8 '—S— %
(Lm?bﬁ-'OOS] S Q (34)

Predkosé ladowania samolotu turboodrzutowego oblicza sig ze wzoru (29),
a dlugodé dobiegu po wyladowaniu wedlug wzoru (30).

Rozdzial 12

PROJEKT WSTEPNY I WYWAZENIE SAMOLOTU

Przyblizone obliczenia cigzaru samolotu
Znajomod¢ ciezaru poszezegolnych zespoléw i innych wazniejszych elemen-
téw samolotu, jak réwniez przewidywanych ladunkéw, ktére skladaja sie na
ciezar samolotu w locie (rys. 2-53), potrzebna jest do okredlenia polozenia
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§rodka cigzkoSci samolotu i sprecyzowania jego ciezaru w locie, ktéry byl
ustalony w przyblizeniu.

Rozpatrzmy kolejno sposéb okreslania skladowych ciezaru samolotu
w locie.

Cigzar ladunku

Cigzar ladunku samolotu, jak bylo powiedziane wyzej, sklada sie z ciezaru
materialéw pednych i smaréw, zalogi, pasazeréw, bagazu itp., a w samolotach
wojskowych ponadto z cigzaru bomb, naboi, rakiet i innych materialow bojo-

wych.
Ciezar paliwa oblicza sie za pomoca wzoréw (27), (33)
@pa1 = frf'V Cin- NH (dla samolotéw tlokowych i turbosmiglowych) (35)
max H
L Cyg - P
G g H (36)

Wartoéei L, an otrzymu]e m@ A wym&ga.n lotno tec*hmczn\ ch za,a
wartosé Cyp, NH(PH}
sie réwny 2--3 9, ciezarn p&hw& (dla samolotGw turbooduutowych — mniej-
_ sze wartoscei).

Ciezar zalogi oblicza sie zaleznie od liczby czlonkéw zalogi samolotu, ktdra
z kolei okregla sig zgodnie z przeznaczeniem samolotu i wymaganiami lotno-
-technicznymi. Ciezar jednego czlonka zalogi samolotéw wojskowych przyjmuje
sie 100 kG (980 N), a samolotéw cywilnych — 80 kG (780). Cigzar jednego
pasazera — 80 kG (780 N). Ciezar bagazu oblicza si¢ w zaleznosci od liczby
pasazerow mieszezacych sie w samolocie; przyjmuje si¢ $rednio do 30 kG
(294 N) na jednego pasazera. Wreszcie ciezar ladunku samolotu transporto-
wego oraz samolotu wojskowego (naboi, bomb) ustala sie wedlug wymagan
lotno-technicznych.

Cigzar konstrukeji samolotu

Ciezar konstrukeji samolotu sklada sie z cigzaru poszczegdlnych zespoléw:
skrzydla, kadluba, usterzenia, podwozia i ukladu sterowania. Cigzar danego
zespolu zalezy od wielkoéei i charakteru dzialajacych na niego obciazen, od
materialéw, z ktérych jest zbudowany oraz od cigzaru czesci (przekladek,
przegrod, Scianek itp.), ktére wehodza w sktad jego konstrukeji. Dlatego tez
teoretyczne obliczenie ciezaru poszezegdlnych zespoléw jest przedsiewzigciem
bardzo trudnym. -

Cigzar zespoléw w przyblizeniu okresla sie wedlug danych statystyeznych
za pomoca wspolezynnikéw ciezaru wzglednego zespoléw

Quxrz = ksirzQ: Qkaat = kxaqr- @ itd. (37)
Ciezar zespolu napedowego

Silniki, émigla i chlodnice zwykle nie sa wykonywane w zakladach lotni-
czych, lecz w zakladach kooperujacych z nimi. Dlatego tez ich ciezar obliczany
jest w tych zakladach. Ciezar loza (ramy) silnika, oslon, zbiornikéw i wszelkiego
rodzaju przewodéw okresla si¢ na podstawie danych statystyecznych.

Ciezar zespolu napedowego moze by¢ obliczony w przyblizeniu za pomoca
wspdlezynnikéw statystycznych

anapMkznap‘Q (38}
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oraz
Qznap =~ kznap-No;  Qznap == Kinap- Py (39)
gdzie:
Ny — moc znamionowa {nommalna)
Po — cigg silnika przy ziemi,
kznap, kznap — cigzar jednostkowy zespolu napedowego.

Ciezar uzbrojenia i wyposazenia

Ciezar uzbrojenia i wyposazenia okreéla sig' zgodnie z danymi zakladéw,
ktére wykonuja te elementy do danego typu samolotu. Jednak rodzaj wpro-
wadzanego uzbrojenia i wyposazenia zalezy od przeznaczenia samolotu. Ustala
sie je wedlug wymagan lotno-technicznych stawianych wzgledem samolotu.

Projekt wstepny i wywazenie samolotu

Rozwigzanie konstrukeyjne samolotu )
Projekt wstepny samolotu, tj. odpowiednie rozmieszezenie w samolocie

zalogi, tadunku, réznego rodzaju instalacji, a takze wzajemne rozmieszezenie

zespoléw samolotu, powinien odpowiada¢ nastepujacym wymogom.

L. Katy obserwacji dla zalogi powinny by¢ mozliwie 11:1]w1eksze Na przy-
klad kat obserwacji do przodu w dél powinien wynosi¢ 7--9° (rys. 2-59). Kat
ten mierzy sie migdzy liniami — pozioma i styezna do kadluba, ktére biegna od
oczu pilota. Zaloga powinna by¢ umieszczona poza plaszezyzna obrotu $migla.
0252055 €ppy

Linia rownalegle
do ast samololu

.
haat

Linia zieid poderas Liniz ziemt prey ladowani

postoju samalolu samoloty ha Aola glowne

Rys. 2-59. Charakterystyezne wielkofei ukladu podwozia 2z przednim punktem podparcia

2. Ladunki ruchome powinny by¢ rozmieszezone w poblizu érodka ciez-
kodei samolotu, aby zmiana ich eiezaru nie wplywala znacznie na jego polo-
zenie,

Poniewaz polozenie §rodka cigzkosei nie zostalo jeszeze okreslone, przyjmuje
sieg go orientacyjnie w odleglodei 0,25 ¢scq 0od noska dla samolotéw, ktérych
predkosé lotu jest mniejsza od predkosei diwiekn, i 0,35 cscq dla samolotéw
o predkogciach naddzwigkowych (rys. 2-59). Wielkosé i polozenie SCA4 okresla
sie graficznie wedlug sposobu opisanego na str, 141.

3. Dla samolotéw o duzej zwrotnosei nalezy zmniejszaé rozklad mas wzgle-
dem wszystkich trzech osi, aby nie zwiekszal sie¢ masowy moment bezwladnosci
samolotu i nie pogarszala sig jego zwrotnosé.
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4. Zapewnienie dobrego dostepu do poszezegdlnych zespoléw, wymagaja-
cych okresowej obstugi technicznej.

5. Odpowiednie usytuowanie podwozia samolotu, ktdre powinno zapewnic:
a) odstep nie mniejszy niz 160 mm miedzy powierzchnig ziemi a koricem lopaty

émigla oraz miedzy powierzchnia ziemi a dolnym punktem kadluba; stad

wartosé b (rys. 2-59) powinna by¢ réwna:

h = hpn+ham-+160 mm,

gdzie:

: hyn — opuszezanie sie samolotu po pelnym ugieciu pneumatykow,
ham — opuszczanie sie samolotu po pelnym ugieciu amortyzatoréw.

b) w celu niedopuszezenia’ do opadania samolotu na ogon, kota gléwnych go-
leni podwozia nalezy umieszczad za drodkiem cigzkosei samolotu w ten spo-
s6b, by podezas ladowania samolotu na gléwnych kolach reakeja R (rys. 2-59)
przeszla z tylu wzgledem srodka ciezkosei. W tym celu kat wyprzedzania
kol gléwnych podwozia do tylu y, powstajacy miedzy prostopadla do po-
wierzchni ziemi w czasie post()]u a linia laczaca érodek me,?ko&;cl ] pu.uktem
styku kol gléwnych, powinien byé wiekszy od kata ¢, tj. nie mniejszy niz
152

¢) odpowiednie rozmieszezenie ogonowego zderzaka ochronnego powinno za-
pewniaé¢ przy ladowaniu samolotu na kolach gléwnych i nieduzym odstepie
miedzy ogonowym zderzakiem ochronnym a powierzchnia ziemi kat natar-
cia skrzydla réwny oiga ~ w—(2--3°), aby wartodé ¢, byla bliska maksy-
malnej (axr — kat natarcia odpowiadajacy €zmax). Zmniejszenie oyr 0 2--3°
ma na celu zabezpieczenie samolotu przed opadaniem do tylu, w razie
przypadkowego zwiekszenia kgta natarcia powyzej o *).

W tym celu kat ¢ powinien byé réwny:

@ = Oir— (2 3°) — (Guskrz+0yo)
gdzie:
Ouskrz — kat ustawienia skrzydla wzgledem osi samolotu (z regu}y 1--2° ),
oo — kat zawarty miedzy osig samolotu a powierzchnia ziemi w czasie
jego postoju.

Kat ustawienia skrzydla oy g, dobiera si¢ wychodzac z warunku zabezpie-
czenia minimalnego oporu czolowego samolotu w warunkach predkosci maksy-
malnej, tj. w takich warunkach oé§ kadluba samolotu powinna by¢ pozioma.
Dlatego tez kat ustawienia skrzydla powinien by¢ réwny katowi natarcia w wa-
runkach Viax g na wysokosei obliczeniowej :

Gugkrz = Uomax H

Kat natarcia oblicza sie za pomoca nastepujacego wzoru:

2.Q

¢ ; e S W
Rt PH S VguaxH

Kat o, powinien zapewniaé¢ najdogodniejsza wartoéé kata natarcia skrzydla
podezas startu samolotu. Z rysunku 2-59 mozna si¢ zorientowad, ze og = ¢y
+Cuskrz
d) odpowiednie rozmieszezenie podwozia powinno zapewnia¢ mozliwosé cho-

wania go podezas lotu.

Polozenie kola przcdniego uwarunkowane jest katem f =~ 80—=90° lub wy-
miarem a == (0,28--0,35) laar, gdzie lizar — dlugoséé kadluba.

*) Ja.k wla,domo, Przy o > tir wartosé ¢; obniza si¢ w poréwnaniu z €z max.
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Rozstaw kél podwozia lyoaw (rys. 2-54) przyjmuje si¢ réwny (0,18 -0.3) [.

Jezeli chodzi o uklad podwozia typu jednosdladowego (rys. 2-60), oznacze-
nia przyjmuje si¢ te same co i na rys. 2-59: f = 100--120°; pozadane jest,
aby lpoaw bylo mozliwie jak najwieksze; v = (0,4--0,5)p.

Rys. 2-60. Charakterystyczne wielkodei ukladu podwozia typu jednosladowego

Pozostale stosunki przyjmuje sie takie same jak dla podwozia z przednim
punktem podparcia. Podpory znajdujace si¢ pod skrzydlami u wiekszoSci
samolotéw powinny siegaé¢ ziemi podczas ich postoju.

6. Umieszczenie usterzenia wysokosci w pionie powinno zabezpieczyé wy-
niesienie go z tzw. ,,aerodynamicznego” cienia skrzydla, tj. ze strefy zawiro-
wania strumienia splywajacego ze skrzydla (rys. 2-61).

Polozenie usterzenia na kadlubie, jak juz powiedziano, okreéla sie wartodcia

-LH = (2,5—3,5) C8ed

Przy A < 3 Ly(1,2-2,0) csoa.
7. Podczas projektowania samolotu nalezy przestrzegaé ,,reguly pél” (patrz
czg8é 2 rozdz. 7) w celu zmniejszenia oporu falowego.

Rys. 2-61. Sposéb rozmieszezenia usterzenia wysokosei

Przy projektowaniu samolotu o naddzwigkowej predkoséci lotu nalezy dazyé
do uzyskania plynnej zmiany nie przekrojéw poprzeecznych samolotu, lecz
przekrojéw plaszezyznami o nachyleniu réwnym katowi fali uderzeniowej przy
danej liczbie Ma.

8. Powinna by¢ zapewniona mozliwo$é awaryjnego opuszczenia samolotu
wojskowego przez zaloge za pomocy urzadzenia katapultowego lub awaryjne
wyjéeie (luki) w samolocie pasazerskim.

Jednoczesnie przy projektowaniu rozmieszczenia réinych tadunkéw prze-
prowadza si¢ projektowanie wytrzymalosciowych elementéw konstrukeyjnych
smil;'o]otu, takich jak diZwigary, wregi, uzebrowanie, wezly laczace rézne zes-
poly itd.

Okreélenie polozenia $rodka ciezkosci samolotu

Na podstawie obliczen ciezarowych otrzymujemy ciezar wszystkich zespo-
16w konstrukeji, zalogi, materialéw pednych i smaréw, ladunkéw, elementéw
zespotu napedowego, wyposazenia, uzbrojenia, amunicji itd.

137



VIOPRYO[OIPBI BUMSO — g7 ‘wizompod ojoy slupezad — 2z

‘BIOJRBIMBI [970] — g7 ‘wysiazwsvd W — §F “OMODS[aM IMZIP — Fz "BImjNZE — gof “woklpgbopo wydely — zr ‘wotlezemis €
‘napo BNUPOID — Fz ‘AMOBIEOqIny - 15 ‘wizompod ooy sumold — gz ‘ofpus ‘eyerezesed vuiquy — g ‘wjoeo)
— 6I ‘pepEperid-wmied WuIiolqr — g1 ‘eaiped INIUI0IGZ — T "3MOE[GM MZID — g7

‘lozemrotd  Asupy wysiogesed WUIQUN — ¢F ‘BlUYBEE — FT ‘wotlvzemin wydey — o1

qdep — 77 ‘wjopRo) — g “BuULDnY-jang — &
— & 'wumnsarid Baounazozs wdep) — g ‘woblezea s wid
9P — ¢ "¥I[W0} — F '[H0[uz vulquy — ¢ ‘A)SYRIBEIOIPEI [a30] — 2 ‘mojonid 8[a}0] — 7
oFarysaazesed njojoures oul Loxnajsuoy ai weZHINZOY "TO-T "84

By 2

| ....(w\_ 3




<8I NUOIYDE ¥ — 8 % Amoinz 7 pTayy — Or *{p - X 1 (390
‘wqnpey 0%

g
ymiolqe — 5 "eusjuw —




W ramach projektu wstepnego ustalilismy juz polozenie wszystkich cieza-
réw, odpowiadajace stawianym wymaganiom. Z kolei mozna przejié¢ do okres-
lenia polozenia srodka ciezkosci samolotu. W tym celu nalezy w przyblizenin
zaznaczy¢ polozenie érodka ciezkodei poszezegdlnych skladowyeh cigzaru samo-
lotu, poniewaz niewielkie bledy wystepujace przy tym nie maja zasadniczego
wplywu na polozenie §rodka ciezkodei samolotu,

Srodek ciezkosci skrzydla przyjmuje sie w odleglodei 0,38 <-0,42 ¢g od noska
srodkowej cieciwy, zad srodek ciezkosei kadluba — w odleglodei ~ 0,4 liym od
przedniego punktu kadiuba.

Srodek ciezkodci zbiornikéw paliwa przyjmuje sie w érodku ciezkodei ich
rzutu bocznego. Srodek ciezkosci usterzenia przyjmuje sie podobnie jak
w skrzydle. Srodek ciezkoéci tadunkéw symetrycznych i zespoléw znajduje sie
na osi symetrii. Srodek cigzkodci silnika, uzbrojenia itp. ustala sie na podstawie
danych zakladéw produkeyjnych, ktére je wytwarzaja.

Na rzucie boeznym samolotu wykonanym w skali zaznacza sie punkty od-
powiadajace srodkom ciezkodei poszezegdlnych ciezardéw (rys. 2-64). Przy

iz

T, '

Rys. 2-64. Schemat wywazenia samolotn
1 - stacja radiolokacyjna, 2 —skrzynka amunicyjna, 3 — dziatko, 4 — odbiornik paliwa, 5 — sprzet radiowy,
 — przednia golen podwozia, 7 — glowne kolo podwozia, 8§ — fotel katapultowy i pilot, § — wyposazenie wysokoscio-
we, 10, 11, 12 — zbiorniki paliwa, I3 — chwyt powietrza, 14— hamulece aerodynamiczne, 15 — statecznik poziomy,
16 — silnik turboodrzutowy, 17 — kadlub, I8 — skrzydlo, 79 — bomba, 20 — komora wyposagenia elektrycznego,
21 — wyposazenie nawigacyjne, 22 — komora instalacji hydraulicznej, 24 — usterzenie kierunku

tym lzejsze czeSci wyposazenia, uzbrojenia i zespolu napedowego grupuje sie
wedlug ich rozmieszezenia w samolocie i zamienia si¢ na jeden cigzar. Nastep-
nie wybiera si¢ dowolny, lecz wygodny uklad osi wspélrzednych x, z (rys. 2-64)
i sporzadza sie zestawienie ciezarow:

l @rag [ Thaa Qrag-T1aa
[kG: N1 | [m] | [k(iem, N-m]

Nazwa ladunkn

] .I D Quaa
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Poniewaz polozenie érodka ciezkosci samolotu w pionie nieznacznie wplywa
na jego stateczno$é, do zestawienia ciezaréw wpisujemy tylko wspdlrzedne
T1aq Wziete ze szkicu (rys. 2-64).

Polozenie érodka cigzkosci oblicza sie wedlug wzoru
2 Q1aa ¥1aa

b)) Q!ad

Okreélenie $redniej cigciwy aerodynamicznej (SCA) i wywazenie samolotu

Lo = (40)

Jak wiadomo z aeromechaniki, charakterystyki momentéw profilu odno-
szone sg do krawedzi profilu. Otrzymuje sie je w tunelach aerodynamicznych
dla skrzydla prostokatnego o stalej cieciwie ¢. Aby moina bylo wykorzystaé
owe charakterystyki dla skrzydla danego samolotu, nalezy to skrzydlo zamie-
ni¢ na skrzydlo prostokatne w rzucie poziomym, ktérego momenty wzgledem
osi y beda sie réwnaly momentom danego skrzydia®).

Cieciwe takiego skrzydla prostokatnego nazywamy érednia cigciwa aero-
dynamiczng. Oznacza sie ja przez csca. W skrzydle trapezowym egcy jest cie-
ciwa, ktdra przechodzi przez frodek ciezkodci powierzchni polowy skrzydla.
Graficzny uklad takiej cieciwy przedstawiony jest na rysunku 2-65. Odkladamy

Rys. 2-65. Graficzne przedstawienie sred-
niej cigeiwy aerodynamicznej (SCA)
skrzydla

" Srodkowa

1
|
8
(5]
%
g
=]
o
|

na jednej stronie poczawszy od cpas Cigciwe Cionc, a na drugiej stronie poczaw-
82y od Cxone CigCIWE fnas. Nastepnie korice odlozonych cigciw laczymy prosta.
Przecigcie sie prostej ze '-‘;rodkowq, przerywang linia trapezu daje punkt, przez
ktéry przechodzi grednia cigciwa aerodynamiczna escq. Rysunek ten okresla
takze poloZenie xgc4 wzgledem noska cigeiwy u nasady skrzydla.

Okreéliwszy tym sposobem warto$é csea 1 polozenie jej (wsc.), nanosimy
SCA na rysunek wywazeniowy (rys. 2-64) i dokonujemy pomiaru odleglosci
2 od érodka cigzkodei samolotu do noska SCA.

Wywazeniem samolotu wyrazonym w procentach nazywamy wartosé

Bie=="9 1003} (41)
CsCA
Wartodci dopuszezalnych wywazer dla wspélczesnvch samolotow mieszcza
sie w granicach :
— dla samolotdw o predkosciach poddzwiekowych a5, = 20309,
— dla samolotéw o predkodciach naddzwiekowych xs. = 30--409,.

*) Oproéez tego powinny byé réwne sily noéne i sily oporu skrzydla danego samolotu i danego
skrzydla prostokatnego.
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Mniejsze wartodci #s, odpowiadaja wywazeniom przednim, a wigksze —
wywazeniom tylnym. Wywazenia okreéla sig dla réznych wariantéw obciazenia
samolotu: przy pelnym obeigzeniu, zuzytym paliwie, zrzuconych bombach itp.

Réznice wywazen przy réznych wariantach obeigzenia powinny byé mozliwie
nieduze (3--57%,). W poszczegdlnych 1)rzypadk&ch przy istnieniu dostatecznej
podluznej statecznosci dopuszeza sie rowniez wigksze wartosci réznic wywa-
zenia.

Znaczenie wywazenia

Wywazenie samolotu ma duze znaczenie w zabezpieczeniu podiuznej sta-
tecznodel i sterownosel samolotu. Znaczenie wywazenia bylo juz ustalone w la-
tach dziewiecédziesiatych przeszlego wieku przez S.S. Niezdanowskiego.

Zalézmy, ze samolot znajduje sie w réwnowadze w dowolnych warunkach-
(rys. 2-66). Po przypadkowym zwigekszeniu kata natarcia sila noéna P, zwigk-

* Rys. 2-66. Samolot
znajdujacy sie w réwnowadze

szy sie i przesunie sie w kierunku krawedzi natarcia skrzydla (przy zwiecksze-
niu — érodek przesunie sie do przodu), oznacza to, ze skrzydlo wywoluje
wzgledem grodka ciezkosei dodatkowy moment, dazacy do wytracenia samo-
lotu z polozenia réwnowagi (moment destabilizujacy). Moment ten réwnowazo-
ny jest przez wzrastajacy moment pochodzacy od sily dzialajacej na usterzenie
wysokogei.

Destabilizujacy moment skrzydla jest wiekszy przy wywazeniu tylnym,
a przy wywazemiu przednim jest mniejszy. Oznacza to, ze statecznodé samo-
lotu przy wywazeniu tylnym zwieksza sie.

Wplyw wywazenia samolotu na jego stateczno$é¢ ilustruje umieszezony
w strumieniu powietrza model skrzydla (przedlozony przez prof. W.S. Pyszno-
wa) przedstawiony na rysunku 2-67. Model na szkicu @, na ktérym o§ obrotu

=
TR
B/ Ko
.ta -

Rys. 2-67. Wplyw wywazenia
na statecznofé samolotu

&>

umieszezona jest w przodzie (wywazenie przednie), znajduje sie w stanie réw-
nowagi trwalej. Model na szkicu b (wywaZenie tylne) znajduje si¢ w stanie
réwnowagi nietrwaley.

Zmiana statecznodci samolotu w czasie lotu jest wielce niepozadana. Sa-
molot odznaczajacy sie duza statecznoscia, w razie naruszenia jej przez pilota,
ma tendencje do natychmiastowego powrotu do stanu réwnowagi. Pilot musi
przykladaé duza sile, by utrzymaé samolot przez pewien okres czasu w poloze-
niu odchylonym. Samolot za$ nie majacy nalezyte] statecznodci, niezbyt predko
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wraca do polozenia wyjéciowego, zbyt szybko reaguje na niewielkie wychylenia
steréw i pilotaz takiego samolotu wymaga od pilota stalej uwagi.

Z powyzszego wynika, ze nalezyte wywazenie ma duze znaczenie przy
projektowaniu danej konstrukeji samolotu.

Korekta wywazenia

W pierwszym wariancie projektu samolotu rzadko otrzymuje si¢ nalezyte
jego wywazenie. Korekte wywazenia dokonuje sig¢ trzema nastepujagcymi spo-
sobami (lub przez ich kombinacje).

1) Zmiana projektu, tj. zmiana rozmieszcezenia réznych ladunkéw. Przy
tym przednie wywazenie nalezy poprawiaé przesunigciem ladunkéw do tylu,
a wywazenie tylne — przesunigciem ladunkéw do przodu. Operacja ta jest dosé
uciazliwa i w zasadzie sprowadza sie do wykonania nowego projektu samolotu.

2) Zmiana polozenia skrzydla wzgledem kadluba. Poniewaz ze zmiang
polozenia skrzydla nastepuje réwniez zmiana polozenia SCA, a polozenie
srodka ciezkosei samolotu zmienia sig nieznacznie, wartodé s, zmienia sie.
Tak np. przy korekcie wywazenia przedniego (rys. 2-68a) skrzydlo nalezy
przesunaé do przodu, wéwezas nosek SCA takze -przesunie sie do przodu
(przesuniecie frodka ciezko$ei do przodu bedzie nieznaczne), a odleglodé od
niego do frodka ciezkodei samolotu zwigkszy sie (rys. 2-68b).

a : /]
ge s
 — }
Nl - SUTU
h——Ligpg ——o ——Cgep

Rys. 2-68. Korekta wywazenia samolotu

Sposéh ten réwniez jest zlozony, poniewaz przesuniecie skrzydla pociaga
za soba znaczne przesuniecie elementéw wytrzymalosciowych, zwigzanych
ze skrzydlem (np. wzmocnionych wreg kadluba itp.).

Pierwszy i drugi sposéh stosuje sie wiee w przypadku koniecznosei dokona-
nia znacznych poprawek wywazenia.

3) Nieznaczna zmiana skosu skrzydla z zachowaniem polozenia cyas*).

Ry=. 2-69. Korekta przedniego
wywazenia samolotu

W tym przypadku, tak jak i w poprzednim, ma miejsce przesunigcie SCA4
przy nieznacznym przesunieciu srodka ciezkosci samolotu. Korekte np. wy-
wazenia przedniego (rys. 2—-69) osiaga sie poprzez przesuniecie konedw skrzydla
do przodu (nadaniem tzw. odwrotnego skosu skrzydla lub zmniejszeniem zwyk-

*) Nie nalezy myli¢ nieznaczng zmiang skosu skrzydla w celu korekty wywazenia z nadaniemn
skrzydhu odpowiedniego skosu dla usuniecia wplywu gcisliwosci.
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lego skosu). Cyfra 2 na rysunku 2-69 oznaczono korekte polozenia érodka ciez-
kogei, ktory bedzie mial wartos¢ wge.

Sposdéb ten nie powoduje zasadniczej zmiany projektu. Moze on jednak
by¢ zastosowany tylko wéwezas, kiedy chodzi o dokonanie nieznacznych po-
prawek wywazenia.

Etapy projektowania i pr6b samolotu

Na zakonczenie niniejszego rozdzialu rozpatrzymy pokrétee podstawowe
etapy projektowania samolotu. Caly proces projektowania samolotu mozna
podzieli¢ na trzy etapy: projekt szkicowy, projekt wstepny i projekt roboczy.

1. Projekt szkicowy. Etap ten polega na przestudiowaniu i opracowaniu
statystycznym, przestudiowaniu dynamiki rozwoju samolotéw, wyszukiwaniu
i wyborze ukladu i podstawowych parametréw samolotu, wykonaniu obliczen
wstepnych ciezaru elementéw skladowych i calego samolotu, opracowaniu po-
dzialu technologicznego i ogdlnych ksztaltéw podstawowych zespoléw, doborze
podstawowych materialéw i zasadniczego wyposazenia oraz obliczeniach aero-
dynamicznych i statecznodci samolotu. Etap ten koneczy si¢ zestawieniem
ogdlnego ksztaltu samolotu.

W etapie tym wykonuje si¢ réwniez badania tunelowe na odpowiednich
modelach w celu uzyskania aerodynamicznych charakterystyk samolotu.

2. Projekt wstepny. Etap ten rozpoczyna si¢ po zatwierdzeniu przez za-
mawiajacego projektu szkicowego. Sklada si¢ nan sprecyzowanie calego ukladu
samolotu, przeprowadzenie réznych eksperymentow podczas dobierania wy-
maganych ksztaltéw aerodynamicznych, materialéw, ukladéw konstrukeyj-
nych itp. Sporzadza si¢ odpowiednie rysunki zespoléw, ustala sie¢ wymiary
podstawowych elementéw na podstawie obliczen wytrzymalodeiowych, wy-
konuje si¢ obliczenia aerodynamiczne i statecznogei na podstawie badan tune-
lowych modeli oraz oblicza sie odpornosé na drgania itp. Z kolei uzgadnia sie
rodzaje wyposazenia, opracowuje przedsiewziecia zabezpieczajace wymiane
zespoléw samolotu, technologicznosé produkeji i montaz konstrukeji, Etap
ten koriczy sie budowsa odpowiedniej makiety samolotu o naturalnych rozmia-
rach, w celu uzgodnienia podstawowych wymiaréw, poswzagélnych zlaez,
miejse rozmieszezenia tadunku itp.

3. Pro]ekt roboczy i préby. W etapie tym, na podstawie projektu wstepnego
uzgadnia si¢ dane rozwigzania ukladu, wszystkie obliczenia, wykonuje sie
konstrukeyjne i technologiczne opracowania wszystkich W{gzléw 1 elementdw
samolotu oraz sprawdza sie ich wytrzymalo§é za pomoca obliczen (a w razie
koniecznosci droga préb).

Ponadto poréwnuje sie ciezary poszezegolnych elementéw obliczone na
podstawie rysunkéw technicznych z zaprojektowanym ich ciezarem oraz po-
réwnuje sie cigzar zaprojektowanego samolotu z cigzarem faktycznym.

Réwnolegle z powyzszymi czynno$ciami wykonuje sie egzemplarze do-
swiadcezalne w celu przeprowadzenia badai statycznych, dynamicznych i w cza-
sie lotu w powietrzu.

Préby statyczne przeprowadza si¢ tak calego samolotu (rys. 2-44), jak
i posmzegolnych jego elementdw. Ohciazenie aerodynamiczne imituje sie na-
cigganiem pasdéw linek przyklejanych w wielu miejscach do pokrycia samolotu.
Przeprowadza si¢ pomiary naprezen i odksztalcenn przy maksymalnym obeia-
zeniu dopuszezalnym, a nastepnie przy obcigzeniu niszezacym

Zespoly podlegajace obeiazeniom dynamicznym (udarowe, okresowo zmien-
ne), do ktérych nalezag podwozia, zbiorniki paliwa, toza silnikowe itp., podda-
wane sa probom dynamieznym. Podwozie np. podlega badaniom na specjal-
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nych kafarach. Polega ono na tym, ze golen podwozia wraz z ogumieniem
(kolami) zrzuca sig z pewnej wysokosei, po ezym dokonuje sie pomiaréw otrzy-
manych obciazen i przesunigé.

Zamocowanie silnika i zbiornikéw poddaje sie drganiom przy uzyeciu wibra-
tora w celu sprawdzenia liczby cykli drgan, przy ktérych konstrukeja ulega
uszkodzeniu bedacemu wynikiem zmeczenia materialu,

Podezas préb statyeznyceh i dynamicznych samolotu naddzwiekowego od-
twarza sig realne warunki temperatury. W zwiazku z tym czesé konstrukeji
poddawana prébom nagrzewana jest np. lampami kwarcowymi.

Préby dokonywane w czasie lotu samolotu w powietrzu sluza do spraw-
dzenia obciazen dzialajacych na niego, okre$lenia temperatur i naprezen wy-
stepujacych w poszezegélnych elementach w warunkach lotu, zbadania wy-
stepujacych drgan oraz okredlenia eksploatacyjnych charakterystyk samolotu.

W przypadku pomyélnego zakonezenia préb cala dokumentacje techniczna
samolotu przekazuje si¢ do produkeji seryjne;j.

Jednak na tym nie konezy sie praca zespolu konstruktoréw. Z chwila roz-
poezecia produkeji seryjnej samolotu zespdl konstruktoréw utrzymuje lacznosé
z zakladem lotniczym, rozwijajac niektére wystepujace podezas produkeji
zagadnienia. Wspdlnie z pracownikami zakladu lotniezego konstruktorzy
usuwaja zauwazone usterki w konstrukeji podezas montazu oraz w poczatko-
wym okresie eksploatacji samolotu. Duze znaczenie w podwyzszeniu jakodei
samolotu ma modyfikacja — czedciowe zmiany konstrukeyjne (czasami cal-
kowita zmiana jednego lub kilkku zespoléw) nie wymagajace zasadniczej reorga-
nizacji produkeji. W ten sposéb Scisly zwiazek konstruktora z zakladem produk-
cyjnym stanowi gwarancje unowoczeéniania konstruke;ji.



CZESG TRZECIA

KONSTRUKCJA I OBLICZENIA WYTRZYMALOSCIOWE
PODSTAWOWYCH ZESPOLOW SAMOLOTU

Wykaz oznaczen do czedci trzeciej

a — predkodé diwigku
b — rozpigtosé skrzydel
¢ — eieciwa profilu gkrzydla
€z max — maksymalny wspdlezynnik sily nod-
nej
¢r — wspolezynnik oporu czolowego
skrzydla
czy — wapdlezynnik oporu falowego
Cnas — cieciwa skrzydla u nasady
Cxone — Cieciwa na koncu skrzydla
¢y — wspolezynnik momentu skrzydla
Dggm — doskonalogé aerodynamiczna samo-
lotu
D, ., — doskonalogé aerodynamiczna skrzy-
dla
dyaay — Srednica kadluba
E — modul sprezystodel materiatu
Jmax — maksymalna  krzywizna  profilu
skrzydla
Gmax — maksymalna grubosé profilu skrzydla
H — wysokoéé lotu samolotu
h — wysokoéé dzwigara
j — rownikowy moment bezwladnosei
przekroju
k — wspélezynnik proporejonalnoéei
1 — dhugoéé ciegla ukladu sterowania
May, — krytyezna liczba Macha, ktorej od-
powiada poezatelk kryzysu falowego

skrz

My — moment zginajaey
M, — moment skrecajacy
Mzaw — moment zawiasowy
m — masa samolotu
ms — biezacy moment skrecajacy
N — sila poosiowa, moe silnika
Ny — Wepolezynnik obliczeniowy przecig-
Zenia
n — liezba podluinic; liezba &rub; liczba
obrotéw émigla, przeloZenie stero-
wania; wykladnik politropy
Nyop — WSpSlezynnik przecigZzenia dopusz-
czalnego
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P sila ciagu silnika, sila zewnetrzna, sila
na drazku
Py — sila oporu ezolowego samolotu
Pz — sila oporu indukowanego
P; — sila noéna gkrzydla
Py — sila bezwladnosei
Py, — sila masowa ladunku
p — obeigzenie jednostkowe
@ — cigzar samolotu w locie
Q1 — cigzar silnika
@1aq — cigzar ladunku lub zespolu
q — obeiazenio biezgee
g: — aerodynamiczne obcigzenie hiezgce
Quyr, — masowe obeigzenie biezace skrzydla
S — powierzchnia skrzydla
Sy — powierzehnia usterzenia wysokosci
8y — powierzchnia usterzenia kierunku

8,,; — powierzchnia lotek

1ot
T — sila tarcia
V' — predkosé lotu samolotu
Viaa — predkosé ladowania samolotu
Ve — predkosé pionowa (wznoszenia)
Vip n — predkosé keytyezna flatteru
Vam — objetod¢ komory amortyzatora
u — podzialka podluznie, predkosé pio-
nowa
W — wskaznik wytrzymalogei przekroju
2o — wepolrzedna maksymalnej grubosei
profilu wzgledem krawedzi natarcia
Ty, — Wepblrzgdna srodka cigzkosei prze-
kroju skrzydla
f — kat wychylenia sterow
v — kat skretu kola, eiezar wlaseiwy ma-
terialu
n — zhieznodé skrzydia
Nam — Wepdlezynnik wypelnienia wykresu
ugigeia amortyzatora
A — wydluzenie skrzydla
v — wspolezynnik bezpieczenstwa; cug-
stotliwodé drgan wlasnych elementu
p — wspdlezynnik uwzgledniajacy wplyw
ziemi



¢ — naprezenie normalne Ty — naprezenie styezne pochodzace od

oy — granica wytrzymalogel przy rozeig- sily poprzecznej
ganiu Tw — granica wytrzymaloSei przy Scinaniu
Gyr — naprezenia krytyezne normalne ) p — gestosé powietrza ;
8§ — grubosé Seianki, gruboié pokrycia (p — wapdlezynnik redukeyjny
T — naprezenie styczne przy skreeaniu Py, — kat ustawienia lopaty wirnika

% — kat skosu skrzydla

Rozdzial 13

BUDOWA 1 OBLICZENIA WYTRZYMALOSCIOWE SKRZYDEL

Ksztalty i parametry konstrukeyjne skrzydel

Przeznaczenie skrzydla i stawiane wymagania

Zasadniczym zadaniem skrzydla jest wytworzenie sily nodnej niezbednej
do odbyecia lotu.\Ponadto skrzydlo stuzy do nadania samolotowi statecznosei
1 sterownodei, a takze do umieszezenia na nim ruchomych czeéei (lotek) i urza-
dzen mechanizacyjnych niezbednych do zmiany charakterystyk aerodynamicz-
nych. Ozesto skrzydla wykorzystywane sa réwniez do umieszezenia w nich
podwozm zespoléw napedowych, zbiornikéw paliwa i mnogo niezbednego wy-
posazenia,
| Ksztalt i konstrukeja skrzydla samolotu powinny zaspokmé wymagania
pod wzgledem aerodynamicznym, technologii wykonania, eksploatacyjnym itp.

Wszystkie wymagania stawiane skrzydlu “samolotu mozna podzieli¢ na
 nastepujace zasadnicze grupy.

1) Wymagania aerodynamiczne. Do wymagan tych nalezg: minimalny
opdr (ksztaltu, tarcia, falowy, indukowany, interferencyjny i inne), mozliwogé
otrzymania maksyma]nego Camax Przy zastosowaniu mechamzac]i najwieksza
wartoéé doskonalodei aerodynamicznej ¢;/cx, zapewnienie dostatecznej statecz-
nodei, sterownogci i niezbednej réwnowagi we wszystkich warnnkach lotu.

2) Wymagania konstrukcyjne. Do wymagan tych zaliczamy » maly cigzar
przy dostatecznej wytrzymalosei 1 sztywnosci skrzydla (zastosowanie odpo-
wiednich norm wytrzymalodciowych), mozliwosé dogodnego montazu skrzydla
z innymi zespolami samolotu oraz zachowanie zalozonego profilu skrzydla na
wypadek przecigzenn dopuszezalnych z uwzglednieniem nagrzewania sie po-
krycia podezas lotu z duzymi predkosciami.

3) Wymagania eksploatacyjne. Do tej grupy wymagan zaliczamy : mozli-
wosé maksymalnego wykorzystania wnetrza samolotu: duza trwaloéé (tj. mala
wrazliwoéé elementéw wytrzymalosciowych, urzadzen sterowniczych i mecha-
nizacyjnych na dzialanie réznych sit): mozliwos§¢ dostepu do najwazniejszych
zespolow i czedci ze wzgledu na koniecznoéé dokonywania obs{ugl techniczne;j,
mozliwosé eksploataeji w réznych porach roku; mozliwosé racjonalnego roz-
mieszezenia wyposazenia i wszystkich czedei, ktére powinny sie znaleZé na
zewnetrznej i wewnetrznej stronie skrzydla, moezliwosé przechowywania samo-
lotu na otwartym powietrzu, mozliwoéé wzajemnej zamiany skrzydla i jego
czesel.
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4) Wymagania ekonomiczno-produkeyjne. Cheac zaspokoié wszystkie wy-
magania stawiane wzgledem skrzydla, konstrukcja skrzydla powinna zakladaé
zastosowanie przy danej objetoSci produkeyjnej najbardziej ekonomiczna
technologie wykonania.

Przy projektowaniu skrzydla nie nalezy zapominaé o tym, ze wiele z wy-
szezeg6lnionych wyzej wymagan jest ze soba sprzecznych. Dowodem tego
moze byé¢ np. cienkie skrzydlo (7= 3-+49%), ktére odpowiada wymaganiom
minimalnego oporu czolowego, jednak jezeli chodzi o jego ciezar i wartosé
Czmax Oraz mozliwos¢ wykorzystania wnetrza, skrzydlo takie okazuje sie mniej
wygodne w poréwnaniu ze skrzydlem grubym. Istniejace w skrzydle réznego
rodzaju zlacza i wyciecia ulatwiaja prace montazowe, transport i obsluge
techniczna w okresie eksploatacji, jednak zwigkszaja one w pewnym stopniu
opdr czolowy oraz cigzar konstrukeji skrzydla itd.

Ze wrzgledu na istnienie wielu sprzecznodci, konstruktor niejednokrotnie
musi p6jsé na racjonalne i kompromisowe rozwiazania, ktére by w maksymal-
nym stopniu zaspokajaly wyszczegélnione wyzej wymagania.

Profile skrzydel

.

Profilem nazywamy poprzeczny przekrdj skrzydia.

Aerodynamiczne charakterystyki profilu zaleza od jego geometrycznych
parametrow.

Geometrycznymi charakterystykami profilu (rys. 3-1) sa:

7 =100 — wagledna grubos¢ profilu w %,

Jmax — maksymalna grubo$¢ profilu,
¢ — cigeiwa profilu,
Ty = -xci—— wzgledne polozenie maksymalnej grubosei,
ag — wspolrzedna maksymalnej grubogei profilu wzgledem krawedzi
natarcia.
Ig =~ 0,30--0,50 (dla profiléw skrzydel samolotéw o duzych predkos-
ciach charakterystyczne sa duze warto$ei ),

Jmax — maksymalna krzywizna profilu lub najwieksza odleglod¢ od stycz-
nej do linii érodkowej przeprowadzonej réwnolegle do cigeiwy,
tejze cigciwy. Stosunek tej wartosei do cieciwy, tj. f= fm—("‘x -
nazywamy wzgledna krzywizna profilu; f =< 020,02,

Rys. 3-1. Geometryezne charakterystyki
profilu skrzydla
1 —#rodkowa linia profilu, 2 — cieciwa profilo

= o

9 dﬂ{ﬂ

Zaleinie od wzglednej grubosci g, profile skrzydla dziela si¢ na cienkie
(g < 69%). érednie (g = 6--109%,) i grube (7 > IU%)

Amlany geometryczne parametréw profiléw skrzydel pocmga]q, za soba
istotne zmiany ich aerodynamicznych charakterystyk.

Na przyklad opér falow, v skrzydla proporcjonalny jest do kwadratu wzgled-
nej grubosei profilu ¢, = f(g?).
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W zaleznosci od krzywizny $rodkowej linii profilu istnieja nastepujace
ksztalty profilow (rys. 2-2a):

Profil dwuwypukly niesymetryczny. Profil ten obecnie najezesciej stosuje
si¢ w samolotach tlokowych, poniewaz odznacza sie malym oporem profilowym
na $rednich i duzych katach natarcia oraz wysoka wartoscia ¢, max. Niektore
profile tego typu maja staly érodek parcia (w odleglogei ~259, cieciwy), co
przyczynia sie¢ do zmniejszenia ciezaru konstrukeji skrzydia.

Profil z podgieta krawedzia splywu (ktérego linia rodkowa ma ksztalt S).
Profil ten pozwala na utrzymanie stalego $rodka parcia. Wartodé czmax w takim
profilu jest mniejsza w poréwnaniu do profilu nie majacego podgiete] krawedzi
splywu.

Profil dwuwypukly symetryczny (ktérego linia Srodkowa zbiega sie z cieciwa,
tj. f = 0). Profil ten stwarza niewielki opér na malych katach natarcia. Sto-
sowany on Jest w skrzydlach samolotéw o predkosciach poddzwiekowych
i bliskich dZwigku oraz z reguly w usterzeniu ogonowym wszystkich typéw
samolotow.

Nowoczesne profile skrzydel stosowane w samolotach o predkogciach blis-
kich predkodci dZzwigku maja z reguly symetryczne obrysy, male promienie
krzywizny krawedzi natarcia oraz male wielkodci g i @y =~ 40--509, cieciwy.

a
r.?mm['gpam'f L RO, o N R =
NSy melryczne
e 2 i
0 ksztotcie (—[\_
lifery & | -
Owvuwypukte
Jymelryczne
b
. 0 kgetatee ]
S| soczewks
3 8| 0 kstalcie @_
%'Ag rombu
Sw | 7 keelaloie
8| " Mina =

Rys. 3-2. Klasyfikacja profilow

Na rysunku 3-2b przedstawione sa niektére ksztalty profiléw skrzydet
samolotéw naddzwigkowych. Ich ostre krawedzie natarcia zapewniaja pow-
stawanie skoénych fal uderzeniowych.

Kszalty skrzydel (widok z przodu)

Wigkszosé skrzydel w widoku z przodu ma tzw. wznios, ktérego wielkogé
okreslona jest przez kat y zawarty miedzy plaszezyzna pozioma a plaszezyzng
cigciw (rys. 3-3). Wartodé tego kata moze by¢ dodatnia — skrzydlo podniesio-
ne do géry (kat do 7° rys. 3-3b) oraz ujemna — skrzydlo opuszezone w dél
(kat do 5% rys. 3-3¢). Dodatni wznios skrzydla stosowany jest w celu zwieksze-
nia statecznodci poprzecznej samolotu. Ujemny wznios skrzydel stosuje sie
w celu zmniejszenia nadmiernej statecznodei poprzecznej samolotu.
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Rys. 3-3. Ksztalty skrzydel (widok z przodu)
1 — plaszezyzna cigeiw, 2 — linia pozioma

Skrzydla pokazane na rysunku 3-3e, f otrzymaly nazwe skrzydel typu
,mewa’ lub ,, mewa odwrécona”. Skrzydla te zmniejszaja interferencje skrzy-
dla i kadluba, jednak budowa ich jest dodé¢ trudna.

Ksztalty skrzydel (widok z goéry)

Ksztalt skrzydla widziany z géry wplywa na aerodynamiczne i konstruk-
cyjne charakterystyki calego samolotu, a w szczegélnosei na ciezar skrzydla
oraz na jego opér indukowany i falowy.

Rozpatrzymy podstawowe ksztalty skrzydla w rzucie poziomym: skrzydta
proste, skoéne i tréjkatne (delta, rys. 3-4).

-~ Skrzydla proste charakteryzuje zerowy lub maly kat skosu x (np. —5=
----10°), zawarty miedzy prosta przechodzaca przez 0,25 cieciwy (linia ognisk),
prostopadla do plaszezyzny symetrii samolotu.

Skrzydla prostokatne (rys. 3-4a) stosowane sa szczegdlnie w dwupla-
tach i jednoplatach zastrzalowych. Czasami maja one zastosowanie w samolo-
tach o predkosciach naddZzwiekowych i samolotach-pociskach, poniewaz opér
czolowy takiego skrzydla przy predkodciach wyzszych niz 2 Ma jest mniejszy od
oporu czolowego skrzydel innych ksztaltéw.

o Skrzydla prostokatne latwe sa w produkeji na skutek obrysu prostego
(cigeiwa i grubo$é profilu sa jednakowe na calej rozpietodci), lecz odznaczaja
gip w poréwnaniu ze skrzydlami trapezowymi gorsza doskonalodcia aerodyna-
miczna i ciezarowsg. Ich opér indukowany jest wiekszy, a rozklad sily nosnej
wzdluz calej rozpietodci odznacza sie tym, ze punkt przylozenia wypadkowe]
sit aerodynamicznych na jednej polowie skrzydla umieszezony jest dalej od
przekroju nasady skrzydla, ktory jest miejscem zamocowania (¥, > ¥, Iys.
3-b). Oznacza to, Ze wystepuja tutaj wigksze momenty zginajace w przekro-
jach skrzydla oraz wzrasta cigzar skrzydta. Ponadto przy jednakowych wzgled-
nych grubodeiach profilu g, = ¢,, bezwzgledna grubosé profilu u nasady skrzyd-
ta prostokatnego jest mniejsza (H, < H,), dzigki mniejsze] cieciwie u jego
nasady.
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Wiadomo, ze belka o mniejszej wysokodci pracujaca na zginanie staje sie
cigzsza, poniewaz jej moment oporu jest mniejszy (przy innych analogicznych
warunkach).

Ujemna cechg skrzydla prostokatnego, w poréwnaniu ze skrzydlem o ksztal-
cie trapezu, jest takze ograniczonos¢ jego wnetrza, ze wzgledu na ograniczona
gruboéé profilu u nasady i w poblizu niej.

Proste skrzydlo trapezowe (rys. 3-4b, ¢) zyskalo szerokie zastosowanie
w wolnonogénych jednoplatach. Ma ono przewage nad skrzydlem prostokatnym,
jezeli chodzi o opdr indukowany i ciezar oraz mozliwodci lepszego wykorzysta-
nia jego wnetrza. Jednak jest ono nieco trudniejsze w produkeji w poréwnaniu
do skrzydet prostokatnych.

Skrzydlo trapezowe o matym wydluzeniu (rys. 3—4¢) stosuje sie na niektd-
rych samolotach naddzwigkowych, poniewaz niewielkie ich wydluzenie wplywa
na zmniejszenie oporu falowego przy predkoéciach naddzwiekowych.

Skrzydlo skosne (rys. 3-4d, e, f). Predkod¢ strumienia powietrza przeplywa-
jacego wokdl skrzydla, kadluba, obudowy (gondoli) silnika i usterzenia jest
wigksza od predkosei lotu samolotu. Zalezy ona od krzywizny powierzchni
oplywanych elementéw. Np. przy predkodciach lotu réwnych 0,70 = 0,75
predkosei diwigku strumien powietrzny moze miejscami osiggaé predkosdé
dzwieku. W miejscach tych pojawia sie kryzys falowy, przy ktérym zmieniaja
sig charakterystyki aerodynamiczne samolotu, pojawiaja sie fale uderzeniowe,
na skutek ezego wzrasta opdr, zmienia sie charakter rozkladu sily noénej wzdluz
rozpietodci skrzydla oraz zmienia sig statecznodé i sterownosé samolotu.

W zwiazku ze wzrostem predkodcei lotu samolotéw i koniecznoéeia przenie-
sienia kryzysu falowego na obszar wigkszych predkodci, szerokie zastosowanie
znalazly skrzydla skogne. Skos skrzydla moze by¢ prosty, przy ktérym przekréj
na korcu skrzydla odsuniety jest do tylu wzgledem nasady (rys. 3—4d. f), i od-
wrotny — przy ktérym przekréj na korien skrzydla wysuniety jest do przodu
(rys. 3—4e).

Skrzydta skosne

Skrzydta proste Skos dodatni
a Prosforgtne ‘
S5 — A o
i .—ﬁ Skrzyota delfa
. b ar, g sy
Trapegawe . x°

¢ Skos ujemny
-

=
S
Trapezowe z prostoralng %-1
b Srodkowd ezescig \ S : / 1
I g
g ¥

Trapezowe o matym wydtuzeniy Skas zmienny
0 . f 1

Rys. 3-4. Obrysy skrzydel (widok z géry)
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Rys. 3-5. Punkt przylozenia wypadkowej sit aerodynamicznych

Wplyw duzego skosu (rzedu 35 - 60°) na zmniejszenie oporu falowego
mozna w przyblizeniu okresli¢ nastepujaco. Rozpatrzmy dwa skrzydla o jedna-
kowych profilach, bedace w ruchu z jednakowa predkoscia V, z ktérych jedno
jest skrzydlem skognym (rys. 3-6).

Zalézmy, ze dla skrzydla o y = 0° przy predkosci lotu V rozpoczal sie
kryzys falowy, tj. predkosé lokalna na profilu Vi stala sig réwna predkosci
dzwigku @0 Przy tym liczba Ma lotu réwna V/a*) (gdzie @ — predkoéé dzwie-

b

. | - M
Linig
ognisk

Rys. 3-6. Wlasciwosei oplywu skrzydla skoénego

ku), nazywana jest krytyczna liczba May,. Skltadowa predkodci

V,=Vcosy
i bedzie uzalezniala wartoS¢ predkosci lokalnej przy optywie profilu. Skladowa
predkosei V, = Vsiny w przyblizeniu nie bedzie okazywaé¢ wplywu na rozklad
predkosei wzdluz profilu.

Poniewaz Vy <V, toViee < Viek, tj. predkodci lokalne przy oplywie skrzy-
dla skosnego beda mniejsze, co pozwoli na uniknigcie wystapienia keyzysu
falowego.

W czasie osiagniecia przez skrzydlo skogne predkogei bol;f’ skladowa pred-

#} Predkosé lotn Vi predkosé dizwieku a rozpatruje sie na danej wysokodel lotu samolotu.
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koéei V; bedzie sie réwnala —E:;—x-cos x=V. Wéwezas skrzydlo skoéne bedzie

mialo taki sam opér jak skrzydlo proste poruszajace sie z predkoseig V.
Tak wige skos skrzydta wplywa na zwiekszenie predkosei, przy ktérej naste-

: y - . 1
puje kryzys |tj. zwiekszenie May, o cosy razy, rys. 2-8/.

Z powyzszych wnioskdw otrzymujemy przyblizone wartosci Mayy, poniewaz
nie uwzgledniaja one wplywu tej czesci skrzydla u nasady, ktéra jest oplywana
przez strumien powietrza réwnoleg}y do plaszezyzny symetrii samolotu oraz
Wplywu krancowych zrywGw strumienia na skrzydle, uwa,runkowanych istnie-
niem predkosei poprzeczne] V.. Dodwiadczenia wykazuja, ze skos skrzydia

zwieksza May, 0 ————— razy, tj.

1-+4-cosy
(Mayer )y = May: -

1-+{-cosy
gdzie (May)y — krytyczna liczba Ma skrzydla skodnego.

Prosty skos skrzydla zwieksza statecznosé poprzeczna samolotu. Zwiekszona
statecznodé poprzeczna skrzydla skognego wymaga niekiedy nadania skrzydlu
ujemnego wzniosu w celu zmniejszenia statecznosdci poprzecznej i zapewnienia
umiarkowanych sil przy sterowaniu lotkami. Ponadto prosty skos skrzydla
zwieksza statecznodé kierunkowa samolotu.

Skos ujemny (do przodu) stosuje sie bardzo rzadko, szezegélnie wowezas,
jezeli chodzi o polepszenie charakterystyk skrzydta skosnego na duzych katach
natarcia. Jego wplyw na kryzys falowy jest taki sam, jak przy skosie prostym.
Jednak skrzydla skoéne maja réwniez pewne wady. Poniewaz charakterystyki
skrzydia nie zaleza od predkosci lotu V, lecz od skladowej prostopadlej do linii
przebiegajacej wzdluz jednej czwartej cieciw V cos y, to sila noéna skrzydia
sko$nego jest mniejsza od skrzydla nie majacego skosu (przy innych analogicz-
nych warunkach). Wspdlezynnik maksymalnej sily nofnej cmax skrzydla
skofnego réwniez sig obniza. Gwaltownie spada skuteczno§é mechanizacji
skrzydl&. W skrzydlach skosnych oderwanie strumienia od skrzydla rozpoczyna
si¢ na jego korcach, przy stosunkowo nieduzych katach natarcia. Przyczynia
sie do tego splyw strumienia wzdluz skrzydla =z predkoscm Vs (r\ s. 3-6).

Oderwanie na koncu oslabia poprzeczng statecznodé i sterownoéé samolotu,
a takze podtuzna statecznosé przy duzych katach natarcia na skutek zmniejsze-
nia sie sily noénej koncéw skrzydla. Zjawisko to mozna czesciowo usunac przez
ustawienie na skrzydle specjalnych grzebieni (rys. 3-11)zmniejszajacych splyw
warstwy przyéciennej (granicznej) wzdluz skrzydia.

Nastepna zasadnicza wada skrzydla skusnogo jest jego w1@kszy ciezar
w poréwnaniu ze skrzydlem prostym, majacym te same wielkosci wydluzenia,
zbieznodé i grubodci wzgledne. Zwiekszenie cigzaru skrzydla skosnego powodo-
wane jest zwigkszeniem sie jego dlugosci wraz ze wzrostem y oraz zlozonodcia
konstrukeji przy kadtubie (patrz konstrukecja skrzydet skognych).

Istotny wplyw skosu na opér czolowy ma miejsce przy liczbach Ma =
= 0,8--1,8. Przy Ma > 1.8 skos skrzydel nie zmniejsza juz oporu falowego.
W zwiazku z tym biorac pod uwage wymienione wady skrzydel skoénych na
samolotach o predko$ciach maddzwigkowych (poczawszy od Ma — 1,8--2,0)
wskazane jest stosowanie skrzydel o malym wydluzeniu. Jednak takie roz-
wigzanie z kolei niekorzystnie wplywa na charakterystyki samolotéw w zakre-
sie predkosei poddzwiekowych i niewielkich naddzwiekowych. Dlatego tez
w niektérych samolotach stosuje sie skrzydla o zmieniajacym sie kacie skosu
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(rys. 3-7). Jednak ze wzgledu na trudnosci konstrukeyjne takich skrzydel

nie sa one dotychezas rozpowszechnione.

Skrzydla delta (tréjkatne, rys. 3-4g, h). Obecme dodé czesto stosowane sa
skrzydla o ksztalcie tréjkata, ktére maja duzy skos i zarazem male wydtuzenie
A= 1,620

Uklad konstrukeyjny skrzydla delta odznacza sie wieloma zaletami w po-
rownaniu do skrzydel prostych. Do zalet takiego skrzydla zalicza sie:

— nieznaczne zwigkszenie c¢; podezas lotu samolotu przy predkosciach pod-
dzwigkowych ; powoduje to duzy skos skrzydla delta (60° i wiece] wzgledem
kr&wgdn natarcia) oraz male wydluzenie,

— maly opér ezolowy podezas lotu z pl@dkoéemml naddzwiekowymi, ze wzgle-
du na niewielkie wydluzenie skrzydla,

— skrzydlo delta ma duze cieciwy na znacznej czesei j jego rozpigtosei, co pray
danej gruboei profilu pozwala na otrzymanie mniejszej wzglednej jego
grubogei ; okolicznoéé ta polepsza aerodynamiczne charakterystyki skrzydta,

Rys. 3-7. Skrzydio
o geometrii, zZmiennej

— przy jednakowej wzglednej grubosci profilu, skrzydilo delta odznacza sie
wieksza sztywnoscia oraz wieksza przestrzenia wewnetrzna w poréwnaniu
ze skrzydlami innych ksztaltéw,

— w skrzydle delta (jak to wida¢ na rys. 3-5) Wypadkowa sil aerodynamicz-
nych na jego polowie polozona jest blizej nasady niz w skrzydle trapezowym
lub prostokatnym, ma ono wiekszg bezwzgledna gruboéé profilu u nasady
ze Wzgledu na istnienie duﬁych cigciw, totez odznacza si¢ najmniejszym
ciezarem w poréwnaniu do ciezaru innych skrzydel.

Mimo wymienionych zalet skrzydlo delta ma jednak réwniez wadv do
ktérych naleza :

— maksymalna sila nogna samolotu o skrzydlach delta wystepuje przy takich
(duzych) katach natarcia, ktére sa nie osiggalne przy praktycznie dopusz-
czalnych dlugodciach goleni podwozia (rys. 3-8); przy dopuszezalnyeh
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Rys. 3-8. Wykorzystanie maksymalnej sily nosnej podezas ladowania samolotu
Ajad — kat natarcia przy ladowaniu stosowany w praktyce
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katach matarcia podezas ladowania wjyq, wspélezynnik sily nosnej c:yaa
skrzydla delta jest o 30--50 9%, mniejszy niz u skrzydla prostego,

— wartodei wspélezynnika sily noénej ¢, na wszystkich katach natarcia sa
mniejsze niz w skrzydle prostym,

Ay e .« G ik
— skrzydlo delta ma mniejsze wartoéci doskonalo$ei -:— przy predkosciach
L

poddzwiekowych i naddzwiekowych,

— w skrzydle delta istnieje ograniczona mozliwosé zastosowania i efektywnego
wykorzystania mechanizacji skrzydla, ze wzgledu na malg jego rozpietosé
oraz maly przyrost wspélezynnika sily noénej i powstawanie znacznych
momentéw podtuznyeh (nachylajacyeh) przy wychylaniu klap.

Samolot ze skrzydlami delta moze by¢ wykonany bez usterzenia wysokosci.
Stery wysokosci umieszeza sie w tylnej czeéei skrzydla. Jednak podezas wychy-
lania steréw wysokoéci do géry w eczasie ladowaniar zmniejsza sie ¢;1aa (rys.
2-30). W zwiazku z tym, w celu skompensowania powyzszego, zachodzi ko-
nieczno&é stosowania malych wartodei obciazen jednostkowych p = %,
zwiekszanie powierzchni skrzydla przy danym ciezarze w locie, co powigksza
ciezar konstrukeji samolotu.

Wplyw parametréow geometrycznych skrzydla na jego charakterystyki

Rozpatrzymy z kolei, jaki maja wplyw wydluzenie A i zbieznosé n skrzydla
na jego aerodynamiczne i ciezarowe charakterystyki.

Wraz ze zwigkszeniem A, indukowany, a wiec i ogélny opér skrzydla przy
predkoéciach poddzwigkowych zmniejsza sie. Zatem aerodynamiczna dosko-

nalo§é¢ skrzydla Dy, = Z—z wzrasta. W zwiazku z tym zmniejsza sie potrzeb-
X

ny do kontynuowania lotu poziomego ciag PP = zmniejsza sie zuzycie pa-

3!
liwa, ktére zalezy od ciagu, oraz zwigksza sie dlugotrwalodé i zasieg lotu. Dla-
tego tez stosuje sie duze A w samolotach poddZzwigkowych o duzym zasiegu.

— " funkly preylocenia wypedkonsy
Sil aerodynamicingeh

2>, Pe=Tq
Ap=Ag, Ap>Ay

Riys. 3-9. Skrzydlo o jednakowej powierzchni, lecz o réznej zbieznodei i wydluzeniu

Wraz ze zwigkszeniem A w samolotach naddzwigkowych doskonalosé
skrzydla obniza si¢ na skutek wzrastania ¢,y oraz skraca si¢ jego zasieg. Z dru-
giej strony zwiekszenie . wywoluje przesuniecie si¢ punktu przylozenia wy-
padkowe] sil aerodynamicznych od strony nasady skrzydla oraz zwigkszenie
si¢ momentu zginajacego i ciezaru konstrukeji skrzydla (rys. 3-9).
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Zmniejszenie A powoduje zwiekszenie sie krytycznego kata natarcia or,
co wplywa na obnizenie wartogci c;1aq (rys. 3-8). Z kolei zmniejszenie A ko-
rzystnie wplywa na charakterystyki skrzydla na duzych predkosciach, zmniej-
szajac opor falowy (rys. 2-7). We Wspélcmsnych samolotach wydluzeme skrzy-
det wynosi 2--10. Wigksze wartosci A" maja samoloty ciezkie.

Zbieinos¢ skrzydla n w rzucie poziomym wplywa na opdér indukowany
skrzydla, maksymalny wspélezynnik jego sily nosnej i ciezar. Najkorzystniej-
sza 7z punktu widzenia zwiekszenia ¢;max zbiezno$é n wynosi 2--2.5. Zwieksze-
nie n na skutek przybllzenla wypadkowej sit aerod\nammznych do nasady
skrzydla zmniejsza jego ciezar (rys. 3-9). Ponadto zwigkszenie n przyczynia
sie do odrywania si¢ strumienia powietrza na koncu skrzydla, co pogarsza
statecznod¢ poprzeczna samolotu i zmniejsza skutecznos$¢ dzialania lotek.

Uklady konstrukcyjne i budowa skrzydel

Odksztalcenia skrzydla i praca jego elementéw

Zgodnie z zasadami statyki lotniczej, skrzydlo samolotu stanowi belke,
ktéra w ogélnym przypadku moze byé obeigzona sitami rozlozonymi i silami
skupionymi. Sily te powoduja zginanie i skrecanie skrzydla (rys. 3-10).

ys. 3-10. Odksztaleenia skrzydla
a — skrzydlo nieodksztaleone, b — gkrzydlo odkeztalcone

Na skrzydlo samolotu sklada sie zestaw elementéw podluznych i poprzecz-
nych oraz pokrycie (rys. 3-11),

Diwigar jest to silny podluzny element skrzydla konstrukcji belkowej lub
kratowej, przejmujacy znaczng czeS¢ momentu zginajacego i sile poprzeczna.
Ponadto pasy dZwigara obciazone sa silami poosiowymi, a jego §cianka lub
kratownica — silami poprzecznymi. Dzwigary w ich przykadlubowej czesci
zamocowuje sie za pomoca rozstawionych na pewnej wysokosci wezléw (rys.
3-11), ktére sa w stanie przenosi¢ moment zginajacy.

Scianka wzdluzna jest elementem sytuowanym wzdluz calej rozpietodci
skrzydla (na calej jego dlugosei lub tylko w pewnej jego czeéci), zdolnym do
przejmowania sily poprzecznej pochodzacej od zginania i skr@cania, skrzydla.
Zamocowywanie §cianek wzdluznych w przykadlubowej ich czedci dokonywane
jest za pomoca wezléw przegubowych (rys. 3-11), ktoére nie moga przenosid
momentu zginajacego. Jezeli chodzi o ich budowe i rozmieszezenie w skrzydle,
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to podobne one sa do diwigaréw skrzydla. Maja jednak slabsze pasy. W zwiazku
z tym nazywane sg do$é¢ czesto dodatkowymi dzwigarami lub dZwigaro-$cian-
kami.

Po polaczeniu gérnego i dolnego pokrycia skrzydla, scianki wzdluzne wraz
z pokryciem i $ciankami dZzwigaréw tworza w przekroju poprzecznym skrzydia
zamkniete obrysy, ktére przejmuja moment skrecajacy. Z reguly scianki
wzdluzne rozmieszezone w tylnej czedci skrzydla wykorzystuje sie do mocowa-
nia klap, oston i lotek.

Podhuznica jest to element wzdluiny przejmujacy obciazenia poosiowe
pocllodaqce od zginania i miejscowe obcigzenia aerodynamiczne oraz wzmacnia-
jacy pokrycie. Podluznica stanowi ksztaltownik w postaci katownika, ceownika
itp. Czasami zamiast podluznic wzmacniajacych pokrycie, miedzy dﬁwigammi
ustawia sie blache falista wzdluz rozpigtosci skrzydla.

Zebra sa to elementy poprzeczne szkieletu skrzydla w postaci cienkoscien-

nych plaskich belek lub kratownic. Zachowuja one dany ksztalt profilu skrzyd-
la, przenosza obciazenie miejscowe na dzw1ga,r\f i pokrycie, podtrzymuja
podluznice, pokrycie i Scianki, zwiekszaja ich naprezenia krytyczne.

Pokrycie przymocowuje sie do podluznych i poprzecznych elementéw
konstrukeji skrzydla, tworzac gladka jego powierzchnie. '

Pokrycie nie tylko przejmuje obcigzenie aerodynamiczne, ale réwniez
uczestniczy w ogélnej pracy skrzydla, obciazajac sie przy tym naprezeniami
normalnymi pochodzacymi od zginania ogélnego oraz naprezeniami stycznymi
pochodzacymi od skrecania skrzydla.

W ten sposéb moment zginajacy M, skrzydla obciaza silami poosiowymi
pasy dzwigaréw, podhuznice i pokryeie (rys. 3-12a). Sila poprzeczna T' podezas

Rys. 3-12, Obeiazenie elomentow konstrukeji skrzydla

zginania skrzydla obciaza zasadniczo Scianki lub kratownice dzwigaréw oraz
Scianki wzdhuzne (rys. 3-12b). Moment skrecajacy M, dzialajacy na skrzydlo
obciaza zamkniete cienkodcienne obrysy, ktdre tworzone sg przez dcianki
dzwigaréw lub Scianki wzdhazne i pokrycie (rys. 3-12¢).
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Uklady konstrukeyjne skrzydel. Klasyfikacja

Poniewaz w wiekszodei skrzydel samolotéw wspdlezesnych sila poprzeczna
przejmowana jest w zasadzie przez §cianki dzwigaréw lub &cianki wzdluzne,
a skrecanie przejmowane jest przez obrys utworzony przez sztywne pokrycie
i dcianki, dlatego tez skrzydla moga by¢ dzielone wedlug charakteru przejmo-
wania momentu zginajacego (rys. 3-13) na dzmgam“e—- uklad I, 11,1111,
pélskorupowe (kesonowe) — uklad IV, Vi VI, i skorupowe — uklad VII.
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Rys. 3-13. Klasyfikacja skrzydel pod wzgledem ich eech konstrukeyjnych

~ Jezeli moment zginajacy obciaza z reguly pasy diwigaréw wskutek tego,
ze zespol elementéw podtuznic jest za slaby (przekrdj i liczba podiuznic nie-
wielka), a cienkie i stabo wzmocnione pokrycie przedwezesnie traci statecznosé
w strefie Sciskania, to otrzymujemy skrzydlo dZzwigarowe.

Jezeli sily normalne przy zginaniu przejmowane sa przez pokrycie z zesta-
wem pod}uzmc oraz przez pasy dzwigardw, wéwezas skrzydlo takie nazywane
jest pélskorupowym (kesonowym).

Jezeli gérne i dolne pokrycie wraz z zespolem elementéw podluznic przej-
muje normalne sily powstajace przy zginaniu (w takim skrzydle dzwigaréw
nie ma), a belki podluzne wykonane sa w postaci écianek wzdluznych, ktére
nie przejmuja momentu zginajacego, to takie skrzydlo nazywane jest skorupo-
wym. Konstrukeje takie spotykane sa stosunkowo rzadko.

Obecnie najbardziej rozpowszechnione sa pélskorupowe (kesonowe) uklady
konstrukcyjne skrzydel (rzadziej spotyka si¢ uklady dzwigarowe*)).

W niektérych przypadkach konieczne jest stosowanie w réznych czedciach
skrzydel réznych ukladéw konstrukeyjnyeh. Na przyklad srodkowe czesci

*) Analiza ukladow konstrukeyjnyech przytoczona jest na dalszych stronach.
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skrzydla wykonywane sa wedlug ukladu dZwigarowego, a czeéci odejmowane —
polskorupowego.

Konstrukceje skrzydel o pokryciu pléciennym przejmujace tylko obciazenia
aerodynamiczne stosowane byly dawniej stosunkowo czesto. Obecnie takie
konstrukeje stosowane sa czasami w samolotach o malych predko$ciach oraz
w szybowcach, poniewaz odznaczaja sie one niezbyt wysoka ogélna i miejscowsa
sztywnoscia.

Budowa skrzydel prostych

Proste skrzydla dzwigarowe. Waznym etapem w rozwoju konstrukeji skrzy-
del bylo zastosowanie wraz z dZwigarami — cienkiego metalowego falistego po-
krycia, pracujacego na fcinanie przy skrecaniu skrzydia. W ZSRR takie kon-
strukeje byly opracowywane w latach 1926—1928 przez zespdl konstruktoréw
pod kierownictwem gléwnego konstruktora A.N. Tupolewa w samolotach
bombowych TB-1.

W celu dalszego polepszenia wlasnodei aerodynamicznych skrzydla niedlugo
potem zamiast pokrycia z blachy falistej zaczeto stosowaé cienkie i gladkie
(0,8 = 2 mm) pokrycie duraluminiowe, wzmocnione podluznicami i Zebrami.
Niezbedna grubos$¢ pokrycia oraz wzmacniajacy go zestaw okreslone byly
z warunkdéw ich pracy na dcinanie pochodzace od skrecania. W tym przypadku
grubos§é pokrycia stawala sig niewielka, na skutek czego podczas zginania
skrzydla pokrycie to mialo w strefie §ciskania male naprezenie krytyczne oy.

Skrzydlo moze mie¢ jeden lub dwa, rzadziej trzy dzwigary. Liczba ta okres-
lana jest wlasnodciami konstrukeyjnymi skrzydla.

W przypadku zastosowania w skrzydle ukladu’ jednodzwigarowego, dzwigar
umieszeza sie zwylkle w miejscu maksy malnej wysokosci konstrukeyjnej profilu
skrzydla. W celu stworzenia obrysu przejmujacego skrecanie oraz dla umoco-
wania lotek i i urzadzen do zmiany charakterystyki aerodynamicznej skrzydla,
na 65-709, cieciwy umieszeza sie $cianke wzdluzna. Czasami ustawia sie
rowniez przednia écianke wzdluzna.

W dwudzwigarowych konstrukecjach skrzydel przedni dZwigar umieszeza
sie w odleglosci 15259, cigciwy od krawedzi natarcia, a tylny w odleglosci
60--709,. Dzigki takiemu ich ustawieniu maksymalna wysokosé profilu
w takim ukladzie nie jest wykorzystana, co jest wada prowadzaca do zwieksze-
nia cigﬁaru konstrukcji. Obrys skrzydla utworzony z pokrycia i écianek dzwi-
garow pracuje na skrecanie.

Na rysunku 3-14 pokazano jedna z konsmukc]l jednodZwigarowych skrzy-
del z dwoma gciankami wzdluznymi, a na rysunku 3-15 — sklzvdlo o trzech
dZwigarach.

Elementami wytrzymalo§ciowymi konstrukeji takiego skrzydla sa dzwiga-
ry 1, 2, 3, podluznice 4, zebra 5 i pokryr:ie 6. Tylna podluznica 7 laczy koneéwki
zeber i stuzy do polaczenia pokrycia gérnego i dolnego.

W celu zwigkszenia sztywnoSci pokrycia na odcinku przykadlubowym,
W 1n‘ue]scu rozmieszezenia wneki podwozia, pokrycie wzmocnione jest blacha
falista 8

Poniewaz konstrukeja skrzydla typu dZzwigarowego odznacza sie kilkoma
zaletami, a mianowicie dogodnoscia wycieé, prostota laczenia odejmowanych
czgsei oraz mozliwodeia wykorzystania wnetrz, konstrukcja ta stosowana jest
w niektdrych mniejszych samolotach.

Skrzydla pélskorupowe (kesonowe). Dazenie do zwigkszenia predkosci sa-
molotéw spowodowalo, ze podniesione zostaly wymagania wzgledem konstruk-
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Rys. 3-14. Skrzydlo jednodiwigarowe ze Sciankami wzdluznymi

1 — déwigar, 2 — fclanka praednia, 4 — pokrycie, 4§ — Scianka tylua, § — Zebra, 6 — podhiZnica,
7 — wezly laczgee

Rys. 3-15. Skrzydloe tréjdéwigarowe

1, 2, 3 — déwigary, 4 — podluiniea, §— Zebro,
fi—pokrycie, 7—podhugnica tyina, §—blacha fulista

11 — Konstrukeja samolotow



cji powierzchni nognych. Cienkie gladkie pokrycie nie zapewnialo skrzydiu
dostatecznej sztywnodei i wytrzymalodei we wezystkich warunkach lotu sa-
molotu, dlatego tez powstala koniecznoié zwiekszenia gruboéei pokrycia
i wzmocnienia go podluznicami. Jednak aby nie powigkszaé ciezaru skrzydla
przy tego rodzaju posunieciach, konieczne stalo si¢ rozwiazanie zagadnienia
bardziej skutecznego wykorzystania pokrycia w pracy skrzydla na zginanie.
W zwigzku z tym w jednodZwigarowych konstrukejach skrzydel z tylna scianka
lub w dwudZwigarowych konstrukcjach, pokrycie miedzy déwigarami zaczeto
wzmacnia¢ zestawem podluznic lub blachg falista, w celu zapewnienia przej-
mowania momentu zginajacego przy zmniejszonych przekrojach paséw dzwi-
garéw. Taka konstrukcja otrzymala nazwe konstrukeji pélskorupowej.

Poniewaz elementy konstrukeji skrzydla przejmujace naprezenia normalne
podezas zginania rozmieszezone sa w rozpatrywanych skrzydlach na znacznej
czedei obrysu profilu na duzej odleglosci od osi neutralnej — material wyko-
rzystywany jest najracjonalniej, a ciezar skrzydla staje sie niewielki.

Podluznice i pokrycie charakteryzuja sie w tym przypadku znacznymi
naprezeniami krytyceznymi i efektywnym uczestniczeniem w pracy skrzydla
podezas zginania, przejmujac duza czesé momentu zginajacego.

Gérna plyta skrzydla pracuje na ciskanie w najbardziej cigzkich przypad-
kach obciazenia, dlatego tez bywa ona zwykle nieco grubsza niz dolna. Zestaw
za$ podiuznic gérnej plyty zamieniany jest czasami na blache falista.

Na rysunku 3-16 pokazano skrzydlo pélskorupowe samolotu I1-28 konstru-
¢ji S.W. Iliuszyna. Diwigary ze zmniejszonymi przekrojami paséw usytuowane

Pyta gorna

Aompensacyna

Rys. 3-16. Konstrukeja skrzydla pdlskorupowego (eyiry oznaczaja kolejnosé montazu)

8a podobnie jak w skrzydlach dwudzwigarowych. Gérne i dolne pokrycie lub
plyty wzmocenione sa licznymi podiuznicami.

Charakterystyezna whadeiwodcia rozpatrywanej konstrukeji skrzydla jest
posiadanie przez nia laczenia wzdluz cieciwy, ktére dzieli skrzydlo na gorna
i dolng plyte, oraz duzej liczby czeSei tloczonych. Mozliwosé oddzielnego wy-
konania gérnej i dolnej czedei skrzydla znacznie ulatwia jego budowe oraz
zwigksza dokladnodé wykonania profilu o gladkiej powierzchni. W celu stwo-
rzenia dogodnego dostepu do miejsca polaczenia gérnych i dolnych ezedei
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skrzydla, pokrycie krawedzi natarcia, a takze przednia i tylna czedé plyt
przymocowuje si¢ §rubami za pomoesg nakretek kotwowych (patrz wezel 4
na rys. 3—16).

Na rysunku 3-17 przedstawiona jest konstrukecja odejmowanej czesci
skrzydla polskorupowego samolotu pasazerskiego 11-18.

Konstrukeja skrzydla sklada sig z dwdch diwigaréw, pokrycia czeSci
migdzvdzwig&row ej wraz z podluznicami, zeber érodkowe]j czesei oraz przedniej
i tylnej czesci skrzydla. Wewnetrzna przestrzen skrzydla wykorzystywana
jest jako pojemnik na paliwo (zbiornik-komora), ktéry pokryty jest uszezelnia-
czem. Wszystkie szwy nitowe sa tutaj uszezelniane za pomoca odpowiednie]
powloki i substancji uszezelniajacej, natomiast laczenia Srubowe uszezelniane
sa podkladkami gumowymi.

Na gérnej plycie skrzydla wykonany jest otwér z pokrywa odejmowana,
za pomoca ktdérego odbywa sie montaz elementéw instalacji paliwowej w prze-
dziale na paliwo.

Paélskorupowa konstrukeja skrzydla pozwala na zastosowanie integralnych
plyt, w ktorych pokrycie stanowi jedna calosé wraz z elementami wzmacnia-
jacymi. Na rysunku 3-18a przedstawiony jest wycinek skrzydla, w ktérym
gorna i dolna, powwrzchmg tw orzg mtegralne pagy, polaczone miedzy sobfy
dwurzedowymi szwami nitowymi.

Przy bardzo malej wysokosci konstrukeyjnej skrzydla spotykanej dosé
czesto w skrzydlach o cienkich profilach, niecelowe okazuje si¢ wykonywanie
phrt z grubego pokrycia bez podluznic i zeber (konstrukecja integralna, rys.

3-18b).

Konstrukeja pdélskorupowa daje mozliwosé efektywnego wykorzystania
calej wysokoéci profilu skrzydla. Odznacza sie ona duza trwalodeia. Cechy te
wplynely na to, ze obecnie taka konstrukeja skrzydel ma szerokie zastosowanie
przy budowie wqpolczesnych samolotéw.

Plyty pracujace podczas zginania i skrecania skrzydla wymagaja wielo-
wezlowego mocowania miedzy dzwigarami w miejscu ich styku (rys. 3-17),

Budowa skrzydel skosnych

Uklady wytrzymalosciowo-konstrukey jne skrzydel skosnych podobne sa do
ukladéw konstrukcyjnych skrzydel nie majacych skosu. Najbardziej rozpow-
szechnionymi skrzydlami tego typu sa skrzydla diwigalowe i pélaakorupowe
Konstrukeyjne wlasciwodei skrzydla skoénego wyrazaja sie w tym, Ze u jego
nasady tworzy sie tréjkat ABC (vys. 3- T’Ob} Mozna zakladadé, ze pozostala
ezedé skrzydla znajdujaca sie poza tréjkatem pracuje na zginanie, Scinanie
i skrecanie — podobnie jak skrzydlo proste.

W skrzydle skoénym zebra moga by¢ sytnowane réwnolegle wzgledem osi
kadtuba (rys. 3-20a) lub prostopadle do linii ognisk (rys. 3-200). W pierwszym
przypadku zebra maja znaczna dlugosé i podezas mocowania ich do dZzwigaréw
i scianek wzdluznych zachodzi potrzeba ukosowania ksztaltownikéw, co utrud-
nia produkcje. Ponadto, jezeli zebra polozone sa réwnolegle wzgledem osi
kadluba przy niekorzystnym kierunku naprezen stycznych pochodzacych od
skrecania, pokrycie skrzydla szybeiej traci statecznodé. Thumaczy sie to wieksza
th(TD':ClEg. poddawanej $ciskaniu przekatnej réwnolegloboku pracujacego na
Scinanie (d' > d; rys. 3-20a).

Jezeli zebra maja by¢ usytuowane réwnolegle wzgledem osi kadluba, to
liczba ich moze by¢ zmniejszona dzieki krétszemu skrzydin, patrzac w kierunku
osi ¥.
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Skosne skrzydla diwigarowe. Rozpatrzmy prace skrzydla skoénego o dwéch
dzwigarach i zebrach prostopadlych do linii ognisk (rys. 3-19).

W tym przypadku moment zginajacy M,, dzialajacy na dzwigar przedni,
moze byé zamieniony (rys. 3-196) na pare sil N, lezaca w plaszezyznie dzialania
tego momentu. Przy rozkladzie sit N na kierunek podkadlubowej czesci dzwi-
gara Ngsy i zebro przykadlubowe Nj, moment sit Nazy bedzie zginal podkadiu-
bowa czedé, zas moment N; bedzie obeiazal zebro przykadlubowe B4, ponie-
waz dziala on w jego plaszezyznie. Analogiczny wplyw wykazuje moment
zginajacy M, przy kadlubie w tylnym déwigarze. W wyniku tego zebro prazy-
kadlubowe BA bedzie obciazone znacznym momentem, czego nie daje. sie

zaobserwowaé w skrzydle prostym.
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Skos skrzydla okazuje takze wplyw na podzial momentéw zginajacych
w dzwigarach. Tlamaczy sie to tym, ze gdyby Sciana kadluba przechodzila
wzdhaz linii BC, to skrzydlo nie mogloby byé¢ skoéne z odpowiadajacym jemu
podzialem momentéw. Ale poniewaz punkt B znajduje sie na Scianie kadluba,
a punkt €' na pewnej odleglodci od niego, to przy odksztalceniu skrzydla po-
lozenie punktu B nie zmienia sie, zmienia si¢ natomiast polozenie punktu C.

a

Frzekalna
racujgea
'f;w .rcérﬁm'e

J \ asd

Rys. 3-20. Schemat obeigzenia dwudiwigarowego skrzydla skodnego

Woéwezas odksztaleenia przedniego dZzwigara staja sie wieksze w poréwnaniu
do odksztaleen wystepujacych w tylnym dzwigarze na skutek skosu skrzydia.
W ten sposéb przedni dzwigar staje sie mniej sztywny. Okolicznoéé ta prowadzi
do zwiekszenia momentu zginajacego, ktéry obciaza tylny dZzwigar i do odcia-
zenia dZiwigara przedniego. Zmiana momentu zginajacego w skrzydle skoénym
na jednym z dzwigaréw w przekroju BC' (rys. 3-19a 1 b) wynosi okolo 30409
momentu zginajacego dzwigara skrzydla prostego.

W skrzydle takim zmieniaja sie takze sily poprzeczne w dzwigarach. W mia-
re oddalania sig od nasady skrzydla, réZznica w podziale momentu zginajacego
i sily poprzeczne] miedzy dzwigarami zmniejsza sie i wynosi w przyblizeniu
109 na 1/3 dlugosci jednej poltowy skrzydla.

Moment skrecajacy M, przenoszony jest z pokrycia skrzydla na zebro BC,
ktére przenosi ten moment na podpory B 1 €' (rys. 3-19¢) w postaci pary sil.
Sita Re wywola dodatkowe zginanie dZzwigara przedniego, a sila Rp przejeta
zostanie przez wezel B kadluba.

Na rysunku 3-11 przedstawione jest jednodZwigarowe skrzydlo skoéne
z przednia i tylng scianka wzdluzng. Praca jego podobna jest do pracy roz-
patrywanego wyzej ukladu.

W nieduzych samolotach ze wzgledéw konstrukeyjnych zachodzi niejedno-
krotnie potrzeba chowania podwozia w nasadowej czesci kadtuba i w kadlubie.

Rozpatrywane na rysunkach 3-19 i 3-11 uklady skrzydel maja te wade, ze
ze wzgledu na koniecznodé ustawienia moenego zebra przy kadlubie utrudnione
jest chowanie podwozia w kadlubie. Przeszkoda ta nie wystepuje w jednodzwi-
garowym ukladzie skrzydla skoénego, ktéry przedstawiony jest na rysunku
3-21. Dzwigar tutaj (rys. 3-21b) rozdwaja si¢ w punkcie D) — jedna czeéc
dzwigara przymocowana jest przegubowo do punktu A, a druga sztywno
w punkcie B, Na skutek dzialania momentu zginajacego M i sily poprzecznej
T dzwigar pracuje podobnie jak belka podparta w punktach 4 i D (rys. 3-21a).
Belka poprzeczna (zwana zastrzalem wewnetrznym) BD zginana jest przez
site Rp.
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Przy chowaniu podwozia w skrzydle i kadlubie zachodzi koniecznos¢ wy-
konania wycigcia w Zebrze znajdujacym sie przy kadlubie A B. Poniewaz zebro
to nie przejmuje obciazen ze skrzydla, zatem znajdujace si¢ w nim wycigcie nie
oslabia konstrukeji skrzydla. Moment skrecajacy M; przenoszony jest poprzez
zginanie zebra wzmocnionego DE, ktére rozklada ten moment na wezty £ i D.
Podpora wezla E w tym przypadku staje sie dodatkowy dzwigar BE.

a b ¢
p——
P
L=
Jbelgzenie
noska zebra AC
g 1 A
8 A y
3 Re R
s Obeigzente Zebra OF
]
5
&
dzwigar Mg
. dodatkiny
3
RO
Lewigar

Rys. 3-21. Schemat obeigzenia jednodzwigarowego skrzydla skoénego z zastrzale B
wewngtranym >

Mozliwe jest wiec tutaj przenoszenie czedci momentu skrecajacego na
odeinku DA poprzez obrys utworzony przez pokrycie krawedzi natarcia skrzy-
dla i écianki dZwigara. Obciazenie noska zebra AC' w tym przypadku pokazano
na rysunku 3-21e.

Konstrukeja jednodZzwigarowego skosnego skrzydla z zastrzalem wewnetrz-
nym (rys. 3-22) zostala opracowana przez zespol konstruktoréw pod kierow-
nictwem A.J. Mikojana i M.J. Gurewicza pod koniec lat czterdziestych.

Polskorupowe skrzydla skosne. Podobnie jak w skrzydlach dwudzwigaro-
‘wych, w skrzydlach pélskorupowych rozklad obciazenn zmienia sie poprzez
zwiekszenie obciazenia elementéw tylnych (podtuznic, pokrycia tylnego dzwi-
gara) i zmniejszenie go na przednich. Nastepuje to na skutek niejednakowej
dlugosci tylnych i przednich elementéw nosnych.

Nily wystepujace w gérnych i dolnyeh plytach na skutek dzialania momentu
zginajacego w plaszezyznie przelomu rozkladaja sie na skladowe skierowane
wzdhiz elementéw podtuznych skrzydla i pokryeia wewnatrz kadluba (odeinek
D', D, €', C, rys. 3-23a) oraz w plaszczyZnie Zebra przykadtubowego CD. Te
ostatnie powoduja tutaj koniecznodé stosowania wzmocnionego zebra przy-
kadlubowego.

W odréznieniu od obeiazenia zebra przykadlubowego dzwigarowego skrzyd-
fa skofnego (rys. 3-20c); zebro przykadlubowe obciazone jest tutaj sitami
rozlozonymi pochodzacymi od przelomu podluznic w rzucie poziomym (rys.
3-230).
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Rys. 3-23. Rozmieszezenie zeber wzmoenionych

Przenoszenie sil poprzecznych na éciany kadluba w punktach D, C nastepu-
je poprzez dzwigary, podobnie jak w skrzydle dwudZwigarowym. Przenosze-
nie za$ momentu skrecajacego odbywa sie réwniez podobnie jak w omdéwionym
poprzednio dwudzwigarowym skrzydle, poprzez zebro BC, ktére oparte jest
o 4ciane kadluba w punkcie (' i o przedni dzwigar w punkecie F.

Czesé momentu skrecajacego moze byé przenoszona poprzez zginanie noska
zebra DE (analogicznie rys. 3—-21¢). Ponadto ezesé momentu skrecajacego moze
by¢ przenoszona na Sciane kadluba poprzez gérna i dolna plyte DFC, ktore
polaczone sa za posrednictwem kadluba z plytami DCC'D’.

Na rysunku 3-24 przedstawiona jest odejmowana czesé¢ pélskorupowego
skrzydla skoénego z dwoma diwigarami samolotu Tu-104. i

Rys, 3-24. Odejmowana czesé polskorupowego skrzydla skosnego

1 — keson, 2 — czesé preednia, 3 — grzeblen aerodynamiczny, £ — plyta gorna, § — podluZnica, 8 — ebro, 7 — diwi-
gar przedni, § — déwigar tylny, 9 — okladzina z laminatu szklanego, 10 — podluznice, 17 — tadma, 12 — wezel nape-
du sterdw, I3 — zakonczenie skraydia, 14 — lotka, — 15 klapy, I6 — przegroda t¥lna
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Budowa skrzydel delta

Uklady konstrukeyjne skrzydel delta samolotéw wspélezesnych maja male
wydluzenie. Char aktf’ryzu}q sie one zaletami ciezarowymi i aerodynamieznymi,
o ktorych byla juz mowa wyzej.

honstmkc]e skrzydel delta o malym wydtuzeniu analogiczne sg konstruk(']l
skrzydel prostych i skoénych. Moga one wystepowaé jako dzwigarowe i pol-
skorupowe.

W skrzydlach delta zebra z reguly usytuowuje sie réwnolegle wzgledem
osi kndluba. Charakter pracy elementéw konstrukeyjno-wytrzymalosciowych
takiego skrzydla w zasadzie nie rézni sip od charakteru pracy skrzydel juz
rozpatrywanych.

Konstrukeja skrzydel delta o podluznym zestawie elementéw rozmieszezo-
nych prostopadle do kadluba jest lzejsza w poréwnaniu do konstrukeji z za-
lamaniem podluznego zestawu elementéw w rzucie poziomym, poniewaz
dzwigary, Scianki wzdluzne i podluznice maja mniejszg dlugoéé. Ponadto nie
wystepuje tutaj styk ukosny przy Scianie kadluba. Jednak konstrukcje takie
maja istotna wade polegajaca na tym, ze elementy zestawu podiuznego maja
skrzywienie spowodowane tym, iz nie sa one usytuowane wzdluz linii skrzydta.
Przy istnieniu zalamania podluznego zestawu elementéw w rzucie poziomym,
podobnie jak w skrzydlach skofnych, wymagane jest zastosowanie silnego
zebra przykadlubowego.

Na rysunku 3-25 pokazano konstrukeje jednodzwigarowego skrzydla delta
ze $ciankami wzdluznymi, mocowanymi przegubowo do &cianki kadtuba.
Wiasciwoscia konstrukeji dzwigara takiego skrzydla jest przenoszenie momentu
zgiiajacego za pomocy rozmieszezonych poziomo otworéw w wezle laczacym
(rys. 3-25¢). Dzwigar ten powinien by¢ umieszcezony z takim wyliczeniem, aby
osiggniety zostal minimalny jego ciezar, tj. w poblizu najwiekszej wysokosci
konstrukeyjnej profilu skrzydla. Mimo ze pod wzgledem sztywnoéei jednodzwi-
garowe skrzydlo ustepuje wielodZwigarowemu, korzystniejsze jest ono w uzyciu
ze W?glcgdu na jego mniejszy ci@aal i latwiejsze rozwiazanie konstrukeyjne,
poniewaz zwalnia sie znaczna czeéé objetosei kadluba.

Na rysunku 3-26 pokazano jednodiwigarowe skrzydio delta z zastrzalem
wewnetrznym, ktére podobne jest pod wzgledem konstrukeyjnym do skrzydia
przedstawionego na rysunku 3-22. Wladciwoscia jego konstrukeji jest zasto-
sowanie integralnych plyt, w ktoérych podluznice i pokrycie wykonane sa z jed-
nego kawalka metalu poprzez wytlaczanie.

Jedli skrzydlo delta ma dwa lub kilka déwigaréw, znaczna czesé kadluba
zajmowana jest przez frodkowy odcinek skrzydla. Sytuacja ta utrudnia maksy-
malne wykorzystanie wnetrza kadtuba. Z drugiej strony jednak wielodzwiga-
rowa konstrukecja skrzydla odznacza sie wigksza sztywnodcia.

Pélskorupowe konstrukeje skrzydel delta, majace zalamanie osi elementéw
podluznych plyt na écianie kadluba (rys. 3-27q), jak bylo powiedziane wyzej,
~ sa mniej korzystne w pordwnaniu z ukladem, w ktorym zalamania takiego nie

ma (rys. 3-27b).

Zasadnicza wada rozpatrywanych konstrukeji skrzydla delta polega na
tym, ze duza czesé¢ kadluba musi by¢ zajeta przez érodkowa czedé skrzydla.
Ocena porownawcza skrzydel o réznych ukladach
konstrukeyjno-wytrzymalosciowych

Wilasciwosci ciezarowe ukladéw konstrukeyjnych skrzydel. Najmniejszy
ciezar moze mieé to skrzydlo, w ktérym material konstrukeyjny wykorzystany
jest do pracy skrzydla na zginanie i skrecanie, to znaczy, w ktéorym material
moze pracowad przy stosunkowo duzych naprezeniach.
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6 — tylna

r, & — pokrycie,
wezel laczacy déwigara, 9 — febro stykowe, 10 — febro wzmoc
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W skrzydle o jednym diwigarze umieszezonym w poblizu maksymalnej
grubogei profilu (30459, cigciwy skrzydla) material dzwigara wykorzystany
jest korzystniej niz w skrzydle dwudZwigarowym, poniewaz umieszczony on
jest dalej od osi obojetnej przekroju.

Jezeli wezmiemy pod uwage jednakowe warunki (obciazenie, wymiary,
material itd.), ciezar jednodZwigarowego skrzydla jest zwykle mniejszy od cie-
zarn skrzydla dwudzwigarowego.

W skrzydlach pdélskorupowych w poréwnaniu do skrzydel dzwigarowych
material konstrukeyjny rozlozony jest bardziej réwnomiernie wzdhuz obrysu

a b

| e

AN

' AN
U__F"_”-__J

Rys. 3-27. Uklady pdlskorupowych skrzydel delta

pracujacego, co pozwala na znaczne podwyzszenie warto$ci naprezen krytycz-
nych w pokryciu i podluznicach. Okolicznodé ta warunknje mniejszy cigzar
skrzydla pélskorupowego w poréwnaniu do skrzydia diwigarowego.

Jednak przy stosunkowo nieduzych wartosciach M, obceiazajacego skrzydlo
(ma to miejsce w skrzydlach samolotéw lekkich i samolotéw o malym wydlu-
zeniu skrzydel) potrzebne do przejmowania M, odpowiednie grubogei pokryecia
i przekroje podluznic moga si¢ okaza¢ nieduze, co warunkuje nieduze ich war-
tosci oyr. W tym przypadku bardziej korzystne pod wzgledem cigzaru moze by¢
gkrzydlo dZwigarowe.

Wymagania stawiane skrzydlu pod wzgledem aerodynamicznym. Wybocze-
nia pokrycia powstajace w czasie lotu pod wplywem obciazen aerodynamicz-
nych i wady produkeyjne zwiazane sa z wladciwodeiami konstrukeyjnymi po-
szezegdlnych typéw skrzydel.

Péiskorupowe konstrukeje skrzydel, w ktorych stosowane jest grube po-
krycie, mozna uwazaé¢ jako bardziej doskonale z punktu widzenia wymagan
aerodynamicznych w poréwnaniu ze skrzydlami dzwigarowymi. Na gladkodé
pokrycia znaczny wplyw ma sztywnodé szkieletu samolotu. Najmniejsza nawet
nieprawidlowo$é¢ wystepujaca w ksztalcie zebra lub polozeniu podluznicy po-
woduje wgniecenie lub falistodé pokryecia.

Konstrukeje wykonane z integralnych plyt o minimalnej liczbie nitéw
w najwyzszym stopniu speliaja wymagania stawiane skrzydlom pod wzgledem
aerodynamicznym.

Wymagania stawiane skrzydlu pod wzgledem eksploatacyjnym. Z punktu
widzenia efektywnodci wykorzystania wnetrza skrzydla oraz dostepu do wszyst-
kich zespoldw 1 czedci znajdujacych sie w nim, ktére podlegaja obstudze tech-
nicznej — najlepszymi skrzydlami sa skrzydla dZwigarowe o slabo obciazonym
pokryciu. W tym przypadku konieczno$é istnienia duzych wycie¢ w pokryciu
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skrzydel przeznaczonych na umieszezenie zbiornikéw, podwozia i innych ele-
mentéw moze byé kompensowana poprzez nieznaczne wzmacnianie skrzydla.

Trwaloéé konstrukeji, tzn. zdolnoéé wytrzymywania przez skrzydlo duzych
obciazen w czasie lotu przy czeciowych uszkodzeniach, powigksza sie przez
odpowiednie rozstawienie elementéw wytrzymatosciowych w calym przekroju
skrzydla. Na przyklad dwudzwigarowe skrzydlo odznacza sie wigksza trwa-
lodcig niz jednodzwigarowe, lecz z kolei ustepuje ono pod tym wzgledem skrzyd-
tu pélskorupowemau.

Wymagania stawiane skrzydlom pod wzgledem produkeyjno-ekonomicznym.
Z punktu widzenia technologii wykonania, korzystniejszymi konstrukejami
sa konstrukeje pélskorupowe. W produkeji takich skrzydel stosunkowo latwe
jest rozezlonkowywanie konstrukeji na pojedyncze, dostatecznie sztywne
jednostki montazowe, tj. plyty.

Kierunki rozwoju konstrukeji skrzydel

Charakterystyczna wlasciwoscia nowoczesnych konstrukeji skrzydel jest
szerokie stosowanie cienkoéciennych nitowanych konstrukeji z pokryeciem pra-
cujacym na zginanie i skrecanie skrzydla. Jednak oslabienie podiuznic i po-
krycia przez otwory przeznaczone na nity i sruby, ktdére wynosza okolo 10--
+159, powierzchni roboczej przekroju, spowodowalo koniecznosé szukania
nowych sposobéw ulepszenia konstrukeji.

Jednym z nich jest zastosowanie zgrzewania punktowego przy laczeniu
pokrycia z zestawem podluznym i poprzecznym skrzydla (rys. 3-28a).

a 4
j.s:%wg wwaZ:]Lli T TLEMWZL 1

Rye. 3-28. Polacrenia pokryeia z ksztaltownikami
o — polgezenie sposobem zgrzewania punktowego, b — polaczenie klejowe

Klejone konstrukeje metalowe (rys. 3-28b i 3-29). W ostatnim czasie opra-
cowano nowe rodzaje klejow, ktére umozliwiaja wykonywanie stosunkowo
wytrzymatych i trwalych polaczeni stopéw aluminiowych i innych metali,
pizy znacznym zmniejszeniu pracochlonnoéci produkeji. Konstrukeje klejone
maja gladkie powierzchnie skrzydla.

Konstrukeje integralne (rys. 3-18 i 3-26). Zastosowanie integralnych plyt
umozliwia bardziej skuteczne wykorzystanie mechanicznych wlasnosci metali
przede wezystkim ulatwia odpowiednie wykonanie lekkiej konstrukeji. W kon-
strukejach takich mozliwe jest otrzymanie gladkich powierzchni.

W konstrukeji, w ktérej duze znaczenie ma szezelnosé, waznym zagadnie-
niem jest zmniejszenie liczby polaczen, poniewaz dzieki temu zmniejsza sig
cigzar materialéw uszezelniajacych oraz pracochlonnoéé prac zwiazanych
7 uszezelnieniem konstrukeji. W zwiazku ze stosowaniem we wspdlezesnych
samolotach o duzych predkosciach lotu skrzydel cienkich o malych wysokos-
ciach konstrukeyjnych, nitowane plyty staja sie nieracjonalne na skutek
zmniejszonego momentu bezwladnofei przy zginaniu, poniewaz pasy podiuznic
przyblizaja sie do osi obojetnej. W tym przypadku konstrukcje integralne
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pozwalaja na zastosowanie cienkich skrzydel o bardziej efektywnym wykorzy-
staniu materialu.

Jak wiadomo, podezas lotu samolotu z duzymi predkosciami konstrukeja
skrzydla silnie sie nagrzewa. Konstrukeja integralna o grubym pokryciu i gesto
ustawionych zebrach jest wiec w tym przypadku najwlasciwsza, poniewaz
zmniejsza mozliwosé odksztalcenn powstajacych na skutek wysokiej tempera-
tury i zwieksza sie mozliwoéé odprowadzania ciepla.

Rys. 3-29. Konstrukeja skrzydla z zastosowaniem polaczeni klejowych
1 — podkladka skléjona & pokrytiem, 2 — podluinice sklejone 2z pokry ciem

Konstrukeje o pokryciu wielowarstwowym — przekladkowe*) (rys. 3-30).

Wielowarstwowe pokrycie sklada sie z dwéch zewnetrznych metalowych plyt,
miedzy ktérymi znajduje sie wypelniacz. Jako wypelniacz stosuje sie lekkie
materialy o konstrukeji komdérkowej (rys. 3-30a) lub porowatej (rys. 3-300)
lub blache falista (rys. 3-30¢).

Zbudowanie wielowarstwowych konstrukeji o duzej wytrzymalodei z blachy
stalowe]j, duraluminiowej i laminatn szklanego, rdzeni tekstolitowych, tworzy-
wa piankowego lub balsy (drzewo tropikalne) jako wypelniacza, stalo sie
mozliwe dopiero po opracowaniu nowych rodzajéw klejéw, zdolnych do kleje-
nia réznych materialéow.

Lekka warstwe wewnetrzna — w ype}macz (ciezar wlasciwy y = 0,05
0,10 gfem® 490--980 N/m?) charakteryzuja stosunkowo stabe wlasnodei
mechaniczne. Shuzy ona wylacznie do podtrzymywania przyklejonych do niej
me‘ralowych warstw zewnetrznych, chroniae je przed lokalna utrata statecz-
nosei.

Ogélna statecznosé takiej konstrukeji przewyzsza o okolo 50100 razy
statecznosé skladajacych sie na nia plyt, poniewaz gwaltownie ro§nie moment
jej bezwladnodei.

Zwigkszona statecznodé przy Seiskaniu i 4cinaniu pozwala na stosowanie
wielowarstwowego pokrycia bez wzmaeniajacego podiuznego zestawu elemen-
téw podluznic (rys. 3-30d) oraz przy znacznym zwigkszeniu odleglogei miedzy
zZebrami.

Sposoby osadzenia powierzehni czolowej plyt przedstawione sa na ry-
sunku 3-31a, b, ¢. Miejsca polaczen elementéw wielowarstwowej konstrukeji
plO]ektOW&IlB sa z reguly bez wypeliacza (rys. 3-31d, e, f. g). Niezbedna

*) Pokryeie wielowarstwowe pierwszy raz bylo zastosowane w roku 1928 pl'z‘?az radzieckiego
uezonego 8.0, Zonszajna.
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Rys. 3-30. Pokrycie wiclowarstwowe (przekladkowe)
' — wypehiacze komdrkowe, b — wypelniapze porowate, ¢ — blacha fulista, d — skraydlo z pokryeiem wielowarstwo-
wym
1 — komérki, 2 — blacha falista, § — wypelniacz 2 piankowego tworzywa setucznego (zbrojony), 4 — pokryeie,
§ — krawed# natarcia, § — dZwigar, 7 — wypelniacz
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Rys. 3-31. Typowe polaczenia wielowarstwowego pokryeia (konstrukeji
@ przekladkowych)

@, b, ¢ — sposoby osadzenia krawedzi | zakonezenla wezlow, d, ¢ — sposoby przenoszenia obeigzen skupionych, f— po-
laczenie pasa déwigara z pokryciem, g — policzenie pasa diéwigara ze Scianka
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wytrzymalo§é i sztywnoéé takich odcinkéw osiaga sie¢ poprzez umieszcezenie
podkladek, ksztaltownikéw i tulejek.
W poréwnaniu z pokryciem pojedynczym, wielowarstwowe pokrycie cha-
rakteryzuja nastepujace zalety:
1) zdolno$é przejmowania réznych rodzajéw obeiazen tak w plaszezyinie ply-
ty, jak i prostopadlych do niej,
2) znaczne polepszenie jakosci powierzchni dzieki brakowi szwéw nitowych,
3) dobra izolacja cieplna i diwiekowa, .
Do wad wielowarstwowego pokrycia zaliczamy :
1) trudna kontrole jakodci klejenia,
2) trudnodé¢ wykonania polaczen czolowych,
3) zlozonoéé przenoszenia miejscowych obeiazen skupionych.
Ostatnio konstrukeje pokryé z wypelniaczami zaczeto stosowaé w samolo-
tach produkeji servinej. Na przyklad samolot B-58 (USA) o predkosei naddzwie-

Rys. 3-32. Odejmowana czeéc skrzydla o pokryeiu wielowarstwowym

1 — plyta pokrycia, £ — zebro preegrody tylnej, 3 — déwigar trzeci, d — déwigar cawarty, 5 — zakonczenie, 6 — diwi-

gar drugi, ¥ — osadzenie wyechiylanej krawedzi natarcia (noska), 8§ — dfwigar pierwszy, § — wychylana krawed# natar-

cia (nosek), 10 — nakladki, 11 — ksztaltownik stykowy érodkowe] czedei skraydia, 12 — ksztaltownik stykowy odej-
mowane] czedei skrzyidla, 18 — druba stykowa, 14 — pokrycie gérne, 15 — blacha falista, 76 — pokrycie dolne

12 — Konstrukcija samolotéow 177



kowej, ma 909, pokrycia skrzydla, kadluba i usterzenia z materialem wypel-
niajagcym.

Na rysunku 3-32 pokazano konstrukcje skrzydla z wielowarstwowym
pokryciem angielskiego bombowea ,,Wiktor™.

Konstrukeje skrzydel wykonywanych z masy plastyeznej. Niektére masy
plastyczne charakteryzuja wysokie wartodci wytrzymalogei jednostkowej (np.
masa plastyezna wykonana na podlozu wlékna szklanego), dlatego tez zasha-
guja na uwage ze wzgledu na mozliwod¢ wykorzystania ich na zasadnicze
konstrukeyjno-wytrzymalodciowe elementy skrzydla. Wykorzystanie masy pla-
stycznej pozwala na latwe wykonywanie elementéw konstrukeyjnych o zlo-
zonych ksztaltach i zmiennych powierzchniach przekrojéw.

Ostatnio w tym zakresie prowadzone sa intensywne doswiadczenia i ba-
dania.

Polaczenia skrzydel dzielonych

Skrzydla moga by¢ dzielone i niedzielone wzdluz rozpigtosei.

Podzial znacznie komplikuje konstrukeje skrzydla, a wezly laczace zwigk-
szaja jego ciezar. Jednak wymagania montazowe, transportowe i eksploatacyj-
ne powoduja koniecznos¢ wykonywania Bkrzvdel dzielonych.

Miejsca podziatu skrzydla zaleia od przeznaczenia i wymagan stawianych
wizgledem samolotu (rys. 3-33).

a b ¢ 4
]
A
QA
Rys. 3-33. Miejsca podzialu skreydel

Skrzydla dzielone stosowane sa w znacznej wiekszodei wspolezesnych sa-
molotéw. Czedei skrzydla w miejscu podzialu laczone sa za pomoca wezléw
laczacych i polaczen wzdluz obrysu. Wezly laczace stuzg do mocowania dzwi-
garéw oraz scianek wzdluznych odejmowanych czedci skrzydla do érodkowej
czedei skrzydla Tub kadluba.,

Wezly laczace dziela sie na momentowe, zdolne do przenoszenia momentu
w postaci pary sit N i poprzecznej sity Tazy = T'+T"" (2 na rys. 3-34), oraz
przegubowe (zawiasowe) — zdolne do przenoszenia tylko poprzecznej sily
Tseian (1 na rys. 3-34). Wezly momentowe umieszeza sig na dzwigarach, a prze-
gubowe na $ciankach wzdhiznych.

Sily poosiowe przenoszone sg na wezly laczace bezposrednio pasami
dzwigarowymi. Sily poprzeczne wystepujace na sciankach dzwigaréw przeno-
szone sq na wezly laczace poprzez wsporniki wiazace pasy dzwigaréw w prze-
kroju wzdluz miejsca podziatu. Sily poprzeczne wystepujace w pokryciu prze-
noszone sa na wezly poprzez zebro umieszezone w przekroju wzdluz miejsca
podzialu.

W celu przeniesienia sil z plyt pokrycia oraz podluinic pélskorupowych
(i skorupowych) skrzydel w miejscu podzialu, stosuje sie laczenie stykowe
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Rys. 3-34. Lgczenie jednodiwigarowego skrzydla skosnego
1 — wezelprzegubowy, 2 — wezel momentowy, J — pas déwigara, 4 — écianka déwigara, 3 — Zebra

wzdluz obrysu plyt. Laczenie takie, nazwane laczeniem wzdluz obrysu
(rys. 3-35), umozliwia przenoszenie sily poosiowej i poprzecznej.

Diwigary i wzdluzne $cianki skrzydel pélskorupowych laczone sa w miejseu
podzialu za pomoca wezléw laczacych, podobnie jak w skrzydlach dzwiga-
rowych.

Rys. 3-35. Laczenie skrzydel wzdluz obrysu
1 — katownik, 2 — wezly lyczace

Wezly laczace (okucia)

Pod wzgledem konstrukeji, wezly laczace dziela sie na widlaste (z pionowa
lub pozioma osia $ruby laczacej), lacznikowe, zlgczkowe i nakladkowe. Wezly
grzebieniowe o trzech i wiecej uchach sg odmiana wezléw widlastych. Ponadto
mozliwe sa bezpodrednie polaczenia paséw diwigaréw na tzw. styk ukoény.

Na skutek duzych obeiazen przenoszonych za posrednictwem wezléw la-
czacych, wezly te z reguly wykonywane sa z bardzo wytrzymalych stali (sto-
powych), ktére poddawane sa obrébee cieplnej do granicy wytrzymaltosei:

ow = 140180 kG /mm? (14001800 MN/m?)
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Wezly widlaste (rys. 3-36a, b) praymocownje sie do pasa diwigara za
pomoca frub (rzadziej za pomoca nitéw). Sruba laczaca pracuje na écinanie
i zgniatanie.

Sruba wezla przedstawionego na rys. 3-36a¢ ma dwie plaszezyzny §cinania,
a $ruba wezla przedstawionego na rys. 3-36b — cztery plaszezyzny scinania.

W wezlach laczacych typu lacznikowego (rys. 3-36¢) druby przenoszace
rozciagajaca sile poosiowa N, dzialajaca w pasie dZzwigara, nie pracuja na $cina-
nie jak w wezle widlastym, lecz na rozerwanie. Sciskajaca sita poosiowa (na
rys. 3-36c — sily gérne V) przenoszona jest bezposrednio poprzez przyleganie
powierzchni czél tacznikéow. Natomiast sita poprzeczna T podobnie jak w wez-
lach widlastych wywoluje écinanie i zgniecenie tych rub.

—~, 42
o —
— Lo
N/ i
mm— A R

—
——
o

Rys. 3-36. Typy wezldéw laczacych

W weztach nakladkowych (rys. 3-36¢) i przy styku ukosnym (rys. 3-36d)
sila poosiowa przenoszona jest poprzez $cinanie i zgniecenie srub, ktére lacza
pasy z nakladkami i pasy ze soba. Sila poprzeczna przenoszona jest przez
wspornik laezacy Scianki dzwigardw.

Wezly laczace skrzydel cienkich o nieduzej wysokosci konstrukeyjnej ce-
lowe jest wykonywaé z przelotowymi, pionowo rozmieszczonymi sworzniami
laczacymi (rys. 3-37).

W bardzo cienkich skrzydlach (o nieduzej wysokodci konstrukeyjnej dzwi-
gara) stosuje si¢ wezly o podstawie poziomej (rys. 3-25). W tym przypadku
mozna znacznie powiekszy¢ podstawe [ wezla 1 tym samym zmniejszy¢ sile
dzialajaca na $ruby laczace.
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Rys. 3-37. Laczenie za po-
moeg  sworzni usytuowa-
nych pionowo

Rys. 3-38. Laczniki
1 = lcznik, 2 — podluznica,
3 — #ebro, 4 — podiuinica,
5 — lacznik




Polaczenia wzdluz obrysu

Polaczenia wzdluz obrysu moga byé wykonywane za pomoca katownikéw
(rys. 3-35), integralnych ksztaltownikéw z wpustami lub otworami na éruby
(rys. 3-17a), za pomoca nakladek (rys. 3-17a dolna plyta) i za pomoca specjal-
nych lacznikéw polaczonych z podluznicami i pokryciem (rys. 3-38). Sruby
styku wzdluz obrysu obcigzane sa sila poosiowa pochodzacy od zginania*)
i silg dcinajaca pochodzaca od skrecania skrzydlia. Sile poprzeczna przenosza
wezly dzwigaréw lub $eianki wzdluzne.

W celu umozliwienia réwnomiernego przenoszenia sil Sciskajacych w miej-
scu podzialu, powierzchnie oporowe lacznikéw, zwlaszeza w gérnej plycie, do-
pasowuje sie. Duza liczba lacznikéw i srub stykowych oraz duza dokladnosé
obrébki powierzchni czolowych znacznie utrudnia wykonanie ich oraz eksploa-
tacje. Na dolnej plycie sruby rozstawia sie geéciej lub uzywa sie érub o wigkszej
srednicy, poniewaz podeczas lotu normalnego sa one bardziej obciazone.

Budowa elementéw skrzydla
Dzwigary i $cianki wzdluzne

Zasadniczym przeznaczeniem dzwigaréw jest przejmowanie momentu zgi-
najacego i sily poprzecznej, dzialajacych na skrzydlo podczas zginania. Przy
tym pasy dZwigaréw obciazone sy sitami poosiowymi, a ich §cianki lub kratow-
niea — sitami poprzecznymi pochodzacymi od zginania i skrecania skrzydla
(rys. 3-39).

; W celu zapewnienia minimalnego ciezaru dzwigara przy danej jego wyso-
kosci, odleglo§¢ miedzy srodkami ciezkoSci paséw dzwigara powinna by¢
maksymalna, tj. powierzchnie paséw nalezy skupiaé mozliwie dalej od osi
obojetnej przekroju. Z tego punktu widzenia z dwdich ksztaltéw przekroju
poprzecznego jednakowych pod wzgledem powierzechni paséw dzwigara
(rys. 3-40) nalezy wybra¢ pas @, poniewaz w tym przypadku wysokoéé kon-
strukeyjna przekroju dZzwigara bedzie wieksza niz w przypadku b, tj. ke > hs.

Rys. 3-39. Obciazenie dzwigara Rys. 3-40. Dwa przekroje pasow dzwigara
o jednakowej powierzchni

Przy wigkszej wysokosci k sily poosiowe sa mniejsze, dzigki czemu zmniej-
sza sig ilodé potrzebnego materialu na pasy diwigara, w wyniku czego kon-
strukeja staje sie lzejsza.

Biorac pod uwage konstrukecje elementéw, dzwigary skrzydel dziela sie
na belkowe, kratownicowe i mieszane (jedna czedé¢ dzwigara ma $cianke,
a druga — kratownice, rys. 3—41).

#) Odnosi sie to do strefy rozeiagania. W strefie feiskania sily przenoszone sa bezposrednio
przez czola katownikow (ksztaltownikdw stykowych).
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Dzwigary belkowe. We wspélezesnych samolotach stosowane sa przewaznie
diwigary o konstrukeji belkowej. Skladaja sie one z gérnych i dolnych paséw
sztywno ze soba zlaczonych jedng lub dwiema $ciankami. W celu podniesienia
statecznosei Scianek dZwigaréw, wzmacnia sie je stupkami lub przeponami.

Belkowy Kratownicowy Mieszany

Rys. 3-41. Klasyfikacja diwigaréw
1, 8 — felanki, 2, 4, ¥ — pasy, 3, 9 — slupki, 5, 6 — zastranly

Pasy dzwigarow wykonuje sie z tloczonych i walcowanych ksztaltownikéw
duraluminiowych, stali stopowej, a niekiedy ze stopéw magnezu i tytanu.
Scianki dzwigaréw wykonuje sie z duraluminium o grubosei 0,85 mm (nie-
kiedy ze stali).

Shupki wykorzystywane sa takze do polaczen zeber z dzwigarami.

Przekroje paséw diwigaréw moga mieé réine ksztalty. Do najbardziej
charakterystycznych przekrojéw mozemy zaliczyé przekroje pokazane na ry-
sunku 3-42. W celu zmniejszenia cigzaru diwigaréw, przekréj paséw bywa

a b ¢ a
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Rys. 3-42. Przekroje paséw déwigarow
I — fdeianka, 2 — katownik, 3 — pas, 4 — teownik, § — dwuateownik, § — nakladka wyrdwnujgea, ¥ — pokrycie

w wigkszosei przypadkéw zmienny. Z tego punktu widzenia najbardziej racjo-
nalny jest przekrdj pokazany na rysunku 3-42 ¢, ktéry po usunigcin pasa oraz
jednego z dwoéch katownikéw, moze byé zmienny ku kohcowi skrzydla.
Zmiennogé przekrojéw ksztattownikéw wzdluz ich diugosei (d—g) osiagana jest
droga obrébki mechanicznej. Takie ksztaltowniki znacznie upraszezaja kon-
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strukeje dzwigara, a przy zastosowaniu ,,wystepow” (rys. 3—42¢) do mocowania
pokrycia, pasy nie ulegaja oslabieniu po wykonaniu w nich otworéw na nity.

Dwuteowy jednolity przekréj paséw (rys. 3-42g) stosuje si¢ wéwezas, gdy
dzwigar ma mala wysokoéé konstrukeyjna. Ponadto w przekrojach (rys. 3—42f)
stosuje si¢ tzw. nakladki wyréwnujace, ktére zapewniaja odpowiedni ksztalt
profilu skrzydla w danym przekroju.

Grubogé gcianki dzwigara wybiera sig z takim wyliczeniem, by nie utracil
on statecznodei na skutek dzialania naprezen stycznych. Przy 1 > 1 Scianka
diwigara moze dobrze pracowaé, jednakze powstajace przy tym dodatkowe
obeiazenie paséw i slupkéw powieksza ciezar dzwigara. Najodpowiedniejszymi
gciankami okazuja sie scianki ze stosunkiem A /8scian rzedu 80--100, ktore nie
traca statecznodei przy obeigzeniach dopuszezalnych.

Shupki wykonuje si¢ o przekrojach katowych, teowych, ceowych z tloczo-
nych i walcowanych ksztaltownikéw duraluminiowych, a takze ksztaltownikéw
z blachy. Laczy si¢ je ze fcianka i pasami dZwigara za pomoca nitéw.

Na rysunku 3-43 pokazano konstrukcje dzwigara belkowego srodkowej
czesei skrzydla z integralnymi frezowanymi pasami o zmiennym przekroju

Rys. 3-43. Déwigar skrzydla

I —Iavznik, 2 — styk pasiw diwigara,
3 — shipek, £ — pas, 5 — cianka S B ———

wzdluz rozpietosci skrzydia. Wezly laczace — laczniki — wykonuje sie wraz
z pasami dzwigaréw. Gléwne wezly laczace lacza dzwigar ze §rodkows czeécia
skrzydla, tylne zas sluza do mocowania dzwigara do odejmowanej czedci
skrzydla.

Dzwigary skrzydel cienkich wykonuje sie czesto jako integralne (jednolite),
wowezas pasy, Scianka i wezly laczace stanowia jedna calo$é (rys. 3-44).

Diwigary kratownicowe. W skrzydlach o znacznej grubosei stosowane sa
niekiedy dzwigary kratownicowe skladajace sie z paséw, slupkéw i zastrzaléw,
ktére tworza kratownice plaska.

Metalowe dzwigary kratownicowe wykonywane sa z rur stalowych laczo-
nych przez spawanie lub z grubosciennych wytlaczanych duraluminiowych
ksztaltownikow laczonych ze soba nitami lub &rubami. Przekroje elementéw
kratownicy (paséw, slupkéw, zastrzaléw) nie’ réinia sie od przytoczonych
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wyzej typowych przekrojéw pasdéw i slupkéw dizwigaréw belkowych. Pretom
dciskanym przy tym nalezy zapewniaé dostateczng sztywnodé, ktéra nie do-
puszezalaby do utraty statecznodei.

Rys. 3-45. Déwigar z miejscem podzialu
wzdiuz cigeiw

1 — ksztaltownik, 2 —pas gorny, J— miejsce

podzialu déwigara, 4 — Scianka, & — pas dolny

Na rysunku 3-46 przedstawiony jest dizwigar w postaci kratownicy za-
strzalowej wykonanej z duraluminiowych grubosciennych ksztaltownikéw,

Scianki wzdtuzne maja konstrukeje belkowa (rys. 3-47). Nalezy wspomnie¢,
ze Scianki wzdluzne nie przenosza momentu zginajacego. Laczone one sa za
pomoca wezléw przegubowych. Pasy $cianek sa znacznie lzejsze od pozosta-
lych ich elementéw, a pole przekroju poprzecznego takiego pasa niewiele sie
rézni od pola przekroju podiuznicy.

Rys. 3-46. Dzwigar kratownicowo-zastrzalowy
1, 2 — pasy, 3 — zastrzal, 4 — druba
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Rys. 3-47. Scianki wzdluzne skrzydel

Podluznice

Podhuznice sa najprostszymi konstrukeyjno-wytrzymalodciewymi elemen-
tami podluznych zestawéw szkieletu skrzydla. Zaleznie od typu konstrukeji
skrzydla, ciezar zestawu podluznic wynosi 5209, ciezaru skrzydla.

Podlaznice przeznaczone sa do:

— zwiekszania statecznodei pokrycia w celu powiekszania naprezen krytycz-
nych, stycznych i normalnych w czasie pracy przy zginaniu i skrecaniu
skrzydla,

— przejmowania wraz z pokryciem normalnych sil przy zginaniu skrzydla,

— przenoszenia obcigzenia poprzecznego z pokrycia na zebra (rys. 3-48);
podhuznice przy tym pracuja na zginanie.

Podluznice podtrzymuja pokrycie podezas

Obeigzenie jego pracy na $cinanie i §ciskanie. Pokrycie zas
preckazgwane | z kolei podtrzymuje podluznice przy ich pra-

Z pokryeia cy na Sciskanie. Konstruktor powinien dazyé

/ Y do tego, by pokrycie i podluznice podczas
l wapdlne] pracy odznaczaly sie wysokimi na-

ili -4—7/ = prezeniami krytycznymi ogdlnej 1 miejscowe]

A . utraty statecznoéei. Tym wymaganiem okre-

) A glany jest racjonalny ksztalt przekroju pod-

/’ g tuzniey i odleglo§é miedzy nimi. -

7/ 2 Jako podluznic stosuje sie ksztaltowniki

2— A o réznych ksztaltach przekrojéw (rys. 3-49).
/ Przy jednakowej grubodci Scianek i jednako-

wych wymiarach, walcowane lub gigte z bla-

chy podluznice typéw 1, 2, 5, 6, 7, § szybciej

traca statecznoéé, niz podhluznice typu 31i 4,

Poodt ktére wraz z pokryciem tworza zamkniety

obrys. Wzmocnione ksztaltownikami typu 3

Rys. 3-48. Obeiazenie podluznie i 4 pokrycie lepiej uczestniczy w pracy skrzy-

dia. Jednak takie ksztaltowniki niezbyt ko-

rzystne sa w produkeji samolotéw, poniewaz wymagaja podwdjnej liczby ni-

téw do przymtowywama pokrycia. Opréez tego wykorzystujac tego typu

podiuznice, trudniej sie ustrzec przed powstawaniem odksztalcen powierzchni

pokrycia skrzydla w czasie nitowania z powodu wystepowania dwurzedowe-
£0 szwu.

Wytlaczane ksztattowniki typu 9, 11, 12, 13 i 14 dopuszezaja beZ utraty
statecznofci wieksze naprezenia Sciskajace (ojr = 26--28 kG/mm?, 260--280
MN/m?), niz walcowane z arkuszy ksztaltowniki o podobnych przekrojach.
Dlatego tez we wspélezesnych konstrukcjach skrzydel pélskorupowych oddaje
si¢ pierwszenstwo podiuznicom wytlaczanym. Miejscowa statecznoéé zapew-
nia si¢ przez stosowanie grubych Scianek w ksztaltownikach i odpowiednich
zgrubien na ich krawedziach.

ol
o)
-
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skrecajgcy Ms, réwny iloczynowi P: przez ramie przeniesienia (rys. 3-5lc).
Scinaniu zebra przez sile P: przeciwdzialaja §cianki, na ktérych pojawia sie
reakeje Ry i R,. Przekreceniu sig zaé zebra, na ktore dziala M, przeciwdziala
gérne i dolne pokrycie oraz Scianki, w ktorych wystepuja reakeje w postaci
biezacych sil stycznych ¢ obliczanych wedlug wzoru Bredta (str. 59).

JH&-
g= _..2__ ﬁ!;

gdzie Iy — powierzchnia ograniczona obrysem pracujacym na skrecanie.

Sumaryczne reakcje wystepujace w $ciankach beda uzaleznione od §cinania
i przekrecania zebra. W rezultacie zebro bedzie obciazone zginaniem w jego
plaszezyinie i Scinaniem.

Podobnie jak dzwigar, zebro ma pasy przejmujace zginanie w postaci
sit poosiowych (ciskanie i rozeiaganie) oraz §cianke lub kratownice przejmu-
.~jaca sile poprzeczna.

W skrzydlach prostych i delta zebra ustawia si¢ réwnolegle wzgledem osi
kadluba (wzdluz kierunku przeplywu), a w skrzydlach skosnych przew aznie
prostopadle wzgledem krawedzi natarcia lub dzwigara.

Rozpatrzmy z kolei klasyfikacje zeber.

Zgodnie z przeznaczeniem, zebra dziela si¢ na: normalne — biorace udzial
jedynie w ogolnej pracy skrzydla, i wzmoenione — biorace udzial w ogdlnej
pracy skrzydla i oprécz tego przejmujace miejscowe obciazenia skupione.

Pas Soianka

] Pas
. = | i
B Zasirzat Stupek
Kratewnicowa
L < ! | u " P
4, /.
.
Belkowa

Kralowo-belkawa

Rys. 3-52, Sehematy kongtrukeyjne zeber
a — belkowe, b — kratownicowe, ¢ — kratownicowo-belkowe

Oddzielnie moga réwniez wystepowaé tzw. zebra plytowe badz bezscian-
kowe, przedstawiajace soba obrecze i ksztaltowniki rozmieszezone wzdluz
cigeiwy (rys. 3—-16).

Pod wzgledem konstrukeyjnym zebra dziela si¢ na belkowe, kratow nicowe
i kratownicowo-belkowe (rys. 3-52).
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Ze wzgledu na istnienie miejsc podzialu, zebra moga by¢ roziaczne (dzie-
lone) i nierozlaczne (jednolite). Rozlaczne zebra z reguly skladaja sie z trzech
czedel, tj. czedci przedniej, frodkowej i tylnej. Ponadto zebra moga mieé
miejsce podziatu wzdhiz cieciwy.

Zebra nierozlaczne stosowane sa stosunkowo rzydko, poniewaz w tym przy-
padku zmniejsza sie wysokosé diwigaréw oraz zwieksza sie ich ciezar.

Odlegloéé miedzy zebrami skrzydel moze by¢ rézna (w granicach 150+
400 mm). Zalezy ona od grubodei pokryecia, podzialki i wytrzymaloéei podiu-
znic oraz obeiazenia jednostkowego na skrzydlo.

Podzialka zeber w przyblizeniu okreslana jest ze stosunku %'- ~ 1=1,5 dla

skrzydla dzwigarowego i %m 24 dla skrzydla péskorupowego, gdzie a —

odlegloéé miedzy zebrami; b — podzialka podiuznic.

W przedniej czeéci skrzydla ustawione sa dodatkowe noski zeber, poniewaz
na krawedz natarcia skrzydla dzialaja duze obciazenia aerodynamiczne.

Cigzar zestawu Zeber wynosi w zaleznosdci od konstrukeji 10--149%, cigzaru
skrzydla.

ebra belkowe tloczone sa dosé czesto z arkuszy blachy. Scianki zeber przy

stosunkowo nieduzej grubosei (0,8=-1,5 mm), odznaczaja sie duza wytrzyma-
lodcia, dlatego tez w celu zmniejszenia ich cigzaru, wykonuje sie¢ w nich wy-
cigeia réznej wielkodei, ktére mozna wykorzystywaé do przeprowadzania przez
nie ciegiel i ciegien ukladu sterowania lotkami, mechanizacja skrzydel itp.
W celu podniesienia statecznodei scianek zeber, brzegi wycieé (otworéw) wy-
wija sie, ustawia sie stupki wzmacniajaee, a niekiedy w §ciankach wykonuje si¢
faldy. Zagiete brzegi §cianek tworza pasy Zeber, do ktérych mocuje si¢ pokry-
cie. W zebrach wzmocnionych pasy wykonywane sa z tloczonych lub walco-
wanych ksztaltownikéw. Zebro przedstawione na rysunku 3-53 sklada sie
z przedniej, dwich srodkowych i tylnej czedci.

Na obrysie zebra wykonane sg wyciecia I na podluznice. Z zewnetrznej
strony paséw, w miejscach mocowania odejmowanych plyt, znajduja sie

Czesé fylna

ng.s"é przedmkr

Rys. 3-53. Zebro zwykle belkowe

1 — wyciecia na podluinice, 2 — otwory zmmicjszajoce clgzar febra, § — sfaldowanie usztywniajace, 4 — nakrgtka
kotwiczna, § — podeiecie na pas déwigara, 6 — ksztaltownik wzmacniajacy

specjalne nakretki 4. W miejscach mocowania do dzwigaréw pasy zeber maja
podciecia 5.

Na rysunku 3-54 przedstawiona jest konstrukcja belkowa zebra z miejscem
podzialn w poziome]j linii odniesienia (wzdhuz cieciwy), a na rysunku 3-55 —
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zebro wzmocnione skrzydla samolotu An-10, ktérego pasy wykonane sg z tlo-
czonych katownikdow.

Zebra kratownicowe stosowane sa dod¢ rzadko, przede wszystkim w skrzy-
dlach o duzej wysoko§ci konstrukeyjnej profilu. Konstrukeja ich jest podobna
do konstrukeji dZwigaréw kratownicowych. Czasami spotyka sie kratownicowe

T

™
i Npzgse §
\f'zpm prredmia gsc Srodkowa

Rys. 3-54. Zebro skrzydla z miejscami podzialu wzdluz cieciw

Rys. 3-55. Zebro wzmocnione

1 — wezel moeujacy zastrzalu gondoli silnika, 2 — wezly do mocowania ukoénie, § — nakladki lnezgee ebra z plytami
& — Seianka, § — pasy

konstrukeje zeber, wykonane z blachy przez wytlaczanie. W celu zwigkszenia
sztywnosei zastrzalow i shapkéw, ich krawedzie wywija sie (rys. 3-56).

Polaczenie zeber z pokryeciem i podluznicami pokazane jest na rysunku
3-57a,b. Polaczenie zeber normalnych z dzwigarem pokazano na rysunku 3-57¢,
a zeber wzmocnionych — na rysunku 3-55. Rysunek 3-57d ilustruje polaczenie
zebra kratownicowego z dzwigarem i pokryciem.

W celu uproszezenia wytwarzania zeber, w nowoczesnych konstrukejach
zastosowano polaczenia przy uzyciu kompensatoréw (rys. 3-57e i rys. 3—17).
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W tym przypadku pas zebra nie jest polaczony z pokryciem bezposrednio,
lecz poprzez specjalny element — kompensator. Plyta pokryeia wraz z pod-
luznicami i przynitowanymi do niej kompensatorami montowana jest w spec-
jalnym urzadzeniu montazowym, ktérego obrys odpowiada zewnetrznemu
teoretycznemu obrysowi skrzydla. Nastepnie dokonywane jest polaczenie kom-
pensatoréw z zebrami.

Rys. 3-57. Sposoby laczenia zeber

1— pokrycle, 2, 5§ — #Zebra, 3 | ¥ — podluinice, 4, 15 — pasy déwigara, 6 — dclanka déwigara, § — pokryeie, 9, 13 —
pasy kebra, 10 — geianka zebra, 17 — kompensator, 12 — zastrzal zebra, 14 — zastrzal dawigara,

Pokrycie

Szkielet skrzydla pokrywany jest pokryciem w postaci blachy duraluminio-
wej o gruboéei 0,88 mm. Zasadniczym przeznaczeniem pokrycia jest przej-
mowanie obciazen aerodynamicznych, tworzenie i zachowanie zewnetrznej
powierzchni skrzydla oraz uczestniczenie w ogdlnej pracy konstrukeji skrzydia.
We wazystkich przypadkach pokrycie powinno mieé mozliwie gladka powierz-
chnie, poniewaz powierzchnia pokrycia wywiera znaczny wplyw na aerodyna-
miczne charakterystyki skrzydla.
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W skrzydlach wolnonognych, pokrycie zwykle pracuje na sity normalne —
przy zginaniu skrzydta, i na sily styczne — pochodzace od dzialania momentu
skrecajacego.

Ciezar pokrycia w skrzydiach nowoczesnych wynosi w zaleznosci od danej
konstrukeji 20--609%;, ogélnego ciezaru skrzydia.

Pokrycie skrzydla w zadnym przypadku nie moze tracié statecznosci od
fciskania i Scinania przy obciazeniach dopuszezalnych. Wzdluz rozpigtosei oraz
cigeiwy skrzydla, grubogé pokrycia jest zmienna.

Laczenie blach pokrycia dokonywane jest przy pomocy szwdw nitowych
jednorzedowych i dwurzedowych, na odpowiednich elementach szkieletu
skrzydla. Polaczenia nitowe dziela sie na polaczenia na zakladke ze sfazowana
krawedzia (rys. 3-58a), na zakladke (rys. 3-58b), na styk (rys. 3-58¢) oraz na
zakladke z podcinkg (rys. 3-58d). Polaczenia na zakladke powoduja duzy opdr,
dlatego tez stosowane sa rzydko. Podzialka nitéw powinna zapewniaé statecz-
nosé fciskanego pokrycia miedzy nitami. Wynika to z warunku ¢ < 258.

Rys. 3-58. Spoesoby laczenia pokryeia

W ostatnim okresie czasu zaczeto laezyé pokrycie ze szkieletem odpowiedni-
mi klejami i zgrzewaniem. :

Na samolotach o duzych predkodeiach lotu przekraczajacych 2 Ma, po-
krycie wykonane z duraluminium staje sie nieuzyteczne na skutek obnizania
sie jego mechanicznych wlasnodei podezas nagrzewania aerodynamicznego.
W zwiazku z tym na samolotach odznaczajacych sie duzymi predkodciami
stosowane jest pokrycie wykonywane ze stopéw tytanu lub pokryecie wielowar-
stwowe wykonywane ze stali.

Urzadzenia przeciwoblodzeniowe

Podezas lotu samolotu, przewaznie na duzych wysokogeciach, przechlodzone
czasteczki wody zetknawszy sie z jego chlodna powierzchnig osiadaja na niej
tworzac warstwe lodu, Oblodzenie wystepuje przewaznie w czasie lotu samo-
lotéw w zimnych warstwach atmosfery nasyconej wilgocia.

Szczegdlnie intensywnie ulegaja oblodzeniu krawedzie natarcia skrzydla
i usterzenia w temperaturze od 0 do —8°C (273--265°K), podezas lotu w chmu-
rach, gestej mgle lub strefie deszczu spadajacego z gérnej cieplejszej warstwy
powietrza.w dolna ochlodzong warstwe.

Osiadanie lodu nastepuje bardzo szybko i rozprzestrzenia sie wzdluz cie-
ciwy skrzydla na znaczna glebokoéé. Gruboéé lodu na przednich krawedziach
moze dochodzi¢ do 5--8 cm.

Tworzacey sie 16d na przednich krawedziach skrzydla ujemnie wplywa na
normalny oplyw powietrza wokdl skrzydia, pogarsza stateczno$é samolotu
i moze doprowadzi¢ do jego uszkodzenia.
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Istniejg trzy sposoby przeciwdzialajace zjawisku oblodzenia. Do nich nale-
#3: cieplny, chemiczny 1 mechaniczny.

Cieplny sposéb stosowany jest obecnie najezesciej. Polega on na doprowa-
dzaniu przy uzyciu odpowiedniej instalacji ciepla do przedniej krawedzi
skrzydla i usterzenia. Cieplo to ogrzewa pokrycie. Do ogrzewania wykorzystuje
sie albo gorace powietrze, albo prad elektryczny.

Na rys. 3-59 przedstawiony jest powietrzno-cieplny schemat instalacji
przeciwoblodzeniowej. Gorgcee sprezone powietrze tloczone jest za pomoca spre-
zarki silnikowej. Zewnetrzna powierzchnia przedniej czesci ogrzewana jest

Rys. 3-59. Polmontazowy schemat urzadzenia przeciwoblodzeniowego

I— chwyt gorgeego powietrza podawanego od sprezarki silnika, 2 — skrzydiowe nagadki wylotowe, 3 — otwory wy-
lotowe powietrza, ¢ — nasadki wylotowe usterzenia

przez gorace powietrze, doprowadzane odpowiednimi przewodami, wykonany-
mi z blachy falistej i pokrycia. Ruch goracego powietrza wewnatrz przedniej
krawedzi skrzydla pokazany jest strzalkami.

Na rysunku 3-60 przedstawione jest elektrotermiczne urzadzenie przeciw-
oblodzeniowe skrzydla i usterzenia, ktére stanowi konstrukeje wielowarstwo-
wa. Prad elektryczny doprowadzany jest przy pomocy specjalnych prowadnic
do warstwy przewodzacej prad, ktéra odizolowana jest od pokrycia szklang
tkaning.

Chemiczny sposéb przeciwdzialajacy oblodzeniu polega na tym, ze po-
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wierzchnie ulegajace oblodzeniu pokrywane sa warstwa specjalnego plynu
przeciwoblodzeniowego, ktéry zamarza tylko w do$§¢ niskich temperaturach.
W celu niedopuszezenia do jego zmywania przez krople wody lub zdmuchiwa-
nia przez strumienie powietrza, na przedniej krawedzi skrzydla przymocowuje
sig odpowiednig nakladke z materialu porowatego (np. skéra) przesyconego
plynem.

Mechaniczny sposéb walki z oblodzeniem polega na odlupywaniu lodu
z powierzehni i odrzucaniu go na bok. Urzadzenie przedstawione na rysun-
ku 3-61 stanowi gumowy pancerz na przednich krawedziach skrzydla i uste-
rzenia. Pancerze te maja wewnatrz odpowiednie komory, do ktérych po kolei
doprowadzane jest sprezone powietrze. Komory zwigkszajac swa objetodc
lamia tworzacy sig 16d.

Rys. 3-60. Elektrotermiczne urzadzenie przeciwoblodzeniowe
1 — wewnetrzne pokrycie duraluminiowe, 2 — cztery warstwy tkaniny z wlokna sgklanego, 3— warstwa ogrzewajgea,
4 — prowadnice miedziane, § — miedziane listwy lczace, 6 — zewngtrzne pokrycie aluminiowse, ¥ — dwie warstwy
tkaniny z wldkna szklanego, § — pokrycie, ¥ — tkanina szklana, 10 — pokryrie, 11 — warstwa ogrzewajaca

Rys. 3-61, Mechaniczne urzadzenie przeciwoblodzeniowe

1 — pokrydie krawedzi natarcia skrzydia, 2 — wielokomorowa nakladka gumowa, 3 — komora érodkowa, 4 —— komory
bocgne, § — warstwa lodu
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Obcigzenia dzialajace na skrzydlo

Obliczenia. Rodzaje obciazen

Skrzydlo powinno by¢ obliczane na wszystkie przypadki obliczeniowe
przewidziane normami wytrzymalosciowymi.

Najbardziej ciezkie dla skrzydla okazuja sie przypadki 4,, A;, Bs, Cs, Ds.

W czasie lotu oraz podezas ladowania samolotu na jego skrzydlo dzialaja
nastepujace obciazenia (rys. 3-62): aerodynamiczne ¢, masowe pochodzace
od masy skrzydla ggs, masowe pochodzace od ladunku i zespoléw samolotu
rozmieszczonych wewnatrz skrzydla i na skrzydle Piq oraz obcigzenia po-
chodzace od pracy poszczegélnych zespoléw zwigzanych ze skrzydlem (pod-
wozia przymocowanego do skrzydla, ciagu zespolu napedowego itp.).

4z

Lttt A gy

S N e
Gskez
Prodw VB2V P podw
12 nap \/ % map
Reakefe kadluba
Rys. 3-62. Obeigzenia dzialajace na skrzydio

Obcigzenia aerodynamiczne i masowe skrzydla wystepuja jako rozlozone.
Masowe obciazenia pochodzace od ladunkéw zedrodkowanych oraz obciazenia
pochodzace od podwozia i zespolu napedowego wystepuja jako skupione
1 przylozone w wezlach mocujacych odpowiednie cigzary i zespoty.

Obcigzenia aerodynamiczne

Wartosé obliczeniowej sily noénej dzialajacej na skrzydla w locie krzywo-
Iiniowym oblieza sie wedlug wzoru:

JR .
onhlzg'ndup'\’:ﬂzalnz'g'?—2 - [kG: N] (1)

gdzie:
@) — ciezar samolotu w locie,
Taop — Wspblezynnik przeciazenia dopuszezalnego,
cmll}m — wspélezynnik sily noénej skrzydta,
p-V2
2
8§ — powierzchnia skrzydla,
v — wspolezynnik bezpieczenstwa.
Wezmy na przyklad wycinek (pasek) powierzchni skrzydla wzdluz jego
rozpigtodei (rys. 3-63) i okreslmy dzialajace na skrzydlo obciazenie biezace g..
ktére bedzie sie réwnalo

— cisnienie predkosci (dynamiczne),

P
¢z = Czprzekr Swye* £ D) o'
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gdzie ;
C2przekr — WspGlezynnik sily noénej rozpatrywanego przekroju skrzydla,
Swye — powierzchnia rozpatrywanego wyecinka.

Poniewaz
Syye =c¢:1=¢
Zatem
JFE
Q’z=ﬂzprzekr'o'p 2—‘\" (2
Obciazenie biezace obliczamy w kG/m (N/m). W nastepnym przekroju g,
p-V?

-y gtano-

bedzie sie réznilo na skutek innej wartosei ¢.przerr 1 ¢, poniewaz

X\\‘.‘.‘Iﬁhmk

T

2

Rys. 3-63. Wyznaczanie obeigZenia biezqeego (ciaglego) dzialajacego na skrzydlo

wi stala wartosé dla wszystkich przekrojéw. Mozemy zalozyé w przyblizeniu,
%€ Czprzekr =~ CONSt = g2, Wiedzac ze wzoru, ze

A 2 'Q‘ﬂdop
Czgkrz — S—p—i}g“‘

i podstawiwszy wartosé ¢.sirz do wzoru (2) otrzymamy po skréceniu

o Q'f’;‘li’l’_'i.c (3)

Oznacza to, Ze obciazenie biezace proporcjonalne jest wzgledem cigciwy
skrzydla.

W skrzydlach o ksztalcie trapezu i zbieznoéci n dochodzacej do 3 oraz skosie
y dochodzacym do 60°, wzdér (3) daje wartosei ¢, ktore nieznacznie réznig sie
od dokladnych.

W obliczeniach orientacyjnych dla skrzydel delta mozna uwazadé, ze g, ~
~z const. Przy tym

“Ngop 'V
P Q_é‘.bPL
gdzie b — rozpietosé skrzydta.
Obciazenie biezace g, skierowane jest prostopadle do wektora predkosei
lotu (podobnie jak i sila noéna P;).
Nalezy pamietad, ze istnieje jeszeze druga skladowa calkowitej sily aero-
dynamicznej — sita oporu czolowego Pg.
Oznaczmy obliczeniowy biezacy opér czolowy przez ¢z i znajdzmy rzuty
biezacych sil gz, ¢: na of n (rys. 3—64) prostopadla do cieciwy*).
*) Obeiazenia skrzydia w plaszezyZnie cieciw nie rozpatrujemy, poniewaz obeiazenia w tej
plaszezyinie sa stosunkowo nieduze, a sztywnosc dosé znaczna.
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Otrzymamy wéwcezas
(n = ¢z COSOU—+(z-Sina*)
Dla malych katéw, jakimi sa katy natarcia, mozna zalozy¢, ze:

sina~~0, cosa=sl
Wowezas

In=={:

Rys. 3-64. Okreélenie ¢,

Polozenie punktu przylozenia ¢, wzdluz cigciwy, tj. polozenie srodka parcia
dla predkosci poddzwiekowej oblicza sie jak wiadomo za pomoca nastepuja-
cego wzoru:

Tgp = — M . (4)
Cz
gdzie c¢yr — wspélezynnik momentu skrzydta.
Wartosé ¢, bierze sig¢ odpowiednio do rozpatrywanego przypadku.
Wipétezynnik cpr oblicza sig w zaleznosci od ¢, wedlug krzywej otrzymanej
w rezultacie dmuchan (rys. 3-65). Dla predkosci naddzwiekowych gy == 0.5 ¢.

¥ i
4 o

Hin = :
l:“fp 2 |

Rys. 3-65. Okreslenie polozenia érodka parcia

Jezeli w kilku przekrojach skrzydla oznaczymy polozenie srodka parcia i otrzy-
mane punkty polaczymy, to otrzymamy linie bliska prostej — linie srodkéw
parcia.

Obciazenia masowe. Obeiazenia podezas ladowania

Z przedstawionych wyzej pojeé wiadomo, ze przy locie krzywoliniowym
podezas ladowania obcigzenie obliczeniowe pochodzace od zespolu lub ladun-
ku wynosi:

7, Piaa = Qraa - Nob1 (5)

*) Kat zawarty miedzy prostopadia do cieciwy n i g; réwny jest ¢, poniewaz jego rariona
sg wzajemnie prostopadle do cigeiwy i kierunkn predkosei.
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dzie:
b Q1aqa — ciezar ladunku (np. podwozia, silnika, uzbrojenia itp.),

nop1 — obliczeniowy wspdlezynnik przecigzenia.

Obciazenie masowe (sila bezwladnodci+-cigzar) skierowane jest w strone
przeciwlegla wzgledem przyspieszenia, tj. w strone przeciwlegla wzgledem
obcigzen aerodynamicznych i przylozone jest w §rodku cigzkodci ladunku.
Masowe biezace sity skrzydla ggq, rozkladaja si¢ podobnie jak ciezar skrzydla.
Mozna uwazaé¢ w przyblizeniu, ze cigzar skrzydla rozklada sie wzdluz rozpie-
tosei proporcjonalnie do cigciw,

W takim przypadku obciazenie biezace sit masowych skrzydia gsir, bedzie
si¢ przedstawialo

=1, -v e
%krzzgs—h;—zk;o_p‘—“c (5)

gdzie Qgirz — cigzar konstrukeji skrzydta.

Punkt przylozenia obcigzenia biezacego ¢sir znajduje sie w drodku cigzkodei
przekroju skrzydla, tj. w odleglodei 40--509, cigeiwy skrzydla od krawedzi
natarcia, Tgogz ~ (0,4=-0,5) c.

Podczas ladowania samolotu sity dzialajace na podwozie przenoszone sa
przez wezel zamocowania na konstrukeje skrzydla. Jednoczesnie na skrzydlo
dzialaja obcigzenia masowe i nieznaczne obciazenia aerodynamiczne. Sity
masowe obliczane sa tak samo jak poprzednio za pomoca wzoru (5)

Prag = Qraq - Mont
gdzie ney — wspélezynnik obliczeniowy przeciazenia odpowiedniego przypad-
ku ladowania.
Nastepne rozpatrywanie obeigzen i wytrzymalodei skrzydia bedzie si¢ odby-
walo dla przypadku w czasie lotu.

Sporzadzanie wykresow sil poprzecznych

Do obliczeri przekroju na $cinanie, zginanie i skrecanie, niezbedna jest
znajomosé dzialajacych w nim: sily poprzecznej 7', momentu zginajgcego M,
i momentu skrecajacego M. Rozpatrzmy jedno skrzydlo jako belke wsporni-
kows, zamocowana w kadlubie wzdluz przekroju zebra przykadlubowego®).
Rozlozone obcigzenie na odeinku kadluba odnosimy do kadluba.

Wykresy T' i M, bedziemy wykonywaé dla réznicy

q = Gz—Gskrz :

Wstepnie wykonujemy wykresy biezacych obciazen ¢; i guo, wzdluz roz-
pietodci polowy skrzydla, wziawszy wartosci cigeiw ¢ dla przekrojéw skrzydla
przy kadlubie, konea i kilku pofrednich. Majac te dane wykonujemy wykres
q (rys. 3-66).

Dla skrzydel skosnych wykres ¢, a takie wykresy @, Qua, My, Mg1aqa do-

godnie wykonywaé wedlug rzeczywistej diugodei skrzydia a wzdluz jego
osi. W tym celu zémieniamy w przyblizeniu skrzydlo skosne na réwne pod

wzgledem wielkodci skrzydlo proste (rys. 3-67a) i rozkladamy obciazenie wzduz
dlugosdci %, gdzie y, — kat skosu skrzydla wzdluz jego osi.
0

*) Jest to rownoznaczne dla pracy skrzydla w czasie rozpatrywania calego plata, jako belki
o dwoch podporach (rys. 3-62).
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Rys. 3-66. Wykresy obeiazed skrzydla

Rys. 3-67. Rozklad obeiazen ciaglych na skrzydlach o réznych obrysach



W tym przypadku wartosci obeiazen biezacych obliczamy za pomoca na
stepujacych wzoréw:

q: = L-”ﬂop.vc-Goﬁixa (3
8
“Rdop -V .
Qekrz = Qakrz 5 dop € COSYo ( 4
q = Qz—skrz

Dla skrzydla skosnego bez zalamania w rzucie poziomym zestawu elemen
téw podtuznych szkieletu, postepujemy podobnie jak przy skrzydle prostyn
(rys. 3-67b — linie ciagle). Natomiast dla skrzydla delta z zalamaniem w rzucic
poziomym zestawu elementéw podhuznych szkieletu postepujemy tak jak pray
skrzydle skosnym (rys. 3-67b — linia przerywana).

Nastepnie wykonujemy wykres sil poprzecznych 7' pochodzacych od rozlo
zonych obciazen ¢ skrzydla prostego (rys. 3-66).

W przekroju 1 sita poprzeczna réwna sie sumie wszystkich sil rozmieszezo
nych po prawej stronie przekroju 1. Elementarna sita po prawej stronie prze
kroju I przedstawia sie nastepujaco:

"

gdzie:
db — element dlugoséci skrzydla,
¢ — zmienne obciazenie biezace.
Suma elementarnych sit dzialajacych po prawej stronie przekroju [ bedzie
wynosila

b
Ty= [q-db (6)
0

Calkowanie wykonuje si¢ od poczatku obliczania b (przekréj na koricu
skrzydla) do przekroju 1.
Analogicznie

by
T, =fqr-d’b itd.
(i}

Calke (6) wygodnie jest obliczaé sposobem wykre§lno-analityeznym, jako
pole wykresu ograniczone krzywa i rzednymi ¢ przekroju na koncu skrzydla
(b = 0) 1 w rozpatrywanym przekroju I (b = b,) z uwzglednieniem skali wykre-
su. Zasada ta znana jest z matematyki.

W praktyce pole wykresu wygodnie jest mierzy¢ sprowadzajac szukane
pole do pola trapezu. Skale stosuje sie w ten sposéb, Ze przy obliczaniu pola
powierzchni wykresu podstawe trapezu bierze sie w metrach zgodnie ze skalg
dlugosei wykresu ¢, a wysokodé trapezu bierze sie w kG/m (N/m) zgodnie
ze skala ¢.

Okresliwszy w ten sposéb wartosei T' w kilku przekrojach skrzydla, odkla-
damy je od osi odcietej w wybranej skali i faczac konce odeinkdw ciagla krzywa,
otrzymujemy wykresy sil poprzecznych 7' pochodzacych od obciazen rozlozo-
nych. Wykresy sil poprzecznych T'yq pochodzacych od skupionych masowych
sit wykonuje sie wedlug zwyklych zasad omawianych w opracowaniach o wy-
trzymalodci materialdw, tj. kolejno sumuje sie wszystkie sily po jednej stronie
przekroju.
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Przyklad wykonywania wykreséw Tiaq przytoczony jest na rys. 3—66. Znak
wykresu T'1yq przeciwny jest znakowi wykresu sit poprzecznych T' pochodzacych
od obciazen rozlozonych.

Sporzadzanie wykreséw momentéw zginajacych

Z opracowan o wytrzymalosei materialéw znane nam jest twierdzenie
Zurawskiego. Mianowicie pochodna momentu zginajacego M, wzdluz diugosci
belki daje sile poprzeczna, tj.

dM,
=
Stad
dM, = T-db
oraz
b
My—= j T .db (7)
L] "

Tak wige wartoé¢ momentu zginajacego w przekroju skrzydla moze byé
otrzymana droga calkowania wykresu sil poprzecznych 7 w granicach od
przekroju konca skrzydla do przekroju rozpatrywanego.

Analogicznie jak w poprzednich obliczeniach calkowanie zamienia sie,

b
obliczeniem odpowiednich pdél wykresu 7. Calka’ [ T-db jest polem wykresu
U]

ograniczonym krzywa i rzednymi T' przy b = 0, b = b,. Okreslanie skal wykre-
su T' wykonuje sig tak samo, jak bylo to przedstawione wyzej, tj. przy oblicza-
niu pola wykresu podstawe trapezu bierze si¢ w metrach, a §rednia wysokosé
trapezu w kilogramach zgodnie ze skala 7'. Dokonawszy takich obliczen dla
kilku przekrojéw otrzymujemy wartosé M, w tych przekrojach, wedlug ktérych
sporzadzamy wykres My (rys. 3-66). :

Wykres momentéw zginajacych pochodzacych od sit masowych Myiaa
moze byé wykonany za pomoca calkowania wykresu 7T'iq. Bedzie on mial
szereg odeinkdw z zalamaniami w miejscach przylozenia sit masowych. Prosciej
‘wykres ten mozna otrzymadé poprzez obliczenie sumy momentéw znajdujacych
sie z prawe] strony przekroju dla kilku przekrojéw.

Na przyklad dla przekroju skrzydla przy kadlubie

przykadlb B! it
Mﬁl&d '_'Plaﬁl b+Plad2'b

Wykres Mgiaq przedstawiony jest na rysunku 3-66. Znak wykresu przeciw-
ny jest znakowi M, pochodzacemu od obciazen rozlozonych. Wykresy 7' 1 M,
dla skrzydet skoénych i delta sporzadza sie analogicznym sposobem (patrz
uwagi dotyczace sporzadzania wykresu gq).

Srodek sztywnosci. 0% sztywnosei

Rozpatrzymy zginana belke o przekroju prostokatnym z obciazeniem
lezgcym w plaszezyznie symetrii przekroju (rys. 3-68a) i poza nia (rys. 3—68b).
W przypadku b ma miejsce skrecanie belki — w odréznieniu od przypadku a.

Przy tym skrecanie bedzie nastepowalo wzgledem punktu 0, lezacym na prze-
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cieciu dwéch osi symetrii przekroju i moment skrecajacy moze by¢ okreélony
na podstawie zaleznosci

Ms=P.d

gdzie d — odleglosé od linii dzialania sily do punktu 0.

Z tego wynika, ze réwniez w przekroju skrzydla znajduje sie punkt, wzgle-
dem ktorego nastgpuje skrecanie skrzydla. Sily przylozone w danym punkcie
nie wywoluja skrecania skrzydla. Taki punkt nazywany jest srodkiem sztyw-
nosci przekroju®). Linia zaé przechedzaca przez érodki sztywnosei poszezegdl-

a

Rys. 3-68. Okreélenie érodka sztywnosei belki

nych przekréjéw skrzydla wzdluz jego rozpigtosci nazywana jest osig szatyw-
noéei lub linia §rodkéw sztywnodei. Na rysunku 3-68¢ pokazano odksztalcenie
skrzydia przez sile przylozona w érodku sztywnoéci, a na rysunku 3-68d —
przez sile przylozona poza érodkiem sztywnodei.

Polozenie $rodka sztywnodeci zalezy od sztywnosei dzwigaréw ($cianek
wzdluznych). Przy jednakowych ich odksztalceniach (ugieciach, przesunieciach
pochodzacych od scinania) skrzydlo nie bedzie ulegalo skrecaniu, a sita bedzie
przylozona w érodku sztywnofci. Jednak w celu otrzymania jednakowych
odksztalcenn przy réinej sztywnosei diwigaréw pozadane jest, aby sila byla
przylozona w poblizu najbardziej sztywnego diwigara. Zatem érodek sztyw- -
nosci powinien by¢ przesuniety w kierunku najbardziej sztywnego dzwigara.

Potozenie §rodka sztywno$ci przekroju skrzydla w przyblizeniu oblicza sie
za pomoca nastepujgcych réwnan**).

Dla dwudZzwigarowego skrzydla prostego (rys. 3-69a) oraz dla dwudZzwigaro-
wego skrzydla skoénego w odleglosci > d od przekroju BC' (rys. 3-69b).

len
o, AR
* Jm‘z‘i‘leln (8)
Boso Jpex
Jorz+Jiym

gdzie Jprz, Jiyin — momenty bezwladnosei dZzwigara przedniego i tylnego.

*) Nazywany jest on takze érodkiem zginania przekroju.
**) Podane sa bez wyprowadzenia.
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Dla dwudzwigarowego skrzydla skoénego (delta) w przekroju BC (rys.
3-69b). ;

et Jiyin - (1454 )
Jprz ‘bl‘l‘Jtyln(]-‘l‘bl)
Jprz'bk+Jtyln(1+bk)
5 _%.Eﬁ’ﬂ =
siny  tgy

gdzie y — kat skosu skrzydla wzdluz linii jednej czwartej cigciw.

Na odcinku o dlugosci d od przekroju BC linia $rodka sztywnosei moze by¢
w przyblizeniu otrzymana poprzez plynne polaczenie linii srodka sztywnosci
odcinka zakreskowanego (rys. 3-69b), ze srodkiem sztywnosei w przekroju BC.

a 4

Szt

oot

Rys. 3-69. Okreélenie frodka sztywnosei skrzydla prostego 1 skoénego

Dla jednodzwigarowych prostych i skodnych skrzydet érodek sztywnosci znaj-
duje sie na osi dzwigara.

Dla pélskorupowych skrzydel prostych i skoénych polozenie srodka sztyw-
nosci oblieza sig za pomocy wzoréw (8) i (9), w ktérych w miejscu momentéw
bezwladnosei J diéwigaréw figuruja pola przekrojow F Scianek dzwigaréw
(scianek wzdluznych).

Jezeli brak jest jeszeze danych odnoénie momentéw bezwladno$ci i po-
wierzchni Scianek diZwigaréw (np. w okresie wstepnego projektowania), to
mozna zakladaé, ze moment bezwladnodci dZzwigara jest proporcjonalny do
kwadratu jego wysokogci H?, a powierzchnia écianki — do wysokodci dZzwigara
H. \géwczas do wzoréw (8) i (9) podstawiamy H* w miejsce J oraz H w miej-
Bce I,

Sporzadzanie wykresu momentéw skrecajacych

Oznaczmy ramie biezacej sity ¢. (tj. odleglodé migdzy Srodkiem parcia
a srodkiem sztywnosci w danym przekroju) przez asrszt, @ ramie biezacej sily
Gskrz (tj. odleglo$é¢ miedzy srodkiem ciezkoéei a Srodkiem sztywnosci) przez
¥irszt- Nazywajac moment skrecajacy dzialajacy na jednostke dlugosci skrzy-
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dia biezacym momentem skrecajacym m, [kG-m/m]*), otrzymamy schemat
skrecania skrzydla przedstawiony na rys. 3-70.

Ms = §z - Térgzt +Yskrz * - (10)

Rys. 3-70. Biezace momenty skreeajace pochodzace od obeigzen aerodynamicznych

Z obliczonych w ten sposéb wartosci ms dla kilku przekrojéw sporzadzamy
wykres biezacych momentéw skrecajacych ms (rys. 3-71)**). Moment skreca-
jacy dM,, wywolany w ktérymkolwiek przekro;u skrzydla przez biezacy mo-
ment skrecajacy dzialajacy na dlugoéé db, moze by¢ obllczony Ze WZOTU:

di-u—s — ?ns db

Zatem calkowity moment skrecajacy w przekroju I réwny sumie wszystkich
momentéw skrecajacych na jednej stronie od rozpatrywanego przekroju

wynosi
by
Mg= f s - b (11)
0

Calke te oblicza sie tak samo jak i poprzednie — sposobem wykres§lno-anali-
tyeznym, jako pole wykresu ms od konca skrzydla do rozpatrywanego prze-

nas 5
M Wykres mp Metad = “’fad; Aigly f&ﬂdz Kisely

5 s tady =-Fads X5 sty
nds S
2| 1 "
r — |

—— b Hstagy =Frady Xs szt
M Wykres Mg

1y W, y/(f"&i‘ M v lad

Mgz Msr

Rys. 3-71. Wykres biezacych momentdw skreeajacych

kroju (sposéb postlugiwania sie przy tym skala podobny jest do omdéwionego
wyzej).

Nastepnie obliczamy M, w kilku przekrojach i sporzadzamy wykres M.
Umawiamy sie przy tym odnognie reguly znakdw, mianowicie, jezeli moment
skreca skrzyd{o zwiekszajac kat natarcia, to uwazamy go za dodatni i odwrotnie

Moment skrecajacy w rozpatrywanym przekm]u zalezny od skupionych.
obciazen masowych, otrzymujemy jako sume momentéw wzgledem osi sztyw-

*) Skracanie jednostek dtugofei wymiaru wartosei m, nie jest celowe, poniewaz traci sie przy
tym fizyezne znaczenie biezgeego momentu skrecajacego.
%) Wykres ten (rys. 3-71) moze by¢ sporzadzony jako dalszy cigg wykreséw z rys. 3-66.

204



nosei wszystkich sit rozmieszezonych po jednej stronie przekroju. Znaki mo-
mentow — tak jak poprzednio.

Oznaczajac ramig sily wzgledem osi sztywnosei przez agrgzt (rys. 3-66),
otrzymamy wyrazenie momentu skrecajacego pochodzacego od skupionych
obcigzetr masowych u nasady skrzydla.

nas i 4 z
M skes=—Praar Tsrazs 1+ Praa s Torente

Sporzadzanie wykreséw sumarycznych

Otrzymawszy przytoczone wyzej wykresy obliczeniowe 7', My, M pocho-
dzace od obciazeni rozlozonych i skupionych mozemy sporzadzi¢ wykresy
sumaryezne.

Ty =T4Ta

Moz = My+Mgaa (12)
ﬂfs}: == 11’[3+Mala.d

Sumowanie wartosci T, M,, M; wykonuje sie z uwzglednieniem znakéw.
Sumaryczne wykresy przedstawione sg na rysunku 3-72.

’ HngBDm ”“[U]]]]m
rmﬂﬂlﬂl’?

b
A Il = ]
. Hytag == L

« " T

fz

Rys. 3-72. Wykresy sumaryeczne Tz, M,r, Msxz

Dla skrzydel skoénych i delta sposéb sporzadzania wykreséw M, nie rézini
si¢ od oméwionego wyzej.

Rozpatrzymy wladciwodci sporzadzania wykreséw dla jednodzwigarowego
skrzydla skoénego z zastrzalem wewnetrznym. Ograniczymy sie tutaj do
rozpatrzenia tylko obciazen aerodynamicznych ¢z.

Wykres ¢; wykonujemy dla osi déwigara, ktéra jest osia sztywnodei (rys.
3-73). Z réwnowagi dzwigara znajdujemy reakeje kadluba R, i reakcje gléwnej
belki 5. Moment sit aecrodynamicznych g, wzgledem osi sztywnosei rownowazy
si¢ reakejg kadluba R, w wezle 2, skad znajdujemy

5
f,;gz Wsr gzt dY'
el e
= bs-3 _

Rozpatrujac zastrzal wewnetrzny jako belke oparta na kadhubie i obeigzong
sitami R, i R, znajdujemy reakcje Rpastrs = —Ry -+ Rs.

Sporzadzamy yykres T, M, dla dzwigara i zastrzalu wewngtrznego oraz
wykres M; dla skrzydla (rys. 3-73).
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Relz-g

f Jamoloty

s podtuina

b

Rrastre

[T '

HTT h :N‘ Riys. 3-73. Wykresy dla skrzydla skoénego
- | Ty s z zastrzalem wewnetrznym

Obliczenia wytrzymaloSciowe przekroju skrzydia.
Obliczanie Zeber

Obliczanie przekroju skrzydla dzwigarowego

Przekrdj skrzydla samolotu obeiazony jest sila poprzeczng T przylozona
do §rodka sztywnosci przekroju oraz momentem zginajacym M, i momentem
skrecajacym M. Sila poprzeczna obciaza §cianki dzwigardw, ktdre pracuja na
naprezenia styczne. Moment zginajacy obcigza pasy dzwigaréw silami poosio-
Wymi, przy czym pasy pracuja na naprezenia normalne. Skrecanie wywoluje
naprezenia styczne w obrysie utworzonym ze §cianek dzwigaréw i pokrycia
miedzydzwigarowego*). Rozpatrzmy pokrétce wyszezegSlnione wyzej na-
prezenia.

aq
o Jdszt
a~=h
!

Rys. 3-74. Obciazenie przekrojuskrzydla dwudzwigarowego

Oméwmy sposdb obliczania skrzydla dwudZwigarowego, prostego, skodnego
lub typu delta, ktérego przekréj pokazany jest na rysunku 3-74q. Przede

*) W celu uproszezenia zadania, pracy pokrycia krawedzi natarcia ngskrecenie nie bierzemy
pod uwage.
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wszystkim rozlézmy sile poprzeczna 7' i moment zginajacy M, na diwigar
przedni i tylny. Poniewaz sila 7' przeniesiona jest do érodka sztywnosci prze-
kroju*), to rozkladajac ja na diwigary otrzymamy

b
Ton=T-23  Tim=T= (13)

gdzie:
T'prz — sila poprzeczna wystepujaca w dZzwigarze przednim,
Tiyin — sila poprzeczna wystepujaca w diwigarze tylnym.
Wartodci ¢, b charakteryzujace polozenie §rodka sztywnofei, otrzymujemy
ze wzoréw (8) i (9). Rozklad M, i T' na dzwigary jest jednakowy, tj.

b
Mprz = M'y'?; Mtyln=Mv'% (14)

Sila poosiowa N w pasie diwigara
M,
N=4"%
235
gdzie h — odleglo§¢ miedzy érodkami cigzkosei przekroju poprzecznego pasow
dzwigara (rys. 3-39).

Oznaczywszy przez H wysokoéé dzwigara (lub wysokoéé profilu w miejscu
ustawienia dZwigara) i przyjawszy kb ~ 0,95 H, otrzymamy

-Mm . i
0,95 ; Hprz 5 Ntyln - :l: 0,95 'thlﬂ

Podzieliwszy sile N dzialajacg w pasie dzwigara na pole przekroju poprzecz-
nego I' dzwigara, otrzymamy naprezenie normalne

l\rprz =+ (15)

N
0= < Ou (16)

Otrzymane naprezenia w pasie Sciskanym (tak samo jak i w rozciaganym),
poréwnujemy z oy, poniewaz pas fciskany wzmocniony jest w dwéch plaszezyz-
nach, dzieki czemu nie traci on statecznodci.

Naprezenia w $ciance dzwigara okresla sie jako stosunek sity 7' do po-
wierzchni przekroju cianki dZzwigara. Na przyklad dla dzwigara przedniego

e Tprz Tprz -
N R 0,00 Hoy - 0yr (17)

Naprezenia pochodzace od skrecania w obrysie cienkociennym znajduje-
my wedlug wzoru Bredta

M,

M=5 .5 (8

gdzie 8 — grubodé pokrycia (§cianki), dla ktérej okrefla sie naprezenie,
Poniewaz $cianka dZwigara obciazona jest naprezeniami stycznymi t
pochodzacymi od 7' i1 My, to

T=1r 4 ™ (19)

*} Dodajac moment skrecajacy.
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Sumowanie lub odejmowanie naprezen zalezy od kierunku momentu skre-
cajacego. Jak wynika z rysunku 3-74b, na §ciance dZwigara przedniego napre-
zenia te odejmujg sie, zaé na fciance tylnego dZzwigara sumuja sie.

Naprezenia styczne t wystepujace w Sciankach dzwigaréw oraz w pokryciu
nie powinny przewyzsza¢ naprezen krytycznych.

iraniczne naprezenia styczne przyjmowane dla $cianki duraluminiowej
wynosza w przyblizeniu 1500 kG/em? (147 MN/m?2), a dla pokrycia duralumi-
niowego 1200 kG/em? (118 MN/m?), przy uwzglednieniu pracy pokrycia na
naprezenia normalne.

Jezeli wezmiemy dZwigar kratownicowy i gdy bedziemy rozpatrywaé go
jako belke z pasami rownolegltymi*), otrzymamy sﬁy wystepujace w stupkach
(rys. 3-75a) i zastrzalach (rys. 3-75b)

Ty

Na="Ts;" N =
8 ) Zastrz COB 0.

Wytrzymalosé stupkéw i zastrzaléw powinna by¢ sprawdzona na rozcigga-
nie i wyboczenie podiuine, pod dzialaniem znalezionych sit.

Sity i naprezenia wystepujace w pasach dZzwigara kra.towmcpwego okresla
sie tak samo jak dla diwigara belkowego wedlug wzoréw (15) i (16).

a b

2 oo
Z A5tap ["3 1 8Nl

Rys. 3-75. Do obliczen dzwigara kratownicowego

Przyklad okreflania obeigZen i obliczania przekroju skrzydla diwigarowego

Rozpatrzymy przyklad obliczania sprawdzajacego przekroju dwudzwigarowego skrzydla
prostego. Obliczanie przeprowadzimy dla obeigzeri aerodynamicznyech przypadku A,.

Odciazenie bedgce wynikiem dzialania sil masowyeh uwzgledniamy w przyblizeniu, obnizajge
wartoéei obliczeniowe M, i T#) o 209%,.

Dane wyjiciowe (rys. 3-76, 3-77). Skrzydlo o ksztaleie trapezu w rzueie poziomym. Diwi-
gary rozmieszezone sg nastepujgeo: przedni rozmieszezony jest na 159, cieciwy, a tylny — 659,
cigeiwy. Wysokosé dzwigaréw jednakowa, wynoszaca 0,64 m; cimax = 1,4; odpowiadajacy
cyr = —0,35; odleglo&é miedzy Zebrami 400 mm; pokrycie duraluminiowe o grubosei Spoxr =
kG MD
= 1,5 mm; Oy.aswig = 120 e (IISO—N) rozpietodé skrzydla b = 20 m; cieciwy: cpas = 3,7 m,
Ckone = 1,85 m; pole powierzchni skrzydla § = 55 m®. Cigzar samolotu w locie @ = 11 000 kG
{108 000 N), Wspdlezynnik preeciazenia dopuszezalnego przypadku 4, @ n-‘i"p = 8; wspdlezynnik

bezpieczenstwa v = 1,5.
Sporzadzanie wykresodw. Okreflamy obeigzenie obliczeniowe.

Pop = Q-ni"l’-v = 11 000-8-1,5 = 132 000 kG (1 290 000 N)
Bierzemy 10 przekrojow skrzydla (w odstepach I-metrowyeh) i obliczamy dla kazdego prze-
kroju obeigzenie biezace g. Wartoéei cigeiw nalezy wzigé z rysunku 3-76.

Poy-e 132000
B e 2400+¢ [kG/m]
Otrzymane wartogci g, T' i M, dla réznyeh przekrojéw wzdlug rozpigtodei skrzydla zapisuje-
my w tablicy 3-1.

*} Wartosei M, nie obnizamy, poniewaZ sily masowe mogs jg nawet zwigkszy ¢,
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Rys. 3-76. Do obliezen przekroju skrzydla

5 b
Freekrg) skrzydia Freekdj déwigara

Materiat pasgw -t JOHESA

Granica wylrz by =12046/mm? i %
Fm’kmy Dapreecen paw ’ St ,é
dewigdra F-1600m, !_“-Lf_
Material Scignki -&‘ /'ET g

Rys. 3-77. Przekroj skrzydla i dzwigara,
Obliezanie obeig#zeri w przekroju skrzydia i dzwigara

14 — Knnstrukeja samolotow



Tablica 3-1

pm:k’mju L ETA 2 3 4 5 6 2 7 f| 8 0
¢[m] 3,7 340 | 320 | 8,08 | 2,88 | 267 | 246 |226 [205 |1,85
¢ [kG/m] 8 800 8 380 7 900 7 400 6 910 6 410 D910 | 5430 | 4920 | 4440
T [kG] 60 000 | 51300 43200( 35500 [ 28 400 | 21 700 | 15 500 | 9 880 |4 680 0
Mg[kG-m]| 238 000 [ 184 000 | 140 000 | 99 000 | 67 500 | 41 000 | 22 500 | 9 500 | 2 350 0

Wybrawszy podzialke g sporzadzamy wykres ¢ dla polowy rozpigtosci skrzydla (rys. 3-765).

W eelu sporzgdzenia wykresu sil poprzecznych T, przeprowadzamy calkowanie graficzne
wykresu ¢. Callkkujac wykres T' otrzymujemy wartosei M. Nastepnie wybrawszy podziatki T 1 M,
sporzadzamy wykresy (patrz rys. 3-76e, d).

Biezacy moment skrecajacy réwna gie

My = @ *Tdr szt

gdzie @y ¢y — ramie obeigzenia wzgledem &rodka sztywnodei.
Poniewaz wysokosé dzwigaréw jest jednakowa, w zwigzlku z tym érodek sztywnoéei znajduje
sie w édrodku miedzy dzwigavami, tj. w odlegloei od noska przekroju rownej

0,85-6—0,15-¢
e

0,15-¢- =0,4-¢
Srodek parcia znajduje sie w odleglodei od noska przekroju réwnej

c‘l.c_ 0,35
ez 1,4

e = 0,25-¢
woWezas
Lgrggy = 0,4:¢—0,25-¢=0,15-¢
my = 0,15-¢c-g

Z kolei wyniki obliczeni m; i M zapisujemy w tablicy 3-2.
Tablica 3-2

|
m:;:oju 0 [ 1 2 3 4 5 6 7 8 9
|
e[m] 3,7 349 | 3,29 3,08 | 4,88 |267 | 246|226 |205 | 185
g[kG/m] 8 880 8 380 7 900 T 400 6910 | 6 410 5910 5430 | 4 920 | 4 440
my[kG-m/m]| 4930 4 390 3 900 3 420 2980 | 2570 2180 1840 | 1520 1 230
M [kG-m] 26 000 | 21 500 | 17100 | 13600 | 10300 | 7470| 5070| 3 080 | 1 365 0

Wybrawszy podzialke ms sporzadzamy wykres (rys. 3-76e).

W celu sporzadzenia wykresu momentu skrecajacego M, preeprowadzamy grafiezne calko-
wanie wykresu ms.

Wybrawszy podzialke M, sporzadzamy wykres (rys. 3-76f).

Obliezenie przykadlubowego przekroju skrzydla na zginanie. Schemat przekroju skrzydla
pokazany jest na rysunku 3-77a. Obeigzenia bierzemy z wykresu M, (rys.'3-76).

Rozkladamy M, na dzwigary. Poniewaz srodek sztywnogei dzieli odleglodé miedzy déwigarami

M, 2: 0

na dwie polowy, to Myr, = Miym = T’ = 38200 = 119 000 kG -m (1 170 000 N -m).

Znajdujemy sity N w pasach déwigara, kitore dla przedniego i tylnego déwigara réwnaja sig

My, Misin 119 000

0,95 Hpry 4 0,95Hu1n 0.8 5,95-0,54

Nprz = Niyin = 0,8+ = 185000 kG (1815 000N)
Wspdlezynnik 0,8 uwzglednia odeigzenie przez sily masowe.
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Znajac wartodé sily dzialajacej w pasie diwigara, okreSlamy naprezenie w pasie diwigara
(rys. 3-T7Tb).
N 185 000

U Pt b e 2 N/me
C=— 1800 115 kG /mm? (1130 MN/m?) < 6w

Obliczenie przykadlubowego przekroju skrzydia na skrecanie i fcinanie. Zakladamy, zo
moment skrecajacy przejmowany jest przez obrys abed (rys. 3-77a).
Fy==54-185 = 10 000 em®
My 2600000
2-Fy-Bpoier 2:10000-0,15
Poniewa# &rodek parcia znajduje sie w przodzie przed érodkiem szbtywnosei (rys. 3-77a),
to naprezenia wystepujace przy feinaniu, ktére pochodza od sily poprzeecznej i skrecania sumuje
eig na przednim déwigarze, a odejmuje na tylnym
M, Tprz 2 600 000 30 000
T T o 1 = S il S TS
Tpre 2. Fy 8pry = 0,95 Hpry " Opr;  2°10000-0,5 +4 0,95-54-0,5
= 1200 kGfem? (118 MN/m?) < ¢fcien
SR M, 085 Ty 2600000 30000
BT D Py dtym | 095 Hyym 0y 2-10000-0,56 0,95-54-0,5
= 600 kG/em? (66,5 MN fm?) < 7',

Tak wieec obliczenie przypadku 4, wykazuje, #e dcianka tylna diwigara moze byé nieco
cienisza. Jednak wyprowadzenie to wymaga sprawdzenia réwniez innych przypadkéw obliczenio-
wych.

Tockr = = 870 kG/em?® (85,2 MN [m?) < T2,

Przyklad obliczania przekroju skrzydla pélskorupowego

Na rysunku 3-78 przedstawiono obeiazenie prostego skrzydla polskorupowego. Moment
zginajacy M, obecigza dwie plyty kesonu silami poosiowymi. Scinanie pochodzgee od sily po-
przecznej i skrecania skrzydla polskorupowego zasadniezo nie rézni gig od odpowiedniego obeig-

-

Plyly kesony

Rys. 3-78. Obeigzenie przekroju skrzydla polskorupowego

zenia skrzydla diéwigarowego. Dlatego tez obliczanie przekroju takiego skrzydla na sScinanie
i skrgeanie przeprowadza sie tak samo jak obliczanie skrzydla dzwigarowego za pomocg Wzorow
(17), (18) i (19).

Poosiows silg NV obeiazajscq plyty oblicza sig wedlug wzoru

M,
N= j':fj:_

gdzie h— odleglogé miedzy érodkami ciezkodei plyt kesonu, ktora moze byé przyjeta w przybli-
“zeniu jako 0,85 maksymalnej wysokodei profiln w danym przekroju.

Naprezenie wystepujace w plycie rozeigganej otrzymamy, gdy rozdzielimy sile N na pole

powierzchni plyty®). Naprezenia te powinny byé¢ mniejsze od granicy wytrzymadofei 6, materialu

*) Poszezegdlne elementy plyty wykopane sa z tego samego materialu,
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plyty
N N

Orogept = 7 — =
5 Froze EFmri‘ﬂ‘Fpod?-i-B's

< Ow (20)
gdzie:

2:'1",,“ — pole przekroju paséw diwigaréw lub deianek wzdluznych wehodzaeych w skiad
plyty rozeigganej,
Fpoar — pole przekroju podluznicy,
n — liezba podluinie,
B — szerokodd plyty kesonu,
8 — gruboddé pokrycia.

W celu okredlenia naprezeni w plycie Sciskane] nalezy wprowadzié wapolezynnik redukeyjny ¢
pokryeia, uwzgledniajacy utrate statecznosei przez pokrycie sciskane, tj. stopien udzialu pokrycia
w pracy skrzydla przy zginaniu*).

Otrzymane naprezenia poréwnujemy z naprezeniami krytycmyml podluznicy.

W ten sposbb otrzymujemy

N
E Fpns+75'Fpndl+'P'B’a

Ciécisk = = Okrpodt (21)

Wartosé wspolezynnika redukeyjnego ¢ brana jest z danych dodwiadezalnych odnoszacych
sig do plyt analogicznego typu jak rozpatrywana lub oblicza sie go w przyblizeniu wedlug wzorn

408
g ——%1 (22)

gdzie u— odlegloéé miedzy podhuznicami.

W pélskorupowym skrzydle skoénym i w skrzydle delta majacym zalamanie elementéw po-
dluznych w rzueie poziomym, jak bylo powiedziane wyzej, ma miejsce docigzenie tylnych ele-
mentéw podiuinych i odeinkéw pokrycia oraz odeigzenie przednich. Wykres rozkladu naprezen
normalnych g w przekroju u nasady skrzydla, pochodzgeych od zginania plyty skrzydla skosnego
pokazano na rysunkna 3-79z, Na wykresie tym pokazany jest rozklad naprezen oo = const bez

Fadituing oF Samaloly

T e

Rys. 3-79. Wykres rozkladu naprezen normalnych w przekroju u nasady skrzydia

o
uwzglednienia skosu, Na wykresie 3-70b dane sq przecinajgce sie krzywe zaleznodei o = EL
ok
@
od wzglednego polozenia punkin przekroju @ = 57k
Postugujae sig tymi krzywymi dla dowolnej wartosei z, znajdujemy 2, Gx i O} = G- Oup. Ovzy-

wiseie nalezy jednak wstepnie okredlié naprezenia o jak dla skrzydla prostego.
*y Zaklada sie, e w rozpatrywanym skrzydle sziywnosé pasa déwigata i podluimicy jest jednakowa.
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Przyklad obliczenia przekroju pélskorupowego skrzydla skofnego

Jako przyklad, rozpatrzymy obliczanie sprawdzajace przekroju u masady poélskorupowego
skrzydla skoSnego przedstawionego na rys, 3-80. Kat skosu wzdluz osi skrzydla y, = 35°, Wzgled-
na grubosé profilu u nasady g = 159%,.

Rozpatreymy rézne pod wzgledem wielkodei skrzydlo proste (linia przerywana na rys. 3-80)

7,4
O R e COS g = c0s35°

= 1,856 m, tj. o wymlars.ch przytoczonego wyzej skrzydia dwudiwigarowego (rys. 3-76). Dane
wyjéeiowe preyjmujemy te same co dla wspomnianego skrzydla dwudzwigarowego. Dlatego wy-
kresy T, M, M, pozostaja bez zmian (rys. 3-76).

Spos6b obliczania na skrecanie i fcinanie nie roZni gig od przedstawionego wyzej, dlatego tez
powtarzaé go nie bedziemy.

Z kolei oméwmy sposéb obliezania przekroju skrzydia u nasady na zginanie.

= 9 miecigeiwaeh: cpas = 4,52-008 35° = 3,7 m; Cpone = 2,26:00535° =

Fodfuz- Fas
== nea gzwigara
bl it ?
| e
g =
w/
t@\x
Y
/
=) =350
&; X J
e
£ \
. 5
S
=
| N

7400
Rys. 3-80, Obliczanie przekroju u nasady pélskorupowego skrzydla] skoénego

Najpierw obliczamy przekrd) skrzydla prostego.
Dane:
My = 210 000 kG -m (2 060 000 N -m, rys. 3-76d),
Cras = 3,32 m (rys. 3-76a),
h = 0,85-g = 0,85-0,15-3,32 = 0,424 m.

M, 0,8-210 000

= —_— = <108
N=08 % 0.424 396 000 kG (388-10% N)

Wspdlezynnik 0,8 uwzglednia odeigéenie przez sily masowe. Konstrukeja gornej (Sciskanej)
plyty kesonu ma nastepujace dane: grubosé pokryeia Spoxr = 1,6 mm odlegloéé migdzy podluz-
nicami w = 64 mm. Diwigar wykonany jest z duraluminiowego wytlaczanego ksztaltownika
PR 102-12 o polu przekroju #poqr = 3563 mm?; 6y = 40 kG/mm? (392 MN/m?) napreZenie kry-
tyczne iy = 28 kG/mm? (274 MN/m’). Liczba podluznie gornej plyty — 25. Pas déwigara wy-
konany jest z dwdch duraluminiowych wytlaczanych ksztaltownikéw o polu przekroju

Fagy = 2-865 = 1730 mm?

Sprowadzona powierzehnia plyty &ciskanej

Faprpt = 2+ Fagw+25- Fpon -+ Fpokr
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Wepdlezynnik redukeyjny ¢ pokryeia w przyblizeniu okredlamy jako
40-8 40-15
- -

3 T 0,94

Faprpy = 2-1730--25-3534-1660-1,5-0,94 = 14 650 mm®*

396 000

e o B 2 (265 2
Cok deisk 14 650 27 kG/mm?* (265 MN m?)

Rozeiggana plyta rézni sie od Sciskanej liezba podluznie zmmiejszong do 14,
Froze = 2-1730-4-14-353-4-1660-1,5 — 10 900 mm?

396 000

i S0Py 2 MN 'm?2
600" = 353 KG/mm? (356 MN/m?)

Gok roze =
Nastepnie znajdujemy korekeyjne wspélezynniki 6 (rys. 3-795) w celu okredlenia naprezen
w bardziej obeigzonyeh elementach tylnych (podiuznicach) skrzydla skosnego.
Dla & = 0, interpolujac otrzymujemy 65 == 1,6.
Zatem
Orseisk = 27°1,6 = 43 kG/mm? (421 MN/m®) > Oir poat
Gk roze = 36,3:1,6 = 58 kG/mm?® (568 MN/m?®) > oy

Z powyiszego wynika ze przekrdj skrzydla nie jest wytrzymaly.

Naprezenia termiczne w konstrukeji skrzydla

Rozpatrzmy symetryczny przekrdj kesonu skrzydla (rys. 3-81) wykonanego
z r6znych materialéw. Pod wplywem temperatury elementy kesonu zmieniaja
swoja dlugodé.

Zalézmy, ze wszystkie elementy skrzydla wydtuzyly sie z powodu nagrza-
nia do tego stopnia, ze wydluzenie ich stalo si¢ rézne 1 réwne af-l, gdzie o —
wspolezynnik wydluzenia liniowego elementu, ¢— temperatura nagrzania.

Plaszezyzna przekroju wypaczy sie (jak pokazano na rys. 3-81), a w prze-
kroju naprezenia termiczne nie wystapia. Faktyeznie przekrd] pozostanie nadal

Rys. 3-81. Dzialanie temperatury
na elementy skrzydla polskorupo-
wego

i)la-ski, a odksztalcenia wszystkich elementéw beda jednakowe i réwne Al =
=a-l.

Wéwezas oczywiscie naprezenia powstajace w elementach beda uzaleznione
tylko od odksztalecenia a-l—at-l = &1 i od odksztalcenia jednostkowego:

ge=a—al (23)
Odpowiadajace odksztalceniu e naprezenia
c=¢-E
E

Whprowadzamy wspélezynnik redukeyjny wedlug moduléow ¢ = yon (patrz
0
str. 53), gdzie By — modul sprezystodei materiatu przyjetego jako podstawowy.
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Wowezas
c=c¢-Hy-0 (24)

Z réwnowagi kesonu nie poddanego obciazeniom zewnetrznym wynika, ze
suma rzutéw wszystkich sit w przekroju na o$ skrzydla réwna jest zern
D' Ac-AF=0 (25)

gdzie AF — pole powierzchni elementu (podluznicy, wycinka pokrycia). Suma
ta rozprzestrzenia sie na caly przekrdj.
Podstawiajac do wzoru (25) wartosei o, € z wzoréw (24) i (23) otrzymamy

D (a—at)By--AF =0

F
o Doty g AR
Z Ey-¢-AF
Podstawiajac nastepnie wyrazenie (26) do wzoru (23) i otrzymany wynik
do wzoru (24), otrzymamy ostatecznie
Eu-f?-(p‘ut-AF'
g — %‘-q:-AF Ey-at)-¢ (27)

Wyznaczanie obeigzen dzialajaeych na polaezenia stykowe

(26)

Rozpatrzymy obciazenie wezléw laczacych dwudzwigarowego skrzydla
prostego (rys. 3-82).
Sity N dzialajace na wezly stykowe w kierunku pasa dzwigara
M !
Npew == New= (28)
gdzie:
Myrz, Myyin — momenty zginajace wystepujace w przednim i tylnym
dzwigarze w miejscu styku otrzymane ze wzoru (14);
Hpvz, Hiyin — odleglo$é miedzy sworzniami stykowymi dzwigaréw.
Poniewaz

M,
TM prz. = TM tyin = Bs

to sila dzialajaca na wezel stykowy (np. przedni) bedzie sie réwnaé*):

Tt Do _ L 3. 1)
gdzie:

Tprs i Ty prz — sity poprzeczne dzialajace na diwigar, a pochodzace od
zginania 1 skrecania,
B — odleglos¢ miedzy dZzwigarami.
Znaki ,,+", ,,—" zawarte w nawiasach zalezg od kierunku momentu skre-
cajacego. W ten sposéb otrzymujemy obciazenie sworznia stykowego przez
sile (rys. 3-82):

TI}I‘Z &= (29)

/ i
'R — l J?'\'prz_1—Tp::9!:it.

T2

gdzie R — sila sumaryezna.

*) Zakladamy, ze sila ta rozlozona jest jednakowo na gorny i dolny wezel,
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Rys. 3-82. Obeigzenie wezldw lgezacych prostego skrzydla dwudéwigarowego

Teraz rozpatrzymy styk wzdluz obrysu pélskorupowego skrzydia prostego
(rys. 3-83a).

Sity poosiowe Nprz, Niyin dzialajace na wezel diwigara i Ngp1 dzialajace na
jeden sworzen styku*) obrysowego znajdziemy, jezeli zalozymy, ze sita obcig-
zajaca plyte

= JM—U
P — i 7 (30)
rozlozona jest na sworznie styku plyty proporcjonalnie do ich powierzchni
rozerwania **) (lub do kwadratu érednic).

Rys. 3-83. Obeciazenie polgezenia stykowego skrzydla pélskorupowego

Wdwezas
’ A fprz
A‘ Drz _ 4 e

2 fi

Nigm= N j“'li (31)

2fi

*) W strefie dciskania sworznie stykn nie pracujg na sily poosiowe, Sily te przenoszone sg
bezpoérednio z jednej ezesdei skrzydla na druga poprzez bezposredni kontakt katownikéw styko-
wych.

*#¥) Jezeli sworznie pracuja na écinanie, to bierzemy powierzchnig éeinania.
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gdzie f— powierzchnia przekroju sworznia; suma rozprzestrzenia sie na
wszystkie sworznie plyty (gérnej lub dolnej).

Pionowa sila poprzeczna dzialajaca na jeden wezel, na przyklad na przedni
wezel dzwigara

T Vi 1 0,5M
Tpra st = Li_ﬂ”i:?(ﬁ"pm i-——‘) (32)
2 -~ B -
Wzér ten podobny jest do wzoru (29) z ta tylko réznica, ze w przypadku

skrzydla pélskorupowego T'as prz = T'M tyin = %, tj. przyjmujemy, ze reakcje

B
pionowe wystepujace w postaci pary sit w dZzwigarach wywolywane sa jedynie
przez polowe momentu skrecajacego M, Druga polowa M; przenoszona jest
przez styk obrysowy w postaci sit Pope. W skrzydle dZzwigarowym caly moment
skrecajacy daje na dzwigarach reakcje pionowe.

Sile pozioma Pgyy dzialajaca na jeden sworzen styku obrysowego okredla sie

Ze Wzorun 0 53{
Pop 2, Jobe (33)

PSR

h — odlegloéé¢ miedzy srodkami ciezkosei plyt (patrz rys. 3-78),

Jobr — powierzchnia Scinania sworznia obrysowego, w ktérym wyznacza

gie sile.

Suma rozprzestrzenia sie na wszystkie sworznie plyty pracujacej na scina-
nie pod wplywem Pgp*).

W skrzydlach skognych (delta) obeiazenia w polaczeniach stykowych okresla
sie w przyblizeniu w sposéb nastepujacy. Najpierw ‘nalezy wstepnie przejic
od momentéw My i M, wzietych wzdluz i wzgledem osi skrzydla (rys. 3-67) do
momentéw Msy i My, dzialajacych w plaszezyznie styku i prostopadlych do
niej (rys. 3-84). W tym celu postlugujemy si¢ rysunkiem momentéw w postaci
wektoréw skierowanych wedlug reguly korkociagu.

|

gdzie:

Rys. 3-84. Rozklad momentu wy-
padkowego M na My 1 My

Nastepnie sposobem wykreflnym znajdujemy moment wypadkowy M
i rozkladamy go na My, i Myy (rys. 3-84). Analitycznie moze to byé wyko-
nane w ten sposcéb, ze:
Mgy = Mg-cosyo—Ms-siny, }
Mgy = My-sinyo+M;-cosy,
Znalezione wartosci My, i My, podstawiamy do wzoréw (14), (28)—(33)
w miejsce My i M.
Polozenie grodka sztywnosei skrzydla skosnego (delta) niezbedne do roz-
lozenia My na dzwigary okrela si¢ wedlug wzoru (9).

(34)

*) Zgodnie z rysunkiem 3-83, sworznie wezléw stykowych dzwigaréw do sumy nie wehodzg,
poniewaz nie pracujg na Seinanie pod wplywem Popr.
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Dalsze okreélenie obciazen nie rézni sie od przytoczonego wyzej sposobu
dotyczacego skrzydta prostego.

Znalezione przy pomocy wzoru (31) wartosci Nyprz, Niyin, Nonr pélskorupo-
wego skrzydla skosnego nalezy pomnozy¢ przez wspé}czynnjk Gobr WZigty z wy-

kresu na rysunku 3-79b, zalezny od wzglednej wspélrzgdne] B rozpatrywanego

sworznia (rys. 3-83a).
N ohry = thr g -Nnbr
Obliczanie zeber

Wymiary konstrukecyjne i odpowiednie przekroje zeber zwyklych podda-
wane obciazeniom aerodynamicznym w zasadzie zapewniaja im nalezyta wy-
trzymalogé.

Rozpa.trzmy sposéb wyznaczania momentéw zginajacych i sil poprzecznych
oraz naprezen wystepujacych w przekroju zebra wzmocnionego, ktére przej-
muje obciazenia skupione. Zebro to laczy dzwigary w miejscu zamocowania
goleni podwozia (rys. 3-85a). Zebro przenosi na skrzydlo moment skrecajacy

b
i \
,
1 T
y
Nl g ot
M=t 2
—lled

Rys. 3-85. Obcigzenie Zebra wzmocnionego

P(a-+d), gdzie P — sila dzialajaca, ktéra pochodzi od goleni podwozia, a+d —
ramie sily do érodka sztywnodci przekroju skrzydia. Na Zebro beda dzialaly
biezace sily styczne pochodzace od pokrycia i é.clanek dzwigaréw, ktére okresla
sie wedtug wzoru Bredta

__ Ms;  P-(a+d)
1= 9F, =~ 27,
Opréez skrecania, sita P wywoluje takze §cinanie Zebra. Reakcje wystepu-

jace na diwigarach okreflane sa polozeniem $rodka sztywno$ci wzgledem
dzwigara

(85)

b ‘a
By=P.; Rg=P.2 (36)

Z kolei na odeinku od podpory B do podpory 4 sporzadzamy wykres sit
poprzecznych 7' (vys. 3-85a). Na odcinku BA, tj. na calej dlugodei rozpatrywa-
nej srodkowej czesci zebra.

T =~ const = Rp—q-Hegr
gdzie Hg — Srodkowa wysokodé zebra (wysokoéé prostokata, ktérym zostalo
umownie zamienione zebro).

Moment zginajacy M, (wykres na rys. 3-85a) w punkcie B réwna sie 0,
na odeinku od B do 4 zmienia sie liniowo, a w punkeie 4 réwna sie

Myu=P-d
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Do wyznaczania naprezeri w przekroju Zebra wzory obliczeniowe nie réznig
sie od przytoczonych wyzej wzoréw dla dzwigara, poniewaz konstrukeja zebra
i dzwigara jest analogiczna (rys. 3-85b).

r_ M, 37
N= o O
N N
Oroze = _F;); < Ow; Oscisk = Facia < Okr (38)
T
TS OMHIS™ (39)

gdzie:
Froze, Facisk — powierzchnie przekroju rozcigganego i sciskanego pasa zebra,
Tw — dla duraluminium przyjmuje si¢ 1500 kG /em? (14 700 N/cm?).

Flatter skrzydla
Pojecia ogolne

Flatterem nazywamy samowzbudne drgania skrzydla lub wusterzenia
o szybko narastajacej amplitudzie powstajace podezas lotu samolotu.

Pod dzialaniem jednorazowego zewnetrznego zaburzenia (np. podmuchu
wiatru) skrzydlo w okreflonych warunkach lotu samolotu zaczyna drgaé.
Odchylenia skrzydla od jego poczatkowego polozenia wzrastaja tak gwaltownie
w krétkim okresie czasu (1--5 8), Ze konstrukeja moze ulec uszkodzeniu. Zrédlem
drgan przy tym sa sily wymuszajace wywolywane przez samo skrzydlo. Flat- -
ter przejawia sie w postaci silnych drgai ukladu sterowania i calego samolotu
oraz gwaltownie wzrastajacych drgan skrzydel lub usterzenia. Zjawiska te sa
na tyle niebezpieczne, ze podjecie odpowiednich krokdw nie dopuszezajacych do
ich powstawania lub ograniczajacych je jest jednym z wazniejszych zadar
w procesie budowy samolotu.

Przypomnimy niektére okreslenia zwigzane ze zjawiskiem flatteru. Wy-
prowadzmy pret (rys. 3-86) ze stanu réwnowagi i pozostawmy go samemu
sobie. Pret bedzie wykonywal drgania wzgledem polozenia réwnowagi ze zmniej-

Rys. 3-86
Drgania preta

szajacymi sig w czasie odchyleniami. Sa to drgania zanikajace. Liczba drgan
preta w jednostce czasu (sekundzie) nazywana jest czesto tkliwosScia drgan
wlasnych.

Najwieksze wychylenie ciala z polozenia réwnowagi nazywane jest ampli-
tuda. Powodem zmniejszania sie amplitudy, tj. zanikania drgan, sa sily tarcia
w osadzeniu, tarcie czasteczek materialu*) i sily oporn powietrza. Sily te na-

#) Podezas odksztaleania sie cial poszezegélue czasteczki materialu przemieszezajg sie wzgle-
dem siebie, wywolujac tarcie.
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zywane sa silami tlumigeymi. Jezeli w chwili najwigkszego wychylenia preta
przylozymy do niego sile skierowang w kierunku ruchu preta, sila ta bedzie
dazyla do zwiekszenia amplitudy drgan preta i jej systematycznego wzrostu.
Sita taka nazywana jest sila wymuszajgcg. Warunkiem wzrastania drgan jest
przewaga energii (pracy) sit wymuszajgeych nad praca sit thumiacych. Czesto-
tliwosé zmian sity wymuszajacej nazywana jest czestoscia drgan wymuszonych
ukladu.
Rozrézniamy dwa rodzaje flatteru: gietno-skretny i gigtno-lotkowy.

Flatter gietno-skretny

Zalézmy, ze skrzydlo znajdujace si¢ pod dzialaniem strumienia powietrza
zostalo wychylone (ugiete) nieco do dotu i pozostaje w takim polozeniu (polo-
zenie 0 na rys. 3-87a). Lotka przy tym jest sztywno zamocowana.
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Rys. 3-87. Gigtno-skretne drgania skrzydla

Ulatwiajac sobie rozpatrywanie danego zagadnienia zakladamy, ze samolot
jest unieruchomiony, a strumient powietrza naplywa z predkoscia V. Na ry-
sunku 3-87a pokazano frodek sztywnosci i érodek ciezkosei przekroju, ktére
w zwyklych konstrukejach skrzydel rozmieszezone sa odpowiednio w odleglodci
38--409, i 42--459%, cieciwy. Linia przerywana oznaczone jest poczatkowe
polozenie cieciwy skrzydla. Pod wplywem sit sprezystoéei przekrdj skrzydia
przemieszeza sig od polozenia dolnego do polozenia poczatkowego. Predkosé u
pionowegio przemieszezenia sig skrzydla narasta poczawszy od zera az do
maksimum w poloZeniu poczagtkowym.

Nastepnie dzigki nagromadzeniu energii kinetycznej przekrdj unosi sie do
géry ze zmniejszajaca sie predkodcia, az do zatrzymania sig, po czym sily
sprezystosei zmuszaja przekrdj do przemieszezenia sie w dol itd.

Wykres predkosci pionowej « ruchu przekroju skrzydla przytoczony jest
na rysunku 3-87¢, a wykres pionowego przyspieszenia W przekroju skrzydla —
na rysunku 3-87d.
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W polozeniu érodkowym 2 predkodé jest maksymalna, a prazyspieszenie
réwna sie zeru.

Przy ruchu przyspieszonym wystepuja sily bezwladnodei poruszajacej sie
masy skrzydla skierowane przeciwnie do przyspieszenia i przylozone w srodku
ciezkosei przekroju.

W ezasie ruchu przekroju skrzydla, poezawszy od polozenia 0 do polozenia
2 (rys. 3-87a), sila bezwladnosci skierowana jest w d6l (przyspieszenie w gére).
Powoduje ona skrecanie skrzydia wzgledem srodka sztywnoscei, ktére zwigksza
kat natarcia przekroju. Srodek cigzkoSei za$ odchodzi jak gdyby od rodka
sztywnodei. Podezas pornszania sie od polozenia 2 do polozenia 4 przy$piesze-
nie i sila bezwladniosci zmieniaja znak, przekrdj ,rozkreca’ sie, kat natarcia
zmniejsza sie i w polozeniu 4 powraca do stanu poczatkowego. Srodek cigzkodei
w tym czasie jak gdyby dazy do dopedzenia Srodka sztywnosci.

W ten sposéb drganiom gietnym towarzysza drgania skretne.

Zwiazek miedzy polozeniem skrzydla i katem skrecania jest dodé skompli-
kowany, poniewaz wartodei sil sprezystosci i bezwladnosci zmieniaja sie.
Jednak widoczne jest, ze we wszystkich polozeniach poérednich 1, 2, 3 prze-
kroju zwieksza sie kat natarcia w poréwnaniu do polozenia poczatkowego
i w konsekwencji powstaje dodatkowa sila aerodynamiczna AP, ktéra skie-
rowana jest do géry, tj. w strone ruchu skrzydta. Sita AP jest sila wymuszaja-
ca. Wartosé jej nie jest stala.

Rozpatrzmy teraz odwrotny ruch przekroju skrzydla (polozenie 4-8,
rys. 3-87b). Rozwazajac zagadnienie podobnie jak poprzednio zauwazamy, Ze
w czagie ruchu skrzydla do dolu od polezenia 4 do polozenia § katy natarcia
beda mniejsze niz przy polozeniu poczatkowym, co réwnoznaczne jest dodaniu
sily noénej AP skierowanej do dolu, tj. sity wymuszajacej.

W wyniku naszych rozwazan nad drganiami skrzydla dochodzimy do
wnioskn, ze na calej rozpietodci drgan na przekrdj skrzydla dzialaja sily wy-
muszajace. Kolejne fazy ruchu przekroju skrzydla w czasie lotu przy flatterze
gietno-skretnym przedstawione sa na rysunku 3-88. Na rysunku tym poka-
zany jest réwniez kierunek sit wymuszajacych AP.
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Rys. 3-88. Zmiany polozenia przekroju w czasie lotu przy flatterze gietno-skretnym

Omawiajac wymienione wyzej zjawiska nalezy zaznaczyé, Ze opréez sity
wymuszajacej AP wystepuja takze sily thumiace, do ktérych naleza: sily tarcia
w polgczeniach i wewnetrzne sily tarcia AP; w materiale oraz sity aerodyna-
miczne APp wystepujace przy drganiach gietnych.

Podezas ruchu przekroju skrzydla. na przyktad w dél, do predkodci ruchu
postepowego 1" dodaje sie predkodé pionowa wu (rvs. 3-89a), co poweduje
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zwigkszenie kata natarcia o Aa i wystapienie dodatkowej sity noénej AP, skie-
rowanej przeciw ruchowi, tj. nie dopuszezajacej do powstawania drga.
Jezeli praca sit wymuszajacych wigksza jest od pracy sil tlumiacych,
woéwcezas energia ukladu wzrasta, wywolujac ,.kolysanie” sie ukladu, tj.
flatter gigtno-skretny. Zjawisko to wystepuje na duzych predkosciach.

Rys. 3-89. Zaleznodé miedzy Acs,
a przyrostem kgta natarcia

Jezeli praca sily wymuszajacej AP mniejsza jest od pracy sil ttumigcych
AP, i AP, (wystepuje to w czasie lotu z mala predkoscia), to flatter nie wyste-
puje.

Wyjasdnijmy wiec, od czego zaleza sity AP, AP;. APs.

Przy danej sztywnodeci skrzydia aerodynamiczna sila wymuszajaca AP —
jak wiadomo z aeromechaniki — zalezy od kwadratu predkosei samolotu

oy 9

AP=AG;-D-E'T)E-=}(:-V£ (40)

gdzie k — wspdlezynnik proporejonalnodei.

Sila tarcia AP, nie zalezy od predkoéci lotu.

Aerodynamiczna sita tlumiaca AP, jest proporcjonalna wzgledem pierw-
szego stopnia predkosci lotu, tj. APy = k- V, gdzie k, — wspdlezynnik, ktéry
niezalezny jest od predkoéci. Rozpatrzymy to postugujac sie wzorami.

Aerodynamiczna sila tlumiaca

p-V?

a9

&

APzZAng'S-

gdzie przez Acs; oznaczamy przyrost c; kosztem predkodei pionowej u. Zales-
nosé miedzy Acs;g a przyrostem kata natarcia moze byé¢ wyrazona (patrz
rys. 3-89b) nastepujaco:

Aczs
tg 'Y = AU.
skad
Atz = Av-tgy

Jednak poniewaz Aaa:s?—; (patrz rys. 3-89a),

to
u
V

Tak wige wplyw sily wymuszajacej na duzych predkodciach jest znacznie
wiekszy niz wplyw sit thumiacych.

W takiej samej zaleznodei od predkodei lotu znajduje si¢ réwniez praca
tych sil. Zaleznodé te ilustruje rysunek 3-90, gdzie oznaczona jest sumaryczna
praca sit tlumiacych AP, i AP, oraz praca sily wymuszajacej AP.

o T
g B (41)

2

APgZ
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Punkt @ — przeciecia sie krzywych pracy sil wymuszajacych i tlumia-
cych — wykazuje predkosé, przy ktorej wystepuje flatter gietno-skretny, jest
to krytyczna predkosé flatteru gietno-skretnego. Rozpoczynajace sie od te]
predkoéci drgania, powstajace na skutek dzialania sily przypadkowej, beda
sie nasilaly bez wzgledu na impulsy zewnetrzne.

Fraca sily
- wymuszajges/ AP
N S
{9 3
& g
Rys. 3-90. Praca sil tlhumiaeych AP, 3 8 e
i AP, oraz praca sily wymuszajacej AP § a% Y A
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v
|
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Predkose ¥

Flatter gietno-lotkowy

Rozpatrzymy z kolei drgania gietne skrzydla odznaczajacego sie duza wy-
trzymalofcia na skrecanie, t. takiego, ktére praktycznie nie ulega skrecaniu.
Zakladamy przy tym, ze przy istnieniu luzéw w ukladzie sterowania i braku
jego sztywnodei, lotka moze si¢ wychyli¢ i ze drodek ciezkosei przekroju lotki
znajduje sie poza osia jej obrotu.

Zgodnie z poprzednimi rozwazaniami odnotowujemy, ze podczas ruchu
przekroju skrzydla z dolu do géry, do polozenia wyjsciowego 2 (rys. 3-9la),
sifa bezwladnosei lotki Pjo przylozona do jego érodka cigzkosei wywoluje wy-
chylenie lotki do dolu i lotka jak gdyby odstaje od skrzydla. Pojawia sie przy
tym dodatkowa sita nodna AP skierowana do géry. W polozeniach 2-4
kierunek sity bezwiadnosci zmienia sie, lotka wraca do polozenia wyjéciowego,
a sila APjo; zmniejsza sie. W ten sposéb we wszystkich polozeniach ruchu
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Rys. 3-91. Gigtno-lotkowe (sterowe) drgania skrzydla



skrzydla w gore wystepuje dodatkowa sila noéna skierowana do géry, ktéra
jest sila wymuszajacg. Takie zjawisko obserwuje sie réwniez w czasie ruchu
przekroju skrzydla do dolu (rys. 3-91b).

Kolejne polozenia przekroju skrzydta w czasie lotu przy flatterze gietno-lot-
kowym przedstawione sa na rysunku 3-92.
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Rys. 3-92. Kolejne polozenia przekroju skrzydia w czasie lotu przy flatterze
gietno-lotkowym

Opréez rozpatrzonej sity wymuszajacej APy maja miejsce réwniez jak
i poprzednio sily tlumigce, tj. sity tarcia AP; i sila aerodynamiczna powstajaca
przy gietnych drganiach skrzydla AP,.

Przy dzialaniu sily wymuszajace] przewyiszajacej prace sil tlumiacych
wystepuje flatter gietno-lotkowy. Predkosé, przy ktérej nastepuje to zjawisko,
nazywana jest predkoscia krytyczna flatteru gietno-lotkowego.

Sposoby zapobiegania flatterowi

Poniewaz flatter wystepuje wéwezas, kiedy predkosé lotu dochodzi do wiel-
kosci krytyczne]
V= Vien

to aby nie dopusci¢ do wystepowania flattern, powinno sie budowaé takie
konstrukeje samolotéw, aby mozliwa maksymalna predkoéé danego samolotu
byta mniejsza od Vien.

W zwiazku z tym zalecane jest przestrzeganie nieréwnosei

L1l Vinay < Vien (42)

W celu niedopuszezenia do powstawania flatteru gietno-skretnego stosuje
si¢ pewne srodki zaradeze, do ktérych nalezy:

— zwiekszenie sztywnosci skrzydla na skrecanie poprzez zastosowanie odpo-
wiedniego (grubszego) pokrycia i §cianek dZwigaréw: dzigki temu zmniejsza
sie prawdopodobienstwo skrecania przekroju skrzydla, stanowigcego Zrédio
sil wymuszajacych ;

— przesuniecie do przodu linii rodka cigzkodei przekrojéw skrzydla; normalne
polozenie srodka ciezkodei i érodka sztywnosei pokazane jest na rys. 3-87;
przesunigcie frodka cigzkodei przekroju do przodu powoduje zmniejszenie
momentu sity bezwladnosei P; na skutek skrdcenia ramienia tej sily oraz
zmniejszenie mozliwosci skrecania skrzydla.
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Przesuniecie srodka ciezkoéei osigga sie poprzez zwiekszenie pokrycia kra-
wedzi natarcia*) i racjonalne rozmieszezenie zespolow w skrzydle i na skrzydle
(na przyklad umieszczenie silnika na skrzydle zwieksza Viga).

Niekiedy w celu zwigkszenia V4 konieczne jest odpowiednie obeigzenie
krawedzi natarcia skrzydla. Dokonuje sie tego jednak w koncowe]j jego czesei,
ktéra ma najwiekszy wplyw na przebieg flatteru (rys. 3-22), a nie na calej
dlugodei.

Zasadniczym frodkiem zaradezym przeciwko flatterowi gietno-lotkowemu
jest stosowanie tzw. kompensacji ciezarowej lotki, ktéra polega na przesunieciu
srodka cigzkodei lotki mozliwie jak najblizej osi obrotu, az do polaczenia sie
ich, W celu zwigkszenia efektu tlumienia drgan stosuje sie réwniez tzw. prze-
kompensowanie ciezarowe polegajace na przesunieciu $rodka ciezkosei lotki
przed jej o§ obrotu. W drugim przypadku lotka pod dzialaniem sil Pjjo
wychyla sie w kierunku odwrotnym do przedstawionego na rysunku 3-91.
Dodatkowa sita nogna przeksztalci sig tutaj z sily wymuszajacej w sile tlumia-
ca. Kompensacje cigzarowa (przekompensowanie) przeprowadza sie przez
umieszezenie w nosku lotki specjalnych cigiarkéw (rys. 3-93a). Jednak sto-
sowanie ciezarkéw zwieksza ciezar konstrukeji skrzydla.

Rys. 3-93. Srodki zapobiegajace flatterowi

Zwiekszenie Virn moze byé osiagniete za pomoca thumikéw (rys. 3-93b),
ktére w czasie wychylania lotek wytwarzaja dodatkowe sily tlumigce. Naste-
puje to w ten sposéb, ze podezas wychylenia lotki, zwiazany z nia tlok 4 prze-
mieszeza sie w cylindrze B napelnionym odpowiednia ciecza (np. mieszanka
spirytusu i gliceryny). Tlok ma nieduze otwory, przez ktére przeplywa ciecz
w czasie wychylania sie¢ lotki, stwarzajac pewien opér. W czasie powolnego
wychylania lotki wystepuje niewielka sila oporu cieczy. Natomiast podczas
szybszego wychylania lotki, sita oporu cieczy wzrasta, poniewaz sila ta pro-
porcjonalna jest do kwadratu predkosci ruchu cieczy.

Zmniejszenie luzéw w ukladzie sterowania, umozliwiajacych swobode
wyechylania lotek pod wplywem sit bezwladnodei, réwniez zwieksza Viq.

Wplyw niektérych parametrow na Vi,

7 odpowiednim ksztaltem skrzydla w rzucie poziomym zwigzany jest roz-
klad masy skrzydla wzdluz jego rozpigtoéci. Odpornosé skrzydla na skrecanie
réwniez zalezy od jego ksztaltu w rzucie poziomym. '

Przeprowadzone w CAGI obliczenia poréwnaweze wykazaly, ze najmniej-
sza krytyezna predkoscia flatteru odznacza sie skrzydlo prostokatne, a naj-
wieksza — tréjkatne.

*) Przedsigwziecie to korzystnie wplywa rdwniez na zwigkszenie odporncéei skrzydla na
skrgeanie, na polepszenie wlasnogei aerodynamicznyeh skrzydla oraz na zmniejszanie nagrzewn-
nia aerodynamieznego.

15 — Konstrukeja samolotow 295



Wydluzenie skrzydla i jego skos wplywaja na Vi.a przez intensywnodé
narastania ¢; do o, ktéra charakteryzuje sie wartodcia d—(: = tgy (rys. 3-89)
i uzaleznia wzrost sil wymuszajgoych.

W skrzydle o malym wydtuzeniu i duzym skosie wartodé tgy jest stosun-
kowo mala, a Vixn wzrasta.

Liczba Ma lotu réwniez wplywa na kat nachylenia krzywej ¢; do o (na
tgy). Przy predkosciach poddiwigkowych wraz ze wzrostem Ma zwieksza sie
tgy, a Vieq obniza sie. Przy predkodciach naddzwiekowych wraz ze wzrostem
Ma zmniejsza sie tgy, a Vieng wzrasta.

Wraz ze zwigkszeniem sie wysokosei lotu, Vigg roénie, poniewaz zmniej-
szenie gestodci powietrza p hamuje wzrost sil wymuszajacych.

Mechanizacja skrzydia

Mechanizacja skrzydla stluzy do zwigkszenia jego sily nosnej, a w wielu
przypadkach réwniez do zwickszenia oporu. Niektdre typy mechanizacji po-
lepszaja poprzeczna statecznodc i sterownosé na duzych katach natarcia.

Mozliwoéé otrzymania skrzydla o zwigkszone] sile nosnej pierwszy uzasadnil w 1910 r. S.A.
Czaplygin, czlonek Akademii Nauk ZSRR. On to zaproponowal wykonanie w skrzydle kilku
szezelin, rozeinajacych go wzdluz rozpietodei. Na duzych katach natarcia poprzez szezeliny prze-
chodza strumienie powietrza, ktore zdmuchujg warstwe przyscienng z gérnej powierzehni skrzy-
dla. Pierwsze samoloty ze skrzydlami zmechanizowanymi zbudowano w koricu lat dwudziestych
i na poezatku lat traydziestych. Od 1935—1937 r. skrzydla zmechanizowane zaczeto stosowad
prawie we wazystkich samolotach.

Mechanizacje skrzydla wykorzystuje sie przede wszystkim w czasie startu
i ladowania samolotu. Na przyklad zastosowanie mechanizacji skrzydla w cza-
sie ladowania pozwala na zmniejszenie powierzchni skrzydla bez zwiekszania
predkodci ladowania. Wiadomo bowiem, Ze predkosé ladowania oblicza sie
wedlug wzoru:

2 J 2-Q
Visa = 11‘]/15:3 ST, 5

gdzie p — wspdlezynnik uwzgledniajacy wplyw ziemi.

Jezeli predkosé ladowania Vigq jest ograniczona, powierzchnia skrzydla
moze byé tym mniejsza, im jest wiekszy c¢,max. Zmniejszenie powierzchni
skrzydla pozwala na zmniejszenie réwniez innych wymiaréw samolotu. W ten
sposéb mozliwe jest obnizenie ogélnego oporu czolowego samolotu, co przy-
czynia sie do zwiekszenia predkosci maksymalnej samolotu.

Ponadto zastosowanie mechanizacji skrzydla zwieksza ¢, na katach na-
tarcia mniejszych od krytycznych, odpowiadajacych odpowiednim warunkom
rozbiegu i startu. Pozwala to na skrocenie dlugodci rozbiegu podczas startu
oraz dlugosci dobiegu podezas ladowania samolotu.

Zastosowanie mechanizacji skrzydla podezas ladowania pozwala réwniez
wskutek zwiekszenia oporu czolowego na zmniejszenie dlugosei dobiegu samo-
lotu po wyladowaniu.

Wiasciwosel niektdrych rodzajéw mechanizacji skrzydel polegaja na tym,
ze wraz ze wzrostem c; ma miejsce gwaltowne zwiekszenie oporu skrzydla,
to znaczy, Ze obnizenie si¢ doskonalosei samolotu wykorzystuje sie do zwigk-
szenia kata szybowania.

Z aerodynamiki samolotu wiadomo, ze kat szybowania 6 jest tym wigkszy,
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: : C : i e v 3
im mniejsza jest D = —?——, poniewaz tg § = D Zwigkszenie kata szybowania
T

0 wazne jest do obliczen szybowania przed ladowaniem, zwlaszeza przy niedu-
zych rozmiarach wycinka terenu przeznaczonego do ladowania i zaslonietych
podejsciach do niego.

Opréez tego mechanizacja skrzydla moze by¢ stosowana do ,,hamowania”
samolotu w czasie lotu w celu zwiekszenia jego manewrowosci (np. zmniejszenia
promienia zakretu mysliwea) lub ograniczenia jego predkosei. W tych przy-
padkach mechanizacja skrzydla znacznie zwieksza ¢z gam.

Mechanizacja skrzydla powinna spelniaé nastepujace zasadnicze wyma-
gania:

— mozliwie duze zwiekszenie ¢; max,

— nieznaczne zwigkszenie krytycznego kata natarcia (przy ktérym c; bedzie
maksymalny), poniewaz w przeciwnym przypadku w celn zapewnienia
prawidlowego ladowania w warunkach c;max potrzebny bylby duzy kat
natarcia i bardzo wysokie podwozie,

— male przesuniecie drodka parcia skrzydla wzdluz cieciwy, w przeciwnym
razie zastosowanie mechanizacji wywoluje znaczne momenty podluzne
naruszajace rownowage samolotu, *

— minimalne pogorszenie aerodynamicznych wlasnogei samolotu przy nie-
wykorzystaniu mechanizacji, tj. podezas lotu normalnego,

— maksymalna wartos§¢ stosunku i—zprzy czesciowo wykorzystywanej mecha-
N

nizacji przy starcie samolotu.

Mechanizacja skrzydla powinna odpowiadaé takze ogélnym wymaganiom
dotyczacym uproszezenia konstrukeji samolotu, zwiekszenia niezawodnodci jej
dzialania i osiagniecia malego ciezaru.

Rodzaje mechanizacji. Klasyfikacja

We wspélezesnych samolotach stosuje sie¢ dwa zasadnicze rodzaje mecha-
nizacji (rys. 3-94), do ktérych zalicza sie:

1) mechanizacja zwickszajaca sile nosna samolotu,

2) mechanizacja zwiekszajaca tylko opér czolowy samolotu.

W pierwszym rodzaju mechanizacji zwigkszenie sily noénej zapewniane
jest przez:

— zmiane krzywizny profilu,

— sterowanie warstwa przyScienng,

— zastosowanie sposobdéw kombinowanych, do ktéryeh naleza: sterowanie
warstwa przyécienng z jednoczesng zmiana krzywizny profilu; zmiana krzy-
wizny profilu i zwiekszenie powierzchni skrzydla; zmiana krzywizny profilu,
zwiekszenie powierzchni skrzydla i sterowanie warstwa przy&cienna.
Zmiana krzywizny profilu polega na wychylaniu do dolu calej tylnej czesci

skrzydla lub tylko jej dolnej czeéci. W pierwszym przypadku stosowane sa

klapy zwykle (rys. 3—94a), w drugim klapy krokodylowe (rys. 3-94b).

Na skutek zwiekszenia krzywizny profilu wzrasta sila noéna i sila oporu
skrzydla, a krytyczny kat natarcia nieco zmniejsza sie. W czasie startu sa-
molotu klapa wychyla si¢ o niewielki kat 15--20°, a przy ladowaniu o kat
40--50°.

Sterowanie warstwg przyscienng polega na zdmuchiwaniu jej, lub odsy-
saniu. W celu umozliwienia zdmuchiwania warstwy przydciennej przednia
czesé skrzydla na odcinku jego rozpietodci wykonuje si¢ w postaci oddzielnego
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mechanizmu nazywanego slotami (skrzelami), ktére gdy nie sa wychylone,
szezelnie przylegaja do skrzydla, a gdy sa wychylone — tworza wraz ze skrzyd-
lem szczeling profilowang (rys. 3-94¢). Strumien powietrza przechodzacy przez
szezeline podezas oplywu skrzydia na duzych katach natarcia odznacza sie
duza predkoscia i duza energia kinetyczna. Strumien ten skierowany na gérna
powierzchnie skrzydla powoduje przesunigcie do tylu punktu oderwania war-
stwy przySciennej, to jest w kierunku krawedzi splywu. Dzieki temu uzyskuje
sie Wzrost ¢; max 1 Ugr.

Zwiekszenie kata krytycznego wir utrudnia stosowanie slotéw podezas
ladowania samolotu, poniewaz wymaga to znacznego zwigkszenia dlugosei
goleni podwozia. Sloty wykorzystuje sie czasami do zwiekszenia oy, W czasie
lotu (polepsza to przeciwkorkociagowe charakterystyki skrzydla) oraz do
polepszenia pracy lotek przy duzych katach natarcia. W tym przypadku sloty
ustawia sie naprzeciw lotek.

Wyréznia si¢ nastepujace rodzaje slot: sloty stale — sztywno zwiazane
ze skrzydlem i sloty automatyczne. Wysunigeie sie automatyeznych slotéw
nastepuje pod wplywem sit aerodynamicznych — automatycznie. Dokonuje
sie to w ten sposdb, ze przy matych katach natarcia skrzydla sily aerodynamicz-
ne przyciskaja sloty do skrzydia, a na dyzych katach natarcia — wysuwaja
je do przodu (rys. 3-95).

Odsysanie warstwy przyéciennej — jako samodzielny rodzaj mechanizacji,
stosuje sie dodé rzadko ze wzgledu na znaczna zlozonodé konstrukeyjna tego
rodzaju mechanizacji. SposGhb ten polega na rozrzedzeniu powietrza na gérnej

R

&@
—

Rys. 3-95. Sily dzialajace na sloty przy roznych katach natarcia

v

powierzchni skrzydla poprzez odsysanie warstwy przysciennej przez szczeliny
znajdujace sie w pokryciu za pomocs specjalnych wentylatoréw (rys. 3— 94d).

Kombinowane rodzaje mechanizacji stanowia polaczenie w jednym zespole
wymienionych wyzej rodzajéw mechanizacji.

Klapa szezelinowa (rys. 3-94¢) powoduje przyrost sity nosnej przez zwieksze-
nie krzywizny profilu oraz przez odsysanie warstwy przysciennej dzigki istnie-
niu szezeliny profilowej miedzy skrzydlem i klapa. Wychodzacy ze szczeliny
z duza predkodcia strumien powietrza wywoluje rozrzedzenie powietrza w tyl-
nej czedei profilu i odsysajac warstwe przyscienna powoduje przesunigeie do
krawedzi splywu punktu oderwania strumienia od skrzydta.

Klapa krokodylowa przesuwna (rys. 3-94f) zmienia krzywizne profilu oraz
powieksza powierzchnie skrzydla.

Klapa szczelinowa przesuwna®) (rys. 3-94g) stanowi profilowang klape za-
wieszona w tylnej dolnej eczedci skrzydla. Klapa ta zapewnia zmiane krzywizny
profilu, zwigkszenie powierzchni skrzydla oraz ,.efekt szezelinowy”, tj. prze-
sunigcie punktu oderwania warstwy przydciennej w kierunku tylnej krawedzi
skrzydta. Klapy przesuwne sa obecnie najbardziej rozpowszechnione. W celu
dalszego podniesienia skutecznosei klap przesuwnych, zastosowano na nich

*) Klapa Fowlera
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deflektory (sloty, rys. 3-94%). Taki rodzaj mechanizacji otrzymal nazwe dwu-
szezelinowyceh klap przesuwnych.

W samolotach o predkodciach naddzwiekowych o cienkich profilach skrzy-
del i ostrej krawedzi natarcia stosowane sa wychylajace si¢ krawedzie natarcia
(rys. 3-941). W polozeniu normalnym (nie wychylonym) ostra krawedZ dopro-
wadzalaby do odrywania sie strumienia powietrza na duzych katach natarcia.
Podczas wychylania do doha krawedZ natarcia ustawia sig wzdluz strumienia,
co opéznia jego oderwanie i doprowadza do zwigkszenia ¢; max.

Poniewaz wychylajaca sig krawedZz natarcia jednoczefnie zwieksza ayr,
celowe jest stosowanie jej lacznie z klapa przesuwna.

Dalsze podwyiszanie efektu mechanizacji osiaga sie przez zastosowanie
klap ze zdmuchiwaniem warstwy przyéciennej (rys. 3-96a) i klap strumienio-
wych (rys. 3-96b), ktére znajduja sie obecnie w fazie doswiadezen. W tych przy-
padkach wykorzystuje sie do tego celu powietrze ze sprezarek silnikéw turbo-
odrzutowych lub turbodmiglowyech albo gazy spalinowe. Dogwiadezenia wy-
kazuja, Ze przy zdmuchiwaniu warstwy przyéciennej z opuszezonej do dotu

Rys. 3-96. Srodki podwyzszajace skutecznosé mechanizaeji skrzydla
4 — skrzydlo, 2 — gazy spalinowe, 3 — klapa

klapy mozliwe jest zwigkszenie ¢, max skrzydia o 2,56--3,0 razy. Jeszcze wieksze
zwigkszenie sily nosnej skrzydla mozna osiagnaé za pomoca klapy strumie-
niowej, przepuszezajac silny strumien gazu przez waska szezeling umieszezona
wzdluz rozpietosei skrzydla w poblizu krawedzi splywu, do dolu, pod pewnym
katem wzgledem naplywajacego strumienia powietrza (rys. 3-96b). Jednak
do tego celu wymagana jest bardzo duza ilogé gazu.

Sita reakeji R wyplywajacego strumienia gazu zwieksza sile noféng o Rsin©
i ciag o R cos @, gdzie ©® — kat odchylenia do dolu strumienia gazu.

W eelu zwiekszenia efektywnodei mechanizacji, niekiedy laczy sie w jednym
samolocie dwa rodzaje mechanizacji, tj. sloty i klapy lub wychylajaca sie
krawedZ natarcia i klape przesuwna.

Efektywnodé kazdego z wymienionych rodzajéw mechanizacji moze byé
oceniona stosunkiem przyrostu Ac, na skutek mechanizacji do ¢;max» profilu
Acy

wyjsciowego, tj. wartodcia 2
Cz max w

Wyraziwszy ten stosunek w procentach otrzymamy dane efektywnosei
mechanizacji, przy rozmieszezeniu mechanizacji na calej dlugodci skrzydia
(tabl. 3-3).

Efektywnodé urzadzen mechanizacyjnych zalezy od czefei rozpietosci
skrzydta, ktdra zajeta jest przez urzadzenia mechanizacyjne bmeen/b, miejsca
umieszezenia ich i wzglednej cigeciwy elementéw mechanizacji emeen/c.
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Tablica 3-3
Efektywnosé mechanizacji skrzydel

Urzgdzenia mechanizacji skrzydla (rys. 3—04) ‘ = - 100°%;
ZMAX W
Sloty ¢ . ' 5565
Wychylana krawedz natareia < ; | 5060
Klapa zwylkla a 6575
Klapa krokodylowa b ‘ 7585
Klapa szezelinowa e | B5--95
Klapa krokodylowa przesuwna f | 8595
Klapa szezelinowa przesuwna Fowlera g ’ 110130
Dwuszezelinowa klapa przesuwna h ‘ 130150

Urzadzenia mechanizacyjne umieszezone w tylnej czesci skrzydla zajmuja
60709, dlugodci skrzydia®) miedzy lotkami i kadtubem.

Wzgl@dna cigciwa takiej mechanizacji wynosi 20--30%, cigciwy skrzydla.
Sloty umieszezone s przede wszystkim przed lotkami. Zajmuja one 30--459%,
rozpietodci skrzydla.

Wzgledna cigeiwa urzadzeri mechanizacyjnych umieszezonych w przedniej
czedel skrzydla wynosi 10-=-159, cigeiwy skraydla.

Nalezy zaznaczy¢, ze wraz ze zwiekszeniem skosu skrzydia efektywnosé
mechanizacji nieco sie obniza. Szczegdlnie uwydatnia sie to w skrzydlach
delta, w ktorych w celu osiagniecia mozliwej do przyjecia predkosci ladowania,
przyjmuje sie male obcigzenie jednostkowe na skrzydlo.

Do drugiej grupy érodkéw mechanizacji zwiekszajacych tylko opér czolowy
samolotu zalicza si¢ klapy hamujace (rys. 3-944). Przeznaczone one sg do
szybkiego zmniejszania predkoscei samolotu w czasie lotu poziomego i dlugosci
jego dobiegu po wyladowaniu.

Konstrukeja podstawowych rodzajéw mechanizacji

Wigkszos¢ rodzajéow mechanizacji z punktu widzenia statyki lotniczej
ma posta¢ cienkodciennej belki opartej w kilku wezlach mocujacych ja do
skrzydla, obcigzonej silami aerodynamicznymi, powodujacymi jej zginanie,
dcinanie i skrecanie,

W celu umozliwienia przejmowania zginania i $cinania, w konstrukeji
przewiduje sie 12 diwigary, na ktérych ustawia sie wezly zawieszenia i ste-
rowania. Czasami wezly zawieszenia umieszezane sa na wzmoenionych noskach
zeber.

Do przejmowania skrecania sluzy zamkniety obrys pokrycia lub déwigar
rurowy albo dZzwigar tworzacy wraz z pokryeiem obrys zamkniety.

Rozpatrzymy budowe niektérych rodzajéw urzadzen mechanizacyjnych.

Slot przedstawiony na rysunku 3-97 sklada sie z dzwigara I, podituznicy
przedniej 2 i podiuznicy tylnej 3, zeber 4 i pokrycia 5. Wszystkie elementy kon-
strukeji slotu wykonane sg z cienkosciennych ksztaltownikéw i arkuszy blachy.
Sloty wychylaja sie za pomoca przegubowego czteroczionowego lanicucha kine-
matycznego ustawionego w plaszezyZnie pionowej, bez mozliwoéci przesuwania
sie wzdluz skrzydla.

*) Wiaezajae do tego réwniez przykadlubowa czedé skrzydla.
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Rys. 3-97. Sloty

J— déwigar, £ — podluinica przaduiu 3 — podiuinica tylna, #— Zebro, & — pokrycie, & —slot,
7 —skrzydlo, § — wahacze, ¥ — trawersa

Na rysunku 3-98 pokazana jest wychylana krawed# natarcia, ktéra sklada
sie ze Scianki 1, zeber 2, pokryecia 3, wezla zawieszenia 4 oraz cylindra napedu
sterowania 4. Linig przerywana oznaczone jest wychylone polozenie krawedzi
natarcia.

Na rysunku 3-99 przedstawiona jest konstrukeja klapy krokodylowej.
Sklada sie ona z déwigara I, zeber rozcietych 2, podluznicy przedniej 3 i pod-
luznicy tylnej 4. Klape te oslania z zewnetrznej strony pokrycie. Dzwigar
stanowi zasadniczy element podtuzny, do ktérego przymocowane sa przeguby
6 popychaczy wychylajacych klape. Klapa zawieszona jest na skrzydle za po-
moca zawiaséw 5 przynitowanych do krawedzi przedniej.

Rys. 3-98. Wychylana krawed# natarcia
1 — fcianka, 2 — #ebro, § — pokryeie, 4 — wezly zawieszenia, 5§ — eylinder napedu

Na rysunku 3-100 pokazano klape szczelinowa przesuwna. Klapa wysuwa
si¢ i chowa za pomoca przymocowanego do niej urzadzenia poruszajacego sie
w prowadnicach. Kazda prowadnica przymocowana jest do dzwigara tylnego
za pofrednictwem dwdéch zastrzaléw. Klapa przesuwa sie w prowadnicach za
posrednictwem érub pociggowych i specjalnych nakretek polaczonych za-
wiasowo z dzwigarami klapy przesuwnej. W czasie ruchu obrotowego srub
pociggowych nakrvetki przemieszczaja sie przesuwajac klape w odpowiednie
polozenie. Sruby pociagowe wprawia si¢ w ruch silnikiem elektryeznym zmie-
niajacym kierunek obrotu, ktéry polaczony jest ze druba pociagowa walem
rurowym ze stozkowym kolem zebatym.
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Rys. 3-99. Klapa krokodylowa
1 — diwigar, 2 — gebro, 3 — podluinica przednia, 4 — podiuZnica tylna, 5 — gawiasy, 6 — przegub

Konstrukeja klapy szezelinowej przesuwnej podobna jest do konstrukeji
skrzydla. Sklada sie ona z dwéch dzwigaréw, zeber wytlaczanych i pokrycia
duraluminiowego (patrz przekroje A-A4'i B-B, rys. 3-100).

W czasie startu samolotu klapa szczelinowa przesuwna wychyla sig w przy-
blizeniu o 15--20° tworzac szezeling miedzy skrzydlem. W tym przypadku
zwigksza sie ¢; przy niewielkim przyroscie ¢y.

Podezas ladowania klapa szezelinowa przesuwna wychyla si¢ o 40--60°
przesuwajac sig do tylu, co daje mozliwoéé¢ wraz ze zmiana krzywizny profilu
znacznego zwigkszenia powierzchni nognej skrzydta.

Klapa dwuszezelinowa przesuwna lub klapa z odchylaczem (deflektorem)
przedstawiona jest na rysunku 3-101. Deflektor przymocowany jest sztywno
do przedniej czeéci klapy. Miedzy deflektorem a klapa powstaje szezelina pro-
filowana, ktéra polepsza wlasnodci aerodynamiczne skrzydla podezas wychy-
lenia klapy.

Na rysunku 3-102 pokazane jest urzadzenie do zdmuchiwania warstwy
przysciennej z powierzchni klapy.

Na rysunku 3-103 przedstawiono ogélny widok hamulea aerodynamicznego
(klapy hamujacej) umieszczonego na skrzydle samolotu.

Dazenie do wykorzystania tylnej czeéci skrzydla na zainstalowanie urza-
dzeti mechanizacyjnych zwigkszajacych ¢, doprowadzito do tego, Ze kon-
struktorzy rozpoczeli umieszezaé klapy hamujace w tylnej ezesci kadluba po
jego obu stronach, a niekiedy réwniez na skrzydlach przed klapami.
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Rys. 3-100. Klapa szezelinowa przesuwna

1— nosek zebra, 2 — pokrycie, 3 — pas, 4 — drodkowa czeéd Zebra, § — déwigar, 6§ — podlugnica, ¢ — ksztaltownik
krawedzi natarcia (noska), 8§ — ksstaltownik,  — wal, 10 — zastrzaly, 11 — prowadnica, 12 — déwlgnik, 13 — wezel
klapy, 14 — przesuwna c¢zes¢ mechanigmu w prowadnicach
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Rys. 3-101. Klapa dwuszezelinowa przesuwna
I — diafragmy, 2 — odchylacz, 5 — déwigar, 4 — debro, § — deianki, § — pokryele

Rys. 3-102, Schemat zdmuchiwania war-
stwy przysciennej z powierzchni klapy
I — rozdzislezy preewdd powietrza, 2 — komora

skladana, 3 — nasadka, ¢ — szezelina wydmuchu
powictrza

Rys. 3-103. Hamulee aerodynamiczny umieszezony na skrzydle
1 — hamulec aerodynamiczny, £ — naped hamulea aerodynamicznego, 3 — klapy
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Rys. 3-104. Do obliczania obeigzenia klapy szezelinowej

Obeigzenia i obliczenia wytrzymaloSciowe urzadzeri mechanizacji skrzydel

Obliczeniowe obciazenie aerodynamiczne dzialajace na klape krokodylowsa
i klape szczelinowa mozna okreélié wedlug réwnania

Poyt = k-v-Smech - gmeen (44)
gdzie:
k— wspétezynnik proporcjonalnosei zgodnej z normami wytrzymatos-
ciowymi, .
v — wspbélezynnik bezpieczenistwa,
Smech — powierzchnia klapy krokodylowej i szezelinowej,
Jmech — Obliczeniowe ciénienie predkosei (dynamiczne).
Na calej dlugoéci klapy obcigzenie Pyp; rozkladane jest proporcjonalnie do
cieciw:

Psp1 5
dobl = — 2 *Cmech (45)

Sme.ch

Wzdluz cigeiwy obciazenie rozkladane jest wedlug trapezu (dla klapy
krokodylowej) lub wedlug tréjkata (dla klapy szczelinowej),

Rozpatrzymy kolejnosé obliczania klapy przesuwnej opartej na dwdch
prowadnicach.

Znajdujemy Pop wedlug wzoru (44), a g wedlug wzoru (45). Mozna przy
tym przyjad, ze cmech A= const = cpeen. Srodek parcia umieszczony za$ jest
w drodku ciezkodei wykresu obciazen wzdluz cigciwy.

Na klape szezelinowa dziala obcigzenie aerodynamiczne Py sily reakeji
(oddzialywania) ze strony prowadnic R, i R, (zamieniamy je na jedna sile R),
a takze sila N ze strony déwignika (rys. 3-104a, b).
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Reakcje wystepujace na rolkach 4, B, ktére uwazamy jako prostopadle
do powierzchni prowadnie, daja site wypadkowsa R przechodzaca przez punkt 0;.

Reakeja N skierowana wzdluz dZzwignika przecina sie z sita Popyy w punkcie
0. Poniewaz sity N, Pom i R znajduja sie w rdwnowadze, przecinaja sie one
w jednym punkcie — w punkeie 0. Stad kierunek reakeji E przechodzi przez
punkt 0, i 0. Zatem sporzadzamy zamkniety tréjkat sil, na podstawie ktérego
znajdujemy wartodei N i R (rys. 3—1046). Nastepnie okreélamy skladowe N,
R, prostopadle do cigciwy klapy i w rezultacie przechodzimy do graficznego
przedstawienia ukladu (rys. 3-104¢).

= Gobl @ T; = ffohl ‘a—*‘Rm

2 b |
Mmquml-%; Mgx1=qom+ (a—f; L —Rp, ¢

'Iivp —» PobI+Np
T 2.

Wartoéé momentu skrecajacego w srodku odeinka obliczamy, okredliwszy
polozenie érodka sztywnodci, tak jak dla przekroju skrzydla

Ry, = Ry = qom (a+b)-

gdzie:
¢ — cieciwa profilu klapy,
¢, e — ramiona sil Pgy) i Ry wzgledem frodka sztywnofei (rys. 30-104a).
Sposéb wyznaczania naprezen w przekroju za pomocg znalezionych war-
todei T', My, Ms zasadniczo nie rézni sie od sposobu wyznaczania naprezen
w przekroju skrzydia.

Rozdzial 14

BUDOWA I OBLICZENIA WYTRZYMALOSCIOWE USTERZENIA

Przeznaczenie, ksztalt i rozmieszczenie usterzenia

Przeznaczenie usterzenia

Usterzenie samolotu sklada sie z lotek oraz usterzenia ‘wysokodei (poziome)
i usterzenia kierunku (pionowe). Usterzenie wysokodei i kierunku dzieli sie
7 kolei na czedé staly i ruchoma. Do czeéei stalych (nieruchomych) zalicza sie
statecznik poziomy i pionowy, a do czeseci ruchomych — ster wysokosei i ster
kierunku.

W samolotach naddiwiekowych usterzenie wysokosci wykonywane jest
z reguly jako plytowe (bez stern wysokosei).

Usterzenie samolotu przeznaczone jest do zapewnienia samolotowi sta-
tecznodei i sterownoscl wzgledem trzech osi wspéhrzednych.

Statecznoscia nazywamy zdolnosé samolotu do zachowania przez niego
odpowiednich warunkéw lotu ustanowionych przez pilota i do samoczynnego
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powrotu do stanu réwnowagi bez jego interwencji w razie wytracenia samolotu
z réwnowagi przez dzialanie czynnikéw zewnetrznych.

Sterownoscia nazywamy zespdl wladciwosei, charakteryzujacy powiazanie
ini@_dzy dzialaniem pilota na uklad sterowania a reakcja samolotu na to dzia-
anie.

Rozréznia si¢ trzy rodzaje statecznosei i sterownoéei: podiuzng — wazgle-
dem osi y, kierunkows — wzgledem osi z, oraz poprzeczna — wzgledem osi @
(rys. 3-105).

dirlerzenie { sler kerunky
Kierumki Slatecinik kierunka

Usterzenie { sler wysokasei
wysokesel slalecinik wysokosei—

Rys. 3-105. Usterzenie samolotu

Statecznoéé podluzng samolotu zapewnia usterzenie wysokosci, a sterownosé
podluzna — ster wysokoéci. Poniewaz statecznosé steréw wysokosei zmniejsza
sie przy predkosciach naddZzwiekowych samolotu, w celu zwigkszenia sterow-
no§ci podiuznej samolotu stosuje si¢ plytowe (niedzielone) usterzenie wyso-
kosei.

Stateczno$é kierunkowg samolotu zapewnia usterzenie kierunku, a sterow-
noéé¢ kierunkowa ster kierunku.

Stateczno$é poprzeczna samolotu zapewnia sie przez nadanie skrzydlu po-
przecznego ksztaltu ¥V (patrz rys. 1-3), a sterownod¢ poprzeczng — przez
wychylenie lotek w przeciwlegtych kierunkach.

Podczas lotu samolotéw na duzych wysokosciach w warunkach nieduzej
gestodci powietrza korzystanie z urzadzen aerodynamicznych (steréw wyso-
kosei, steréw kierunku i lotek) jest niemozliwe. W takich przypadkach do
sterowania samolotem wykorzystuje sie tzw. stery strumieniowe (rys. 3—106),

4

Rys. 3-106. Sterowanie samolotem naddzwiekowym X-15 w granicach atmosfery i poza nig

1 — dysze sterowania wzgledem osl 0-z, 2 — naped steru kierunku, § — ster kierunkn, -4 — usterzenie kierunkn,
5 — plytowe (nie dziclone) usterzenie wysokodel, 6 — naped usterzenia wysokogel, 7 — gilnik rakietowy na paliwo
plynne, § — lotka, ¥ — dysza sterowania przechylem poza atmosfers, 10 — dysze sterowania wzgledem osi o—y
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ktére umieszeza si¢ na duzej odleglo§ci od érodka sztywnoéci samolotu. Zasada
dzialania tych steréw polega na tym, ze z dysz wypuszeza sie odpowiedni
strumient gazu o duzej predkosei, ktéry wywoluje niezbedna sile odrzutu po-
trzebna do sterowania samolotem.

Do ogblnych wymagari stawianych usterzeniu samolotu zalicza sie:

— skutecznoséé przy wszystkich predkosciach lotu i katach natarcia,

— maly opér czolowy,

— latwosc¢ sterowania,

— niepojawianie sig drgan,

— dostateczna wytrzymalosé i sztywnodé przy malym ciezarze,

— w czasie przechylenn dowolne momenty, tzw. myszkowania*), powinny by¢
minimalne,

— prostota produkeji.

Wymiary usterzenia dobiera sie za pomoca wspdlezynnikéow statystyez-
nych oraz przez przeprowadzenie odpowiednich obliczen statecznosei i sterow-
noéei samolotu.

J

(Wartosdei powierzchni wzglednych %fi i b—;,

Y
ni wzglednych steréw i lotek — patrz czesc¢ 2, str. 120).
J

« . P  H
Duze wartoSei - SL i mniejsze wartofci g
K

skosnych i typu delta.
Cieciwa steréw wynosi 0,35--0,45 cieciwy usterzenia. Rozpietoéé lotek

a takze wartodei powierzch-

przyjmuje si¢ w skrzydlach

okresla sig z g’:’t

Grubodci wzgledne: gy ~ gy =~ 3--89,.

Wydluzenie: Ay ~ 34,51 ky =~ 0,812

Zbieznofé: ny =~ Ny =~ 2,0--3,0.

W samolotach bezogonowych i samolotach typu ,latajace skrzydlo™
stosowane sa tzw. elewony, tj. urzadzenia spelniajace jednoczesnie role lotki
i steru wysokosei.

Do sterowania poprzecznego stosuje sie mekledy tzw. przerywacze (inter-
ceptory), stanowigce plytki lub klapki rozmieszczane na gérnej powierzchni
skrzydla. Podezas wysuniecia lub wychylenia przerywacza wzgledem po-

a Vil

=~ 0,3--0,4. Cigciwa lotki wynosi okolo 0,25 cieciwy skrzydla.

Setemal drialania preerywacia

Rys. 3-107. Przerywacz (interceptor) umieszezony na skrzydle
1 —lotka, 2 — przerywacz, 3 — klapa

wierzchni (rys. 3-107) nastepuje nagle oderwanie sig strumienia powietrza,
obnizenie sily noénej i wystapienie momentu poprzecznego potrzebnego do
sterowania samolotem.

*) Wzgledem osi 2.
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Ksztalt i rozmieszezenie usterzenia

Usterzenie wysokosei i kierunku ksztaltem swym przypomina skrzydlo
samolotu (rys. 3-108).

Oméwione juz zalety i wady réznych ksztaltéw skrzydel w réwnej mierze
odnosza sie takze do ksztaltéw usterzenia,

Podwéjnym statecznikom pionowym nadaje sie czesto ksztalty owalne
i elipsy. W samolotach o predkosciach naddZwigkowych stosuje sie cienkie
i symetryczne profile usterzenia z zaostrzonymi krawedziami natarcia. W celu

Rys. 3-108. Ksztalty usterzenia
a, b — proste, ¢ — skodne, d — trojkatne

polepszenia charakterystyk usterzen na duzych predkosciach nadaje sig im
ksztalt skosny oraz tréjkatny. Profile sterow sa czedcia profilu usterzenia ogo-
nowego, ktére wykonuje sie rowniez symetrycznie. Profile lotek nie sa sy-
metryczne. Zalecany przez CAGI ksztalt profilu lotki pokazany jest na ry-
sunku 3-109.

“Wychylenia obu lotek sa zawsze wzajemnie przeciwne. Na przyklad, aby
samolot mogt wykonaé przechyt w lewo, nalezy prawa lotke opuéci¢ w dél,
a lewa podniesé do géry (rys. 3-110). Wéwezas na jednej polowie skrzydla

~Q005 6yt Jr abroty

ok
o Rys. 3-108

Profil lotki

Clot

z opuszezong lotka zwieksza sie sita nosna Pz op 101, @ na drugiej z podniesiong
lotka sita noéna — P,podan 10t Zmniejszy sie. Réznica momentéw sit nognych
wywoluje moment przechylajacy M, wzgledem osi o—a, pod dzialaniem kto-
rego samolot zacznie przechylaé sie w strone podniesionej lotki.

Podczas przechylania samolotu na duzym kacie natarcia zmienia sie¢ réw-
niez opér czolowy platéw skrzydla. Opér czolowy jednej polowy skrzydla
z opuszezong lotka Py op 1o stanie sie wiekszy niz opér czolowy drugiej polowy
skrzydla Pzpoaniot 2z podniesiona lotka. Na skutek réznicy momentéw opordw
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czolowych jednej i drugiej polowy skrzydla powstaje moment zakrecajacy 3.,
ktory obraca samolot w strone tej polowy skrzydia, ktéra ma opuszezona
lotke do dolu (rys. 3-110). W celu zmniejszenia tego momentu stosowane sg
lotki o ksztaleie przedstawionym na rysunku 3—-109. Podezas wychylenia takiej
lotki do géry nastepuje wysunigcie sie noska, ktéry zwieksza opér tej polowy
skrzydia.

W czasie wychylenia lotki do dolu szezelina powstajaca miedzy lotka
a skrzydlem polepsza oplyw lotki i nieco obniza opér skrzydla. Dzieki temu
réznica oporéw jednej i drugiej polowy skrzydla zmniejsza sie, a zatem zmniej-
szasie rowniez moment zakrecajacy.

W celn zmniejszenia si¢ momentu szkodliwego, ktéry wystepuje podezas
wychylania lotek, stosuje sig takze tzw. lézm(:(m_‘i_napgd lotek, ktory polega
na tym, ze kat wvciwlenm lotki do dohu staje sie mniejszy o 10--15° niz kat

|
I Rys. 3-110. Sterowanie lotkami
1 — lotka lewa, 2 — lotka prawa

wychylenia lotki do géry wynoszacy 15--20°. Dzieki temu zmniejsza si¢ opor
skrzydla przy opuszezonej lotee, tj. zmniejsza sie réznica oporu czolowego pra-
wej 1 lewej polowy skrzydla. Réznica sil noSnyeh przy tym wladciwie pozo-
staje bez zmian. |

Rozmieszezenie usterzenia powinno zapewnié statecznodé jego pracy we
wszystkich mozliwych warunkach lotu samolotu. Zapewnia si¢ to przez odpo-
wiednie rozmieszczenie usterzenia wysokosei wzdhuz dlugosei 1 wysokosei kadlu-
ba oraz poprzez odpowiednie wzajemne rozmieszezenie usterzenia wysokosci
i kierunku.

Rozmieszezenie usterzenia wzdluz dilugoéei kadluba powinno zapewnid
ramie Ly, Ly sil aerodynamicznych, dzialajacych na usterzenie wzgledem
“érodka ciezkosei samolotu.

W celu uniknigcia szkodliwego wplywu strefy zaburzen wystepujacej za
skrzydlem przy duzych katach natarcia, celowe jest wyniesienie usterzenia
wysokodei do géry lub do dotu poza strefe zaburzen (rys. 2-61).

Rozmieszezajac usterzenie wysokodei u géry na usterzeniu kierunku zmniej-
sza sig sztywnodé usterzenia wysokogei, tj. zwieksza sie mozliwos¢é jego odksztal-
cen z powodu dodatkowego obciazenia, komplikuje sie konstr ukc ja weztow
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mocujacych (ze wzgledu na malay podstawe mocowania) i zwieksza sie ich
ciezar. Jednak takie rozmieszczenie usterzenia wysokodci wydatnie zwieksza
skutecznoéé usterzenia kierunku.

Usunigeie zacienienia jednego rodzaju usterzenia przez drugie (np, usterze-
nia kierunku przez usterzenie wysoko$ci) osiaga si¢ przez przesuniecie jednego
usterzenia wzgledem drugiego wzdluz osi samolotu. Polepsza to wlasnosci sa-
molotu zwiazane z mozliwosecia wyprowadzania go z korkociagu.

W niektérych przypadkach stosuje sie rozstawione (podwéjne lub potréjne)
usterzenie kierunku (rys. 3-108b, 3—111).

a b

Rys. 3-111. Rozstawione usterzenia kierunku (podwojne i potrojne)
b

Podwdéjne usterzenie kierunkun, w poréwnaniu z pojedynczym ma pewne
zalety, do ktérych naleza:

— polepszenie pracy usterzenia wysokogei na skutek obnizenia jego oporu
indukowanego,

— mniejsza wysokosé podwdjnego usterzenia kierunku w poréwnaniu z po-
jedynezym zmniejsza ramie sily dzialajacej na usterzenie kierunku wzgle-
dem osi kadluba i moment skrecajacy kadlub.

Do zasadniczych wad podwdjnego (potrdjnego) usterzenia wysokos$ci w ukla-
dzie kadlnbowym samolotu zalicza sie:

— zwiekszenie ciezaru usterzenia wysokodci,

— niesprzyjajace zmiany charakterystyk wibracyjnych usterzenia wysokodei—
usterzenie kierunku ustawione na koneach statecznika poziomego zmniejsza
czestotliwosé jego drgan wlasnyech.

Podwdjne usterzenie kierunku stosuje sie na samolotach dwukadlubowych
oraz na samolotach tlokowych o ukladzie zwyklym.
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Spotykane sa samoloty, ktére maja usterzenie wysokosci w ksztalcie litery
V, tzw. usterzenie motylkowe (rys. 3-112). W tym przypadku odpada koniecz-
noéé stosowania usterzenia kierunku. Pierwszy w ZSRR*) zastosowal tego typu
usterzenie w latach trzydziestych konstruktor D.P. Grigorowicz na samolo-
cie R-5.

Rys. 3-112, Usterzenie o ksztalcie 7 — motylkowe

Usterzenie takie stanowi dwie powierzchnie nofne rozmieszezone ukosnie
po bokach tylnej czedci kadluba. Powierzchnie te skladaja sie ze stalych
(nieruchomych) czeéci ustateczniajacych oraz czeéei ruchomych — steréw. Pod-
czas wychylania steréw w jedna strone (tylko do géry lub tylko do dotu) dzia-
laja one podobmie jak stery wysokofci (rys. 3-1126). Powstajace przy tym
dodatkowe sily aerodynamiczne R daja pionowa skladowa P i pozioma P.
Poziome skladowe sily wzajemnie sig zréwnowazaja, a pionowe skierowane sa
w jedna strone, wytwarzajac moment podluzny samolotu wzgledem osi O-y.

Stery wychylone w rézne strony dzialaja podobnie jak stery kierunkn
(rys. 3-112b). W tym przypadku poziome skladowe P skierowane sa w jedna
strone wytwarzajac moment wzgledem osi O-z. Pionowe skladowe P, skiero-
wane sa w rézne strony, dajac pare sit przechylajaca samolot, ktéra musi byé
réwnowazona przez lotki. Jednak ze wzgledu na wystepowanie znacznych mo-
mentéw skrecajacych samolot, skomplikowana kinematyke sterowania i kon-
strukeje weztdw laczacych je z kadlubem, usterzenia tego typu stosowane sa
doéé rzadko.

Wymagang efektywnoéé usterzenia wysokosci na samolotach o predkosci
naddzwiekowej osigga si¢ poprzez zamiang steru wysokodei na plytowe (nie-
dzielone) usterzenie wysokoéci. Na niektdrych samolotach o predkodei nad-
dzwickowej stosuje sie réwniez plytowe usterzenie kierunku.

Przy predkosciach poddZwigkowych wychylenie steru wysokosei zmienia
rozklad ciénienia na calej powierzchni usterzenia wysokodei (rys. 3-113a).

Obnizenie efektywnosci steru wysokosci przy Ma > 1 tlamaczy sie tym,
ze zaburzenia (zmiana ciSnienia) powstajace w czasie jego wychylania nie
wychodza poza obszar fali uderzeniowej (rys. 3—-113b) i w ten sposéb nie siegaja
statecznika poziomego. Nastepstwem tego jest to, Ze wychylenie steru nie
wplywa na rozklad cisnienia na stateczniku poziomym, ani na zwigkszenie jego
sily aerodynamiczne].

#*) W Polsce — Rudlicki (przyp. tlum.).
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Lotki rozmieszeza sig w tylne] koncowej ezedei skrzydla, wskutek czego
zwieksza sie ich ramie do osi x-2 samolotu (rys. 3-105). Nie dochodza one do
konicéw skrzydel, przez co zapobiega si¢ odrywaniu si¢ strumieni powietrza
z koneéw skrzydel podezas ich wychylania,

a b

7

Bys. 3-113. Zmiana rozkladu ciénienia na powierzehni usterzenia wysokosei

Przy dluzszych lotkach zginanie skrzydla moze doprowadzi¢ do tego, ze
osie przegubdw zawieszenia lotki nie beda lezaly na jednej prostej, co moze
doprowadzié do jej zakleszezenia. W celu usuniecia tego zjawiska lotke dzieli
sie na kilka niezaleznych, oddzielnie zawieszanych, synchronicznie pracujacych
czedel. 4

Srodki zmniejszajace nacisk na drazek sterowy (pedaly)

Kompensacja aerodynamiczna

W czasie sterowania samolotem pilot musi przykladaé do drazka (kola
sterowego, pedaléw) pewna sile, ktéra wzrasta w miare wychylania sie sterdw.
Sile te mozna okreéli¢ z warunku réwnodci prac: praca pilota réwna P-du,
gdzie P — sila przylozona przez pilota do drazka (pedalu), dz — przemieszcze-
nie elementarne®) drazka (pedalu) w kierunku dzialania sily P.

Rys. 3-114. Wychylenie (przemieszezenie) katowe steru

Praca sil aerodynamicznych pokonywanych przez pilota podezas wychy-
lenia steru réwna sie Mgy dp, gdzie Mz — moment zawiasowy (przegubo-
wy) — moment sit aerodynamicznych wzgledem osi zawiaséw, dff — poczatko-
we przemieszezenie katowe steru (rys. 3-114).

P-dﬂ: - J‘.’!zaw'dﬂ (46)

*) Przy skoniczonym przemieszegzenin x, wartod¢ P nie jest stala, dlatego tez rozpatrujemy
przemieszezenie di,
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Ze wzrastaniem predkodci lotu i zwiekszaniem wymiaréw samolotu mo-
menty zawiasowe, a wraz z nimi réwniez sily dzialajace na drazek sterowy,
kolo sterowe i pedaly intensywnie wzrastaja, na skutek czego sterowanie samo-
lotem staje si¢ niemozliwe.

Sile P mozna zmniejszy¢ przez zastosowanie kompensacji aerodynamicznej
steréw. Jej dzialanie oparto na tym, Ze wzgledem zawiaséw sterdw stwarzany
jest moment o znaku odwrotnym.

Kompensacja skupiona stanowi czeé¢ powierzchni steréw, wyniesiona przed
of obrotu i umieszezona na koricach steréw (rys. 3-115). Obciazenie dzialajace
na kompensacje daje wzgledem osi obrotu moment, ktérego znak jest prze-
ciwny znakowi momentu obciazenia dzialajacego na zasadnicza czeé steru.

Wada kompensacji skupionej jest polozenie jej na koricu steru, co ze wzgle-
du na tworzaca si¢ przy wychyleniu steru szczeling wywoluje znaczne zawiro-
wanie i zwigkszenie oporu czolowego. Tym niemniej ze wzgledu na prostote
konstrukeji kompensacje skupione niekiedy stosowane sa na samolotach.

Rys. 3-115. Kompensacja aerodynamiezna skupiona i osiowa

f— i obroty, # — kompensacja aerodynamiczna skapiona, 4, 4 — kompensacja aerodynamiczna osiowa, §, 7 — osie
obrotu, & — rozklad obeigzenia, § — kompensator

Kompensacja osiowa jest to czedé powierzchni sterdw, ktéra polozona jest
przed osia obrotu na calej dlugosei steru lub na pewnej jego czedei (rys. 3-115).

Powierzchnia pompensaeji osiowej wynosi 10--259%, powierzchni steru.
Dalsze zwigkszenie powierzchni kompensatoréw bardzo szybko prowadzi do
100%, kompensacji (réwnodé momentéw steru i kompensacji), a nawet do
.. przekompensowania’, co jest niedopuszezalne, poniewaz utrudnialoby stero-
wanie samolotem.

Kompensacja wewnetrzna. Ten rodzaj kompensacji stosowany jest zasadni-
czo w lotkach. Przypomina ona kompensacje osiowa o znacznej wielkodei
wzglednej, umieszezona w komorze skrzydla 1 (rys. 3-116a). Komora 1 prze-
dzielona jest szezelny gietka przegroda 3, przymocowana z jednej strony do
noska lotki, a z drugiej do &cianki komory 4 (dcianki wzdluznej lub écianki
déwigara). Nosek lotki nie jest w tym przypadku oplywany przez strumien
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powietrza tak jak przy kompensacji osiowej, lecz znajduje si¢ pod dzialaniem
réznych cisnien statycznych, ktére ustala sig w danych warunkach lotu w obu
czetciach komory (rys. 3-116b). W celu uzyskania potrzebnego stopnia kom-
pensacji, powierzchnia kompensacyjna powinna wynosi¢ do 409, powierzchni
lotki, co zmniejsza zakres jej katéw wychylenia. Zaleta tego rodzaju kompen-

}

Rys. 3-116. Kompensacja wewngtrzna lotki
1 — komory, 2 — szezeliny, 3 — przegroda 2 tkaniny nagumowanej, 4 — Sclanka dédwigara skrzydia

sacji jest znikomy przyrost oporu czolowego skrzydla, poniewaz przy wychy-
leniu lotki powierzchnia kompensacyjna nie wychodzi poza obrys profilu
skrzydla.

Klapka odcigzajaca (Flettnera) stanowi czedé¢ powierzchni steru na tylnej
jego krawedzi (rys. 3-117) wychylajaca sie w zaleznodei od stopnia wychylania
steru za pomocs ciegla polaczonego z nieruchoma czedcia usterzenia (stateczni-
kiem pionowym lub poziomym).

Klapka odciazajaca I ma dzwignie 2, ktéra za pomoca ciegla 3 polaczona
jest z nieruchomym wspornikiem 4. Przegubowy czteroczlonowy lancuch kine-
matyezny abed w czasie wychylania steru zmienia swo6j ksztalt i klapka odeia-
zajaca wychyla sie w strone przeciwng do wychylenia steru. Na sterze powstaje
moment Pk, a na klapee odeigzajacej moment Py -H o znaku przeciwnym.

Powierzehnia klapki odeciazajacej wynosi 6--89%, powierzchni steru.

© pdviaiajuce

W kierunka pilole

Rys. 3-117. Klapki odecigzajace (Fletinera)
1 — klapka odeigzajaca, £ — dédwignia klapki odeingiajace], 8§ — cieglo, 4 — wspornik



Klapka odciazajaca ma jednak wady, do ktérych zalicza sie:
— zmniejszenie efektywnodei steru, poniewaz sita powstajaca na kompensato-
rze przeciwna jest sile dzialajacej na ster zasadniczy,
— klapka odciazajaca moze powodowaé drgania.
Ze wzgledu na wymienione wady, klapki odciazajace stosowane sg z reguly
w polaczeniu z kompensacja osiowa.

Urzadzenia wywazajace

Niezaleznie od istniejacej kompensacji aerodynamicznej, ktéra automa-
tycznie bez pomocy pilota zmniejsza sily przykladane do drazka sterowego,
w samolocie stosowane sa réwniez urzadzenia, za pomoca ktérych pilot wedlug
wlasnego uznania moze ,,odejmowad’ sile od drazka (pedaléw). Urzadzenia te
nazywane sg wywazajacymi. Korzystanie z nich staje sie konieczne podczas
dlugotrwalego lotu w jednakowych warunkach. Do urzadzen tych zalicza sie
urzadzenie zmieniajace kat ustawienia statecznika poziomego 1 trymery
(klapki wywazajace). _

Urzadzenie zmieniajace kat ustawienia statecznika poziomego sluzy tylko
do podluznego wywazenia samolotu (wzgledem osi y). Jedno z zamocowar .
statecznika poziomego (tylne na rys. 3-118) wykonane jest w postaci przegubu,
a drugie polaczone jest z mechanizmem przemieszezajacym go w pionie, co
zapewnia zmiane ustawienia statecznika w zgdanym kierunku.

Rys. 3-118. Zmiana kata ustawienia sta-
tecznika poziomego
1 — statecznik poziomy, 2—ster wysokode,
o — déwignik, 4 — déwignia, 5§ — strzemlie



Zalézmy na przyklad, ze konieczne jest zmniejszenie sily na drazku ste-
rowym przy wychylonym do géry sterze wysokodci 2, ktéry wywoluje na
usterzeniu ujemna sile — Py (linie ciagle na rys. 3-118b). Wéwezas za pomoca
dzwignika 3 obracajacego dzwignie 4 i strzemie 5, statecznikowi 7 nadaje sie
mniejszy kat ustawienia (linia przerywana na rys. 1186). Niezbedna przy tym
do wywazenia sila Py powstaje na skutek zmniejszenia kata natarcia statecz-
nika poziomego, a ster wysokosci zajmie polozenie odpowiadajace sile zerowej
na drazku sterowym.

Klapka wywazajaca (trymer, rys. 3-119) rézni sie tym od omdwionych
wyzej klapek odciazajacych (rys. 3-117), ze ma samodzielne urzadzenie sterow-
nieze, a podezas wychylenia steréw zachowuje polozenie stale (nieruchome)

W kierunky pilola

Rys. 3-119. Klapka wywazajgea (trymer)

wzgledem steréw. Wychylenie klapki wywazajacej wywoluje moment zawia-
gsowy odwrotny wzgledem momentu zawiasowego steru, ktéry w ten sposéh
utrzymuje ster w polozeniu wychylonym. zastepujac jak gdyby dzialanie reki
pilota.

Klapke wywazajaca umieszeza si¢ na sterze wysokodei, na sterze kierunku
i na lotee. Pole powierzchni klapki wywazajacej wynosi 489, powierzchni
steru lub lotki. Klapka wywazajaca wykorzystywana jest rdwniez do innych
celow. Na przyklad w samolotach o dwdéch lub kilku silnikach za pomoca klapki
wywazajace] wychyla sie ster kierunkn w celu thumienia momentu pojawiaja-
cego sie W razie przerwy w pracy jednego z silnikéw. Ponadto za pomoea klapki
wywazajacej tlumi sie moment odporowy (reakeyiny) $migla.

Wiadomo, ze podezas ruchu obrotowego $migla wystepuje reakcja odrzu-
canych mas powietrza przez smiglo, powodujac odehylenie boczne samolotu,
przeciwne do kierunku obrotu émigla. Przy odpowiednim wychyleniu klapki
wywazajacej lotki, na skrzydle wzrasta sila nosna, ktéra zapobiega przechy-
lowi samolotu.

Nalezy nadmienié¢, ze moment odporowy wystepujacy w samolocie jedno-
silnikowym dogodnie jest tlumié¢ réwniez za pomoea smigiel wspdlosiowych
(dwdch Smigiel obracanych specjalnym reduktorem w przeciwnych kierunkach),
w samolotach wielosilnikowych — przez zastosowanie silnikéw o réznych kie-
runkach ruchu §migiel.

Funkeje klapki wywazajacej jako érodka wywazajacego i klapki odeiaza-
jacej (Flettnera) jako drodka kompensacji aerodynamicznej. moga by¢ po-
laczone w jednym zespole — trymero-flettnerze (rys. 3-120). Uklad taki pow-
staje ze zwyklego ukladu klapki odeiazajacej (rys. 3-117), w ktérym przegub
b wykonuje sie jako ruchomy wzdluz cieciwy i jako sterowany. Przy zamocowa-
nym w odpowiednim poloZeniu przegubie b i wychylonym sterze trymero-flatt-
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Diwignie rawnolegle
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W kierunku
pilota

Rys. 3-120. Trymer — flettner

ner pracuje podobnie jak klapka odecigzajaca, a przy przemieszczaniu sie prze-
gubu b i nieruchomym sterze pracuje on podobnie jak klapka wywazajaca.
Przy jednoczesnym przemieszezaniu sie przegubu b i steru trymero-flattner
znacznie sie wychyla, w rezultacie czego obniza sie jego skutecznosé.

Drgania usterzenia. Rewers lotek

Drgania (buffeting) usterzenia

Drgania typu .. buffeting” s3 to wahania usterzenia wywolane przez zawi-
rowanie strumienia powietrza odrywajacego si¢ od skrzydla, oslony kabiny.
obudowy (gondol) silnikéw i innych czedci samolotu oplywanych przez stru-

, mieri powietrza. Zjawisko to powstaje przede wszystkim na duzych katach
natareia, tj. przy malych predkosciach lotu samolotu. Jest to tzw. . buffeting™
“powolny. Wiry odrywajace sie od skrzydla periodyeznie, w krdtkich odstepach
czasu, wywoluja strumien pulsujacy, ktéry trafiajac na usterzenie wywoluje
uderzenia powietrza (rys. 3-121). Drgania takie szkodliwe sy szezegdlnie

Rys. 3-121. Drgania typu buffeting

w przypadku zbieznosei czestotliwodei uderzent powietrza z czestotliwodeia
drgan wlasnych usterzenia. W tym przypadku ma miejsce zjawisko rezonansu,
to znaezy, ze wahania beda sie powtarzaly ze wzrastajacymi amplitudami.
Nawet przy braku rezonansu moga wystepowac zbyt silne uderzenia.
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Na duzych predkosdciach lotu samolotu przy niekorzystnym rozmieszeze-
niu usterzenia mozliwe jest wystepowanie drgan, ktére moga byé wywolywane
przez naruszenie plynnego oplywu skrzydla ze wzgledu na pojawienie sie fali
uderzeniowe]j (tak zwane falowe odrywanie si¢ strumienia). W rezultacie tego
w tylnej czesci skrzydla tworzy sie strumien zawirowany. Napotkawszy uste-
rzenie, wiry wywoluja silne jego drgania.

Zapobieganie drganiom usterzenia polega na:

— wyniesieniu usterzenia poza granice strumienia zawirowanego powstajacego
w tylnej czedei skrzydlta. W tym celu usterzenie wysokodei powinno byé
wysuniete odpowiednio do géry lub opuszczone w dot,

— usunieciu przyczyn wywolujacych strumien.

Na odrywanie sie strumienia w nasadowe] czedci skrzydla bardzo silnie
wplywa charakter polaczenia skrzydla z kadtubem. Dlatego tez nalezycie wy-
konane polaczenie skrzydla z kadlubem ma istotne znaczenie w niedopuszcze-
niu do powstawania drgan.

Flatter usterzenia

Flatter usterzenia stanowi niegasnace drgania sprezyste usterzenia wyso-
kosci i kierunku samolotu, powstajace podczas osiagania okreslonej predkosei
lotu zaleinej od charakterystyk konstrukeji usterzenia.

Flatter usterzenia wystepuje zasadniczo z tych samych przyczyn oraz
podlega tym samym prawom co i flatter skrzydia. Dlatego tez zasadniczymi
frodkami zapobiegajacymi jego powstawaniu sa te same §rodki, co i przy
flatterze skrzydla.

Odréznia sie dwa rodzaje flatteru usterzenia, a mianowicie: gigtno-sterowy
(zginanie sie kadluba wraz z wychylaniem steréw) oraz skretno-sterowy (skre-
canie sie kadluba wraz z wychylaniem sie steréw).

Przyczyna powstawania wymienionych rodzajéw flatteru polega na tym,
ze ciezar wlasny steru wywolujac moment wzgledem przegubu zawieszenia
podezas rozpoczynajacych sie drgaii daje sile bezwladnosei oraz moment wy-
chylajacy ster. Poniewaz zawieszenie steru i uklad sterowania nie stanowia
konstrukeji calkowicie sztywnej, dlatego tez ster wychyla sie wywolujac sile
aerodynamiczng dzialajaca na skutek juz powstalych drgani. W ten sposéb
powstaje sila okresowa wywolujaca flatter usterzenia.

W celu niedopuszczenia do powstawania flatteru usterzenia, ktmy jest
analoglczny do flatteru skrzydla oméwionego w rozdz. 13, stosuje sie wywa-
zenie ciezarowe (kompensacje) steréw (patrz rys. 3-93).

Rewers lotek

Rewersem lotek nazywane jest zjawisko utraty przez nie skutecznosei
dzialania lub odwrotne ich dzialanie po osiagnieciu przez samolot predkosci
krytycznej Vi rewersu.

Rozpatrzymy skrzydlo proste. Podezas wychylania lotki, np. w dét
(rys. 3-122q), odpowiednia polowa skrzydla otrzyma przyrost sily nosnej
o wartosci AP; j1. Sita AP (ot istniejaca w skrzydle z opuszezona do dolu lotka
bedzie przylozona poza grodkiem sztywnosci przekr roju skrzydla (rys. 3-122a).
Przy takim rozmieszezeniu sila dzialajaca na ramieniu d od lotki do érodka
sztywnosci da pewien moment, ktéry bedzie go skrecaé, tj. w danym przypadku
bedzie zmniejszac kat natarcia. Sytuacja ta spowoduje zmniejszenie sily noénej
skrzydla.
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Tak wige wychylenie lotki w dét nie tylko zwigksza sile noéna, ale i jedno-
czefnie ja zmniejsza.

Przyrost sity noénej skrzydla spowodowany wychyleniem lotki zalezy od
kata wychylenia lotki Piot i kwadratu predkosci lotu

P10t = kiot -Prot- V2
Zmniejszenie sily nodnej skrzydla na skutek jego skrecania réwna sie:
' APy = kserz- Aa-V?
gdzie:
Ao — zmiana kata natarcia,
kiot, kskrz — wspdlezynniki proporcjonalnoSei.

Rys, 3-122. Schemat rewersu lotki

Poniewaz przy danej sztywno$ci wartos¢ Aa zalezy od AP, tj. od
kwadratu predkosci, to AP,, zalezy od predkosci do potegi czwartej. Z tego
wynika, ze zmniejszanie sie AP,, wraz ze wzrostem predkodei wyprzedza
wzrost AP;j01. Pokazuje to wykres (rys. 3-123). W rezultacie tego wraz ze
wzrostem predkosei lotu zmniejsza sie ogélny przyrost sily noénej powstajacy
przez wychylenie lotki, tj. skuteczno§é lotki obniza sie.

Przy dostatecznie duzej predkosei lotu i niedostateeznej wytrzymalosei
(sztywnosci) skrzydla na skrecanie, caly przyrost sily nosnej powstajacy przez
wychylenie lotki réwnowazony jest przez zmniejszenie sily nonej z powodu
skrecania sie skrzydla, tj. —AP,, = AP, jnt.

W zwiazku z tym skutecznosé lotki bedzie zerowa, a predkosé lotu osiagnie
warto&é krytycznej predkosci rewersu (odwrotnego dzialania lotek, rys. 3-123).

7
)
| =
S{as Af
5 S o
Rys. 3-123 i1
Krytyezna 2lot

predkosé rewersu

|
JI_ ,ykr rewersu

[

Przy dalszym wzrastaniu predkoéei sila noéna skrzydla z opuszezona lotka
bedzie sig zmniejszala, co spowoduje przechylenie samolotu w strone opuszezo-
nej lotki. Przy wychyleniu lotki do géry zjawisko to podobne jest do zjawiska
rozpatrywanego wyzej (rys. 3-1225).

Srodkiem zapobiegajacym powstawaniu rewersu lotek skrzydla o innym
ksztalcie niz skosne jest zwigkszenie wytrzymalodei (sztywnosei) konstrukeji
skrzydla na skrecanie.
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Skrzydla skoéne odznaczaja sie mniejsza krytyczna predkoscia odwrotnego
dzialania lotek w poréwnaniu do skrzydel prostych. Zjawisko to thumaczy sie
tym, ze zmiana katéw natarcia skrzydet skosnych odbywa sie nie tylko na
skutek skrecania sie skrzydla, lecz réwniez na skutek jego zginania sie.

Z kolei rozpatrzymy odksztalcenie skrzydla skoénego w czasie jego zginania
(rys. 2-124). Linia érodkéw sztywnosei (08 y) w stanie odksztaleconym pokazana
jest na rys, 3-124 linig przerywana.

Wykonajmy rzuty na te o$ punktéw 1 i 2 cigciwy faktycznego oplywu,
wedlug ktorej okresla sie kat natarcia. Z powyzszego widaé, e punkty 1”1 2’
przedstawiajace odksztalcone polozenie punktéw 71 2, przemieszezaja sie od

a

f
i

Rys. 3-124. Odksztaleenie skrzydla skodnego podezas jego zginania

polozenia poczatkowego o rézne wielkodci. Poniewaz z, > z;, to cigciwa [—2
obraca sie wzgledem naplywajacego strumienia o pewien kat Ag, w strone
zmniejszenia si¢ kata natarcia (przy ugigciu skrzydla ku gérze, rys. 3-1245).
W ten sposdb w skrzydlach skodnych zwiekszenie APz 15t wywoluje zmniejsze-
nie AP; nie tylko od skrecania, lecz i od zginania.

Zmiana kata natarcia w czasie zginania bedzie tym wigksza, im wiekszy
bedzie skos i wydluzenie skrzydla i im mniejsza bedzie wzgledna grubosé
profilu (w ostatnim przypadku zmniejsza sie moment bezwladnodei przekroju
skrzydla).

Tak wige érodkiem nie dopuszezajacym do rewersu lotek (zwigkszenia Vi
odwrotnego dziatania lotek) skrzydla skodnego jest zwiekszenie jego sztywnodei
na skrecanie i zginanie

Nalezy zaznaczy¢, ze przy pr Qdkoémach poddizwiekowych i naddzwiekowych
skuteczno$é lotek obniza sie rémwniez na skutek wplywu Scisliwosei powietrza
(pt:i]awwmu sie fali nderzeniowej). Dlatego tez w wielu samolotach stosuje sie
dodatkowe urzadzenia przy lotkach, tzw, przerywacze aerodynamiczne (inter-
ceptory) w postaci plytek chowanych w skrzydle.

Budowa usterzenia

Z punktu widzenia statyki lotniczej usterzenie samolotu mozna zaliczyé
do belek opartych lub przymocowanych do kadluba, ktére obciazone sa sitami
aerodynamicznymi wywolujgeymi ich zginanie i skrecanie. Zbieznod¢ zewne-
trznych ksztaltéw usterzenia i skrzydla, a takze zbieznosé obeiazenia doprowa-
dza do tego. ze uklady wytrzymalodciowe i przeznaczenie elementéw usterzenia
i skrzydla sa zbiezne. Stad konstrukeja elementéw usterzenia jest zblizona do
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konstrukeji elementow skrzydla. Klasyfikujae uklady konstrukeyjne usterzenia
i jego elementdéw mozna postugiwaé sie klasyfikacja i terminologia odnoszaca
sie do skrzydla i jego elementow. W zwigzku z tym elementy konstrukeyjne
usterzenia nie beda tutaj omawiane. Doktadniej natomiast rozpatrzone zostana
wyrdzniajace sie wladciwosci konstrukeji elementéw usterzenia.

Stateczniki poziome i pionowe

Uklady wytrzymalosciowe statecznikéow poziom\ ch i pionowych skladaja
sie z zestawu elementéw podluznych (dzwigaréw i podluznic), zestawu elemen-
tow poprzeczny ch (zeber zwyklych i wzmocnionych) oraz pokrycia. Zglnmne
przejmowane jest przez pasy dZzwigardw, podluznice i czeSciowo przez pokrycie.
Sila poprzeczna przejmowana jest przez ‘Scianki dzwigardéw. Skrecanie przejmo-
wane jest przez obrys zamkniety : pokrycie — §cianki dZzwigaréw.

Konstrukeje statecznikéw poziomych i pionowych bywaja dwudzwigarowe
i kesonowe.

Przy malych obciazeniach usterzenia (w samolotach nieduzych — przy
malym wydluzeniu usterzenia), kiedy grube i wzmocnione pokrycie moze sie
okazaé¢ niedocigzone, celowe jeat stosowanie ukladéw dZw.ingu yveh, W samo-
lotach duzych stateezniki poziome i pionowe wykonuje sie przede wszystkim
kesonowe. Zastosowanie tylnego dzwigara w tych ukladach pozwala na stosun-
kowo proste zawieszenie (zamocowanie) steréw. W miejscach rozmieszezenia
wezlow zawieszenia steréw montuje si¢ zebra wzmocnione.

Stateczniki poziome samolotéw malych wykonuje si¢ czesto jako niedzielo-
ne wzdhz ich rozpietoéei. W tym przypadku przymocowuje sie je do kadluba
za pomocy czterech \a@zlow (okué) — po dwa wezly na kazdy z dwéch dzwi-
garéw. Stateczniki pionowe wykonuje si¢ niekiedy jako jedna calo$é¢ z kadtu-
bem. Dosé ezesto bywaja one réwniez odejmowane.

Konstrukeje statecznikéw poziomych i pionowych niedzielonych, w po-
réwnaniu do statecznikéw dzielonych, sy bardziej proste i maja mniejszy cigzar.
Miejsca podzialn statecznika poziomego wzdhuz jego rozpietosei znajduja sie
w plaszezyZnie symetrii i przy dcianie kadtuba.

Sposoby styku statecznikéw poziomych w miejscu podziatu podobne sa do
spasobéw styku skrzydel. Zaleza one od ukladu konstrukcyjnego. Stateczniki
poziome dzwigarowe laczy si¢ wzdluz podzialu odpowiednimi wezlami. Sta-
teczniki poziome kesonowe laczy sie wzdluz obrysu.

Na rysunku 3-125 przedstawiona jest konstrukcja skodnego kesonowego
statecznika poziomego samolotu Tu-104 z podzialem wzdluz éciany bocznej ka-
dhaba.

Odejmowane czedci statecznika poziomego laczy sie za pomoca katownikow
3 oraz lyeznikéw znajdujacych sie na dzwigarach ze drodkowa czeécia 1 wmon-
towana w kadlub. W miejscu ,zalamania” diwigaréw w rzucie poziomym
wstawione jest silne zebro przykadtubowe 4.

Statecznik poziomy z kadlubem lgczy si¢ za pomoca dwdch przednich

dwéeh tylnych wezléw (wspornikéw) umieszezonych na odejmowanych
czedeiach statecznika (rys. 3-125).

Sposéh zamocowania wspornikéw zawieszenia sterdw i polaczenia zeber
z déwigarami przedstawiono na rysunku 3-126.

Na samolocie Tu-104, tak jak i na innych samolotach, przewidziano maozli-
woéc regulacji kata ustawienia statecznika poziomego na ziemi, ktéra moze sie
okaza¢ konieczna np. przy réznych wariantach obciazenia samolotu. Jezeli np.
przy jednym warianeie obeiaZenia samolot wywazony jest na pewnym kacie
natareia, to przy drugim wariancie moze wynikna¢ potrzeba wychylenia steréw
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1— érodkowa czeé statecznika, 2 — zdejmowana kraweds natarcia, 3 — kqtowniki laczace, 4 — Jebro podporows,

& = diwigar przedni, 6 — zebro, ¥ — koncowka statecznika, 8§ — wspornik zawieszenia steru wysokodci, # — czgic

tylna, 10 — prayslony, 11 — wspornik walu przegubowego, 12 — wal przegubowy, 18 — wspornik, 14 — dawigar,

15 — otwory do polaczenia gtatecznika z kadlubem jzmiany kata ustawienia statecznika, 16 — nakladka, 17 — ksztal-
townik, 1§ — kgtownik stykowy

Rys. 3-125. Konstrukeja skoénego statecznika kesonowego

Riys, 3-126. Wezel laczacy zebra z diwigarem
1 — iebro, 2 — déwigar tylny, 3 — Zebro wzmocnione, 4 — wspornik zawieszenia steru wysokoéel, § — lgeznik, 6 —
kompensator, 7 — podpdirka zebra, § — pasy Zebra



i przylozenia znacznej sity do drazka, czego mozna uniknaé¢ droga zmiany kata
ustawienia statecznika poziomego.

Kat ustawienia statecznika poziomego reguluje si¢ na ziemi co kazde 0,57
za pomoca réznego zestawienia otworéw znajdujacych sie w przednich wezlach
laczacych statecznik poziomy z kadlubem (rys. 3-125b). Statecznik poziomy
przy tym obraca sie wzgledem punktéw zamocowania na tylnym diwigarze.

Istnieja réwniez dzwigarowe konstrukeje poziomych statecznikéw skosnych
o zastrzalach wewnetrznych, ktére podobne sa do konstrukeji skrzydel oméwio-
nych w rozdz. 13 (rys. 3-22). Niekiedy cheac zaspokoié wymagania aerodynami-
ki, usterzenie wysokosci rozmieszeza sie na stateczniku pionowym (rys. 3-127).

Rys. 3-127. Widok ogélny usterzenia skosnego

Statecznik poziomy w tym przypadku laczy sie wzdluz plaszezyzny przylegania
do statecznika pionowego.

Brak steru wysokosei upraszeza konstrukeje plytowego usterzenia wy-
soko$ci. Jednak konstrukeje komplikuje konieczno$é zamocowania osi, wzgle-
dem ktérej obraca sie usterzenie. Obriot kazdej polowy usterzenia odbywa sie
na osi sztywno umocowanej w kadlubie (rys. 3-128a, b) lub na osi sztywno
umocowanej w usterzeniu (rys. 3—128¢, d).

Na rysunku 3-128a pokazana jest konstrukcja jednodzwigarowego plyto-
wego usterzenia wysokosci. O zamocowana jest tutaj za pomoca czopu, ktéry
umocowany jest w kadlubie w punktach 4 i B. W przykadtubowym zebrze
usterzenia, a takze w Zebrze wzmocnionym znajduja sie lozyska. Usterzenie
wychyla si¢ za pomoca dZwigni przymocowanej do zebra przykadlubowego.
W celu zmniejszenia sil potrzebnych do sterowania, o§ umieszczona jest w po-
blizu linii érodkéw parcia odpowiadajacych warunkom -eksploatacyjnym
samolotu (tj. przykladowo o 0,5 cscan dla predkosei naddzwiekowych). Sche-
mat obcigzenia usterzenia pokazany jest na rysunku 3-129. Moment zginajacy
pochodzacy od obciazenri pionowych (sily noénej i sit masowych) przejmowany
jest przez dZwigar i cze§ciowo przez zestaw elementéw podtuznych z pokryeciem.
Usterzenie przy tym pracuje podobnie jak belka oparta na osi w lozyskach C,
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Rys. 3-128. Konstrukeja jednodzwigarowego usterzenia wysokosei

1 — déwigar, 2 —scianka wzdluzna, § — Zebro wzmocnione, 4 — sworzen, § — dZwignia, 6 — loysko d, 7 — 04,
& — lozyvsko ¢

D. Obciazenia przenoszone na o zginaja ja w plaszezyznie pionowej podobni
jak belke wspornikowa zamocowana w wezle 4 (rys. 3-129a).

Moment zginajacy pochodzacy od obciazen eczolowych (od sily oporu)
przejmowany jest przez diwigar i écianke przednia. Poprzez lozyska €' i D

a b ¢
FT}\

Rys. 3-129. Schemat obeigzenia usterzenia

obeiazenia te przenoszone sy na of, wyginajac ja w plaszezyZnie poziomej
podobnie jak belke oparta w punktach 4%) i B (rys. 3-129b). Przy tym jedno-
czednie czop takze ulega zginaniu. :

Moment skrecajacy obeciaza obrys zamknigty, utworzony przez pokrycie,

#) Przegub pionowy w punkeie A nie stanowi zamocowania.
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dzwigar i dcianke. Przenoszony on jest na zebro przykadlubowe, gdzie réwno-
wazony jest przez sile przylozona do dzwigni, ktéra obciaza o przez zginanie
w plaszezyznie pionowej na odcinku DA. W przypadku tym wezel 4 jest
wezlem mocujacym (rys. 3-129¢).

Rysunek 3-130 przedstawia kesonowa konstrukeje skoinego statecznika
pionowego samolotu Tu-104. Jego konstrukeja podobna jest do omdwione]

Rys. 3-130, Konstrukeja skosnego kesonowego statecznika pionowego
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Stery. Lotki. Klapki wywazajace (trymery)

Z punktu widzenia statyki lotniczej, stery i lotki (zwykle sa one jednego
typu) mozna zaliczy¢ do belek opartych na wezlach zawieszenia, ktére obciazo-
ne sag silami aerodynamicznymi. Moment sit aerodynamicznych wystepujacy
wzgledem osi obrotu (moment zawiasowy M ,aw) réwnowazony jest momentem
wytwarzanym przez sile wystepujaca w ciegle ukladu sterowania. W ten spo-
s6b stery i lotki réwniez podlegaja zginaniu, Scinaniu i skrecaniu. Zasadniczymi
elementami wytrzymalodciowymi steru i lotki sa dZwigar (rzadziej dwa), zebra,
pokrycie i niekiedy podluznice.

Rys. 3-131. Konstrukeja stern wysokosei

1— déwigar, 2 — rura, 3 — nosek Zebra, 4 — zakoriczenie debra, § — beleczka, 6 — cigiarek, 7 — zakoniczenie steru,
& — wezel zawieszenia gtern
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7 Diwigar steru lub lotki jest to cienkoScienna belka o przekroju ceownika
lub dwuteownika, ktéra przejmuje zginanie i sile poprzeczng. W celu umozli-
wienia przejmowania skrecania, do konstrukeji dZzwigara wprowadza sig dosd
sztywne pokrycie noska, ktére tworzy wraz z dZzwigarem obrys zamkniety*).

Konstrukeja steru wysokosei usterzenia skofnego samolotu ciezkiego
przedstawiona jest na rysunku 3-131. Diwigar I o przekroju dwuteowym
u podstawy steru taczy sie z rurg 2 zakonczong przegubem widlastym, za pomo-
cg ktérego laczy sie polowe steru z walem przegubowym. Zestaw zeber wytla-
czanych sktada sie z noskéw 3 i koricéwek 4. Kazda polowa steru jest zawieszona
na odpowiednich W@Zi&ch & przynitowanych do dzwigara i Zebra. Ster wysokosci
ma cigzarek wywazajacy, aerodynamiczna kompensacje oslowa i klapke wy-
wazajaca.

Zawieszenie i mechanizmy sterowania skoénymi sterami wysokosei r6zniag
sie od siebie pewnymi wlasciwodciami (rys. 3-132). Do&é czesto sterowanie
sterami wysokosei, ktérych osie obrotowe znajduja sie pod pewnym katem,

a b

0 obratu steru iysokose

Rys. 3-132, Bchemat zawieszenia skoénego stern wysokosei
1 — przeguby Cardana, 2 — diﬁ\;‘igmy, 3 — diwignia, 4 — oé

odbywa sie za pomocy dzwigni wychylajacej sie w plaszezyZnie symetrii samo-
lotu, co wymaga zastosowania wzajemnie prostopadlych przegubéw Cardana 1
w miejscu polaczenia diwigaréw steréw 2 z dZwignia 3 (rys. 3-132a).

Obrét dzwigni pod pewnym katem wzgledem osi 4 moze by¢, jak wiadomo
z mechaniki, przedstawiony w postaci wektora 6. Dzieli si¢ on na dwa obroty :
wzgledem osi obrotu polowy steru (wyrazony wektorem 6,) i wzgledem osi
przegubu Cardana A4 (wyrazony wektorem 0, rys. 3—-132b).

Druga polowa steru wysokosci ma analogiczny podzial obrotu, w rezultacie
czego obie polowy steru obracaja si¢ wzgledem przecinajacych sie osi.

Na rysunku 3-133 pokazana jest konstrukeja wezla laczacego, ktéry laczy
dwie polowy skoénego steru wysokoséci w przypadku, kiedy usterzenie wysokoéci
umieszczone jest na kadlubie.

Koniecznodé stosowania malych wzglednych grubodei profilu usterzenia
wymaga uzywania specjalnych wypelniaczy przy wykonywaniu konstrukeji
steréow.

*) Dawniej stosowane byly dzwigary rurowe przejmujace zginanie, skrecanie i sile poprzeczng.
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Rys. 3-133. Wezel lgczacy dwie polowy steru wysokosei

1 — ster wysokosci, 2 — trymer, 3 — widelki krédea, 4 — jarzmo, 5 — widelki walu przegubowego, 6 — waly prre-
gubowe, ¥ — diéwignia sterowania sterem wysokoScei, § — wsporniki walu przegubowego, ¥ — wezel laczacy statecs-
nik poziomy z kadlubem, 10 — déwigar

Na rysunku 3-134 przedstawiono jednodiwigarowa konstrukcje lotki
z wykorzystaniem wypelniacza.

Konstrukeja jednej z ezedci rozeiete] wzdluz calej dlugosei lotki z wewnetrzna
kompensacja aérodynamiczng pokazana jest na rysunku 3-135,

Szkielet lotki sklada sie z dZwigara dwuteowego 1, noskéw zeber 2, koneéwek
zeber 3, zeber i tylnej Scianki 4. Czeéé noska lotki znajdujaca sie¢ przed osia
obrotu stanowi wewnetrzng kompensacje aerodynamiczng. Na przedniej kra-

Rys. 3-134. Lotka z wypelniaczem

1 — diwigar, 2 — ebro, 3 — wypeluiacs,
4 — pokrycie, § — zakoiliczenie

wedzi umieszezono nagumowana tkanine 5, ktéra przymocowano do tylnej
scianki skrzydla. W ten sposéb tworzy sie wewnatrz tylnej czesei skrzydla dwie
szezelne przegrody.

Na przedniej krawedzi lotki rozmieszczone sa ciezarki wywazajace 6. Lotka
zawieszona jest na skrzydle za pomoca wezléw 7 i 8. Napedzana ona jest dzwig-
nig 9, ktéra przy wychyleniu sig lotki nie wychodzi poza obrys skrzydta.
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W czeéei przedniej steréw wykonane sg wyciecia w celu umieszezenia wspor-
nikéw zawieszenia, przez co zmniejsza sig w danym przekroju wytrzymalosé
steru na skrecanie. W przekrojach tych konieczne jest wzmacnianie konstrukeji,
podobnie jak to przedstawiono na rysunku 3-136.

Rys. 3-135. Konstrukeja lotki

1 — déwigar, 2 — nosek Zebra, 3 — Konedwka Zebra, 4 — éclanka tvlna, 5 — tkanina, 6 — cietarek, 7, § — wezly
zawiesgenia lotki, § — déwignia sterowania, 10 — wezel zawleszenia klapkl wywazajgcej

Ster lub lotki zawieszone sg za pomocy lozysk kulkowych umieszezonych
w kilku miejscach na calej jej dlugodci. Liczbe zawias (przegubdw) okresla sie
wedlug dlugoéci steru lub lotki.

Rys. 3-136
Kompensaeja wyeigeia w nosku steru
1— kebro  ukoéne, 2— wezldwka, 3 — Zebro,
4 — déwigar, 5 — ucho zawieszenia

W celu zapewnienia wzajemnej zamiany steréw i lotek, zawieszenie prze-
gubéw wykonuje si¢ na samonastawnych wzdluz rozpigetosei wspornikach
(rys. 3-137). W celu niedopuszczenia do przesunigé steru lub lotki wzdhuz osi
obrotu, jeden z przegubdw przymocowuje si¢ do odpowiedniego wspornika.
Takie zawieszenie upraszecza montaz i demontaz sterdw i lotek.

Konstrukeja klapki wywazajacej przestawiona jest na rysunku 3-138.
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Rys. 3-137. Wezel zawieszenia steru wysokodei

I — wspornik, 2 — ebro, § — druby mocujgee wspornik, 4 — ucho zawieszenia steru, 5§ — druba przegubu,
6 — tulejka, 7 — wezel

Obliczenia wytrzymaloSciowe usterzenia

Obciazenia zewnetrzne. Schematy obliczeniowe

Podcezas wykonywania lotu przez samolot na usterzenie dzialaja sity aero-
dynamiczne. Ich wielko§é i charakter dzialania zaleza od warunkéw lotu.
Warto$é tych sil okreslana jest na podstawie istniejacych norm wytrzymaloécio-
wych, przewidujacych odpowiednie przypadki obliczeniowe (najbardziej cha-
rakterystyczne 1 najtrudniejsze).

W wiekszodcei przypadkéw obliczeniowych obeiazenia dopuszezalne usterze-
nia oblicza sig¢ za pomoca wzoréw otrzymanych w rezultacie przeprowadzonych
badan teoretycznych i praktycznych, ktére zawarte sa w normach wytrzyma-
lodciowych samolotéw. Na przyklad w ustalonym locie krzywoliniowym
obciazenie usterzenia wysokosci (nazywane obciazeniem réwnowazacym) ustala
sie z warunku réwnosei momentéw sil wzgledem grodka ciezkogei samolotu,
dzialajacych na usterzenie wysokoécei i na samolot bez usterzenia wysokosci

JMH = ﬂf

wowcezas

PP =cy g 8-804 (48)
Ly
gdzie:

ey — wspolezynnik momentu samolotu wzgledem jego érodka ciezkodei
obliczany dla danego przypadku obliczeniowego na podstawie
dmuchari modelu samolotu, bez usterzenia wysokoSci, przy naj-
bardziej niesprzyjajacym wywazeniu*) pod wzgledem obciazen,
Ly — odlegloéé od érodka ciezkogéci samolotu do érodka parcia usterzenia

wysokoéei.

*) Wepdlezynnik epr moina obliezyé réwniez teoretyeznie bez dmuchari (patrz aerodynamika
samolotu).

262



(touriay) wobluzemAm axdupy 'RE1-¢ SAYH

: i\x\\\\\\\\\\\\\\\\\\.\\\\‘\w\\\\.\\\\\\\\\\\ i
n
B

e

“\.\\\\)\\\N\\.§Nﬂ.-.\n"x\s”.s_.“.\.-".ss...




Jezeli pilot chee zmieni¢ warunki lotu, moze przez wychylenie steréw spo-
wodowaé dodatkowe obeigzenie usterzenia. Obciazenie to, nazywane manewro-
wym, jest niezréwnowazone i proporcjonalne do wartodci ciénienia dynamicz-
uego ¢ i powierzchni usterzenia Sust (Wysokosci lub kierunku). Poniewaz

to

. Q
Pﬂat? =k- Mgop o Sust (49)

gdzie k — wspdélezynnik proporcjonalnodci.

Normy wytrzymaloéciowe jako obliczeniowe zakladaja przypadki lotu
w burzliwej atmosferze, w razie przerwy pracy silnikéw po jednej stronie
plaszezyzny symetrii samolotu (dla obciazenia usterzenia kierunku) i inne
przypadki.

W normach wytrzymalosciowych uwzgledniane sa réwniez wartosei wspoél-
czynnikéw bezpieczenstwa v. Wéwezas otrzymujemy Pop = Pgop-v. Rozklad
obcigzen miedzy statecznikiem poziomym i sterem wysokosci (statecznikiem
pionowym i sterem kierunku) przyjmuje si¢ proporcjonalnie wzgledem ich
powierzchni, tj.

2 ster Sster & st poz (st pion) Sst poz (st pion) -
e e e oraz = & — (UU)
Pop St Pon Smw)

Stad mozna znalezé Pgier i Pstpoz lub Pg pion.

Obcigzenie biezace (na jednostke dlugodei) steréw oraz statecznika pozio-
mego lub statecznika pionowego znajdujemy z warunku proporcjonalnosei
tego obciazenia do cigciwy ¢ = k-c.

Wspétezynnik proporcjonalnosei k réwny jest stosunkowi obciazenia obli-

czeniowego do danej powierzchni, tj. k = Pgm ;

Zatem
Bl
ster Sgter ster
(51)

Pst poz (st pion)

st poz (st pion) = *Cst poz (st pion)

bh‘t poz (st pion)

Po obliczeniu ¢ dla kilku przekrojéw, mozna wykona¢ wykresy ¢ wzdluz
rozpietosei steru i statecznika poziomego (plonowego} tak jak to przedstawiono
na rysunku 3-139.

Schematem obliczeniowym dla steréw (wysokosci i kierunku) jest belka
oparta na stateczniku poziomym lub pionowym w wezlach zawieszenia, ktéra
obcigzona jest sitami aerodynamicznymi. Schematem obliczeniowym dla sta-
tecznika poziomego jest belka oparta na wezlach mocujacych statecznik do
kadluba. Obcigzona ona jest silami aerodynamicznymi oraz sitami dzialajacymi
na ster wysokodci. Te ostatnie przenoszone sa na statecznik poziomy poprzez
wezly zawieszenia steru na stateczniku, ktére réwne sg reakcjom podpér steru,
skierowanym ' przeciwlegle. Statecznik pionowy pojedynczego usterzenia
kierunku jest to belka zamocowana w kadlubie, ktéra obcigzona jest silami
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aerodynamicznymi oraz sitami pochodzacymi od steru kierunku, ktére sa réw-
ne, lecz przeciwlegle wzgledem reakeji podpdr.

Lotka moze byé ohciazona silami aerodynamicznymi w polozenin stalym
(nie wychylonym), jako cze$é skrzydla. Jednak najezedciej obeiazeniami obli-
czeniowymi dla lotki sa te obciazenia, ktére wystepuja podezas jej wychylenia
przy maksymalnej predkodci samolotu.

by
e
' ~
~ <
| : :
1 ";J‘f f B
| S Ooer hier
N .
s g
_ 3 e g
2 s u
P 3 -
| atwsy S » S
J stal Kier
' g
ﬂ ’ ﬁaﬁﬁi Pslat kier
| e
'f.r/a{m
Rstat kier:

Rys. 3-139. Obeigzenie usterzenia

Przyjmujemy, ze intensywnoé¢ obciazenia aerodynamicznego jest stala
wzdluz rozpigtosci lotki (patrz rys. 3-140) i réwna sig na krawedzi przedniej

Pror = 0,64 gmax [kG /m?, N/m?]

gdzie gmax = ~—— — cidnienie predkosci (dynamiczne).

Rozklad obciazenia wzdhuz cigciwy lotki przyjmowany jest wedlug trapezu.
Obciazenia biezace dzialajace wzdluz rozpietodei lotki qiot Oblicza sie za
pomoca wzoru

1
Prot+ 3 Ploy 9
Tiot = T 'Clutzg - Piot - c1ot [kG/m; N/m]

a obliczeniowe obcigzenie biezace (na jednostke dlugosei lotki)
2
g = R Piot - 1o -v (52)
gdzie v — wspblezynnik bezpieczenstwa.
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1™ didek pareia -

oigeiwa (olk¢
Rys. 3-140. Obeiazenie lotk:

Po obliczeniu wartodci ¢ dla kilku przekrojéw mozemy wykonaé¢ wykres
g wzdluz rozpietoscei lotki.

Schemat obliczeniowy lotki nie rézni sig od schematu obliczeniowego
sterow.

Wykresy sil poprzecznych i momentéw zginajacych

Stery lub lotki przewaznie zawiesza sie na trzech lub na wiekszej liczbie
wezléw. Z punktu widzenia statyki lotnicze] mozna je traktowad jako belki
statycznie niewyznaczalne. Przy rozpatrywaniu ich (okreélaniu reakeji podpér)
postlugujemy sie odpowiednim przyblizonym sposobem, ktéry wyjasnimy na
przykladzie tréjpodporowego steru lub lotki.

Podzielmy odcinek miedzy podporami réwnomiernie (rys. 3—141a). Zalézmy,
ze kazda z podpér przejmuje obciazenie dwéch przyleglych do niej pétodeinkéw
belki. Poniewaz obciazenie na odeinku dhugodci belki wyrazane jest jako [ ¢-di
i réwne jest powierzchni wykresu ¢ na tym odcinku, to reakcje podpér (réwne
i przeciwlegle obeigzeniu podpér) beda sie réwnaly

R, = pow. abf
R, = pow. beef
Ry = pow. cde

Oczywiscie, nalezy przy tym wziaé¢ pod uwage skale wykresu g. Nastepnie
wykonujemy oddzielnie wykresy sil poprzecznych 7'y i Tr, ktére pochodza od
obciazenia biezacego ¢ i od reakeji R (rys. 3-141b), biorac pod uwage ich réine
znaki, odkladajac je jednak na jednej osi. Suma algebraiczna wykreséw daje
sumaryczny wykres sil poprzecznych 7's. Jednak zamiast odejmowania odein-
kéw, dogodniej jest wykonaé tzw. ,,odbicie zwierciadlane” wykresu T, tj.
odlozy¢ go ze znakiem przeciwnym. Warto§¢ T’y pokazana zostala za pomoca
gestego zakreskowania na rysunku 3-141c.

Wykres 7's odlozony na osi odcietych przedstawiony jest na rysunku
3-141d.
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Podobnie jak poprzednio wykonujac wykresy momentéw zginajacych
Mg, pochodzacych od sit aerodynamicznych (catkujac wykres 7'y, rys. 3-141e)
i odkladajac na tej osi ,,odbicie zwierciadlane” wykresu Myr pochodzacego od
reakcji podpér, otrzymamy wykres sumaryczny momentéw zginajacych Mys.
Odlozony na osi odcietych (w duzej skali) wykres ten bedzie miat postaé po-
kazana na rysunku 3-141f. Nalezy przy tym uwazaé, aby w przekrojach, gdzie
Ty = 0, wykres Mgz mial maksimum lub mlmmum*)

z s Poniewaz okreglenie reakc]l podpér
2 4 byto niezbyt dokladne, mozliwe jest, ze
: Mgz w punkeie @ (lewy koniec belki) nie
jest réwny zeru. Otrzymywana przy

Rys. 3-141. Wykresy sil poprzecznych i mo- Rys. 3-142, Wykresy ¢, P, M, stateczni-
mentow zginajacych steru tréjoporowego ka poziomego
(lotki)

tym wartosé (Mgs), nie jest duza i wystepujacej tutaj niedokladno$ei mozna
nie braé pod uwage. Jednak mozna ja réwniez usungé przylozywszy na przy-
dM,

== Przy pochodnej réwnej zeru funkeja

*) Wynika to z twierdzenia Zurawskiego, ze T =

ma maksimum lub minimum.
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klad do podpér 1 i 2 pare sil N (rys. 3-141a), ktérych wartoéé oblicza sie ze
WZOTu
(Mrm:)a'f‘N‘bzuz ={)

Nalezy przy tym wnieéé odpowiednie poprawki do wykresu T’y i Mys.
Poprawki oznaczone sa linia przerywang na rysunku 3-14lc, d, e.

Wykonanie wykreséw sil poprzecznych T i momentéw Agmajqcych M,
dla statecznika poziomego lub statecznika pionowego zgodnie ze schematem
obliczeniowym pokazanym na rysunku 3-139 sprowadza si¢ do zsumowania
wykreséw pochodzacych od obcigzen biezacych ¢ i wykreséw pochodzacych od
sit odwrotnych wzgledem reakcji steru. Wykresy takie wykonuje si¢ w sposéb
podany w rozdziale 13. Wykresy dla statecznika poziomego pokazane sa na
rysunku 3-142.

Z kolei zatrzymajmy sie krétko na sposobie wykonania wykresu 7'i M, po-
chodzgcego od obciazenn pionowych usterzenia plytowego, ktdrego schemat
obcigzenia pokazany jest na rysunku 3-129a. Posiadajac wykres obliczenio-

a
Vo
L 4 Vi
§p
a / )
)
e

Rl

Rys. 3-143. Wykresy reakeji podpér Be i Ry

wych obciazeri biezgcych g i rozpatrujac usterzenie jako belke oparta w pun-
ktach C'i D na osi (rys. 3-143), znajdujemy reakcje podpér B¢ i Bp ze wzoru:

: b

RC=P{)IJ1‘T§ RD:PUbl-—{;-
i otrzymujemy wykresy 7', M, przez nalozenie odpowiednich wykreséw po-
chodzacych od obciazenia aerodynamicznego i od reakeji podpér (rys. 3-143a).
Of rozpatrujemy jako belke zamocowana w wezle A4 i obeiazona sitami réwnymi

i przeciwnymi reakcjom R¢, Rp (rys. 3-143D).
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Wykresy momentow skrecajacych

Poprzednio rozpatrywaliSmy sposéb wykonywania wykresu obcigzen
biezacych steru lotki. Punkt przylozenia obciazenia biezacego ¢ wzdluz cigciwy
(§rodek parcia) okregla si¢ wedlug norm wytrzymalodciowych, gdzie dane sa
wykresy rozkladu obeciazen wzdluz cieciwy, ktore sa rézne dla réznych przy-
padkéw (np. rys. 3-140 i 3-144). Srodek parcia lotki lub steru, statecznika

S¢ Slalzezn ’ &o seru
‘ wys. (Kier) 7

Riys. 3-144. Wykres obeiazenn wzdluz cig-

ciwy usterzenia przy wykonywaniu ma- 4 L :{
newru 23 '&‘\ imehad 0

| Gotateczn. __l | Cotory J

wys. (ver) U Cypory

I
*&1

poziomego lub pionowego znajduje sie w $rodku ciezkosci pola wykresu obcig-
zen wzdhuz cieciwy, ktéry okregla sie stosunkowo latwo.

Biezace momenty skrecajace (momenty sil biezacych) powstajace wzgledem

osi obrotu steru lub lotki oblicza si¢ w przyblizeniu wedlug wzoru

kG -m N_E] (53)

WS e

gdzie r— odleglos¢ miedzy osia obrotu a linia srodka parcia w danym przekroju.

Wykresy m; i M; steru lub lotki i schemat przylozena sit pokazane sa na
rysunku 3-145.

Rys. 3-145. Bkrecanie steru lub lotki

Suma biezacych momentéw skrecajacych réwna polu wykresu m; (przy
uwzglednieniu skali) jest momentem zawiasowym Mqy.

Poniewaz moment sil aerodynamicznych wzgledem osi obrotu réwnowazo-
ny jest przez moment N -k sily N w ciegle sterownicy, to

Mzs.w =N-h
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Calkujac wykres ms, na przyklad z prawa na lewo, i uwzgledniajac moment
zawiasowy Mzaw W miejscu przylozenia sity N, otrzymamy wykres momentéw
skrecajacych M, steru lub lotki.

Okreédlenie momentéw skrecajacych statecznika poziomego i pionowego,
pochodzacych od obcigzenia aerodynamicznego, jak réwniez okreslenie érod-
kéw sztywnodci przekrojéw nie rézni sie od analogicznych dla skrzydla oméwio-
nego w rozdz. 13.

Do wykresu M; pochodzacego od obciazenia aerodynamicznego nalezy
dolaczyé wykres M; pochodzacy od sit réwnych i przeciwnych reakejom steru.
Otrzymany w ten sposéb sumaryczny wykres Mg i wykresy My, Mg dla
statecznika poziomego pokazane sa na rysunku 3-146,

Rys. 3-146. Wykresy M, dla statecznika poziomego

Wykonanie wykresu M dla usterzenia plytowego (nie dzielonego, rys. 3-129)
nie wyréznia sie zadnymi wlasciwosciami. O§ usterzenia nie pracuje na skre-
canie.

Obliczanie wytrzymalosciowe przekrojow

Za pomocy znalezionych wartosci My, T, M, przeprowadzamy obliczanie
wytrzymalo§ciowe przekrojéw. Aby uniknaé powtodrzenia treéci zawartej
w rozdz. 13, ograniczymy sie do krétkich wskazéwek i przytoczymy zasadnicze
wzory obliczeniowe.

Sprawdzenia przekrojéw elementéw konstrukeji steréw i lotek przy ich
zginaniu i skrecanin mozna w przyblizeniu dokonaé¢ za pomoca nastepujacych
WZOTOW :

M,

o= m < o¢ (54)
=2 oo (55)
7 (D*—a)
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ra—— Ms
™ = 0,3(D—ad)

=1+t < Tw (57)

(56)

Dla dzwigara o profilu otwartym, ktéry przejmuje zginanie i pracuje na
skrecanie wraz z pokryciem noska (rys. 3—-147b).

M,

N = 0908 (58)
o~ A— < op — dla strefy rozciaganej
F, dzw+bpﬂ » Spokr R y o !
(59)
N

e o < Oy — dla strefy Sciskanej
F diw +bam 5 81;;011:1- L J J

gdzie: ;
Fasw — pole powierzchni pasa dzwigara*),

bpn — szerokosé pokrycia noska, polaczonego z déwigarem, ktore bierze
udzial w jego pracy na zginanie; bpn == 40 - Spokr.

y

Rys. 3-147. Naprezenia wystepujace w przekrojach
steru lub lotki

Dla dzwigara, ktory wytlaczany jest z blachy
3,6

i

gdzie b — szerokoéé pasa dizwigara.

(60)

*) Do écianki diwigara o przekroju ceowym moins odniesé czedé diwigara o wysokodei
0,9 H po obu stronach od jego érodka, a pozostalg czesé — odniedé do paséw.
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Dla déwigara z pasami z prasowanych, walcowanych ksztalttownikéw oy
okreéla sie tak samo jak dla paséw dzwigara skrzydla.
Naprezenie wystepujace w §ciance

q
e O,QII C agcfa,n (GI)
My
™M= 57 = 62
e Q-Fu'at?cian ( )
Tz = Tr+1Tv < Tw (63)

gdzie Iy — pole powierzchni ograniczone obrysem, pracujacym na skrecanie.
Sposéb obliczenia wytrzymaloSciowego przekrojéw prostego. skofnego
i trojkatnego statecznika poziomego (pionowego) przy pomocy wiadomych
wartosci 7', M,, M; nie rézni si¢ od sposobu obliczania wytrzymalosciowego
przekrojéw skrzydla majacych odpowiedni ksztalt w rzucie poziomym.

Rozdzial 15

KADLUBY SAMOLOTOW. OBLICZENIA WYTRZYMALOSCIOWE

Typy i zewnetrzne ksztalty kadlubéw

Przeznaczenie i wymagania stawiane kadlubom

Kadlub samolotu shuzy do pomieszezenia zalogi, pasazerdw, ladunkéw

i wyposazenia. Konstrukeyjnie kadlub mozna traktowaé jako podstawowy

element, ktéry laczy w jedna calodé skrzydla, usterzenie, niekiedy zespdl (ze-

spoly) napedowy oraz inne elementy samolotu.
Ogdélne wymagania stawiane samolotom i ich zespolom omdéwiono w czedei 2.

W niniejszym rozdziale oméwione sa tylko niektére charakterystyczne wyma-

gania odnoszace sie do kadluba samolotu. Zatem kadlub samolotu powinien:

— plynnie laczy¢ wszystkie elementy samolotu stykajace sie z nim, w celu
ostabienia interferencji oraz zmniejszenia oporu czolowego,

— by¢ wytrzymaly na zginanie i skrecanie i zapewnia¢ dostateczna skutecz-
nosé dzialania usterzenia wysokodci i kierunku we wszystkich warunkach
lotu, poniewaz rézne ugiecia i skrecanie wplywaja na zmiane katéw natarcia
usterzenia,

— zapewnia¢ zalodze i pasazerom maksimum wygody oraz nalezyte rozmiesz-
czenie wyposazenia i tadunku; ponadto kadlub powinien umozliwiaé¢ dogo-
dne zaladowanie do samolotu i wyladowanie z samolotu ladunku,

— odznaczaé sie nalezyta dzwiekoszezelnodeia,

— stwarzaé nalezyte warunki podrézowania dla zalogi i pasazerdw, zwlaszeza
na duzych wysokoéciach w nigkiej temperaturze, oraz chronié pasazeréw
przed halasem z zewnatrz,

— zapewniaé¢ wygodne wchodzenie i szybkie opuszezanie samolotu przez za-
toge — szezegolnie podezas awarii,
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— zapewniaé pilotowi nalezyta widocznodé (przede wszystkim podezas lado-
wania samolotu),
— zapewnia¢ maksymalne wykorzystanie wnetrza samolotu.
Wspblezesnym kadlubom samolotéw nadaje sie ksztalt wagonu, lodzi
i gondoli. Na kadlubie o ksztalcie wagonu rozmieszezone jest usterzenie kierun-
ku i wysokodci (rys. 3-148a). Kadluby takie sy budowane w samolotach lado-
wych. s
" Ksztalt odzi nadaje si¢ kadtubom samolotéw wodnych zwanych hydro-
planami (wodnosamoloty), ktére sluza do startu i wodowania na wodzie (rys.
3-148b). Kadluby samolotéw wodnych réinia sie od kadlubéw samolotéw

Rys. 3-148, Kadluby samolotdw

ladowych ksztaltami zewnetrznymi. Na kadlubach tego typu montowane jest
usterzenie.

Kadluby o ksztaleie gondoli budowane sa bez usterzenia (rys. 3-148c);
usterzenie ustawiane jest na dwdéch belkach mocowanych do skrzydel, Sg to
tzw. samoloty dwubelkowe (wielokadlubowe).

Poniewaz w ksiazce niniejszej rozpatrywane sg konstrukeje samolotéw
ladowych, rozdzial ten poéwiecony jest oméwieniu kadlubéw tego rodzaju
samolotGéw.

Zewnetrzne ksztalty kadlubow

Wybierajac ksztalt i wymiary poprzecznego przekroju kadluba samolotu
nalezy przede wszystkim wychodzi¢ z wymagan aerodynamiki (oplywowoscé
i przekrdj poprzeczny), eksploatacji (wygoda rozmieszczenia zalogi, pasazeréw
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i ladunkéw) oraz statyki lotniczej (wladciwe rozmieszezenie elementéw wy-
trzymalosciowych konstruke;ji).

Przekr6j 11 2 kadluba (rys. 3-149) stosowany jest obecnie w wojskowych
samolotach transportowych, poniewaz taki ksztalt przekroju zwieksza po-

a /,; ,7

1 Proslokglneg 2 garnym =
wyokieatenem @
Owalne ze scianami '

=
Dwalne eweigjace vie & g /f/;'
| <% e wwis
ow 4 ; | AT
alne symelrycene O ¥
s g e
¢ i

A O e

f
7T
8 | Preekriy o awdch olaeh ’ é_j

Rys. 3-149. Ksztalty kadlubow

wierzchnie ladunkowa i umozliwia lepsze wykorzystanie przestrzeni kabiny
ladunkowej. Kabina o przekroju 3 pozwala na wygodne umieszezenie pilota
przy zachowaniu minimalnego przekroju poprzecznego.

Majac na uwadze pomieszcezenie zalogi, pasazeréw i ladunku, okragly
przekréj kadluba nie jest korzystny, poniewaz nie pozwala na nalezyte wyko-
rzystanie powierzchni bocznej i dolnej oraz prowadzi do zwigkszenia przekroju
poprzecznego i powierzchni kadluba. Jednak w kadlubach majacych szezelne
przegrody, ktére poddawane sg réznicy cisnienia wewnetrznego i zewngtrznego,
najkorzystniejszym przekrojem jest przekrdj okragly*). W duzych samolotach
za§ najkorzystniejszym przekrojem jest przekrdj, ktéry powstaje z dwdch
okregéw kol o réinych érednicach. Taki ksztalt przekroju pozwala na zmniej-
szenie przekroju poprzecznego w poréwnaniu z przekrojem okraglym i jest
znacznie lzejszy w poréwnaniu z przekrojem owalnym.

Ksztalty kadlubéw w rzucie bocznym zaleza od przeznaczenia samolotéw,
usytuowania silnikéw i chwytow powietrza (urzadzen chwytajacych powietrze)
oraz od charakteru obrysu oszklonej czedci kabiny.

Ksztalty kadlubéw przedstawionych na rysunku 3-149a, d, e typowe sa dla
duzych samolotéw z kilkoma silnikami umieszezonymi w skrzydlach. Ksztalt b

*) Pod dzialaniem ciénienia wewngtrznego w konstrukeji cienkoéciennej o przekroju okrgglym
powstaja tylko naprezenia rozeiggajgce,
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typowy jest dla samolotéw mysliwskich z chwytem powietrza usytuowanym
z przodu. Ksztalt ¢ stosowany jest w samolotach naddzwiekowych. W tym przy-
padku w przedniej cz@éci kadtuba powstaje skoéna fala uderzeniowa, na skutek
czego obniza sie opér falowy w poréwnaniu z prostopadly fala uderzemowq
Ksztalt [ stosowany jest w samolotach transportowych, poniewaz zapewnia
wlasciwe usytuowanie tylnego otworu zaladowezego.

W celu zmniejszenia oporu czolowego, w niektérych duzych samolotach
wiatrochrony (oslony) kabin zalogi whudowuje sie obecnie w obrys kadluba
(rys. 3—-149¢, f).

Wzgledne wymiary kadtuba charakteryzuje wydluzenie kadluba

gdzie:
lxam — pelna dlugo$é kadtuba, ktora rowna sie 0,8-1,2 rozpietosci
skrzydla samolotu o prostych i skosnych skrzydlach A > 4--5;
przy A = 23 laar = (1,6--2,0)1;
dyamt — $érednica kola réwnoznaczna §rodkowemu przekrojowi poprzecz-
nemu kadluba.

W samolotach mygliwskich diaqt = 1,2--1,5 m, w samolotach bombowych
dalekiego zasiegu dyaar = 2,3-2,8 m, a w samolotach pasazerskich dalekiego
zasiegu dgam = 3--3,8 m.

Wplyw wydtuzenia kadluba na jego opdr bywa rézny przy réznych pred-
kosciach lotu samolotu. Przy Ma << 1 zwigkszenie Axagt do pewnej granicy
zmniejsza opér danego ksztaltu kadluba, jednak zwieksza opér tarcia (po-
wierzchniowego). W samolotach takich wartosci uzytkowe wynosza Maat =
= 7=10. Przy predkodciach przydzwiekowych przewazajaca role w oporze
odgrywa opdr falowy, ktéry wraz ze zwiekszeniem Axaat (do Mar = 18--20)
zmniejsza sig. Takie samoloty maja Axam = 9--12. Samoloty naddzwigkowe
z tego powodu maja Agaar = 9--15.

Nalezy si¢ jednak zastrzec, ze wzgledy konstrukeyjne moga prowadzié¢ do
pewnych odchyleri w przyjetych wartodciach Aggar.

Uklady konstrukeyjne i budowa kadlubéw
Sily dzialajace na kadlub

Sity dzialajace na kadlub samolotu w czasie jego lotu lub ladowania mozna
podzieli¢ na nastepujace grupy:
1) sily masowe konstrukeji kadtuba,
2) sity masowe zespoléw, tadunkéw i wyposazenia wewnetrznego kadluba,
3) sily przenoszone na kadlub od innych czeéci samolotu przymocowanych
do niego,
4) s ly aerodynamiczne dzialajace bezpoérednio na kadhub,
5) sity cisnienia wewnetrznego; dotyczy to kadlubéw szczelnych.
Slly wyszezegblnione w pkt 4) sa stosunkowo nieduze, dlatego tez podezas
obliczen nie bierze sie ich pod uwage.
Sily przylozone do kadluba rozpatruje sie w dwéch plaszezyznach, tj.
w rownoleglej i prostopadlej do plaszezyzny symetrii samolotu. Jako przyklad
obcigZenia kadtuba sitami réwnoleglymi do plaszezyzny symetrii samolotu
moze stuzyé¢ moment wyjécia samolotu z lotu nurkowego lub ladowanie samo-
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lotu. Natomiast przylkladem obciazenia kadluba silami prostopadlymi do
plaszezyzny symetrii samolotu moze byé lot samolotu z wychylonymi sterami
kierunku.

Pod dzialaniem obceiazen konstrukeja kadluba ulega odksztalceniom. Na
przyklad na skutek dzialania sit rownolegiych wzgledem plaszezyzny symetrii
samolotu kadlub zgina sie w plaszezyZnie pionowej.

Pod wplywem dzialania sil przylozonych do kadluba w plaszezyznie pozio-
mej (prostopadlej do plaszezyzny symetrii samolotu) kadlub ulega zginaniu
w plaszezyznie poziomej. Oprécz tego przy obciazeniu usterzenia kierunku
kadlub ulega skrecaniu. Tak wiec konstrukcja kadluba ogélnie rzecz biorac
pracuje na zginanie i §cinanie pionowe, na zginanie i §cinanie poziome oraz na
skrecanie,

W celu wykonania wykreséw sil poprzecznych 7', momentéw zginajacych
My i momentéw skrecajacych M, konieczne jest ustalenie, wedlug jakiego
ukladu wytrzymaloéciowego pracuje kadlub przy danym obciazeniu. W przy-
padkach lotnych kadlub stanowi belke, ktéra oparta jest na dzwigarach (scian-
kach) skrzydla. Zatem przy zginaniu pionowym kadlub nalezy rozpatrywadé
jako belke o dwéch podporach z dwoma wspornikami (rys. 3-150). Jezeli sity

Lrese  bresy Leest
preednia Srodkowa {ylna

’?M/lfzad

8

Reakcra Skreyala
Rys. 3-150. Obeiazenie kadluba

dzialaja tylko na przednia lub tylna czedé, to przy obliczeniach tej czedei kadlu-
ba rozpatruje si¢ ja jako wspornik osadzony w dZwigarach skrzydla.

Przy obliczaniu wytrzymato§ciowym kadhuba z reguly dzieli sie go umownie
na trzy czedei: przednia, drodkowa i tylna (rys. 3-150).

Wystepujace na kadlubie obcigzenia pochodzace od usterzenia, podwozia
i innych zespoléw oblicza si¢ dla danego przypadku ohhc.aemowego zgodnie
z normami wytrzymalogciowymi. Méwiac ogélnie, kadtub powinien bw, obli-
czany wedlug wszystkich mozliwych przypadkéw ustalonych dla skrzydet,
usterzenia, zespolu napedowego i podwozia, tj. dla czeSei mocowanych do
kadluba przenoszacych na niego ohcigzenia. Odpowiednie normy przewiduja
rézne przypadki obliczeniowe, ktdre sa specyficzne dla kadluba.

Uklady konstrukeyjne kadlubéw

Konstrukeja kadhluba sklada sie z ukladu wytrzymalodciowego (szkielet,
powloka), ktéry przejmuje obciazenia zewnetrzne, oraz z elementéw pomocni-
czych. Uklad wytrzymalodciowy konstrukeji wspélczesnego kadluba (w calosci
lub czedciowo) stanowi cienkodcienng belke. Kadluby takie nazywane sa belko-
wymi.
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Dawniej szkielety kadlubéw samolotéw lekkich wykonywane byly w po-
staci kratownic przestrzennych. Obecnie takie uklady konstrukeyjne nie sa
szeroko stosowane na skutek duzego ciezaru i zlozonoéei technologiczne;.
Zachowaly sie one jednak w niektérych samolotach, np. Po-2, Jak-18iw innych.

W kadlubach kratownicowych (rys. 3-151) oplywowy ksztalt osiaga sie za
pomoca dodatkowych nadbudéwek wykonywanych w ezeéei wytrzymalodcio-

Rys. 3-151. Kadlub kratownicowy
1 — diwigar-pas, 2 — fciggno nofne, 4 — ukodnica, 4 — rozporka, 5§ — slupek

wej, co powieksza ciezar konstrukeji. W charakterze pokrycia stosuje sie
plotno, sklejke lotniczg lub cienks blache duraluminiows. Taka konstrukeja
jednak nie odpowiada wymaganiom stawianym jej przez aerodynamike na
duzych predkoéciach lotu samolotu.

Niekiedy kadluby wykonywane sa wedlug réznych ukladéw konstrukeyj-
nych na calej ich dlugosci. Na przyklad przednia czeéé kadluba wykonywana
jest jako kratownicowa, a tylna jako belkowa: Takie kadluby zaliczane sa do
mieszanego ukladu konstrukeyj 110-wytrzymaloscmwego

Kadlub belkowy (rys. 3-152) sklada sie z takich zasa,dmezvch elementéw,
jak: zestawu podluznego — dZwigary i podluznice, i zestawu poprzecznego —
wregi oraz pokrycia.

Skorupowy

Rys. 3-152. Kadluby belkowe
1 — déwigary, 2 — podluinice, 3 — wregi, 4 — pokrycie
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Do elementéw pomocniczych kadluba odnoszg sie czesei, za pomoca ktérych
przeprowadza si¢ miejscowe wzmacnianie konstrukeji podstawowej. Sa to
czesci shuzace do instalowania réznych ladunkéw, uzbrojenia i Wyposazenia,
oraz czeéci spelniajace specjalne zadania, ktére jednoczeénie stanowia czesé
konstrukeji kadtuba (np. podloga w kabinach, przegrody przeciwpozarowe itd.).

W kadlubie belkowym momenty zginajace przejmowane sa przez dzwigary,
podhuznice i pokrycie, natomiast sily poprzeczne i moment skrecajacy przejmo-
wane sg przez pokrycie. Charakter i stopieri obcigzenia elementéw konstrukeji
zaleza od réznych wariantéw ukladu konstrukeyjno-wytrzymalosciowego
kadluba.

Obecnie stosowane sg trzy odmjany konstrukeyjne kadtubéw belkowych
(rys. 3-152):

1) konstrukcja skladajaca si¢ z sﬂnych dzwigaréw oraz niezbyt silnego zestawu
podluznic i wreg z pokryciem pracujacym na dcinanie od sil poprzecznych
i momentn skrecajacego ; taki kadtub nazywany jest diwigarowym;

2) konstrukeja sktadajaca sie z pokrycia pracujacego na zginanie i skrecanie
kadtuba oraz z gesto rozmieszezonych podluznic i wreg: ‘rakl kadlub nazy-
wany jest pélskorupowym;

3) konstrukeja majaca stosunkowo grube lub wielowarstwowe pokry cie wzmoc-
nione tylko wregami; w tej konstrukeji wszystkie obeiazenia przejmuje
pokrycie; taki kadlub nazywany jest skorupowym (powlokowym).

W pracy elementéw konstrukeyjnych kadluba i skrzydia wystepuja pewne
podobietistwa i réznice. Jezeli chodzi np. o przeznaczenie i prace pod}uzmo
oraz pokrycia kadluba i skrzydla sa one analogiczne. Nalezy zaznaczyé, ze
pokrycie kadluba ma wigksza krzywizne w pordwnaniu do pokrycia skrzydla
i jest ono wytrzymalsze przy pracy na dciskanie i écinanie. Ponadto pokrycie
kadluba niezbyt mocno poddawane jest obciazeniu aerodynamicznemu.
Dzwigary kadluba pracuja podobnie jak pasy dzwigardéw skrzydia®). Wregi
kadluba, jezeli chodzi o ich przeznaczenie, analogiczne sg do zeber skrzydla
z wyjatkiem tego, ze nie przenosza one obciazenia aerodynamicznego. Wyszcze-
gélnione wyzej podobienstwa warunkuja podobienstwo ksztaltéw oraz prze-
krojéw elementéw wytrzymalodciowych kadtuba i skrzydia.

Budowa kadlubow

Szkielety nowoczesnych kadlubéw belkowych wykonywane sa z reguly
z duraluminiowych ksztaltownikéw, a pokrycie z blachy duraluminiowej.

Odlegloéé miedzy wregami moze byé zmienna w granicach od 350 do 800 mm,
zaleznie od wymiaréw wreg i grubodei pokrycia. Podzialka podtuznic zaleznie
od typu kadluba belkowego réwna si¢ w przyblizeniu 100250 mm. W tylnej
czedei kadluba czesé podluznic jest ucieta, poniewaz bylyby one rozmieszezo-
ne zbyt gesto. Konce obcietych podluznic osadzone sa w réznych wregach
w celu niedopuszezenia do zbytniego oslabienia przekroju kadluba. Grubogé
pokrycia rowna sie 0,88 mm.

Dzwigarowe konstrukcje kadlubéw opracowane byly wladciwie dla samo-
lotéw z jednym silnikiem tlokowym umieszezanym w przedniej czedci kadluba.
Okazalo sie jednak, Ze moga byé¢ stosowane réwniez w samolotach majacych
turboodrzutowe silniki umieszczone w kadlubie (np. w tylnej jego czeci).
W tym przypadku istnienie dZwigaréw w gérnym i dolnym sklepieniu kadluba
daje mozliwosé racjonalnego usytuowania zespolu napedowego. Wezly, ktére

*) Role éeianki dzwigaréw skrzydla spelnia pokrycie kadluba.
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mocuja silnik, rozmieszczone sa na wredze wzmocnionej, a sily wystepujace
w nich przenoszone s3 na dZzwigary przedniej czedci kadluba.

Na rysunku 3-153a pokazana jest dZwigarowa tylna czes$é kadluba.

Jej szkielet sklada sie z oémiu dzwigardéw, do ktérych przymocowane sa
wezly taczace 7, 2, 3 slabych podluznic oraz zwyklych 4 i wzmocnionych
wreg 4.

W miejscu zamocowania dZwigara statecznika pionowego umieszezona jest
charakterystyczna dla wielu konstrukeji pochyla wzmocniona wrega 6, lezaca
w plaszezyinie diwigara statecznika pionowego. Pozwala to na bezposrednie
przenoszenie sily z paséw dZzwigara na wrege pochyla, a z niej na pokrycie.

Rys. 3-153. Tylna czedé kadhuba

1, 2,3 — déwigarowe wezly laczace, 4 — wregl, 5 — wregl wemoenione, 6 — wrega pochyla, 7 — oslona rury wylotowej
(wydechowej), § — oprofllowanie kofcowe

W razie braku takiej wregi konieczne byloby stosowanie wregi pionowej AB
i silnej belki poziomej AC (rys. 3-153b — linia przerywana), ktére przejmo-
walyby skiadowe N,, N, sity N.

Na rysunku 3-154 pokazana jest tylna czesé¢ kadluba samolotu, w ktérym
umieszczone sa dwa silniki turboodrzutowe, Diwigary zakonczone sa odpo-
wiednimi wezlami laezacymi (facznikami). Dzwigary te na znacznej odleglogei
od miejsca polaczenia przechodza w podiuznice.

Pélskorupowe konstrukeje kadlubéw sa najezesciej stosowane w samolo-
tach nowoczesnych. Rysunek 3-155 przedstawia kadlub nowoczesnego samo-
lotu pasazerskiego o konstrukeji pélskorupowej. Kadtub o takiej konstrukeji
jest uszezelniany z wyjatkiem jego tylnej czesci. Wregi zwykle tloczone sa
z blachy o przekroju —| . Wregi wzmocnione przeznaczone sa do zamocowa-
nia na nich skrzydtla, usterzenia i przedniej goleni podwozia. Kazda wrega
ma poprzeczng belke pozioma, ktdra shuzy za podpo::@ podfogl kabiny. Srodko-
wa, czesé skrzydla przymocowana jest swoimi dZzwigarami do wreg wzmocnio-
nych (rys. 3-155, polaczenie $rodkowej czesei skrzydla z kadlubem). Konstru-
keja kadtuba opracowana jest z uwzglednieniem mozliwo$ci montazu plytowe-
go i nitowania przy zastosowaniu prasy do nitowania.

Plyty skladaja sie z pokryecia i zestawu gesto rozmieszezonych podluznic
i elementéw poprzecznych, ktére polaczone sa miedzy soba za pomoca miejsec
podziatu technologicznego konstrukeji. W miejscach podzialu technologicz-
nego plyt ustawia sie podhuznice wzmocnione (rys. 3-156), wykorzystujac do
tego celu ksztaltowniki ttoczone o przekroju teowym.
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Rys. 3-154. Tylna ezesé kadluba samolotu dwusilnikowego

W niektérych kadlubach samolotéw (np. bombowych) trzeba wykonaé
odpowiednie wyciecia (luki) na umieszezenie bomb. W zwiazku z tym koniecz-
ne jest stosowanie silnych belek podtuznych (pokladnikéw, rys. 3—-157).

Konstrukeje skorupowe kadlubéw, skladajace sig z grubego pokrycia
i wreg, dotychcezas jeszeze nie znalazly szerokiego zastosowania.

W konstrukejach tych pokrycie przejmuje wszelkiego rodzaju obciazenia
dzialajace na kadlub. W celu podniesienia statecznogei pokrycia i nodpornienia
go na Sciskanie i §cinanie, zachodzi potrzeba zwigkszania jego grubosci, co do-
prowadza do zwiekszenia ciezaru konstrukeji. W zwiazku z tym stosuje sie
pokrycie kadluba z wypelniaczem (rys. 3-158), ktére znacznie podnosi jego
statecznoéé¢ (naprezenia krytyezne). W tym przypadku kadluby o pokryciu
z wypehiaczem sa kadlubami najlzejszymi.

Budowa elementéow kadlubow

Podstawowymi ‘elementami konstrukeji kadlubéw belkowych sa déwiga-
ry*), pokladniki, wregi, pokrycie i wezly laczace (okucia).
Diwigary i podiuznice kadlubéw wykonuje sie z tloczonych (rzadziej
gietych) stalowych i duraluminiowych ksztaltownikéw. Przekroje dzwigaréw
1 podluznic moga byé wykonywane o jednakowym ksztalcie. Moga si¢ one
rézmc tylko wymiarami, tj. pola przekrojéw diwigaréw moga by¢ znacznie
wieksze.

*) Przy duzej liezbie elementéw podluznych o réznyeh przekrojach, do déwigaréw zalicza sie
te elementy, ktére sluza do przejmowania podstawowej czedei obcigzenia w czasie zginania,
Elementy podluzne nie odpowiadajace temu warunkowi nazywane sg podluznicami wzmoenio-
nymi.
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Rys, 3-1568. Czesé kadluba z pokryeiem wielowarstwowym



Dzwigary i podiuznice stosuje sie dos¢ czesto do miejscowego wzmacniania
kadluba. Umieszeza si¢ je przewaznie na odcinkach, gdzie wykonuje sie wy-
ciecia w kadlubie przeznaczone na kabine zalogi, skrzydlo i podwome Do tego
celu stuza pokladniki (rys. 3-157), ktére wokol wyciecia przejmujy sily poosio-
we powstajace przy zginaniu.

Wregi dziela sie na zwykle, stluzace do nadania ksztattu kadlubowi i wzmac-
niania pokrycia oraz wzmocnione, ktére ponadto przejmuja obciazenia umiej-
seowione.,

Na rysunku 3-159 pokazane sy wregi zwykle samolotéw pasazerskich.
Wregi zwykle wykonuje sie z tloczonych lub gietych ksztaltownikéw duralumi-
niowych, ktére wygina sig zgodnie z ksztaltem przekroju kadluba. Wrega taka
sklada sie z kilku czedei.

Wregi wzmocnione przeznaczone sg do przenoszenia sil skupionych i mo-
mentéw dzialajacych na pokrycie w ich ptaszezyznie. Takie wregi ustawia
sie w miejscach podzialu kadluba oraz w miejscach zamocowania do kadluba
skrzydel, usterzenia i innych zespoléw.

Wregi z reguly obejmuja caly obwéd przekroju kadluba. Natomiast w miej-
scach wycieé zajmuja one tylko czedé obwodu kadtuba.

Na rysunku 3-160a pokazana jest wrega wzmocniona z wmontowana w nig
belka, ktéra stanowi przedluzenie dZwigara skrzydla. Na wredze tej znajduja
sig wezly mocujace silnik i wezly laczace tvlnq czest kadluba. Na rysunku
3-160b pokazana jest integralna nachylona pod pewnym katem wrega kadtuba,
znajdujaca sie w miejscu styku ze statecznikiem pionowym. Na czoiowym
miejseu widoczna jest wrega, ktora podobma jest do przedstawione] na
rvs, 3—160a,

Obciazenia skupione pochodzace od réznych ladunkéw i zespoléw w kadlu-
bach belkowych przenoszone sa na szkielet przez odpowiednie wezly. Z kolei
ze szkieletu kadluba obciaZenia te powinny byé przenoszone na pokrycie
kadluba. Podluznice przy tym i dzwigary powinny przenosié¢ na pokryecie silty
dzialajace wzdluz kadluba (w tym przypadku wyklucza sie ich zginanie),
a wregi — sily dzialajace w poprzek kadluba (rys. 3—161).

Rozpatrzmy obeiazenia wregl wzmocnione], przenoszacej na pokrycie sile
P (rys. 3-162a). Reakcje pokrycia przedstawione sa w postaci biezacych sit
stycznych ¢. Jednak przy takim przenoszeniu sil wrega bedzie ulegala zginaniu,
co jezeli chodzi o cigzar nie jest korzystne ze wzgledu na powstawanie znacz-
nych momentéw zginajacych. Ponadto przy zginaniu material érodkowej
czedci przekroju bylby malo obeiazony i nieracjonalnie wykorzystany.

Na rysunku 3-162b, e pokazane sa dwa sposoby odcigzenia wregi na skutek
zginania. W pierwszym z nich zamiast zginania wregi, bedzie mialo miejsce
sciskanie zastrzaléw przez sile Ngagrz oraz rozcigganie rozporki przez sile
Nrozp (pionowa skladowa Npjon réwnowazona jest przez sily wystepujace na
pokryciu). W drugim przypadku sila P obcigza $cianke §cinaniem poprzez po-
laczenie nitowe gstupka ze scianka wr@gi Nastepnie obciazenie przenoszone jest
ze Scianki na pasy wregi poprzez nity i z kolei na pokrycie.

Pokrycie kadlubéw belkowych sa to arkusze blachy duralummmwe; tlo-
ezone zgodnie z ksztaltem powierzehni kadhuba. Jest ono elementem wytrzyma-
lodciowym konstrukeji. Dlatego tez w miejscach wycieé¢ (luki, okna, drzwi,
oslona kabiny zalogi) wylkonuje si¢ miejscowe wzmocnienia.

W kadlubach dzwigarowych i pélskorupowych nieduze wyeciecia malo
ostabiaja ich przekroje. Dlatego tez w celu ich wzmocnienia wystarcza w za-
sadzie odpowiednie obramowanie danego wycigeia (rys. 3-163a). W samolo-
tach majacych duze wyecigeia, np. na ostone kabiny (rys. 3-163b), drzwi wejscio-
we lub otwdr zaladowczy, przekréj kadluba jest znacznie ostabiony. Dlatego
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konieczne jest wzmocnienie ich za pomocg podluznic wzmoenionych, krétkich
dzwigaréw, pokladnikéw i wreg wzmocnionych.
Sposéb mocowania pokrycia do zestawu elementéw podluznych i poprzecz-

a b
14 {2
Clastrzaly
N\ pokr
34t
o e
ion
Rozporka

Rys. 3-162. Obeigzenie wregi wzmocenionej przenoszacej na pokrycie sile I oraz sposoby odeigze-
nia wregi przy zginaniu

Rys. 3-163. Wzmocnienie wycied
1 — wyciecie na kabing pilota, 2 — wrega wzmocniona, 3 — element podininy (déwigar) wzmocnienia wycigia
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nych kadluba zalezy od sposobu rozmieszczenia podhuznic (dZwigaréw) wzgle-

dem wreg. Istnieja nastepujace sposoby mocowania pokrycia:

1) podluznice przechodza na zewnatrz wreg, a pokrycie przymocowuje sie
tylko do podiuznic (rys. 3-164a); takie polaczenie stosuje sie do$é czesto
w miejscu rozmieszezenia wreg zwyklych; dzigki temu zmniejsza sie przy
tym liczba nitéw, a podluznice nalezycie wzmacniaja pokrycie; ten sposéb
moze by¢ korzystny w samolotach odznaczajacych sie duzymi predkosciami,
ze wzgledu na ich nagrzewanie sie;

2) podluznice przechodza wewnatrz wreg, a pokrycie mocowane jest tylko do
wreg (rys. 3-164b); sposéb ten stosowany jest dodé rzadko, poniewaz
niezbyt wzmacnia pokrycie;

3) podiluznice weiete sa we wregi na rowni z ich plaszezyzna, a pokrycie przy-
mocowuje sig do wreg i podluznic (rys. 3—164¢, d); ten rodzaj mocowania
pokrycia znalazl najszersze zastosowanie.

Jezeli pokrycie przymocowuje sie do szkieletu kadluba, w miejscach prze-
cinania si¢ podluznic i wreg powinno by¢ zastosowane (ze wzgledéw techno-
logicznych) wiazanie miedzy nimi (rys..164¢, katownik 5). Gdy konstrukcja
kadluba sklada sie z plyt, wiazanie takie jest zbyteczne (rys. 3-164d). Warunek
ten upraszcza technologie produkeji konstrukeji plytowej.

Rys. 3-164. Przymocowanie pokryeia do podluznic 1 wreg

8 — pokrycie preymocowane tylko do podlninicy, b — pokrycie preymocowane tylko do wreg, ¢, d — pokrycia pray-
mocowane do podhuznicy 1 wregi
1 — podluinica, 2 — wrega, 4 — pokrycie, 4 — kompensator, § — katownik

Podobnie jak przy mocowaniu zeber do pokrycia skrzydla — w mocowaniu
wreg do pokrycia kadluba stosowane sg czesto kompensatory (rys. 3-164a, 4).
Taki sposéb mocowania daje istotna technologiczna wyzszoéé nad innymi
sposobami mocowania (rozdz. 13), bowiem obniza ono wymagania co do
dokladnoéci wykonywania wreg.
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Laczenie kadlubow

W nieduzych samolotach z silnikami turboodrzutowymi umieszczanymi
w tylnej czeéei kadluba kadlub dzielony jest na dwie — trzy czesci (rys. 3-165a).
Takie polaczenie rozlaczne niezbedne jest w eksploatacji do zamontowywania
i zdejmowania silnika z samolotu. W samolotach duzych kadluby dzielone
sq na kilka czedei, ktore laczy sie za pomoca polaczen rozlacznych (rys. 3—-1655).

Sposéb laczenia czedci kadluba zalezy od jego ukladu konstrukeyjnego.
W kadlubach dzwigarowych czedei kadiuba laczy sie za pomoca specjalnych
weztéw laczacych znajdujacych sie na dZwigarach (rys. 3-166). a w kadha-
bach pélskorupowych — wzdluz obrysu za pomoca katownikéw lub laeznikéw
(rys. 3-155, wezel B).

Takie sposoby laczenia odpowiadaja charakterowi pracy rozpatrywanych
ukladéw kadlubow, bowiem sily skupione dzialajace wzdluz déwigaréw prze-
noszone sa % ]edne] czesei kadluba na druga za pﬂéredmttwem wezléw lacza-
cych, za§ sily rozlozone dzialajace wzdluz podluznic i w pokryciu — za po-
moca polaczenia wzdluz obrysu.

Laczenie skrzydla z kadtubem przeprowadza sie wedlug trzech istniejacych
sposobéw pokazanych na rysunku 3-167. Na rysunkach 3-167« i b skrzydlo
w miejscu polaczenia nie ma miejsca podziatu, dlatego dZwigary skrzydla prze-
puszezane sg razem z wregq wzmocniong lub miedzy gdrna i dolna jego czescia.
W ukladzie dolnoplata dzwigary skrzydel przechodza pod wregami wzmocenio-
nymi, a w gérnoplacie — nad wregami wzmocnionymi.

Dizwigary przymocowuje si¢ do wreg nitami lub grubami oraz katownikami
lub specjalnymi wezlami (okuciami). W przypadku laczenia wedlug sposobu
pokazanego na rys. 3—167a i b nastepuje zréwnowazenie momentow zginajacych
dwéch poléwek skrzydla na jego Srodkowej czesei. Wezly laczace obeiazone sa
tylko sila poprzeczna, ktéra przenosza z diwigaréw na wregi kadiuba. Jezeli
chodzi o trzeci sposéb lagczenia (rvs. 3-167¢), skrzydlo ma podzial w miejsen
polaczenia, srodkowa czesé déwigan’)w skrzydla wechodzi do konstrukeji wreg
wzmocnionych, a rozlaczne czedei laczy sie z nia za pomoca wezldw laczacyceh,
ktére znajduja sie na tych m'anch l‘uta} moment zginajacy przenoszony jest
przez wezly laczace na wrege i zréwnowaza sig na pasach I dzwigara srodkowej
czedei skrzydla.

Odpowiadajace sposobom @, b i e (rys. 3-167) laczenia skrzydia z kadlubem
pokazano na rysunku 3-168a, b i 3-160a.

Ocena poréwnaweza réznych ukladow kadlubow

Z przeprowadzone] analizy poszezegélnych typdéw konstrukeji kadlubdw
belkowych wynika, ze mozliwa jest ich ocena poréwnaweza z punktu widzenia
aerodynamiki, wytrzymalosci i sztywnosdei, trwalosei 1 wykorzystania wnetrza.

Okazuje si@, zo kadluby belkowe skorupuwc w najwyzszym stopniu odpo-
wiadaja obecnym wymaganiom pod wzgledem aerodynamiczunym. Grube po-
krycie bowiem i mala liczba nitéw zapewnia takim kadlubom gladka (réwna)
nieodksztalcajacy sie powierzchnie w czasie lotu samolotu. Jednak koniecznosé
zapewnienia statecznodci stabo wzmocnionemu pokryeciu doprowadza do zwiek-
szenia jego grubodei i ciezaru konstrukeji.

Dostateczng wytrzymaloéé i sztywnoéé kadlubéw belkowych skorupo-
wych przy malym ciezarze zapewnia sie przez stosowanie pokryecia z wypelnia-
czem. W przeciwnym przypadku najlzejsza okazuje sie konstrukcja pdlsko-
Tupowa.

Jezeli chodzi o trwalo&é konstrukeji kadlubéw, to najwieksza trwaloscia
odznaczaja sie kadluby belkowe skorupowe oraz kadluby pélskorupowe, po-
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/ = Rys. 3-167. Sposoby lgezenia
N skrzydia z kadlubem

Rys. 3-168
Polaczenie kadluba ze skrzydlem
1 — diwigar drodlkowe] czedel skrzydla, 2 — wezel,
d — wrega  wazmoenions, 4 —nakladka, §—druba
atvkowa, f — dcinnka déwigara srodkowe] czpsci skrzy-
dlr, 7 —scingoes, §—wezel stykowy  drodkowej
ezpfel skrevdin ¥ — Seinnka bocsna wregl, 10 — wregd
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niewaz ich elementy wytrzymalodciowe rozérodkowane sa na calym obrysie
przekroju.

Wreszeie jezeli chodzi o najefektywniejsze wykorzystanie wnetrz kadhu-
béw — majlepsze rezultaty pod tym wzgledem uzyskuje si¢ w kadlubach
dzwigarowych, poniewaZ duze wyciecia (otwory) w pokryciu w niewielkim
stopniu obnizaja wytrzymalosé tej konstrukeji. Oprécz tego na kadlubie dZwiga-
rowym prosciejszy i latwiejszy jest montaz wezléw laczacych usterzenia, pod-
wozia itp.

Obecnie dodé ezesto stosowane sa kadluby belkowe o konstrukeji mieszanej.
W sklad takiego kadluba wchodzi uklad diwigarowy w tej czesci kadluba,
w ktérej znajduja sie duze wyciecia w pokryciu i uklad pélskornpowy w po-
zostale] czedei kadlubdw.

Kabiny

Przeznaczenie. Wymagania stawiane kabinom

Kabiny samolotéw przeznaczone sa do umieszezenia zalogi. pasazerdw
i ladunku. Zgodnie ze swym przeznaczeniem, kabiny dzielg sie na kabiny za-
togi (pilota, nawigatora, radiotelegrafisty i inmmych czlonkéw zalogi), pasazer-
skie i ladownie. Z kolei kabiny dziela sig na kabiny cisnieniowe i zwykle.

Kabiny zalogi powinny speliaé podstawowe wymagania wyszezegélnione
na poezatku niniejszego rozdzialu.,

Jezeli chodzi o kabiny pasazerskie, stawia im sie ponadto wymagania specy-
ficzne, Kabiny pasazerskie powinny miec:

— odpowiednia objetodé (nie mniej niz 1,0 m® na jednego pasazera), wygode
podrézy, nalezyte oSwietlenie, estetyke wnetrza, indywidualna wentylacje
itp.,

— mozliwoéé tlumienia halaséw pochodzacych od pracujacych silnikdw oraz
drgan poszezegdlnych czesei samolotu,

— dostateczng liczbe drzwi wejéciowych oraz odpowiednig liczbe wyjs¢ za-
pasowych i srodkéw awarwnych

— odpowiednie wyposazenie wnetrza.

Wymagania stawiane kabinom ladunkowym (ladomnom) samolotéw tran-
sportowych zalezg od charaktern ladunkéw, ktére maja byé przewozone.
W zwiazku z tym kabiny ladunkowe powinny:

— mieé¢ odpowiednie wymiary,

- zfnpewma( tatwos¢ zatadunku i wyladunku,

«— mieé specjalne urzadzenia do mocowania ladunka,

Kabiny ciénieniowe (hermetyczne)

Stwierdzono, ze warunki lotu samolotu na wysokosci 10 000--12 000 m sa
najkorzystniejsze. Na tej wysokosci bowiem obserwuje sie nieznaczne zachmu-
rzenie, stosunkowo staly kierunek i sile wiatru oraz mniejsza mozliwosé ob-
lodzenia samolotu. Wymienione warunki podwyzszaja bezpieczenstwo i regu-
larnoéé¢ lotéw. Ponadto lot samolotu na duzej wysokoéei staje si¢ ekonomicz-
niejszy, a zasieg lotu wzrasta,

Wiadomo, ze zasieg lotu samolotu zalezy od dlugotrwalosci lotu i jego

predkosel
L=ty
gdzie:

t — dlugotrwalodé lotu,
V — predkosé lotu.
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Na duzych wysokodciach moe silnika tlokowego i turbo$miglowego oraz
sila ciagu silnika turboodrzutowego spadaja, w rezultacie czego na wysokodei
11 00012 000 m maja one wartos¢ réwna w przyblizeniu 25--309, mocy
(ciagn) przy ziemi. W zwiazku z tym znacznie zmniejsza sie zuzycie paliwa
przez silnik, a to z kolei powoduje zwiekszenie dlugotrwalogei lotu przy posia-
danym zapasie paliwa. Wreszcie jedli chodzi o predkoéé lotu samolotu — na
duzych wysokoéciach zmniejsza si¢ ona niezbyt gwaltownie w poréwnaniu do
predkosei przy ziemi, w rezultacie czego zasieg lotu wydatnie wzrasta.

Tak wige na wysokosei 11 000 m zasieg samolotéw z silnikami odrzutowymi
przewyﬁsm zasieg przy ziemi o okolo 1,5 raza.

Juz poczawszy od wysokodci 45005000 m obnizanie sie cisnienia atmosfe-
rycznego i co za tym idzie zmniejszanie sig cigzarowej zawartosei tlenu w jed-

- nostee objetodei powietrza powoduje pogorszenie si¢ samopoczucia czlowieka.
Ponadto wraz z obnizaniem sig cisnienia w atmosferze obniza sie takze cidnienie
znajdujacego sie w niej tlenu — tak zwane czastkowe cisnienie tlenu. Zja-
wisko to réwniez pogarsza przebieg czynnosei fizjologieznych w organizmie
Iudzkim.

Na skutek niedoboru tlenu i zmniejszania si¢ jego ciénienia oraz ogdlnego
zmniejszania sie ciénienia otaczajace) atmosfery, na duzych wysokodciach
pojawiaja sie oznaki tzw. ..choroby wysokodciowe]’ w postaci béléw w stawach,
oslabienia sprawnosci wzroku i sluchu, sennodei itd.

W celu umozliwienia czlowiekowi przebywania przez dluzszy okres czasu
na duzych wysokodciach, stosuje si¢ obecnie spec]alne urzadzenia tlenowe,
ktére automatycznie nzupelniaja potrzebng ilogé tlenu. J ednak mimo stoso-
wania tego rodzaju urzadzen utrzymuje sie nadal niskie cinienie atmosferyez-
ne. Ponadto nowoczesna aparatura tlenowa nie jest w stanie zapewni¢ wyma-
ganych warankéw zasilania tlenowego na wysokosei powyzej 12 000 m.

Jak wykazuje praktyka, najskuteczniejszym $rodkiem zapewniajacym bez-
pieczeristwo i mozliwodé przebywania czlowieka na duzych wysokosciach lotu
jest kabina cisnieniowa, w ktdrej mozliwe jest utrzymanie zalozonego cisnienia
barometryeznego znajdujacego sie w niej powietrza, jego skladu chemicznego
oraz czastkowego cignienia tlenu. Jezeli ponadto kabina wyposazona jest
w urzadzenia podtrzymujace odpowiednia temperature i wilgotnoéé powietrza,
to taki uklad nazywany jest ukladem klimatyzacyjnym.

Obecnie stosuje sie dwa typy kabin ci$nieniowych, wentylacyjny i rege-
neracyjny.

W kabinie ci$nieniowej wentylacyjnej wymiana powietrza i niezbedne
ciénienie podtrzymywane sg droga doladowywania kabiny powietrzem atmo-
sferyeznym za pomoca sprezarki (kompresora) silnika lub specjalnej instalacji.

Utrzymanie odpowiednich warunkéw (regulacja) w kabinach polega na
tym, ze normalne ciénienie moze by¢ podtrzymywane do okreélonej wysokosci
lotu (50007000 m). Powyzej tej wysokosei moze byé zabezpieczona tylko
nadwyzka ciénienia (0,4--0,5 atm) nad cisnieniem otaczajacej atmosfery
(rys. 3-169). Dlatego tez na wysokosciach powyzej 11 000 m niezbedne sg in-
halatory tlenowe.

W kabinie ci¢nieniowe]j regeneracyjnej wladciwe cisnienie i wymiana po-
wietrza podtrzymywane sa przez urzadzenia regeneracyjne (nie zwiazane
z otaczajaca atmosfera). Tlen dostarczany jest do kabiny z odpowiednich butli
ze sprezonym tlenem lub z urzadzen zawierajacych tlen skroplony. W celn nsu-
nigcia produktéw wydychania, powietrze znaj dujace sie w kabinie przepuszcza-
ne jest przez urzadzenie regeneracyjne pochla,ma.]a}ce dwutlenek wegla (CO,)
i pare wodng. Powstajacy przy tym spadek ciénienia kompensowany jest
przez dostarczanie tlenu do kabiny.
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Zalety kabiny regeneracyjnej jest jej niezaleznoéé¢ od ciénienia otaczajacej
atmosfery. Zawiera ona znaczng procentowa zawarto$é tlenu i dzigki temu
umozliwia przebywanie na duzych wysokoSciach. Jednak tego rodzaju kabina
ma takze pewne wady, do ktérych zalicza si¢: zwiekszone niebezpieczenstwo
pozaru (na skutek duzej zawartodci tlenu), ograniczony zapas tlenu w butlach
pokladowych i stosunkowo skomplikowana instalacja.
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Opréez wymienionych dwdch typéw kabin ciénieniowych, niekiedy stoso-
wane sg kabiny ci$nieniowe typu mieszanego, tzw. wentylacyjno-regenera-
cyjne jako polaczenie dwéch pierwszych. W kabinach tych cisnienie i wymiana
powietrza podtrzymywane sa metoda wentylacji i regeneracji.

Kabiny wentylacyjne stosowane sa najczeéciej w samolotach przeznaczo-
nych do lotéw na wysokosciach do 25 000--30 000 m. Na wysokoéciach po-
wyzej 30 000 m oraz w kosmosie stosowane sa tylko kabiny regeneracyjne.

Na rysunku 3-170 przedstawiono ideowy schemat kabiny wentylacyjnej.
Powietrze sprezone i nagrzane przeplywa ze sprezarek (kompresoréw) silni-

Rys. 3-170. Schemat kabiny wentylacyjnej

1 — silnik, 2 — zawdr kontrolny, 4 — kabina zalogi, 4, 6 — przewody rurowe, § — chlodnica powietrana, 7 — chiwyt
powietrza, § — rura, 9 — regulator cignienia
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kéw odrzutowych 1 w kierunku zaworu kontrolnego 2, ktory automatycznie
reguluje temperature powietrza w kabinie zalogi 3. W temperaturze 20°C
(293°K) powietrze przeplywa bezpoérednio do kabiny przewodem rurowym 4.
W wyiszej temperaturze strumienl powietrza kierowany jest przez zawdér kon-
trolny do chlodnicy powietrznej 5, skad ochlodzone przeplywa przewodem
rurowym 6 do kabiny, Chlodnica jest chlodzona powietrzem pobieranym
z atmosfery, ktére doprowadzane jest do chlodnicy przez chwyt powietrza 7
i odpowiednig rure 8. Niezbedne cidnienie potrzebne w kabinie reguluje regu-
lator 9.

Schemat kabiny regeneracyjnej pokazano na rysunku 3-171. Do oczyszcza-
nia zuzytego powietrza stosowana jest zwezka 7 o ksztalcie rurki Venturi.

Rys. 3-171. Schemat kabiny rege-

neracyjne]
@7 ofl 252 I — butla 2 tlenem, £ — inhalator tleno-
f ®) ) wy, & — maska tlenowa, £ — butla z po-
= = 0 ! wietrzem, & — zadwor zamykajacy, 6 —
L_ X) zhiornik, ¥ — aweika, & — pochianiacz
wydychanego powietrza, § — zawdr nad-
cidnienia, If! — zawdr zwrotny, 11 —za-

i ¥ *6 J 4 wor recany

Tworzace sie w wezszym przekroju rurki rozrzedzenie zasysa powietrze nasy-
cone dwutlenkiem wegla, ktére idzie do pochlaniacza wydychanego pow ietrza
8, gdzie oczyszeza sie, a nastepnie do kabiny.

Na rysunkun 3-172 pokazano tak zwany pélmontazowy schemat®) ukladu
khmatyzacy]nego powietrza kabiny wentylacyjnej samolotu pasazerskiego.
Uklad doladowywania kabiny stanowi odpowiedni zestaw, zapewniajacy do-
ladowanie, ogrzewanie, wentylacje 1 potrzebna wilgotnosé powietrza.

Po wyjsciu ze sprezarek silnikéw gorace powietrze doprowadzane jest do
ukladu klimatyzacyjnego kilkoma kanalami (tworzac tzw. ,magistrale gora-
cego powietrza”), tj. przewodem rurowym I do chlodnicy powietrznej, prze-
wodem rurowym 2 do ukladu ogrzewania samolotu, przewodem rurowym 3
do ukladu odmuchu oshmy kabiny zalogi (w celu ochrony szyb od pocenia sie
oraz w celu ogrzewania toalet), a przewodem rurowym 4 w kierunku ukladu
wentylacji indywidualnej.

W przewodach rurowych idacych od silnika ustawione sa zawory zwrotne
(w celu niedopuszezenia do uchodzenia powietrza w razie unieruchomienia
ktéregokolwiek silnika), przepustnice regulujace podawanie powietrza oraz
ogranicznik ciénienia powietrza.

Powietrze ochlodzone w chlodnicy tworzy tzw. , magistrale chlodnego po-
wietrza”. Kierowane ono jest do ukladu wentylac]l indywidualnej, skad prze-
chodzi przez chlodnice turbinows (w celu dodatkowego chlodzenia) albo omija
ja w zaleznodei od temperatury powietrza. Regulacja temperatury odbywa si¢
automatycznie poprzez zamykanie sie przepustnic znajdujacych sie w prze-
wodach rurowych doprowadzajacych gorace i ochlodzone powietrze. Czujnik
podaje sygnal na mechanizm elektryczny, przestawiajac w ten sposéb prze-
pustnice, ktére kieruja doplywem powietrza. Poniewaz pracy chlodnicy turbi-
nowej towarzyszy duza halagliwosé, przy jej ujéciu ustawia sie thumik.

Nastepnie ochlodzone powietrze idac z przewodu gléwnego znajdujacego sie
za chlodniea turbinowa, przechodzi do komory wentylacji indywidualnej

*) Odzwierciedlajacy wezajemne rozmieszezenie zespolow ukladu w samolocie.
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i poprzez koneéwki do kabiny. Ochlodzone powietrze podawane jest réwniez
do instalacji ogrzewniczej, gdzie miesza si¢ z gorgoym powietrzem doprowadza-
nym przewodem rurowym 2. W ostatnim przypadku doprowadzanie ochlo-
dzonego i goracego powietrza regulowane jest za pomoca przepustnic w zalez-
noéei od temperatury w instalacji ogrzewniczej.

W drodze do kabiny powietrze instalacji ogrzewniczej przechodzi przez
tlumik halasu, nawilzacz podtrzymujacy wymagana wilgotnosé powietrza
w kabinie, kierujae sie do komér ogrzewniczych, a stad do kabiny.

wZuzyte” powietrze kierowane jest do przestrzeni podpowlokowej
(rys. 3-177b) i nastepnie w kierunku regulatoréw cisnienia znajdujacych sie
w przedniej i tylnej czedci kadluba, ktére 1egulu]ad uchodzenie powietrza do
atmosfery.

Do chlodzenia powietrza doprowadzanego do kabiny samolotu naddzwie-
kowego stosuje sie réwniez chlodnice powietrzne (rys. 3-170). Jednak tem-
peratura ochladzanego powietrza przechodzacego przez chlodnice z powodu
hamowania go przy predkodciach naddZzwigkowych moze byé za wysoka.
W tym przypadku*) konieczne jest ponowne ochladzanie powietrza w turbinie
powietrznej (instalacji turbinowego chlodzenia, rys. 3-173), doprowadzanego
do kabin. W wyniku rozszerzania si¢ powietrza, na lopatkach turbiny naste-
puje obnizenie sie jego ci$nienia i temperatury.

Ern{!\fm Zawdr redukeying nfa/y/mw Zasuwa

| Powistree
28 gpredarkl

Lowielrze
z almosiery
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Ja almastery

Rys. 3-173. Bchemat instalacji ehlodzenia turbinowego

Niekiedy réwniez powietrze chiodzone uprzednio w chlodnicy powietrzne;
dodatkowo chlodzi si¢ w parujacym wymienniku ciepla, gdzie odda]e Ono swoje
cieplo parujacej cieczy.

Kabina ciénieniowa moze by¢ wykonana jako oddzielny zespél o ksztalcie
zbiornika szezelnego umieszezonego wewnatrz kadluba. Takie kabiny ciénie-
niowe nazywane sa z reguly wstawianymi. Przejmuja one tylko obeiazenia
pochodzace od wewngtrznego lub zewnetrznego nadeidnienia powietrza.

Obecnie kabiny ci$nieniowe wykonuje si¢ w postaci hermetycznej przegrody
kadliba. W ten sposdéb osiaga si¢ mniejszy jej cieZar, poniewaz konstrukcja
takiej kabiny przejmuje wszystkie obciazenia (oprécz nadcisnienia) dzialajace
na dana przegrode kadtuba.

Z punktu widzenia wytrzymalosei, najodpowiedniejszym ksztaltem kabiny
poddawanej ciénieniu wewnetrznemu jest ksztalt kuli lub cylindra o dnie kuli-
stym (rys. 3-155).

W celu zapewnienia nalezyte] szezelnofei miejse zamocowan i polaczen
pokrycia —— pod szwy nitowe podklada si¢ tasmy uszezelniajace (tiokol — na-
miastka kauczuku), a gléwki nitéw pokryvwa sie zaprawa tiokolowa lub innymi

*} Réwniez w razie koniecznosei dodatkowego ochladzania powietrza w samoloeie o predlkosci
poddzwiskowe],
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uszezelniaczami. Okna za§, drawi i luki uszezelnia sig gumowymi przekladkami
i rurkami (dokladniej o tym ponizej).

Pokrywy lukéw oraz drzwi powinny sig otwieraé do wewnatrz samolotu,
poniewaz dzieki istniejacemu wewnetrznemu nadci$nieniu mozliwe jest do-
cisniecie pokrywy lub drzwi do ramy i co za tym idzie uszczelnienie zamknie-
cia. Wyprowadzenia ciegiel i linek ukladu sterowego z kabiny réwniez podle-
gaja uszezelnieniu.

W miejscach, przez ktére przechodza ciegla dzialajace na zasadzie ruchu
postepowego, stosowane sa z powodzeniem odpowiednie wyprowadzenia w po-
staci falistego przewodu rurowego (rys. 3—-174a). Natomiast w otworach, przez
ktére przechodzy linki, stosuje sie uszezelniacze gumowe (rys. 3-174b).

a _ b

Lresel umownee
preefreeona

Rys. 3-174. Uszezelnienie wyprowadzenia

a — clegiel
I — plecionki tickolowe, 2, 4 — ciegla, 3 — tagma tiokolowa, 5 — jarzmao, 6 — plecionka tiokolowa, 7 — rurka gu-
mowa, 8§ — kolnierz
b — linek
1 — obudowa tekstolitowa, 2 — pakladka, 3 — rdzeni gumowy, £ — podkladka, 5 — éruba, 6 — linka

Rys. 3-175. Uszezelnienie wyprowadze-
nia drgika sterowego
1 — gumowa gazoszezelna warstwa, 2 — warstwa

wytrzymalofciowa 2z tkaniny bawelnianej, 3 —
sciunka kabiny, 4 —obudowa wyprowadzenia

Wreszcie w otworach, przez ktére przechodza réznego rodzaju waly i walki
obracajace sie wokél swojej osi, stosuje sie uszezelniacze typu dlawnicowego.

Wyprowadzenie drazka sterowego moze by¢é uszczelnione za pomoca stozka
wykonanego z tkaniny bawehianej oklejonej guma (rys. 3-175).
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Stopient szezelnosei kabiny ocenia sie wielkodcia strat powietrza, ktéra
zaklada sig zaleznie od przeznaczenia samolotu, sprawdzanych podczas od-
powiednich préb. W przypadku szybkiej utraty nadecisnienia przez kabine,
korzysta si¢ z zapasowego agregatu do dodatkowego doladowywania oraz
z awaryjnego urzadzenia zasilajacego tlenem. Do najbardziej skutecznych

flen z sieel
V) 8 3 pokladowss

Powietyze

Rys. 3-176. Skafander do lotéw wysoko-
goiowyeh
1— powloka, £ — helm, 8§ — przegub, 4 — tablica
rozdzieleza, 5, 7 — przewody, f — maska tlenowa,
8 — zamek, o —zawlr, I —tlenowy prayrzad
spadochronowy, 11— preewdd lacznosel radio-
wej

grodkéw ratunkowych zalogi w samolotach wojskowych (w razie uszkodzenia
kabiny na duzych wysokodciach) zalicza si¢ specjalny wysokosciowy ubiér
kompensacyjny (skafander).

Skafander do lotéw wysokodciowych jest to odpowiedni kombinezon
(rys. 3-176) wyposazony w aparature specjalna, ktéra do znaczne] wysokosci
lotu utrzymuje w nim niezbgdne cisnienie powietrza i poziom tlenu.

Kabiny zalogi

Kabiny zalogi samolotu przeznaczone sa do pomieszezenia pilota, nawiga-
tora, radiotelegrafisty i innych niezbednych czlonkdw personelu latajacego
oraz odpowiednich przyrzaddw, zespolow i urzadzen zapewniajacych sterowa-
nie samolotem i stala kontrole lotu. W samolotach duzych z wieloosobowa za-
loga kazdy z cztonkdéw zalogi ma swoje miejsce pracy wyposazone w odpowied-
nie przyrzady i urzadzenia.

Oslona kabiny zalogi (oszklona gdrna cze$é) w celu zapewnienia nalezytego
pola widzenia (obserwacji), wykonywana jest w postaci nadbudéwlki (kopulki),
-wystajacej nieco poza zasadniczy obrys kadluba (rys. 3-177). Taka oslona
jednak znacznie zwigksza opdr czolowy samolotu.

W celu zwiekszenia widocznosei w ezasie ladowania, niektore samoloty maja
wyechylana do dolu przednig czeéé kadluba (rys. 3-178).

Oslony kabin samolotu o niezbyt duzych predkosciach lotu wykonuje sie ze
szkla organicznego, natomiast w ostonach kabin samolotéw o duzych predkos-
ciach (Ma = 1,5) stosuje sig szklo krzemianowe, poniewaz szklo organiczne
traci swoje wlasnodei wytrzymalodciowe na skutek silnego nagrzewania sie.

Przednie, a niekiedy i tylne czeéci oston kabin zalég samolotéw mysliw-
skich wykonuje sie przewaznie ze szkla pancernego o grubo$ei 50--70 mm.
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Koniecznodé stosowania szezelnych kabin cidnieniowych dla zalogi w du-
zym stopniu utrudnia konstrukeje ich oston. Szkielet ostony sklada sie z reguly
z oddzielnych sekeji wytlaczanych lub odlewanych. Oslona oszklona jest po-
dwdjnymi szybami. W przypadku uszkodzenia lub stluczenia szyby wewnetrz-
nej pozostala szyba jest w stanie wytrzymac nadcisnienie.

Rys. 3-178. Wychylana przednia czedé kadluba

Na rysunkn 3-179 pokazano oslong kabiny samolotu mysliwskiego o cha-
rakterystycznych przekrojach. W danym przypadku szezegdlnag zlozonodé
przedstawia zamocowanie szyb, a takze zabezpieczenie przed przenikaniem
powietrza do kabiny w miejscu odsuwanej lub odehylanej czedci oslony.
Szezelno§é oszklenia oslony zapewnia sie za pomoca przekladek, plecionek,
zaprawy i gumy.

Odsuwana czedé ostony uszezelnia sie za pomoca wezy gumowych (rys. 3-179,
przekroje I11-111 i IV-IV). Weie te, umieszczone miedzy odsuwana (rucho-
ma) i stala czedcia oslony, z chwila wypelienia powietrzem dokladnie przy-
legaja do obu czedci, zabezpieczajac szezelnosé kabiny.

W celu umozliwienia opuszezenia samolotu przez zaloge w razie jego nszko-
dzenia — ostone kabiny samolotu wojskowego wykonuje sig w ten sposéb, ze
mozna ja Zraucac.

Oslona przedstawiona na rysunku 3-179 skonstruowana jest w taki sposdb,
ze mozna ja przesuwaé w prowadnicach za pomoca przedniego i tylnego urza-
dzenia przesuwnego. Rysunek 3-180 ilustruje obrotowa czesé 3 prowadnicy
tylnej w polozeniu zasunietym («) i odsunietym (b). Podezas jej obrotu za
pomoca odpowiedniego haka 4 ostona unosi si¢ nad kadlubem (rys. 3-180b)
i zostaje zdmuchnigta przez strumien powwtrz&

Kabina pilota wspélezesnego samolotu musi by¢ wyposazona w urzadzenia
sterujace samolotem i silnikiem, przyrzady pilotazowo-nawigacyjne oraz przy-
rzady przeznaczone do kontroli pracy ]msn'zognlnvch instalacji, réznych zespo-
16w samolotu i silnika, a takze wyposazenia radiotechnicznego.

Na rysunku 3-181 przedstawiono wariant rozmieszcezenia przyrzaddw pilo-
tazowo-nawigacyjnych w kabinie samolotu my#éliwskiego, a na rysunku 3-182-
pozyeje pilota w kabinie samolotu myéliwskiego oraz rozmieszczenie urzadzen
sterowniczych.
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Riys. 3-180, Tylny zamek oslony
pilota
I — przesuwna czesé oslony, 2 — urzg-
dzenie poruszajgce sig w prowadnicach,
& — obrotowa ¢zedé prowadnicy, 4 — hak,
& — cigglo, 6 — prowadniea

Linta ugtecia
labliey prryrzadiw

>
IS XX
e CIN|
51‘\.O (J’@@@

oy

22 a

Pulpit
prawy

lewy

Umowny Srodek obrotu
~draika sterowego

Rys. 3-181. Rozmieszezenie przyrzaddw pilotazowo-nawigaeyjnych i innych urzadzeri w kabinie
samolotu mysliwskiego

1 — tablica preyrigqdéw, 2 — celownik, & — pedaly, £ — podloga kabiny, 5 — drazek sterowy, 6 — fotel, 7 — uchwyt

zrzutnika bomb, § — tablica prayreaddw — lewa czeéé, 9 — tablica preyrzgdéw — prawa czesé, 10 — inhalator tle-

nowy, 11— wekaZnik polozenin podwoszia, 12 — wylaeanik reflektora, 13 — przycisk koutrolny, 14— wylacznik

sygnalizacji podwozia, 15 — déwignia sterowania podwoziem, 16 — manometr siecl sprezonego powietraa, 17 — przy-

cisk wigezajaey, 18 — przelgcznik, 19— zabezpleczenie déwignl podwozla, 20, 22 — uchwyty przeladowywania, 21—

strojenie radlopélkompasu, 23 — manometr, 24 — tablica radiopélkompasu, 25 — przelgcznik paliwomierza (uwaga:
dolng ezgdé tablicy prayrzaddw umownie usytuowano na rysunku w polozeniu pionowym)
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Rys. 3-182

Pozyeja pilofa i rozmieszezenie organdw sterowania w kabinie pilota samolotu my#liwskiego

1 — tabliea przyrzaddw, 2 — celownik, 3 — pedaly, 4 — podloga kabiny, & — drgick sterowy, ¢ — fotel, ¥ — plecao-
wa plyta pancerna, § — szyba oslony kabiny, ¥ — rekojedé hamuledw, 10 — tylna szyba pancerna, 11— lustro, 12 —
azybi panecerna oslony kabiny

W celu umozliwienia nalezytej obserwacji danych wypracowywanych przez
przyrzady pokladowe, przyrzady te grupuje sie wedlug ich przeznaczenia
1 umieszeza na tablicy przyrzaddéw pokladowych w okreslonym porzadlku.
Z reguly po $rodku tablicy umieszeza sie przyrzady pilotazowo-nawigacyjne.
Natomiast przyrzady kontrolujace prace silnika umieszeza sig z prawej strony
tabliey przyrzadéw pokladowych.

Jezeli chodzi o mechanizmy sterujace réznymi zespolami, rozmieszeza sie
je wedlug grup zgodnie z ich przeznaezeniem. Poniewaz pilot ma zajeta prawa
reke ze wzgledu na koniecznodé sterowania samolotem. na prawej Scianie ka-
biny umieszeza sie przyrzady sterowania zespolami i urzadzeniami rzadko
uzywanymi w czasie lotu.

Z prawej strony najezesciej rozmieszeza sie urzadzenia uruchamiajace
silnik, urzadzenia radiotechniczne, instalacje awaryjna itp.

Wreszcie z lewej strony pilota rozmieszeza sie przyrzady sterowania zespo-
lami i mechanizmami, ktore czesto uzywane sa w czasie lotu, jak na przyklad
urzadzenia sterownicze zespolu napedowego i inne.

Wazystkie mechanizmy sterujace umieszeza sig tak. aby pilot mégl sie nimi
poslugiwaé bez wiekszych trudnosei. Z reguly przyrzady pokladowe zaopatru-
je sie w napisy. a niektére dZzwignie maluje sie na okreslone kolory.

Nalezy podkredli¢, ze duza ilo§é niezbednych przyrzadéw i urzadzen znaj-
dujacych si¢ w kabinie utrudnia prace pilota i do$é szybko meezy go w czasie
ich obserwowania. Dlatego tez konstruktorzy samolotéw daza do przeniesie-
nia funkeji kontroli réznych zespoléw z pilota na przyrzady-automaty.

Kabina pilotéw (zalogi) samolotu duzego znacznie rézni sie od kabiny
przedstawionej wyzej. Kabina takiego samolotu ma znacznie wiecej przyrzadow
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tym przeciazenia, zapewnienie wlasciwego toru wyrzutu oraz niedopuszezenie
do zderzenia si¢ czlonkéw zalogi z usterzeniem samolotu. Na rysunku 3-184
pokazane sa tory katapultowania pilota przy réznych predkosciach Ve samolotu
i przy poczatkowej predkoéci V, wyrzucanego fotela. Z rysunku wynika, ze
wraz ze wzrostem predkosci lotu samolotu, tor lotu fotela staje sie coraz bar-
dziej plaski na skutek wpltywu zwigkszajacego sie oporu czolowego.

Vp=720kmth (200 mis)
\ V=00 kmif  (250m)s)
\ "\ Vo~1000km/ (2780/s)
\\ Vo=i200kn/h (330m08)

15 xim]

Vp=0
Ve=720km/h  (200mf5)

Rys. 3-184, Tory katapultowania pilota przy rdznych predkosciach lotu samolotu

W celu podniesienia toru lotu fotela do géry konieczne jest zwiekszenie
poczatkowe] predkosei V, lotu fotela i zmniejszenie jego oporu ezolowego.
Poniewaz droga rozpedu fotela ograniczona jest wysokoécia kabiny, do wyrzu-
cenia zalogi do géry potrzebne jest zastosowanie duzych, krétkotrwalych
przeciazenn w kierunku glowa-miednica, dochodzacych do okolo 15--20.
Dlatego zwigkszenie predkosei poczatkowej V, dopuszezalne jest tyvlko wéw-
czas, gdy nie spowoduje to zbyt duzych przeciazel organizmu. Zmniejszenie
oporu czolowego fotela pilota wplywa korzystnie na zmniejszenie przeciazen
w kierunku plecy-piers.

Znaczne obnizenie przeciazenia w kierunku glowa-miednica moze byé
osiagniete poprzez katapultowanie zalogi w dél przez specjalne luki. W tym
przypadku wymagana jest mniejsza predkosé¢ poczatkowa fotela w czasie
oddzielania sie go od samolotu. Ten sposéb opuszezania samolotu pozwala na
obnizenie przeciazenia.

Przedstawiony na rysunku 3-185 fotel katapultowy sklada si¢ z korpusu
z czasza 1, plecowej plyty pancernej 7, zagléwka 2 i pasdéw 5. Oparcie fotela
i zagléwek sa miekkie. Do czaszy fotela przymocowane sa podndzki 4, na kto-
rych czlonek zalogi opiera nogi w czasie katapultowania..

Do ochrony twarzy przed dzialaniem strumienia powietrza fotel ma zaslone
(store). Przy duzych predkoéeiach lotu stosowane sy zasobniki chronigce cale
ciala czlonkdw zalogi od uderzen powietrza.

Fotel pilota ustawia sie na prowadnicach, po ktérych przemieszeza si¢ on na
rolkach znajdujacych sie z tylu oparcia fotela. Do gérnej czedei fotela przymo-
cowany jest mechanizm wyrzucajgcy (odpalajacy).

Fotel katapultowy zespolony jest ze zrzucana oslona i w razie potrzeby
zapalnik tadunku do odpalenia fotela odbezpiecza sie za pomoca dZzwigni zrzu-
cajacej oslone.

Aby fotel przy-wyjsciu z kabiny nie koziolkowal bezladnie, zaopatruje sie go
w dodatkowe klapy stabilizujace 3, ktére utrzymuja fotel w polozeniu pio-
nowym.

Najbardziej bezpiecznym urzadzeniem do opuszczania kabiny samolotu
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majacym duza perspektywe rozwojowa przy duzych predkosciach lotu samo-
lotu na duzych wysokodéciach jest kabina oddzielajaca sie od samolotu, z ktérej
z kolei moze sig¢ katapultowa¢ ezlonek zalogi.

W kabinie oddzielajacej si¢ od samolotu stosunkowo prosto rozwiazane jest
zagadnienie dotyczace zabezpieczenia odpowiednich warunkéw potrzebnych

Rys. 3-185. Fotel katapultowy

I — korpus fotela z ezasza, 2 — zaglowek, 3 — klapy stabilizujace, 4 — podndiek, § — pasy, 6 — chwyty,
7 — plecowa plyta pancerna, § — uchwyt mechanizmu wyrzucajacego, § — kablak zastony (story)

do zycia zalogi podezas opuszezania samolotu na duzych wysokosciach (rys.
3-186b).

Na rysunku 3-186a pokazane sa kolejne pozycje, przy]mowane przez pilota
przed oddzieleniem sie kabiny od samolotu (1, 2, 3).

Kabiny pasazerskie

Kabiny pasazerskie sluza do pomieszezenia pasazerow. W samolotach
obslugujacych miejscowe linie powietrzne kabiny pasazerskie obliczane sa na
umieszezenie 3--9 pasazeréw. Kabiny te w zasadzie stanowia przedluzenie
kabiny pilota (rys. 3-187).

W duzych samolotach wspélezesnych kabiny pasazerskie stanowig oddziel-
ne pomieszezenia (rys. 2-62). Wymiary ich okreélane sa przestrzenia przypada-
jaca na jednego pasazera, ktora waha sie w granicach 1, 2 do 2,0 m®

Kabiny pasazerskie samolotéw miedzykontynentalnych i kontynentalnych
dzielone sg obecnie na klasy. zaleznie od komfortu podrézy.

Sposéb rozmieszezenia foteli w kabinie pasazerskiej, jej orientacyjne wy-
miary oraz usytuowanie pomieszezen pomocniczych w samolocie pasazerskim

20 — Konstrukoja samolotow ; 305



Rys. 3-187. Kabina pasazerska samolotu pasazerskiego bliskiego zasiegu

przedstawiono na rysunku 3-188. Dane te dotycza dwéceh klas kabin pasazer-
skich.

Jezeli chodzi o wymagania techniczne samolotéw pasazerskech, to oprdcz
pomieszezenia przeznaczonego dla pasazerdw, przewiduje sie réwniez pomie-
szezenia do przewozu okreslonej ilodei tadunku, ktéry powinien byé latwo zala-
dowywany i wyladowywany, bez straty dodatkowego czasu. W tym celu
przewiduje si¢ osobne przedzialy bagazowe o objetosci 1 do 20 m® zaleznie od
wielkosci samolotu.

Szkielet podlogi kabiny pasazerskiej pokazano na rysunku 3-155. Sklada
sie on z poprzecznych (podporowych) belek ustawionych w dolnej czedci wreg
i belek podluznych. Role tych ostatnich wykonujg réwniez prowadnice foteli,
ktore maja przekrdj ksztaltowy (profilowy). Na prowadnicach ustawia sie
fotele. Ponadto prowadnice stanowia podpore dla plyt podiogi, ktére z reguly
maja konstrukeje warstwowa. Zewnetrzne warstwy wykonywane sa ze sklejki
lotniczej, a jako wypehliacz wykorzystuje sie piankowe tworzywo sztuczne,
drewno, balse i plyty o konstrukeji ulowej (komdrkowej).

Jednym z wazniejszych wymagan stawianych kabinom pasazerskim jest
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komfort podrézowania w nich. Na komfort sklada sie estetyczne wykonczenie
wnetrza kabiny, wygodne fotele, klimatyzacja, indywidualna wentylacja,
indywidualne o§wietlenie, mozliwosé obserwacji ziemi podezas lotu itp. Do
wymagan komfortu podrézy zalicza sie réwniez skuteczna izolacje thumiaca
halas pracujacych silnikéw, poniewaz zbytni halas wywoluje szybkie zmeczenie
zalogi 1 pasazeréw, czasowe przytepienie stuchu i utrudnia prace zalogi, a zwla-
szeza radiotelegrafisty.

Natezenie dZzwigku wyrazane jest w decybelach. Jeden decybel stanowi
taka zmiane sity dzwieku, jaki mozliwy jest do uchwycenia przez ludzki shich.
Rozmowa szeptem daje np. natezenie dZzwieku okolo 30 decybeli, szelest wyda-
wany przez kartki papieru podczas przekladania ich w ksiazee — 45 decybel,
rozmowa normalna — 65 decybeli, a rozmowa glogna 70--80 decybeli.

Natezenie dzwigku (szumu) przedostajacego sie do kabiny pasazerskiej
wepolezesnego samolotu dalekiego zasiegu nie powinno przekraczaé¢ 90--100
decybeli. W kabinach przeznaczonych do lotéw krétszych dopuszezalny halas
moze wynosi¢ 110 decybeli.

Zasadniezymi zréditami halasu wystepujacego w samolocie sg silniki, Smigla
i czedei samolotu oraz jego instalacja, w ktérej wystepuja drgania. Halas prze-
noszony jest do kabiny przez niektére elementy konstrukeji samolotu oraz
przenika on przez szezeliny znajdujace sie w oslonach kabiny zalogi, oknach
1 drzwiach, a takze przez przewody wentylacyjne.

W celu zmniejszenia hatasu dostajacego sie do wnetrza kabin stosuje sie
elastyczne mocowanie silnikéw i takie rozmieszezenie §migiel, aby korce ich
lopat byly oddalone od pokrycia kadluba o 400--500 mm. Wreszcie dla unik-
niecia brzeczenia i niedopuszezenia do powstawania szezelin, szyby i drzwi
osadza sie w gumowych przekladkach.

W samolotach wspdlezesnych walke z halasem prowadzi sig réwniez za
pomocy izolacji dZzwiekowej, ktéra jednoczednie powinna mieé wlasnosei izolacji

A=A

L —

Rys. 3-180. Bchemat izolacji cieplne] i dewigkowej kabiny samolotu pasazerskiego
1 — pokrycie czdobne, £ — wata szklana, § — uszezelninjgea wala szklana, 4 — wata nylonows

cieplnej. Material stosowany do izolacji cieplnej i dZzwigkowej powinien sie
odznaczaé wysoka dZzwiekochlonnodeia, zla przewodnoscia cieplna, malym cie-
zarem i ognioodpornodcig. Ponadto material taki powinien by¢ latwy w uzyeiu
i nie pochlaniaé wilgoci.

Jako materialy diwiekochlonne stosuje sie wate z wldkna sztucznego
(wlékno poliamidowe) o ciezarze wlasciwym y = 50 kG/m? (490 N/m?) i wldkno
szklane o cigzarze wlasciwym y = 25 kG/m® (245 N/m®). Izolacj¢ cieplna
i dzwiekowsa wy konuie sie we wepolezesnych samolotach przewaznie wedlug
schematu przedstawionego na rysunku 3-189.
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Drzwi wejéciowe powinny sie znajdowac na lewej stronie kadluba, przy czym
jedne drzwi, o wymiarach 1700x 800 mm, powinny przypadaé¢ na 30--40
pasazeréw. Drzwi samolotéw pasazerskich majacych kabiny ciénieniowe po-
winny sie otwiera¢ do wewnatrz kadluba. Rysunek 3-190 przedstawia kon-
strukcje drzwi samolotu I1-18. Drzwi te otwieraja sie do wewnatrz kabiny

g
£
=
B=]
£

Rys, 8-190. Drzwi wejiciowe
1— obudowa, 2 — korpus drawi, § — belki korpusu drawi, 4 — zamek, 5 — rurka prowadzaea, 6§ — tasma, ¥ — ply-
cina zawiasowa, § — urzadzenie przesuwne, % — szyna prowadzaca, 10 — wrega wemooniona, 17 — obramowanie
wycigein, 12 — ksztaltownik gumowy

(w tym celu przekreca si¢ plycine zawiasows 7) i z kolei przemieszczaja sie do
przodu lub tylu na odpowiednich prowadnicach. Maja one podwdjne uszezel-
nienie, wewnetrzne i zewnetrzne (rys. 3—190, przekréj 4-4), wykonane w dwéch
gumowych uszezelek o przekroju pierécieniowym (rurowym), do ktérych przy-
legaja drzwi na skutek istniejacego wewnatrz kabiny nadecisnienia.

Do opuszezania samolotu w wypadkach awaryjnych przewidziane sa w ka-
binach samolotéw pasazerskich wlazy zapasowe (luki). Usytuowuje sie je
zasadniczo w dcianach w srodkowej czedci kadluba oraz niekiedy w gérnej
jego czedei. Ksztalt wycieé na wlazy zapasowe bywa owalny o wymiarach
wzdhuz osi 450 % 760 mm,

Okna kabin pasazerskich maja rézne ksztalty. Najozeseiej jednak spotykane
sa ksztalty okragle lub prostokatne z zaokragleniami.

W pokryciu kadluba wykonuje sie wycigcia na okna miedzy wregami (rys.
3-191), wykorzystujac te ostatnie jako dodatkowe wzmocnienie obramowania
otworéw.
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Okna kabin z reguly skladaja si¢ z podwdjnego oszklenia wykonanego
ze szkla organicznego (rys. 3—-191, przekr6j A-A). Jedna z szyb bywa zwykle
grubsza. Taka szyba pracuje przy nieduzych naprezeniach oraz odznacza sie
wysoka wytrzymalodcia na zmeczenie. Pomiedzy szybami znajduje sie warstwa

Rys. 3-191. Konstrukeja okna

1 —azyba zewnetrzna, 2-—szyba we-
wugtrzng, 3 — zacisk piercieniowy, 4 —
kaztaltownik gumowy, 5 -— zaciski pol-
pierscieniowe, f — czasza wytlaczana,
7 — kit uszezelniajacy, 8§ — obramowaunis

powietrza, ktére polaczone jest z rurka odpowiednim ladunkiem pochlania-
jacym wilgoé (zel krzemionkowy) i niedopuszezajacym do pocenia sie szyb.

Krawedzie szyb okien uszezelnia sie przekladkami gumowymi i odpowied-
nimi zaciskami.

Pomieszezenia bagazowe i ladownie

Do przewozenia bagazu i ladunkéw handlowych w samolotach pasazer-
skich przeznacza sie specjalne pomieszezenia. W miedzykontynentalnych
i kontynentalnych samolotach pasazerskich dalekiego zasiegu pomieszezenia
bagazowe znajduja sie zazwyczaj pod podloga kabin pasazerskich oraz w innych
czesciach kadlubdw (rys. 3-192), a w samolotach miejscowych linii powietrz-
nych —w kadlubach. Kazde pomieszezenie bagazowo-ladunkowe powinno
mie¢ otwory (luki) zaladoweze rozmieszezone w miejscach dostepnych oraz
urzadzenia do przymocowywania ladunkdéw. Rysunek 3-192 przedstawia
usytuowanie pomieszezeni bagazowyeh w samolocie I1-18. W dolnych pomiesz-
czeniach, ladunki przemieszeza sig na specjalnych wdzkach poruszajacych sie
na szynach,

W samolotach transportowych o duzym udzwign na pomieszezenia ladun-
kowe (ladownie) przeznacza sie duza czedé wnetrza kadlubdw, ktérych wymiary
zwykle z géry dostosowuje sie do rodzaju przewozonych ladunkéw (rys. 2-20).
W samolotach tego typu bardzo istotng role odgrywa dogodne podejécie (do-
jazd) do otworu zaladunkowego oraz latwos¢ zaladunku i wyladunku. W zwiaz-
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ku z tym stosuje sie niejednokrotnie specjalne rozwiazania konstrukeyjne
otworow (lukéw, rys. 3-193).

Podloga ladowni tego rodzaju samolotu powinna sie znajdowaé na wysokos-
ci skrzyni ladunkowej samochodu ciezarowego.

Rys. 3-193. Luk zaladowezo-wyladowezy samolotu transportowegao

Konstrukeje ladowni samolotéw transportowych charakteryzuja podlogi
wzmocenione zestawem elementéw podluznych i poprzecznych, réznego rodzaju
wezlami kotwicznymi, trapami oraz urzadzeniami dZwigowo-transportowymi
ulatwiajacymi zaladunek i wyladunek.

Obliczenia wytrzymalo$ciowe kadluba

Obcigzenia dzialajace na kadlub. Przypadki obliczeniowe

Jak juz powiedziano, w czasie lotu oraz podcezas ladowania samolotu na-
stepuje obeclazenie kadluba przez sity pochodzace od zespoléw polaczonych
z nim, sity masowe ladunkdw znajdujacych sie w kadlubie oraz sity masowe
same]j konstrukeji kadluba (te ostatnie sa nieznaczne i mozna ich nie braé pod
uwage).

Tak wiee przypadkami obliczeniowymi kadluba sa przypadki obcigzenia
przez wszystkie zespoly, ktére przenosza obeiazenia na kadlub, Na przyklad
przypadek obeiazenia kadluba podezas ladowania na trzy punkty oznacza sie
przez By, a obeiazenie kadluba w locie krzywoliniowym oznacza sig przez Ay,
By, itd. :

Przewiduje sig niesymetryczne przypadki obeigzen kadluba, a mianowicie:
H{¥™ — obeiazenie tylnej czedci kadluba przez sile boczna dzialajaca na uste-
rzenie kierunku, oraz H}™ — obciazenie boczne kadluba przez sily bezwlad-
nodci wystepujace w przedniej ezesci kadluba (podezas manewru). Przewiduje
sie takze przypadki awaryjne (ladowanie bez opuszczonego podwozia itd.).
Wspdlezynnik przeciazenia dopuszezalnego ngep odpowiada przypadkom
obliczeniowym #, A4 itd. przewidywanym w normach wytrzymalo$ciowych.
Wspélezynnik bezpieczeristwa v kadluba réwna sie 1,8.

Wielko$é obeiazent masowych oblicza si¢ ze wzoru

Prag = Qraa-naop-v = Qraa-nom1 *)
gdzie Qiaq — ciezar ladunku.

*) Jezeli nie hrad¢ pod uwage sily noénej skrzydla w przypadkach ladowania samolotu.
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Sita. Piaq przylozona jest do érodka cigzkodei ladunku.

Znajac obciaZenia zewnetrzne, mozna sporzadzi¢ wykresy sil poprzecz-
nych 7' i momentéw zginajacych M, (rys. 3-194).

Skrecanie kadluba moze wystepowaé¢ w takim przypadku, kiedy sily nie
przechodza przez of sztywnodei kadluba, ktéra tak samo jak w skrzydle okresla-
na jest jako linia przechodzaca przez érodek sztywnosei przekrojéw. Srodkiem
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Rys. 3-194. Obeigzenia dzialajgce na kadiub

sztywnodci bedziemy nadal nazywali punkt w przekroju, w ktérym przylozenie
sily nie wywoluje skrecania. Mozemy w przyblizeniu uwazaé, ze Srodek sztyw-
noéci lezy na osi symetrii przekroju posrodku jego wysokosci.

Znajac punkty przylozenia sil zewnetrznych i ich odlegloéé od osi sztyw-
noéci, moina wykona¢ wykresy momentéw skrecajacych M,. Postugujac sie
wykresami 7', My, M, mozemy okredli¢ wielkoé¢ naprezen wystepujacych
w przekrojach. Niektére przypadki sa przypadkami obliczeniowymi dla dowol-
nej jednej czedci kadluba (np. przypadek Hi™, tylko dla przedniej czesci
kadluba). Oczywiscie, ze w tych przypadkach nie ma potrzeby budowania
wykresu dla calego kadtuba, a przednia i tylna cze§é kadtuba mozna rozpatry-
waé jako belki wspornikowe zamocowane na dzwigarach skrzydla.

Zakladajac na przyklad, ze w tylnej czedci kadluba nie ma ladunkéw
i przyjmujae, ze osia szbywnosci jest of kadluba, otrzymamy wykresy sil po-
przecznych 7', momentéw zginajacych M, i momentéw skrecajacych M tylnej
czetei kadhiba obciazonej sitami Py i Py, ktére przedstawiono na rysunku
3-195. Jednak do oméwienia powyzszego nie jest potrzebne sporzadzanie tych
wykresow.

313



igienie od uslersenia
P Kierunky

Neizw

Miw Lo ’ Bl {
[ATTATTTATATATTD e A R
i SR
h‘“\“llﬂ | |.| (1T Ms=Py:h

Rys. 3-195

Obcigzenia dzialajace na elementy konstrukeyjne dzwigarowej ezesci kadluba

Obliczanie kadluba na zginanie

Poniewaz zasadniczo obliczanie przekrojéw dowolnej czedei, na ktére kadlub
dzieli sie wzdluz dlugogci, jest jednakowe, zgodnie ze znalezionymi wartosciami
T, My, M, to dalsze przedstawianie zagadnienia sprowadza sie wladciwie do
obliczenia tylnej czedci kadluba.

Rozpatrzymy sposob obliczania tej czesci kadluba na zginanie wywolywane
przez obcigzenie pionowe (np. przez obciazenie dzialajace na usterzenie wyso-
ko$ci — Ppg) i obeiazefiie poziome (dzialajace na usterzenie kierunku — Py).

Praca elementéw przekroju kadluba podobna jest do pracy elementow
przekroju skrzydla. Zatem sposéb obliczania wytrzymalogciowego przekroju
kadluba zasadniczo nie rézni sie od sposobu obliczania przekroju skrzydla.

Mozna przyjaé, ze w kadlubie dZwigarowym momenty zginajace przejmo-
wane sa tylko przez diwigary, ktdre obciazone sa silami poosiowymi Nysy.

Wartoéei sil poosiowych dzialajacych na diwigary podezas zginania w pla-
szezyZnie pionowej réwnaja sie

; Jfﬂpirm )
l\'dzw — m ((’4)

oraz analogicznie przy zginaniu w plaszezyZnie poziomej

AT ﬂfﬂ poz
s 2 Buzw

Naprezenia wystepujace w déwigarach kadluba znajdujemy z wzoréw:

(647)

N, dZw | — N azw
Oroze = 7 ' Odcisk =
roze

65
FSclsk ( )
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gdzie Froze i Ficisk — powierzehnie przekrojéw diwigara rozciaganego i Sciska-
nego.

Otrzymane naprezenia poréwnujemy z granica wytrzymalodei materialu
dzwigara, a naprezenie §ciskajace — z naprezeniem krytycznym dzwigara Scis-
kanego.

Naprezenie krytyvezne dzwigara wyznacza sig wedlug krzywych opp = v (R).
Smuklodé A = I/i wyznacza sie wedlug dlugosei I, ktéra réwna sie odleglosci
od wreg (i — promien bezwladno$ei przekroju diZwigara).

W ten sposdb otrzymujemy warunki wytrzymalodei:

Oroze < Ow; Oscisk << Okr diw

W kadlubie o konstrukeji pélskorupowej moment zginajacy przejmowany
jest przez podluznice i pokrycie, wywolujac w nich rozeciaganie i Sciskanie
(1ys 3-196). Rozpatrzmy na przyklad dzialanie pionowego momentu zgina-
jacego. [

Podhaznice i pokrycie znajdujace sie w poblizu osi obojetnej (przy zginaniu)
pracuja przy malych naprezeniach. Nie biorac ich pod uwage, mozna przyjac

Sumaryczna sifa
stiskajgea

————

=

Npodt
Sumaryczna sita
-roxiggajgea

Rys. 3-196. Obeigzenia dzialajace ma elementy konstrukeyjne polskorupowe] ezeSei kadluba

w przyblizeniu, ze para sil N o ramienin - H obeiaza gérna i dolna czeéé kon-
strukeji kadluba skladajacego sie z pudluznm i pokl\cm (patrz rys. 3-196,
elementy te oznaczone sa linia przerywana), gdzne 5 H — odleglog¢ miedzy

grodkami cigzkoéei elementéw przejmujacych obma-zeme od zginania. Wyso-
koéé elementow o przekroju eliptycznym i okraglym mozna przyjaé réwna
0,25 H

¥ 3.-M a -

N == 2. I_{ ({J())

Zatem naprezenie rozciaganego elementu wyznacza sig w sposéb nastepu-
JAEY N N

O o T — 6;0 67

S Fea 7+ Fpoat-+Fpokr " 7
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gdzie:
Fea — pole przekroju elementu przejmujacego obciazenia od zginania,
Fpoat — pole przekroju jednej podluznicy,
Fyoxe — pole przekroju pokrycia,
n — liczba podluznic w elemencie.
Natomiast naprezenie elementu Sciskanego wyznacza sie z wzoru:

: N N ;
Opodt = Omax pokr = Fowral - i JOTE < Okrpodt (68)
gdzie:
Opoat — naprezenie w podluznicy,
Omax pokr — haprezenia w pokryciu,
Fspr et — sprowadzone (zredukowane) pole przekroju elementu,
¢ — wspolezynnik redukeyjny pokrycia, réwny w przyblizeniu

uwzgledniajacy utrate statecznosei przez pokrycie,

Fyoier — pole przekroju pokrycia,
& — gruboéé pokrycia,
Okr podl — naprezenia krytyczne podluznicy.

Obliczanie kadluba pélskorupowego na zginanie poziome przeprowadza sie
podobnie, jak i obliczanie na zginanie pionowe. Wymiar H — wysokosé kadlu-
ba, zastepuje sie wymiarem B — szerokoscia. Zamiast wysokodei elementu
0,25 H otrzymujemy 0,25 B.

W kadlubach skorupowy ch rozpatru]emy rowniez obeiazenie dwdch ele-
mentéw o wysokodei 0,25 H lub 0,25 B. Naprezenia normalne powstajace .
w pokryciu

v
Oroze = 35 = < Ow (69)
FScisk el
N
Ofeisk — - Gkrpokr (70)
FbC‘ISR E‘l

gdzie oyrpoxr — Naprezenia krytyczne pokrycia.

Obliczanie kadluba na Scinanie i skrecanie

We wszystkich odmianach kadlubéw (dzwigarowych, pdlskorupowych
i skorupowych) deinanie i skrecanie przejmuje pokrycie wzmocenione dzwigara-
mi, podluznicami i wregami.

Rozpatrujae obeiazenie kadluba odpowiadajace rys. 3-195a i 3-196 i za-
kladajac w przyblizeniu, ze wysokos¢ bocznych plyt przejmujacych Scinanie
réwna jest dla kadtubdw dZzwigarowych Hysy, a dla pélskornpowych i skorupo-

2 z .
wych 3 H, otrzymamy naprezenia styezne Ty pion

T pion = ﬂ;‘fi‘:n ~ 2;:::18 dla kadlubéw dzwigarowych (71)
/i :
7 pion = %mﬂ A~ '—;)pion'— o ¥nton . gy Seodiubw polskoru-
p 2 é H-§ 4H -5 powych i skorupowych
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Otrzymane naprezenia poréwnuje sie z niszezacym naprezeniem styeznym
T réwnym dla duraluminium 1518 kG/mm? (14,7-17,7 MN/m?).

T7 pion <. Tw

Przy écinaniu poziomym (rys. 3-195b) naprezenia wystepujace w gérnych
i dolnych plytach pokrycia oblicza si¢ podobnie, tylko ze H i Hgzy zamienia sie¢
odpowiednio na B i Basy, tak jak przy obliczaniu na zginanie. Jednak otrzyma-
P02
Fir
warzyszy Scinaniu poziomemu (wywolane momentem sily Pg) réwniez wywo-
luje w pokryciu naprezenia styczne.

ne tutaj naprezenia styczne Ty, = “nie sa ostateczne. Skrecanie, ktére to-

& B 2
2 t Fﬂ ‘-8
gdzie Fy — powierzchnia ograniczona $rodkowa (lub zewnetrzna) linia obrysu

przekroju.

W rezultacie tego, w jednej z plyt s dodaje si¢ do 170, 8 w drugiej — odej-
muje sie (rys. 3—195b).

Dla bardziej naprezonej plyty (gérnej, rys. 3-195b)

Tz = TTpor"—Ts = Tw {73)

= (72)

Wytrzymalo$é kadlubéw na zmeczenie

Konstrukeje kadtubéw z kabinami cignieniowymi pracuja w warunkach
czesto zmieniajacych si¢ obeiazen pochodzaeych od usterzenia, skrzydla (obeia-
zenia manewrowe), burzliwodel atmosfery prowadzacej do zmian nadcignienia
w kabinie w poréwnaniu do otaczajace] atmosfery, a takze od pulsujacych
ci$niert wywolywanych przez strumien gazéw wylotowych. Czesto zmieniajace
si¢ obcigzenia doprowadzaja z kolei do powstawania zjawiska zmeczenia
konstrukeji.

Problem wytrzymalosci konstrukeji wspolezesnych samolotéw pasazerskich
na zmeeczenie ma ogromne znaczenie, poniewaz w samolotach tych prawie caly
kadlub zajmuja kabiny ciénieniowe. Dlatego tez zagadnieniu temu udziela sie
bardzo duzo nwagi. Obecnie wraz ze statycznymi prébami prowadzi sie rézne
do$wiadczenia w zakresie wytrzymalogci konstrukeji samolotéw na zmgezenie.
Przede wezystkim dokladnie sprawdza sie pod wzgledem wytrzymalodei na
zmeczenie konstrukeje kadlubéw z kabinami ci$nieniowymi, ze szcezegélnym
uwzglednieniem obciazen pochodzacych od ciénienia wewnetrznego.

Dzi@ki wielu doéwiadezeniom zostaly ustalone $rodki wphrwa,jqce na pod-
wyzszenie wytrzymalodei konstrukeji pod wzgledem zmgczemovwm Do érod-
kéw tych naleza:

— obnizenie napreZen obliczeniowych w elementach wytrzymaloeiowych
konstrukeji cienkogeiennych,

— zapewnienie réwnomiernego obciazenia elementéw konstrukeji kadlubéw
hermetycznych (szczegélnie pokrycia) obeiazeniami skupionymi w miejscu
polaczenia (zamocowania) kadluba ze skrzydlem, silnikami, podwoziem itd..

— niedopuszezenie do koneentracji naprezen dochodzacych do niebezpiecznych
wartodei w miejscach wycieé na okna, drzwi i luki przez odpowiednie ich
wykonanie,

— stosowanie, jesli to jest mozliwe, polaczen klejowych i klejowo-spawanych,
poniewaz doéwiadezenia wykazuja, ze polaczenia te sa wytrzymale na
zmeczenie.
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Zwiekszenie trwalodei konstrukeji moze byé osiagane przez dublowanie
niektérych elementéw konstrukeyjnych oraz niedopuszezanie do intensywnego
rozszerzania si¢ peknied zmemenw\vyh Zmniejszenie intensywnodci pojawie-
nia si¢ peknie¢ zmeczeniowych osiaga sie poprzez wlasciwy dobér materialéw
konstrukeyjnych i zastosowanie ogranicznikéw peknigé, do ktérych naleza
nakladki oraz otwory wiercone w miejscach, gdzie mozliwe jest pojawienie sie
peknied.

Rozdzial 16

ZESPOLY NAPEDOWE

Przeznaczenie i wymagania stawiane zespolom napedowym,
sposoby rozmieszezania ich w samolocie

Przeznaczenie i wymagania stawiane zespolom napedowym

Zespol napedowy samolotu sklada sie z silnika, jego podzespoldw, ukladéw

i urzadzenn zapewniajacych niezawodnos$é jego pracy w réznych warunkach

lotu.

W sklad zespolu napedowego wehodza:

1) silnik (tlokowy, turboémiglowy, turboodrzutowy, strumieniowy, rakieto-
wy i inne) wraz z podzespolami i ukladami zaplonowymi,

2) $miglo (w zespolach napedowych z silnikami tlokowymi i turboémiglowymi),

3) loze silnikowe lub inny rodzaj zawieszenia (zamocowania) silnika,

4) ostona i obudowa, silnika,

5) instalacja paliwowa i olejowa wraz ze zbiornikami,

6) instalacja chlodzenia silnika i jego podzespoléw,

7) chwyty powietrza (oprécz zespolu napedowego silnika rakietowego) i rury
wydechowe,

8) urzadzenia sterownicze i przyr zqdy kontrolne,

9) urzadzenie przeciwpozarowe,

10) urzadzenie przeciwoblodzeniowe.

Obecnie zabudowuje sie w samolotach zespoly napedowe z réznymi typami

silnikéw (patrz czesé 2).

Przykladowe zakresy stosowania samolotéw z réznymi typami silnikéw

zaleznie od predkosci i wysokodei lotu pokazane sa na rysunku 3-197.

Niezaleznie od typow i usytuowania ich w samolotach, zespolom napedo-
wym stawiane sa nastepujace zasadnicze wymagania :

1) jak najkorzystniejsze rozmieszczenie zespolu napedowego w samolocie z pun-
ktu widzenia aerodynamiki i racjonalne jego rozwiazanie konstrukeyjne,

2) minimalne straty w ukladzie wlotowym i wylotowym samolotu, -

3) zdolnod¢ pochlaniania drgaii silnika i émigla przez polaczenia zespolu nape-
dowego z samolotem. Drgania silnika nie powinny by¢ przenoszone na kon-
strukeje samolotu,

4) mozliwodé kompensacji przez wezly laczace ewentualnych przesunieé kadha-
ba silnika pod wplywem temperatury, tj. zapewnienie swobodnego przesu-
wania sie poszczegélnych punktéw silnika, wywolywanego przez jego na-
grzewanie sie,
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5) mozliwodé szybkiego ‘wymontowywania i zamontowywania silnika i jego
podzespoléw,

6) latwy dostep do wszystkich czesed silnika i jego wyposazenia wymagajacych
okresowej obstugi technicznej i regulacji,

7) odporno$é zespolu napedowego (zwlaszeza samolotéw wojskowych) na
srodki razenia przeciwnika,

8) mozliwosé lokalizacji pozaru (w razie jego powstania) w granicach tylko
jednej przegrody (komory); przegrody przeciwpozarowe powinny nalezycie
chroni¢ szkielet samolotu przed rozprzestrzenianiem si¢ ognia.
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Rys. 3-197. Zakresy wykorzystania samolotow z réznymi typami silnikdw

Wreszceie silnik powinien sie odznaczaé mozliwie duza moea lub sily ciagu
przy mozliwie nieduzym cigzarze, niezawodnogeia w granicach ustalonego dla
niego czasokresu pracy, latwodcia rozruchu w réznych warunkach meteorolo-
gieznych, porach roku i wysokodciach nad poziomem morza, mozliwie nieduzy-
mi wymiarami zewnetrznymi, nieduzym stosunkowo zuzyciem paliwa i zdol-
noscia szybkiej zmiany predkodci obhrotow.

Sposoby rozmieszezania zespoléw napedowych w samolocie

Zespoly napedowe samolotu zabudowuje sie w przedniej czedci kadluba,
w skrzydlach i gondolach umieszezonych pod skrzydlami Iub w tylnej czedei
kadluba.

Typy silnikow, liczba i sposdb ich rozmieszezenia w samolocie ustala sig na
podstawie wymagan lotno-technicznych, do ktdérych przede wszystkim zalicza
sie: predkosé, wysokodé i zasieg lotu oraz udZzwig.

Zespoly napedowe z silnikami tlokowymi i turbosmiglowymi. Zespdt na-
pedowy z jednym silnikiem tlokowym Iub z silnikiem turbinowym z re-
guly umieszeza sie w przednie] czesci kadluba (rys. 3-198a, b). Przy takim
usytuowaniu silnika stosunkowo latwe jest rozwiazanie konstrukeyjne calego
zespolu napedowego i przymocowanie go do kadluba. Jednak w tym przypadku
wystepuje trudnosé zabudowania w samolocie podwozia chowanego z kolem
przednim.
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Rys, 3-198. Sposoby rozmieszezania silnikow tlokowyeh i turbodmiglowych w kadlubie

Zespoly napedowe wyposazone w dwa i cztery silniki tlokowe (rys. 3-199a,
b) lub turboémiglowe (rys. 3-199¢, d) umieszczane sa zwykle w przedniej czedci
skrzydel. Takie rozmieszczenie silnikéw odcigza konstrukeje skrzydla, ponie-
waz sily masowe silnikéw dzialaja w kierunku przeciwnym do obcigzen aero-
dynamicznych i zmniejszaja wywolywane przez nie momenty zginajace.

Rys. 3-199. Bposoby rozmieszezania silnikéw tlokowyeh i turbodmiglowych w skrzydlach

Zespoly napedowe z silnikami turboodrzutowymi i rakietowymi. W samolo-
tach malych silniki turboodrzutowe umieszeza sie z reguly w tylnej czesei
kadtuba (rys. 3-200, b).Takie usytuowanie silnikéw pozwala na umieszczenie
zalegi w przedniej czedci kadluba. Ponadto o§ dyszy wylotowej silnika zbiega
sie zwykle z osia przegrody tylnej kadluba i przechodzi przez srodek cigzkodci
samolotu. W zwiazku z tym wyréwnowazenie samolotu pozostaje prawie nie-
naruszone przy zmianie warunkéw pracy silnika.

Istotnag wada zal:mdowyWanm silnikéw turboodrzutowych w tylnej czedei
kadluba jest trudnoéé vaonam't urzadzei wlotowych powietrza doprowadzane-
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go do silnika. W tym przypadku konieczne jest wykonywanie przewodéw wloto-
wych o znacznej dlugosei, ktére jednak powoduja znaczne straty przeplywu.

W celu zwigekszenia maksymalnej predkosei lotu samolotu na przeciag
krétkiego okresu czasu, niekiedy umieszeza sie w tylnej czesci kadluba tzw.
przyspieszacz startowy (rys. 3-200¢). Obecnie jako przyspieszacze startowe
wykorzystuje sie rakietowe silniki malej mocy. Zwykle sa to silniki rakietowe
na paliwo ciekle.

Samoloty przeznaczone do lotéw z duzymi predkogciami i na duzych
wysokodciach (samolot rakietowy) wyposaza sie w silniki rakietowe duzej mocy,
ktore zwykle umieszeza sig w tylnej czedei kadluba (rys. 3-200d).
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Rys. 3-200
Sposoby rozmieszezania silnikéw turboodrzutowyeh i rakietowyeh w tylnej ezeéei kadluba

a — silnik turboodrzutowy umieszezony w tylnej przesl'odzie kadiuba, & — dwa silniki turboodrzntowe nmieszezone
w tyinej przegrodzie kadluba, ¢ — samolot % praysy mi startowyml (silnik rakietowy na paliwo ciekle) umie-
szezonyml w tyIne] przegrodzie kadluba, d — samolot rakietowy 2 silnikiem rakictowym na paliwo ciekle

W samolotach wielosilnikowych (dwa, cztery i wigcej silnikéw odrzutowych)
silniki umieszcza sie przewaznie w skrzydlach. Rozwiazania konstrukeyjne
zespoléw napedowych zabudowanych w skrzydiach moga byé rézne. Na przy-
klad w celu zmniejszenia oporu czolowego najkorzystniejsze jest rozmieszeze-
nie silnikéw w najgrubszej czedci skrzydla (Srodkowej — przy kadlubie, rys.
3-201a). Dzieki temu w razie uszkodzenia jednego z silnikéw (na skutek po-
wstawania mniejszego momentu odchylajacego samolotu pochodzacego od
niesymetrycznego ciagu) mozliwe jest dalsze kontynuowanie lotu oraz uprosz-
czenie konstrukeji ukladu paliwa ze wzgledu na mozliwosé stosowania krot-
szych przewoddéw rurowych. Mozliwe jest réwniez umieszezenie silnikéw turbo-
odrzutowych pod skrzydlami, na pewnej odlegloéci od nasady (rys. 3-201b).
W tym przypadku gondole (obudowa) silnikéw moga by¢ wykorzystane do
chowania w nich podwozia. Jednak takie rozmieszczenie silnikéw powoduje
zwiekszenie oporu skrzydet i obniza skutecznoéé ich skosu {kryt) czng liczbe Ma).

W samolotach wspélezesnych silniki czesto umieszeza sie réwniez w pewnej
odleglosci pod skrzydlami na odpowiednich wspornikach (rys. 3-201¢, d). Taki
uklad racjonalny jest z aerodynamicznego punktu widzenia, poniewaz obniza
znacznie interferencje migdzy gondola silnika a skrzydlem. Jednak konstrukeja
gondol, wspornikéw i elementéw mocujacych jest stosunkowo skomplikowana
i trudna do wykonania. Ponadto uklad taki nie jest korzystny z powodu malej
odleglosei, ]aka dzieli- chwyt powietrza od ziemi, co doprowadza do syvbkjecro
zuzywania si¢ czeéei i podzespoléw silnika na sl\utek wpadania do uldadu wlo-
towego pylu i piasku.

Ze wzgledu na liczne wady wystepujace w wymienionych sposobach roz-
mieszezania silnikéw, zastosowane zostalo przez konstruktoréw rozwiazanie
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poérednie, Mianowicie, aby mozna bylo zaspokoié wszystkie mozliwe do spehie-
nia wymagania stawiane rozmieszczeniu silnikéw, obecnie zabudowuje sie
silniki na koricach skrzydel (rys. 3-201d, ¢). Ten sposéb rozmieszezenia silni-
kéw sprawia, ze skrzydlo zachowuje dobre charakterystyki aerodynamiczne

a c

_Jdilmk
lurbgodrzulowy

Jiinik turboodreiiony
b strumieniony

Sinik rakielowy
na paliwe clekte

Rys. 3-201. Sposoby rozmieszezania silnikow turboodrzutowych w skrzydlach i pod skrzydlami

i zmniejsza ciezar konstrukeji skrzydla na skutek jego odciazenia. Nalezy
jednakze zaznaczy¢, ze w razie awarii jednego z silnikow, lot samolotu o takim
ukladzie jest bardzo trudny ze wzgledu na powstawanie duzego momentu
odchylajacego samolot.

Wiérdd wielu istniejacych rozwiazan, jezeli chodzi o rozmieszezanie silnikéw,
na szezegblna uwage zasluguje rozmieszezanie dwoch lub czterech silnikéw

f)\ |

a b

__Jélnik
lurtoodreutomy

Rys. 3-202, Sposoby rozmieszezania silnikéw turboodrzutowyeh na tylnej ezesei kadluba -~
w specjalnych gondolach po bokach tylnej czeSei kadluba (rys. 3-202a, b).
Przy takim usytuowaniu silnikéw wzrasta przede wszystkim bezpieczenistwo

przeciwpozarowe 1 zmniejsza sie halas w kabinach zalogi i pasazeréw. Ponadto
polepszajg si¢ znacznie (rys. 3-202) wlasnodei aerodynamiczne skrzydla, ponie-
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waz mozliwe jest rozmieszezenie urzadzen mechanizacyjnych na calej jego
dlugoéei.

Duze znaczenie ma réwniez zabudowywanie silnikéw na odpowiedniej
wysokogdei kadluba. Chodzi o to, ze silniki powinny byé umieszezone na takiej
wysokogei kadluba, by ich cigg przechodzil w poblizu Srodka ci@ﬁkoéci samolotu,
dzigki czemu zmniejsza sie wplyw silnikéw na podluzm, wyréwnowazenie sa-
molotu. Jednak samolot o takim ukladzie ma réwniez pewne wady. Zasadnicza
wada tego samolotu jest zwiekszenie sie ciezaru skrzydel (o 2--49), poniewaz
brakuje odciazenia skrzydla przez sily masowe silnikéw. Mimo to uklad ten
jest jednak obecnie szeroko stosowany (np. samolot I11-62, Viekers VC-10,
Caravelle i inne).

Chwyty powietrza. Uklady wylotowe

- Chwyty powietrza

Obecnie duze znaczenie ma nalezyte usytuowanie i rozwigzanie konstruk-
cyjne chwytéw powietrza zespoléw napedowych samolotéw. Wiadomo bowiem,
ze stopien wykorzystania cidnienia predkosei (dynamicznego) w znacznej mierze
wplywa na ciag (moc) samolotu. Tak np. w samolotach turboodrzutowych
okolo 309, przyrostu ci$nienia powietrza przypada na cisnienie predkodci
(dynamiczne), a pozostale 709 na prace sprezarki wysokiego cidnienia.

W strumieniowych silnikach odrzutowych sprezanie powietrza odbywa sie
tylko dzieki cisnieniu predkosci (dynamicznemu). Dlatego tez chwytom po-
wietrza przy projektowaniu samolotéw z silnikami odrzutowymi powinno sig¢
poswiecad wiele uwagi,

Chwyty powietrza samolotéw z silnikami turbosmiglowymi (rownlez tloko-
wymi) z reguly zabudowuje si¢ posrodku gondoli w ksztalcie pierscienia (rys.
3-203a) albo w dolnej lub gérnej czefei gondoli (rys. 3-203b). Pierécieniowe
chwyty powietrza najbardziej zaspokajaja wymagania stawiane wzgledem nich.
W tym przypadku dzigki temu, ze kolpak $migla obraca sie, nie wystepuje

Rys. 3-203
Bposoby rozmieszezania
chwytdw powietrza

hamowanie warstwy przy$ciennej, lecz tworza sie sprzyjajace warunki do bar-
dziej skutecznego wykorzystywania cidnienia predkosei (dynamicznego).

Ksztalty kanalu wewnetrznego powinny zapewniaé niewielkie straty
hydrauliczne. W tym celu przejécia kanaléw powinny by¢ plynne, a wewnetrzne
pokrycie przynitowane plaskimi nitami wpuszezanymi (krytymi).

Chwyty powietrza samolotéw z silnikami turboodrzutowymi pod wzgledem
ich rozmieszczenia dzielg sig na czolowe, boczne i skrzydlowe a niekiedy na
gérne i dolne (umieszczone w dolnej lub gorne] czesci kadtuba).

Czolowe chwyty powietrza umieszeza sie w przedniej (czolowej) czedci
kadluba (rys. 3-200b, 204a, b) lub w przedniej czedci gondol silnikéw (rys.
3-201, 202).
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Chwyty powietrza umieszezane w przedniej czesci kadluba odznaczaja sig
dosé duza skutecznodcia. Jednak nie uniknione sa przy tym duze straty bedace
wynikiem tarcia. ze wzgledu na koniecznosé wykonywania dlugich kanalow.
Na przyklad jeden taki kanal z chwytem powietrza umieszezonym w przedniej
czesel kadluba (rys. 3-204a) komplikuje konstrukecje kadluba, rozmieszczenie
zbiornikéw paliwa i zwieksza pole powierzchni czolowej przekroju poprzecznego

Rys. 3-204. Czolowe chwyty powietrza

kadluba. Dlatego tez stosuje sig chwyty powietrza o rozdwojonych kanalach
przeprowadzanych w poblizu §cian kadluba (rys. 3-204b), ktére pozwalajg na
bardziej racjonalne i zwarte rozmieszczenie w kadlubie zbiornikéw na paliwo
i innego wyposazenia.

Czolowe chwyty powietrza samolotéw poddzwiekowych i naddzwiekowych
o liczbie Ma < 1,6 maja staly przekrdj wlotowy (rys. 3-205a). Takie chwyty
powietrza samolot6w naddzwigkowych wywolu]ad prostopadle zgeszczenie

b) dia Ma=3

a) dla Mz =485

Rys. 3-205. Turboodrzutowe zespoly napedowe samolotéw poddzwiekowych i naddzwickowych

1 — chiwyt powietrza o regulowane] geometril, 2 — stokek, 3 — dyzza o regulowane] geometrii, 4 — dyaza o nieregulo-
wanej geometrii, 5 — chwyt powietrza o nieregulowanej geometrii

uderzeniowe przy ich wejéeiu, co jak wiadomo z aerodynamiki powoduje znaczna
strate energii. Straty te zmniejszaja sie podezas przechodzenia powietrza przez
skoéna fale uderzeniowa. Jednak zasadnicza réznica w stratach przy prosto-
padlym i skoénym zgeszezeniu uderzeniowym ma miejsce przy Ma > 1.5.
W zwiazku z tym w samolotach naddzwiekowych latajacych z predkodcia
Ma > 1,5, stosuje si¢ profilowany, ostro zakonczony stozek ukladu wlotowego,
ktéry zapewnia powstawanie na nim odpowiedniego systemu skosnych fal

324



uderzeniowych (rys. 3-2056). Dzigki temu nastepuje obnizenie strat energii na
wejsciu do ukladu wlotowego.

Najkorzystniejsza zmiana polozenia ostro zakonczonego stozka wzgledem
chwytu powietrza i wielkodci przekroju przepltywowego dla powietrza (miedzy
stozkiem i chwytem powietrza) nast@pu]a przy zmianie liczby Ma. Niektdre
wspGlezesne samolotv naddZwigkowe maja ostro zakofczone stozki, ktére au-
tomatycznie przemieszezaja sie wzdluz osi silnika zaleznie od wielkodci liczby
Ma. Dzieki temu moga one zajmowac¢ najwlasciwsze potrzebne polozenie. Ta
kie chwyty powietrza nazywane sa chwytami powietrza ze zmienna (regulo-
wang) geometria.

Rysunek 3-206 przedstawia, w jaki sposéh nastepuje zmiana sily ciagu
(w procentach od sily ciagu w czasie startu) w miare zmiany liczby Ma w trzech
typach czolowych chwytow powietrza.

a7l Stoiek
é ” ruehomy
3
Rys. 3-206. Zmiana sily ciagn s ol ggﬁ:ﬁ;}gﬂ?
trzech typow ezolowych chwytow & v
powietrza i
LU
3 Eez stoika
&
f_=

! 2 J‘ Me

Boezne chwyty powietrza umieszezone sa na bokach kadluba (rys. 3-200a,
b i rys. 3-207). Stosowane one sa z reguly do chwytania powietrza i doprowa-
dzania go do silnikéw znajdujacych sie w tylnej czedci kadluba. Te chwyty
powietrza pozwalaja na zmniejszenie dlugosci przewodéw i co za tym idzie na
zmniejszenie strat hydraulicznych. Jednak przy wejéciu do boeznego chwytu
powietrza ciénienie predkosci jest mniejsze niz przy wejSciu do czolowego
chwytu, poniewaz nastepuje strata czesci ciSnienia predkosei na skutek wy-

Rys. 3-207. Boezne chwyty powietrza

I — otwdr wlotowy powietrza, 2 — urzadzenie do odsysanin warstwy prayvéciennej ze feian kadluba,

stepujacego tarcia powietrza o powierzchni¢ kadluba. Aby wi¢e mozna bylo
zmniejszy¢ straty powodowane przy wejéciu do tego rodzaju chwytéw po-
wietrza, konieczne jest odsysanie warstwy powietrza przysciennego, przyhamo-
wywanego przez Sciane kadluba.

Odsysanie (rys. 3-207a) odbywa si¢ za pomoca oddzielnej przestrzeni znaj-
dujacej sie przy wejsciu do chwytu powietrza. Przestrzen ta stanowi jeden lub
kilka kanaléw, za pomoca ktérych powietrze odprowadzanc jest od chwytu.
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Rozmieszezenie chwytéw powietrza w odleglosei kilku centymetréw od bocznej
powierzchni kadluba (rys. 3-207b) daje podobny efekt.

Skrzydlowe chwyty powietrza umieszceza sig z reguly w przedniej czedci
skrzydla przylegajacej do bocznyceh §cian kadluba (rys. 3-201a).

Jezeli silniki umieszczone sg w tylnej czedei kadtuba, kanaly skrzydlowych
chwytéw powietrza maja znacznag krzywizne, przez co wystepuja zasadnicze
straty ciénienia predkoéci (dynamicznego).

Do konstrukeji chwytéw powietrza wchodza niektére elementy konstrukeji

Rys. 3-208. Uklad chwytu powietrza

1 — kanaly wlotowe, 2 — kolpak przedni, 3 — plyty pokrycia zewnetrznego, 4, § — pokrycie wewnegtrzne,
& — wregl, ¥ — przednia Scianka skrzydia, § — oprofilowanie

kadluba lub skrzydla. Nie cheac dopuécié do spadku cidnienia w kanalach,
polaczenia ich czedei powinny by¢ bardzo szezelne.

Na rysunku 3-208 puedstawmn& jest konstrukeja przedniej czesci chwytu
powietrza a (wlotowa) i jego kanalow b.

Uklady wylotowe

Strumienie gazéw z silnikéw turboodrzutowych i turboémiglowych odpro-
wadzane sg za pomoca dysz wylotowych (rys. 3-204). Konstrukeja ich nie
powinna powodowaé zmniejszania ciggu i miejscowego przegrzewania sig kon-
strukeji samolotu.

W celu zmniejszenia cigzaru dyszy wylotowej oraz upquczema sposobu
chlodzenia i jej zamocowania stosuje sie dysze wylotowe jak najkrétsze. Jednak
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w wiekszofei przypadkéw dlugodé dyszy wylotowe] zalezy od ogélnego roz-
wigzania konstrukeyjnego samolotu. Miejscowemu przegrzewaniu dyszy zapo-
biega si¢ przez odpowiednie ustawienie pokrycia wykonanego z Zaroodpornej
blachy stalowej w poblizu wychodzacych gazéw spalinowych oraz przez sto-
sowanie izolacji cieplnej na nagrzewajacych sie zbyt moeno czedeciach silnika.
Dysze wylotowe ostaniane sa przez specjalne oslony, przez ktére przedmuchi-
wane jest powietrze, Iub przez odpowiednia warstwe izolacji cieplne;j.

Dysze wylotowe wykonuje si¢ z zaroodpornej blachy stalowej. Laczone sa
swa przednia czedeia z tylna czedeia silnika za pomoca odpowiedniego kolnierza
pierscieniowego (rys. 3-209). W celu przejmowania réznych przemieszezen
montazowych i przesunieé¢ poosiowych powstajacych na skutek rozszerzania
sie materiatu od wysokich temperatur, polaczenie takie wy kunw ane jest w po-
staci urzadzenia teleskopowego z przegubem kulistym (na rys. 3-209 role
przegubu spelnia pierscien z kolierzem). Tylna czedé¢ dyszy zawieszona jest na
przegubie, ktory nie przeciwdziala przesunieciom dyszy na skutek wysokiej
temperatury lub opierana jest za pomoca rolek na szynach znajdujacych sie
w gondoli (kadlubie).

Konstrukcja loza silnikowego

Do zawieszenia silnika i zamocowania go w kadlubie lub w skrzydle stoso-
wane sg loza silnikowe lub inne urzadzenia. Niezaleznie od typu i konstrukeji
zamoecowania silnika w samolocie, powinno ono odpowiadad¢ ogélnym wymaga-
niom stawianym zespolom napedowym wyszcezegélnionym na poczatku niniej-
szego rozdzialu. Ponadto powinno si¢ ono odznaczaé minimalnym ciezarem

przy dostatecznej wytrzyvmalodei i sztywnodei.

Obcigzenia dzialajace na loze silnika

Ogdlnie rzecz biorac, na loze silnika dziataja nastepujace obeiazenia:

1) sila masowa Pgy dajaca sie okresli¢ jako iloczyn wspélezynnika przeciazes
nia obliczeniowego ngy1 przez ciezar zespolu napedowego :nap, skladaja-
cego sig z ciezaru silnika i jego podzespoldw (smiglo, kolpak $migla, loze
silnikowe itp.)

Pnbl = 'nnm-Qz nap

Sila. Pop) moze by¢ skierowana w dél, w gére, w bok (rys. 3-210) i przylozona

w srodku ciezkoscei zespolu napedowego;

2) sila ciagu P silnika wytwarzana przez §émiglo lub silnik odrzutowy,

3) moment odporowy (reakeyjny) M:pap (samolotéw ze émiglem),

4) obcigzenia aerodynamiczne dzialajace na gondole lub oslone zespolu nape-
dowego w takim przypadku, kiedy gondola lub oslona przymocowana jest
do loza silnikowego. W pordwnaniu z innymi obciazeniami, obcigzenia aero-
dynamiczne nie sg duze.

Konstrukeja loza silnika tlokowego

FLoze silnika tlokowego o ukladzie gwiazdowym®*) sklada sie z pierseienia
rurowego, do ktérego praymocowana jest obudowa (karter) silnika, oraz przy-
spawanych do niego pretéw. Pierdcien potaczony jest z konstrukeja samolotu

*) Silniki tlokowe o ukladzie rzedowym spotyka sie obecnie w lotnictwie rzadko.
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(skrzydlem, kadlubem) za pomocy pretéw. Takie loze silnikowe stanowi kratow-
nice przestrzenna, ktéra powinna mieé nie mniej niz szesé¢ pretéw (z reguly
ma ona 8 i wiecej pretow).

Wezly, ktore lacza loze silnikowe z kadlubem lub skrzydlami, sa to przy-
spawane do pretéw ucha lub laczniki (zlacza). W polaczeniach oczkowych
gruby pracuja na Scinanie, natomiast w polaczeniach, w ktérych stosuje sie

Rys. 3-210. Sila P  przylozona
w Srodku cigzkosei zespolu na-
pedowego

specjalne laczniki, pracuja one gléwnie na rozerwanie. Spotyka si¢ réwniez
polaczenia przy zastosowaniu przegubéw kulistych.

Na rysunku 3-211 przedstawiono kratownicowe oémiopretowe loze silnika
gwiazdowego. Wszystkie czefci loza silnikowego wykonywane sa ze stali
J0HGSA.

Rys. 3-211. Konstrukeja loza silnika o ukladzie gwiazdowym
1 — gbrme w¢ely z amortyzatorami, 2 —dolne weely 2 amortyzatorami, 3 — tuleju zamocowania silnika do loga,
4 -~ miseczki rozpierajgee, § — podkladka z przywulkanizowanymi gumowymi podkladkami, 6 — tuleja rozpierajgea,
7 — tuleja, § — nakretka Sciggajqea, § — Sruba pokretna, 10 — éruba dwustronna zamocowania silnika, 17 — tuleja
rozpierajgea, 12 — tuleja gumowa
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Obudowa (karter) silnika przymocowana jest §rubami dwustronnymi do
piericienia, do ktérego przyspawane sa tuleje metalowe 3 (przekrdj B-B).
W panewki wmontowano gumowe amortyzatory. Prety kratownicy przestrzen-
nej przyspawane sa do pierdcienia za pomoca ukoénic (przekréj C-C). Tylne
korice pretéw polaczone sa parami i zaspawane z tuleja wezla laczacego loze ze
skrzydlem. W tulejach znajduja sie odpowiednie amortyzatory. Do pierscienia
loza silnikowego przyspawane sa réwniez ucha sluzace do przymocowania
oslony silnika.

Konstrukeja 16z silnikéw turbo$miglowych

Silniki turbodmiglowe przymocowuje sie w samolocie za pomoca przestrzen-
nego ukladu pretowego, polaczonego z odpowiednimi wezlami silnika. Urzadze-
nie mocujgce silnik moze byé konstrukeji kratowo-pretowej i kratowo-dzwi-
garowej. W pierwszym przypadku prety pracuja na rozciaganie lub ciskanie,
a w drugim na zginanie.

Na rysunku 3-212 pokazano konstrukcje loza silnikowego, za pomoca
ktérego silnik turbodmiglowy przymocowany jest do skrzydel samolotu. Loze

Rys. 3-212. Zawieszenie silnika turbosmiglowego w skrzydle
I— przedni déwigar skrzydla, 2 — zastrzal zawieszenia silnika z tlumikiem, & — tlumik zawieszenia silnika

to sklada sie z dwuczedciowej kratownicy przestrzennej i thumikéw (amorty-
zatorow) przeznaczonych do elastycznego zawieszenia silnika w lozu. Gérne
i dolne zastrzaly przedniej czedci kratownicy maja na jednym konen widelki
z nagwintowanymi korcéwkami, za pomocg ktérych mozliwa jest regulacja
polozenia osi silnika.

Na rysunku 3-213 pokazano zamocowanie silnika turbo$miglowego za po-
moca odpowiedniego ukladu pretéw i dzwigara, ktére stanowia konstrukeje
kratowo-dzwigarowa. Diwigar § oparty jest na dwdéch wezlach-wredze gon-
doli i wewnetrznym zastrzale 6. DZwigar ten moze pracowaé na zginanie przy
dzialaniu sil bocznych. Pozostale elementy loza stanowia prety pracujace na
obciaZzenia poosiowe.

Silnik mocowany jest na czterech czopach. Czopy przednie I umieszezone
sa na tlumikach przednich 2 dwéch dzwigaréw 5. Za posrednictwem dzwigaréw
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i gérnych zastrzaléw 4 czopy I przenoszg obcigzenie na wezly umieszezone na
wredze nosnej gondoli silnika. Obciazenie pochodzace od tylnych czopéw prze-
noszone jest na wezly wregi nodnej przez zastrzaly-tlumiki 9.

234 & 6748 9 10 1" 7

Rys. 3-213. Zawieszenie silnika turbofmiglowego w gondoli
a — zawieszenie
I — czop przedni, 2 — tlumik preedni, 3 — strzemip, 4 — zastrzal géroy, 5 — déwigar, 6 — zastrzal wewngtrany,
7 — wspornik, § — zlacze metalizacyjne, 9 — tylny zastrzal— tlumik
I — tylny gastrzal — thomik
1 —ucho widelkowe, 2 — wkret ograniczajacy, 3 — korpus, 4 — nakretka, 5, 6, 9 — tuleje, ¥ — tlumik tarczowy,
§ — plerdeien, 10 — trzon drodkowy, 11 — tuleja poérednia, 12 — ucho

Konstrukeja 16z silnikéw turboodrzutowych

Na kadtubie silnika turboodrzutowego znajduje sie kilka powierzchni, na
ktérych moga byé umieszczone czopy lub wezly (oczkowe) widlaste.

Ze wzgledu na istnienie kilku punktéw laczacych, mozliwe jest zastosowa-
nie réznych wariantéw zamocowania silnika, zaleznie od wlaSciwosci kon-

331



strukeyjnych loza silnikowego. Zwykle w poblizu $rodka ciezkosei silnika
znajduja sie dwa wystepy, na ktérych montuje si¢ gléwne czopy podporowe.

W celu umozliwienia montazu, na obu czopach przewidziane sa panewki
kuliste. Zamocowanie silnika za pomoca czopéw przejmuje sile ciagn, sily
masowe i wszystkie momenty, z wyjatkiem momentu wystepujacego wzgledem
osi czopow, nazywanego nie pokrywaniem sig Srodka ciezkogdei silnika z osia
czopow. Aby nie dopudci¢ do obrotéw silnika wzgledem tej osi, w tylnej lub
przedniej jego czedei stosuje sie odpowiednie zawieszenie.

Zawieszenie silnika turboodrzutowego wykonuje sie przewaznie w formie
G- 8-pretowej kratownicy przestrzennej. W celu umozliwienia montazu silnika
w tylnej czesci kadluba, kratownice te wykonuje sie jako odlaczalna (rys. 3-165).

Thimikéw w konstrukeji zawieszenia silnikéw turboodrzutowych z reguly
nie stosuje sie, poniewaz drgania, ktére wystepuja w pracy tych silnikow, sa
nieznaczne,

Rysunek 3-214 przedstawia rame zawieszenia silnika turboodrz utowego

Ustaweerie mimasrodu
pray requiacyi sitnika
3
\ nak
_usiawezy 0

ZamIconanta
foZa db Sl?ﬁf??ir

Rys. 3-214. Rama zawieszenia silnika turboodrzutewego

1 — wieszak podstawowy, 2 — pokrywa wezln, 8 — wezel glowny, 4 — tuleja mimodrodowa, § — koticéwka widelko-
wia, 4§ — rozporka ukodna loka, 7 — trzon z gwintem do regulacii, § — nakretka zabezpleczajaca, § — trzon mocujacy
skrzynke napeddw, 70 — widelki do zamocowania skrzynki napeddw, 11 — prety loga, 12 — rozpirka gérna,

Silnik turboodrzutowy zamocowuje sie na czterech punktach za pomoca
dwdch ezopéw (wieszak I) i dwéch gérnyeh uch (konedwek widelkowych 5).

Rama silnika turboodrzutowego stanowi oémiopretowa kratownice zamo-
cowang na wredze kadluba za pomoca pigein weziéw. Rama taka ma konstruk-
cje spawang skladajaca sie z pretéw rurowych wykonanych ze stali stopowej.

Czop silnika osadzony jest w kulistej tulei mimosrodowej 4, ktéra przytrzy-
muje pokrywa 2. Polozenie osi silnika reguluje obrét tulei. Do tego celu stuzg
koncowki widelkowe 5, ktére sa wkrecane w prety loza.

Na rysunku 3-215 pokazano kratowe szedciopretowe zawieszenie silnika
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turboodrzutowego mieszczacego sie w nasadowej czescei skrzydla. Kratownica
przymocowana jest do silnika i wreg wytrzymalosciowych kadluba.

W przypadku usytuowania silnika turboodrzutowego pod skrzydlem na
wysiegniku, silnik moze by¢ zawieszony za pomoca koricowek widelkowych
(wezldw), umieszezonych na gérnej czesei kadluba silnika (rys. 3-216).

Riys. 3-216. Zawieszenie silnika turboodrzutowego na wysiggniku pod skrzydiem

Amortyzatory 16z silnikowych

Silnik tlokowy ze $miglem jest Zrédlem drgan powstajacych na skutek
nier6wnomiernego momentu obrotowego silnika, niezbyt dokladnego wywazenia
statycznego émigla (niepokrywanie si¢ jego $rodka ciezkosei z osia obrotu)
oraz niewywazenia dynamicznego $migla ($rodki ciezkosci poszezegdlnych lo-
pat $migla nie znajduja sie w jednej plaszezyznie prostopadlej do osi obrotu
smigla). Niewywazenie dmigla jest réwniez Zrédlem drgan turboémiglowych
zespoléw napedowych. Sa to drgania wymuszajace. Jezeli czestotliwosé takich
drgan pokrywa sie z czestotliwodcia drgant wlasnych elementéw samolotu, na-
stepuje narastanie drgan ukladu — rezonans.

"W celu obnizenia czestotliwodei przenoszonych drgari na samolot oraz
zmniejszenia czestotliwosei drgan wlasnych zespolu napedowego w zawiesze-
niach silnikéw stosuje sie elementy sprezyste nazywane amortyzatorami.
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Amortyzatory moeujace zespoly napedowe w lozach silnikowych stosowane
sa 1 w tych przypadkach, gdy nie zagraza zjawisko rezonansu. W tym przy-
padku amortyzacja niezbedna jest do obniZenia naprezen zmeczeniowych
powstajacych w lozach i konstrukcji samolotu oraz wyeliminowania odezuwal-
nych przez zaloge i pasazeréw nieprzyjemnych drgani samolotu.

Amortyzatory zespolu napedowego z reguly umieszeza sie W wezlach, za
pomoca ktérych mocuje sie silnik do loza, oraz w wezlach loza mocujacych loze
do konstrukeji samolotu.

Silnik samolotu przymocowuje sie do pierdcienia loza (rys. 3—-211) §rubami
dwustronnymi 70 przechodzacymi przez tuleje stalowe 17 zaopatrzone w amor-
tyzujace tuleje gumowe 2. W kazdej z tulej 3 przyspawanych do piercienia
silnikowego znajdujg sie po dwie tuleje amortyzujace 12. W danym przypadku
sily przenoszone sa ze érub dwustronnych na pierscien loza silnikowego po-
przez gume pracujgea na Sciskanie.

Jako uzupelienie wymienionych amortyzatoréw, na pierScieniu loza
przewidziane sa dodatkowe amortyzatory w wezlach 11 2, mocujacych loze do
gondoli silnikdw.

Na rysunku 3-213b pokazano golei-amortyzator (thumik) zawieszenia
silnika turbo$miglowego.

Przy montazu amortyzatoréw nalezy bra¢ pod uwage fakt, Ze na stoso-
wana w nich gume ujemnie wplywa benzyna i smary. W zwiazku z tym amor-
tyzatory powinny mie¢ specjalne oslony. Ponadto nalezy si¢ rowniez liczy¢
z tym, ze wytrzymalo§é, a szczegdlnie sprezyste wlasciwosei amortyzatoréw
przy niskich temperaturach [ponizej 30°C (303°K)] gwaltownie sie obmm]a

Obliczenia wytrzymaloSciowe loza silnika

Przypadki obliczeniowe

Powiedziane bylo poprzednio, ze loze silnika poddawane jest dzialaniu
obciazen pochodzacych od sit masowych, momentu odporowego (reakcyjnego)
i sily ciagu silnika.

Kombinacja wymienionych obciazen i ich wielkogei przewidziane sa w nor-
mach wytrzymalo$ciowych samolotéw.

Normy wytrzymalogciowe samolotéw przewiduja nastepujace przypadki
obliczeniowe.

1. Przaypadek A;q dla silnikéw tlokowych i przypadek A;oarz dla silnikéw
odrzutowych, ktére odpowiadaja przypadkowi 4 dla skrzydla.

Na zawieszenie silnika dziala obciazenie pochodzace od sily masowej.

Sile obliczeniowa zespolu napedowego wyznacza sie d.la tego przypadku
ze Wzoru:

Pabl:Qstl(niop_l_l)s)‘v (74)
lub '
Pobl P Qs odrz n:;op ¥ (75)
gdzie :
Qs 11, Qs oarz — clezar zespolu napedowego (silnika tlokowego, silnika odrzu-
towego),
ny® — prezeciazenie dopuszezalne przypadku 4,

v — wspélezynnik bezpieczenstwa rowny 1.5.
Przyjmuje sie, ze sila obliczeniowa przyloZzona jest w érodku ciezkodei
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zespolu napedowego i skierowana jest przeciwnie do sily noénej skrzydla
(w dét prostopadle do osi silnika).

2. Przypadek Dsq dla silnikéw tlokowych i przypadek Dsoarz dla silnikéw
odrzutowych odpowiada przypadkowi D dla skrzydla. Na zawieszenie silnika
dziala obciazenie pochodzace od sily masowej okredlanej za pomoea wzoréw
(74) i (75).

Poniewaz w przypadku tym sila obliczeniowa przeciwna jest sile przypadku
A, wywoluje ona w pretach kratownicy sily ze znakiem przeciwnym. Przypa-
dek ten moze by¢ obliczeniowy dla dlugich pretéw rozciaganych w przypadku
A 1 geiskanych w przypadku Dsp .

3. Przypadek H;qn dla silnikéw tlokowych i przypadek Hjoar, odpowiadaja
obciazeniu bocznemu sila masowa.

4. Przypadek M,y dla silnikéw tlokowych i przypadek 7'sqarz odpowiada
obciazeniu wystepujacemu w czasie pracy silnika na stoisku. Zawieszenie silni-
ka obcigzone jest w tym przypadku przez jego maksymalna sile ciagu i przez
moment odporowy (reakeyjny) dmigla

M= 716,2‘-1-\:
n

Opréez wymienionych wyzej przypadkéw obliczeniowych, normy wytrzy-
malosciowe przewiduja obcigZenie zawieszenia silnika przez sily masowe wy-
stepujace podezas ladowania samolotu, a takze przypadki polaczonej dzialalno-
§ci obecigzeni: Asa+Msn; Asoarz+ Tsoarz: Dsnn+Msnr; Dsoarz+Tsoarz itd.

Obliczanie loza silnikowego

W czesci I (patrz rys. 1-31 i przyklad 5) rozpatrywany byl sposéb wyzna-
czania sil dzialajacych w pretach loza silnika turboodrzutowego. Rozpatrzymy
teraz sposdb wyznaczania sil wystepujacych w elementach loza kratowodzwi-
garowego silnika turbosmiglowego przedstawionego na rysunku 3-213. Jego
schemat przedstawiony jest na rysunkun 8-217a. Zastan6wmy sie nad obciaze-
niem symetrycznym loza przez sily. Pz i P (sila ciagu i sila masowa). Prazy
takim obciazeniu dZwigar 1-5-3 moze by¢ rozpatrywany jako pret zgodny

Rys. 3-217
Wyznaczanie sil wystepujacych w elementach kratowo-dézwigarowego loza silnika turboémiglowego
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z kierunkiem 7-5. Wystepujaca w nim sile oznaczamy przez N,_;. Poniewaz
pret 5-6 nie jest zwigzany bezpofrednio z silnikiem, dlatego tez silnik zamoco-
wany jest na szeSciu pretach — uklad statycznie wyznaczalny. Symetria
obciazenia 1 symetria konstrukeji warunkuje, ze sily sa réwne w elementach
symetryeznych. Tak wiee mamy trzy sily niewiadome.

Wykonujemy przekréj I-1 odcinajacy loze od samolotu i zapisujemy réw-
nanie momentow wzgledem osi I-1 czopbw.

2" My, =P, a—2:Ny 4-b=0
Wyznaezane sily przyjmujemy jako dodatnie (skierowane od wezla).

, P,-a
Nes =55

Pret 24 jest rozciggany.

Z kolei z sumy rzutéw wszystkich sil na 0§ z otrzymujemy:

Z 2= 2Ny - 008 (lys, 2) +2N, 4 —P; = 0

N e PZ'_" 2 'N2—4
27 208 (-2, 2)

¢
dzie cos & yR) = T ———
g (ly—s,2) N
Pret 1-2 jest rozciagany.
Nagtepnie z sumy rzutéw wszystkich sit na o 2 otrzymujemy

Z:c =2-Ny, cos(lh32)—2-Ny—;—P-=0

- '—P;r,—i-2'N1_2 cos (Jl—g.l”)
A'x-s e ._—.;_.):___

S s
Vet o

Znak sity N, zalezy od wartosei Pz, P:.

Otrzymana sila Ny 5 wystepujaca w dzwigarze w punkcie 5 rozklada sie
w dwéch kierunkach — wzdtuz preta 5-6 1 wzdtuz czedci dzwigara 5-3. Rozklad
ten mozna przeprowadzi¢ graficznie (rys. 3-217b).

gdzie cos (I, x) =

Rys. 3-218, Obcigzenie wezla i jego obliczanie

Podezas dzialania obcigzenia boeznego belka 1-5-3 obcigzona jest wedlug
schematu przedstawionego na rysunku 3-217¢. Belka ta pracuje na zginanie.
Rozciagane prety kratownic przestrzennych oblicza sie na rozerwanie,
a prety sciskane — na wyboezenie, tak jak to przedstawiono w czedci 1. Jako
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dlugoéé preta sciskanego przyjmuje sie odleglodé miedzy wezlami zawieszenia.
Wspélezynnik osadzenia ¢ przyjmuje sie jako réwny jednosei.

Obcigzenia wystepujace na wezlach laczacych prety loza silnikowego
z kadlubem, skrzydlem i silnikiem wyznacza sie jak sily (lub wypadkowe sil,
jezeli do wezla przymocowano kilka pretéw) wystepujace w pretach polaczo-
nych z rozpatrywanymi weztami.

Na przyklad obciazenie dzialajace na wezel przedstawiony na rysun-
ku 3-218 jest sila N. Rozkladajac sily N na skladowe N, Ny, N, mozna prze-
prowadzi¢ obliczenie wezla i jego zamocowania.

Gondole i oslony silnikéw

W celu zmniejszenia oporu czolowego, silniki wspolezesnych samolotéw
zabudowuje si¢ w specjalnych gondolach. Zapewniaja one plynne przejécie od
zespolu napedowego do kadluba lub skrzydla i chronia silnik oraz jego wypo-
sazenie od zanieczyszezen. Ponadto gondole wykorzystuje sie do prawidlowego
podzialu i skierowania strumienia powietrza niezbednego do pracy silnika
1 jego chlodzenia.

Gondole silnikéw sa to cienkodcienne konstrukeje podobne do konstrukeji
kadlubéw.

W sklad konstrukeji gondoli wehodzi odpowiednia oslona stanowiaca z re-
guly niewytrzymalosciowa czeé¢ gondoli. Sktada sie ona z ukladu latwo zdej-
mowalnych lub odchylanych pokryw.

Obecnie w zespolach napedowych stosowane sa szkieletowe i plytowe
konstrukeyjno-wytrzymalosciowe uklady gondol i oslon.

Rys. 3-219. Podstawowe czgdei gondoli silnika turbosmiglowego

1— gérne pokrywy oslony przedniej, 2 — wrega oslony tylnej, 3 — géma pokrywa poslony tylnej, 4 — kratownica
nosua, §— obudowa, 6 — oprofilowanie, ¥ —tylna czesé¢ gondoli, § — wrega wzmocniona, % — boczna pokrywsa
oslony tylnej, 10 — rama chiodniey oleju, 11 — dolna pokrywa ostony tylnej, 72 — dolne pokrywy oslony przedniej,
13 — belka boczna, 14 — oprofilowanie piasty smigla, 15 — oprofilowanie reduktora, 16 — chwyt powietrza
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Szkieletowa konstrukeja gondoli sklada sie z silnego szkieletu i lekkich
pokryw, ktére przymocowuje sie do szkieletu Iub do cienkiego pokrycia przy-
mocowywanego do zestawu elementéw podluznych i poprzecznych gondoli.
W tym przypadku gondola przejmuje obeiazenia pochodzace od silnika i prze-
nosi je na skrzydto.

Plytowa konstrukeja gondoli lub oslony sklada sie ze stosunkowo duzych
i dostatecznie sztywnych plyt. Plyty laczone sa ze soba za pomoca szybkodzia-
lajacych sciagajacych zamkéw. Tworza one zamknieta, dostatecznie sztywna
powloke. Taka konstrukeja przejmuje obciazenia aerodynamiczne.

Obciazenia pochodzace w tym przypadkn od silnika przenoszone sa poprzez
loze silnikowe bezpogrednio na skrzydlo lub kadtub.

Gondola silnika turbosmiglowego (rys. 3-219) sklada si¢ z kolpaka piasty
gmigla, przedniej i tylnej oslony, tylnej czedei gondoli i dyszy wylotowej prze-
znaczonej do odprowadzania gazéw spalinowych.

Kolpak piasty émigla stuzy do zmniejszenia oporu czolowego silnika, nada-
nia odpowiedniego ksztaltu kanalowi wlotowemu silnika i ochrony piasty sémig-
la od zanieczyszezen.

Przednia oslona sklada sig z chwytu powietrza, reduktora, jednej gérnej
i dwdch boeznych belek oraz czterech pokryw.

Przednia wrega wraz z noskiem pokrycia tworzy komore pierscieniows
urzadzenia przeciwoblodzeniowego chwytu powietrza, do ktérej kréécem do-
prowadzane jest cieple powietrze z urzadzenia przeciwoblodzeniowego samo-
lotu.

Tylna oslona silnika sklada sie z wreg wytrzymalogciowych, pokryw i loza
chlodnicy oleju. Gondola zakonczona jest tylna obudowa. Na rysunku 3-220
przedstawiono rozwiazanie konstrukeyjne gondoli silnika turbosmiglowego.

Riys. 3-220. Schemat rozwigzania kenstrukeyjnego gondoli silnika turbosmiglowego

I — émiglo, 2 — chw}t powietrza silnika, 3 — chwyt powietrza chlodnicy oleju, ¢ — chlodnica oleju, 5§ — silnik,
6 — wregi gondoli i przegrody przeﬂ‘iwwmmwo 7 — elastyczna rura wylotowa, § — skrzydio, ¢ — przednia usluna
silnika, 10 — tylna ostona silnika, 11 — podwozie w pologeniu schowanym

Gondole silnikéw turboodrzutowych usytuowanych w skrzydle catkowicie
lub czedciowo rozmieszeza sie wewnatrz skrzydla (rys. 3-221).

W takich przypadkach dzwigary skrzydla znajduj ace sie w przedziale pr?c—
znaczonym na silnik maja ksztalt pierdcieniowy i jednoczednie stanowia
wzmocnione wregi gondoli.
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Rys. 3-221. Gondola silnika turboodrzutowego

1 — kanal powietrza, 2 — przedni diwigar srodkowej czgsel slrzydla, 3 — Srodkowa czesd gondoli, £ — zblornjk oleju,

& — przewod odpowietreajaey, § — oprofilowanie, ¥ — oslona gilnika, § — silnik, § — pompa oleju silnika, 10 — rurka

epustowa, 11 — doprowadzenie paliwa, 12 — tylny diwigar srodkowej czgsel skreydia, 15 — wazdlnine belkl wzmoe-
nione, 14 — chwyt powietrza

Gondole zabudowywane pod skrzydlami (rys. 3-216) pod wzgledem kon-
strukeyjnym nie réznia si¢ od wyzej omdwionych.

Gondole i ostony z reguly wykonywane sg z duraluminiowej blachy i ksztat-
townikéw. Niekiedy do wykonania ich wezléw stosowane sa stopy magnezowe.
Miejsca, na ktdre dzialaja wysokie temperatury, wykonywane sa ze stali nie-
rdzewnej.

Zbiorniki i przedzialy na paliwo. Chlodnice

Rozmieszezenie oraz wymagania stawiane zbiornikom i przedzialom na paliwo

Paliwo niezbedne do wykonywania lotu samolotu miesei sie w specjalnie
do tego celu przeznaczonych przedzialach i zbiornikach.

Do pomieszezenia paliwa wykorzystuje sie wewnetrzna wolna przestrzen
kadluba i skrzydla (rys. 3-222a 1 rys. 2-62). Jednak ze wzgledu na ograniczong
zwykle ilog¢ wolnego miejsca (przestrzeni), dodé czesto stosowane sa specjalne
dodatkowe zbiorniki, ktére przewaznie umieszeza sie na zewnatrz skrzydel
(rys. 3-222h). Takie zbiorniki po wykorzystaniu zawartego w nich paliwa
z reguly zrzuea sie z samolotéw.

a

Lblarnike paliwa

Rys. 3-222, Sposdb rozmieszezenia zbiornikéw paliwa samolotu
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W celu lepszego i racjonalnego wykorzystania istniejgcej przestrzeni we-
wnetrznej, w niektérych nowoczesnych konstrukcjach samolotéw bezposred-
nio zapelnia sie paliwem (bez specjalnych powlok) odpowiednio uszczelnione
przedzialy. Celowosé takiego umieszezania paliwa uwarunkowana jest réwniez
tym, ze sily masowe paliwa odciazaja skrzydlo w czasie lotu.

Przy projektowaniu przedzialéw i zbiornikéw w samolocie powinny byé
brane pod uwage nastepujace wymagania:

— w miare zuzywania paliwa polozenie érodka ciezkosei samolotu nie powinno
sie znacznie zmieniad,

— przedzialy i zbiorniki paliwa powinny si¢ odznaczaé¢ odpowiednia wytrzy-
malodeia i szezelnodeia oraz minimalnym ciezarem,

— rozmieszezenie przedzialéw i zbiornikéw w samolocie powinno zapewniaé
latwa ich eksploatacje i mozliwos§é naprawy w razie potrzeby,

— prostota konstrukeji zbiornika i jego zamocowania,

— mozliwod¢ szybkiego napelnienia przedzialéw i zbiornikdéw paliwem oraz
szybkiego spuszezenia paliwa w powietrzu w razie awarii.

— mozliwodé stykania si¢ wolnej przestrzeni zbiornika z atmosfers lub Zrédlem
cignienia w celu niedopuszezenia do powstania rozrzedzenia nad paliwem
(olejem) w miare jego zuzywania,

— mozliwodé zasilania silnika paliwem we wszystkich warunkach lotu samo-
lotu,

— konstrukeja przedzialéw i zbiornikéw oraz sposéb rozmieszezenia paliwa
powinny zapewnia¢ bezpieczenistwo przeciwpozarowe.

Konstrukeja zbiornikéw i przedzialéw na paliwo

W samolotach stosowane sg zbiorniki na paliwo o konstrukeji sztywnej,
ktore nie zmieniaja swoich ksztaltéw, i zbiorniki miekkie — elastyczne.

Zbiorniki sztywne (rys. 3-223) skladaja sie z bocznych Scian zewnetrznych,
dwéch dennic i wewnetrznych przegréd. Przegrody maja otwory o zawinie-

Rys. 3-223. Konstrukeja sztywnego
zbiornika paliwa

1 —rurka zasysajgca, £ — oslona piericie-

niowa, § — preegrodki, 4 — dno, 5 — wlew,

& — kurek spustowy, 7 — przewdod odpowie-

trzajory, & — krociee gazu obojgtnego, # —

kréciec, {00 — oslona pierscieniowa, 11 — dno
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tych brzegach, ktére nadaja zbiornikom sztywnoéé, nie dopuszezaja do gwal-
townego przelewania sie paliwa podezas wykonywania réznych figur oraz la-
godza uderzenia hydrauliczne podcezas krétkotrwalych przyspieszen.

W produkeji zbiornikéw sztywnych stosuje sie stopy magnezowe, alumi-
niowomanganowe i inne materialy. Stosowane blachy do produkeji zbiornikéw
maja grubodé 0,6--2 mm.

Czedei zbiornikéw laczone sa za pomoca nitowania i spawania. Nieprze-
puszezalnodé i szezelno§é nitowanego szwu osiaga sie dzieki stosowaniu ela-
styeznych przekladek.

Zbiorniki sztywne pokrywane sa niekiedy miekka powloka ochronna —
pancerzem wielowarstwowym, ktérego konstrukcja analogiczna jest do kon-
strukeji zbiornika miekkiego.

W celu zapewnienia doplywu paliwa do silnika w czasie odbywania przez
samolot lotéw akrobacyjnych przy ujemnych przeciazeniach, kiedy paliwo
odrywa sie od dna zbiornika, w zbiornikach (sztywnych i miekkich) przewi-
dziane sa specjalne urzadzenia, z ktérych jedno pokazane jest na rysunku 3-224
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Rys. 3-224. Zawor przeciazent ujemnych

1 — cigiarek, 2 — paliwo, 3 — tuleja, 4 — rurka, § — otwory odpowietrzajace, § — kolpak, 7 — Sclanka zbiornika,
§ — ciezarek, 9 — paliwo

(@ — w czasie lotu normalnego, b — w czasie lotu przy przecigzeniach ujem-
nych). W czasie lotu normalnego rurka otwiera dostep paliwa do odpowiedniej
komory, skad paliwo przechodzi do gléwnego przewodu zasilajacego. Przy prze-
cigzeniach ujemnych cigzarek za pomoca dZzwigni opuszeza do dotu rurke i za-
silanie odbywa si¢ przez giérna jej czesé. .

Sztywne zbiorniki oleju maja te same elementy konstrukeyjne co i zbior-
niki paliwa. Dodatkowo jednak wprowadza si¢ do nich filtry stuzgce do oczysz-
czania oleju od zanieczyszczelt mechanieznych oraz urzadzenia przeciwdziala-
jace spienianiu sig oleju — oddzielanie powietrza i gazéw, ktore rozpuszezaja sie
w oleju (rys. 3-225). Na skutek tworzenia sie piany objetosé oleju znacznie

Zbiornik w polozenit
adwraconyin

?Z silnika
Rys. 3-225. Zbiornik oleju
1 — siatka, 2 — urzadzenie przeciwdzialajyce tworzeniu sie plany, 3 — komora olejowa, 4 — filtr
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wzrasta, co moze prowadzi¢ do wyrzucania oleju ze zbiernika i pogorszenia
pracy pompy olejowej.

Urzadzenie przeciwdzialajace spienianiu sie oleju wykonywane jest w po-
staci korytek, po ktérych rozchodzi sie olej, lub w postaci oddzielaczy (sepa-
ratoréw) — spiralnych rurek z duza liezba otwordw.

Zbiorniki migkkie wykonywane sg z elastycznej powloki, ktora sklada sig
z kilku warstw gumy i tkaniny (rys. 3—‘”0) Warstwa peczniejacej gumy ma
wlasnodei pancerza elastyeznego, ktéry sciaga przebicia.

! Guma eaporna
Strona wewnglr2ng- g dziatanie nafty

Guma pecenieigea
~Plotno kapronowe

Rys. 3-

v

26. Zbiornik mieklki

Na rysunku 3-226¢ pokazany jest miekki zbiornik paliwa umieszczony
w skrzydle samolotu.

Przedzialy skrzydla, w ktérych instaluje sie zbiorniki paliwa. oklada sie
arkuszami laminatu szklanego (rys. 3-227) lub wstawia si¢ do nich specjalne
duraluminiowe powloki, zwane pojemnikami.

Rys. 3-227. Przekroj skrzydla w misjscu rozmieszezenia zhiornika paliwa
1 — dolna plyta odajmowana_a, 2 — okladzina z laminatu szklanego, 4§ — dolna plyta nieodejmowana

Po zamontowaniu zbiornika miekkiego w przeznaczonym dla niego miejscu,
do jego wnetrza wprowadza sie wregi rozpierajace, skladajace sie z dwdch
czedei (rys. 3-226). Obie czedci wregi laczone sa drubami i przymocowywane
do $cian zbiornika, tak jak to pokazano na rysunku 3-226¢. Na otwory, ktére ma
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zbiornik, nakladane sa sztywne duraluminiowe plyty, na ktérych montuje sie
wyposazenie zbiornika.

Boki zbiornika po napelnieniu go paliwem &ciéle przylegaja do sScian prze-
dzialu lub pojemnika.

Zbiorniki migkkie odznaczaja sie wieloma zaletami; mozliwe jest wkladanie
ich do samolotu przez niewielkie otwory, nie ulegaja drganiom, po przestrze-
leniu ich przez pociski powstaja w nich otwory minimalnej wielkosci. Dzieki
tym zaletom zbiorniki miekkie maja obecnie szerokie zastosowanie przy bu-
dowie samolotéw.

Przedzialy na paliwo. Uszezelniony przedzial skrzydla przeznaczony na
paliwo przedstawiony jest na rysunku 3-17.

Whezelkiego rodzaju polaczenia znajdujace sie w przedziale na paliwo
uszezelniane sa przez dokladne wykonanie szwéw nitowych i przez izolacje
szwéw od uszezelnianej przestrzeni — wewnetrzna powierzchnia przedzialu
na paliwo pokrywana jest samowulkanizujacym materialem usnzelnmmq m.

W konstrukeji przedzialu na paliwo przewiduje sig jak najmniejsza liczbe
otwordw 1 zlaczy.

Chlodnice

Chlodnice samolotu sluza do chlodzenia oleju i powietrza (np. podczas
doprowadzania powietrza do kabiny ci$nieniowej zalogi). W zwigzku z tym
chlodnice dziela sie na chlodnice oleju i powietrza.

Najezedciej stosowanym typem chlodnic sa chlodnice o konstrukeji ulowe;j
(komérkowej), ktéra sktadaja sie z duzej liczby prostych miedzianych rurek.
Koncom rurek z obu stron nadaje sie ksztalt walea szedciokatnego; konce laczy
sie miedzy soba i z obudowa (boczna écianka) chlodnicy za pomoca lutowania
(rys. 3-228). Chlodzenie w takiej chlodnicy odbywa si¢ w ten sposéb, Ze po-

f e Aenatly &0 greeptywy efeezy

Fowielrze
—_—

duremal m/adm wowef
(homariowe |-

Rys. 3-228. Chlodnica

wietrze chlodzyce przechodzi wewnatrz rurek, a miedzy rurkami — chlodzona
ciecz lub chlodzone powietrze. W celu W}korzysta,ma cisnienia predkosei (dy-
namicznego), chlodnice zabudowuje sig czolami rurek w strone strumienia
powietrza. Ponadto w celu zmniejszenia oporu aerodynamicznego, chlodnice
umieszeza sie w specjalnych tunelach (rurach).

Instalacje paliwowe i olejowe

Instalacje paliwowe samolotow

Instalacja paliwowa samolotu stuzy do doprowadzania paliwa do silnika
na kazdej wysokoéci i w kazdych warunkach lotu, w niezbednej ilodci, pod
niezbgdnym ci$nieniem.
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Instalacja paliwowa sklada sig ze zbiornikéw, przewodow, filtréw, zawordw,
kurkéw itd.
Instalacji paliwowej stawiane sa nastepujace wymagana (patrz réwniez
wymagania stawlane zbiornikom):
1) mozliwoéé¢ zapewnienia normalnej pracy instalacji w przypadku uszkodzenia
jednego ze zbiornikéw lub odcinka przewodu paliwa,
2) zapewnienie bezpieczefstwa przeciwpozarowego,
3) mozliwie nieduza zmiana polozenia $rodka cigzkosei samolotu w miare zuiy-
wania sie paliwa,
4) zapewnienie calkowitego zuzycia paliwa ze zbiornikéw (dopuszeza sie¢ po-
zostawienie reszty paliwa w wysokogei 1,59, calej objetodci zbiornika).
Spelnienie pierwszych z wymienionych wymagan odbywa si¢ przez wpro-
wadzenie dodatkowych przewoddéw paliwa laczacych przewody gléwne (znaj-
dujace sie pod cidnieniem) zasilajace rézne silniki. Uproszezony schemat takiej
instalacji zabezpieczajacej zasilanie dwdéch silnikéw przy uszkodzonym jednym
zbiorniku i jednym przewodzie paliwa pokazany jest na rysunku 3-229.

Genaceenta wimowne

Atirek Kurek
orwarty zomknigly

Userodzenie
ororatkow
——* UsirodZenie
DrZEWoqy ﬂa/ma

Jo silnike Jo sitnika

Rys. 3-229. Uproszezony schemat instalaeji zabezpicczajgee] zasilanie dwéch silnikéw prazy
uszkodzonym jednym zbiorniku 1 jednym przewodzie paliva

Zabeapieczenie przeciwpozarowe osiaga si¢ przez instalowanie przegrod
i gasnic przeciwpozarowych oraz droga napelniania wolnej przestrzeni zbiorni-
kéw nad paliwem gazem obojetnym — dwutlenkiem wegla lub azotem znaj-
dujacym sie w butlach pod wysokim ciénieniem. Gaz obojetny jak wiadomo
nie pali si¢ i nie podtrzymuje palenia.

Do érodkéw zabezpieczenia przeciwpozarowego nalezy rowniez uklad kur-
kéw przeciwpozarowych odlaczajacych w razie potrzeby instalacje paliwowa
od silnika. Kurek przeciwpozarowy powinien znajdowaé¢ si¢ przed pompa
paliwowa silnika (idac od zbiornika), przez co podnosi sie niezawodnosé jego
dzialania dzieki zmniejszaniu sie ciénienia przy wejéciu do kurka.,

Niewielka zmiane polozenia érodka ciezkodei samolotu w miare zuzywania
sie paliwa osiaga sie przez rozmieszezenie zbiornikéw wokdl érodka ciezkosci
lub symetrycznie wzgledem drodka ciezkosci oraz przez okreflona kolejnosé
zuzywania paliwa z poszezeg6lnych zbiornikdéw.

Wreszeie calkowite zuzywanie paliwa zapewnia sie dzigki instalowaniun
w zbiornikach w dolnej ich czeéci krééeéw pobierajacych.

Instalacje paliwowe samolotéw z silnikami tlokowymi, turboémiglowymi
i turboodrzutowymi zasadniczo nie réznia sie od siebie.

W nowoczesnych instalacjach paliwowych siluiki zasilane sy z reguly ze
zbiornika rozdzielezego. Paliwo z pozostalych zbiornikéw, jako rezerwowe,
przepompowywane jest do zbiornika rozdzielezego za pomoca elektrycznych
pomp. W celu zachowania odpowiedniej kolejnoéci oprézniania zbiornikdw,
ustala sie odpowiednia kolejnoéé wlaczania pomp przepompowujacych paliwo.
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W celu niedopuszczenia do przechodzenia paliwa w odwrotnym kierunku
stosowane sa zawory zwrotne.

Na rysunku 3-230 przedstawiony jest ideowy schemat instalacji paliwowej
samolotu z silnikiem turboodrzutowym. Paliwo ze zbiornikéw rezerwowych 1
przeplywa do zbiornika rozchodowego 2 pod ciSnieniem wytwarzanym przez
powietrze doprowadzane ze sprezarki silnika. Zawdr redukeyjny 4 zapewnia
utrzymywanie stalego ciénienia w zbiornikach 7, redukujac jego nadmiar. Zbior-

Lo atmostery

Rys. 3-230. Schemat instalacji pali-
wowe] samolotu z silnikiem turbood-
rzutowym

1 — zbiorniki rezerwowe, 2— zbiornik pali-
wa rozchodowy (gléwny), 4 — rurki laczqce
zhiorniki paliwa, 4 — zawdr redukeyjny,
5 —pompa paliwa (wstepna), 6 — zawdr
gwrotny, 7— kurek przeciwpofarowy, & —
zawor przepustowy, #— kurek spustowy,
10 — wlewy zbiornikéw, 11 — krddee rozcho-
dowe, 12— koncdwki ukladu odpowietrza-
jacego

nik rozchodowy 2 polaczony jest z atmosfera otoczenia poprzez rurke odpo-
wietrzajaca. Za pomoca pompy paliwowej wstepnej 5, majacej naped elek-
tryczny, ze zbiornika 2 paliwo doprowadzane jest do silnika poprzez zawoér
zwrotny 6 i kurek przeciwpozarowy 7. Filtry i pompy niskiego 1 wysokiego
ciénienia znajduja si¢ w silniku. Nadcignienie wystepujace w gléwnych prze-
wodach instalacji znajdujacych si¢ za pompa paliwowa (wstepna) redukuje
zawdr przepustowy § do zbiornika 2.

Rysunek 3-231 przedstawia polmontazowy uklad zasilania samolotu z jed-
nym turboodrzutowym silnikiem mieszezacym sie w tylnej czeSci kadluba.

Samolot ma cztery zbiorniki paliwa — przedni i tylny miekkie oraz dwa
dodatkowe sztywne. Przedni zbiornik jest zbiornikiem rozdzielezym, ktéry ma
zawor przeciazen ujemnych. Paliwo przeplywa ze zbiornikéw dodatkowych
(podwieszanych) do zbiornika rozdzielezego pod ciénieniem powietrza dopro-
wadzanego do zbiornikéw dodatkowych ze sprezarki silnika. Paliwo z tylnego
zbiornika przepompowywane jest pompa. Do odpowietrzania zbiornika wyko-
rzystuje sie napor powietrza pochodzacego 'z atmosfery.

Rysunek 3-232 obrazuje ideowy schemat instalacji paliwowej samolotu
z czterema silnikami turbosmiglowymi. Lewa pare silnikéw zasilaja zbiorniki
lewej polowy skrzydla, prawa — zbiorniki prawej polowy skrzydla. W skrzydle
znajdujg sie zbiorniki miekkie i dwa zbiorniki — przedzialy (nr 8).

Zbiornik rozchodowy nr 1 wyposazony jest w dwie przepompowujace
pompy 7 wytwarzajace cisnienie przy wyjsciu paliwa ze zbiornika. Pompy
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przepompowujace 3 doprowadzaja paliwo z innych zbiornikéw do zbiornika
rozchodowego. Zawory zwrotne 6 nie dopuszezaja do wylewania sie paliwa.
Kolejnosdé zuzywania paliwa poszezegélnych zbiornikéw regulowana jest auto-
matyeznie, Paliwomierze spelniaja role czujnikéw. W razie koniecznodei,
mozliwe jest zasilanie wszystkich silnikéw ze zbiornikéw jednej polowy skrzyd-
ta. W tym celu otwiera sie kurek 9.

Odpowietrzanie instalacji paliwowej odbywa sie przez pobieranie powietrza
z atmosfery. Zawory zwrotne I ukladu odpowietrzajacego uniemozliwiaja
wypryskiwanie paliwa.

Napelnianie (tankowanie) zbiornikéw paliwem moze sig odbywac z gory
przez wlewy oraz z dolu pod ciénieniem przez dwa wlewy o miedzynarodowej

e O 70 POWIELIZ0

Rys. 3-231. Instalacja paliwowa samolotu z jednym silnikiem turboodrzutowym
1 — przednie opory zbiornika, 2 — gléwne umocowanie zbiornika, & — tylna opora | konedwka zbiornika dodatkowego,
4 — prezewdd rurowy, § — wlew zbiornika, 6 — krdeciec odpowietrzajacy, ¥ — wekadnik paliwa, 8 — rurka odpowie-
trzajaca, § — tylny zbiornik (sztywny), 10 — wlew zbiornika, 1J — rurka spustowa, 12 — korek spustowy, 14 — pom-
pa przetlaczajgea, I4 — preewod rurowy ukladu wypompowujacego paliwo ze zbiornika tylnego, 15 — filtr, 16 —
spust ze zbiornika przedniego, 17 — zbiornik dodatkowy, I8, 22 — kurki epustowe, 18 — wlew zbiornika dodatkowego,
20 — kurek przeclwpozarowy, 21 — pompa, 23 —zak\]'ﬁr preecigden ujemnych, 24 — zbiornik przedni
(migkki)

znormalizowanej wielkodci (napelnianie scentralizowane). W ostatnim przy-
padku czas napehliania samolotu (24 000 1) wynosi 1520 min.

Paliwo jest zlewane kurkami spustowymi §.

W celu zwigkszenia zasiegu lotu, w wielu samolotach wspélezesnych
przewiduje si¢ urzadzenie do napehiania ich paliwem w powietrzu ze specjalnie
wyposazonych samolotéw-cystern. Z samolotu cysterny wypuszoza sie elastycz-
ny przewdd zakoriezony specjalnym zamkiem stozkowym (rys. 3-233). Samolot
napelniany ma odbiornik teleskopowy, ktéry przy zblizeniu sie samolotu na-
pelnianego do samolotu-cysterny laczy sie z zamkiem stozkowym przewodu.
Przepompowywanie odbywa sie za pomoca pomp o duzej wydajnoscei.
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Rys. 3-233. Napelnianie (tankowanie) samolotu paliwem w powietrzu

Instalacje olejowe

Instalacja olejowa powinna zapewnia¢ w kazdych warunkach pracy silnika
doprowadzanie i odprowadzanie oleju, oczyszezanie go z zanieczyszczenn me-
chanicznych, chlodzenie oraz oddzielanie powietrza od oleju i rozpuszczonych
w nim gazdw apalinowych (przeciwdzialanie powstawaniu piany). Ilo&é¢ oleju
potrzebnego dla samolotu jest stosunkowo niewielka — wynosi bowiem 2--59]
ilogci paliwa.

Rozpatrzymy uklad instalacji olejowej samolotu pokazany na rysunku
3-234. Ze zbiornika oleju 7 olej przechodzi do silnika przez kurek zamykajacy
i spustowy 2. Nastepnie za pomoca pompy przepompowywany jest z silnika

5 ‘Rys. 3-234
2 Do silnika Uklad instalacji olejowej

1 — zhiornik oleju, 2 — kurek spustowy,
4 — filtr, 4 — chlodnica, § — urzgdzenie
preeciwdzialajace  pienienin  sig  oleju,

17 silnika i — gawdr bocznikowy, ¥ —rurka, §-—
wlew zbiornika
[
” b

T3

4
iy 1
il
do filtru 3 oraz chlodnicy 4 i wraca przewodami do urzadzenia przeciwdzialaja-
cego tworzeniu sie¢ piany znajdujacego sie w zbiorniku. Po oddzieleniu si¢ od
piany, olej wraca przez kurek 2 do silnika itd.

W poezatkowym okresie pracy silnika, kiedy olej jeszcze jest chlodny i ma
duza lepkoéé, jego cifnienie w czasie przepompowywania wzrasta, co moze
doprowadzi¢ do uszkodzenia rdzenia chlodnicy powietrzno-rurkowej. W tym
przypadku nastepuje otwarcie sig zaworu boeznikowego 6, ktéry wiaczony jest
réwnolegle do chlodnicy i olej przechodzi przez zawdér do zbiornika omijajac
chlodnice. Kiedy olej zostal nagrzany i lepko&é jego obnizyla sie, ciSnienie
podczas przepompowywania go spada, zawdér boeznikowy zamyka sie i olej
przechodzi przez chlodnice. Niekiedy w celu zmniejszenia lepkodci olej podezas
rozruchu silnika rozeieficza sig paliwem.

Odpowietrzanie zbiornika oleju odbywa sie za podrednictwem rurki 7.
Napehianie zbiornika olejem odbywa sig przez wlew 8§ wyposazony w siatke.

Na rysunku 3-221 pokazano schemat montazowy instalacji olejowej. Olej
tutaj przeplywa ze zbiornika do pompy tloczacej znajdujacej sie w silniku.
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Z kolei z pompy tloczacej przechodzi on do chlodnicy paliwowo-olejowej, gdzie
nastepuje ochlodzenie oleju i ogrzanie paliwa. Nastepnie z chlodnicy przechodzi
on do zbiornika oleju. Zawér boceznikowy znajduje sie w chlodnicy.

Rozdzial 17

UKEAD STEROWY

Klasyfikacja. Wymagania stawiane ukladowi sterowemu

Klasyfikacja ukladéw sterowych

»  Samolot wyposazony jest w wiele zespoléw, podzespoléw, mechanizméw
i urzadzen, ktore sa nurnchamiane (napedzane) przez czlonkéw zalogi lub przez
rézne automaty. ,,Sterowanie samolotem’ nazywane jest czesto oddzialywa-
niem pilota na mechanizmy sterowania samolotem.

Do ukladu sterowania sterem wysokodci, usterzeniem wysokoSci, sterem
Licrunku, lotkami i innymi urzadzeniami wchodza: sterownica gléwna lub
inne urzadzenia znajdujace si¢ w kabinie pilota oraz ciag sterowy laczacy ste-
rownice z elementami nap@dzanyml

Caly uklad sterowy dzieli sie na dwa niezalezne od siebie mechanizmy : recz-
ny i nozny.

Reczny mechanizm sterowania sluzy do sterowania sterem wysokosei lub
niedzielonym usterzeniem wysokodci oraz do sterowania lotkami za pomoes
drazka sterowego lub kola sterowego znajdujgcych sie w kabinie pilota.

Nozny mechanizm sterowania przeznaczony jest do oddzialywania przez
pilota na ster kierunku za pomoca pedaléw.

Czynnosci rak i ndg podezas sterowania samolotem uzaleznione sa od na-
turalnego refleksu danego czlowieka (rys. 3-235), umozliwiajacego opanowanie
pilotazu.

Przy sterowaniu recznym podezas ruchu reki pilota (wraz z drazkiem) do
przodu ,,od siebie” (rys. 3-235a) stery wysokoéei (usterzenie poziome) wychy-
laja sie do dolu (podezas lotu normalnego), powodujac zmiang kata natarcia
samolotu na skutek wytwarzania sie momentu nachylajacego samolot wzgle-
dem osi y. Podezas ruchu reki wraz z drazkiem do tylu . na siebie’ (rys. 3-235b)
stery wysokosci wychylaja sie do géry, powodujac zmiang kata natarcia sa-
molotu na skutek wytwarzania sie momentu podluznego zadzierajacego. Przy
ruchach zaé reki w lewo (rys. 3-235¢) pilot powoduje wychylenie prawej lotki
do dolu, a lewej do gory, dzigki czemu nastgpuje przechyl samolotu na lewe
skrzydlo (wokél osi x). Ruch reki w prawo powoduje przechyl samolotu
W prawo.

Analogiczna sytuacja wystepuje w sterowaniu noznym. Mianowicie ruch
lewej nogi do przodu (rys. 3-235d) powoduje wychylenie steru kierunku i zmia-
ny kierunku lotu przez samolot (w lewo). Natomiast ruch prawej nogi do przodu
powoduje wychylenie steru i samolotu w prawo.

Zaleznie od rozwiazania konstrukeyjnego ukladu sterowego, ciagi (tran-
smisja) sterowe dziela sie na elastyczne, sztywne i mieszane (rys. 3—-236).
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Rys. 3-235. Sterowanie samolotem

Sterowance
samoiolem

I
Wedlug pregzraceenia

I

|

1
Wedlug typu uklade

[ |

Recine

Nozne

Setywne | |Eastyezne | | Mieszane

| Wedtug typu slerownic l

Draikiem Kolem
slerowym slerowym

Diwigniowe

Pedalowe

Rys. 3-236. Klasyfikacja ukladéw sterowych



Ciag elastyczny oparty jest na zastosowaniu w nim specjalnych linek
stalowych (ciegien). Zastosowanie linek pozwala za podrednictwem krazkéw
na zmiane kierunku instalacji pod réznymi katami i ukladanie jej w najbardziej
racjonalnych i bezpiecznych miejscach (np. pod podloga, na $cianach kadluba
itd.). Ciag elastyczny odznacza sie matym ciezarem.

Zasadnicza wadg ciagu elastycznego jest wystepowanie w nim stosunkowo
duzego tarcia w miejscach zgie¢ linek oraz wyciaganie sie linek mimo wstepne-
go naciagniecia ich przed montazem. Ponadto jezeli mechanizm ten ma znaczna
dlugogé, linki nieco ,sprezynuja’ na skutek odksztalcen sprezystych, w re-
zultacie czego wydaje sie pilotowi, Ze uklad poluzowal (nastepuje ruch drazka
sterowego bez ruchu lotki, stern), Zjawisko to obniza ,,czucie” calego napedu
elastycznego. Obecnie ciag elastyczny z wymienionych wzgleddw stosowany
jest rzadko.

Ciag sztywny wykonywany jest z cienkich rurek duraluminiowych —
ciegiel. Naped ten nie ulega rozeciaganiu, odznacza si¢ mniejszym tarciem,
znacznie wieksza trwalofcia i zywotnodcia w poréwnaniu do ciggu elastyecz-
nego. Jednak mechanizm ten jest ciezszy od ciggu elastycznego.

Ciag taki jest obecnie szeroko stosowany w nowych typach samolotéw.

Ciag mieszany jest polaczeniem ciagu sztywnego z elastycznym. Jego
konstrukeja polega na tym, ze wszystkie obracajace sie czedci — wahacze,
tuleje, przeguby i inne elementy, w obu polaczonych ze soba mechanizmach
sterowania zamontowuje sie na lozyskach kulkowych, dzigki czemu mozliwe
jest zmniejszenie tarcia wspolpracujacych ze soba czedci. Ponadto uklad ten
ulatwia sterowanie oraz zmniejsza mozliwodé zuzywania sie jego czedei i poja-
wiania sie w nim luzéw.

Zaleznie od stosowania odpowiednich sterownic, na ktére bezposrednio od-
dzialuje pilot za pomoca rak i nég, w mechaniZzmie sterowania recznego wy-
réznia sie sterowanie drazkiem sterowym i kolem sterowym, a w mechanizmie
sterowania noznego — sterowanie dZwigniowe (obrét dzwigni wokél osi pio-
nowej) oraz sterowanie pedalami, ktére wykonuja ruch wahadlowy wzgledem
osi poziome;j.

Wreszcie jezeli chodzi o naklad energii, jaka pilot musi uzyé¢ przy stero-
waniu samolotem, uklady sterowe bywaja mechaniczne (wykorzystanie ener-
gii pilota), hydrauliczne, elektryczne i pneumatyczne (powietrzne), ktére sto-
sowane sa w samolotach ciezkich i samolotach o duzych predkoéciach w celu
zmniejszenia wysilku pilota.

Wymagania stawiane ukladowi sterowemu

Obok takich wymagan (ktére sa wspélne dla wszystkich elementéw samo-
lotu), do ktérych nalezs : wystarczajaca wytrzymalodé, sztywnodéé, maly ciezar
imaly opér aerodynamiczny elementéw oplywanych przez strumien powietrza,
wygodna eksploatacja, dostateczna trwalogé itd. — ukladowi sterowemu sta-
wia sie ponadto wiele wymagan specyficznych. Oméwimy je kolejno.

1. Niezawodno$é i plynnoéé pracy ukladu sterowego. Sily przykladane do
drazka sterowego, kola sterowego i pedaléw powinny wzrastaé stopniowo.
Sily stosowane do napedu elementéw ukladu sterowego nie moga przekraczac
granic przewidzianych w odpowiednich normach.

Na przyklad maksymalne wielkodci nacisku na drazek sterowy podezas wy-
chylania- steru wysokodei powinny wynosié: w czasie nurkowania samolotu
mthwskmgo 49 kG (3988 N), a samolotu bombowego 614 kG (59—
=137 N), w czasie ladowania samolotu my#éliwskiego 2 kG (~20 N), a samolotu
_ bombowego 4 kG (39 N).
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2. Zapewnienie niezbednych katéw wychylenia steréw i lotek. Katy te
powumy Wynos i¢ 15--30° przy zalozeniu, ze katy wychylenia steréw wysokogci
1 lotek do géry pow mny byé wieksze od katéw wv(hylema ich do dotu. Taki
uklad sterowy nazywany jest réznicowym. Otrzymanie takiej réznicy katéw
zapewnia sie przez polaczenie jednego z ciegiel ukladu sterowego z dzwignia
wahacza katowego w polozeniu obojetnym (Srodkowym) pod pewnym katem
(nie prostym, rys. 3-237).

Z rysunku 3-237 wynika, ze przy réwnych katach p wychylenie déwigni
na boki, przesuniecia liniowe a i b w wezle 4 polaczonym ze sterem lub lotka
nie sa jednakowe, w zwiazku z tym niejednakowe sa réwniez wychylenia steru
lub lotki w obu kierunkach.

3. Niezaleznod¢ dzialania steréw wysokoéci i lotek. Oznacza to, ze wychyle-
nie drazka sterowego w kierunku podluznym nie powinno wywolywaé wy-
chylenia lotek i odwrotnie.

4. Wykluczenie mozliwoscei zablokowania ukladu sterowego (linek, draz-
kéw i innych urzadzeri) w czasie odksztalcen skrzydla, kadluba i usterzenia.

Rys. 3-237
Wychylenia déwigni

o pilote

5. Wykluczenie duzego tarcia w polaczeniach, szybkiego zuzywania sie¢
wspélpracu]qcych ze soba czesci i powstawania luzéw (przez luzy nalezy rozu-
mie¢ mozliwosé poruszania si¢ drazka sterowego, kola sterowego, kolumienki
i pedatéw, gdy stery i lotki znajduja sie w polozeniu niewychylonym) na sku-
tek obluzowania sie niektdérych elementéw ukladu sterowego.

6. W przypadku ciagu elastycznego, na odcinkach podtrzymywanych
przez krazki w celu niedopuszezenia do zbytniego naciagania sie linek (rys.
3-238a) dzwignie prowadzace powinny by¢ wykonywane w postaci krzywek

— J
P o
Rys. 3-238, Elastyezny ciag sterowy

(rys. 3-238b). Pray tym powinien byé zapewniony odpowiedni kat opasania
krzywki przez linke, tj. odgalezienie I powinno by¢ polaczone z krzywka w pun-
keie 2, a odgalezienie 3 — w punkcie 4.

7. Rozwiazanie konstrukecyjne noznego mechanizmu sterowania powinno
umozliwié dostosowanie polozenia pedaléw do wzrostu pilota.
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Typy sterownic

Sterownica reczna z drazkiem sterowym stanowi diwignie, ktéra po wy-
chyleniu jej do przodu lub do tytu wykonuje ruch wzgledem osi O (rys. 3-239a),
a przy wychyleniu jej w bok wykonuje ruch wraz z rurka I i nmieszczona na
niej dZwignia 2 wzgledem osi @—b. Dolny koniec drazka sterowego polaczony
jest z cieglem 41 dzwignia 3 ukladu sterowego, prowadzaca do steru wysokosei
(usterzenia wysokodei). DZzwignia 2 polaczona jest z ciegtami napedu lotek.

Rys. 3-239. Uklady ciggu sterowania recznego
1—rura, 2, § — déwlignie, 4 — cleglo

Podczas sterowania podluznego (drazek sterowy na siebie lub od siebie)
dzwignia 2 jest nieruchoma. Natomiast podezas sterowania lotkami (drazek
sterowy w bok) bezruch steru wysokofei (usterzenia wysokosei), tj. bezruch
punktu b, moze by¢ osiggniety w tym przypadku, jezeli punkt b bedzie lezal
na osi obrotu rury I osi a-b. Podezas wychylenia drazka (rys. 3-239a) w hok
punkt b bedzie wierzcholkiem powierzchni stozka opisywanego przez cieglo 4.
Na obu schematach (rys. 3-239a, b) wezel b powinien konstrukeyjnie przedsta-
wiaé przegub uniwersalny.

Sterownica reezna z kolem sterowym (rys. 3-240) sklada sie z kolumny 7
i kola 2 zamontowanego w ten sposéb,'ze kolumna moze si¢ wychylaé tylko

Rys. 3-240. Sterownica z kolem
sterowym

*~., I— kolumma, 2 — kolo sterowe, 3 — kolo
zebate, 4 — ladeuch, 5§ — linka, ¢ — kragd-
ki, § —rura, 8§ — déwignia

Do stera
wysekosel

do przodu i do tylu do napedzania steréw wysokosei. Lotki napedzane sa
dzieki obrotowi kola polaczonego z kélkiem zebatym 3. Na kdélko zebate na-
lozony jest lancuch 4, ktérego korice polaczone sa z linka 5. Linki poprzez
krazki 6 doprowadzone sa do lotek. Kolumne zwykle przymocowuje sig na dole
do poziomo polozonej rury 7, ktéra ma zamocowana dzwignie 8 sterowania
sterami wysokodei.

Niezaleznoé¢ sterowania sterem wysokogei i lotkami w danym przypadku
osigga sig przez zbiezno&é osi obrotu calej kolumny z osig linek 5, na skutek
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czego podezas sterowania sterem wysokoéei linki 4 nie beda sie naciggaly lub
zwalnialy. ¢

Sterownica reczna z drazkiem lub kolem sterowym oraz kolumna pionowa
ma obecnie szerokie zastosowanie. Sterowanie lotkami za pomoca kola stero-
wego pozwala na zmniejszenie sit przykladanych do ukladu przez powigkszenie
kata obrotu kola sterowego, dzieki czemu zwigksza sie c¢zas wychylania lotek.
W zwiazku z tym drazek sterowy nzywany jest w samolotach myéliwskich
i malych samolotach, do sterowania ktérymi nie wymaga sie przykladania du-
zej sily. Jednak sterownica taka powinna sie odznaczaé¢ duza skutecznoscia
(czuloscia). Kola sterowe uzywane sa przewaznie w samolotach cigzkich.

Sterownica nozna dzwigniowa przedstawiona na rysunku 3-24la sklada
sie z dZwigni 7 zamocowanej na osi pionowej 3 i pedaléw 2. W celu zapewnienia

Rys. 3-241. Urzadzenia ciagu sterowa-
nig NOZNego
1, 4 — déwignie, 2 — pedaly; 3, 5 — osle, 6 — cleg-
glo prowadzgee do stern, ¥ — wahacze, § — rura,
8 — krzywka, 10 — cipgla, 11 — wal, 12 —déwig-
nia, 14 — o pedaldw

przemieszezania si¢ pedaléw réwnolegle do osi samolotu, przewidziana jest
dodatkowa dzwignia 4 osadzona na osi 4. Diwignie / i 4 wraz z pedalami
tworza réwnoleglobok przegubowy. Od dzwigni I prowadzi cieglo (drazek 6)
do steru kierunku.

Poziome polozenie dzwigni do otrzymania odpowiedniego ramienia wy-
maga dos¢ szerokiego rozstawienia nég, co jednoczesnie konieczne jest réwniez
w tym celu, by nogi nie przeszkadzaly w wychylaniu drazka sterowego na boki.
Polaczenie konstrukeyjne sterownicy noznej dzwigniowej ze sterownieg reczna
z drazkiem sterowym ma obecnie szerokie zastosowanie w samolotach.

Sterownica nozna wychylana w plaszczyznie pionowej (przesuwna) poka-
zana na rysunku 3-241b sklada sie z pedaléw 2 zawieszonych na wahaczach 7,
ktére moga sie obracac¢ wzgledem osi (rury) 8. Na wahaczach pedaléw umiesz-
czone sg krzywki 9 polaczone z cieglami (drazkami) 10, ktére poruszaja wal
obrotowy 11. Wal z kolei poprzez diwignie 12 i cieglo 6 wprowadza w ruch
(napedza) ster kierunku.
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Pionowe polozenie dzwigien pozwala na sytuowanie pedaléw bliske jeden
drugiego. Dzigki temu mozliwe jest racjonalne wykorzystanie miejsca w ka-
binie zalogi i nalezyte polaczenie z kolem sterowym nie zajmujacym duzo
miejsca w kabinie wzgledem jej szerokosci.

W noznym mechanizmie sterowania stosuje sie zwykle nozne urzadzenia
hamulecowe. Hamowanie odbywa sie przez naciskanie na pedaly, polaczone
z cylindrami ukladu hamulcowego wzgledem osi poziomej 13, lub przez naci-
skanie specjalnych dzwigni.

Sterowanie za pomoca wzinacniaczy hydraulicznych (buster)

Uklad sterowania sterami (lotkami, usterzeniem wysokodci), tak jak kazdy
inny mechanizm shizacy do przenoszenia energii mechanicznej, charaktery-
zuje przelozenie,

Jezeli oznaczymy sile przylozona do drazka sterowego (lub pedahu) przez
P, a sile powstajaca na dzwigni steru przez T, to przelozenie y = —;)T. W samo-
lotach wspdlezesnych przelozenie sterownicy recznej powinno wynosié 1/3--1/6,
anoznej 1/1,5--1/3.

Wraz ze wzrostem predkosei lotu samolotdéw przy zachowaniu normalnego
sprzezenia kinematyeznego, miedzy sterownicami i sterami (lotkami), inten-
sywnie wzrastaja sily dzialajace na drazek sterowy, kolo sterowe i pedaly.

Podezas przechodzenia samolotu do predkosei naddzwiekowej zwigkszaja
si¢ potrzebne katy wychylenia steréw dla zréwnowazenia samolotu, w wyni-
ku wzrostu jego statecznodei i zmniejszania sie skutecznosci steréw.

W eczasie sterowania samolotem naddzwwko“ ym sily przykladane do
drazka sterowego (kola sterowego) i pedaléw zmieniaja sie¢ w szerokich grani-

cach (patrz rozdz. 14). Ponadto przy dzialaniu duzych sit na drazki i kola
sterowe oraz pedaly pilot nie jest w stanie zapewnié¢ niezbednej predkosci wy-
chylenia steréw lub lotek, na skutek czego obniza sie zwrotnodé samolotu.

Obnizenie sity P przykladanej przez pilota do organdw sterowania mozna
by zapewnié za pomoca odpowiedniego przelozenia w ukladzie sterowym,
to jest za pomoca odpowiedniego doboru remion dzwigien. Jednak doprowa-
dziloby to do zwigkszenia wychylen konca drazka sterowego lub pedaléw.
Wiynika to z warnnku réwnosei prac wykonywanych przez sile P pilota i mo-
ment zawiasowy steru Mgy

P-x = MyawB*) (76)

gdzie x i Pp— przesunigcie liniowe drazka sterowego i przesunigcie katowe
steru (rys. 3-114).

W celu zmniejszenia sily przykladnej przez pilota do drazka sterowego lub
pedaléw stosowane sa hydrauliczne (lub elektryczne) urzadzenia wzmacniajace.

Zaleta sterowania za pomoca wzmacniaczy hydraulicznych jest dodatkowe
tlumienie drgan wystepujacych w instalacji hydraulicznej podezas drgan steru
lub lotki wywolywanych przez drgania typu flatter usterzenia lub skrzydla.

Istnieja dwa uklady wlaczania wzmacniaczy hydraullczrly( h do ukladu ste-
rowego. Zaleznie od tego moment zawiasowy steru moze by¢ praejmowany cal-
kowicie lub czeSciowo przez wzmacniacz hydrauliczny.

Jezeli duza czedé momentu zawiasowego steru przejmowana jest przez
wzmacniaez hydrauliczny i pewna jego czedé przez pilota, wéwezas taki uklad
sterowy nazywany jest odwracalnym. W tym przypadku sily przenoszone

*) Tarcia w przelozeniu nie bierzemy pod uwage.
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na drazek sterowy (kolo sterowe) i pedaly zwiekszaja sie wraz ze wzrostem wy-
chylenia ster6w. Pilot w ten sposéb ,.czuje’”” samolot, co jest niezbednym warun-
kiem zapewniajacym normalne sterowanie samolotem.

Na rysunku 3-242a, b pokazany jest jeden z ukladéw odwracalnych ste-
rowania sterem wysokoéei za pomocy wzmacniacza hydraulicznego. Analo-
giczne uklady stosowane sa réwniez w urzadzeniach sterowania sterem kierun-
ku i lotkami. Podczas wychylania drazka sterowego dZwignia 3 wprowadzana
w ruch przez cieglo I przekreci si¢ wzgledem przegubu 2 na dZwigni 5 mecha-

Rys. 3-242. Schemat sterowania ste-
rem wysokodei za pomocg odwracalne-
go (a, b) 1 nieodwracalnego (¢) wezmac-
niacza hydraulicznego
1, 89— cipgla, 2 —przegub, J§— déwignia,
4 —suwak urzadzenin rozdzielczego, & —
dZwignia sterowanin gferem wysokodel, 6 —
wepornik, 7 — rurki, § —rurka cisnieniowa,
10, 11 — cylindry

nizmu sterowania steru wysokosei. Przy tym za pomoca ciggla 9 przesuwa sig
suwak 4 urzadzenia rozdzielezego. Przez jeden z otworéw cylinder 10 laczy
gléwny przewdd cisnieniowy wzmacniacza hydraulicznego z cylindrem 117, przez
inny — gléwny przewdd odprowadzajacy. Ciecz hydrauliczna doprowadzona do
suwaka za pomoca rurki cisnieniowej § przedostaje sie przez jedna z rurek 7
do cylindra wzmacniacza hydraunlicznego i przesuwa jego tlok w kierunku
przesuniecia sie ciegla 1.

Przesuwanie sie tloka wzmacniacza hydraulicznego i ciegla I w jednym
kierunku powoduje przesunigcie si¢ przegubu 2 réwniez w tym samym kierun-
ku, dzigki eczemu nastepuje obrdét diwigni 4 i wychylenie steru wysokosei.
Jednoczesnie przesuwa sie takze cylinder 70 urzadzenia rozdzielezego, ktory
polaczony jest sztywno z dzwignia § za pomoea wspornika 6. Kierunek ruchu
cylindra 10 zhiega sie z kierunkiem ruchu ciegla 7 — cylinder porusza si¢ w §lad
za suwakiem zmniejszajac przekrd] przeplywowy otwordw. Kiedy cylinder 10
zajmie odpowiednie polozenie wzgledem suwaka (rys. 3-242b), wéwezas prze-
plyw cieczy hydraulicznej do cylindra zostanie zatrzymany i uklad sterowy
bedzie sig znajdowal w réwnowadze,

Dzigki takiemu urzadzenin mozliwe jest tzw. ,8ledzenie” przez dZzwignie 5
steru wysokosci za drgzkiem sterowym, tj. kazdemu polozeniu drazka ste-
rowego odpowYada okreslone polozenie steru mimo brakn migdzy nimi wiazania
sztywnego.
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Kiedy uklad znajduje sie w polozeniu réwnowagi, na tloku wzmacniacza
hadraulicznego powstaje sita N mozliwa do obliczenia z réwnowagi dZzwigni 3
(rys. 3-242b przedstawia sily w przypadku przesuniecia si¢ ciegla I w lewo).

B el WPl
[

Na déwigni¢ w przegubie 2 dziala sila

T=N+P=P. “fb

Przelozenie sterowania y = -‘g; = -Ei—a— okresla stopienn ,czulogci” ukladu

sterowania.
Réwnanie prac dla takiego ukladu bedzie mialo postaé

Pr4N-ly = me-[i
gdzie:

Px — praca wykonywana przez pllota.,

N — sila dzialajaca na tlok dZzwignika,
Iyt — droga odbyta przez tlok.

W ten sposéb praca wykonywana przez wzmacniacz hydrauliczny réwna
sie N L.

W razie uszkodzenia lub nie zadzialania wzmacniacza hydraulicznego,
uklad sterowy zamienia sie w zwykly uklad mechaniczny, poniewaz dzwignia
3 wykonujac obrét wzgledem przegubu na trzonie wzmacniacza hydraulicz-
nego przekazuje ruch dzwigni 5. Wymaga to wprowadzenia zawieszenia prze-
gubowego eylindra wzmacniacza hydraulicznego.

Dla wigkszej wygody przechodzenia ze sterowania wzmacnianego na reczne,
w nowoczesnych uktadach odwracaln}*cll przelozenie przyjmuje sie réwne

1/3--1/5.

Poniewai sity wystepujace w u]dadzre sterowym na odeinku od sterowniey
recznej do wzmacniacza hydraulicznego sg znacznie-mniejsze od sil poza
wzmacniaczem — korzystniejsze jest zamontowywanie wzmacniacza hydra-
ulicznego w nieduzej odleglodci od powierzehni sterowych.

Rysunek 3-243 obrazuje urzadzenie wzmacniacza hydraulicznego zamon-
towanego na odpowiednim wsporniku /2.

Oméwimy pokrétee jego prace. Podezas przesuwania sie ciegla 1 (od pilota)
przesuwa sie trzon suwakowy 2 znajdujacy si¢ wewnatrz trzona wykonawczego
3 wzmacniacza hydraulicznego. Ciecz powinna si¢ przedostawaé do eylindra 4
tak, aby trzon wzmacniacza hydraulicznego przesuwal sie w §lad za trzonem
suwaka. Z koncéwki trzona 5 wzmacniacza hydraulicznego czedé sily przeno-
szona jest na cieglo odwracalne 10 poprzez ramiona b‘, a stad na cieglo 1, za-
pewniajac pilotowi ,,czulodé” sterowania. Wieksza zas czesdé sily przenoszona
jest przez ucho (strzemig) 7 i dzwignie 8 na cieglo 9 biegnace do steru lub lotek.

Mozliwoéé zastosowania ukladéw odwracalnych jest ograniczona ze wzgledu
na wyrazne zwiekszanie sie obeiazen powietrznych i znaczne zmiany polozenia
frodka parcia na sterach i lotkach przy predkosciach poddiwiekowych i nad-
dzwiekowych. Przy tym zmieniaja sie znacznie momenty zawiasowe sterow
oraz sily przyktadane do drazka, kola sterowego i pedaléw.

Zastosowanie odwmcahleg:o ukladu sterowania samolotem nie usuwa wy-
mienionego zjawiska, poniewaz na drazku sterowym (pedalach) odtwarzane sa
wyrazne zmiany sit 0 mniejszym nasileniu, W zwiazku z tym obeenie w samo-
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fotach o duzym zakresie predkofci stosowane sa wzmacniacze hydrauliczne
o ukladzie nieodwracalnym (rys. 3-2426). W tym przypadku moment zawiasowy
calkowicie przejmowany jest przez urzadzenie pomoenicze. Pilot wprowadza
w ruch tylko suwak, a sily wystepujace na drazku sterowym (kole sterowym)

Rys. 3-243, Urzadzenie wzmacniacza hy-
draulicznego

1-—cieglo prowadzgee od pilota, 2 — trzon su-
wakowy, 3 — trzon  wykonawezy, ¢ — eylinder,
5 — konedwka regulowana, 6 — ramie, ¥ — strze-
mig, § — déwignia, ¥ — cieglo prowadzgee do steru
lub lotek, 10— cieglo odwracalne, I7— rurki
doprowadzajgee 1 odprowadzajgce mieszanks
hydranliczng, 72 — wspornik

i pedalach imitowane sa sztucznie za pomoca specjalnych urzadzen ohciazenio-
wych zmieniajacych w okreglony sposéb sity, przy zmianie warunkéw lotu sa-
molotu.

Do imitacji sit wzrastajaeych w miare zwigkszania sie kata wychylenia steru
1 wyezuwania ich przez pilota w czasie sterowania samolotem, w ukladzie ste-
rowym stosowany jest sprezynowy mechanizm obciazeniowy. W ten sposoh
pilot pokonuje sile poohodzac@ od gciskania lub rozciggania sie sprezyny me-
chanmmu obclazenloweoo. a nie od momentu zaw iasowego steru (rys. .}ﬁ 244),

Rurka
Fitolg
LA,

Vaged
autematy sit

Rys. 3-244. Bchemat nicodwracalnego ulladn sterowania integralnym usterzeniem wysokosei

1 — cigiarek, 2 — sprezynowy mechanizm obelgZajacy, 4 — mechanizm efektu trymerowego, 4 — integralne uste-
rzenie wysokosel, § — wazmacnines hydrauliczny, ¢ — naped pilota automatycznego

Do mechanizmu obciazeniowego dolaczany jest mechanizm tak zwanej
».efektywnodei trymerowej”. Podezas wlgezania tego mechanizmu nie wymaga
sie od pilota przykladania sil do drazka sterowego w czasie dlugotrwalego lotu,
a wiee mozliwe jest otrzymanie efektywnosci réwnoznaczne] dzialalnosei klapki
wywazajace] (trymeru). Efektywnosé te osiaga sie poprzez przesuwanie ogra-
nicznika A sprezyny mechanizmu obciaZeniowego za pomoca silnika elektrycez-
nego, na skutek czego usuwa sie znieksztaleenie sprezyny powstajace ze wzgledu
na wychylenie drgzka sterowego.
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Do imitacji zmian sil dzialajacych na drazek sterowy w czasie zmiany pred-
kodei i wysokogei lotu, w ukladzie stosowany jest dodatkowy automat obcia-
zeniowy, do ktdrego doprowadzane jest ci$nienie predkosei (dynamiczne) po-
wietrza. Zmiana ciénienia predkosci (dynamicznego) wywoluje przesuwanie sig
przepony (membrany) polaczonej z suwakiem dlawiacym przeplyw oleju. Olej
doprowadzany jest do cylindra wykonawczego, ktérego tlok zwigzany jest
ze sterownica. W rezultacie tego nastepuje zmiana sil w sterownicy.

Zaleznie od przeciazenia, do imitacji sit stosuje sie ciezarek umocowany na
drazku sterowym lub na ciegle ukladu sterowego (rys. 3—244).

Na rysunku 3-244 przedstawiony jest nieodwracalny uklad sterowania

-integralnym usterzeniem wysokosei. '

W celu zwiekszenia niezawodnosei dzialania tego ukladu dogé czesto sto-
suje sie samodzielne uklady wzajemnie sie dublujace. Ponadto w niektérych
samolotach kazda czedé lotki i kazda polowa stern maja indywidualne wzmac-
niacze hydrauliczne. Pozwala to (mimo pewnej ograniczonosci) na pilotowanie
samolotu podezas niezadzialania jednego wzmacniacza. Zwykle do ukladu
sterowego ze wzmacniaczem hydraulicznym jest W laczony réwniez naped pi-
lota automatycznego.

Nie nalezy jednak sadzi¢, ze przejécie do ukladéw wzmacniania hydraunlicz-
nego w sterowanin eliminuje koniecznosé stosowania w nowoczesnym samo-
locie érodkéw kompensacji aerodynamicznej momentu zawiasowego sterdw.
Przeciwnie, w zwiazku z coraz bardziej rozszerzajacym sie zakresem predkogcei
lotu samolotéw i szybkim wzrostem momentéw zawiasowych sterdw, zagad-
nienie to nie traci swojego znaczenia nawet przy stosowaniu wzmacniaczy
hydraulicznych. Aerodynamiczne grodki kompensacji momentu zawiasowego
niezbedne sa tak do obnizenia potrzebnej mocy wzmacniaczy montowanych
w samolocie, jak i do zwigkszenia bezpieczetistwa w czasie awaryjnego prze-
chodzenia na sterowanie reczne w razie uszkodzenia wzmacniacza hydraulicz-
nego.

Typy ciagéw sterowych

W nowoczesnych samolotach stosowane sa obecnie rézne typy ciagéw
qterowych Na nsunku 3-245 pokazany jest schemat ciagu sztywnego ste-
rowania samolotem o predkogci poddzwiekowej. W mechanizmie tym na nie-
wielkim odcinku — od kolumny kola sterowego do krzywki, zastosowane sg
linki stalowe. Mechanizmy wykonawcze pilota antomatycznego wlaczone sa w
uklad sterowy réwnolegle (podobnie jak w ukladzie na rys. 3-244).

Na rysunku 3-246 pokazany jest schemat ciagn sztywnego sterowania
samolotem naddZwiekowym. Uklad nieodwracalny wyposazono w mechanizmy
efektywnosei trymerowej i urzadzenia obeiazeniowe sluzace do imitacji sil
podezas sterowania. W mechanizmie sterowania lotkami obeigzenie wywoluje
sworzenn sztywny 2, obracajacy sie podezas wychylania drazka sterowego.
W urzadzeniu sterowania statecznikiem poziomym (plytowym usterzeniem
wysokodci) i sterem kierunku stosowany jest obeiazeniowy mechanizm spre-
zynowy. Do wychylania lotek i steru kierunku sluzy wzmacniacz hydrauliczny,
a do wychylania statecznika poziomego — silniczek hydrauliczny poprzez
pare Slimakowa ($limak i kolo Slimakowe). Do ukladu sterowania wlaczone sa
mechanizm& wykonaweze pilota automatycznego. Statecznik poziomy obra-

cany jest za pomoca leku 21 qhzgma(‘ugo sig we wpuscie z.na]dujqevm sie
w kadlubie.

W samolotach dalekiego zasiegu i szkolnych montuje sie podwé]n\’ uklad

sterowy o dwdch stanowiskach sterowniczych.
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Rys. 3-245. Schemat sztywnego ciggu sterowego samolotu o predkosei poddawigkowej
1— pedaly, 2 — kolo sterowe, 3 — krzywka, 4 — ciggla duraluminiowe, § — ster kierunkn, 6 —ster wysokosci,
7 — mechanizin sterowania pilota automuotycznego, ¥ — wyprowadzenie usgezelnione, #— lotka 10— déwignie
posrednie (wahacze)

Rys. 3-246. Schemat sztywnego ciagu sterowego samolotu naddiwickowego
@ — mechanizm sterowania lotkami, b — mechanizm sterowania statecznikicm poziomym, ¢ — mechanizm sterowania
storem kierunku
1 — gieglo, 2 —sworzen obracajacy sig, § — mechanizin efektu trymerowego, 4 — usgezelnienie tylnej Selanki kabiny,
& — wahacz, 6 — pigela, ¥ — wahacze, § — wzmacniacz hydrauliczny, 9 — mechanizm sterowania, 1 — wahacz,
11 — cieglo, 12 — antomat obeigZeniowy, 13 — mechanizm efeltu trymerowego, /4 — vigglo, 15 — silniki hydraulicz-
ne, 16— para slimakowa, 77 — mechanizm sterowania, 18 — 0§ statecznika poziomego, 19 — obndows loZzyska,
20 — trojkatna ramka napedu statecznika poziomego, 21 — ok, 22 — pedaly, 24 — wahacze, 24 — cigglo, 25 — auto-
mat obeiggeniowy, 26 — mechanizm efektu trymerowego, 27 — mechanizim sterowania, 28 — cipglo, 29 — wzmacnines
hydrauliczny, 40 — ster kierunku



W samolotach szkolnych podwdjne sterownice umieszczone sa z reguly
jedna za druga. Niekiedy w takich samolotach drazki i pedaly sterowe ustawia
sie obok siebie,

Na rysunku 3-247 przedstawiono podwéjny uklad sterowania stosowany
w samolocie szkolnym. Ciag sterowania recznego — sztywny, noznego — ela-
styezny.

Tylny drazek sterowy i tylne urzadzenie pedalowe 2 wlaczone sa szeregowo
w obwdd calego ukladu sterowania. Cieglo taczace 3 napedu steru wysokosci
przechodzi wewnatrz rury podluznej 4, na ktdrej umieszezona jest dzwignia
sterowania lotkami 5. Urzadzenie pedalowe tego ukladu sterowania jest urza-
dzeniem typu dzwigniowego. :

Rys. 3-247. Schemat ukladn sterowego samolotu szkolnego

1 — tyluy drazek sterowy, 2 — tylne urzadzenis sterowania nofnego, & — cieglo laczgee, 4 — rura wrdluinag § —
déwignia sterowania lotkami, 6 — of ruchu obrotowego draika sterowego, ¥ — déwignia

Rysunek 3-249 obrazuje konstrukeje drazka sterowego samolotu majacego
elewony, tj. lotki spelniajace jednoczeénie role lotek i steréw wysokosei. Ele-
wony sa to urzadzenia podluznego i poprzecznego sterowania samolotéw bez-
ogonowych, ktére moga sie wychylaé jednoczesnie w jedna strone i w strony
przeciwlegle. Podezas ruchu drazka sterowego do przodu i do tylu drazek 1
wraz z przymocowana do niego poprzecznica 2 z uszkami zawiasowymi 3,
wahaczami 4 i wspornikiem 5 wychylaja sie wzgledem osi O-0. Wszystkie
wyszezegdlnione ogniwa wychylaja sie jak jedna calodé; korice wahaczy 4
przemieszezaja sie w jedna strone i powoduja wychylenie elewonéw w jedna
strong (do gdry lub w dél). Przy ruchu na boki —w prawo, w lewo, drazek
i poprzecznice 2 obracaja sie wzgledem osi O'—0’, znajdujace] sie w pozostaja-
cym nieruchomo wsporniku. Jedno z uszek zawiasowych 3 odbhywa ruch do
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gory, inne zad do doln, wywolujac niesymetryczne wychylenie wahaczy 4,
ktérych konce poruszaja sie w kierunkach przeciwnych. Elewony wychylaja
si¢ w rézne strony : jeden do géry — drugi do dolu.

Uklad sterowania wszystkimi sterami powinien byé wyposazony w rygle
o polozeniach granicznych, ktére uniemozliwialyby dalszy ruch elementéw
ultadu.

Do slere wysakase!

Rys. 3-248, Schemat uldadu sterowego
podwéinego usterzenia kierunku

Rys. 3-249. Schemat napedu elewonow

1 — (raZek sterowy, 2 — ramie poprzecsne, 3 — uszka
zawiasowe, £ — wahacze, 5 — wspornik

Na rysunku 3-250a, b przedstawiono konstrukeje urzadzenia napedzajacego
przerywacze (interceptory) samolotu Tu-124. Interceptory, jak wiadomo z po-
przednich rozdzialéw, w polaczeniu z lotkami ulatwiaja poprzeczna sterownosdé
samolotu i moga byé wykorzystywane do hamowania samolotu.
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Rys. 3-250. Uklad sterowania przerywaczem (interceptorem)

1 — zawiasy, 2 — przerywacs, 4 — przegrody, 4 — ksztaltownik, § — tylny déwigar skrzydia, ¢ — cylinder,
7 — przerywacz w polozeniu schowanym, § — o3 obrotu, # — przerywacz w polozenin wychylonym

ml \ F

lllll'.ll\ | ||llllllllnl|l|||||\l'|l|I|||

362



W celu polepszenia sterownogdei, w niektéryeh samolotach stosowane sa cieg-
la sprezynowe w ukladach sterowania sterami.

Tak na przyklad do ukladu sterowania sterem kierunku samolotu An-10
(rys. 3-251) dodawane jest cieglo sprezynowe 1. Dzigki obrotowi walu ruro-
wego 2 i dwuramiennego wahacza J, ster kierunku 3 porusza si¢. Przy malych
obciazeniach dzialajacych na ster (a takze na uklad sterowania) cieglo 1 pracuje

Rys. 3-251. Uklad sterowy ze sprezynowa klapka odeiazajaca (Flettnera) steru kierunku
1 — ieglo spreétynowe, 2 — wal rurowy, 3 —ster kierunku, 4 — klapka odeiaZajaea, 5 — wahacz dwuramienny,
6 — vigglo, ¥ — wepornik, 8§ — korpus, % — ogranicgnik ruchuo, 10 — korpus, 11 — suwak, 12 — konicowka, 13 — spre-
#yna, 14— korpus

jak cieglo sztywne, a klapka odciazajaca (Flettnera, patrz rozdz. 14) 4 wychyla
sie jak jedna calodé wraz ze sterem. W miare powiekszania sie obcigzenia na
ciegle 7 zmienia ono swoja diugo$é (zaleznie od kierunku obrotu), wal 2 z dzwig-
niami obraca sie wzgledem steru i za pomoca ciggla 6 wychyla klapke odcia-
zajaca na bok przeciwnie do wychylenia steru. W rezultacie tego zmniejsza sie
sila przykladana do pedalow.

Wilasciwo$ei sterowania samolotem na duzych wysokoS$eiach

Lot wspélezesnego samolotu na duzych wysokosciach odznacza sig pewnymi
wlagciwosciami. Wraz ze zwiekszaniem si¢ wysokodei przy zachowaniu danej
predkosei lotu pogarsza sie reagowanie samolotu na wychylenie steréw. na
skutek czego samolot staje sie ociezaly w sterowaniu. Jednoczednie przy tym
naturalne tlumienie drgan samolotu, tj. wytrzymaloéé na skrecanie go wzgle-
dem osi przechodzacej przez srodek ciezkosci samolotu, wraz ze zwigkszaniem
sig wysokogei lotu znacznie spada, na skutek czego zjawisko to, pochodzace od
roznych zaklécen (podmuch wiatru, przypadkowy ruch diwigien ukladu ste-
rowego), utrzymuje sie przez znaczny okres czasu. W zwiazku z tym przy
projektowaniu samolotéw przeznaczonych do lotéw na duzych wysokosciach
przewiduje sie odpowiednie srodki umozliwiajace sztuczne thumienie drgar.

Obecnie do tego celu stosowane sa specjalne urzadzenia automatyczne
tlumiace drgania, ktére wystepuja w czasie lotu samolotu na duzej wysokogci.
W automacie tlumigcym drgania czujnik ma wlasnosci reagowania na zmiany
predkoéei katowej w czasie zakretu samolotu wzgledem jego srodka ciezlkodei.
Stery samolotu w tym czasie automatycznie, bez udzialu pilota, wychylaja
sie, tak ze wytwarza sie moment sil aerodynamicznych skierowany przeciwko
zakretowi samolotu. Jednak aby sterowanie za pomoca automatu nie okazy-
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walo wplywu na sterownice, do ukladu sterowego wlacza sie specjalne ogni-
wo. Moze to byé na przyklad rozsuwane cieglo, ktérego dlugosé zmienia sie
zaleznie od wielkosei 1 znaku sygnalu idacego od ezujnika.

Schemat ideowy podobnego kombinowanego urzadzenia napedzajacego
stery samolotu pokazany jest na rysunku 3-252,

Podezas lotu samolotéw na duzych wysokoéciach (powyzej 50 km) w wa-
runkach bardzo malej gestoSci powietrza korzystanie z aerodynamicznych urza-
4

J- e B

7

Rys. 3-252. Schemat ideowy ukladu sterowego z automatem tlumigeym drgania

7 — mechanizm obeigiajaey, £ — rurka Pitota (spigtrzeniowa), 4 — czujnik automatu tlumigeego drgania, 4, 6 —
trzony, § — wzmacniaez, 7 — cieglo rozsuwane |

dzen sterowania (steréw i lotek) jest niemozliwe. W zwiazku z tym do stero-
wania samolotami rakietowymi wykorzystuje si¢ stery gazowe, majace nieduze
powierzchnie, ktére umieszeza sie w strumieniu gazéw spalinowych wychodza-
cych z dyszy silnika (rys. 3-253).

‘We wspélezesnych samolotach rakietowych dodé czesto uzywane sa stery
strumieniowe (dysze), ktére umieszeza sie na znacznej odlegloéei od érodka

Rys. 3-253
Ster gazowy

ciezkogei (rys. 3-106). Jako stery strumieniowe moga by¢ wykorzystywane
male silniki rakietowe na paliwo plynne, ktére wlaczane sa w razie potrzeby
przez czlowieka lub pilota automatycznego.

Konstrukeja pedstawowych elementéw ukladu sterowego

Drazek sterowy

Drazek sterowy zabudowuje sie na podhluznej (rzadziej na poprzecznej)
rurze lub na wsporniku w kabinie pilota.

Rysunek 5-254 obrazuje gléwny (centralny) wezel ukladu sterowego sa-
molotu. Do zasadniczych elementéw wymienionego wezta zalicza sig drazek
sterowy I i pedaly 2 zamontowane na wsporniku odlewanym 10. Drazek ste-
rowy umocowany jest na obracajacej sie na lozyskach osi, ktéra zakonczona
jest widelkami 3. Na osi tej osadzona jest dZzwignia sterowania lotkami 4, ktéra
wprowadza w ruch cieglo (drazek) 17. W czasie napedzania lotek cieglo 5
napedzajace ster wysokodei opisuje powierzchnie stozkowa z wierzcholkiem,
polozonym na przedhuzeniu osi obrotu drazka. Dzieki temu zapewniony jest
niezalezny naped lotkami i sterem wysokogei.
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Drazek sterowy jest to dZzwignia o niejednakowej dlugosci ramion. Wykonu-
je sie go w zasadzie z rury duraluminiowej. Dolna czeéé rury wehodzi w obsade,
za pomoca ktérej drazek zamocowuje sig na poziomo polozonym wale lub
wsporniku (rys. 3-254). Gérna czedé drazka zakoncezona jest dostosowana do
reki rekojedcia (uchwytem). W uchwycie zwykle zamontowuje sig spusty i przy-
ciski uruchamiajace uzbrojenie, hamulce i niekiedy klapki wywazajace.

Potgczenie £

Rys. 3-254. Gliéwny wezel sterowania samolotem

1 — drazek sterowy, 2 — pedaly, 3 — widelki, 4 — déwignia sterowania Jotkami, 5, 11, 13 — ciegla, § — prowadnica
pedalu, 7 —wepornlk pedalu, & — kolko, # — déwignia glowna, 10 — wspornik, 2 — déwignia przednia réwnoleglo-
boku mechanizmu

Kolumna kola sterowego

Kolumna kola sterowego reeznego mechanizmu sterowania samolotem
(rys. 3-25ba) sklada sie z kolumny, glowicy z kolem sterowym i obsady. Dzigki
obrotowi kola sterowego zapewniony jest naped lotek, a poprzez wychylanie
calej kolumny ,,na siebie” 1 ,,0d siebie” — naped steru wysokosei. Kolumna
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Rys, 3-255. Sterownica podwdjna (wolant)

I — kolumna, 2 — kola sterowe do sterowania lotkami, 3 — kolo sterowe do sterowania kolem przednim, 4 — toiysko
osi obrotu kolomny, § — dZwignia, 6 — podstawa koluomny, 7 — linki, § — krazok, 9 — laticuch Galla



wykonana jest ze stopu duraluminium lub magnezu w postaci rury. Gérna
czeéd, na ktérej zabudowuje sie glowice z kolem sterowym, i dolna — obsada,
z reguly odlewane sa ze stopdw lekkich. Do przenoszenia napedu z kola stero-
wego zwylkle stosowany jest uklad mechaniczny z laricuchem Galla (rys. 3-255b)
lub stozkowym kolem zebatym. Do obsady kolumny przymocowana jest dzwig-
nia, ktéra wprawia w ruch ciggla doprowadzone do steru wysokodei. Niezalez-
nodé¢ sterowania sterem wysokosei i lotkami osiaga sie przez rozmieszezenie
linek na osi obrotu kolumny.

W przypadku zastosowania dwusteru, kolumny két sterowych moga byé
rozstawione oddzielnie. Polaczenie ich odbywa sie poprzez uklad sterowania
oraz poprzez gldéwna obsade (kolumne podwdina). Na gdérnej ezesei kolumny
moga by¢ rozmieszezone rézne przyciski urzadzen napedu pomocniczego (klapki
wywazajace] pilota automatyecznego, urzadzenia radiowego) oraz kolo sterowe
napedu przedniej goleni podwozia (rys. 3-255).

Pedaly

Mechanizm noznego sterowania samolotem znajdujacy sie w kabinie pilota
sklada sie z poziomej lub pionowej déwigni (orczyka) i z podnézkdw. Ze wzgledu
na rézny wzrost pilotéw. konieczne jest regulowanie odleglodci miedzy fotelem
pilota i podnézkami. W zwigzku z tym pedaly lub podnéiki powinny miecé
urzadzenia zmieniajace te odleglosé.

Déwignie z pionowsa osia obrotu wykonywane sg zwykle w postaci réwno-
legloboku (rys. 3-254). Podnézki pedaléw 2 osadzone sa we wspornikach 7,
ktére moga by¢ regulowane wedhig wzrostu pilota. Podnézki reguluje sie przez
wylaczanie zapadki za pomoca kélka § i przesuwanie podnézka na prowadni-
cach 6.

Na rysunknu 3-254 pokazano wezel C', ktéry laczy gléwna dzwignie i srodko-
wy wspornik 10,

W samolotach ciezkich szeroko stosowane sa gléwne stanowiska pilotéw
z pedatami o ruchu wahadlowym wzgledem osi poziomych umieszezonych
u géry lub na dole (rys. 3—256). Pilot moze regulowaé¢ pedaly wedlug swojego

&

Rys. 3-256. Gléwne stanowisko mechanizmu sterowania noznego

1 — déwignia do pelgezenia ze sterem kierunku, 2 — ciggla, 3 — ddwignia krzywki prawego pedalu, 4 — diwignia
krzywki lewego pedatu, 5§ — déwignia urzadzenia regulacyjnego, 6 — of obrotu, 7 — pret, 8 — déwignia, § —Kkraywka,
10 — sworzem, 11 — pedal, 12 — wal

367



wzrostu, przez przestawianie sworznia znajdujacego sie na zerdziach w odpo-
wiedni otwér krzywki. Na mechanizmie pedalowym zamontowano urzadzenie
uruchamiajace hamulce kél Prawe i lewe stanowisko noznego mechanizmu ste-
rowania sa polaczone za pomocs ciegiel i walu (rys. 3-256b).

Czesei ciagu sterowego

W sklad ciagu sterowego wchodzi wiele czedei, do ktérych zalicza sie ciegla
(popychacze), linki, dzwignie, krzywki, wahacze, prowadnice, krazki, lozyska
kulkowe itd.

Ciegla (popychacze) wykonywane sa zasadniczo z rurek duraluminiowych,
a niekiedy z rurek stalowych. W celu niedopuszezenia do powstawania drgan,

a b i

¥
gy
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e

Rys. 3-257. Koicdwki ciggiel i przeguby
1— oprawa, 2 — panewka, & — was, 4 — wyclecle

ciegla nie moga byé dlugie. Praktycznie dlugoéé ciggiel, a takze odleglo$é mie-
dzy ich podporami nie powinna wynosié wigeej niz 2 m. Ciegla maja odpowied-
nie zakoriczenia do polgcezert przegubowych z innymi cieglami. Zakonezenia
ciegiel moga by¢ stale (nieruchome) lub ruchome dajace sie regulowaé. Wyko-
nywane one sa w ksztalcie tulei z otworami osiowymi z nacieciami do wkrecania
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srub oczkowych lub widelkowych (pokretnych). W ten sposéb mozliwa jest

zmiana w okreslonych granicach odlegloéei miedzy érodkami przegubowych

koricéw ciegiel, przez co upraszeza sie znacznie regulowanie ukladu sterowego.

Poniewaz ciegla w niektérych przypadkach maja tendencje do ruchu nie

tylko postepow ego, ale i do wychylania sie na boki oraz do obracania si¢ wokél

swej osi, stosuje sie odpowiednie przegubowe ich zakoriczenie. Sg to:

— przegub prosty — z jedna osig ol)lotu,

— przegub podwojny — z dwoma osiami obrotu (obrét w plaszezyznie ciggla
i wokot osi ciggla),

— przegub uniwersalny — z trzema osiami obrotu wykonywany przewaznie
w postaci przegubu kulistego; przy nieduzych katach wychylenia, role ta-
kiego przegubu moze spelnia¢ dwurzedowe wahliwe lozysko kulkowe.

Na rysunku 3-257 pokazano rézne rodzaje koricéwek ciegiel i typy przegu-
béw (a, b, ¢, d, e, f — zwykle, g — podwdjne, i — uniwersalne). W przegubie
uniwersalnym oprawe I wklada sie w uszko i zamocowuje si¢ ja poprzez roz-
walcowanie wasow 3. Panewka kulista 2 wchodzi w oprawe przez wyciecie 4,
ktdrego &rednica i szerokosé réwne sa érednicy i szerokogei panewki. W ten
sposéb panewka obraca sie w oprawie.

W celu podniesienia niezawodnosci dzialania ukladu sterowego, czasami
ciggla wykonuje si¢ z dwéch rurek — gléwnej i dublujacej. W pl?Y]J"ldLH
uszkodzenia jednej z nich uklad sterowy w dalszym ciagu moze by¢ zdolny do
pracy.

Na rysunku 3-258 przedstawiono konstrukeje regulowanego polaczenia
konedw ciegiel wykonanych z dwéch rurek.

Korice rurek podwdmych laczone sa ze soba za pomoca polgezen wielo-
wpustowych. W razie uszkodzenia sruby przegubowej, ktéra laczy konce
rurek gléwnych, wybiera sie odpowiedni luz w polaczeniu wielowpustowym
i wlyeza sie do pracy rurki dublujace.

Waszystkie polacz.ema ciegiel powinny mieé metalowe elastyczne laczniki
w celu uniknigcia rézmic potencjalu elektrycznoécl statycznej (rys. 3—-258).

Rys. 3-258. Regulowane polgezenie konedw ciegla

I—rurka zewng¢trzna, 2 —rurka wewnetrzna ciegla, 3 — zlaege met alizacyine, £ — policzenie wislowpustowe,
4 — aworzen zawiasowy

w elastyeznvm ciggu sterowym stosowane sa linki. Jako elementéw lacza-
cych je stosuje sie chomatka (sercéwki), ktére przymocownje sie do nich za
pomoca odpowiednich nasadek. Do regulacy elementéw laczacych linki stosuje
sie Sciggacze. Wezystkie wymienione czeéci sa znormalizowane.

Na rysunku 3-259a pokazano polqczeme linki z chomatklem za pomoca
nasadki. Rysunek 3-259b przedstawia $ciagacz skladajacy sie z nakretki i dwéch
konicéwek z uszkami. Jedna koficéwka ma prawy, a druga lewy gwint. Dzigki
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temu odleglod¢é miedzy uszkami moze byé zmieniana poprzez wykonanie
obrotu nakretki wokdél swojej osi.

Poczawszy od gléwnego stanowiska pilota. a konezac na sterach w ukladzie
sterowym stosowane sa réwniez dZwignie i rézne wahacze. DZzwignie zazwyczaj
montuje si¢ bezposrednio na lotkach i sterach oraz na podstawowych stanowis-
kach recznego i noznego mechanizmu sterowania (np. rys. 3-255, 3-256).

Seiqgacz
“’EEE-@
2 3 4

Rys. 3-259. Zakonezenie linek

1 — petlalinki, 2 — gwint prawy,
4 — nakretka, 4 — gwint lewy

Diwignie ukladu sterowego bywaja dwdch typdw: dzwignie podtrzymuja-
ce, sluzace przede wszystkim do zawieszania na nich ciegiel ukladu sterowego
(rys. 3-260a), i dzwignie stuzace do zmiany sily i kierunku ruchu tychze ciggiel.

Ramiona dZwigien moga by¢ zawieszane w jednej (rys. 3-260b — dZzwignia
D), dwéch i wiecej plaszezyznach (rys. 3-260b, ¢ — diwignia E).

Diwignia podtrzymujaca (rys. 3-260a) nie zmienia sil wystepujacych
w ciegle, lecz tylko zmniejsza jego dlugodé swobodna.

Whageiwodé konstrukeji przedstawionego na rys. 3-261a wezla polega na
tym, ze przy duzej dlugosci dzwigni 2 poruszajace si¢ czedci nie wychodza poza
obrys profilu skrzydla cienkiego. Kinematyka wezla oparta jest na zasadzie
obrotu tréjkata prostokatnego ABC wzgledem jego przeciwprostokatnej AC,
co jest niezbedne do tego, aby o§ obrotu diwigni /, of dZwigni 2 i o§ obrotu
lotki przecinaly sie w jednym punkcie €' (rys. 3-2615).

W mieszanym ciagu sterowym przy przechodzeniu z ciagu elastyczne-
go na S?t\'“mv stosowane sa ZwWy kle krzywki, ktére stanowia czedé krazka
z wyzlobieniami na jego wienicu, przeznaczonymi na linki (rys. 3-262). Pod-
czas obrotu krzywki linka zawsze wybiega wzdluz stycznej wzgledem obwodu
wyzlobienia.

Jako urzadzenia prowadzace sztywnego ciagu sterowania stosowane sg
rolki. Na rysunku 3-263 pokazane jest rolkowe urzadzenie prowadzace sklada-
jace si¢ z ObE‘}l‘ﬂV z trzema rolkami, ktdre podtrzymuja ciegla. Prowadnice
zmniejszaja takze dlugoéé swobodna ciegla. I’olupw& to prace ciggla na wybo-
czenie i zmniejsza jego sklonnodé do wystepowania drgar.

W elastycznym ciagu sterowym jako prowe wnice stosuje sie krazki i tu-
leje. Urzadzenie quzkowe (rys. 3-264) moze byé nieruchome (a) 1 samona-
stawne (b), Srednice krazkéw ustala si¢ wedlug istniejacych norm zaleznie
od érednicy stosowanej linki i kata opasania krazka. Aby linka nie spadala
z krazka w razie przypadkowego jej oslabienia, stosuje sie specjalne zabezpie-
czenie 5.

W tych przypadkach, kiedy nie wystepuje duze ugiecie linki, lub gdy jest
tylko konieczne podtrzymania linki na dlugim prostoliniowym odeinku ulkladu
sterowego — zamiast krazka stosuje sie tuleje prowadzqcc (rys. 3-264c).
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Rys. 3-260. Urzadzenie diwigni ukladu sterowego
- wepornik, 2 — tulejki, 3 — diwignie z lozyskami knlkowymi, 4 — éruby, § — druba oczkowa ciggla, 6—koncdwka



Skrzgaty

Rys. 3-261. Wezel napedu lotki
1 — diwignia napedu, 2 — déwignia lotki

v \\\\\a

Rys. 3-262. Segment Rys. 3-263. Rolki prowadzgce
! — krzywka, 2 — cieglo, 5 —'linki 1 —rolki, 2 — clegla

Rys. 3-264. Krazki i prowadnice elastycznego ciagu sterowego
I ——=wspornik, 2 — faleja, J — kraZek, 4 — Sruba, § — ochraniacz ciegna



Na rysunkn 3-265 pokazany jest sposéb wyprowadzenia uszczelnionego
mechanizmu sterowania z kabiny cisnieniowej za pomoca wahaczy (dzwigien).
Wyprowadzenie to jest wykonane w postaci skrzynki, w ktérej osadzone sa
waly. Otwory écianek skrzynki, przez ktére przechodza waly, uszezelnione sg
uszezelkami wykonanymi z gumy o przekroju okraglym i filcowymi podkladka-
mi pierécieniowymi.

Do steru kierunky

=)

=

Rys. 3-265. Uszezelnione wyprowadzenie déwigien ukladu sterowego

I -—wahacz wewnatrz kabiny eiénieniowe], 2 — wal, & — wahacz na zewnatrys kabiny cisnieniowej, 4 — dno kabiny
cignienipwej, 5§ — gumowy pierdcien uszezelniajacy, 6 —skrzynka, 7 — pieréeien fleowy

Obliczenia wytrzymalociowe ukladu sterowego
Obciazenia wystepujace w ukladzie sterowym

Sily przykladane do drazka sterowego lub pedaléw okrela si¢ wielkogcia
momentdéw zawiasowych, wielkodcia wychylen steréw Iub lotek oraz przesunie-
clami organéw sterowniczych. :

Ze wzoru (76) na str. 355 otrzymujemy :

p— Muawp
i
gdzie:
B — kat wychylenia steru,
# — przesuniecie (wychylenie) drazka lub pedatu.

Wartosé , moze byé obliczona przy danych wymiarach ukladu sterowe-
go. Obliczeniowy moment zawiasowy Myay okredla sig, jak bylo wspomniane
wyze] (rozdz. 14), zgodnie z normami wytrzymalodciowymi samolotéw. War-
tos¢ P moina wyznaczy¢ znajdujac sile w ciggle polaczonym ze sterem (rys.
3-266a):

u
Ns =Py b

wyznaczajac nastepnie kolejno sity wedlug zasad statyki we wszystkich ele-
mentach ukladu sterowego.

Poniewaz stosunek ramion déwigien ukladu sterowego jest rézny przy
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roznych polozeniach dzwigien sterownicy, to wyznaczanie sil nalezy przepro-
wadzaé¢ dla kilku polozen diwigien. W przyblizeniu sily mozna wyznaczaé dla
niewychylonych dZwigien sterownic.

Wartosé obliezeniowa P ograniczona jest normami wytrzymalodciowymi
w nastepujacych granicach:

— dla drazka przy napedzaniu steru wysokodei 130--240 kG (1270-=-2350 N).
— dla drazka przy napedzaniu lotek 65--130 kG (640--1270 N),
— dla pedaléw 180=250 kG (17602450 N).

Jezeli otrzymana wartosé sily P nie znajduje sip w wymienionych grani-
cach, to obliczanie nalezy przeprowadzaé¢ wedlug blizszej wzgledem niej war-
todel graniczne;j.

Na przyklad jezeli dla pedalow otrzymano P = 200 kG (1960 N), to obli-
czanie przeprowadza sie na te site. Jezeli za$ otrzymano P = 300 kG (2940 N)
wowezas obliczanie przeprowadza sie na sile 250 kG (2450 N).

P a b
i e
i 2,

Steru

Y % | # '
| ——— t —‘ﬂ'... 3
' I
E%"‘A .2 3 oy it} <
E ! -

3 — ]
?‘J{ 4 ZT:;&‘C A’ﬁ 1 #; ”9 mex
L 7 !

Rys. 3-266

Okreflenie sil dzialajacych na elementy ukladu sterowego podezas sterowania sterem wysokodel

Sily N wystepujace we wszystkich elementach ukladu sterowego oblicza
sie na podstawie ogdlnych zasad statyki — z réwnowagi elementéw ukladu
sterowego. Rozpatrzmy na przyklad sposoh wyznaczania sil w; stepujacych
w elementach ukladu sterowego przytoczonego na rysunku 3-266a, przy
napedzaniu steru wysokosei.

7 warunku réwnowagi drazka sterowego otrzymujemy :

Pa=N-b oraz N,= P‘—g-
Reakeja wystepujaca w przegubie A
R4y = P+N,
Z warunku réwnowagi nastepnej dzwigni wynika, ze:
d
Nl'd:_?.\rﬁ'c Oraz Nﬂzj\rl'?
Tutaj sita rozciagajaca Ny wystepujaca w pierwszym ciegle skierowana jest

w lewo, tj. od rozpatrywanego wezla laczacego cieglo z dzwignia. Reakeja
wystepujaca w przegubie B
Rg =N, z—i’Ni

Przechodzac do nastepnej dzwigni i przykladajac site N, przeciwnie do
kierunku okreslonego dla dzwigni B otrzaymamy

Ny l=N,-f oraz Nz=N,:
Reakeja wystepujaca w przegubie €
_RC — Na—h.rz

Podtrzymujaca déwignia D nie zmienia ani wartosei, ani tez kierunku
S‘L}y N 3

L]
f
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Otrzymane sily w cieglach sprawdzamy na rozcigganie, przy jmujac, ze
Gniszez =~ 0,8 oy na skutek oslabienia ciegiel przez znajdujace sig otwory na
fruby i nity rurowe:

o AUEEZ _:_'{\ﬁgi-—-—/(l 80'{:' (78)

Fo!egl m 9
r (D

Poza tym sprawdzamy ciegla (popychacze) na wyboczenie przyjmujaec do
okredlenia ich smuklogei odleglosé miedzy prowadnicami. Pr zy tym uwzglednia
sie, ze ciggla rozeiagane przy wychylaniu drazka ,,na siebie” beda $ciskane w
czasie wychylenia drazka ,,od siebie™.

Sily N wystepujace w linkach elastycznego ciagu sterowego oblicza sie
analogicznie. Na przyklad sile wystepujaca w lince napedzajacej lotki (rys.
3-267a) obliczamy ze wzoru

. " ) d
Nip =P s

Krazek nie zmienia wartodei sily Ny, w lince, lecz zmienia tylko kierunelk
sily. Sile R obeiazajaca wspornik krazka mozna obliezy¢ jako site wypadkowa
w odgatezieniach linki Ny, (rys. 3-267a).

Na podstawie nmlemonoj sily w lince Ny, Imk@ dobiera sie z istnlejacych
norm, podajacych sily niszezace dla réznych typéw i wymiaréw linek.

Znalazlsz‘w_ w ten sposob sily IV we wszystkich elementach ukladu sterowe-
go, mozna dokonaé obliczen wytrzymalosciowyech tych elementéw.

Na przyklad wykres momentéw zginajacych dla drazka sterowego bedzie
mial postaé¢ jak na rysunku 3-266h. Znajac wartosé M, w przekroju ,,niebez-
piecznym” (w ktérym mozna przewidywad wieksze naprezenia) obliczamy
naprezenia

o= —Jg,—g < Ow (79)
gdzie:
ow — granica wytrzymalosci materialu,
W — wskainik wytrzymalodci przekroju drazka sterowego.

Za pomocy otrzymanej sily R4 obliczamy wytrzymalosé éruby i polaczenia
widelkowego w wezle 4. Nastepnie za pomocy sity N, obliczamy srube i pola-
czenie widelkowe w wezle, ktéry laczy drazek i pierwsza linke.

Z kolei rozpatrzymy sposéb obliczania sil dzialajacych na kolumne kola
sterowego pokazanego na rysunku 3-267.

Przenosimy sity P i Nijy dzialajace na kolo sterowe i kolo laficuchowe — na
of rury, otrzymujac site (P-+Njj). Momenty pochodzace od przeniesienia tych
sil zréwnowazaja sie, skrecajac wal glowicy kola sterowego (nie obeiazajac
rury zginaniem).

Przenosimy réwniez sily Ny, dzialajace w pionowym i poziomym odgale-
zieniu linek opasujacych krazek, na o§ krazka. Momenty pochodzace od prze-
noszenia tych sil wzajemnie rownowaza sie.

Schemat obciazenia obsady kolumny przedstawiony jest na rysunku
3-267b. Reakecje podpdr obliczamy przyréwnujac do zera sume momentéw
wszystkich sil wzgledem podpér 11 2.

1 P-b—Nip-
R, = atb [(P+N1in) -b—Nun - (b—r+€)— N 7] = —ngn'f

1 f P-a+Niin -
Rz = “—‘l‘f) [(P "f"Nliu}“—erln(a e (’r}‘i‘ﬁ'lin"'] = %ﬁ
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Wykres momentéw zginajacych przedstawiony jest na rysunku 3-267c.
Wartosdei momentéw zginajacych:

4.:1/[3 = R]_'a

My = Ry(b—r-e) (duza wartosé)

My = Ry(b—r-+e)— Nyp - (mniejsza wartosé)

a " d
n_',:) | > WyA‘r.e.r N
\z jp =
Hin ||| =

Pip

‘ Pl

Ry

|

Rys, 3-267. Okreslenie sit dzialajgeych na kolumne kola sterowego

Rysunek 3-267d przedstawia wylkres sil poosiowych dzialajacych na rure.
Pozioma sila Njjn zrownowaza sie dwoma reakejami 0,5 Ny, na podporach.

Za pomoca znalezionych wartoéci sil i momentéw obliczamy przekrdj rury
na Sciskanie (wyboczenie), obsade kolumny na zginanie, 0§ krazka na sile R
i wezly podporowe odpowiednio na sily R,, R..

Drgania ukladu sterowego

Cigglo ukladu sterowym, tak jak kazde inne urzadzenie, ma okreslona
czestotliwodé drgan wlasnych, niezalezng od wartodci sily zewnetrznej, ktéra
Jje wywolala.

Zespdl napedowy wywoluje w ukladzie sterowym drgania wymuszone —
drgania zginajace (rys. 3-268). Czestotliwosé ich moze sie réwnaé czestotliwosei
impulséw ,,zaklécajacych” zespolu napedowego. Gdy czestotliwosé sit wymu-
szajacych drgania pokrywa sie z czestotliwodcia drgan wlasnych, zachodzi
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rezonans, ktéry po pewnym czasie doprowadza do uszkodzenia ciegiel wskutek
zmeczenia materialu. Nalezy podkredlié, ze uszkodzenie ciegiel na skutek drgan
nie nastepuje szybko, lecz po pewnym okresie czasu,

Rys. 3-268. Wywolywanie drgarn wymuszonych w ukladzie sterowym przez zespil napedowy

W celu niedopuszezenia do powstawania rezonansu (szczegélnie w warun-
kach uzytkowej liczby obrotéw silnika) czestodé drgarn wlasnych v kazdego
ciggla na minute powinna sie réinié od liczby obrotéw silnika i podwéjnej
liczby obrotéw silnika w warunkach uzytkowych o 300400 drgati na minute.

Obliczanie czestotliwodei wlasnych drgai gietnych ciggiel ukladu sterowe-
go polaczonych przegubowo na wahaczach sprowadza sig do obliczenia czesto-
tliwosci drgad wlasnych belki (przegubowo zamocowanej na jej koncach) za
pomoca wzoru

94,2 E.J pp o AU o AT
V= 12_. _.J;?E_[drga.n/mm}, ( F_— 7

[Hz])

gdzie:
EJ — satywnodé ciggla na zginanie [kG -cm?; N.m?],
m — biezaca masa ciggla (kG -sek?/em?; N -sek?/m?],
{— dlugo_éé ciggla [em].

Wartogé E?;%—{ dla rur o réznych srednicach i przekrojach zwykle poda-

na jest w odpowiednich informatorach.

Zwigkszenie érednicy rury, z ktérej wykonuje sie cigglo, doprowadza do
podwyzszenia czestotliwosci drgan wlasnych ciegla. Zwiekszenie dlugogci ciggla
doprowadza do zmniejszenia czestotliwodei drgad wlasnych.

Najbardziej skutecznym sposobem zmiany czestotliwodei drgarn wlasnych
ciegla jest zmiana dhigosei, tj. zamontowywanie wahaczy posrednich lub pod-
por prowadzacych.

Rozdzial 18

PODWOZIE SAMOLOTU

Wiadomosci wstepne. Klasyfikacja podwozi

Przeznaczenie i wymagania stawiane podwoziu

Podwozie stuzy do poruszania sie samolotu po ziemi, rozbiegn w czasie
startu 1 dobiegu podezas ladowania. Ponadto przejmuje ono znaczne obciaze-
nia dzialajace na samolot podezas ladowania i kolowania po ziemi. W zwiazku
z powyiszym podwozie powinno mieé odpowiednie urzadzenia, ktére pochlania-
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lyby energie kinetyczna opadania, wystepujaca w czasie ladowania (patrz

czedé 2) oraz podezas rozbiegu i dobiegu po nieréwnej powierzchni.
Podezas zetkniecia sig samolotu z ziemia predkoéé pionowego opadania

zmniejsza sie w kréotkim okresie czasu do zera, a prazyspieszenie narasta do
wartogei maksymalnej powodujac powstawanie znacznych sil bezwladnosci.

Podwozie samolotu wyposaza si¢ w pneumatylki i amortyzatory zwigkszajace

czas wytracenia predkosei pionowej i co za tym idzie zmniejszajace przyspie-

szenia i sity dzialajace na podwozie.
Niezaleznie od ogélnych wy magari stawianych wszystkim elementom
samolotu, podwozie samolotu powinno:

wobodne poruszanie sie oraz dostateczng statecznodé i sterow-
nosé¢ samolotu na ziemi,

— mie¢ minimalny opdr ezolowy podezas lotu samolotu,

— zapewnia¢ minimalne przemieszezanie sie kol wzdluz osi samolotu przy
ugieciu amortyzatoréw i zachowywaé niezmienny rozstaw w celu niedo-
puszezenia do zerwania ogumienia,

— zabezpieczaé samolot przed mozliwoscia kapotazu i przed opadaniem na
ogon oraz mie¢ odpowiednia odleglosé od konicow lopat smigla i od najnizsze-
go punktu tylnej czedci samolotu do powiewchni ziemi oraz odpowiedni kat
natarcia podezas ladowania (patrz czesé ?)

— mieé¢ zdolnoéé do samodzielnego poruszania sie, startu i ladowania samolotu
na lotniskach gruntowych (za pomoca wlasnego E:l[llllul.)

— mieé¢ zdolnosé do pochlaniania energii kinetycznej samolotu (pracy), prze-
widzianej normami wytrzymalo§ciowymi; przy tym duza czesé pracy pod-
wozia powinna sie przeksztaleaé¢ w energie cieplna (patrz str.403,, Amortyza-
tory podwozia™),

— odznaczaé sie duza skutecznogcig hamowania przez hamulee kél, w celu
skrécenia dobiegu samolotu po jego przyziemieniu.

Wreszcie jezeli chodzi o podwozia chowane, oprdez wymienionych wyma-
gan, stawia sie im wymagania dodatkowe, a mianowicie:

— czas chowania lub wypuszezania podwozia w malych samolotach nie po-
winien przekraczaé 6125, a w duzych 12--15s;

— podwozie powinno mie¢ mechanizm awaryjnego wypuszczania,

— zamki utrzymujace podwozie w polozeniu schowanym lub wypuszezonym
powinny byé niezawodne,

— podwozie powinno mieé¢ odpowiednig sygnalizacje w polozeniu schowanym
1 Wypuszezonym.

Typy podwozia

Typ lub uklad podwozia okresla liczbe punktéw podparcia i ich usytuowanie
na samolocie.
Obecnie w samolotach stosowane sa trzy zasadnicze typy podwozi:

— podwozie wielos§ladowe (tréjkolowe) z tylnym punktem podparcia (rys.
3-269a); zasadnicze obeiazenie przy tym przejmuja dwa gléwne kola roz-
mieszezone przed grodkiem ciezkogei samolotu,

— podwozie wielodladowe (tréjkolowe) z przednim punktem podparcia (rys.
3-269b); gldwne ohciazenie w tym podwoziu przejmuja dwa gléwne kola
umieszezone za Srodkiem ciezkogei samolotu,

— podwozie jednosladowe*) (dwukolowe, rys. 3-269c), ktérego kola rozmiesz-
*) Podwozie typu jednodladowego po raz pierwszy bylo zastosowane przez konstruktoréw

radzieckich w latach trzydziestych.
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czone sa jedno za drugim w plyszezyznie podluznej samolotu z dwoma do-

datkowymi kolami umieszezonymi pod skrzydlami.

Przy podwoziu jednogladowym cale obciazenie przejmuja dwa gléwne kola
umieszezone pod kadlubem za i przed érodkiem ciezkosci samolotu. Kola
podskrzydlowe stuza do podtrzymywania skrzydel w czasie postoju na stoisku
oraz w czasie poruszania sie samolotu po lotnisku. Obecnie tego rodzaju podwo-
zia stosowane sa przewaznie w samolotach o cienkich skrzydlach (w celu unik-

X \ / y
\ Kol \ Aol Kolo \ Aola
¥ [/ plowne ) tylne przedne / gtiwoe
3 s : i
@,J_’}:'. Cf & o |
| Podtuzne o8 semeloty Fedtuzne of gameloty -

Kotz

it [ podskryatone Wi
{ \,
glowne ; J qlowae
\ [
\ Jig !
— Rys. 3-269. Podstawowe
: FPodtuzna o5 |Samoloty uklady podwozi

nigcia trudnodei w czasie chowania podwozia w skrzydle o malej grubosei
konstrukeyjnej) oraz w samolotach gérnoplatach (poniewaz podwozie roz-
mieszczone na gérnoplacie byloby zbyt wysokie i ciezkie).

Ponadto podwozia dziela si¢ na chowane i stale. W celu zmniejszénia
opordw, podwozia stale oprofilowuje sie.

W nowoezesnych samolotach wojskowych, transportowyeh i pasazerskich
stosowane sa podwozia chowane, poniewaz zwiekszenie predkosci zalezy od
obnizenia oporu czolowego. Natomiast w samolotach o malyeh predkogciach
lotu celowe jest stosowanie podwozi stalych.

Rodzaje podwozi : .

Do zasadniczych rodzajéw podwozi zalicza sie podwozia na kolach, na plo-
zach i na gasienicach.

Podwozie na kolach (rys. 3-269) odznacza si¢ niewielkim oporem podezas
startu oraz duzym oporem podezas ladowania przy zastosowaniu hamulcéw.

379



Zastosowanie pneumatykéw na kolach polepsza amortyzacje samolotu podczas
zetknigcia sie z ziemig itp.

Wada podwozi na kolach jest ich zlozonodé konstrukeyjna, duzy ciezar
i wymiary oraz staba zdolnodéé kél do poruszania sie przy zwiekszaniu pred-
kosei podezas startu i ladowania samolotu.

Podwozia na plozach (rys. 3-270) stosowane sa w samolotach przeznaczo-
nych do eksploatacji na lotniskach zaéniezonych, szczegélnie w warunkach
polarnych.

Podwozia z plozami moga by¢ wykonywane o obeigzeniu jednostkowym
0.3-0,5 kG/em® (3050 kN/m?) na powierzchni¢ podloza, podezas gdy ob-

Rys. 3-270. Podwozie na plozach

cigzenie jednostkowe podwozia na kolach wynosi 2--3 kG /em? (200--300 kN/m?)
i wieeej. Dzieki temu zmniejsza sig sklonnogé podw ozia do zapadama si¢ W po-
dloze o niewielkiej spoistosci.

Zalety i wady podwozia z przednim punktem podparcia

Obecnie najbardziej rozpowszechnionym typem podwozia, szezegdlnie
w samolotach o duzych predkosciach, jest podwozie z przednim punktem
podparcia (z przednim kolem).

W poréwnaniu do podwozia z tylnym punktem podparcia (z tylnym kolem),
podwozie z przednim punktem podparcia ma nastepujace zalety.

1. Mozliwoé¢ ladowania samolotu przy duzej predkodel (przy malym kacie
natarcia skrzydla, rys. 3-271a). Ladowanie samolotu z podwoziem z tylnym
punktem podparcia (rys. 3-271b) przy duzej predkodci i malym kacie natarcia
skl'zyd}a polaczone jest z niebezpieczenstwem kapotazu samolotu (przewrdcenia
si¢ na nos) w przypadku uderzenia przednimi kolami. Ponadto moze nastapié
podskok samolotu do géry po zetknigeiu si¢ z ziemia. Ostatnie zjawisko thi-
maczy sie tym, ze sila masowa @ -ngep i reakeja ziemi N tworza ,,pare sil”’
powiekszajaca kat natarcia samolotu, a to z kolei powoduje wzrost sity noénej,
na skutek czego wystepuje tendencja do ,kangurowania’ samolotu (ponowne
odbicie sie od ziemi). Mozliwosé zwiekszenia predkodei ladowania przy zasto-
sowanin podwozia z przednim punktem podparcia prowadzi do zmniejszenia
powierzchni skrzydla co z kolei pozwala na zwigkszenie maksymalnej predkos-
ci ladowania samolotu.

2. Mozliwosé wykonywania ladowania na malej predkodei przy katach na-
tarcia odpowiadajacych ¢;max. W tym przypadku ladowanie odbywa sie na
gléwne kola (rys. 3-271¢). Jezeli rozmieszezenie podwozia na samolocie jest -
prawidlowe wzgledem érodka ciezkodei samolotu, ,,przypadniecie” samolotu
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nastapi na kolo przednie .W celu zabezpieczenia konstrukcji samolotu
w przypadku ,.przepadania” samolotu na ogon, w czasie niezbyt udanego
ladowania przy zbyt duzym kacie natarcia, stosowane sa spec]a.]ne punkty
podparcia,

Tak wiee samolot o podwoziu z przednim punktem podparcia moze wyko-
nywa¢ ladowanie przy duzej i malej predkosci, co upraszeza techniczne wy-

a c"

¥ fﬂd&ﬂ

Rys. 3-271. Ladowanie samolotéw o réznych ukladach podwozi

konywanie ladowania. Samolotem majacym podwozie z tylnym punktem
- podparcia powinno si¢ wykonywa¢ ladowanie przy nieduzej predkosci — na
trzy punkty (rys. 3-271d).

3. Mozliwosé skrécenia drogi potrzebnej do rozbiegu samolotu z przednim
punktern podparcia podezas startu, w poréwnaniu do samolotu o podwoziu
z tylnym punktem podparcia. Mniejszy kat natarcia w czasie rozbiegu samo-
lotu posiadajacego podwozie z przednim punktem podparcia zmniejsza opér
czolowy samolotu, a tym samym i dlugo$é rozbiegu. Chociaz zmniejszenie sily
noénej jednoczednie zwigksza dlugoéé rozbiegu, wplyw tego czynnika jest dosé
staby i dlugodé rozbiegu staje sie jednak krétsza.

4. Mozliwod¢ pewnego skrdeenia drogi potrzebnej do dobiegu samolotu po
wykonaniu ladowania, dzigki mozliwodei intensywniejszego hamowania kdél
bez obawy kapotazu (przewrécenia si¢ przez nos na plecy).

5. Bliskie poziomemu polozenie podluznej osi samolotu wzgledem po-
wierzchni ziemi w czasie postoju i poruszania sie samolotu stwarza pewna
wygode dla pasazerdéw i polepsza widoeznosé z kabiny pilota.

Rys. 8-272. Obcigzenia dzialajace
na przednie kolo podwozia

E /A‘?_ A 'T\): P
# ¥

Obok istotnych zalet, podwozie z przednim punktem podparcia ma takze
wady, do ktérych zalicza sie:

1. Duze obciazenie dzialajace na przednie kolo w czasie ladowania i jako
nastepstwo tego zwiekszenie sie ciezaru i ,,grzezniecie’” kola przedniego (slab-
sza zdolnod¢ poruszania sie). Istnienie wigkszego obeiazenia na przednie kolo
tlumaczy sie tym, ze:

a) w czasie hamowania sila bezwladnosci magy samolotu wywoluje moment
dociazajacy przednie kolo (na rys. 3-272, T — sila tarcia, P; — sila bez-
wladnodci, N — sila dociazajaca przednie Lolo)_
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b) w czasie ladowania na kola gléwne moze nastapié . przypadanie” samolotu
na przednie kolo, ktéremu towarzysza takze dodatkowe obciazenia, na
skutek przyspieszenia katowego w ruchu obrotowym samolotu.

2. Mozliwoé¢ pojawienia sie drgan samowzbudnych (shimmy) samonastaw-
nego kola przedniego.

W celu usprawnienia kolowania samolotu, kolo przednie wykonuje sie jako
samonastawne, ktére moze wykonywac¢ swobodny obrét wokét osi goleni.

Rozpatrzmy drgania wystepujace w kole przednim zakladajae, ze poslizg
jego jest niemozliwy (obrét wzgledem osi goleni bez ruchu postepowego i ruch

w kierunku prostopadlym do plaszezyzny kola).

Dzigki sprezystosci goleni kolo moze sie odchylaé na boki od linii toru

o wartodé y (rys. 3-273a). Woéwezas plaszezyzna kola nachyli sie wzgledem

Jar ruehi kola
Jrzedniego

{W&/ Rys. 3-273. Schemat drgari samowzbudnych (shimmy)
przedniego kola podwozia

ziemi o kat 0 od plaszezyzny pionowej, a 0§ kola nachyli sig o kat 6 wzgledem
powierzehni ziemi. O§ kola przetnie si¢ z powierzchnia w punkcie @ i kolo
podezas obracania sie bedzie wykonywalo obroty wzgledem nachylonej osi a-a
poruszajac sie po torze krzywoliniowym. Przy tym nastepuje zmiana kata
skretu kola*), przemieszezenia bocznego y i kata 8 nachylenia kola.

¥) Kat y wyznacza sig od osi z—x do stycznej toru, po ktdrym porusza sig kolo.
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Rozpatrzmy nastepnie ruch kola, ktére otrzymalo poczatkowy skret Ymax
(rys. 3-273b, polozenie I). Kolo poruszajac sip w pierwszej chwili pod katem
Ymax PO torze x—x przemieszeza sie w bok o wartodé y i jednoczesnie odchyla sie
o kat 0 od plaszezyzny pionowej. Ostatnie zjawisko wywoluje krzywoliniowy
ruch kola ze zwiekszeniem bocznego przemieszezania sie y i kata nachylenia 0
i zmniejszeniem kata skretu y (polozenie I7). W pewne] chwili kolo zajmie
polozenie 11, w ktérym przemieszezenie i kat nachylenia kola w plaszezyZnie
pionowej (nachylenie osi kola wzgledem poziomu) beda maksymalne (ymax,
Opax)s & kat v skretu kolta bedzie réwny zeru. W zwiazku z istnieniem kata 6,
kolo bedzie sig poruszalo z tego polozenia w kierunku zmniejszenia przemiesz-
czenia y oraz w kierunku zmniejszenia kata nachylenia 6, a kat skretu y
bedzie sie powiekszal w kierunku odwrotnym do poprzedniego (polozenie I'V).

W polozeniu V wartosei # 1 6 beda réwne zeru, a kat skretu y kola osiagnie
warto$¢ maksymalna ymax. Z kolei kolo przechodzi polozenia VI, VII i VIII,
podobnie jak w polozeniach 11, 111,11V, i powraca do polozenia wyjéciowego
IX powtarzajacego polozenie I. Nastepnie caly przebieg powtarza si¢ od
poczatku.

Z rozpatrzonego schematu mozna wiee wnioskowaé, ze powstaja niezani-
kaja’ce drgania kola (harmoniczne) — drgania wlasne. Jezeli uwzgledni sig
réwniez powstale przy takim ruchu przyspieszenia, sily bezwladnogdci, spre-
zystodé preumatyka itp., to okaze sie, ze przy duzych predko$ciach samolotu
drgania moga narasta¢ i zwiekszenie sie przemieszezen kola y moze spowodo-
wad zerwanie ogumienia i uszkodzenie goleni.

Aby drgania przednich kél byly zawsze drganiami zanikajacymi, stosuje
sie odpowiednie tlumiki drgan — antywibratory.

Stateczno$é ruchu podwozia po ziemi. Statyczna statecznosé kierunkowa

Wazna zaleta podwozia z przednim punktem podparcia jest jego statecz-
nosé¢ ruchu po ziemi i tak zwana statyczna statecznodé kierunkowa.

Rozpatrzymy statecznosé ruchu podwozia po ziemi.

Wezmy samolot z nieznacznym odchyleniem od jego kierunku ruchu i po-
patrzamy, jak on sie bedzie zachowywal pod dzialaniem sil powstajacych na
skutek tego odchylenia. Jezeli sily te daza do powrotu samolotu w polozenie
poczatkowe (sily stabilizujace), to nalezy uwazad, ze samolot jest stateczny
w ezasie poruszania sie po ziemi i na odwrét.

Nastepnie rozpatrzmy podwozie z przednim punktem podparcia (rys.
3-274a).

Zal6zmy, e jakas przypadkowa sila (np. niesymetryczny opér przy tocze-
niu sie kdl) odchylila samolot o kat B wykrzywiajac jego tor. \Ta.tvchmmst;
powstaja skladowe normalne sil bezwladnosdci P; przylozone do §rodka cigz-
ko$ci samolotu oraz sila I bocznego tarcia kol gléwnych. Na kole przednim,
na skutek jego samonastawnosei, sita boezna nie wystepuje. Para sit Py i F
daje moment wzgledem érodka cigzkodci samolotu zmniejszajacy kat f (mo-
ment stabilizujacy).

Powyzsze rozwazania wykazuja, ze samolot jest stateczny podezas poru-
szania sig po ziemi.

Jezeli wezmiemy samolot z podwoziem z tylnym punktem podparcia,
to przy zakrecie o kat B sily P; i F' wywoluja moment powiekszajacy kat p
(moment destabilizujacy, rys. 3-274b). Kolo dzigki samonastawnosei (w celu
zapewnienia sterownodei samolotem) nie odezuwa dzialania sit boeznych i nie
stwarza trudnosei w zwiekszaniu kata p. Tak wigc samolot nie bedzie stateczny
w czasie poruszania sie po ziemi. W celu podniesienia statecznosei samolotu
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podezas rozbiegu przed startem, tylne kolo unieruchamia sie. Pilot moze go
ustawia¢ w podluznej plaszezyinie samolotu. Wéwcezas sila boezna Fiy,
(rys. 3-274¢) powstaje réwniez na kole tylnym, a jej moment wzgledem $rodka
ciezkoéei samolotu jest momentem stabilizujacym (zmniejsza kat B).

7 kolei rozpatrzmy statyczng statecznodé kierunkowa.

Zaléimy, ze samolot podchodzi do ladowania przy wietrze bocznym, ktéry
znosi go w bok. W chwili zetknigcia sie z ziemia powstaja bocezne sity tarcia I/
na gléwnych kolach i sita bezwladnodci P; w
srodku ciezkoéci samolotu (rys. 3-274a, b, pred-
koéé wiatru V pokazana jest linig przerywa-
na). Przy przednim polozeniu $rodka ciezkos-
ci (podwozie z przednim punktem podparcia)
moment pary sil skieruje samolot wzdluz wie-
“jacego wiatru w kierunku Mgay (jak wiatrow-
skaz), Zjawisko to nazywa sie statyczna sta-
tecznodcia kierunkowa. Jezeli natomiast &ro-
dek ciezkodci polozony jest w tyle (podwozie
z tylnym punktem podparcia), samolot skieruje
sig pod wiatr, w kierunku M gestan. Wowezas sta-
tyczna statecznodé kierunkowa nie istnieje.

W drugim przypadku (rys. 3-274b) wyste-
puje tendencja do wywrédcenia samolotu na
zewnetrzne skrzydlo (wzgledem grodka skretu),
z powodu zwiekszenia sie sity noénej na skrzy-
dle wewnetrznym (wzgledem grodka skretu),
poniewaz skrzydlo zewnetrzne osloniete zostalo
przez kadlub i przez moment sity Pj, wystepuja-
cy na ramienin H od drodka ciezkodei samolo-
tu do ziemi (rys. 3-275).

| P -
—— -—f ¥
S S A s AR PR
Rys. 3-274. Statecznosé samolotu Riys. 3-275
o roznych ukladach podwozia pod- Niestateeznodd samolotu
czas ruchu po ziemi w czasie zakrecania na ziemi

Obciazenia podwozia

Podczas postoju samolotu na jego podwozie dzialaja sily postojowe zalezne
od cigzaru samolotu, ktére sa sitami reakeji ziemi. Sily te okreslane sa odpo-
wiednim rozkladem od $rodka ciezkoSci samolotu cigzaru @ na kola podwozia
(rys. 2-42). Suma tych reakecji zgodnie z warunkiem réwnowagi réwna sie
cigzarowi samolotu :

2 'Ppost+Npoﬂt = Q
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gdzie

Ppost — obciazenie postojowe kola gléwnego,

Npost— obeiazenie postojowe kola przedniego i tylnego.

Wartodci sit Ppost 1 Npost zaleza od odlegloSei miedzy rozpatrywanym
punktem podparcia i érodkiem ciezkosei samolotu, ktdre réwne sa (rys. 3-276:

d ¢
td i

Dla podwozia z tylnym punktem podparcia Ppest = 0,456, a dla podwozia
z przednim punktem podparcia Ppest == 0,4

2« Ppost = @ (=0)

Q; Npost_:

a 4
Jie Je
e
o e o -
1’(@ 1% = - L&ﬂ frfm f’gﬂ'ap
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Rys. 3-276. Obeigzenia dzialajace na podwozie

W chwili ladowania na samolot dziala prazyspieszenie pionowe j skierowane
do gory (w celu thumienia predkosci pionowej V), ktére jest tym wieksze, im
mniejsze jest ugiecie amortyzatordw, tzn. im mniejsza jest droga, na ktorej
tlumiona jest predko$é pionowa. Istniejace przyspieszenia j wywolywane sg
przez sily reakeji ziemi w czasie ladowania. Zatem obciazenia wystepujace
podezas ladowania samolotu zaleza nd sztywnodei amortyzacji.

Oznaczajac sile dzialajaca na podwozie podezas ladowania w przypadku
E przez Ppoiw = 2-Paop+Nuop (rys. 3-276a), a stosunek jej do cigzaru @ sa-
molotu przez j" (wspélezynnik przeciazenia dopuszezalnego przypadku ),
otrzymamy

adop

N_tlEol‘-l S (81)

Poniewaz rozklad sily Pm,dw na kola gléwne i kolo tylne lub przednie odby-
wa sie tak samo jak rozklad cigzarn @ (obciazenia postojowego na podwozie),
mozna to przedstawi¢ nastepujaco:

plep — P“ﬂ - _'I\I dop
= ==
5 Ppoat 1\ post
— dap, L dop 9
-Pdop = Ppmt L Ndop = pust "Ng (82)

gdzie :
Pgyop — obeiazenie dopuszezalne kola gléwnego,
Pypost — obeigzenie postojowe kola gléwnego,
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N Vaop — obciazenie dopuszezalne kola przedniego lub tylnego,
Npost — obciazenie postojowe Lolam przedniego lub tylnego.

W samolotach wspélezynnik nj" moze dochodzié¢ do wartosci 3.5.

Opréez obeiazen pionowych na podwozie moga réwniez dziala¢ inne obcia-
zenia.

‘Podezas poruszania sig samolotu po lotnisku i napotkaniu na nim nieréw-
nosei moze nastapi¢ uderzenie przednie (rys. 3-276b). Takie obcigzenie odpo-
wiada przypadkowi ¢/ norm wytrzymalosciowych. W czasie hamowania kél
gléwnych dziala na nie pozioma sila tarcia Tyep (rys. 3-276¢, przypadek 7).

W przy padku ladowania samolotu ze znoszeniem, na podwozie dzialaja

sily boczne il (skierowane w bok, rys. 3-276d). Stosunek sily ¥ 2P do ciezaru

samolotu w locie nazywany jest wspolezynnikiem obciazenia dopuszezalnego
przypadku R :

dep
dep _f“_
R1 Q

Podezas zakretu samolotu na ziemi, na golen podwozia moze dziala¢ mo-
ment skrecajacy M.

Wymienione obciazenia powoduja powstawanie sil poosiowych w goleni,
zginanie jej w dwdch plaszezyznach i skrecanie.

Klasyfikacja podwozi

Kazdy punkt podparcia samolotu stanowi polaczenie réznych elementéw
(urzadzen), ktére otrzymaly nazwe podw ozia.

Ze wzgledu na sposéb przejmowania obeiazen, wyrdinia sie nastepujace
uklady konstrukeyjne podwozi (rys. 3-277): a — kratownicowe, b — wolno-
nosne, ¢ — belkowo-zastrzalowe, d — kratowo-belkowe.

Ze wrzgledu na sposéb rozmieszezenia amortyzatoréw wzgledem goleni®)

14 [ \
74 \\J}

Rys, 3-277
Podziat ukladéw konstrukeyjnych podwozia zaleznie od sposobu przejmowania obeigzen

podwozia dzielg si¢ na teleskopowe (rys. 3-278a, b, ¢) wykonane jako jedna
calodé z amortyzatorami, ktére zmieniaja swoja diugosdé, oraz sztywne z amor-
tyzatorami wyniesionymi (rys. 3-278d).

Golenie z amortyzatorami maja konstrukcje zwarta i niewielki ciezar,
dzieki czemu sa mzrpo‘.vszeclunone szezegdlnie w podw oziach samolotéw ciez-
kich. Maja one jedhak wade polegajaca na tym, ze na koncu trzona amortyza-
tora istnieje skladowa sity P, (rys. 3-278) prostopadla do osi trzona. Zjawmko
to wywoluje zginanie trzona w cylindrze podobnie jak belki opartej na tulejach
A 1 B i tarcie w tulejach podezas posuwu trzona wymaga zwiekszenia jego

#*) Golenig zwany jest gléwny trzon wytrzymalodéciowy podwozia.

386



sztywnosci 1 pogarsza prace elementéw uszezelniajgeych amortyzator. Wada
ta dotyczv szezegllnie ukladu pokazanego na rysunku 3-278a, poniewaz
wymienione sily poprzeczne w ukladach b i ¢ (rys. 3-278) moga byc nieduze
przy odpowiednio wybranych stosunkach geometrycznych. W ukladzie d
amortyzator — przymocowany przegubowo do goleni sztywnej i dzwigni —

Rys. 3-278. Sposoby rozmieszezenia amortyzatordw i zamocowania kol na goleniach
1 — kolo, 2 — amortyzator, 3 — diwignia, 4 — golen

poddany jest tylko obeiazeniom osiowym. Dzieki temu pozbawiony on jest
wymienionej wady. Wnetrze goleni w tym ukladzie wykorzystuje si¢ dosé
czesto jako butlg na sprezone powietrze.

Sily wystepujace w amortyzatorze wedlug ukladu @ wykazuja, ze Pyyn=P;.
W ukladach b, ¢ i d, Py, oblicza sie z réwnowagi dzwigni, tj. sumy momentéw
wzgledem punktu D powinny by¢ réwne 0. Na przyklad dla ukladu b

Zastosowanie przegubéw E w ukladach b i ¢ chroni amortyzator od za-
kleszezenia sig trzona w cylindrze.

Ze wzgledu na sposéb zamocowania kél na goleniach podwozia odrozmamy
nastepujace rodzaje zamocowan : bezpodrednie zamocowanie osi kola na trzonie
amortyzatora (rys. 3-278a), zawieszenie dZwigniowe (rys. 3-278b, d) —na
dzwigni; zawieszenie poldiwigniowe (rys. 3-278¢) oraz zamocowanie za po-
moca wc’)zka( rys. 3-279). Zaleta zawieszenia diwigniowego, jak juz powiedzia-
no wyzej, jest to, ze wartoscé sil poprzecznych wystepujacych w trzonie amor-
tyzatora zmniejsza sie, a przy amortyzatorze wyniesionym sity te w ogdle nie
wystepuja. Ponadto, jezeli w goleniach podwozia, do ktérych trzonéw hez-
poSrednio przymocowuje sie osie k6l — pozioma skladowa obcigzenia P, nie
jest przejmowana przez amortyzator (nie wvwoluje jego ugiecia), to zawie-
szenie dZzwigniowe kél zabezpiecza amortyzacje i obciazenie P, wywolujace
sile w amortyzatorze.

Wada zawieszenia dzwigniowego jest konstrukeyjna trudnosé zapewnienia
mu odpowiednio duzego ugiecia amortyzatora i zhyt duzy ciezar. Dlatego tez
w gléwnych goleniach podwozi samolotéw ciezkich zawieszenie dZwigniowe
kol spotyka sie obecnie bardzo rzadko. Zawieszenie példzwigniowe zapewnia
nieco wigksze ugigcie amortyzatora w poréwnaniu do zawieszenia dzwignio-
wego, jednak zwigkszaja sie przy tym sily poprzeczne w trzonie amortyzatora.
Obecnie w celu zmniejszenia ciénienia k6l na powierzchnie lotniska w samolo-
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tach ciezkich stosuje si¢ podwozia wielokolowe, tj. do goleni amortyzujacych
przymocowuje sie odpowiednie ,,wozki".

Na rysunku 3-279 (réwniez na rys. 3-283) przedstawiony jest schemat pod-
wozia wielokolowego. Wézek ma catery kola rozmieszezone parami na dwdch
osiach 2 i 3. Osie osadzone sa swobodnie w widelkach ramy spawanej 2-3,
zawieszonej przegubowo na goleni amortyzujacej 6. Kazda o$ polaczona jest

Rys. 3-279. Schemat podwozia wielokolowego

z dzwignia. Dzwignie obu osi polgczone sa za pomoca ciegla 4-5. Przednia
dzwignia polaczona jest przegubowo z amortyzatorem i zastrzalem 7-8§,
ktéry drugim koricem polaczony jest z golenig. Swobodne osiadanie osi w ra-
mie 2-3 zapewnia przenoszenie momentéw Mp w czasie hamowamia kot
poprzez dzwignie i cieglo 4-5 na zastrzal 7—8 i nastepnie na golen.

Jezeli przy tym wozek nie znajduje sie w réwnowadze pod dzialaniem sil
tarcia (hamowania) T' (rys. 3-279), sily N,asrz wystepujacej w zastrzale
i reakeji R wystepujacej w przegubie 1, ktéra powinna przejsé przez od 2
przednich kél (wynika to z réownowagi osi 2), to skret wozka wzgledem osi 1
w kierunku dzialania momentéw sit 7' i rozklad sil na kola nie nastapi. Wiado-
mo, %e sity znajdujace sie w réwnowadze powinny sie przecina¢ w jednym pun-
keie, w danym przypadku w punkcie O;. Stad tez okreéla sie niezbedny kie-
runek zastrzalu 7-8.

Analifiyezne zaleznoéei moga byé okredlane za pomoca nastepujacych roz-
wazani. Napiszmy warunek réwnowagi woézka w postaci réwnania, gdzie
suma momentéw wszystkich sil wzgledem osi I zamocowania wézka na goleni
rowna sie zeru:

Z*Mi == z‘Pkprz'3—2‘Pktyln‘3—‘—4'T'II+JNzastrz‘b =0 (83)

Jezeli nie nastepuje ponowny rozklad sil na kola, to
P kprz = P, Etyln

Wéwezas
Nyastrz 0—4-T-H=10 (84)
Z réwnowagi osi przedniej wynika, ze
ZAMzzNzastrz'a—‘L'T'k =0 (85)
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Woéwezas z réwnania (84) i (85) otrzymamy

b u M
e (86)

Ostatni stosunek zalezy od kierunku zastrzalu 7-8.

Ze wzgledu na sposéb rozmieszezenia kol wzgledem goleni, golenie dziela
sie na widlaste, polwidlaste, z osig wspornikowa i z kolami podwdjnymi
(rys. 3-280). Zainstalowanie két podwdéjnych zamiast jednego pozwala na
znaczne zmniejszenie ich srednicy 1 ulatwia chowanie podwozia.

Wialaste
Rys. 3-280 Palwilasie
Sposoby rozmieszezenia Z 08t
k6l wzgledem goleni CTA Wepornikowq

i 7 kotami
? poawainymi

Sposdb rozmieszezenia kél okreéla sie przede wszystkim z warunkdw i kine-
matyki chowania ich, dopuszezalnych wymiaréw (dlugodci i szerokosci) goleni
podwozia i jej rozwiazania konstrukeyjnego.

Uklady konstrukeyjne podwozi. Budowa gléwnych goleni podwozi

Podwozie o ukladzie kratownicowym

W kratownicowym ukladzie konstrukeyjnym podwozia obciazenia wyste-
pujace przewaznie w postaci rozeiagania i eiskania przejmowane sg przez prety
kratownicy przestrzennej, na ktérej opiera sie kolo. Obecnie podwozia kra-
townicowe stosowane sa bardzo rzadko (szezegblnie w samolotach o malej
predkodei lotu), poniewaz odznaczaja sie one duzymi wymiarami, w zwigzku
z czym trudne jest ich chowanie w czasie lotu. Jednak jezeli chodzi o cigzar,
podwozie o takim ukladzie jest korzystniejsze, poniewaz jego elementy pracu-
jace na sily poosiowe sa lzejsze od elementéw pracujacych na zginanie.

Podwozie o ukladzie wolnono$nym i belkowo-zastrzalowym

Podwozie o ukladzie wolnonognym moze stanowié¢ belka wspornikowa
(golen) osadzona w skrzydle. Ze wzgledu na brak w takim podwoziu zastrzalu,
odznacza si¢ ono dodé prosta konstrukeja i latwoscia chowania.

Na rysunku 3-281 pokazane sg schematy obliczeniowe i wykresv momen-
tow zginajacych, @ — podwozia wolnonosnego, b — podwozia belkowo-za-
strzalowego o jednakowych wymiarach goleni i jednakowym obeciazeniu przez
sile T'. Niepomysine rozlozenie M, w podwoziu wolnonosnym powigksza jego
cigzar, na skutek czego uklad ten rzadko jest stosowany.

Podwozie o ukladzie belkowo-zastrzalowym jest najbardziej rozpowszeoh-
nionym ukladem nowoczesnego podwozia chowanego. Wladciwoscia tego
ukladu jest to, ze gérny koniee goleni zamocowany jest w jednej plaszezyznie
do konstrukeji samolotu (przewaznie do skrzydla). Natomiast w plaszezyZnie
pionowej golen przymocowana jest do konstrukeji samolotu przegubowo i pod-
parta zastrzalem.
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Jezeli chodzi o rozmieszezenie zastrzaléw, moga one byé umieszezone
z hoku (podwozie sklada sie wzdluz rozpietogei skrzydla), z przodu lub z tylu
(podwozie sklada si¢ do przodu lub do tylu). Sity wystepujace w zastrzale bocz-
nym zaleza od sily bocznej. Natomiast sily dzialajace w plaszezyZnie kola nie
wywoluja obciazenia zastrzatlu boeznego. Przejmowane one sa przez golen, po-
dobnie jak przez belke wspornikowa. Zastrzal tylny nie przejmuje sil boeznych.
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Rys. 3-281. Schematy obliczeniowe i wykresy momentdw zginajacych
podwozia wolnonoinego 1 belkowo-zastrzalowego

W celu zwigkszenia sztywnosci zamoecowania goleni i zmniejszenia reakcji
w czopach (poprzecznicach). czopy ,rozklada” sie wzdluz ich osi.

Rozpatrzymy kilka przykladéw konstrukeyjnych goleni podwozi o ukladzie
belkowo-zastrzalowym. Na rysunku 3-282 pokazano konstrukcje gléwnej go-
leni podwozia z zastrzalem bocznym — dZzwignikiem mechanizmu chowaja-
cego i wypuszezajacego podwozie.

W celu niedopuszezenia do samoczynnego skladania sig podwozia na skutek
dzialania sil bocznych, w konstrukeji dzwignika przewidziano urzadzenie blo-
kujace, ktére zapewnia sztywne polaczenie trzona z cylindrem dzwignika
wéwezas, gdy podwozie jest opuszezone, oraz mozliwoéé posuwu trzona w ey-
lindrze w czasie skladania podwozia. To znacznie upraszeza konstrukeje ta-
kiego podwozia i jego chowanie. Jednak z powodu dzialania znacznych obcia-
zen na urzadzenie blokujace zastrzatu-dzwignika, taki uklad podwozia nie
moze by¢ stosowany w samolotach ciezkich.

Golen 7 wykonana jest z rury ze stali stopowej. Wnetrze goleni wykorzy-
stuje sie jako butle na sprezone powietrze. W gérnym wezle 14 umieszezona

-jest o8 I zawieszenia goleni na skrzydle. Dolna czedé goleni ma odpowiednie
ucha (uchwyty) do przymocowania diwigni spawanej 6. Do dolnej czesci
dzwigni przyspawana jest of kola 13.

Na rysunku 3-283 przedstawiono belkowo-zastrzalowa konstrukeje glow-
nej goleni podwozia z zastrzalem umieszezonym w przodzie. Goleri amorty-
zujaca podwozia przymocowana jest do skrzydla za pomoca odpowiedniego
wieszaka. Natomiast trzon goleni amortyzujacej polaczony jest z jej cylindrem
za pomocy nozyc podwozia.

Nozyee podwozia skladaja sie z dwéch déwigni przymocowanych do eylin-
dra i trzona goleni amortyzujacej, ktore polaczone sa ze soba przegubowo.
Nozyce uniemozliwiaja obrét tloka w cylindrze, jednak dzieki skladaniu sie
dZzwigien zapewniaja one ruch postepowy trzona w cylindrze.

Do przedniej diwigni hamulecowe] woézka podwozia przymocowany jest
amortyzator. Zabezpiecza on wyréwnywanie obceigzen kol przednich i tylnych
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Rys. 3-282, Konstrukeja gléwnej goleni podwozia z zastrzalem-déwignikiem
1 — 0§ zawieszenia goleni, 2 — wexel zawisszenia golend, 5 — zastrzal-dawignik, 4 — zamek zabezpicczajaey podwozie

w poloZzenin sechowanym, 4§ —

vnortyvzator, 6 — déwignia, 7 — goled, § — déwlgar skrzydla, ¥ — kolo, 10 — ucho

zawieszenia goleni-w pologeniu schowanym, 77 — ucho do holowania, 12 — mechaniczny wakaznik poloZenia goleni
podwozia, I3 — o038 kola, 14— girny wezel goleni

Rys. 3-283. Belkowo-zastrzalowa konstrukeja
gléwnej goleni podwozia
i — przednia déwignia hamulcowa wozka, 2 — zastrzal
mechanizmu  kKempensacy inego, 4 — amortyzator, 4 —
dwuramienna diéwignia moechanizmn obrotowego wozka,
4 — golen amortyzujaca, 6 — zastrzal przeduni, 7 — cylin-
dry potdnoszges i opuszezajace goled podwozia, § — rama
zawieszenia goleni amortyzujqeej, ¥ — dZwignia mecha-
nizmu obracajacego wozek na ramie, 70 — cigglo mecha-
nizmu obrotowego. wozka, 11— nozyvee podwozla, 12 —
of zawieszenia wozka, 14 — piasta kola, 74 — dajnik auto-
matu hamowania, 15 — tylna déwignia hamuoleowa, 16 —
08 kola, 17 — rama wi o 28— ciegly mechnnizmng kom-
pensacyinego, I8 — wspm’nik]v, rolky papedn mechanizmn
oslon




wozka podezas ladowania i dobiegu samolotu, usuwa jego drgania wzdluine
oraz ustawia wozek we wlasciwe] pozycji w powietrzu przed rozpoczeciem
ladowania samolotu. Wreszcie w czasie chowania goleni amortyzator zwiazany
kinematycznie z mechanizmem skladajacym podwozie obraca wézek wzgledem
osi zawieszenia go na goleni.

Podwozie o ukladzie kratowo-belkowym

Podwozie o ukladzie kratowo-belkowym stanowi golenn wzmocniong przez
odpowiedni uklad pretéw-zastrzaléw. Zastosowanie zastrzaléw w podwoziu
pozwala na znaczne zmniejszenie wielkosei momentdw zginajacych dzialaja-
cych na golen oraz na podniesienie sztywnodci konstrukeji goleni podwozia.
Zastrzaly laczone sa przegubowo z golenia, pracujac na rozciaganie i §ciskanie.

Rozpatrzmy prace goleni przedstawionej schematycznie na rysunku 3-284,

Nl

Rys. 3-284. Praca goleni podwozia

e o=

Rys. 3-285. Kratowo-belkowa konstrukeja glownej
goleni podwozia
1 — pret, 2 — wieszak, J — samek (zatrzask) podwozia w po-
lozenin wypuszezonym, o —déwignik, 5 — zastrzal tylny,
i — nodyee podworia, ¥ — thumik wozka, 8 — kolo, # — wozék,
10— cieglo mechanizmu kompensacyjuego, JI— elementy
ramocowanian kola na osi, 12 —o0d kdl, I3 — zastrzaly me-
chanizmu kompensacyjnego, 14— strzemio zamocowania go-
lend- w poloienin sehowanym, 1§ -—amortyzator, 16 — za-
strzaly, 17 — belka poprzeczna

na ktéra dziata sita boezna F. Jezeli konstrukeja nie ma zastrzalow, wykres
momentéw zginajacych golein ma postaé¢ przedstawiona na rysunku 3-284
(linia przerywana), a Myae = F'-H. Jezeli natomiast konstrukeja podwozia ma

H : .
zastrzaly, reakcje R = —ﬁ:; - wystepujace w wezlach mocujacych poprzecznicy

B wywoluja w zastrzatach sity Naagtrz :%, przy czym jeden zastrzal jest

rozeiagany, a drugi §ciskany. Skladajac te sily w punkcie 4 na osi goleni
stwierdzamy, ze skladowe pionowe wzajemnie sie rownowaza, za$ skladowe
pionowe N = Nygetrz-sine = R -tgo sumuja sie i daja w przekroju nasady mo-
ment

M=—2.N-h=—2-R-tga-h

392



Lecz

tguz—;_t—k, a zatem AH:—:?-R-Q_—E_IR—-k:FR-a

Tak wige pelny moment zginajacy w przekroju nasady bedzie sie réwnal

Mpgs=F -H—R.a=0

Rys. 3-286
Golen podwozia
wielokolowego

Wykres momentéw zginajacych przedstawiony jest na rysunku liniami
ciaglymi. Okazuje si¢ wiee, ze bez wzgledu na liczbe zastrzaléw, widoczne jest
zmniejszenie si¢ ciezaru konstrukeji goleni w ostatnim przypadku.

Sposoby chowania glownych goleni podwozi
Schematy chowania gléwnych goleni podwozi

Wraz ze zwigkszaniem sie predkofci lotu samolotu, intensywnie wzrasta
opor podwozia wystajacego na zewnatrz.

Stwierdzono, Ze dzigki chowaniu podwozia wzrosla predkodéé maksymalna,
zasigg i inne charakterystyki wspolezesnych samolotéw odznaczajacych sie
duzymi predkosdeiami.

Wymienione okolicznodei sprawily, Ze postanowiono przej§é na budowe
podwozi chowanych (skladanych) bez wzgledu na wiekszy ciezar, koszty wy-
konania i wiekszy naklad pracy przy ich wykonaniu.
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W ZSRR po raz pierwszy podwozie chowane zaprojektowane zostalo w roku
1931 i zastosowane w samolocie RD lub CAGI-25, a w latach 1932—1933 —
w samolocie pasazerskim HAJ-1 i samolotach mysliwskich J-14, J-16.

Chowanie podwozia odbywa sie z reguly wazdluz lDZ})thO&(.l sklzydla z tym
ze kola podwozm chowane sa w kadlubie i grubszej ozeéei skrzydia. Ponadto
podwozie moze byé chowane wzdluz cieciwy skrzydla, a kola skladaja sie do
przodu lub do tytu. Goleri amortyzujaca zaopatrzona jest w ostone, ktéra po
schowaniu podwozia scigle zakrywa wglebienie znajdujace sie w skrzydle. Jezeli
podwozie jest chowane w gondolach silnikéw lub kadlubie, otwory zakrywane
sa specjalnymi klapami, uruchomienie ktérych zwiazane jest z ruchem pod-
wozia.

Chowanie podwozia moze si¢ odbywa¢ za pomoca przekladni hydraulicznej,
pneumatyeznej i elektryeznej.

Samoloty zaopatrzone sa w odpowiednie instalacje awaryjne do wypuszeza-
nia podwozm. wykorzystywane w przypadku niedomagan instalacji podsta-
wowej.

Chowanie podwozia wzdluz rozpietosei skrzydla

W samolotach malych najezedeiej stosowanym sposobem chowania pod-
wozi jest sposéb chowania ich z ruchem kél wzdluz rozpietodei skrzydel — ku
kadlubowi. Jesli gruboé¢ skrzydla uniemozliwia umieszezenie kol we wnetrzu
skrzydla, umieszcza sie je w kadlubie.

W wielu konstrukejach podworzi role zastrzaléw bocznych spehniaja dzwig-
niki wytrzymaloéciowe. W zwiazku z tym kinematyka chowania podwozia
znacznie §i¢ upraszeza,

Na rysunku 3-287a, b oraz 3-282 przedstawiono chowana gléwna golen
podwozia samolotu. Obrét goleni podezas chowania podwozia odbywa sie

Rys. 3-287. Sposob chowania gléwne] goleni podwozia i konstrukeja diwignika-zastrzalu

11— golei, 2 — déwignia, 4 — amortyzator, 4 — weusel, 5§ — déwignik, ¢ — cylinder, ¥ — rowek, § — tlok, 9 — trzon,
10 — éruba oeczkowa, II — uszezelki, 12 — kulki, 14 — nurnik, 14 —sprezyna, 15 —skrzynka rozrzadu
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wzgledem osi umieszezonej w gornym wezle 4 goleni. Diwignik wytrzymaloscio-
wy 4 przymocowany jest do goleni i skrzydla przegubowo.

Dizwignik (rys. 3-287¢) sklada sig z cylindra 6 z okraglym rowkiem 7 na
kulki, wewnatrz ktérego przemieszeza sie tlok & z uszezelkami 11. Tlok polacezo-
ny jest z trzonem 9, ktéry ma érube oczkowa 10, w celu polaczenia diwignika
z golenia. W tloku przewiercone sa otwory na kulki 72, Nurnik 13 z uszezelkami
moze sig swobodnie przemieszeza¢ wzdluz trzona.

W czasie skladania sig goleni podwozia ciecz hydrauliczna przechodzi
z trzona do diwignika pod ciénieniem (vys. 3-287d). Dzieki cisnieniu cieczy
hydraulieznej nurnik 13 przemieszcza sie w prawo i Sciggajac sprezyne 14
uwalnia kulki. Po schowaniu si¢ podwozia odpowiedni zamek umieszczony
w skrzydle zabezpiecza go przed opuszezeniem sie do dolu. Podezas wypusz-
czania goleni podwozia ciecz hydrauliczna przechodzi do lewej czesei cylindra
za pomocg odpowiedniej skrzynki rozrzadu, w ykonujac posuw tloka w prawo.
Gdy tlok osiagnie polozenie koticowe (rys. 3-287d), stozkowy wystep nurnika
wy cigka kulki, ktére wehodza do rowka, gdzie utrzy mujq sie w nim pod dziala-
niem sprezyny nurnika. Dzieki temu przemieszezanie sie tloka jest niemozliwe.

Skrzynka rozrzadu zapobiega wyplywanin cieczy z cylindra ze strony
przeciwne] do kierunku jej przeplywu. Stanowi ona jak gdyby zamek hydraulicz-
ny wstrzymujacy wyplywanie cieczy z cylindra podczas ladowania samolotu,
gdy golen podwozia nie zostala Laii\owme vauamzmm (kiedy zamek kulkowy
nie zostal zamkniety).

Awaryjne wypuszezenie podwozia odbywa sie za pomoca powietrza sprezo-
nego doprowadzanego do dzwignika.

Rys. 3-288, Sposéh chowania gliwnej
goleni podwozia wzdluz rozpigtosei skrzydla
I —oslona, 2 —déwignik, &— zamek polofenia schowanego podwozia,
4 — cigglo rozporowe, 5 — zastrzal skladany,6 — strzemie
zawieszenin goleni poloZenin schowanego, 7 — golen amortyzujaca
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Sposéb chowania gléwnej goleni podwozia wzdluz rozpietodei skrzydla
z umieszezeniem jej w kadlubie przedstawiono na rysunku 3-288. Tutaj golen
jest chowana za pomoea cylindra-dZzwignika. Najpierw wstepnie za pomoca
specjalnego cylindra otwiera sie zamek zastrzalu, znajdujacy sie w wezle
skladajgcym go i nastepnie zwalnia sie cieglo rozpierajace, ktére polaczone
jest z zamkiem. Po opuszezenin podwozia do dolu, cieglo rozpierajace wraz
z zamkiem nie dopuszezaja do skladania sie zastrzalu pod dzialaniem sil bo-
cznych. . .

Pod cisnieniem cieczy trzon eylindra-dzwignika zostaje weiagniety do
cylindra i golen wraz z wézkiem przekreca si¢ w plaszezyZnie symetrii samolotu.
Zastrzal wéwezas sklada sie. Gdy strzemie zawieszenia goleni dochodzi do
opory. zamek podwozia zaryglowuje sie i zamykaja sie drzwiczki (klapy), ktdore
zwigzane sa kinematycznie z golenia. Wypuszezanie goleni podwozia odbywa
sie w odwrotnej kolejnosei.

Chowanie podwozia wzdluz cieciwy skrzydla

Sposdb chowania podwozia wzdluz cigciwy skrzydla ma obecnie szerokie
zastosowanie w samolotach z dwoma lub kilkoma silnikami. W samolotach
takich podwozia chowane sa z reguly w gondolach silnikéw. Podwozie skladane
jest do przedniej lub tylnej ezeéei gondoli.

W samolotach z silnikami usytuowanymi przy kadlubie lub w tylnej czesci
kadluba wykonuje sie specjalne gondole umozliwiajace chowanie podwozia.

Rys. 3-289. Kinematyka chowania goleni podwozia wzdhuiz cigeiwy skrzydla
1 — déwignik, 2 — zastrzal skladany, 3 —golen

Na rysunku 3-289 pokazano schemat kinematyczny chowanego podwozia
ze skladajacymi sie kolami do tylu. Pod dzialaniem dzwignika I skladajacy sie
zastrzal 2 swoim dolnym ogniwem pociaga za soba golen 3 podwozia, ktéra
obraca sie wzgledem osi 0 zawieszenia. Podezas chowania goleni przegub B
przemieszeza sie po tuku BB’ promienia OB i zajmuje polozenie B'. Z kolei 0§
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kola A4 przemieszcza sig w polozenie A’ po luku AA" promienia OA, a przegub
(' przemieszeza sie po luku C'C" promienia DC.

Nowe polozenie zastrzatn okresla sie polozeniem punktu ", poniewaz punkt
B’ okreéla sie rozmieszcezeniem schowanej goleni. Polozenie punktu € moze byé
okreélone na podstawie tego, ze lezy on na tuku promienia D€' i na luku promie-
nia BC przeprowadzonym z punktu B', tj. na przecieciu sie tych lukéw.

Rysunek 3-290 przedstawia inny schemat chowanej gléwnej goleni pod-
wozia. Tutaj golen chowa sie w tyl wzdluz cieciwy skrzydla w specjalnej gondoli
umieszezone] pod skrzydlem. Trzony cylindréw-dzwignikéw (patrz réwniez
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Rys. 3-280. Sposdéh chowania goleni podwozia wzdluz cigeiwy skrzydla
1 — kola przednie, 2 — amortyzator stabilizujacy, 3 — trzon cylindra, # — zastrzal, 5§ — rama zawieszenia,
6, 9— kola tylne, 7 — kola przednie, & — dZwignia dwuramienna

rys. 3-283) zaopatrzone w zamki kulkowe przemieszezajac sig w lewo, przekre-
caja rame zawieszenia wzgledem osi 0. Na skutek niezmiennej dlugosci zastrza-
lu golert przekreca sie do tylu wzgledem osi 0, zawieszenia goleni na ramie.
Jednoczednie uklad ciegiel przekr@cib dwuramienng dzwignie i poprzez amorty-
zator przekreca wézek wzgledem osi 0, zawieszenia wézka. Po schowaniu pod-
wozia nastepuje zaryglowanie goleni za pomocs zamka.

Golen podwozia przedstawiona na rysunku 3-285 chowa si¢ w tyl do gondoli
silnika wzdluz cieciwy skrzydla.

Goérny koniec tylnego zastrzatu przymocowany jest do drazka, ktéry pro-
wadzi go podezas chowania i wypuszczania goleni podwozia, wedlug zalozonego
toru. Przegub, ktéry laczy tylny zastrzal z drazkiem prowadzacym, ma strzemie
ktére rygluje sie za pomoca zamka. Chowanie i wypuszezanie podwozia odbywa,
sie za pomocy dzwignika, ktdérego trzon przymocowany jest do goleni, a eylin-
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der do konstrukeji samolotu. Do zaryglowania goleni w polozeniu schowanym
sluzy odpowiednie strzemie znajdujace gie na niej.

Obrét wozka wzgledem goleni podezas chowania podwozia odbywa sie za
pomoca tlumika wozka, ktéry ma mozno$é wydluzania sie.

Podezas chowania podwozia do skrzydla cienkiego wzdluz cieciwy lub do
gondoli silnika niekiedy konieczne jest obrécenie kola 0 90° . Na rysunku 3-291a
i b przedstawiony ]est spos6b chowania takiego podwozia. Glolet obraca sie
wzgledem swojej osi za pomoca wodzidla 4 polaczonego z diwignia 3. Podczas
ruchu goleni wodzidlo 4 wykonuje skomplikowany ruch przestrzenny, dlatego

a Vg

Rys. 3-201. Sposéb chowania

goleni podwozia z obrotem kola

I — goleii, 2 —tuleja, 3 — déwigmiia,

4 —wodzidlo, § — czop, 6 — zastrzal,
7 — strzemie zastrzalu

tez na jego koneach zainstalowane sg przeguby kuliste 4 i B. Przy poruszaniu
sie goleni do tyla przegub A znajdujacy sie wyzej osi czopow usiluje przejié do
przodu. Jednak dzieki polaczeniu go z wodzidlem 4. ktérego dlugo$é nie zmienia
sie, dZwignia obraca golen wzgledem swojej osi w lozyskach zamontowanych
w tulei 2 i strzemienia 7.

Chowanie gléwnych goleni wzdiuz osi kadluba stosuje sie w podwoziach
typu jednodladowego. Sposéb chowania takiego podwozia w zasadzie nie rézni
sie od sposobu chowania podwozia wzdluz cieciwy skrzydia.

Budowa i spos6b chowania przednich i tylnych goleni podwozi

Przednie i tylne golenie podwozi. Dodatkowe punkty podparcia

Przednia golen podwozia mieSei sie w plaszezyznie symetrii samolotu.
Przymocowuje sig ja do przedniej czesei konstrukeji kadluba.

Wryréiniajaca sie wladciwodeia przedniej goleni podwozia jest jej samo-
nastawnosé, tzn. ze kolo ma moznodé¢ wykonywania swobodnych skretow
wzgledem osi goleni, co przyczynia sie do polepszenia statecznodei i sterownosei
samolotu podezas poruszania sig¢ po ziemi.

W zwigzku z mozliwodcia swobodnego skretu kola wzgledem osi goleni
konieczne jest zapewnienie zachowania réwnowagi kola wzgledem osi, co osiaga
sie przez wprowadzenie ramienia statecznosei ¢ (rys. 3-292). Kat nachylenia o,
przedniej goleni réwna sie 0--10°. Statecznodé kola utrzymuje sie na skutek
tego, ze przy przypadkowym skrecie kola o kat y i pray kierunku jego ruchu
oznaczonym strzalka wystepujaca sila boczna F dazy do skrecenia kola wzgle-
dem osi O goleni w bok w celu zmniejszenia kata vy.

Przednia golent podwozia ma 1--2 kola, ktére przymocowuje si¢ bezpo-
srednio do trzona amortyzatora lub za posrednictwem dZwigni (zawieszenie
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dzwigniowe). W przypadkn drugim, dzigki mniejszej érednicy kol przednich
w poréwnaniu do kél gléwnych oraz mniejszemu potrzebnemu ugieciu amorty-
zatora, istnieje mozliwod¢ umieszezenia amortyzatora wewnatrz goleni. Po-
woduje to zwigkszenie potrzebnej zwartosci konstrukeji goleni (rys. 3-278).

o~

Keerupek
ruehi

Rys. 3-202. Zachowanie sig
kola przedniego
przy przypadkowymobrocie

i
|
Aierunek r“—‘/—"|

ruehy

W celu polepszenia sterownosei samolotu podezas jego kolowania. dosé
czesto przednie golenie podwozia wykonuje sie jako sterowane,

Aby w czagie chowania goleni przedniej kolo moglo sie znajdowaé w srodko-
wym (nie przekreconym) wzgledem osi goleni polozeniu, stosuje sie tzw. urza-
dzenie centrujace.

Konstrukeja i sposéb chowania przedniej goleni podwozia zasadniczo nie
réznia sie od konstrukeji i sposobu chowania gléwnych goleni podwozi wzdluz
cieciwy skrzydla. Przednia golen podwozia moze by¢ chowana w kadtubie w tyl
lub w przéd. W celu zamocowania przedniej goleni w przedniej czesci kadluba,
dosé czesto umieszeza sie dwie silne belki podiuzne, tworzace pewnego rodzaju
,,studzienki” do chowania podwozia.

Rozpatrzmy niektére konstrukcje przednich goleni podwozi. Na rysunku
3-293 przedstawiona jest wolnonogna przednia golen podwozia o dZzwigniowym
zawieszeniu kota. Amortyzator znajdujacy si¢ wewnatrz goleni polaczony jest
z dZwignia za pomoca strzemienia. Dolna czesé goleni wraz z dZwignia urzadze-
nia centrujacego i gérnym strzemieniem wykonuje swobodny obrét i ustawia
sie pod pewnym katem w goleni. Golen przymocowana jest do konstrukeji
kadtuba za pomoca trawersy (poprzecznicy). Poprzez strzemie i zwiazane z nim
wodzidlo obrét dolnej czesei goleni wywoluje ruch postepowy cylindra steruja-
cego przednia golenia. ktéry jest jednoczesnie tlumikiem drgan kél (shimmy).
Ciecz hydrauliczna przy tym wypierana jest z jednej komory cylindra do dru-
giej przez male otwory. Przy malych predkogciach katowych skretu dolnej
czefel goleni (np. podezas kolowania) predkosé ruchu postgpowego cylindra jest
do$é mata i opér hydrauliczny cieczy jest niewielki. Natomiast przy duzych
predkogeiach katowyeh skretu dolnej ezedei goleni (w czasie drgan typu ,,shim-
my’’) znacznie wzrasta opdr cieczy (proporcjonalnie do kwadratu predkosci
przeplywu cieczy przez otwory) i nastepuje thumienie drgan.

Przy sterowaniu przednia golenia podwozia przez obrét sterownicy (kola
sterowego) pilot oddzialuje na suwak rozdzielezy instalacji hydraulicznej, ktéry
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Rys. 3-203. Wolnonofna przednia golen
podwozia

1 —Kolo, 2 — dfwignia, 3 — kablgk, 4 — déwig-
nia urzadzenia centrujgeego, § — rolka, 6 — go-
lef, 7 — strzemie, § — ogniwo przegubows, § —
wrega, 10 — eylinder sterajgey cbrotem przedniej
geleni podwezia, 17— evlinder hydrauliczny me-
chanizmu chowanin i wypuszezania praednie] go-
leni podwozia, 12 — lozysko rozlgezalne, 13 — ra-
mig poprzeczoe, I4—krzywka profilowana, I5—dol-
nn czesd golend, 16 — strzemie

Rys. 3-294. Konstrukeja przedniej goleni podwozia

1 —kola, 2 —goleni z amortyzatorem, 3 — tlumik drgafi z mechanizmem skretu goleni przedniej, 4 — zastrzal
skladany, & — mechanizm rozpierajacy, ¢ — weiggnik hydraunliczny, 7—zamek zawieszenia goleni przedniej,
& — notyce, § — rozpérka ukodna



doprowadza ciecz pod ci$nieniem do cylindra-tlumika. Z kolei nastepuje ruch
cylindra, ktéry powoduje obrét dolnej czesci goleni wraz z kolami, wywolujac
jednoczesny obrét suwaka do polozenia wyjsciowego wzgledem sterownicy.
W tym czasie nastepuje przerwanie doplywu cieczy do cylindra. Rozwiazanie
to zapewnia skret kol w §lad za ruchem sterownicy.

Chowanie goleni w przéd odbywa sig za pomoca dzwignika hydraulicznego
skrecajacego goleri wzgledem osi zamocowania jej na kadhubie. Talk w polozeniu
wypuszezonym, jak i schowanym golen zaryglowuje sie zamkiem.

Kratowo-belkowa konstrukeja goleni przedniej podwozia samolotu z bez-
posrednim zamocowaniem osi kol na trzonie amortyzatora przedstawiona jest
na rysunku 3-294a. b.

Golen jest chowana i wypuszezana za pomoca dzwignika hydraulicznego 6,
ktérego cylinder przymocowany jest do gérnej dzwigni 7 zastrzalu sklada-
nego 4, a jego trzon — do dzwigni nozye § podwozia. W czasie chowania goleni
mechanizm rozpierajacy § sklada sie i podnosi zastrzal za pomoca przegubu
frodkowego, wytwarzajac poczatkowe ,,nadtamanie” zastrzahu. Goleri skladana
jest do tylu wzdluz osi samolotu.

Kola sterowane sa za pofrednictwem tlumikéw 3 (konstrukeje tlumika
pokazano na rys. 3-295).
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Rys. 3-205. Tlumik drgan goleni przedniej ‘
21— cylinder, 2 —tlok # trzonem, § —uszczelka,
4 — uszko z tulejkami, § — zawory ladowania [
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Rys. 3-296. Urzadzenio centrujace
I —krzywha trzonu, 2 — krzywka cylindra, § — uszezelka,

4 — tuleja dolna, 5 — dlawik uszezelniajgey

Urzadzenie centrujace przedstawia rysunek 3-296. Na trzonie amortyza-
tora znajduje si¢ krzywka, ktéra zazgbia sie z krzywka znajdujaca sie w cylin-
drze, co zapewnia ustawienie kél w polozeniu neutralnym wéwezas, gdy odry-
waja sie one od ziemi podezas startu samolotu. Podezas poruszania sie kél po
ziemi nastepuje ugiecie amortyzatora, krzywki sie rozlaczaja i trzon moze
wykonywaé obroty wraz z kolami.

26 — Konstrukeja samolotow 401



Tyina golen podwozia — kolo ogonowe

Konstrukcja zamocowania kola ogonowego zapewniajaca manewrowosé
samolotu podezas kolowania powinna zapewniaé¢ jego samonastawnosé przy
zakretach samolotu na ziemi oraz blokowanie tego kola w polozeniu neutral-
nym w czasie startu i ladowania, w celu podniesienia statecznosci samolotu

Rys. 3-207, Konstrukeja tylnej goleni podwozia
I —wezel gomy, 2 — goled, §— wezel Grodkowy, 4 — noizyce dolne, § — widelki, ¢ — kelo, 7 — amortyzator

(niedopuszezenie do myszkowania). Do tego celu stosuje sie urzadzenia za-
trzymujace (unieruchamiajace), ktére wykluezaja mozliwosé skretu kola
0gonowego. :

Kota ogonowe z reguly chowane sa do tylnej czedei kadluba. Rysunek 3-297
obrazuje konstrukeje tylnej goleni podwozia o dZzwigniowym zawieszenin ko-
la, z wyniesionym amortyzatorem, Kolo unieruchamia si¢ zamkiem umieszezo-
nym w wezle J.

Dodatkowe punkty podparcia

Do dodatkowych punktéw podparcia zalicza sie golenie podskrzydlowe
samolotéw z podwoziami jednodladowymi. a takze golenie tylne samolotéw
z podwoziami z przednimi punktami podparcia.

Golenie podskrzydlowe chowane sa w gondolach lub skrzydlach. Maja one
przewaznie uklad wolnonosny i amortyzatory z bezpogrednio przymocowanymi
do ich trzondéw kolami. Elementy konstrukeyjne tych goleni zasadniczo nie
réznig sie od elementéw omdwionych wyzej.

Podezas ladowania, a niekiedy réwniez w czasie startu, samolot o podwoziu
z przednim punktem podparcia narazony jest na zahaczanie tylna czesecig
(ogonem) o ziemige. W zwiazku z tym, w celu zapewnienia ochrony tylnych
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czeei kadluba przed uderzeniami o ziemig, stosuje sie pod mimi specjalne
podpory.

Na rysunku 3-298 przedstawiona jest chowana tylna golen podwozia sa-
molotu ciezkiego, wyposazona w kola podwdéjne oraz amortyzator.

Rys. 3-298. Chowana tylna goleri podwozia z kolami podwojnymi

1— dzwignia obrotowa, 2 —— urzadzenie elektromechaniczne chowania i wypuszezania podw ozia, 3 — amortyzator
4 — golen, 5§ — mechanizm oslon luku

Amortyzatory podwozia

Przeznaczenie i wymagania stawiane amortyzatorom

Amortyzatory podwozia przeznaczone sa do pochlaniania energii kinetycz-
nej samolotu podezas ladowania oraz przy zetknigciu si¢ samolotu z nieréw-
nodciami powierzchni w czasie jego poruszania sie po ziemi.

Praca (energia kinetyczna), ktéra powinna pochlonaé¢ amortyzacja pod-
wozia, ustalona jest normami wytrzymalosciowymi. Mozna ja okresli¢ wzorem

gdzie:

m = e masa samolotu,

V. sprowadzona pionowa skladowa predkodei samolotu w chwili
zetknigcia sie z ziemia, uwzgledniajaca zmiane jego energii

kinetyecznej i potencjalnej.
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W normach wytrzymalodciowych samolotow (otrzymanych na podstawie
badan do§wiadezalnych i teoretycznych twardego ladowania samolotu) istnicje
wzor, wedlug ktérego mozliwe jest obliczenie predkosei pionowej V.. Energia
kinetyczna, ktéra powinna by¢ przejeta przez uklad amortyzujacy (amorty-
zatory i pneumatyki) nazywana jest energia normowana — Enorm, ktéra oblicza
si¢ osobno dla goleni gléwnych podwozia i goleni przedniej (tylnej).

~Amortyzatory podwozia powinny speliaé nastepujace wymagania:

1) pochlaniaé energie kinetyczna (prace) uderzenia w czasie jego ruchu (po-
suwi) roboezego; zapewnia gi¢ to przez nadanie mu odpowiedniej wielkogci
posuwu i sily,

2) pochlaniaé energie kinetyczna w ten sposéb, aby sily wystepujace w amorty-
zatorach narastaly stopniowo i stale, az do osiagniecia wartosci najwigkszej
przy koticu pelnego posuwu roboezego (ugiecia),

3) szybko powraca¢ do polozenia wyjsciowego po uderzeniu podwozia o ziemie,
w celu umozliwienia mu przejecia nastepnego kolejnego uderzenia: czas
trwania posuwu roboczego i powrotnego amortyzatora nie powinien prze-
kraczaé 0,8 s,

4) duza czeéé¢ energii pochlanianej przez amortyzator (golen) powinna sie
zamienia¢ w cieplo i rozpraszaé sie, w celu zlagodzenia uderzenia powrot-
nego; jezeli energia kinetyczna pochlaniana przez amortyzator jest w nim
akumulowana (w postaci energii cidnienia), to po zakonezeniu ugiecia
amortyzatora energia ta moze by¢ oddana z powrotem rozpierajac amorty-
zator z duza sila, co moze doprowadzié¢ do silnego uderzania powrotnego
goleni o ziemie i odbicia (podskoku) samolotu od ziemi: energia kinetyczna
zamieniona w cieplo (réZznica miedzy energig pochlaniana i zwrécona przez
amortyzator), nazywana energia histerezy, powinna byé mozliwie duza,

5) nie zmienia¢ wlasnosci amortyzujacych w razie zmian temperatury,

6) odznaczad sie szezelnoscia i latwodcia przygotowania do pracy i obslugi.
Amortyzator stanowi odpowiednif; konstrukeje, ktéra pod dzialaniem sil

zewngtrznych zmniejsza swoja dlugosé i pochlania przy tym energie kinetyczna

- uderzenia,

Zmniejszenie dlugodci goleni podwozia osiaga sie przez zastosowanie w niej
materialéw podatnych na odksztaleanie lub odpowiednich urzadzen. Do materia-
16w i urzadzen amortyzujgcych zalicza sig gume w postaci sznuréw lub plytek
(amortyzatory gumowe) oraz lepka ciecz w polaczeniu z powietrzem lub
azotem. Amortyzatory oparte na dzialaniu cieczy i gazéw nazywane sa olejo-
WO-gazowymi.

Dzigki stosowaniu w amortyzatorach azotu lub innego gazu obojetnego
ciecz traci mozliwodé zapalenia sie, a Scianki ich nie ulegaja koroz]t

Guma pracujac na rozciaganie i éciskanie jest dobrym materialem amorty-
zujacym. Amortyzatory gumowe stosowane sa niekiedy w samolotach lekkich.
Moga to by¢ amortyzatory ze sznura gumowego lub plytek gumowych.

Ogdlng wada takich amortyzatoréw jest ich mala wartosé¢ energii histerezy
oraz mozliwos¢ zmiany wilasnodci amortyzujacych gumy w niskich tempera-
turach.

Praca amortyzatora olejowo-gazowego
W samolotach wspélezesnych najezedciej stosowane sa amortyzatory ole-
jowo-gazowe, w ktérych wykorzystywany jest opér wystepujacy na, skutek

przeplywu cieczy przez male otwory (obliczeniowe) do przegrody gazowej.
Rozpatrzymy uklad i prace amortyzatora olejowo-gazowego (rys. 3-299a).
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Amortyzator sklada si¢ z eylindra 1 i trzona-tloka 2. Cylinder przymoco-
wany jest do wezla samolotu, a na jego trzonie mocowane jest kolo. Trzon
ma w cylindrze dwa oparcia — tuleje gérna 6 i podpore dolng §. W eylindrze
umocowana jest sztywno rurka (nurnik) 3, ktéra moze mie¢ zmienny lub
jednakowy przekrdjna calejswej dlu-
goéci. W denku nurnika znajduje sie
maly otwér 7. Na trzonie umieszezo-
ny jest zawor pierdicieniowy 4, ktéry
jest zaworem zwrotnym.

W przestrzeni 4 cylindra, napel-
nionej powietrzem lub azotem, ci§-
nienie wynosi 30— 60 atm. Przestrze-
nie B i ' napelione sa ciecza (mie-
szanina spirytusu etylowego i glice-
ryny — okoto 709, gliceryny i 309%,
spirytusu), ktéora odznacza sie duza
lepkoéeia 1 odpornoéeia na zamarza-
nie.

Miedzy trzonem 2 a nurnikiem 3
tworzy sie okragla szezelina do prze-
plywu cieezy. W celu niedopuszcze-
nia do wyeiekania cieczy z cylindra
stosowane sa uszezelki 5.

Podezas uderzenia kola o ziemie
trzon 2 przesuwa sie do géry. W tym
czasie nastepuje sprezenie gazu znaj-
dujacego sie w cylindrze, na co zu-
Zywa sie¢ pewna czedé energii, ktéra
akumulowana jest przez gaz. Dzigki
temu zapewniony jest powrdt trzona
do polozenia wyjsciowego.

Praktycznie rzecz biorge, ciecz

_Powielrze o gaz

Kamewane &g

nie ulega Sciskaniu*). Podczas ude- R
rzenia podwozia o ziemie ciecz wy- S§| [33 T o
: . ‘ S = Preeplyw ciagly
pychana jest z przestrzeni B przez LRSS o
otwory obliczeniowe—okragla szcze- Rys. 3-299
line zna.jduja_.ca, gig miedzy nurni- Schemat amortyzatora olejowo-gazowego

kiem 3 i trzonem 2 oraz otwér 7 do ] ginder 2 ton, 3wk, - saw et
cylindra, skad nastepnie swobodnie 8 —podpora dolna
przechodzi przez caly szereg duzych
otworéw znajdujacych sie w tulei gérnej 6, przesuwajac pod cisnieniem gazu
zawor 4 w dét do oporu i omijajac zawér zapelnia przestrzen pierscieniowa C'
(przestrzen znajdujaca sie za tlokiem). Na wyciSnigcie cieczy z przestrzeni B
do cylindra musi by¢ zuzyta pewna energia mechaniczna, ktéra nie gromadzi
sie w goleni, lecz zamienia sie w energie cieplna, ktora rozprasza sie calkowicie,
W czasie posuwu powrotnego trzon pod ciénieniem gazu wykonuje ruch
do dolu, a mieszanka zaczyna przechodzi¢ z przestrzeni pierscieniowej (' do
przestrzeni gazowej A. Pod ci§nieniem cieczy w przestrzeni €' zawor 4 do-
ciskany jest do tulei gérnej 6, ktéry zaslania wszystkie otwory posuwu robo-
czego (otwory duze), pozostawiajac otwarte tylko male, znajdujace sie w za-

#) Przy cibnieniu do 500600 at.
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worze (rys. 3-299b), w celu przechodzenia przez nie mieszanki. Przeplyw
cieczy przez te otwory nastepuje przy duzych oporach hamujacych, w rezul-
tacie czego golen rozpreza sie wolniej, zmniejszajac tym samym uderzenie
powrotne. Z kolei ciecz pod cidnieniem gazu sprezonego przeplywa z przestrzeni
A do przestrzeni B przez otwory posuwu roboczego (szezeline okragla i otwor 7).

W ten sposéb gaz powoduje sprezystoéé goleni, a mieszanka — rozprasza-
nie energii (hmteleza) wystepujacej podezas ladowania i poruszania sie samo-
lotu po ziemi.

Wykres pracy amortyzatorow olejowo-gazowych

Rozpatrzymy zaleznosé sil Py, dzialajacyeh na trzon amortyzatora od
skoku trzona s,m przy posuwie roboczym, przedstawiajac ja graficznie na
wspélrzednych Py i 84m. Rozpatrzymy najpierw amortyzator bez zaworu ha-
mowania posuwu powrotnego (rys. 3-300a). Nie biorac pod uwage sil bez-
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Rys. 3-300. Wykres sil dzialajacych na trzon amortyzatora

wladnodei poruszajacego sie trzona zakladamy, ze w kazdej chwili sila zewnetrz-
na oraz sily skierowane przeciwko poruszajacemu sie trzonowi sa sobie réwne.

Te ostatnie wywolywane sa przez dwa czynniki, a mianowicie przez spreze-
nie gazu P gz i opor cieczy Peieez Wystepujacy podezas wyciskania jej przez male
otwory (obliczeniowe). Zatem calkowita sila dzialajaca na trzon amortyzatora
moze by¢ wyrazona réwnaniem.

Pym = Pgaz+Peiecz (87)

Sila Pgaz, ktéra zalezy od stopnia sprezania gazu w czasie posuwu trzona
zmienia sie zgodnie z prawem politropy

Pgoz -V = const (88)
gdzie:
V — zmienna objetosé gazu,
n — wykladnik politropowy réwny w przyblizeniu 1,3.
Na wspélrzednych Py i sam prawo to ma ksztalt krzywej ADB (rys. 3-300¢).
Poczatkowa rzedna krzywej zalezy od cisnienia poczatkowego p, gazu
sprezonego w amortyzatorze.
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Sily, ktére zaleza od oporéw hydraulicznych cieczy. proporcjonalne sa do
kwadratu predko§ci Vejeez przeplywu cieczy przez male otwory (obliczeniowe)

I
Priecz = k- Viiecs (89)
gdzie:
k — wspdlezynnik proporcjonalnodei, ktéry zalezy od ciezarn wlhadei-
wego cieczy, lepkosci itd.,
Veiecz — predkosé przeply wu cieczy.
W poezatkowym i koricowym ]Jotozenm trzona jego predkosé (a zatem
i predkosé przeplywu cieczy) i P, Siane rownaja sie zeru. Sily Peieez wystepujace
wzdluz posuwu trzona odkladamy nie na osi odcietej, lecz na krzywej ADB
w celu otrzymania sily calkowite] Pgy. Na rysunku 3-300¢ sity Peiees przed-
stawione w postaci krzywej ACB odlozone sa na politropie sprezania gazu.
Rzedne tejze krzywej obliczane od osi odcietej daja wartosei Pyp,.
Na elementcunej dlugodei posuwn trzona praca sity Pym réwna jest Pam - dsam,
ktéra wyraza pole zakreskowanego elementarnego prostokqta 7 tego wynika,
7e ogdlna praca pochlaniana przez amortyzator w czasie posuwu roboczego

Fam max

réwna [ Py -dsam wyrazona zostaje polem ACBFGA. Praca ta powin-

0
na byé réwna pracy normowanej dla goleni, po odliczeniu pracy, ktéra wyko-
nuje pneumatyl
Eﬂ.rll = Eu()rm_‘—E])n(-\um = ]_)Olﬂ. A(rBF@xq

Po zakoiiczeniu posuwu roboezego, pod dzialaniem gazu sprezonego golen
rozluznia sie. W tym czasie ciecz przeplywa z przestrzeni A do przestrzeni B
przez otwory kalibrowane (rys. 3-3006). Sily, ktére uzaleznione sa od oporn
powrotnego przeplywu cieczy, mozna przedstawié nastepujaco

P éiocz =k (V::ie\cz }2

gdzie Vijeez — predkosé przeplywu powrotnego cieczy przez male otwory
(obliczeniowe).

Sita Pgieez skierowana jest w kierunku przeciwnym do ruchu trzona — w gé-
re, dlatego tez odejmuje sie ja od sily Pgz (rys. 3-3006). W ten sposéb na trzon
bedzie dzialac sila powstajaca w czasie jego posuwu powrotnego

1 Pam == Pguz“‘P;-.iecz (90)

Krzywa zmiany sily Pliecz wystepujacej wzdluz posuwu trzona (krzywa
BEA — linia przerywana) odlozona jest od krzywej Pg (rys. 3-300c). Jej
rzedne odjete od osi odeiete] daja wartos¢ Py, przy posuwie powrotnym
trzona.

Energia zwrdcona przez amortyzator w czasie posuwu powrotnego

0
Epowr = J Py dsgm = polu BEAGEFE
Snm max
Rozproszona i zamieniona w cieplo energia histerezy réwna sie Fypist =
= Bam—Hpowr = polu ACBEA.
Oznaczajac sile maksymalna wystepujaca w amortyzatorze przez Pymmax
i maksymalny skok trzona przez symmax. Wprowadzamy charakterystyke ,,wy-
pelnienia™ wykresu pracy. Wspélezynnikiem wypelienia wykresu amortyza-
tora nazywamy wartodé
o] Egm
m = Pammax - Sammax

(91)
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Stosowanie sily poczatkowej w amortyzatorze, od ktérej zacznie on ugina-
nie (Pamg, rys. 3-300¢). podwyzsza wspoélezynnik wypelienia wykresu nam,
przez co zmniejsza si¢ ugiecie amortyzatora niezbedne do pochloniecia energii
Eum. Aby amortyzator w czasie postoju samolotu nie mégl by¢ zbytnio ugiety,
sita poczatkowa powinna by¢ nieco mniejsza od sily postojowej Pampost amor-
tyzatora,

Na charakter krzywej ACEB ugiecia amortyzatora silny wplyw okazuje
wielkodé otwordw, przez ktére przeplywa ciecz. W amortyzatorach wykony-
wanych obecnie powierzehnia otwordw wynosi 2--5%, powierzchni trzona
amortyzatora.

Na rysunku 3-301 krzywe wyjsciowe posuwu roboczego i powrotnego
trzona amortyzatora przedstawione sa liniami ciaglymi. Jezeli zmniejszy sie
powierzchnie otworéw przeznaczonych do przeplywu cieczy, to na skutek

o
Rys. 3-301
Wykres pracy
amortyzatora
A

zwigkszenia sie predkosci przeplywu cieczy, jej sily oporu Peiecs 1 Poiecz Wzrosna
i krzywe posuwu roboczego i powrotnego beda mialy postaé¢ przedstawiona
na tys, 3-301 liniami przerywanymi z kropkami (AC"B i BD"A). Z tego
wynika, Ze pochlonigta przez amortyzator energia kinetyczna oraz energia
hxsterezv wzrofnie, co jest zjawiskiem korzystnym.

Jednak amortyzator w takim przypadku staje sie bardziej sztywny;, bo-
wiem wazrost sil wzdluz posuwu trzona staje sie coraz intensywniejszy. W cza-
sie twardego ladowania samolotu wzrost predkosdei ruchu trzona na poczatku
jego posuwu wywola wzrost Peieer 1 spowoduje pojawienie sie szezytu ob-
cigzenia (patrz linia przerywana pierwsza od géry). Czas posuwu roboczego
i powrotnego trzona amortyzatora rodnie. Gdyby zwiekszono otwory przezna-
czone do przeplywu cieczy, to wartosci Ppiecz 1 Peiccz zmniejsza sie, a krzy-
we posuwu roboczego i powrotnego zblizg sie do siebie (AC'B, BD)'4). Amor-
tyzator woéwezas stanie sie bardziej elastyezny, o plynnym narastanin sit wzdluz
posuwu trzona. Jednak zmniejszy sie przy tym wielkos¢ pochlanianej energii
kinetycznej przez amortyzator oraz energii histerezy.

W celu uzyskania dostatecznie elastycznego amortyzatora i zapewnienia
niezbednej energii histerezy, w wigkszodci produkowanych obecnie amortyza-
torach stosowane sa zawory hamowania posuwu powrotnego trzona (zawdr 4,
rys. 3-299).

Krzywa ugigcia amortyzatora w tym przypadku bedzie krzywa AC'B
przedstawiona na rysunku 3-301, poniewaz w czasie posuwu roboczego otwory
przeznaczone do przechodzenia cieczy sa dostatecznie duze. Natomiast krzywa
rozluznienia amortyzatora bedzie krzywa BD"' A, poniewaz przy posuwic pow-
rotnym znaczna cze$é otwordw zostaje przeslonieta przez zawdr, a pozostale
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otwory, nie przeslonigte — przeznaczone do przechodzenia cieczy, sa male.
W ten sposéb zapewnia sie¢ plynne narastanie sil w czasie posuwu roboczego
trzona bez zmniejszenia sie energii histerezy. Poniewaz krzywa ugiecia amor-
tyzatora w tym przypadku jest bardziej pochyla (na skutek mniejszego oporu
cieezy), zatem do zachowania energii Hay wymagane jest zwigkszenie ugied
amortyzatora.

Amortyzatory olejowo-gazowe dziela sie na amortyzatory ze stalym na calej
dlugodci posuwu trzona przekrojem przeznaczonym do przeplywu cieczy, ze
stalym otworem, oraz amortyzatory ze zmiennym wzdluz posuwu trzona
przekrojem do przeplywu cieczy — ze zmiennym przekrojem otworu. W ostat-
nim przypadku chodzi 0 zmiennosé przekroju otworu na calej dlugoéci posuwu
trzona (lecz nie przy przechodzeniu od posuwu roboczego do powrotnego).

Przy stalym wzdluz posuwu otworze przeznaczonym do przeplywu cieczy,
krzywa ugiecia amortyzatora ma calkowicie okreslona dla goleni postad,
uwarunkowang predkoseia przeplywajacej cieczy.

W wiekszodei przypadkéw korzystne jest zalozenie okreslonego charaktern
przebiegu krzywe] ugiecia amortyzatora przez zabezpieczenie na przyklad
bardziej pochylej krzywe] ugiecia (myiejszej sztywnosci) przy malych obcia-
zeniach podwozia, co osiaga sie przez zmiane przekroju otworu przeznaczo-
nego do przeplywu cieczy wzdluz posuwn tloka.

Konstrukeja amortyzatorow

Na rysunku 3-302 przedstawiona jest konstrukcja i schemat pracy amor-
tyzatora olejowo-gazowego z iglica o przekroju zmiennym.

Amortyzator podzielony jest na dwie przestrzenie — gérng i dolng. Prze-
strzeni dolna wypehiona jest specjalna ciecza, a gérna z reguly azotem i czes-
ciowo cieczg. Podezas nacisku na amortyzator (posuw roboezy trzona) ciecz
przeplywa z dolnej przestrzeni do gdérnej przez luz pierscieniowy tworzony
przez nurnik 7 i iglice 4. Amortyzator ma zmienny luz pierdcieniowy wzdluz
posuwu trzona, ktérego wielkosé zmienia sie z powodu zmiennodei przekroju
iglicy polaczonej z dnem tloka.

Zawor hamujacy posuwu powrotnego umieszezony jest w przestrzeni znaj-
dujacej sie miedzy trzonem i cylindrem.

Podezas posuwu powrotnego, dzieki ciénieniu cieczy od dolu, ruchomy
pierdcieniowy zawoér hamujacy 6 podnosi sie do géry i szczelnie przylega do
tulei §, zastaniajac znajdujace sie¢ w niej duze otwory. W zwiazku z tym ciecz
przechodzi tylko przez male otwory znajdujace sie w zaworze pierscieniowym.

Na rysunku 3-303 przedstawiony jest amortyzator gléwnej goleni podwo-
zia z dZzwigniowym zawieszeniem kola. Amortyzator ten umieszezony jest na
zewnatrz goleni podwozia. Ma on zawdér hamujacy przy posuwie zwrotnym.
Zmiana przekroju otworéw odbywa si¢ za pomoca tulei 3 majacej wyciecia
réznej szerokosei wzdluz posuwu tloka.

W dolnej czedei nurnika i w jego nieruchomo zamocowanym denku znajdu-
ja sie male otwory (obliczeniowe). Uszezelka dolna stanowi dlawnice filcowa,
a gdérna skdrzane i duraluminiowe pierdcienie rozpierajace. Wszystkie czedei
amortyzatora, oprdcz tulei i uszezelek, wykonane sa ze stali stopowej. Tuleje
wykonane sa z brazu. Podezas ugiecia amortyzatora ciecz przedostaje sie do
przestrzeni znajdujacej sie nad denkiem nurnika przez wyciecia znajdujace
sie w tulei, ktérych szerokosé jest zmienna, oraz przez otwory w denku (za-
wor 6 jest wowezas podniesiony) i przez otwor érodkowy nurnika. Podczas
posuwu powrotnego powierzchnia przeplywu mieszanki zmniejsza sie na
skutek zasloniecia otworéw w denku nurnika przez zawér 6. Amortyzator
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napelniany jest mieszanka przez otwor 7 (zawdr). Gaz sprezony laduje sie
przez ten sam zawor po napelieniu amortyzatora mieszanka.

W ostatnich latach zaczeto stosowad amortyzatory hydrauliczne, w kté-
rych jako cialo sprezyste wykorzystuje sie ciecz pracujaca pod do$é duzym
cisnieniem 2000--3000 kG /em?® (200--300 MN/m?®) i powyzej. W tym przypad-
ku ciecz zmienia swoja objetod¢ poczatkowa o 15--209,.
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Rys.3-303. Amortyzatorz diwi-
' ) i ] : gniowym zawieszeniem kola
Rys. 3-302. Amortyzator olejowo-gazowy gléwnej goleni pod-  ,~ b O e iy
wWoz1a 4 — nurnik, 5 — denko nurnika,
1 — eylinder, 2 —trzon, 3 —nodyce, 4—iglica, §— tulefa, 6 —zawr ~ §—Zawor zwrotny, 7 —zawor la-
zwrotny, 7 — nurnik, § — pierscien tloka, 9, 10, 11 — nakretki, 12 — wklad ~ dowania, § — uszezelki, # — tulejn

isdaey. 18— Nray | 14— pierscieni oporowy prowadzyea, 10— glowica ¢ylindra,
uszezelniajacy, I preysiona, piericien opo ¥ 3 e i i

Na rysunku 3-304 pokazany jest amortyzator hydrauliczny. Szezelnie
zamkniety cylinder 7 o grubych sciankach napelniony jest ciecza silikonowa.
Do cylindra wchodzi tlok 2, w ktérym sa dwa rzedy nieduzych otworéw 7
i 8. Do tloka przymocowany jest trzon 4, ktéry u podstawy cylindra przechodzi
przez dlawik 5 odporny na wysockie cignienie. Pod dzialaniem obcigzenia trzon
tloka wchodzi do cylindra i Sciska ciecz.

Podezas posuwu roboczego tloka energia uderzenia pochlaniana jest przez

sprezenie cieczy 1 opér wystepujacy przy jej przeplywie z jednej komory do
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drugiej przez otwory 7 i 8, przy otwartym zaworze kulkowym znajdujacym
sie w otworze §.
Posuw powrotny tloka wywolywany jest dzialaniem rozszerzajacej sie
cieczy. Przy posuwie powrotnym tloka otwory z zaworami kulkowymi za-
mykaja si¢ i ciecz przeplywa z przestrzeni znajdujacej sie pod tlokiem do
przestrzeni znajdujacej sie nad tlokiem za pomoca serii otworéw 7, dzigki
czemu nastepuje hamowanie w czasie posuwu powrotnego.

! 259 408 1
'\_\

)

Rys. 3-304. Amortyzator hydrauliczny
1 -~ eylinder, 2 — tlok, § — pierdcien uszezelniajyey, 4 — trzon, § — dlawik, 6 — nakretka dlawika, 7, § — otwory

Konstrukeja takich amortyzatoréw jest dod¢ prosta i odznacza sie malymi
wymiarami. Jednak na skutek skomplikowanego ich uszezelniania, amort\‘
zatory te dotychezas nie sa szeroko stosowane.

Okreslanie podstawowych wymiaréw amortyzatorow olejowo-gazowych

Przy obliczaniu odpowiedniej amortyzacji podwozia. ustala sie podstawo»
we wymiary amortyzatoréw, do ktérych naleza: érednica, skok trzona i obje-
tos¢ poezatkowa (dlugoéé poczatkowa) komory gazowej.

Danymi wyjsciowymi do okreslenia wymienionych wymiaréw sa: wiellkosé
obeiazenia postojowego Ppust na kolo, ktdra otrzymuje sie z wywazenia samo-
lotu, araz uklad goleni podwozia.

'\Tormv W\rtrzy malogciowe przewiduja koniecznosé pochlaniania przez uklad
amortyzujacy energii kinetycznej K przy maksymalnie dopuszezalnej sile Prq
dzialajace] na pneumatyk oraz energii maksymalnej Fuux = 1.8 By pray
granicznej sile Py dzialajacej na pneumatyk.

Rozpatrzymy sposéb okreélania wymiardw amortyzatora, pochlaniajacego
energie kinetyczna Fj, ktora oznaczamy przez Hnorm.

Kola samolotu dobiera sie zgodnie z obciazeniem postojowym Ppee dzia-
lajacym na podwozie. W katalogach két lotniczych przytoczone sa ich wymiary
iinne dane, ktére uzywane sa przy réznych wartodciach Ppos (patrz zalaczniki
1-4). Z katalogéw tych brana jest warto$é Pma i odpowiadajaca jej energia Epy
pochlaniana przez pneumatyk.

W celu wykorzystania mozliwoséci pelnego ugiecia pneumatyka kola i po-
chlanianej przez niego euergii E nalezy dazy¢ do tego, aby sila dopuszezalna
dziatajaca na kolo Pyqy = g . Pyost éwnala sie okreélonej wedlug katalogu
sile Pmd

Wowezas
— — gilop,
'Pma* == P(l{)p =ng Ppnsb
oraz
P wid
nyP = (92)
post

skad okreflamy wspélezynnik obeciazenia dopuszczalnego ng".



Otrzymana wartoéé n%”™ powinna znajdowaé sie w granicach

4500

lop o e
2,56 < 83?26+ Q2500 (93)

Sredmcg trzona amortyzatora dobiera sie z takim wyliczeniem, aby cis-
nienie poczatkowe na tlok p, miescilo sie w granicach 3090 at.
Przyjmujemy, ze sila poczatkowa dzialajaca na amortyzator nieobeiazony
(rys. 3-300¢)
Pam =2 0,8 - Pampost (94)

Obciazenie postojowe dzialajace na amortyzator okreslane jest przez ob-
cigzenie postojowe dzialajace na kolo, biorac pod uwage stosunki geometryczne
goleni podwozia (rys. 3-278).

Zmajac wartos¢ Pam 1 przyjawszy odpowiednie ciénienie poczatkowe p,.
okreflamy pole przekroju trzona amortyzatora F' wedlug jego érednicy zew-
netrznej Dyeyn (rys. 3-299)

Pa.m

Po

F=

(95)

oraz -
Dzewn — I,] 3 VF (96]

Energie Hym, ktorg powinna przejaé¢ jedna golen amortyzujaca podwozia,
mozna okregli¢ z warunku, ze energia Fyorm przewidziana normami dla jednej
goleni podwozia powinna by¢ przejeta przez amortyzator i pneumatyki. Tak
wiee

Ea.m == Enorm—Epn (97)

Wyznaczywszy przy pomocy wzoru (97) wartodé Huy, 1 poslugujac sie wzo-
rem (91) mozemy znaleZé gkok trzona amortyzatora

Eam

Pammax - TNam

Sam max — (98)
gdzie Pymmax Oblicza sie wedlug Pgyop ze stosunkéw geometrycznych goleni
podwozia.

Na podstawie analizy istniejacych amortyzatoréw przyjmujemy, ze Nam ==
=~ 0,65-0,75.

Objetosé poczatkowa komory gazowej amortyzatora okreéla sie réwna-
niem politropy sprezenia gazu

Pa-m max ( Vl) )r‘
————— — | 99
Pam Vi _( )
oraz réwnania laczacego objetodei ze skokiem trzona
V= V{;—F'sammax (]00)
gdzie:

Vi — objetosé koncowa gazu,
V, — objetosé poczatkowa gazu,
F — oblicza si¢ ze wzoru (95).
Rozwiazanie réwnan (99) i (100), przy wykorzystaniu réwnania (94), daje

BT o dep
Or . apdep
F’sammaxl/l 25 ny"

Vu = e e
|/ 1,25+ n”""ﬂ 1

(101)
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Wykladnik politropowy n moze by¢ przyjety jako 1,3. Natomiast dlugosé
komory gazowe] amortyzatora rozluznionego mozemy obliczy¢ ze wzoru
¥
) e [
o eyl

gdzie Fgy1 — pole przekroju cylindra wedlug érednicy wewnetrznej.

Kola lotnicze

Kola lotnicze stanowia czesé podwozia samolotu.

W ostatnim okresie czasu stosowane s kola bez hamuleéw (tylne i przednie)
i kola zaopatrzone w hamulee (kola gléwne podwozia).

Kola bez hamuleéw stanowia uproszezona konstrukeje kél gléwnych (bez
hamuleéw i bebnéw hamulcowych).

Kola zaopatrzone w hamulce

Gléwne kola podwozia wykonywane sg z reguly z urzadzeniami hamujacymi,
pozwalajacymi na skrécenie dobiegu samolotu po jego wyladowaniu (mniej
wigcej o polowe) oraz na polepszenie jego manewrowosci podezas poruszania
sig po ziemi.

Do zasadniczych wymagan stawianych hamuleom podwozia zalicza sie:
— jednoczesne i jednakowe dzialanie hamuleéw na oba kola (w przeciwiym

przypadku samolot bedzie mial tendencje do skrecania w bok podczas ha-

mowania),
— plynnoéé dzialania hamulcdw, tj. stopniowe narastanie sily tarcia,
— mozliwos¢ szybkiego uruchamiania i wylaczania hamuleéw (calkowite ha-

mowanie powinno trwaé okolo 2 &, a pelne zluzowanie hamuleéw — 1,5 s),
— mozliwodé hamowania ka? lego kola gléwnego oddzielnie,

— mozliwoéé utrzymania czystodci powierzchni hamuledw, .

— minimalne nagrzewanie si¢ i zuzywanie tracych sig powierzchni hamuleéw,

— mozliwoéé antomatyeznego regulowania sily hamowania w celu niedopusz-
czenia do poslizgu pneumatyka (przy nieobracajacych sie kolach) na po-
wierzchni lotniska.

Hamulce dziela sie na: szezekowe. detkowe i tarczowe.

Zasadniczymi czeéciami hamulea szezekowego sa dwie (lub kilka) szezeki
(rys. 3-305a, b). Szezgki, z reguly o przekroju teowym, odlewane s ze stopu
lekkiego. Zew netrzne powierzchnie szezek stykajace si¢ z bebnem hamulcowym
obracajacym sie wraz z kolem, wyposazone sa w okladziny cierne, ktére od-
znaczaja sie wysokim wspdlezynnikiem tarcia (ferrodo, metale spiekane itd.).

Jedna ze szozek (prawa, rys. 3-305a) zawieszona jest za pomoca fruby
kotwowej (przegub) 2 do wspornika J (lub obudowy 3), ktéry poprzez kolnierz
hamulecowy 4, polaczony jest z osia kola. 0§ kola polaczona jest nieruchomo
z golenia podwozia. Przyczepna szczeka (lewa) polaczona jest przegubowo
z prawa za pomocy przegubu 6. Pod dzialaniem réinego rodzaju przekladni,
na wolnym konicu lewej szezeki prayezepnej tworzy sie w czasie hamowania
gila B, zwana rozpieraniem. Sila ta dzialajac na szezeke dociska ja do obra-
cajacego sie wraz z kolem bebna hamuleowego. przez co powstaja sily tarcia 7',
ktére hamuja kolo. Po zahamowaniu kola szezeka odeiagana jest od bebna
hamulcowego przez sprezyne 7.

Na rysunku 3-305a przedstawione jest dzialanie sit tarcia 7' na szcezeki. Na
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szezeke gléwna dziala sila Ry, powstajaca na skutek tarcia lewej szczeki pray-
czepnej o beben hamulcowy. Sila ta znacznie przewyisza sile R.

Hamulce szezekowe wywolnja duzy moment hamujacy, jednak odznacza-
ja sie one nieréwnomiernym zuzywaniem sig, na skutek czego stosowane sq
rzadko.

a

Kierunek obrolu

|"i .1
f.// “J

Rys. 3-305. Schemat hamulea szezgkowego
1 — szezeki, 2 — éruba kotwowsa, 3 — wspornik, 4 — koliers, 5 — obudowa, 6 — priegub, ¥ — spredyny

Na rysunku 3-306 pokazany jest schemat kola z dwustronnym hamulcem
detkowym. Obrecz kola I obraca sie wraz z piasta za pomoca lozysk rolkowych
9 na osi (pélosi). Pneumatyk zaklada sie na obrecz za pomoca obrzeza zdejmo-
wanego 4. Do obreczy kola wprasowane sa stalowe tuleje hamuleowe 4. Plytki
hamulcowe 6 umieszezone sa na tarczy hamulcowej 2. Miedzy plytkami a tar-
cza znajduje sie detka gumowa 7 (rys. 3-306b). Tarcze 2 polaczono drubami
z kolierzem 10, ktéry zlaczony jest na stale (niernchomo) z osia kola. Rysunek
3-306a przedstawia umownie, ze tarcza z plytkami wysunieta jest z kola.

Rys. 3-306, Schemat kola z dwustronnym hamuleem detkowym
1 -- obrecs kola, 2 — tarcaa hamuleowa, 3 — o8 kola, 4 — obrzege rdejmowane, 5 — tuleju hamuleowa, § — p! yiki

hamuleowe, 7 — detka gumowa, § — zawor, 9— loiysko rolkowe, 10— kolnierz hamulea
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W rzeczywistosei jednak rozmieszezone sa one tak, ze plytki 6 koncentryczne

sa wzgledem tulei hamulcowej 4. Plytki hamulcowe powiazane sa miedzy

soba sprezynami (rys. 3-306b) i polaczone z tarcza za pomoca zgbdw w ten

sposob, ze nie moga sie obraca¢ wzgledem niej. Podczas dopl owadzania ciénie-

nia do detki plytki 6 przemieszczaja si¢ w kierunku tulei 5 i po docisnigciu ich

do niej obracajace si¢ kolo zostaje zahamowane. Po zahamowaniu kola spre-
zyny zapewniaja odciaganie plytek od tulei hamulcowej 5.

Hamulce detkowe odznaczaja sie prostota konstrukeji i ich uzytL(}w‘mm
malym cigzarem oraz plynna praca bez tendencji do zakleszczania sie.

Jednak hamulce detkowe maja réwniez wady, do kiérych zalicza sie:
powolnosé dzialania, zbyt duze zuzycie powietrza i utrata przez detke sprezy-
stodei w niskich temperaturach.

Hamulee tarczowe (rys. 3-307a) dzialaja na zasadzie sprzegla ciernego.
Na bebnie hamulcowym 2 kota i korpusie hamulca za posrednictwem wystepow
umocowane sa tarcze hamulecowe 3 obracajace sie wraz z kolem i tarcze nie-
ruchome 4. Tarcze moga sie przemieszeza¢ wzdiuz wystepéw w kierunku osi
kola. Ciecz hamulcowa przechodzac pod cidnieniem przez kanal § do tlokéw,
poprzez tareze dociskowa doeciska obracajace sie tareze do tarcz nieruchomych.
Po spadku ci$nienia tloki § dzieki sprezynom powracaja w polozenie wyjsciowe.

Hamulce tarczowe odznaczaja sig zwartoscia konstrukeji, duzym momen-
tem hamujacym, plynnoScia pracy bez tendencji do zakleszezania sig i nie
wymagaja koncentrycznosei kola i bebna.

Mimo pewnych zalet, réwniez hamulce tarczowe nie sa wolne od wad.
Mianowicie wskutek slabego odprowadzania ciepla. podezas dlugotrwalego
i nieprzerwanego hamowania mozliwe jest przegrzewanie sie hamulcow.

Aby nie dopusei¢ do nadmiernego poslizgu kol na powierzehni lotniska
podezas ich hamowania, w kolach produkowanych obecnie stosuje sie auto-
matyczne regulowanie momentu hamujacego. Polega ono na tym, ze w czasie
poslizgu nastepuje zatrzymanie obrotu kol oraz zw:qzanvch z nimi kot ze-
batych i kél zebatych ezujnika bezwladnosciowego (rys. 3-307b). W rezultacie
tego sygnal idacy do czujnika do zespolu elektromagnetycznego obniza cinie-
nie i kola zostaja rozhamowane, dzieki czemu moga si¢ swobodnie obracad.

Pneumatyki kol lotniczych

Pneumatyki kol lotniczych skladaja sie z opon i detek. Detki wykonywane
sa z gumy wysokiej jakodei, a opony z kilku warstw gumy i mocnej tkaniny.
Pneumatyki stosowane we wspdlezesnych samolotach (rys. 3-308) mozna po-
dzieli¢ na trzy rodzaje:

a) pneumatyki o wysokim ciénieniu (8--15 at),
b) pneumatyki o drednim ciénieniu (5-- 8 at) — pdlbalonowe,
¢) pneumatyki o niskim ciénieniu (3--5 at) — balonowe.

Kola z pneumatykami o wysokim ciénieniu maja stosunkowo niewielka sze-
rokos¢, dzigki czemu chowanie goleni z takimi kolami w skrzydlach samolotu
jest dogé fatwe i proste. Ulegaja one jednak mniejszemu ugieciu przy uderzeniu
o ziemie w czasie ladowania samolotu, przez co maja niewiclke mozliwosé
pochlaniania energii kinetycznej w poréwnaniu z innymi rodzajami pneuma -
tykéw. Ponadto na skutek malej plaszezyzny styku z ziemia i duzego ciénie-
nia jednostkowego maja mniejsza mozliwosé poruszania sie po miekkim grun-
cie. W zwiazku z tym kola z pneumatykami o wysokim ciénieniu stosowane sa
w samolotach, wymagajacych, ze wzgledu na swoje wlasciwosci konstrukeyjne,
kél waskich i przeznaczonych do startu i ladowania na lotniskach odpowiednio
do tego przystosowanych (o nawierzchni twardej).
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Obecnie doé¢ szeroko stosowane sa pneumatyki pélbalonowe o wigkszej
szerokodei w poréwnaniu z pneumatykami o duzym ci§nieniu. Odznaczaja sie
_ one wigkszym uginaniem (amortyzacja) podezas uderzenia o ziemie, nieduzym
ci$nieniem jednostkowym na podloze i duza mozliwoscia pochlaniania energii
kinetycznej. Uzywane sa one szczegélnie w samolotach pasazerskich i szkol-
nych.

Pneumatyki balonowe maja najwieksza grubo$é w poréwnaniu do wymie-
nionych wyzej i zdolne sa do pochlaniania znacznej czesci energii uderzenia
podezas ladowania samolotu. Male ciénienie jednostkowe na podloze nie poz-

Rys. 3-308
Typy pneumnatykéw

wala na zapadanie sie tych pneumatykdéw w ziemie. Mimo wielu zalet, pneuma-
tyki te maja jednak jedna zasadnicza wade, mianowicie znaczna ich szerokosé
(grubodd) sprawia duze trudnodei w chowaniu ich do skrzydel.

Kazdy z rozpatrywanych rodzajéw pneumatykéw charakteryzuje stosu-

nek % (vys. 3-308), gdzie D — zewnetrzna Srednica kola, a d — &rednica Iub

maksymalna szerokodé¢ (grubosé) pneumatyka.

Kola dobiera si¢ z odpowiednich katalogéw w zaleznosci od obciazenia
majacego dziala¢ na kolo*). W katalogach przytoczone sa réwniez wykresy
P 1 spn energii pochlaniane] przez pneumatyk, maksymalnie dopuszczalne
obciazenia dzialajace na niego, cisnienie pneumatyka i inne dane.

W celu umozliwienia poruszania sie samolotu po lotnisku pokrytym &nie-
giem, niekiedy zamiast kél stosowane sa plozy. Powierzchnie oporowe pléz
okreéla sie z warunkéw dopuszezalnodei obceiazen jednostkowych na powierz-
chnie okolo 1200 kG/m? (11 800 N/m?).

Na rysunku 3-309 przedstawiono konstrukcje plozy goleni gléwnej podwo-
zia samolotu An-12, Ploza zamocowana jest do goleni podwozia za pomoea
piramidy. Regulacje polozenia plozy przeprowadza sie amortyzatorem. Ploza
wyposazona jest w urzadzenie ogrzewajace, ktére chroni ja od przymarzania
do éniegu.

Obliczenia wytrzymaloSciowe podwozia

Na poczatku niniejszego rozdziatu (patrz ,,obciazenia podwozia™) omé-
wione zostaly zewnetrzne obeiaZenia dzialajace na goleii podwozia. Odpowia-
daja im okreslone przypadki obliczeniowe podane w normach wytrzymaloscio-
wych samolotu.

Sila obliczeniowa

Pyt = Pgopv

*) Patrz zalaczniki 1—4,

27 — Konstrukeja samolotow 417



gdzie v — wspolezynnik bezpieczenistwa przewidziany normami wytrzymalos-
ciowymi.

Rozpatrzmy obciazenie i sposéb obliczania niektdérych schematéw konstruk-
cyjnych goleni podwozi.

Rys. 3-309. Konstrukeja plozy glowne] podwozia i sposdéb zamoecowania jej na goleni
1 — oprofilowanie aerodynamiczne, 2 — zagtrzal tyvlny, 3 — amortyzator stabilizujacy, 4 — olwdr odpowietrzajaey
4§ — plyta bocene, § — plyta gérna, 7 — boezna czedé wregi, § — wspornik piramidy, ¥ — plyta piramidy, 10 — za-
strzal teleskopowy, 11— otwér odpowletrzajacy, 12 — déwigar, 13 — frodkowa ezesd wregl, 14 — pokrycie plozy,
15 — blacha falista, 16 — obramowanie krawedzl, 17 — rurki doprowadzajgce powietrze, 18— kolektor przedni

Wykresy obeiazeni podwozia belkowo-zastrzalowego

W podwoziu belkowo-zastrzalowym (z zastrzalem boeznym) schemat obli-
czeniowy obciazenia goleni w plaszezyznie réwnoleglej do plaszezyzny symetrii
samolotu (z—z) stanowi belke wspornikowa zacisnigta w plaszezyZnie ezopow.
W plaszezyZnie pionowej wzgledem plaszezyzny symetrii samolotu (z—)
schemat obliczeniowy obciazenia goleni stanowi belke oparta przegubowo na
czopach i w wezle mocujacym zastrzalu, obciazona sila Pgy na osi kola
(rys. 3-310a).

Ograniczymy sie do rozpatrzenia obeiazenia podwozia silami dzialajacymi
w plaszezyinie kola. Odpowiada ono przypadkom obciazenia Eyoaw, Gpoaw
i innym. Dla dogodnodci obliczenia sile obliczeniowa Pgpn rozkladamy na
dwa kierunki wzdluz osi zwigzanych z golenia (rys. 3-310a). Skladowa P, =
= Pom - cosy — jest réwnolegla do osi goleni, a P, = P -sin y — prostopadla
do niej. Nastepnie rozpatrujac oddzielnie dzialanie P, i P, znajdujemy mo-
menty zginajace i skrecajace, ktére obciazaja elementy podwozia, i wykonu-
jemy wykresy tych momentéw.

Rozpatrzymy najpierw dzialanie sily P.. Sila P, wywoluje zginanie pélosi
w plaszezyznie I réwnoleglej do plaszezyzny x, y 2z maksymalna wartoédcia
momentu max.— p_
gdzie @ — ramie sily. vl v
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Wykres momentéw ma postaé tréjkata. Poniewaz sita P, przyloiona jest
do ramienia @ wzgledem osi goleni, dlatego ona bedzie skrecaé¢ golei momen-
tem stalym. .

Ms; = Pr-a
ktérego wykres bedzie mial postaé prostokata.

Moment ten obciaza nozyce podwozia, przez ktére przenoszony on jest na
cylinder. W ten sposéb poczawszy od wezla mocujacego nozyce z cylindrem,
ten ostatni skrecany jest momentem M;, Z powodu dzialania momentu skre-
cajacego, na czopach wystepuje reakeja w postaci pary sil

.ﬂi{s
C

4 ”g?'!
).

AN

NN

\\\\

A

SRR

Rys. 3-310. Dzialanie sil na podwozie belkowo-zastrzalowe

chodzacej przez of goleni i oé czopéw. Nazwiemy jg plaszezyzna 17 (rys. 3-3100).
Moment zginajacy bedzie sie zmienial zgodnie z prawem tréjkata, a maksy-
malna jego wartosé¢ w plaszezyinie czopéw bedzie sie réwnaé

My =Py-H
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Dzialanie momentéw My powoduje, ze na czopach powstaja reakcje

w postaci pary sil R, Jmax

e g 1L
Ry=—1%

Przy zginaniu goleni nalezy odrézniaé¢ zginanie trzona i zginanie cylindra.
Trzon stanowi belke oparta wewnatrz cylindra na tulejach A i B, ktéra ob-
ciazona jest na koricu wspornikowym sila Py (na razie rozpatrujemy obciaze-
nie tylko sita P;). Zatem w punkcle A —na podporze koncowej, moment
zginajacy trzon powinien by¢ réwny zeru. Cylinder obciazony jest przez trzon
poprzez tuleje 4 i B. a zatem na wolnym koticu (B) moment zginajacy cy-
linder powinien by¢ réwny zeru. Biorae pod uwage to, ze M;’m =01M fﬂ.l —
= () oraz ze miedzy tulejami 4 i B wykres zmienia sie liniowo (sil zewnetrznych
na tym odcinku brak), dzielimy wykres M, dla goleni laczac prosta punkty
A i B odpowiadajace rozmieszezeniu tulei. Pokazuje to gesto zakreskowany
wykres M, trzona (rys. 3-3100).

Sita P, wywoluje zginanie pdlosi w plaszezyZnie zy, przechodzacej przez
pélog — w piaszczwule III". Maksymalny moment zginajacy analogiczny
poprzedniemu bedzie sie znajdowal w miejscu polaczenia pélosi z golema_,
ktory bedzie sie réwnal M, = P,

Wykres momentéw ma postaé tréjlata.

Obrotowi goleni wzgledem osi ezopéw przeszkadza zastrzal boezny, w ktd-
rym sila Nyasirz moze by¢ okrelona z réwnania, gdzie suma momentéw wzgle-
dem osi czopdw réwna sie zeru

P;-a = Nyastrz-h  oraz  Nyaspz = Pa")t'

Z tego wynika, ze zastrzal jest dciskany (rys. 3-310a).

Pod dzialaniem sily P, golen pracuje podobnie jak belka oparta na dwéch
wezlach (na zastrzale i ezopach), ktéra obeigzona jest na koiien wspornikowym
momentem koricowym o

= Myi = P2

Do wezla zastrzalu punktu O M, jest staly i wykres ma postac¢ prostokata,
Od punktu ¢ do osi czopéw moment maleje do zera (rys. 3-310b). Podziat
wykresu miedzy trzonem i cylindrem przeprowadza sie analogicznym spo-
sobem jak poprzednio.

Wykresy obcigzen podwozia wolnono$nego z dZwigniowym zawieszeniem kola

Sposéb wykonania wykreséw goleni podwozia wolnonoénego z dzwignio-
wym zawieszeniem kola rézni sig nieco od oméwionego wyzej. Obrazuje to
rysunek 3-3115 1 c.

Najpierw znajdujemy site IV dzialajaca w amortyzatorze i reakeje I prze-
gubu A dzwigni. Najwygodniej jest to wykonaé¢ graficznie poslugujac sie
twierdzeniem o trzech silach, tj. Poyi, N i R, ktére znajduja sie w réwnowadze
ico za tym idzie przecinaja sie w punkeie 0 przecinania sie sit Pop1 i N. Z tréj-
kata sil znajdujemy wartoéé i kierunek R i N (rys. 3-311a). Rozpatrzmy zatem
obciazenie cylindra amortyzatora goleni podwozia. Przykladamy do cylindra
w wezlach 4 i B sily réwne sitom R i N stanowigce dzialanie dZwigni i amorty-
zatora na cylinder (s3 one przeciwne kierunkom okreslonych wezedniej sit
R i N) i rozkladamy je na skladowe sil wzdluz osi cylindra i prostopadle do
niej. Otrzymamy odpowiednio sity R,, R, Nn, N (vys. 3-3115).
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Rozpatrujac cylinder podobnie jak belke zakleszezona w czopach, wyko-
nujemy wykresy momentéw zginajacych w plaszezyznie 1T, Maksymalna war-
tos¢ momentu zginajacego

My = Ry-H+Ny-d— Ny(H—h)

W miejscu przylozenia wartodei Ny, ma miejsce , skok” w wykresie o war-
tosci momentu N, -d. Reakcja wystepujaca na czopach od dziatania momentu
Myt stanowi pare sil Rj:

PR
2 ¢

Pod dzialaniem sily P, wystepujacej na ramieniu @ golert bedzie sie wygi-

na¢ w plaszezyinie 111, przy tym moment zginajacy bedzie staly

Mymr=P;-a

Reakcje zamka (zatrzasku), ktéra nie dopuszeza do obrotu goleni wzgle-
dem osi czopdéw, mozna okredlié z warunku

[

Ra‘b:Pz"a oraz Rszpz'b

Sila P wystepujaca na ramieniu @ bedzie skrecaé golent stalym momentem
skrecajacym (rys. 33-115)

ﬂfa =Pz£3

b  MTHR kN ) a

Mgjr=F-a
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Reakcja pary sit B, wystepujacej na czopach okreélana jest ze wzoréw

Y 4M3

Rice=M; oraz R,= — = P g

Obciazenie pélosi jest analogiczne do oméwionego wyzej (rys. 3-310).

Rozkladamy nastepnie sity Pop, NiR dma}a,]qce na dzwignie na skladowe
sit Ps, Ns, Rs wzdluz osi dZwigni i prostopadle do osi Pg, Ng, o (rys. 3-311¢).
Rozklad wygodniej jest przeprowadzaé graficznie. W rezultacie tego otrzy-
mamy zginanie dzwigni w plaszezyznie I (przechodzacej przez o dizwigni
i kola) spowodowane przez moment staly

JWg]‘_:Pg'a

zginanie w plaszezyznie 11’ (przechodzacej przez of dzwigni i prostopadlej do
plaszezyzny I) z maksymalna wartoscia momentu zginajacego

max
g1 =Pq-l
oraz skrecanie dZwigni spowodowane momentem statym
Mg = PQ 1/

Odpowiednie wykresy przedstawione sa na rysunku 3-311¢. W ten sposéb
cylinder amortyzatora goleni i dzwignia ulegaja zginaniu i skrecaniu w dwéch
plaszezyznach, a pélo§ — zginaniu w dwéch plaszezyznach. Natomiast amor-
tyzator obciazony jest tylko sila poosiowa.

Wykresy obeiazen wozka podwozia

Rozpatrzymy wozek podwozia poddany obeiazeniu niesymetryeznemu.
Zgodnie z normami wytrzymalosciowymi, w przypadku tym obciazenie roz-
klada sie na lewe i prawe kola w stosunku jak 0,7 : 0.3 (lub 0,3 : 0,7).

Wyobrazmy sobie obciazenie takie jako sume obciazenia symetrycznego
i tak zwanego obeiazenia odwrotnie symetryeznego.

Na rysunku 3-312 przedstawiony jest rozklad sily 2.P; dzialajacej na
jedna pare kol. Analogicznie rozklada sie réwniez sita 2.7,

Rys. 3-312
_ + Obeiazenie niesymetryczne
podwozia wielokolowego
(wozka)

un w4 A 4wy w0y

Obciazenie symetryczne podwozia i odpowiedni wykres momentéw zgina-
jacych w plaszezyZnie pionowej przedstawione sa na rysunku 3-313a. Wyste-
pujaca tutaj sile w ciegle kompensacyjnym otrzymujemy z réwnowagi osi
tylnej (rys. 3-279): 2. 7.1

(i

No=

gdzie ¢ — ramie sily N wzgledem osi 3. N, wyznacza sie ze wzoru (84) lub (85).
Ry=4.Py; Ry=4-T+4 Nzasirz-cosQ
M, =2-Px-l; AM=R;.d
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Odwrotnie symetryeczne obeigzenie wézka podwozia i odpowiednie wykresy
momentéw zginajacych wystepujacych w plaszezyznie poziomej oraz momen-
tow skrecajacych przedstawione sa na rysunku 3-313b, Tutaj

2.0,4.Pp-g . _ 2.04-T.g

Riyy=—— e T
w f ? g j

4’1’!3:0.4‘1)1‘9. Mgpaz:0,4'T'g

Rys. 3-313. Obciazenie podwozia wiclokolowego (woézka) i wykres momentéw zginajacych

0 obliczeniach wytrzymaloSciowych elementéw podwozia

Wytrzymalo§é pélosi na zginanie oblicza si¢ w dwéch wzajemnie prosto-
padlych plaszezyznach I'i I11" (rys. 3-310, 3-311). Sumaryczny moment zgi-
najacy polosi My, oblicza sie wedlug wzoru

/ : =
Mop =V (MY P+ M7 )*

Wartodei My1i M, bierzemy z odpowiednich wykreséw.
Naprezenie wystepujace w polosi réwna sie

M “'1'!9? S

== --.-”_;—- =, Ow

gdzie: -
W — réwnikowy moment bezwladnosei przekroju pdélosi o zewnetrznej
srednicy D i wewnetrznej d;

T
= P

oy — granica wytrzymalosei materialu, z ktérego wykonana jest pdlos.

Wytrzymaloéé trzona amortyzatora (rys. 3-310) na zginanie oblicza sig
réwniez w dwéch plaszezyznach 111 111 w analogiczny sposéb. Poosiows sile
Sciskajaca P, wystepujaca w trzonie mozna nie braé¢ pod uwage, poniewaz
ona z reguly malo obeigza trzon. '
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Cylinder amortyzatora, jak juz powiedziano wyzej, pracuje na zginanie
w dwdch plaszezyznach IT i I11 oraz na skrecanie. Poosiowa sile sciskajaca
wystepujaca w cylindrze (np. pochodzaca od zastrzalu, rys. 3-310) nie bie-
rzemy pod uwage.

Zatem

‘Mﬂ eyl = '/M; It—i—*M;m

gdzie Mg1r, Mg — wartodci momentéw zginajacych wziete dla ,.niebezpiecz-
nego”’ przekroju cylindra z odpowiednich wykreséw.

Przekrdj niebezpieczny dotyezy tego miejsca, gdzie cylinder jest ostabiony,
a warto§é My ey jest duza. W celu znalezienia przekroju niebezpiecznego, roz-
patrujemy obciazenie kilku przekrojéw. W zwiazku z tym znajdujemy na-
prezenie normalne i styezne w przekroju

- MJ C}'l e .ﬂ’f §
o= oEn- Sy
gdzie Wg— biegunowy wskaznik wytrzymalodci przekroju okraglego przy
skrecaniu.
V= 2. .=_£_. (DA
We=2.w i (D—d¥)
Nastepnie zgodnie z teoria wytrzymalodci materialéw znajdujemy napreze-
nia sprowadzone ogyr, ktére poréwnujemy z oy

Gspr = ]/Uz +4.1* <ou

W analogiczny sposob obliczamy rame wdézka podwozia.
D#wignia (rvs. 3-311¢) podwozia réwniez pracuje na laczne zginanie
w dwdéch plaszezyznach i1 skrecanie (wplywu sit poosiowych nie bierzemy pod

— My
e G
- o=
q ¢ T 1 =
5.'-;. o]
St . '
Z=Z | T 1) /FMJ'
M |
f d; - ,// 4 i
://‘, : / X
g =
[ 1
i}
{4
| &
N

Rys. 3-314. Rysunek do obliczania nicktérych elementéw podwozia na wytrzymalodé

uwage), jednak sposob obliczania jej rézni sie od omdéwionego wyzej sposobu
obliczania cylindra, poniewaz nie ma ona przekroju okraglego. W tym przy-
padku nie nalezy sumowaé geometfrycznie momentéw zginajacych w dwdéch
plaszezyznach (rys. 3-314 i 3-311¢). Nalezy natomiast okreélié maksymalne
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normalne naprezenia pochodzace od M,1, M, 1 i naprezenia styczne pochodzace
od M, I
W RSl e e
R BT S
gdzie:
Wz, Wz — réwnikowe momenty oporu wzgledem odpowiednich osi,
Fy — pole przekroju ograniczone §rodkows linia obrysu (rys. 3-314b),
& — grubofé §cianki przekroju.
Jak wida¢ z rysunku 3-314a, naprezenia normalne o, i 6, sumuja sie w punk-
tach 4, B przekroju

O =010

Poniewaz w tych samych punktach dzialaja réwniez naprezenia styczne T,
zatem poslugujac sie teoria wytrzymalo§ei materialéw znajdujemy naplgzema
sprowadzone, ktére poréwnujemy z oy

Ospr = |/ o® -|-‘4 12 <o

Obciagzenia $rub (sworzni) i uch (uchwytdw) w polaczeniach elementow
konstrukeji podwozia mozna okreélié¢ podobnie jak sily dzialajace w elementach
konstrukeji, ktére laczone sa za pomoca grub. Tak np. na érube i ucha wezla ¢
(rys. 3-310D) dziala sila wystepujaca w zastrzale Njagrz, @ na érube i ucha
wezla B (rys. 3-311b) dziala sila N amortyzatora.

Rozdzial 19

INNE STATKI POWIETRZNE

Samoloty pionowego startu i ladowania*)

Samoloty pionowego startu i ladowania pojawily si¢ w ostatnich latach.
Wiadomo, ze do zapewnienia rozbiegu i dobiegu wspdlezesnych samolotéw
potrzebne sa betonowe drogi startowe o znacznej dlugoécei (do czterech kilo-
metréw), ktérych koszt budowy jest bardzo duzy.

W rezultacie intensywnego rozwoju silnikéw lotniczych i co za tym idzie
zwiekszenia stopnia zaopatrzenia w energie, pojawila sie obecnie mozliwosé
budowania samolotéw o pionowym starcie, ktére nie wymagaja budowania
lotnisk i ich doé¢ skomplikowanych urzadzen. Samoloty te bowiem zdolne sa
do pionowego startu i ladowania oraz zawisania nieruchomo w powietrzu.
Ich zespoly napedowe jednak musza rozwija¢ duza sile ciagu, ktora by prze-
wyzszala ciezar startowy samolotu. Tak wiec ciag zespolu napedowego przy-
padajacy na jednostke ciezaru samolotu powinien by¢ wigkszy od jednodei.

Obecnie przyjmuje sie, 7e g = g =13,

Pionowy start i ladowanie samolotu moze si¢ odbywa¢ dwoma sposobami.
Pierwszy sposéb polega na tym, ze samolot wykonuje start i ladowanie przy
pionowym polozeniu kadtuba, a podezas przechodzenia od pionowego startu

*) Bamoloty te nazywane sq rowniez pionowzlotami,
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do lotu poziomego i na odwrét do pionowego ladowania caly samolot wykonuje
zwrot wzgledem swojej osi poprzecznej (rys. 3-315a).

Drugi sposéb pionowego startu i ladowania (rys. 3-315b) polega na tym,
ze samolot zachowuje przy wszystkich warunkach lotu poziome polozenie
kadluba. Niezbedny do pionowego startu i ladowania ciag osiaga si¢ przez od-
powiedni zwrot $migiel lub silnikéw i skierowanie do dolu za pomoea klap
strumieni spalin silnikéw odrzutowych lub strumieni powietrza. Mozliwe jest

e b
H"‘"-\.\ "'\.\ \
= -~

g

~
™, L
~ ~
55 \
\ .
\\ \
\

\

\
\

\
\ \
|
Rys. 3-315. Rézne sposoby pionowego startu o
a — pray pionowym poloZeniu kadiuba,
& — przy poziomym polozenin kadiuba

takze zastosowanie dwéch oddzielnych grup silnikéw, wéwezas za pomoca
jednej grupy silnikéw moze sie odbywaé start i ladowanie, a za pomoca dru-
gie] — poziomy lot samolotu.

Przy réznorodnogci budowanych obecnie doswiadezalnych pionowzlotéw
mozliwe jest juz klasyfikowanie ich wediug sposobu startu i ladowania oraz
zasady wytwarzania ciagu podczas startu i ladowania (rys. 3-316). Wlasdciwoscia

| Samoioty pionowego starty |
] I A ™
| T Pionawe potuzenie hadtiba [ II. Poziome polozenie kadtuba
Ariy slgroied igdowaniy pray starcie | iqdowamiy
A
[snme ] [ozmine ]
] L
¥
1
c
Rys, 3-316
Klasyfikacja samolotéw
pionowego startu
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lotnu samolotéw startujacych pionowo sa warunki pionowego startu i ladowania
i warunki przechodzenia do lotu poziomego i odwrotnie. Aby mozliwe bylo
spelnienie tych warunkéw, konieczne jest stosowanie specjalnych ukladéw
sterowych zapewniajgcych statecznodé 1 sterownodé takiego samolotu, ponie-
waz aerodynamiczne urzadzenia statecznosci i sterownosei nie sa skuteczne
ze wzgledu na mala predkodé ruchu postepowego samolotu.

Pionowy start samolotéw ze §miglami stal sie mozliwy do zrealizowania po
pojawieniu sie silnikéw turbosmiglowych dysponujacych malym ciezarem
jednostkowym*) [0,18--0,20 kG/KM (1,8-+-2,0 N/KM)], nieduzymi wymiarami
i duza moca.

Na rysunku 3-317 (réwniez na rys. 3-315, 3-316) przedstawiony jest do-
fwiadezalny pionowo startujacy samolot ze wspélosiowymi Smiglami.

Jezeli chodzi o wykorzystanie samolotéw w gospodarce narodowej, kadluby
ich powinny mie¢ polozenie poziome w réznych warunkach lotu.

Rys. 3-317. Samolot
pionowego startu

Pionowa sila ciagu takich samolotéw podezas startu i ladowanie moze
powstawaé dzigki mozliwodci zwrotu émigiel wraz ze skrzydlem (rys. 3-315,
3-316d) lub tylko £migiel znajdujacych sie w tunelach pierdcieniowych
(rvs. 3-316e) lub dzigki mozliwosci skierowania strumieni powietrza do dolu
od dmigiel (rys. 3-318 i 3-316f).

W ostatnich latach najczeéciej spotykanymi samolotami pionowego startu
sa samoloty z silnikami odrzutowymi.

Zachowanie poziomego polozenia kadhuba samolotu mozliwe jest przy za-
stosowaniu ruchomych silnikéw turboodrzutowych, ktére podezas startu i la-

Rskrz  Prskrz R

Rys. 3-318. Schemat dzialania sil na samolot
pionowego startu z urzadzeniem do stero-
wania strumieniem zasmiglowym
Ps, e sile nodna skrzydla, y A apdr czolowy
skrzydla, R, . —sila wypadkowa skrzydia, P— sila
ciygu Smigiel, R — wypadkowa wszystkich sil dziala-
jaeyeh na skrzydlo przy jego oplywie, @ — kat nachy-
lenia wypadkowej

dowania samolotu zajmuja polozenie pionowe (rys. 3-316g), wytwarzaja pio-
nowsy sile eiagu, a przy locie poziomym zajmuja polozenie poziome.
Pionows sile ciagu mozna réwniez otraymaé poprzez skierowanie strumie-

*) Cigzarem jednostkowym nazywamy stosunek ciezaru silnika do moey.
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nia gazéw spalinowych silnika turboodrzutowego w dél za pomoca specjalnych
urzadzen majacych ksztalt lopatek umieszczonych w dyszy wylotowej silnika
(vys. 3-316h).

Mozliwe jest réwniez budowanie samolotéw z zespolami napedowymi skla-
dajacymi sie z dwdch grup. Jedna grupa przeznaczona jest do startu piono-
wego, a druga do lotu poziomego samolotu (rys. 3-319, 3-316¢).

Sterowanie takim samolotem podezas pionowego startu i ladowania moze
si¢ odbywaé za pomoca steréw gazowych, ktére odchylaja strumied gazéw

g2 g 3
2 Rys. 3-319. Sehemat samolotu z silnikami

do pionowego startu i lotu poziomego

1 —silnik do lotu poziomego, 2 — silniki piono-
wego startu, 3 — stery strumieniowe

spalinowych (rys. 3-320a), i steréw strumieniowych (rys. 3-3200, ¢). Stery
strumieniowe budowane sa w postaci dysz wylotowych, do ktérych doprowa-
dzane jest powietrze sprezone wytwarzane przez sprezarke silnika, Moment
sily reakcyjnej. powstajacy na skutek wylotu powietrza z dyszy, powoduje
odpowiednie ustawienie (wychylenie) samolotu wzgledem odpowiedniej osi.

a &

Rys. 3-320, Sposoby sterowania samolotem przy starcie pionowym
a — za pomocy sterdw gazowyeh, b — za pomocq sterdw strumieniowych, e — schemat dzlalania steru strumieniowego

Sterowanie takim samolotem podezas lotu odbywa sie poprzez wychylenie
normalnych steréw wysokosei, kierunkn i lotek.

Smiglowce (helikoptery)

Smiglowce sa to aparaty latajace, ktére zdolne sa do pionowego startu,
ladowania bez dobiegu, zawisania w powietrzu lub poruszania sie w dowolnym
kierunku. W literaturze zagranicznej aparat taki nazywany jest helikopterem
(z greckiego: helikos — skrecony, pteron — skrzydlo).

Idea émiglowca narodzila sie juz bardzo dawno. Mianowicie znany artysta
malarz, Leonardo da Vinei, juz w roku 1473 wykonal aparat latajacy ze émiglem
ustawionym na osi pionowej. Nastepnie rosyjski uczony, M.W. Lomonosow,
w roku 1739 wykonal dzialajacy model smigloweca.

Duze znaczenie w rozwoju émiglowea mialy réwniez prace czlonka Akademii
Nauk, B.N. Juriewa. Uklad jednowirnikowego émiglowca ze émiglem ogono-
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wym opracowanym przez B.N. Juriewa w 1910 r. obeenie ma najwieksze za-
stosowanie,

W ZSRR zbudowane zostaly rézne typy émigloweéw poczawszy od jedno-
miejscowego ,.latajacego motocykla™ do gigantycznego émiglowea turbosmig-
lowego, ktéry moze przewozié do 80 pasazerdw.

W ostatnim okresie czasu pojawilo sie wiele ukladéw, wedlug ktérych
buduje si¢ §miglowce. Na rysunku 3-321 pokazany jest ,latajacy wagon”

Rys. 3-321. ,,Latajacy wagon"” Jakowlewa

konstrukeji A.S. Jakowlewa. Jest to émiglowiec dwuwirnikowy o tak zwanym
ukladzie podluznym. '

Rozpatrzymy jeden z rozpowszechnionych obecnie ukladéw émiglowedw,
jednowirnikowy $miglowiec ze §miglem ogonowym. Smiglowiec taki (rys. 3-322)
ma kadlub, wewnatrz ktérego mieszcza sie silniki, zaloga, pasazerowie i ladu-
nek. Nad kadlubem usytuowany jest wirnik noény w plaszezyznie poziomej,
sluzacy do wytwarzania sily nosnej. W czasie jego obrotu powstaje momet
odporowy (reakcyjny), dazacy do obrotu kadluba w kierunku przeciwnym

. Stmighs o —,

7 Wirnik nasny——__
7 sgmn w2

(B

/

Silik " Poinozié
Rys. 3-322. Rozwigzanie konstrukeyjne smiglowea Mi-4

1 — rozrusznik, 2 — gilnik, § — zbiornik oleju, 4 — Kabina pilotdw, § — wal napedowy, 6 — tarcza sterujgea, ¥ —
przegub pionowy, § — tlumlki tarciowe, § — przegub poziomy, 10 — reduktor wirnika noénego, 11 — déwignia stero-
wania skokiem ltopat, 72 — lopata wirnika, 13 — zblornik hydrauliczny, 14 — zbiornik paliwa, 1§ — ghiornlezek na
clecz przeciwoblodzeniows do lopat wirnika nodnego | Smigla ogonowego, 16 — urzgdzenie radiowe, 17 — praegub
uniwersalny, 18 — podpora, 19 — wal napedowy Smigla ogonowego, 20 — statecznik poziomy, 21 — ploza ogonowa,
22 — reduktor katowy, 23 — wal napedu fmigla ogonowego, 24 — reduktor émigla ogonowego, £5 — émigio ogonowe,
26 —antena, 27 — antena radiowysokodciomierza, 28 — drawi lukn zaladunkowego, 20 — wysiegnik z kolowrotem
do weiagania ladunku na poklad émiglowea, 40 — drawi boczne, 31 — kolo, 32 — gléwna goled podwozia, 43 — sie-
dzenia skladane, 34 — diwignia sterowania ogdlnym ekokiem wirnika, 35 — chlodnica oleju, 36 — gondols nawiga-
tora, 37 — kola przednie, $§ — rura wydechowa
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wzgledem obrotu wirnika. W celu zréwnowazenia tego momentu, w tylnej
czedel kadhuba ustawia sie Smiglo ogonowe.

Wirnik noény napedzany jest silnikiem tlokowym lub odrzutowym za
posrednictwem ukladu przenoszenia napedu. Lopaty wirnika w przekroju po-
przecznym maja ksztalt profilu skrzydla samolotu. Podezas ruchu obrotowego
na lopatach wirnika ustawionych pod pewnym katem wzgledem plaszezyzny
obrotu wirnika powstaje sila ciagu, dzieki ktérej émiglowiec unosi sie w po-
wietrze. Lopaty osadzone w glowicy wirnika moga sie obraca¢ i ustawiaé¢ pod
réznymi katami wzgledem plaszezyzny obrotu wirnika, jak réwniez moga sie
obraca¢ wzgledem rozmieszczonych na glowicy przegubdw poziomych wy-
konujac tak zwane wahania pionowe.

Dzigki mozliwodci zmiany katéw ustawienia wszystkich lopat, osiaga sie
zmiane skoku lopat, zwieksza sie katy natarcia wszystkich lopat i w ten sposéb
zmienia sig wartos¢ sily ciagu wirnika nosnego. Ponadto pilot moze nadaé
kazdej lopacie rézne katy ustawienia i otrzymaé na nich niejednakowe sily
ciagu.

gZaléfsmy, ze na lopatach 71 2 (rys. 3-323) katy ich ustawienia, ktére byly
przedtem jednakowe, zmienily sie w ten sposdb, ze @, > ..

Rys. 3-323. Zmiana katow lopat wirnika nosnego

Na lopate, ktérej kat ustawienia (oznacza to, Zze i kat natarcia) zostal
powiekszony, dziala duza sila nosna. Dzieki przegubowi poziomemu, lopata ta
ustawia si¢ w kierunku wypadkowej sily ciagu lopaty Piop, jej ciezaru Qigp
i skladowej normalne;j sily bezwladnodei Jiop (rys. 3-323a), tj. ustawia sie pod
duzym katem 7y, w plaszczyZinie poziome] (rys. 3-323b). Jednoczeénie kat
ustawienia @, drugiej lopaty zmniejszy sie ustawiajac sie pod katem vy, w plasz-
czyinie podluznej (rys. 3-323b). Dzigki specjalnemu mechanizmowi zwanemu
tarczg sterujaca wirnika, taka zmiana katéw ustawienia lopat odbywa sig
cyklicznie, tj. podezas przechodzenia przez lopate okre§lonego sektora okregu
lopata przyjmuje okreslony kat ustawienia (przy danym polozeniu tarczy
sterujacej wirnika), a przy przechodzeniu nastepnego sektora okregu, lopata
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ustawia sie pod innym katem. Stozek przy tym, ktéry tworzy sie podezas
obrotu lopat, nachyli si¢ i calkowita sila ciagn P odchyli zie od linii pionowej.
Jej moment powstajacy wzgledem é&rodka ciezkodci smiglowca wywola jego
nachylenie, a skladowa P’ zapewni mu ruch postepowy. '

Nachylenie sily ciagu w prawo lub w lewo pozwala émiglowcowi na lot
w kierunku boeznym.

Jezeli sita ciagu wirnika przewyzsza ciezar Smiglowca, émiglowiee bez roz-
biegu moze sie wznieéé pionowo w powietrze. I na odwrét, gdy sila ciggu wirnika
no$nego zmniejszy sie i stanie sie mniejsza od ciezaru $miglowca, woéwezas
smiglowiec bedzie opadal pionowo.

Ze wzgledu na wlasnodci, émiglowce znajduja coraz szersze zastosowanie
do potrzeb gospodarczych i wojskowych. Na przyklad stosowane one sa z po-
wodzeniem jako grodki transportowe. Odnosi sie to szczegélnie do tych rejo-
néw, w ktérych brak jest drég i lotnisk. Obecnie w rolnictwie émiglowce wyko-
rzystuje sie do polewania i wzmaeniania nawozami sztucznymi zasiewéw oraz
rozpylania substancji trujacych w celu likwidacji szkodnikéw. Wreszcie §mig-
lowce z duzym powodzeniem stosuje sie w rozpoznaniu przemyslowym i nau-
kowym. :

W poréwnaniu z samolotami, §miglowce osiagaja znacznie mniejszg pred-
koé¢, zasieg lotu i pulap. W zwiazku z tym dalszym krokiem na drodze do
zwiekszenia predkosei i zasiegu lotu jest budowanie smiglowedw kombinowa-
nych, tj. $miglowcéw wyposazonych w skrzydla, wirnik noény i émiglo (po-
dobnie jak w samolocie).

Na rysunku 3-324 pokazany jest schemat pogladowy angielskiego kom-
binowanego $miglowea pasazerskiego z odrzutowym sprezarkowym napedem
wirnika noénego. Smiglowiec ma skrzydlo umieszczone na kadhubie, w ktérym

o NE

W=

Rys. 3-324. Schemat cipzkiego kombinowanego smiglowea z odrzutowym sprezarkowym napedem
wirnika nosnego

1 — kabina zalogi, 2 — &migla, § — tuleja wirnika nosnego, 4 — ster wysokodei, 5 — statecznik poziomy, ¢ — luk

zaladowezo-wyladowezy, ¥ — ster kierunku, & — tarcza statecznika plonowego, ¥ — komora spalania wirnika nog-

nego, 10 — lotkl, 11— chwyt powietrza spregarki pomocniczej, 12 — sprezarka pomoenicza, 13 — gilnik turbodmiglo-
wy, J4— kanal doprowadzajacy sprezone powietrze, 15 — kabina pasaZerska

rozmieszezone sa silniki turbo$miglowe. Silniki te poruszaja $émigla i poprzez
sprzegla hydrauliczne wprowadzaja sprezarki w ruch. Powietrze sprezone
doprowadzane jest do palnikéw odrzutowych znajdujacych si¢ na koncach
lopat, gdzie wtryskiwane jest paliwo. Sila ciagu rozwijana przez palniki wy-
woluje moment obrotowy, ktéry wprawia w ruch wirnik nosny.

Samoloty wodne

Samolot, ktérego konstrukeja pozwala na start 1 wodowanie na powierzchni
wody, nazywany jest samolotem wodnym.
Niekiedy samoloty ladowe przebudowywane sg na samoloty wodne przez
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montowanie na ich podwoziach plywakdw zamiast kél. Samoloty, ktére moga
wykonywaé start z ziemi i wody oraz ladowanie na lotniskach ladowych i wo-
‘dowanie na lotniskach wodnych, nazywane sa samolotami ladowo-wodnymi.
Samoloty takie wyposazone sa w podwozia lodziowe i kolowe.

Najbardziej rozpowszechnione sg obecnie samoloty wodne o ukladzie lodzi,
nazywane czesto latajaeymi lodziami (rys. 3-325), W takim przypadku kadluby

Rys. 3-325. Bamolot wodny lub ,latajaca 10d4"" 2z silnikiem odrzutowym

i podwozia zamieniane sa na lodzie, ktére stuza jednoczeénie do startu, wo-
dowania i poruszania si¢ po wodzie oraz do pomieszezenia zalogi, pasazeréw -
i fadunku.

W roku 1906 pierwszy samolot wodny zbudowany zostal przez francuskie-
go konstruktora, L. Bleriot. Rozwijajac te mysl I‘OSY]Skl konstruktor, D.P.
Grigorowicz, zbudowat w 1914 r. latajaca 16dz-M-5, ktéra byla pizy]gta na
uzbr ojenie armii rosyjskiej.

0 ile przy budowie samolotéw ladowych gléwna uwage skupia si¢ na na-
daniu samolotom jak najlepszych ksztaltéw aerodynamicznych, o tyle przy
budowie samolotu wodnego szczegélna uwage zwraca sie na zapewnienie mu
wlasciwosei zeglownych.

Samoloty wodne nie maja urzadzen amortyzujacych, ktére bylyby podobne
do podwozia samolotéw ladowych. W celu zlagodzenia uderzenia o wode

Rys. 3-326. Rozne ksztalty dna kadlubdéw (lodzi) samolotdw wodnyeh

podezas wodowania, dnu kadluba (lodzi) samolotu wodnego nadaje sie od-
powiedni ksztalt. Najezedciej spotykane obeenie ksztalty kadlubéw (todzi) sa-
molotéw wodnych o odpowiednim obrysie dna pokazano na rysunku 3-326.
Dna kadlubéw (lodzi) wspdlezesnych samolotéw wodnych wyposazone sa
ponadto w odpowiednie wystepy nazywane redanami, ktérych wysokosé réwna
sie 150--200 mm (rys. 3-325).

432



Redany sluza do szybszego oderwania si¢ kadluba (lodzi) samolotu wodnego
od wody. Rozbieg samolotéw wodnych bez redandéw bylby bardzo dlugi na
skutek wystepowania znacznych sil lepkoéci miedzy dnem lodzi a woda.

Kadtub lodzi wytrzymuje cale obciazenie samolotu wodnego w czasie jego
postoju i poruszania si¢ po wodzie oraz zapewnia mu statecznoéé podluzna*).
Do wytworzenia statecznodci poprzecznej samolotu wodnego stosowane sa
niezbyt duze plywaki podskrzydlowe.

Poduszkowee

W ostatnich latach pojawil si¢ intensywnie rozwijajacy sie nowy typ apa-
ratéw latajacych, zwanych poduszkowcami. Aparaty takie poruszaja sie
z predkosdcia do 1560 km/h (40 m/s) na wysokosei 30100 em nad ziemia Iub
powierzchnia wody. Moga one byé wykorzystywane w terenie i trudnodostep-
nych blotnistych miejscowosciach, nad plytkimi rzekami, polami lodowymi
itd. Zasada dzialania takiego aparatu jest nastepujaca.

Do silnikéw znajdujacych sie w poduszkoweun doprowadzane jest powietrze
poprzez chwyty powietrza. Tam zostaje ono sprezone w sprezarkach i prze-

Rys. 3-327. Poduszkowiec
I — wentylatory, 2 — émigls lotnicze, 3§ — kanaly pierScieniowe Smigiel lofniczych,
4 — aerodynamiczne stery klerunku, 5 — kabina zalogi

chodzi pod podstawe aparatu. Pod aparatem tworzy sie¢ obszar podwyzszonego
ciénienia, ktéry utrzymuje aparat nad dana powierzchnia. Sila ciagu, ktéra
niezbedna jest przy tym do poruszania sie poduszkowca, wytwarzana jest
przez §miglo. przestawialne (o zmiennym skoku). W celu podniesienia statecz-
nosci i sterowodci poduszkowea, wyposaza sie go czesto w stateczniki i stery.

Obecnie projektuje si¢ budowe duzych poduszkoweéw do celéw cywilnych
i wojskowych.

Bezzalogowe statki powietrzne

W czasie drugiej wojny éwiatowej mial miejsce duzy rozwdj lotnictwa bom-
bowego, mysliwskiego i transportowego. Wzrost lotnotechnicznych charakte-
rystyk samolotéw bombowych z jednej strony i zwiekszajaca si¢ skutecznosé
grodkéw obrony przeciwlotniczej z drugiej spowodowaly pojawienie sie w koricu
drugiej wojny Swiatowe] bezzalogowego rakietowego pocisku kierowanego.

*) Przez statecznosé samolotu wodnego nalezy rozumieé jego zdolnodé powrotu w polozenie
réwnowagi na wodzie po ustanin dzialania sily, pod wplywem ktérej nastgpilo jego odchylenie
od tego poloZenia.
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Opréez wysokiej skutecznodei, ktéra wielokrotnie przewyzsza skutecznodé
zwyklych rodzajéow uzbrojenia, pocisk taki pozwala na rozwiazywanie no-
wych zadani obrony powietrznej.

Konstruktorzy 1 uczeni ZSRR, rozwijajac i wcielajac w zycie mysli wy-
powiedziane juz przez K.E. Ciolkowskiego, stworzyli najsilniejsza w Swiecie
technike rakietowa — najnowoczesniejsze rakiety.

Obecnie Armia Radziecka ma w swoim wyposazeniu wszystkie typy po-
teznych bezzalogowych pociskéw kierowanych. Ponadto zbudowane zostaly
meteorologiczne i geofizyczne bezzalogowe rakiety kierowane, za pomoca
ktérych odbywaja sie badania réznych warstw atmoafelv i przestrzem kos-
micznej.

Prawdziwym tryumfem nauki radzieckiej stalo sip wyslanie 4 pazdzier-
nika 1957 r. w przestrzen kosmiczna satelity Ziemi (rys. 3-328). Nastepnie

Rys, 3-328
Pierwszy sztuczny satelita Ziemi

zbudowanie i wyprowadzenie ciezkich satelitéw, miedzyplanetarnych auto-
matyecznych stacji, otrzymanie zdje¢ drugiej strony ksiezyca, odbyecie lotéw
w przestrzeni kosmicznej radzieckich kosmonautdw, wyslanie w strone planety
Wenus, Marsa i Ksiezyca automatycznych stacji miedzyplanetarnych, stalo
sie szozytem osiagnieé nauki radzieckiej.

Kierowany pocisk rakietowy mozna okredli¢ jako urzadzenie poruszajace
si¢ w przestrzeni powietrznej bez zalogi mogace za pomoca posiadanych &rod-
kéw sterowania wplywaé na przebieg toru lotu. Mimo istnienia wielu typéw
rakietowych pociskéw kierowanych, dla wszystkich jednak wspdlne sa pewne
ogélne elementy konstrukeyjne. Do nich naleza zespoly napedowe, systemy
naprowadzania i stabilizacji, przegrody do rozmieszczenia obcigZenia uzytecz-
nego, kadlub wytrzymalodciowy i kompleks wyposazenia startowego.

Zespdl napedowy kierowanego pocisku rakietowego zapewnia wytwarzanie
sily ciagu na zasadzie odrzutu.

System naprowadzania jest to polgczenie réinych Srodkéw, urzadzen
i przyrzadéw, za pomoca ktérych okresla sie wzgledne polozenie celu i pocisku
kierowanego. Oddzialujac na uklad sterowania pocisku rakietowego, wpro-
wadzaja one niezh¢dne zmiany w torze pocisku zapewniajac trafienie w cel.
Czeéé elementéw systemu naprowadzania znajduje sie wewnatrz pocisku.
Pozostala czedé zad znajduje sie na zewnatrz pocisku — w miejscu startu,
na drodze do celu i przy celu. W kazdym pocisku rakietowym znajduje sie
przedzial do umieszezenia ladunku uzytecznego, ktoéry powinien byé donie-
siony do celu. Jezeli rakieta ma przeznaczenie wojskowe, ladunkiem uzytecznym
jest ladunek bojowy. Jezeli natomiast rakieta jest rakieta dodwiadezalna,
wowezas ladunkiem uzytecznym jest nadaweza aparatura radiowa. Wszystkie
czesel poeisku kierowanego powiazane sa kadlubem wytrzymalo$ciowym, ktéry
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przeznaczony jest do umieszezenia ladunkéw, osprzetu i przejmowania obeig-
zeni dzialajacych na pocisk w czasie lotu.

Zaleznie od wielkosei ladunku uzytecznego i zalozonego zasiegu lotu, ustala
sie dla pocisku kierowanego odpowiedni zapas paliwa. Wraz ze zwiekszeniem
zasiegu lotu poeigku rakietowego potrzebny jest zwiekszony zapas paliwa, co
prowadzi do wzrostu ciezaru konstrukeji pocisku. Jezeli chodzi o rakiete jedno-
stopniows, ma ona pewna wade. Mianowicie zalozona predkogé zalezy nie tylko
od ladunku uzytecznego, ale i od calej konstrukeji rakiety. Od wady tej wolna
jest czesciowo rakieta wielostopniowa, rakieta, ktéra, jak wynika z jej nazwy,
sklada sie z kilku czedei — stopni.

Zasadnicza idea konstrukeji rakiety wielostopniowej polega na tym, ze
w miare spalania sie paliwa od rakiety oddzielaja sie czedci, ktére staja sie
zbyteczne, a sila ciagu wykorzystywana jest nie na zwiekszenie predkosei tych
zbytecznych ezedei, lecz tylko na zwiekszenie predkoscei czesci, ktore sa wyko-
rzystywane lub beda wykorzystywane w dalszej pracy rakiety. W ten sposéb
zalozong predkosé osiaga tylko ostatni stopien rakiety z ladunkiem uzytecz-
nym, a masa pozostalych stopni osiaga predkosé mniejsza. Przy uzyecin rakiet
wielostopniowych mozliwe jest osigganie predkodci kosmicznych, podezas gdy
na przyklad za pomoca rakiety jednostopniowej z zastosowaniem zwyklego
paliwa chemicznego osiggniecie tego nie jest mozliwe. Stopnie rakiety moga
by¢ laczone szeregowo (laczenie typu tandem) i réwnolegle (laczenie zespolo-
we — rys. 3-329).

a b

Ladunek

uzylecen
M s
Preyragdy

Ve

Rys. 3-329
Schematy rakiet-
wielostopniowych

o — polgezenie Szeregowe, i -/
b — polgezenie rownolegle, 3
I, II, I1I — stopnie rakiety

il

i

Instalacja startowa sklada si¢ z urzadzenia rozruchowego oraz systemu
kontroli i obserwacji rakiety w czasie jej lotu. Elementy pociskéw kierowanych
omdwione zostana w dalsze] czedei niniejszego podrozdzialu.

Klasyfikacja kierowanych pociskéw rakietowych

Ksztalt kierowanego pocisku rakietowego, wymiary i urzadzenia okreslaja
w ostatecznym wyniku jego przeznaczenie. Dlatego tez klasyfikacja pociskow
kierowanych przeprowadzana jest zasadniczo pod wzgledem ich przeznaczenia.

Zaleznie od przeznaczenia, ktére okresla sie miejscem startu i celu, wszystkie
pociski rakietowe dziela sie na nastepujace klasy: . ,powietrze-powietrze”,
.ziemia-ziemia”, , powietrze-ziemia’ (rys. 3-330).
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Do pociskéw rakietowych klasy ,ziemia-ziemia” zaliczany jest kazdy
pocisk kierowany startujacy z powierzchni ziemi (wody), ktéry przeznaczony
jest do razenia celu znajdujacego sie réwniez na powierzchni ziemi (wody).
Ta klasa pociskéw rakietowych jest bardzo obszerna, zalicza sie bowiem do niej

l Kigrowane pociski I
rakislowe

B o

Powielree | | Powielrze~| | | Ciemig = | | Ziemia = JLeemia= | | | Kosmos= | | Aosmos=
_powiglrze * | | Ziemin© | | Ziemia” | | Powietrze”| | | Kosmos® | | . Ziemia”® Kosmas*

| \

| | Samolaty-| | /E’%_ﬁﬁ?a Prazcin-
v reeiwloln. | | PoEIOk

Torpeady
kierowane

| Pociski | |
dalistyezne

Pociski
07 ZECWpANE.

Rys. 3-330. RKlasyfikacja kierowanyeh poeiskéw rakietowych

rézne pociski, przeznaczone do razenia celéw w odleglosei od kilku kilometrow
do 10 000 km i powyzej.

Pociski rakietowe tej klasy dziela si¢ z kolei na nastepujace trzy typy:
1) pociski rakietowe o przeznaczeniu taktycznym (zasieg lotu do 100 km),
2) pociski rakietowe o przeznaczeniu operacyjno-taktycznym (zasieg lotu

100--1000 km),

3) pociski rakietowe o przeznaczeniu strategicznym (zasieg lotu powyzej 1000
km).

Taktyeczne i strategiczne pociski rakietowe mozna z kolei podzielié na
samoloty-pociski bez zalogi, odbywajace lot przez podstawowa czedé czasu
w troposferze lub stratosferze, na ktére dzialaja przez caly czas lotu sity aero-
dynamiczne (rys. 3-331), oraz na pociski balistyczne, ktérych duza czedé toru
lotu odbywa sie na duzej wysokoéci (1001000 km). Lot pocisku rakietowego

Rys. 3-331, Samolot-poeisk (bez pilota)

drugiego typu na znacznym odcinku toru jest lotem swobodnie wyrzuconego
ciala w polu sil przyciggania ziemskiego.

Rozpatrzmy tor lotu pocisku balistycznego (rys. 3-332). Tor taki sklada
sig z nastepujacych odeinkéw.

436



Rys. 3-332. Schemat lotu poeisku balistyeznego z oddzielajacq sie glowica

1 — punkt startn, 2 — aktywny odeinek toru lotu, 3 — kadlub, 4 — glowicowa c¢zesé pociskun, § — bierny odeinek
toru lotu, & — ezgdel rozpadajacego sig kadluba, 7 ?ndcirlmk wehodzenia pocisku w geste warstwy atmosfery
—ce

Aktywny odcinek toru — odcinek toru lotu pocisku przy pracujacym sil-
niku. Przy koneu odcinka aktywnego silnik przestaje pracowaé. Zasieg lotu
pocisku okredlany jest wielkodcia i kierunkiem wektora predkosci pocisku przy
konicu odeinka aktywnego. Dokladnosé trafienia w cel zalezy od dokladnosci
wytrzymania zalozonej predkodci i kata nachylenia toru przy koneu aktywnego
odcinka.

Bierny odeinek toru lotu. Na odcinku tym pocisk porusza sie podobnie jak
swobodnie wyrzucone cialo. Obliczenia wykazuja. Ze tor lotu pocisku w tym
przypadku ma ksztalt elipsy. Bierny odeinek toru lotu pocisku kierowanego
dalekiego zasiegu stanowi zasadnicza czedé toru.

Odcinek wchodzenia pocisku w geste warstwy atmosfery. Na tym odecinku
z powodu wystepujacego oporu powietrza nastepuje intensywne hamowanie
i nagrzewanie si¢ konstrukeji pocisku. Aby pocisk nie ulegl spaleniu i osiagnat
cel, konieczne jest zapewnienie mu odpomedmm oehmny cieplnej. Celowe jest,
aby w pociskach dalekiego zasiegu czolowa czedé zawierajaca ladunek bojowy
byla odlaezalna. Jako ochrone cieplng, tej stosunkowo niewielkiej czolowej
czesei pocisku, stosuje sig pokrycie pochlaniajace cieplo i oslony cieplne oraz
oprofilowanie aerodynamiczne.

Wsp6lezesne duze pociski balistyczne stanowia skomplikowane i kosztowne
konstrukeje. Ciezar miedzykontynentalnych pociskéw balistyeznych (MPB)
wynosi 50--100 ton i wiecej (0,6--1,0 MN), a zasieg ponad 10000 km.

Ciezar startowy pociskdéw éredniego zasiggu wynosi 15--40 ton (0,15-0,4
MN), a zasieg lotu — kilka tysiecy kilometréw.

Perspektywicznym pociskiem kierowanym typu ,ziemia-ziemia' jest
samolot rakietowy. Po przejsciu aktywnego i biernego odeinka na torze ba-
listycznym, ostatni stopien (lub ostatnie stopnie) samolotu rakietowego wy-
posazonego w stery z ogromna predkodcia (rzedu 20 000 km/h lub 5550 m/s)
wchodzi w gérne warstwy atmosfery. Dzigki sterom i duzemu zapasowi energii
kinetyeznej samolot rakietowy moze wykonywaé lot §lizgowy lub rykoszetu-
jacy (rys. 3-334), co pozwala mu na osiaganie zasiegu w przyblizeniu cztery
razy wigkszego niz pocisk balistyczny przy jednakowych warunkach. Obecnie
przy istniejacych silnikach jest mozliwos¢ zbudowania takiego samolotu rakie-
towego z okoloziemskim zasiegiem, ktéry oblatujac kule ziemska wyladowalby
na miejscu startu.

Taktyczne pociski rakietowe dziela si¢ na kierowane i niekierowane. Ry-
sunek 3-335 obrazuje przeciwpancerny pocisk kierowany, ktéry zaliczany jest
do pociskéw o malym zasiegu. Pocisk taki ma nieduzy ciezar [w granicach
50 kG, (500 N)]. Moze by¢ odpalany przez jednego czlowieka za pomoca dosé
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prostego urzadzenia startowego. Zasieg takiego pocisku wynosi okolo 10 km,
Pocisk ten kierowany jest za pomoca przewodéw lub radia. Ma on glowice
bojowa zdolng do przebijania pancerza o gruboéei do 400 mm.

flopied drage

n
U

Rys. 3-334. Tory lotu pociskéw
I — samolot rakietowy, Il — pocisk balistyeczny
dalekiego zasipgu, JIT — sztuczny satelita Ziemi

Stapien ﬁiermrz_y

Rys. 3-333. Schemat pogladowy migdzy- Rys. 3-335
kontynentalnego poecisku balistyeznego Przeciwpancerny pocisk kierowany
1, 4 — zblorniki paliwa, 2, 8 — zbiorniki z tlenem

plynnyimn

Pociski rakietowe klasy ,,ziemia-powietrze” (przeciwlotnicze). Do tego typu
zalicza sie kazdy pocisk, startujacy z powierzchni ziemi, przeznaczony do
razenia celu lecacego w powietrzu. Celami powietrznymi moga by¢ inne pociski
kierowane oraz samoloty. Ze wzgledu na osiaganie przez cele duzych predkosei,
pociski przeciwlotnicze powinny sie réwniez odznaczaé duza predkoscia i za-
siggiem. Z reguly przeciwlotnicze pociski rakietowe maja konstrukcje dwu-
stopniowa (rys. 3-336). Pierwsze stopnie pociskéw wyposaza sie w silniki
rakietowe na paliwo stale. NajezeSciej uzywanym paliwem do tego rodzaju sil-
nikéw jest ezarny proch. Jezeli zasieg lotu pociskéw ma by¢ niewielki (do 100
km), w drugim jego stopniu stosuje sie silniki rakietowe, a gdy zasieg lotu
pocisku ma byé duzy (liczacy setki kilometréw) — stosuje sie strumieniowe
silniki odrzutowe. Przeciwlotnicze pociski rakietowe moga by¢ uzbrojone
w klasyezne i jadrowe ladunki bojowe.

Poérdd wielu réznych typdw pociskéw przeciwlotniczych szezegdlne miejsce
zajmuja pociski rakietowe przeznaczone do przechwytywania balistycznych
pociskéw rakietowych, zwane przeciwpociskami (antyrakietami).
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Poniewaz balistyczny pocisk rakietowy porusza sie z ogromng predkodcia,
w zwiazku z tym podezas przechwytywania go wystepuje wiele trudnych do
rozwiazania pmblem(m zwiazanych z wezedniejszym jego wykryciem i odréz-
nieniem od innych ztudnych celéw i zaklécen oraz z og-
raniczonym eczasem doprowadzenia do gotowosci bojowej
przeciwpocisku, z dokladnoécia pracy systemu naprowa-
dzania na cel itd.

Pociski rakietowe klasy ,,powietrze-ziemia®. Do tej kla- /1 \ '
sy zaliczany jest kazdy pocisk startujacy z samolotu lub
smiglowea, przeznaczony do razenia kazdego celu na po-
wierzchni ziemi.

Nieduze pociski tej klasy [o ciezarze do 600 kG (6000
N)] sa dalszym rozwinigciem bomb lotniczych, ktére prze-
znaczone 83 do bardziej dokladnego razenia celu w poréw-
naniu z bombami lotniczymi. Sa to bomby kierowane bez
napedu i pociski kierowane z napedem, ktére umozliwiaja
samolotowi dokladne razenie celu na stosunkowo bezpiecz-
nej odleglosei od niego.

Duze pociski tej klasy (o cigzarze kilku ton) przenoszone =]
8 przez samoloty. Przeznaczone one sa do razenia duzych
i silnie umocnionych obiektéw. Taki pocisk moze byé¢ wy-
posazony w glowice jadrowa. Odpalanie go moze si¢ odby-
wa¢ z odleglosei setek kilometréw od celu.

Pocisk taki majac predkosé naddzwiekowa kilka razy
wigksza od predkosei samolotu przenoszacego ten pocisk.
duza wysokos¢ lotu i stosunkowo nieduze wymiary, moze
tatwiej niz bombowiec pokonywaé obrone powietrzna prze- /
ciwnika i trafiaé¢ w cel.

Do pociskéw rakietowych klasy ,,powietrze-ziemia’ za-
liczane s réwniez pociski przeznaczone do walki z lo-
dziami podwodnymi. Lodzie podwodne bowiem we wspdl- [}
czesnych warunkach bojowych moga mieé¢ duze znaczenie
jako nosiciele silnej broni rakietowej. Ostatni stopien ta- Rys. 3-336
kiego pocisku stanowi sa;mcnnaprfzwva.tziz’a.']qcag sig torpede,  pogisk kierowany
ktéra odlaezajac sie od niego moze byé naprowadzana na  , ziemia-powietrze”
16d% podwodna.

Pociski rakietowe klasy ,,powietrze-powietrze™. Przeznaczone one sa do
razenia celéw powietrznych po odpaleniu ich z samolotu. Sa to z reguly pociski
_]ednostopmowe o niewielkim zasiggu (od kilku do kilkudziesieciu kilometrow)
i cigzarze (do kilkuset kilogramdw). Stosowanie takich pociskéw przez wspol-
czesne samoloty mysliwskie znacznie podwyzsza ich skutecznogé.

Rys. 3-337. Podwieszanie pocisku e
kl&sy ;,POWietI‘ZE-pOWithen .Q]—"—i
na samoloecie ._b .
I ./

Pocisk Kasy . Powielrze —Fowielrze
£

[

Obecnie w niektérych pociskach rakietowych klasy ,.powietrze-powietrze’
zamiast ladunku klasycznego stosuje sie nieduze ladunki jadrowe, ktdre po-
wiekszaja skutecznosé razenia przy zastosowaniu ich przeciw celom grupowym.
Pocisk rakietowy klasy ,,powietrze-powietrze” przedstawiony jest na rysunku
3-337.
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Kierowanie pociskami rakietowymi

Stwierdziliémy poprzednio, Ze pocisk kierowany jest bezzalogowym obiek-
tem latajacym wyposazonym w grodki kierowania, za pomoca ktérych mozna
wplywaé na jego tor lotu lub na jeden z jego odcinkdw.

System kierowania pociskiem rakietowym moze wykonywaé nastepujace
zadania:

1) kierowaé ruchem pocisku rakietowego zgodnie z sygnatami kierujacymi,
2) zachowa¢ wymagane polozenie pocisku rakietowego podezas dzialania na
niego réznych zaburzen.

Wiszystkie tory lotu bezzalogowych statkdéw powietrznych mozna podzielié
na dwie grupy.

1) tory lotu programowane.
2) tory lotu naprowadzania.

Gdy cele i urzadzenia startowe sa nieruchome (lub jezeli urzadzenia starto-
we sg ruchome, np. lodzie podwodne oraz samoloty, ktérych polozenie mozna
doktadnie okregli¢ w oznaczonym czasie), dane niezbedne do obliczenia toru
lotu pocisku mozna otrzymaé z wiadomego wzglednego polozenia miejsca
startu i celu. W zwiazku z tym istnieje mozliwoéé obliczenia zawczasu toru
lotu pocisku oraz wyposazenia pocisku w takie urzadzenia, ktére zapewnialyby
jego ruch po tym torze. Ruch pocisku po torze obliczeniowym odbywa sie
dzieki oddzialywaniu na organy sterowania pocisku w okreglonych momentach
czasu wedlug okredlonego programu, ktdéry zaklada sie w urzadzeniu progra-
mowym systemu naprowadzania. Takie tory i systemy naprowadzania nazy-
wane sa programowymi. Naprowadzanie programowe stosuje sie w pociskach
kierowanych klasy ,ziemia-ziemia”, , powietrze-ziemia® oraz do wyprowadza-
nia satelitéw na orbite ziemi.

Jezeli mamy do czynienia z ruchomymi lub nieruchomymi eelami i rucho-
mymi urzagdzeniami startowymi, ktérych wspélrzedne nie sa okreslone, polo-
zenie wzgledne miejsca startu i celu caly czas zmienia sie. Aby umozliwié
trafienie w cel, system naprowadzania powinien mie¢ urzadzenie, ktére by

\E-. : Uktad , kaezka” }

Uktad émgww g

.?wm: streyale slerowane Wyehylane usterzenie lyine
Rys. 3-338. Pociski o réznym ukladzie sterdw

..czulo” caly czas cel i §ledzilo go oraz nieprzerwanie okreglalo polozenie wzgled-
ne pocisku i celu. Do takich systeméw naprowadzania zalicza si¢ systemy
zdalnego kierowania, samonaprowadzania i ich kombinacje. Stosowane sa one
w pociskach klasy ,,powietrze-powietrze”, , ziemia-powietrze” i w niektérych
pociskach klasy ,,powietrze-ziemia’.

W celu zapewnienia pociskowi kierowanemu okreélonego charakteru lotu
(okreslone polozenie w przestrzeni powietrznej oraz okreélony kierunek i wiel-
kosé wektorowa predkosei lotu) konieczne jest kierowanie wartodeia i kierun-
kiem wypadkowe] wszystkich sit dzialajacych na niego. Rodzaj stosowanych
organéw kierowania zalezy od typu pociskéw rakietowych. Jezeli pociski
rakietowe majg pokonywaé geste warstwy atmosfery przy doéé duzym ciénie-
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niu dynamicznym, do kierowania nimi stosuje si¢ odpowiednie aerodynamiczne
powierzchnie kierujace (rys. 3-338). W pociskach rakietowych, ktdérych lot
przewidziany jest w rozrzedzonych warstwach atmosfery lub przestrzeni
kosmicznej, aerodynamiczne powierzchnie kierujace sa malo skuteczne lub

2 b

Rys. 3-339. Sposoby kierowania w rozrzedzonych warstwach atmosfery

@& — obrotami silnika na zawieszenin Cardana, b — zastosowaniem sterdw gazowych, ¢ — odehylaniem strumieni gazdw
za pomocy odchylacza lub dyszy obrotowej, d — zastosowaniem dodatkowych siluikow, e — wiryskiem gazu do
pozakrytyezng] czesci dyszy wylotowej

w og6le nieprzydatne. W zwiazku z tym kierowanie takimi pociskami odbywa
sie przez zmiane kierunku wektora sily ciagu gléwnego silnika lub przez za-
stosowanie specjalnych silnikéw kierujacych. Kierowanie w tym przypadku
odbywa sie wedlug schematéw pokazanych na rysunku 3-339.

Systemy kierowania programowego

System radionawigacyjny. Dane o swym polozeniu pocisk rakietowy otrzy-
muje za pomoca aparatury radiowej znajdujacej sie na ziemi i na pokladzie
pocisku. Jezeli polozenie pocisku rakietowego nie odpowiada zalozonemu
wedlug programu, to system kierowania doprowadza do steréw sygnal kieru-
jacy, ktéry nakierowuje pocisk w polozenie zalozone programem. Wada tego
systemu naprowadzania jest to, Ze ulega on zakléceniom.

System astronawigacyjny. Rzeczywiste polozenie pocisku okreéla sie za
pomocyg aparatury pokladowej skierowanej na ciala niebieskie. Otrzymane
wspéh-zedne pordwnuje si¢ ze wspéhzednymi, ktére odpowiadaja polozeniu
na z géry obliczonym torze lotu. W przypadku niezgodnogei tych wspélrzed-
nych, system kierowania podaje sygnal na organy sterowe, korygujac lot po-
cisku rakietowego.

BezwladnosSciowy system klerowa.ma. Przyspieszenie lotu pocisku moze by¢
dokladnie okreslone w kazdej chwili lotu. Dlatego tez moze ono byé catkowane,
co, jak wiadomo, daje wartosé¢ predkosci. Po wykonaniu drugiego catkowania
otrzymuje si¢ przebyta droge lub wspéhrzedne pocisku przy wybranym sposo-
bie obliczenia drogi. Po poréwnaniu z wartosciami zaprogramowanymi, w przy-
padku ich niezgodnogei, organy sterowe otrzymuja sygnaly, ktére koryguja
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lot pocisku. System ten odznacza sie niezaleznodcia, poniewaz kierowanie
pociskiem polega na pomiarach przeprowadzanych na samym pocisku. System
ten ponadto nie promieniuje i nie przyjmuje zadnej energii, a zatem niemozliwe
jest jego zaklGcenie*). Aby jednak otrzymad dobra dokladnogé pracy systemu
niezbedne jest posiadanie bardzo dokladnych przyspieszeniomierzy, przyrza-
déw calkujacych i innych elementéw systemu kierowania.

Na przyklad przy odlegloei do celu wynoszacej 8000 km predkosé w chwili
wylaczenia silnika powinna sie réwnad 23 800 km/h. W razie powstania bledu
w predkosei o 0,19, wystepuja uchybienia siegajace 3040 km.

Bezwladnoéeiowv 5y stem kierowania stosowany jest szeroko w poeiska,ch
klasy ,,ziemia-ziemia” (balist ycz.nych) i ,,powietrze-ziemia'. Oméwione wyzej
systemy moga by¢ stosowane réwniez ]ako kombinacja systemu radionawiga-
cyjnego i bezwladnosciowego, astronawigacyjnego i bezwladnodciowego itd.

System sygnalow kierujacych i system samonaprowadzania

Dotychezas rozpatrzyliSmy systemy kierowania programowego. W czasie
lotu pocisku systemy te nie dokonuja pomiaréw odchylen jego od celu, lecz
odchylen wspohzednych pocisku, jego predkosci lotu itd. od zalozonych pro-
gramem. W ten sposéb pociski te nie maja bezposredniej lacznodei z celami,
dlatego tez nie mozna ich stosowaé do celéw ruchomych.

Pociski przeznaczone do razenia celéw ruchomych przez caly czas powinny
,czué” cele i otrzymywaé informacje o ich polozeniu. Taka informacja moze
byc odbita lub bezposrednia fala radiowa oraz promieniowanie podezerwone
albo optyczne celu. Katem wyprzedzenia nazywamy kat zawarty miedzy
kierunkiem wektora predkodei pocisku i linia pocisk-cel.

Zatem spos6b naprowadzania na cel mozna podzielié na:

a) naprowadzanie z zerowym katem wyprzedzenia (metoda krzywej poscigu),
b) naprowadzanie ze stalym katem wyprzedzenia n = const,
¢) naprowadzanie ze zmiennym katem wyprzedzenia 1 £ const.

Naprowadzanie pocisku z pewnym katem wyprzedzenia pozwala mu na

poruszanie sie przy przecinajacych sig¢ kursach z celem (w odréznieniu od meto-

Rys. 3-340. Schemat naprowadzania pocisku na cel wedlug krzywej pokryeia

dy krzywej poscigu), co przy prawidlowym doborze kata wyprzedzenia pro-
wadzi do toru, ktéry jest bliski prostoliniowemu (nieznaczne przeciazenia
normalne).

Najbardziej korzystny z tego punktu widzenia jest sposéb naprowadzania
ze zmiennym katem wyprzedzenia.

Do naprowadzania pocisku szeroko stosuje sie metode krzywej pokry cia
(trzech punktéw), przy ktérej pocisk w kazdym momencie znajduje si¢ na
prostej taczacej punkt obserwacyjny z celem (rys. 3-340).

#) Majac na uwadze tylko system bezwladnosciowy bez polaczenia z innymi.
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Zaleznie od tego, gdzie wypracowane sa sygnaly kierujace — na pokladzie
pocisku lub na punkcie dowodzenia, system kierowania mozna podzieli¢ na
system sygnaléw kierujacych i system samonaprowadzania.

System sygnalow kleru,]qeych Istota tego systemu polega na tym, ze tor
lotu poeisku wyznacza sie za pomoca sygnaléw (komend) otrzymywanych
z zewnatrz w zaleinogei od lotu celu. W zwiazku z tym system kierowania
przewiduje jednoczesne &ledzenie (radiolokacyjne lub optyczne) pocisku i celu.
Sygnaly przekazywane sa na pocisk za pomoca przewoddéw lub kanaléw ra-
diowych.

Przyblizanie sie pocisku do celu moze sig odbywaé¢ na krzywej pokrycia
(rys. 3-340) lub pocisk prowadzony jest z pewnym wyprzedzeniem do punktu

Rys. 3-341. Schemat naprowadzania
pocisku za pomoeq dwoch radioloka-
torow Sledzgeyeh

I —cel, 2 —pocisk rakietowy, 3 — lacznodd

7 radiolokatorem wezesnego powiadamianin,

4 — radiolokator Sledzacy cel, § — radiolo-

kator éledzgey pocisk rakietowy, § — maszyna

liczaca, 7 — nadajnik sygnalu gkierowanego

na pocisk rakietowy, § — punkt wybuchu po-
cisku rakietowego

spotkania sie pocisku z celem, ktérego polozenie okresla odpowiednia aparatura
(rys. 3-341). Poniewaz w czasie lotu cel moze wykonywaé manewry, dlatego
tez obliczenia powinny by¢ prowadzone bez przerwy, zmieniajgc réwniez po-
lozenie punktu wyprzedzenia. Jednym z istniejacych réznorodnych systeméw
kierowania jest system wiazki prowadzacej. W czasie lotu pocisk automa-

) —r—l.u

Rys. 3-342. Schemat naprowadzania
za pomoca wiazki prowadzace]

I—cel, 2 —pocisk rakietowy, 3 — lacanosé

z radiolokatorem w y powiadamiania

4 — radiolokator §ladmcy cel, § — lgeznosé

synchronizacyjna, 6 — radiolokator naprowa-
dzania pocisku rakietowego

7 Qs ¢ 7707

& ' k]

tycznie utrzymuje sie na osi wiazki skierowanej na cel, wytwarzanej przez
radiolokator §ledzacy. Zatem zblizenie pocisku z celem nastepuje na krzywej
pokrycia (rys. 3-342),

Rozpatrzone systemy — szezegélnie radiosygnalowe, maja zasadnicza
wade polegajaca na tym, ze mozliwe jest zaklécenie ich pracy.
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System samonaprowadzania. W systemach tych wykorzystuje sie jakikol-
wiek rodzaj energii promieniowania, wypromieniowanej (lub odbitej) przez cel.
Drzigki temu cel wyodrebnia sie na tle otaczajacych go obiektéw i staje sie
kontrastowy.

System samonaprowadzania ma kilka odmian, a mianowicie:

a) samonaprowadzanie bierne polegajace na nap:owadmmu na zrédlo pro-

mieniowania, jakim jest sam cel (rys. 3-343),

b) samonaprowadzanie aktywne polegajace na wykorzystaniu energii odbitej

od celu; nadajniki i odbiornik przy tym znajduja sie na pocisku (rys. 3-344),

Strefa sygnaliw

wysylanych preez

PN / radiolokalor
ram;e;:f?wme rakiety

NS = o

/ ; \\ & .
) Symaly odbite
oa celu
Rys. 3-343 Rys. 3-344
Schemat samonaprowadzania biernego Schemat samonaprowadzenia aktywnego

¢) samonaprowadzanie pélaktywne polegajace na wykorzystaniu energii odbi-
tej od celu. Przy czym na pocisku znajduje sie tylko odbiornik energii, a na-
dajnik znajduje sie na zewnatrz pocisku (rys. 3-345) — na ziemi, okrecie itp.
Jedna z najbardziej rozpowszechnionych odmian systemu samonaprowa-
dzania biernego jest system naprowadzania przy wykorzystaniu promienio-
wania podezerwonego (cieplnego) celu. Wszystkie przedmioty bowiem o tem-

08 anteny adbeorczey’
Sygnaly odbile od cele |
Kat wypreedzenia |

A
o ff.'.‘.‘!ﬂ#ﬂ#!b‘ﬂfﬂ

= _,, l{{!{gﬂ’:’ffl
il

'J‘y;mefy radiolokalora
AAEEMTETD

Rys. 3-345. Schemat samonaprowadzania pélaktywnego

peraturze wyzszej niz zero bezwzgledne stanowia Zrédlo promieniowania pod-
czerwonego, ktére zalezy od temperatury i charakterystyki powierzchni ciala
promieniujgcego.

Na pocisku kierowanym montuje si¢ wiele urzadzen stuzacych do okreslania
przesuwania sie zrodla promieniowania podezerwonego (celu) od osi promie-
niowania podezerwonego urzadzenia pocisku (glowicy naprowadzania pocisku)
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oraz do éledzenia celu, tj. likwidacji tego przesuwania. Systemy naprowadzania
za pomoca promieniowania podezerwonego sa dosé lekkie, maja niewielkie
wymiary i sg tansze od systeméw radiolokacyjnych. Na przyklad system na-
prowadzania za pomoca promieniowania podezerwonego pocisku ,,Sidewin-
der” sklada sie z takiej samej liczby czesci, co i radiostacja dalekiego zasiegu.
Jej czujnik moze wykry¢ cieplo, ktére zostalo wypromieniowane przez plytke
o mocy 2 kW w odleglodei 16 km.

Istotna wada tego systemu jest obnizenie zasiegu dzialania systemu przy
istnieniu chmur, deszezu, dymu, mgly. Ponadto niemozliwe jest naprowadzanie
takiego pocisku na cel w kierunku stonca w sektorze 20--30°,

Zasady dzialania ukladu samonaprowadzania aktywnego i pélaktywnego
nie réznig sie od siebie. Cel przez caly czas lotn prowadzony jest przez stacje
radiolokacyjna, stanowiac zrodlo stalego odbijanego promieniowania, wedlug
ktérego odbywa sie samonaprowadzanie pocisku. Antena odbiorcza ustawiona
na pocisku dysponuje swoboda przesuwania katowego, prowadzac poszuki-
wanie (rys. 3-346a) i chwytanie celu (rys. 3-346b). Antena przez caly czas
automatycznie nakierowuje sie na cel.

Zadaniem ukladu naprowadzania w tym przypadku jest nakierowywanie
pocisku w taki sposdb, aby poruszal sie on w kierunku celu z zalozonym katem
wy przedzenia.

Pocisk z czynnym ukladem samonaprowadzania sam napromieniowuje cel
za pomoca pokladowego radiolokatora $éledzacego. a nastepnie orientuje sie

< 4

Rys. 3-346. Poszukiwanie i uchwycenie celu

za pomocy odbitych sygnaléw bez jakiejkolwiek pomocy z zewnatrz. Aparatura
tego systemu jest jednak w poréwnaniu z innymi bardziej zlozona, ciezsza
i kosztowniejsza.

Uklad samonaprowadzania pélaktywnego czedciowo wolny jest od wymie-
nionych wyzej wad, poniewaz pocisk ma tylko antene odbiorcza i odbiornik.

Doéé ezesto stosowane s rézne kombinacje przy udziale kilku systemow
naprowadzania. Na przyklad przy zwiekszaniu zasiegu lotu pocisku kierowa-
nego za pomocy systemu sygnaléw kiernjacych wezrasta jego niedokladnosé
trafienia w cel. Dlatego tez w koficowym odeinku toru lotu pocisku celowe jest
stosowanie samonaprowadzania.

Zespoly napedowe pociskéw rakietowych
Aby otrzymaé w silniku sile ciagu o prostej reakeji, nalezy nadaé wyrzu-

conej masie gazéw odpowiednig predkosé. Predkosé te otrzymuje sie w wyniku
przemiany energii chemicznej paliwa na energie kinetyczna gazdéw.
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Do tego celu moze by¢ stosowana mieszanka gazéw (produktéw spalania)
i powietrza. Moga by¢ takze wykorzystane gazy o wysokim cidnieniu i tempe-
raturze, ktére tworza sie w komorze spalania silnika podczas reakeji chemicznej
wystepujacej bez udzialu powietrza.

Najbardziej odpowiednimi silnikami do pociskéw kierowanych sa silniki
odrzutowe. Dziely sie one na dwie zasadnicze grupy: silniki przelotowe i silniki
rakietowe.

Do grupy pierwszej zalicza sie:

— strumieniowe silniki odrzutowe,

— pulsacyjne silniki odrzutowe,

— silniki turboodrzutowe.

Do grupy drugiej zalicza sie:

— silniki rakietowe na paliwo stale,

— silniki rakietowe na paliwo plynne.

W silnikach pierwszej grupy do chwili rozpoczecia sie reakeji chemiczne]
paliwo znajduje sie w stanie statym.

Silniki turboodrzutowe jako zespoly napedowe stosuje sie w niektdrych
pociskach kierowanyeh odbywajacych lot przy predkosciach poddiwiekowych
i naddzwiekowych.

Pulsacyjne silniki odrzutowe, mimo stosowania ich w pociskach kierowa-
nych pierwszej grupy, nie maja perspektyw rozwoju i obecnie nie sg stoso-
wane.

Strumieniowe silniki odrzutowe uzywane sa w bezzalogowych statkach
powietrznych odbywajacych lot przy predkosciach naddzwiekowych i pred-
kofciach znacznie przewyzszajacych predkodé dzwieku. Strumieniowy silnik
odrzutowy nie moze pracowaé przy zerowe] predkosci lotu, dlatego tez rozped
pocisku wyposazonego w ten silnik powinien si¢ odbywaé za pomoca przyspie-
szacza startowego (rakiety startowej).

Silniki rakietowe sa obecnie jedynymi spofréd istniejacych silnikéw, do
ktorych pracy powietrze atmosferyczne nie jest konieczne.

Istnieje obecnie wiele projektow stosowania do lotéw w przestrzeni kos-
micznej jonowych i plazmowych zespoléw napedowych. Zespoly te jednak sa
jeszcze bardzo ciezkie i kosztowne. Ale silniki rakietowe pracujace na paliwie
staltym i plynnym nie wyczerpaly jeszeze calkowicie swoich mozliwosei. Dla-
tego tez w najblizszym czasie silniki te stana sie prawdopodobnie jedynymi
silnikami przeznaczonymi do lotéw w przestrzeni kosmicznej.

Rozpatrzymy silniki rakietowe na paliwo plynne.

Silnik rakietowy na paliwo plynne sklada sie z nastepujacych podstawo-
wych czedei:

a) jednej lub kilku komér, w ktérych paliwo plynne uczestniczy w reakeji -
chemiczne] prowadzac do powstawania gazdéw o wysokim ciénieniu i tem-
peraturze; nastepnie gazy powstajace w komorze nabieraja rozpedu do
predkogei naddZzwiekowej, dzieki czemu powstajo sila ciagu (odrzut),

b) urzadzenia przymusowego podawania paliwa do komory spalania,

¢) urzadzenia sterowniczego.

W silnikach rakietowych pah“o plynne stanowia przewaznie dwa sklad-
niki plynne: utleniacz plynny (tlen, kwas azotowy itp.) oraz paliwo plynne
(spirytus, nafta itp). Paliwo podawane jest do komory spalania pod ciénieniem,
ktére powinno by¢ wieksze od cidnienia gazéw w komorze. Ciénienie takie moze
by¢é zapewnione dzigki znajdowaniu sie w pocisku zapasu gazu sprezonego,
ktéry podawany do zbiornikéw z paliwem wypiera paliwo do komory spalania.
Podawanie paliwa odbywa sie wedlug schematu (rys. 3-347a), ktéry nazyw. any
jest zasilaniem nadcignieniowym.
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Przy podawanin paliwa za pomoca zasilania nadci$nieniowego zbiorniki
paliwa powinny byé bardzo wytrzymale na ci$nienie gazu wypierajacego.
W zwiazku z tym zbiorniki paliwa staja sie zbyt ciezkie. Oprécz tego doéé
ciezkie staja sie butle ze sprezonym gazem. Dlatego tez do silnikéw o duzej
mocy, pracujacych przez dlugie okresy czasu, korzystniejsze jest podawanie
paliwa do komory spalania za pomoca pomp napedzanych przez specjalna
turbing gazowa. Takie podawanie paliwa odbywa si¢ wedlug schematu przed-
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Rys. 3-347. Schemat silnika rakietowego na paliwo plynne
1 — butla z gazem spredonym, 2 — reduktor cidnienia gazn, 3 — ghiorniki paliwa, £ — komora spalania, 5 — zasysacz

stawionego na rysunku 3-347b, nazywanego turbopompowym. Podawanie
paliwa za pomoca pompy turbinowej stosuje sie we wszystkich duzych po-
ciskach majacych silniki na paliwo plynne.

Silniki rakietowe pracujace na paliwie stalym (rys. 3-348) maja pewne
zalety w poréwnaniu z silnikami na paliwo plynne, jezeli chodzi o prostote
konstrukeji i pewnosé¢ dzialania (nie ma instalacji podawania paliwa itd.).
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Rys. 3-348. Schemat silnika rakietowego na paliwo stale

Obecnie, gdy osiagnigte zostaly duze postepy w zakresie niezawodnodci uru-
chamiania i wylaczania silnikéw na paliwo stale w zadanym okresie czasu,
silniki te znalazly szerokie zastosowanie. Silniki rakietowe na paliwo stale,
ktére przewyzszajg sile ciggu 250 ton (2,5 MN), stosowane sa jako zegpoly
napedowe w pociskach balistycznych o dalekim zasiegu.
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Wyposazenie bojowe pociskéw rakietowych

Wyposazenie bojowe pocisku rakietowego sklada si¢ z zapalnika, ktéry
stuzy do spowodowania natychmiastowego wyzwolenia energii zawartej w ma-
teriale wybuchowym w odpowiedniej chwili, i glowicy bojowej zawierajacej
material wybuchowy. Jezeli system kierowania pociskiem odznacza sie duza
dokladnodeia, ladunek bojowy moze by¢ nieduzy. A zatem mocladunku potrzeb-
na do razenia celu zalezy od dokladnodci systemu kierowania. Powiekszajac
ladunek bojowy moina obnizy¢é wymagania wzgledem dokladnosei systemu
kierowania; w wielu przypadkach taka konstrukeja pocisku staje sie korzyst-
niejsza.

W wigkszodci pociskéw kierowanych przeznaczonych do niszezenia celéw
ruchomyech stosuje si¢ zapalniki zblizeniowe powodujace wybuch ladunku
bojowego i razenie celu nawet wowezas, gdy pocisk w niego nie trafi.

Urzadzenia startowe rakietowych pociskéw kierowanych

Zaden wspélezesny pocisk kierowany nie moze sie sta¢ skuteczna bronig,
jezeli jego wyposazenie naziemne i startowe nie zapewni mu wladciwego prze-
chowywania oraz szybkiego i bezpiecznego startu.

Pelny komplet naziemnego i startowego wyposazenia pociskéw kierowanych
sllada sie ze frodkéw transportowych, érodkéw przechowywania, $rodkéw
do napelniania paliwem przyrzadéw kontrolnych 1 przegladu technicznego,
wyrzutni oraz aparatury systemu naprowadzania.

Bazy startowe rakiet balistycznych dalekiego zasiegu (rys. 3-349) stanowia
duze i skomplikowane budowle inzynieryjne. Pociski rakietowe przechowywane

Zelvetonowe drewi szybow
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Rys. 3-349. Umocniona baza startowa rakiet balistyeznych dalekiego zasiegu

sa w glebokich podziemnych szybach betonowych w polozeniu pionowym. Przy
przygotowywaniu do startu pocisk wynosi sie za pomoca specjalnych pod-
nosnikéw na powierzchnie ziemi lub pocisk startuje bezposrednio z szybu.
Pod ziemiy znajduje sie punkt dowodzenia, zapasy paliwa i czedci zapasowe,
silownie elektryczne, warsztaty itd.

Przygotowanie i sprawdzanie gotowosci do dzialania licznych elementéw
pocisku kierowanego jest bardzo wazng i skomplikowang operacja. Do tego
celu stosuje sie rézne antomatyczne i pélantomatyczne urzadzenia, ktére za-
pewniaja sprawdzenie pracy ukladu zaworéw, ustawienie i dostrojenie przy-
rzadéw oraz calej aparatury systemu kierowania pociskiem. Urzadzenie starto-
we sklada sie z wyrzutni i réznego rodzaju wyposazenia dodatkowego. Roz-
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wigzania konstrukeyjne wyrzutni sa réine, zaleznie od typu pociskéw (patrz
rys. 3-337, 3-349). Wykonuja one jednak te same zadania — mianowicie:
zapewniaja podparcie pociskéw na starcie i zabezpieczaja poczatkowy ich
kierunek lotu. Czasami za wyrzutnie stuza zasobniki przeznaczone zasadniczo
do przewozu i przechowywania pociskéw (rys. 3-335).

Rozdzial 20

POLACZENIA ELEMENTOW KONSTRUKCYJNYCH SAMOLOTU
I ICH OBLICZANIE

Wiademo jest ogélnie, ze ta konstrukcja jest lzejsza, ktéra sklada si¢ z nie-
zhyt duzej liczby czedei i polaczen. Liczne polaczenia w konstrukeji kompliku-
ja jaipowoduja wzrost jej kosztow oraz wwiekszenie pracochlonnoéei produkeji.
Koniecznogé zmniejszenia liezby polaczen w konstrukeji uwypuklila sie jaskra-
wo wowezas, kiedy powstala potrzeba wykonywania integralnych plyt, nie-
dzielonych wezléw itp. Rozsadny podzial na czedei skladowe danej konstrukeji
stanowi wazny czynnik w podwyzszeniu jej technologii wykonania (patrz
rozdz. 6).

W wielu przypadkach jednak konieczne jest zwiekszenie liczby czesei
w danej konstrukeji, poniewaz upraszcza to produkeje i polepsza technolo-
giczno$¢ wyrobu. Gdy weimiemy na przykiad dwa trzony amortyzatoréw
przedstawionych na rysunku 3-350, to okazuje sie, Ze trzon wykonany z cien-
kiej rury z dnem wstawionym pod wzgledem konstrukeyjnym jest prostszy
i tanszy w produkeji w pordwnaniu z trzonem wykonanym z preta z dnem

Rys. 3-350, Trzony amortyzatorow

jednolitym. Zatem deeyﬁja o konieczno$ei powigkszenia wymiaréw lub po-
dziale konstrukeji na czesci moze by¢ podjeta dopiero wéwezag, gdy zostanie
przeprowadzona odpowiednia analiza danej konstrukeji dla konkretnego ro-
dzaju produkcji.

Takie drobne elementy laczace (laczniki), jak: druby, wkrety, nakretki,
podkladki, nity itp. sa przedmiotem normalizacji. poniewaz wy qtcg,pugq w kon-
strukcjach mascwo. Normalizacja ich ma doniosle znaczenie, poniewaz zmniej-
sza sie wielkos¢ tych czedei, skraca sie nomenklatura mater iat6w i pétwyrobdow,
odpada koniecznodé -spe{']ahlego konstruowania elementéw laczacych do wy-
produkowanych wyrobéw wedlug nowych projektéw, gdyz mozliwe jest ko-
rzystanie z istniejacych znormalizowanych elementéw laczacych. Ponadto
dzieki znormalizowanym elementom laczacym mozliwa jest wzajemna zamiana
wgzléw i 1mdzt~.pqluw danych konstrukeji. Produkeja znormalizowanych
i zwyklych elementGw laczacych zajmujg si¢ zaklady przemyslowe wyspecja-
lizowane w procesie produkeji masowej.
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Nalezy podkreslic,-ze lotnicze elementy laczace réznig sie od elementéw
laczacych uzywanych w przemysle maszynowym wigksza wytrzymaloScia
i doktadnodcig obrébki zewnetrznej, W zwiazku z tym wprowadzono specjalne
normy lotnicze na tego rodzaju czedci.

Rodzaje polaczen

Polagczenia elementéow konstrukeji dziela sie na rozlgczne i nierozlgezne.

Polaczenia rozlaczne sa to polaczenia, za pomoca ktérych mozliwe jest
rozbieranie zespoléw hez uszkodzenia elementéw i czedei laczacych i laczonych.
Do tego rodzaju polaczen stuza druby, wkrety, kotki, zamki i wadki.

Potaczenia nierozlaczne nie pozwalaja na rozebranie konstrukeji bez uszko-
dzenia jej elementéw laczonych (polaczenia klejowe, spawane) lub elementdw,
za pomoca ktérych dokonano polaczen (nity normalne, rurkowe). Pohgcaema
nierozlaczne dzielg sie na wytrzymaloéciowe i wvtrz\ malodciowo-szezelne.

Zaleznie od stopnia wystepujacych przesunieé elementéw taczonych, roz-
réznia sie w polaczeniach rozlacznych nastepujace polaczenia: spoczynkowe,
o ruchu ograniczonym i ruchowe.

Polaczenia spoczynkowe wykluczaja wzajemne przesuwanie sie laczonych
czedei (np. polaczenie wezla stykowego z dzwigarem skrzydla, wspornika za-
wieszenia steru z dzwigarem statecznika poziomego itd.).

Polaczenia o ruchu ograniczonym odznaczaja sie rzadko powtarzajacymi
sie przesunieciami wzglednymi, wystepujacymi przy krétkotrwalym obciaie-
niu znacznie mniejszym od obliczeniowego (przeguby zastrzaléw podwozia,
polaczenia elementéw sterowania klapami itd.).

Polaczenia ruchowe charakteryzuja sie czesto powtarzajacymi sie prze-
sunieciami wzglednymi elementéw laczonych, wystepujacymi przy obceiazeniu
obliczeniowym (przeguby ukladu sterowania sterami i lotkami, przeguby za-
wieszenia sterow itd.).

Wreszcie zaleznie od sposobu przenoszenia sil, polaczenia rozlaczne dzielg
sie na wezlowe i wzdluz obrysu.

Przy polaczeniach weztowych przenoszenie sil z jednej taczonej konstrukeji
na druga odbywa sie za poérednictwem kilku wezltéw (dwoch — czterech).

Przy polaczeniach wzdluz obrysu sily przenoszone sa z jednej laczonej
konstrukeji na druga poprzez duzy liczbe érub, za pomoca ktorych odbywa
sie laczenie katownikéw i lacznikéw polozonych wzdiuz obrysu laczonych
konstrukeji. .

Polaczenia zawiasowe

Zawiasy uzywane sa dos¢ czesto tak w polaczeniach spoezynkowych, jak
i w polaczeniach ruchowych rozlacznych elementéw konstrukeji. Na rysunku
3-351 pokazane jest polaczenie, ktoére sklada sie z podwdéjnego (widelek) i i po-
jedynczego ucha. Na rysunku 3-36a, b przedstawione jest polaczenie, ktore
sklada si¢ z ucha potrdjnego (grzebien) i podwdjnego. Ucha polaczone sa ze
soba za pomoca sworznia,

Zastosowanie podwdjnych i potréjnych uch nwarunkowane jest koniecz-
nofcig zwigkszenia powierzehni dcinania sworznia i zgniatania ucha (sworznia).
Tak wiec polaczenie pokazane na rysunku 3-351 ma dwie plaszezyzny §cinania
sworznia i jedna powierzchnie zgniatania odpowiadajaca szerokofci pojedyn-
czego ucha lub sumarycznej szerokosei ucha podwdjnego. Polaczenie przed-
stawione na rysunku 3-36b ma cztery plaszezyzny Scinania i jedna powierzchnig
zgniatania odpowiadajaca szerokosei ucha podwdjnego lub potréjnego.
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Obliczanie uch na rozerwanie obciazonych sila P wykonuje si¢ wedlug
WZOrl

P
sz;,—»{kymr (103)
gdzie:
F =n-(b—d) -8 — pole przekroju poprzecznego uch wzdluz srodka otworu,
n — liczba uch,
ky — wspotezynnik korygujacy, ktéry uwzglednia nieréw-
nomiernosé podzialu naprezenn w przekroju ucha, okres-
lany za pomoca wykreséw (rys. 3-352, 3-353).
Wspélezynnik k; zalezy od mimosrodowosci e =—g‘ i stosunku szerokoéci
ucha b do érednicy otworu d.

Rozerwanie Potgczenie vcho-widethi

Pigszezyzny
rozerwana

Rﬁ%:ﬁy

owierzchnia
zZgniecenia

Rys. 3-351. Polgezenie ,,ucho-widelki”
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Rys. 3-352. Wykres wspolezynnika korygujacego,
ktory uwzglednia nieréwnosei rozkladu naprezen w przekroju ucha podwdjnego
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W celu zapewnienia jednakowej wytrzymalodci polaczenia widetkowego,
sumaryezna szeroko$é uch dwdéch laczonych ezedei powinna byé mniej wigcej
jednakowa. Ucha sprawdza sie réwniez na zgniatanie wedlug wzoru

Ozgn = ;e < Owzm (104)
zgn
gdzie:
Fygn = n-d -5 — powierzchnia zgniatania uch,
# 5 — liczba uch,

Owzgn — granica wytrzymalodei uch na zgniatanie.

K [- Lhromenisl Gy =120kGImmZ
—-— Stal Oy=65<80k6/mm?
——— Jurel By =35+40kB/mm?
B0 t—1—T Tk —r——
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Ueha pojedyncze

Rys. 3-353. Wykres wspdlezynnika korvgujacego,
ktéry uwzglednia nieréwnodé rozkladu naprezen w przekroju ucha pojedynczego

Przyjmuje sig, ze granica wytrzymalodci ruchowych polaczen powinna
wynosi¢ 0,2 6w, dla polaczen o ograniczonym ruchu — 0,65 oy, dla spoczynko-
wych rozlacznych polaczen — oy oraz dla spoczynkowych nierozlacznych po-
laczenn — 1,3 oy,

Polaczenia za pomocy lacznikéw i katownikéw stykowych

Laczniki sa to wezly, ktdre tacza dwie czesci cienkosciennych konstrukeji
za pomoca $rub pracujacych na rozeiaganie (rys. 3-354a). Podobnie obeiazone
sa Sruby w polgcezeniach katownikami stykowymi (rys. 3-354b).

Rys. 3-364. Wezly laczace (laczniki)
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W odréznieniu od polaczen zawiasowych, w ktdrych sworznie pracujace
na $cinanie i zgniatanie wymagaja bardzo dokladnego pasowania, w polacze-
niach dokonywanych za pomoca lacznikéw i katownikéw stykowveh nie jest
konieezne dokladne pasowanie. Dzigki temu polaczenia takie upraszezaja
obrébke stykéw i obnizaja koszt produkeji.

W celu stworzenia mozliwosci przejmowania sily poprzecznej w miejscach
polaczen, powinno sie przewidywaé specjalne wezly z dokladnie dopasowanymi
drubami pracujacymi na $cinanie. W ten sposéb mamy do czynienia z rozgra-
niezeniem czynnodci §rub styku — jedne przejmuja sily rozeiagajace uwarun-
kowane istnieniem momentu zginajacego, drugie — sily poprzeczne.

Polaczenia nitowe
Wymiary i sposéb rozmieszezania nitow

Podstawowe rodzaje nitéw stosowanych w budowie samolotéw zestawione
sa w zalaczniku 5

Stosowane do budowy samolotéw mty m&]ae nast@plamce drednice znorma-
lizowane [mm]: 1; 1,4; 1,6; 2; 2,6; 3; 3,5; 4; 5; 6; 7: 8;

Nitéow o éredniey wi@kszej niz 10 mm nie stosuje sie przy budowie samolo-
téw ze wzgledu na trudnodei, jakie napotyka sie przy nitowaniu na zimno.

Do okredlenia §rednicy otworéw pod nity sluzy nastepujaca zaleznodé;

dntw = duﬂ-u+ 0,1 [mm]

JM’/ W]
m\wll ARERON

Rys. 3-855. Spos6b obliczania dlugosei nitéw

Dlugodéé nitu oblicza sig wedlug nastepujacego wzoru (rys. 3-3565a):

oe :
L= d-kﬁ?-g [mm]

a dlugodé nitu wpuszezanego do gniazda wytlaczanego (rys. 3-355b)

L=g+h+1,3:-d [mm]
gdzie:
g — gruboéé nitowanego kompletu,
d, — maksymalna dopuszczalna érednica otworu,
d — Srednica nitu,
h — wysoko§é gléwki nitu wpuszezanego.
Wymiar L zaokragla sie¢ do 0,5 mm zgodnie z dlugo$ciami znormalizo-
wanymi.
Do okreélenia zasadniczych wymiaréw charakteryzujacych wzgledne roz-
mieszezenie nitéw poslugujemy sie nastepujgeymi zaleznogeiami empirycznymi
(rys. 3—-3565¢),
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Podziatka nitéw dla szwu jednocigtego

t~3.d
dla szwu dwucietego
tab5.d

Odleglos¢ od osi nitu do krawedzi arkusza blachy
a~2.d4+2 [mm]
Srednice nitu i potrzebna gruboéé blachy wynikajaca z warunku wytrzy-

malo$ci mozna otrzymaé przez wykonanie obliezernt polaczenia nitowego na
wytrzymalodé.

Obliczanie polaczen nitowych

W potaczeniach konstrukcji samolotu nity pracuja na Scinanie, zgniatanie
i w wielu przypadkach (polaczenie pokrycia ze szkieletem) na odrywanie
gléwek.

Rozpatrzmy sposéb obliczania nitéw pracujacych na écinanie i zgniatanie.

Najczedciej spotykanymi szwami nitowymi sg szwy jednociete (rys. 3-356a)
i dwuciete (rys. 3-356b).

Rozklad sity P na nity wzdluz szwu przyjmuje si¢ proporcjonalnie wzgle-
dem powierzchni §cinania (zgniatania) nitu, tj.

pRZ

Pyy=P. (105)
gdzie:

Py — sila dzialajaca na jeden nit,

F; — powierzchnia §cinania (zgniatania) nitu.

I
= AARAT AL LSS || LY. -
a SR '9&\.\:'1
—

Rys. 3-356. Bzwy nitowe
a — jednocigte, b — dwucigte

Przy réwnych powierzohniach §cinania (zgniatania) nitéw (F; = const)
2
Py="— (105a)
gdzie n — liczba nitéw w szwie.
Nity oblicza si¢ za pomoca wzoréw znanych z opracowan ,,czesci maszyn’:

ni

na fcinanie: 1=——— < 1
D2 Y
nl-‘_';* ———
: 2 Y,
na zgniatanie: ozgn = d—”a < 1,3 ow

gdzie:
Pyy — sila dzialajaca na jeden nit,
d — érednica nitu,
ny, — liczba powierzchni §einanych,
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& — gruboéé blachy (kompletu), w ktérej zgniatany jest nit (na przyklad
w polaczeniu przedstawionym na rysunku 3-356b nalezy braé¢ mniej-
sza z grubosei: 8, lub 2.3,),
¢ — numer porzadkowy nitu,
ow — granica wytrzymalogei materialu nitu na rozciaganie (przy spraw-
dzaniu arkusza blachy na zgniatanie pod nitem — granica wytrzy-
malogci materialu arkusza blachy),
1w — granica wytrzymalogei materialu na scinanie.
Przy sprawdzaniu nitéw celowe jest poslugiwanie sig gotowymi tablicami,
w ktérych zawarte sa obciazenia niszcezgce nitéw: na éeinanie Py dla jednej
powierzehni §einania i na zgniatanie P,gy. Obcigzenia te zaleza od materiatu
nitu i jego érednicy oraz od materialu, z ktérego wykonana jest blacha, i od
jej grubosei (zalagezniki 6, 7).
Obeiazenia wziete z tablic poréwnuje sie z obeiazeniami dzialajacymi — Py,
Warunek wytrzymaloSei:
P ns P Gein

£ ni i( 'Pzgn

Przyklad . Znalezé¢ Psein | Pzgn dla dwueietego nitu wykonanego ze stopu duraluminiowego
D18, d = 3,5 mm. Arkusz blachy wykonany jest z D16, § = 1,6 mm.
W zalgezniku 6 szukamy Pgpin dla dwucietego nitu, kiéra rowna sip 185 kG (1810 N).
Zatem dla dwucigtego nitu
Peein = 2+185 = 370 kG (3620 N)
W zalgezniku 7 szukamy Pagn = 3656 kG (3680 N). Wytrzymalodé polaczenia okredla sig
ggmiataniem blachy.

Dla nitu pracujacego na zerwanie gléwki w przyblizeniu mozna przyjac
obcigzenie niszezace

: PZEWWOA'PQCE
gdzie Pgein — obciazenie niszezace na Scinanie jednocigtego nitu.

Rozpatrzymy obciazenie polaczenia nitowego pokazanego na rysunku
3-357. Przyjmujemy nastepujace zalozenia: przy odksztaleceniu ($cinaniu,

a g b Iy
' PEy
N
)
! P'F?_“; 14 "hi A
P SST—Th 0 g ¥
P P o

Rys. 3-357. Obeigzenie polgezenia nitowego

zgniataniu) nitéw przesunigcie wezla bedzie sig skladalo z przesunigcia postepo-
wego w kierunku réwnoleglym do sily P oraz obrotu wezla wzglgdem punktu
nazywanego érodkiem sztywnoéei polacezenia nitowego. W ten sposéb érodkiem
sztywnodei polaczenia jest punkt, w ktérym przylozenie sily wyw oluje jedynie
postepowe (bez obrotu) przesunigeie wezla.

Przyjete zalozenie pozwala na oddzielne rozpatrywanie obcigzenia sily P
przylozona do drodka sztywnosei polaczenia przedstawionego na rysunku
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3-357 i momentem wzgledem érodka sztywnosei M = P.[ oraz na sumowanie
otrzymanych silt dzialajacych na nit.

Rozpatrzmy dzialanie sily P.

Przy przesuwaniu postepowym wezla odksztalcenia wszystkich nitéw sa
réwne, a zatem réwne sa réwniez naprezenia, ktére w nich wystepuja. Sily zad
wystepujace w nitach P, sa proporcjonalne wzgledem powierzchni ich fei-
nania*). Oznacza to, ze punkt przylozenia wypadkowej P’ sil Pj; znajduje sie
w frodku sztywnosei powierzchni nitéw $cinanych (na rys. 3-357 przedstawio-
ne g3 reakcje nitéw). Réwnowaga sily zewnetrznej P i sil wewnetrznych P’
mozliwa jest tylko w tym przypadku, kiedy one przechodza przez jeden punkt.
Zatem $rodek sztywnosci zbiega sie ze $rodkiem ciezkodei powierzehni nitéw
§einanych. Stad wspéhzedne &rodka sztywnosei w ukladzie prostokatnym
wspolrzednych oblicza sie ze wzoru:

Xge = Zﬂf =i H Yse = E‘Fi S (106)
gdzie: ZF‘ 2 Fi

a4, yi — wspdlrzedne Srodkéw nitéw,
Fi — powierzchnie nitéw écinanych,
¢ — numer porzadkowy nitu.

Site Py — mozna wyznaczy¢ za pomoca wzordw (105, 105a).

Rozpatrzmy dzialanie momentu M (rys. 3-357b).

Podczas obrotu wezla nastepuje odksztalcenie nitu, a tym samym wystepu je
w nim naprezenie, ktére jest proporcjonalne wzglgdem promienia 7; laczacego
grodek sztywnodei ze $rodkiem nitu.

W zwiflzku z tym sila wystepujaca w nicie Py} jest proporcjonalna wzgle-
dem promienia 7; oraz powierzchni §cinanego nitu i skierowana prostopadle
do promienia 7;. Pit — ko Fyons

gdzie k — staly wspdlezynnik proporcjonalnosei.
7 warunku réwnowagi wezla wynika, Ze moment sil wewnetrznych wy-
stepujacyeh w nitach wzgledem érodka sztywnosei
2 Pii-n
powinien sig réwnaé zewnetrznemu momentowi M. Wykorzystujac wyzej
przytoczone wyrazenie dla Py otrzymujemy :

M=) Plir="rk)Fr
po B

2 Fynl
Podstawiajac wartos¢ k do wyrazenia dla Py otrzymamy:

Fi-r
S Fird
0 ile chodzi o nity jednakowej érednicy, wzory (106) i (107) upraszcza sie:
2 & 2w (106a)

Yse =— —
Y -

Pri=M. (107)

Hge —

Pyy=M-

(107a)

2?'1

*) Zakiadam\ 20 odksztaleeniem obliczeniowym jest scigeie nitu.

gdme n — liczba nitéw w zlaczu.
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Suma (3’) rozprzestrzenia si¢ na wszystkie nity.
Obliczone za pomoca wzoréw (105), (107) wartodei Pj; oraz Py, skladamy
graficznie i otrzymujemy sile obciazajaca nit (rys. 3-357¢).

Pyi= ﬁaﬁ-ﬁi (108)

Wytrzymaloéé nitu obciazonego sila Py sprawdza sie podobnie jak wyzej.

Polaczenia Srubowe

Podstawowe rodzaje érub, wkretéw, nakretek i podkladek stosowanych
w budowie samolotéw zestawione sa w zalacznikach 8-11,

W miejscach konstrukeji, gdzie brak jest dogodnych podejéé¢ umozliwiaja-
cych zakrecanie nakretek na éruby, poszezegdlne elementy konstrukcyjne
laczy sie za pomoca wkretéw i nakretek érub kotwowych. Podstawowe rodzaje
nakretek lotniczych zestawione sa w zalaczniku 12, Przyklad przymocowania
noska skrzydla za pomoca nakretek §rub kotwowych przedstawiono na rysunku
3-358. Nakretka taka jest samozabezpieczajaca sie, poniewaz znajdujace sie

Przymocowanie krawedzi natarcia
skrzydla za pomoeg nakretek kotwowych

B
’(’5@7 Rys. 3-358
' 4

w jej gléwee przeciecia po zaciénieciu nakretki zmniejszaja sie, przez co na-
kretka staje sie sprezynujaca.

W celu zmniejszenia wymagari dotyczacych dokladno$ei ustawiania na-
kretek §rub kotwowych (co znacznie upraszeza ich ustawienie) obecnie szeroko
stosuje sie luzne nakretki érub kotwowych (rys. 3-359a), umieszczone na tagmie
(ksztattowniku), przemieszczajace sie na niej w granicach miedzy wystepami

B {@)@ﬂ;ﬁ

Y

Rys. 3-359. Nakretki kotwowe o ruchu posuwistym
@ — zamocowanie w tadmie, b — zamocowanie z pomoes phytki
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wypuklymi (punktami), tj. w granicach 1,5+2 mm. Punkt-y wypukle wytla-
czane 83 w tasmie. Tasme przynitowuje sie do szkieletu i w czasie Przymocowy-
wania do niego pokrycia niezgodnosé osi otworéw znajdujacych si¢ w pokryciu
z osiami nakretek kompensuje sie mozliwoscia p1zesum@cm si¢ nakretek.
Mozliwe jest grupowe (przy uzyciu dlugiej tasémy) i pojedyncze ustawienie
luznych nakretek srub kotwowyeh (rys. 3-359b). Wkrety stosuje sie wowezas,
gdy nie ma mozliwosci zakrecenia nakretki na érube oraz wtedy, kiedy polacze-
nie nie pracuje na $cinanie.

Podkladki oslaniaja nie pracujaca czesé gwintu i zwiekszaja powierzchnie
zgniatana pod nakretka lub gtéwka sruby. Podkladki zabezpieczajace sluza do
zabezpieczenia przed poluzowaniem sie nakretki na $rubie.

Ao
o)

)
N, 1 i
A

Rys. 3-360
Obliczanie dlugoéei fruby

P
1 Ve

Dlugosé éruby oblicza sie wedlug wzoru (patrz rys. 3-360).

L = g+3+h+Ah
gdzie:
L — dlugoéé sruby,
g — grubosd¢ laczonych elementé\.\
& — grubosé podkladki,
h — wysokosé nakretki,
Ah — zapas nagwintowane]j czeéei sruby (1--2 skoki gwintu).
Otrzymana dlugodé¢ éruby zaokragla sie do najblizszej dlugosei znormali-
zowanej.,

Obliczanie polaczen Srubowych

Sruby w polaczeniach powinny pracowa¢ na $cinanie, zgniatanie i rozer-
wanie.
- Wytrzymaloé¢ éruby na $cinanie oblicza sie za pomoca wzoru:

Py sein
T= = d2 -~- Tw (]Ug)

n
4

gdzie:
P gein — sila deinajaca drube,
n — liczba plaszezyzn §cinajacych érube,
Tw — granica wytrzymalodei na Scinanie materiatu sruby#).
Naprezenia powstajace przy zgniataniu §ruby réwne sa naprezeniom wy-
stepujacym przy zgniataniu ucha pod &ruba, dlatego tez éruba powinna byé
sprawdzana na zgniatanie tylko w tym przypadku, jezeli jej material slabszy
jest od materialu ucha (bywa to jednak rzadko).

*) W razie braku innyeh danych, 1, prayjmuje sie w preyblizeniu 0,6 oy
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Jesli ehodzi o sprawdzenie sruby na rozciaganie, wykonuje sie to w przekroju
nagwintowanej jej czedci wedlug wzoru

Ps :
o= —""1% 0,650 (110)
i

4

gdzie: ;
Pgrroze — sila rozeiagajaca srube,
d, — wewnetrzna §rednica gwintu.

Wspdlezynnik 0,65 uwszglednia skupienie naprezenn wystepujacych w na-
gwintowane] czesci éruby.

Jezeli sruba ulega jednocze$nie rozciaganiu przez sile Pgrroze i Scinaniu
przez sile Pgrgein, to obliczanie wytrzymalodciowe Sruby przeprowadza sie na
seinanie:

Prsci
rzf‘:”"’;’,“ <L k-ow (111)
gdzie:
F — pole przekroju éruby,
I — wspdlezynnik, ktéry okreslany jest za pomoceg rysunku 3-361 w za-
Srrozc
7o

Przy doborze drednicy férub wykonanych z materialéw DIT, stali 45
i 30HGSA pracujacych jedynie na rozerwanie lub §cinanie, celowe jest poslu-
giwanie si¢ danymi tablicy (patrz zalacznik 13).

leznodei od stosunku %, gdzieo = —

AN <k, |
\

M Y426

a3

4z — — \"-

a 0 20 30 40 ﬂu;_

Rys. 3-361. Wykres wyznaczajacy wspolezynnik k w zaleinogei od stosunku %

Odpowiednie grupy érub, tak jak i nitéw, moga by¢ obciazane sila przylo-
zona do érodka sztywnogci tej grupy i poza nim.

Termin , $rodek sztywno$ci” uzywany w polaczeniach $rubowych odnosi
sig rowniez do polaczen nitowych. Jego wspéhrzedne okresla sie wedlug wzoru
(106).

Jezeli sila przylozona jest w érodku sztywnodci polaczenia Srubowego, to
obeigzenie dzialajace na jedna frube oblicza sie za pomoca nastepujacego
WZOru:

P (212)
2 Fy
gdzie F; — powierzchnia §cinania (zgniatania lub rozrywania) éruby.

Jezeli sila jest przylozona poza srodkiem sztywnoéei, to moment sily zew-

netrznej wzgledem érodka sztywnodei polaczenia moze przy tym dzialaé
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w plaszezyznie prostopadiej do osi Srub (rys. 3-357) — wéwezas éruby pracuja
tylko na scinanie (zgniatanie), oraz w plaszezyZnie réwnoleglej do osi grub —
wéwezas éruby pracujg na scinanie (zgniatanie) od sily zewnetrznej i na rozry-
wanie od sily pochodzacej od momentu (rys. 3-362). W pierwszym przypadku
obliczanie sil dzialajacych na drube przeprowadza sie wedlug wzoréw (105),

A

> B M m

Rys. 3-362. S}'uby pracujace na fcinanie i rozerwanie

(107), (108). W przypadku drugim wspornik oprze si¢ dolna krawedzia (prazy
danym kierunku sily) o Scianke A4 i sruby wéwezas beda pracowadé na rozry-
wanie.

Zakladajac, ze reakcja R Scianki przechodzi wzdluz osi $ruby dolnej i ze
sita Pgr ¢ roze Tozrywajaca srube proporcjonalna jest do wspélrzednej y; sruby,
odliczonej od éruby dolnej (niepracujacej), otrzymamy wzér do okreélenia
Py § voze, ktory jest analogiczny do wzoru (107):

Fi-yi
Psriru?c—4M 4 (“3)
2 Fy- ye
Wyprowadzenie tego wzoru opuszezamy. Przy F' = const wzér ten uprasz-

cza sie:

P ivoze=M - (113a)

2

2 Y
W przypadku przedstawionym na rysunku 3-362, opréez sity Pey i roze D

grube dziala réwniez sita Scinajaca Py ¢ scin = P ._Z_‘—:r— , W zwiazku z ezym éru-
y
i
ba powinna by¢ sprawdzona réwniez na Scinanie z uwzglednieniem rozciaga-
nia wedlug wzoru (111).

Wilasciwosei nitowych i srubowych polaczen szezelnych

Polaczenia elementéw wspdlezesnych kabin cidnieniowych musza byé
wykonane szezelnie.

Charakterystyczna wlasciwoscia polaczen nitowych i srubowych jest mozli-
woscé zmniejszenia podzialki nitéw i rub, zwiekszenia liczby ich rzedéw i mozli-
wos¢ stosowania specjalnych materialéw uszezelniajacych, do ktérych zalicza
sie tagmy plécienne pokryte materialem uszezelniajacym, kity, pasty, plecionki
itp.

Szezelnodé polaczenn zapewnia sie przez pokrywanie ich powierzchni ma-
terinlami uszczelniajacymi (uszezelnianie powierzchniowe) oraz za pomoca
wprowadzania uszczelniacza miedzy laczone czeéei lub miedzy czeéei i nity
albo sruby (uszezelnienie wewnatrz szwu). Do najezedciej uzywanych materia-
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16w uszezelniajacych naleza pasty samowulkanizacyjne U-30M, UT-31, roz-
twor ciekly WIUR, kit i tadma plécienna TG-18 przesycona kitem i inne
materialy. y

Na rysunkach 3-363, 3-364 przedstawione sa typowe polgczenia nitowe
i érubowe (uszczelnione).

== o (U
NN Il DV I' NN
LTSI RLAT LS LGS i VLD, SSL Vo LA LSS TSI AST

DO “ ey ns\\k\‘o
) B )

-
78
OO AN |

Warstewka uszczelmuyges »

Rys. 3-363. Typowe konstrukeje szezelnych polaczeri nitowyeh

a b
HAlecionka Padkladki Kit
liokolowa Z lasmy tigkolowy

liokolowe/ -

' Podktadhi ¥ Jzsma

) z lasmy” | liokolowa
Liokelowy livkalpwa v ifg?;:;
14

Kt Ligkolow, lagma liokolowa
Uzezelnienie WA= Piecionki i

fibrowe liokalowe

Rys. 3-364. Uszezelnienie polaczeri srubowych

a — uszezelnienie érul z wystajaeymilbami, b — uszezelnienie srub z Ihami wpuszezanymi,
¢ — uszezelnfenie nakretek kotwowych

Sposéb obliczania wytrzymalosciowego polaczen szezelnych nie rézni si¢ od
wyZe] oméwionego obliczania polaczen zwyklych.

Polaczenia spawane

Polaczenia spawane szeroko stosowane sa obecnie w nowoczesnej budowie
samolotéw, Spawanie zapewnia ofrzymanie odpowiednich elementéw o zlozo-
nej konfiguracji przez polaczenie prostych czesei.

Stosowanie konstrukeji spawanych zamiast nitowych zmniejsza ich ciezar
oraz obmiza pracochlonnoéé przy ich wykonywaniu. Nowoczesne metody spa-
wania pozwalaja na utrzymanie przy tym wystarczajaco wytrzymalego i trwa-
lego szwu spawanego. Spawanie szczegolnie szeroko stosowane jest w konstruk-
cjach ukladéw podwozi, sterowania i w zespolach silnikéw. Do otrzymania
odpowiednich jako$ciowo polaczert spawanych zaleca sie stosunek grubosei
elementow spawanych od 1:1 do 1:2. Na rysunku 3-365 przedstawiono kilka
rodzajéw szwoéw spawanych.
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Szwy spawane w polaczeniach powinny by¢ tak rozmieszezane, aby mogly:
pracowad na Scinanie. W zwiazku z tym sposoby polaczeni blach i rur przedsta-
wione na rysunku 3-3650, ¢, ¢, g sa odpowiedniejsze od polaczen pokazanych
na rysunku 3-365a, d, f.

Szwy spawane oblicza si¢ na $cinanie lub rozerwanie wedlug wzoréw :

1}
_— . 114
¢ Feein il 2 ( )
e ;
o= _j'_roz = Q-Cw (1]5}

gdzie:
Tw == 0,6 oy, ow — granica wytrzymalogci blachy (rury) na rozciaganie,
¢ — wspélezynnik uwzgledniajacy ostabienie materialu przez
spawanie (niejednolitod¢ szwu, powstawanie zmian stru-
kturalnych, naprezenie szezatkowe), ktéry moze byé
przyjety ]ako 0.8,

Fiorn, Froz — pmnerzchnm szwow spawanych ohhczana jako iloczyn
liczby szwéw przez obwdd jednego szwu L i przez mniej-

szg z grubodei spawanych materialéw Smin.

Rys. 3-365. Sposoby polaczen blach i rur

F =n-L-dnm
Tak na przyklad dla rysunku 3-365b przy 8, < 8,
F=2-L-§
a dla rysunku 3-365¢ pray 81 d,
F=nmn-d-§

Szwy spawane pretéw o przekroju rurowym oblicza sie przy pomocy wzo-
row doswiadczalnych,

Polgczenia klejowe metali

Obecnie coraz czeSciej stosuje sie przy budowie samolotéw laczenie niekté-
rych elementéw konstrukeji za pomoca klejéw. W poréwnaniu do polaczen ni-
towych — polaczenia klejowe podnosza wytrzymaloéé konstrukeji na zmecze-
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nie, daja gladka powierzchnie, polepszaja szczelnosé konstrukeji oraz obnizaja -
koszty projektowania i produkeji. W budowie samolotéw stosowane sa tzw.
polaczenia kombinowane — klej z nitami, lub zgrzewanie punktowe (patrz
rys. 3-29).

Stosowane sa obecnie kleje na bazie tworzyw sztucznych — zywic, wytrzy-
malych na temperatury 200°C (473°K) i powyzej.

W temperaturach zwyklych granica wytrzymalodci polaczenia klejowego
réwna sie 150200 kG/fem? (1520 MN/m?). :

Sposoby polaczen klejowych pokazane sa na rysunku 3-366.

luktaka Laktadki Nakiaaki:
preestowne awastronne
‘ fy I3 Polaceenia
et/ 4 1 <
plaszezy-

Polacienia
fegwe

Polaczenia
Turowe

Rys. 3-366. Zalecane sposoby polaczen klejowych

Polgczenia klejowe pracuja dobrze na éeinanie, lecz maloodporne sa na
rozerwanie (oddzieranie), tj. na sile rozciagajaca, przylozona do krawedzi
blachy prostopadle do powierzchni sklejanych. W zwiazku z tym korice takich
szwoéw zaleca sie wzmacniaé nitami lub zgrzewaniem oporowym (kontakto-
wym).

Wada polaczenr klejowych jest mozliwosé zmian ich wlasnoéci mechanicz-
nych zaleznie od temperatury.

Obecnie stosuje sie do§é czesto klejenia przy wykonywaniu dwuwarstwo-
wych pokryé¢ duraluminiowych lub stalowych z metalowym wypelniaczem
komérkowym.

Rodzaje i charakterystyka stosowanych klejéw przy réznych temperatu-
rach zestawione sa w zalaczniku 14,

Wytrzymalosé polaczenia klejowego pracujacego na Scinanie sprawdza sie
wedlug wzoru:

T== (116)

= o < Tw
gdzie:
b, | — szerokodé i dlugoéé szwu klejonego,
n — liczba szwdw.

Polaczenia za pomoca kompensatoréw

Kompensator jest to specjalne urzadzenie stosowane w polaczeniach kon-
strukeji, umozliwiajace eliminowanie odehylek powstatych w procesie montazu
poszezegllnych czedei. Tak wige kompensator pozwala na wykonywanie po-
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szezegolnych ezedei o znacznych odehylkach ich wymiardw od wartosei znamio-
nowej (nomina]naj) ktére wyréwnuja sie przy laczeniu tych czedei. Obnizenie
wymagan co do dokladnosci wytwarzania czeséei przy jednoczesnym zachowaniu
dokladnosci zespolu montazowego, plyty lub podzespolu, pow oduje obnizenie
pracochlonnogei jego wykona,um oraz kosztéw produkeji.

Na przyklad przy montazu skrzydla z miejscem podzialu w plaszezyinie
cigciw poczawszy od pokrycia (rys. 3-16) dokladnosé zew netrznych obryséw
skrzydla zalezy od dokladnosei urzadzen, w ktérych uklada sie pokrycie.
Niedokladnodci wystepujace wzdluz gornej i dolnej ezedei déiwigaréw kompenso-
wane sa przekladks dobierana podezag montazu. Zastosowanie kompensatora
wykonanego z katownika do polaczenia podluznicy z zZebrem lub wrega (vys.
3-5Te) umozliwia wykonywanie wreg i zeber ze znacznymi tolerancjami.

Kompensator regulujacy (rys. 3-247) ma koncdwke widelkowa z gwintem,
wkreconym w cieglo instalacji sterowania (lub w zastrzal zamocowania silnika,
w trzon eylindra amortyzatora podwozia itp.). W ten sposéb niedokladnogé
odleglodei miedzy dwoma przegubami kompensuje sie przez wkrecanie lub
wykrecanie (wydluzanie lub skracanie) koncowki widelkowej.

Stosowana jest rowniez kompensacja niedokladnosci wystepujacych przy
wykonywaniu czesci skladanych przez pozostawianie specjalnych naddatkow
na ich powierzchniach stykowych. Naddatki te zdejmuje sig po zakonczeniu
montazu czesei.

Srodkiem kompensacyjnym moze by¢é réwniez zwiekszenie srednicy otworéw
wzgledem érednicy §ruby pracujacej na rozciaganie oraz luZzne nakretki srub
kotwowych. _

Rozpatrzone przyklady nie obejmuja wszystkich rodzajow kompensato-
réw. Naswietlaja one jedynie ich przeznaczenie jako elementéw, ktore w naj-
prostszy sposéb kompensuja niedokladnoéei wytwarzanych czesei przy ich
montazu. °
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Zalacznik 2

Lotnicze kola hamowane pod ogumienie pélbalonowe
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Zalacznik 3

Lotnicze kola nichamowane pod ogumienie o wysokim eifnieniu
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Lotnicze kola niehamowane pod ogumienie pélbalonowe

Zalaeznik 4
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E 92| 5 |E5|53 (55|38 |58 |88
g £S%| 8 |85 |88|82|&8C |8 8 R & 2l |8
o2 T :
§ % - e S = e = g e E E e =
E E |BE|SE|BE |02 |88 |28 |32 | SE |00 |08 S8 §§
200 = 80 41-3 165| 165| 16 3,5 465 32 6 790 | 160 90 | 0.8 1,3
3001256 K350 3701 500| 32 3,6 | 1340 65 36 | 2190| 200 | 150 1,9 3.6
400 % 150 44-1 025 1060 | 49 4 3000 99 | 130 | 6170 205 | 205 3.3 5,2
470 % 210 K 353 | 1160 1800| b7 3,56 4500 115 | 200 | 7500 | 185 | 176 | 4,7 9,0
500 x 125 K250 575 670 32 3.5 | 1800 64 50 | 2920 165 | 160 | 9,0 5.9
600 180 K277| 810 1700| 52 4.5 | 4500 104 | 200 | 7150 | 2556 | 234 | 6,7 10,3
600 250 45-1 1300|1750 79 2.5 |4470| 159 | 315 | 7650 | 1256 | 110 6,7 15,7
700 150 39-7 | 925 1300 | 47 3.6 | 3300 94 | 135 | 6750 | 165 | 150 | 8,0 11,1

Dane obliczeniowe do doboru §rednicy nitéw

Zalaeznik 5

Srednica nitu [mm]

Sila nigzesgea nitu prees scinanie w jedne] plaszezyinie [kG]

AMgsg | D18 | wes 154 [ 20GA

2,6 ‘ 90 100 135 180 265
3 | 120 135 175 240 350
3,5 165 185 240 325 480
4 215 240 315 425 630
5 _ 335 375 490 665 980
6 ' 480 535 705 960 1410
7 ‘ 655 730 960 1310 1920
8 855 955 1255 1710 2510
10 1335 1490 1065 2670 3930
12 1925 2150 2825 3850 5650
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Zalgeznik 9

Whkrety
Zaleea-
Nazwa Szkio f:::::ﬂ ne dred- " Cecha Pf:;'it:::m
nice

Wkret =z lbem szed- ? 45 2,6 =10 3151A Do polaczen,

ciokatnym : w ktorych
nakretka
jest jedng
z czedel
—IJ
L

Wkret z lbem wal- 10 1=-10| 3157A Do polaczen,
cowym (eylindry- H17N2 1--10] 3158A w ktorych
cznym) P62PT d nakretka

i L8691 16 | 3159A jest jedna
L62PT z czescl
i L8591 126 | 3159A
niemagnet, i niemag-
net
Whkret z lbem pol- 10 1,710 3166A Do polaczen,
okrgglym H17N2 1,710} 3167A w ktorych

D1-T: D1-P 310} 3168A nakrotka
L62PT jest jedng

i L859-1 1,76 | 3169A z ezedel
Le2pPT

i L859-1 1,76 | 3160A
niemagnet, niemag-

net,

Wkret z lbem stoz- 10 1-10| 3177A Do polgeczen,
kowym (wpusz- H17N2 1+10| 3178A w ktérych
czanym) o kaeie D1-TiDI1.P 3-+10] 3179A nakretka
90° L62PT jest jedna

1 L8691 1-6 | 3180A z czesel
L62PT —
L8591 1+6 | 3180A
niemagnet niemag-
net
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Zalacznik 10

Nakretki
Nazwa Szkie ?MR suali ﬁ: lée::i— Cecha Zﬂmnim.
ub stopn sii6a Przeznacenie

Nakrethka szesciokgtna, wy- Al2 418 3301A do srub pra-
soka 30HGSA 5--24| 3302A cujaeych na

HI17TN2 218 3303A rozerwanie
EJ481 518 3304A
¥ D1-T 412 | 3305A
- L859-1 412 3306A
L5591 412 3306A
niemagn. niemagn.
Nakretka szefciokatna, nis- 3 Al2 524 3310A do grub pra-
ka ik y H17N2 518 3311A cujgeych na
| EJ48] 5+18| 33124 Scinanie
' i'L‘I)l-T 512 3313A
i L859-1 512 3314A
LS59-1 512 | 3314A
niemagn. | niemagn.
|

Nakretka szesciokatna do AlZi 20 2242 | 3320, 3321A | do polgezen
polaczeri  nieobliczenio- ! | DI-TiDI1GA-T | 2=12| 3322A nieoblicze-
wych (zabezpicezajaca) g | Ls59-1 2:12| 3323A niowyeh (za-

; 1.859-1 2412| 3323 bezpieczaja-
niemagn, niemagn. ca)

Nakretka szesciokatna ko- : Al2 418 33204 do érub pra-
TONOWa, WZImMoenionsa : B0HGSA 5=24| 3327A cujacych na

: |[-H17N2 5--18| 3328A | rozerwanie
.. | BI4s1 518 | 3329A
4 | D1-T 512 | 3330A
Nakrotka szefciokatna ro- ! Al2 4524 | 3341A do &rub pra-
wkowa, niska ! : HI17N2 418 | 3342A cujacych na
i = EJ481 4:18| 3343A Seinanie
DI-T 512 | 3344A L
L8591 412 | 3345A
. E859-1 46 J345A
| niemagn. niemagn.

Nakretka samozabiezpie- [ i BOHGSA 324 | 3360A do grub pra-
czajgca sig, szedciokat- cujacych na
na, wysoka rozerwanie

|
Nakretka  samozabezpie- J0HGSA 524 | 3355A do frub pra-

czajgca sig  szesciokgt-
na, niska

cujgeych na
Seinanie
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Zalgeznik 1

stronna z opora

Podkladki
Nazwa J Szkic { Zonk stali lub stopu Cecha
Podkladka D16A-T 3401A
; 10,20 1 10G2A 3402A
J AMeAM 3403A
30HGSA 3404A, 3405A
l 1HISNGT 3406A
J M3M 3407A
|' L62T i L§59-1 3408A
[ niemagnet. niemagn.
Podkladka sprezysta ‘ 20 3420A
I L62M 3421A
_r =
Podkladka zabezpieczajica z we- | || 665G 3431A
wnetrznymi zebami } BroF6,6-0,15 3432A
| | o | T,
Podkladka zabeepicezajaca, dwn- :' | 20 ! 34514
stronna z oporg { | 1TH18NOT | 3452A
| ‘ |
(i S o ’ b 2-
Podkladka zabezpicezajaca, jedno-j .{ 20 ’ 3463A
| ‘ 1H18N9T | 3464A

|
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Zalgcrnik 12
Nakretki kotwiczne

Oznaczenie na
Nazwa Szkie Znak rysunku, gwint
o frednicy d

Nakretka samozabezpieczajaca sig, ! 1054A56 znak — d

Juina

Nakrotka samozabezpieczajqea sig, 1956 A56 znak — d

dwuskriydelkowa

Nakretka samozabezpicczajaca sie, 1958A 56 znak — d

jednoskrzydelkowa

Nakretka samozabezpieczajgea sig, 1960A56 znak — d

katowa
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Zalacznik 13
Dane obliczeniowe do doboru fredniey Srub

Sila niszezqea rubg przez scina- Sila niszczaca srube przez rozeiaganie [kG]
nie w jednej plaszezyinie [kG]
Srednica | Skok | ‘ TR ,
fruby gwintu D1-T | stal 45 F0HGSA
_— | D1-T stal 45 stal 30HGSA
pasowanie pasowanie H,
8 |
3 0,56 176 283 4584 160 285 520
4 0,7 313 504 860 320 503 920
5 0,8 498 787 1344 510 8056 1 480
6 1 723 1140 1 946 725 1150 2110
8 1,25 1200 2030 3 465 1315 2070 3 800
10 1,6 2 036 3181 5432 2 060 3270 6 000
12 1.5 2931 4 563 7791 3 080 4 850 8 940
14 1,56 4013 6 232 10 640 4 300 6 829 12 540
16 1,5 5 264 8151 13 926 5 700 9 297 17 048
18 1,5 6 685 10 373 17 710 7 350 12133 22 247
20 1.5 8 242 12 792 21 840 9 160 15 345 28 136
22 1,5 1 000 15 457 26 390 11 250 18 934 34 716
24 1,56 11 925 18 409 31 430 13 680 22 900 41 983
27 1,5 _— 23 3156 39 807 —_ 29 550 54 180
30 1,5 — 28 805 49 180 — | 37 050 67 930
Uwaga. Prayjeto nastepujyce napredenia niszczaee:
na écinanie érub na rozcigganie érub
dla D1-T — 27 kG/mm?* dla D1-T — 38 kG/mm?*
dla stali 4541 kG/mm? dla stali 45+ 60 kG/mm?
ila stali S0HGSA — 70 kG/mm? dla stall S0HGSA — 110 kG /mm?

Wytrzymalo§é statyczna polgezen klejowych

Zalgeznik 1%

Temperatura [°C] |
Nazwa kleju | —90 [ 20 ! 60 | 100 | 150 | 200 | 300 Materialy klejone
Granica wytrzymalosei polgezent duraluminium na écinanie
[kG/em®]
BF-2 70 200 95 40 13 — — | aluminium i jego stony,

miedZ i jej stopy, réine
gatunki stali, tworzywa
’ sztuczne, szklo organiczne,
drzewo, fibra, skora, por-
celana, ceramika

PU-2 135 | 190 | 140 80 14 — — | duraluminium z piankowym
tworzywem sztuoznym PS-
1 i laminatem szklanym
KAST

WB-10-T 120 | 130 | — — 100 | — 40 | aluminium i jego stopy, stale,
laminat szklany, piankowe
| tworzywo sztuezne

WEK-32.200 180 170 160 —_ —_ 70 35 | aluminium i jego stopy, stale,
WK-32.EM 110 | 150 | 170 20 —_ e " "
MPF-1 flo— | 260 6. 5 =) s [k
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SKOROWIDZ

Amortyzator 333, 403 czgsteczkowe eiénienie tlenu 292
— loza silnikowego 333—334 ezedei ukladu sterowego 368—373
— podwozia 403—404 : czggel znormalizowane 73

— olejowo-gazowy 404—411 czop silnika 332

automatyczne stacje migdzyplanetarne 434 7 :
Dlugesé dobiegu 132

Bariera cieplna 103 — rozbiegu 131, 133

bazy startowe rakiet balistycznyeh 448 dobieg 97

belka 11, 156 dobdr materialu 106

hezpieczeristwo lotu 115 dobdér silnika 123

bezzalogowe rakiety kierowane 434 dodatkowe punkty podparcia 402—403
— — geofizyczne 434 dolnoplat 84

— — meteorologiczne 434 drazek sterowy 364—365

bezzalogowe statki powietrzne 433—435 drewno 114

hombowee strategiczne 79 drgania skrzydla 219

bombowee taktyezne 79 — ukladu sterowego 376—377

budowa kratownic plaskich 14 — usterzenia 249 5
— — przestrzennych 28 drzwi wejsciowe 309

— kadlubéw 278 duraluminium 109

— usterzenia 252 dwuplaty 82

dysza wylotowa 326327
dzwigar 156, 182

— belkowy 183

= kadluba 278—279

— kratownicowy 184

diwignia ukladu sterowego 370

Charakterystyki skrzydla 148
chlodnice 343

choroba wysokodeiowa 202
chwyty powietrza 323—326
- — boezne 325 ¢

—— ezolowe 323—324

— = skrzydiowe 326 Efektywnogé trymerowa 358

ciag sterowy 349 elementy wytrzymaloseiowe 11

— — elastyezny 349, 359 energia kinetyczna 404

— — mieszany 351 etapy projektowania i préb samolotu 144
— — sztywny 349, 359 =

b Sl 0 Flatter skrzydla 219

o T, S ; — gigtno-lotkowy 223

— gietno-skretny 220

— usterzenia 250

fotel katapultowy 304—305
— nawigatora 303

— pilota 303

— radiotelegrafisty 303

ciggla ukladu sterowego 368
cigzar konstrukeji samolotu 134
— ladunku 134

~ paliwa 134

— pociskow Sredniego zasiegu 437
— samolotu w locie 127

— uzbrojenia i wyposazenia 135 Golenie podskrzydiowe 403
— zalogi 134 — podwozi, chowanie 393
— zezpohu napedowego 134 — polwidlaste 389
cisnienie atmosferyezne 292 - widlaste 389 -

— predkofei (dynamiczne) 105 ~ # amortyzatorami 386

479



~ z kolami podwdjnymi 389
golenie z osig wspornikowg 389
gondole silnikéw 337—338
gornoplat 86

grubosé pokrycia kadluba 278

Halas w kabinie 308
hamulee 413

— detkowe 415

— szezekowe 413—414
— tarczowe 415

Instalacja olejowa 348

— paliwowa 343—346

— startowa rakiety 435
interferencja skrzydla 86
izolacja cieplna 308
izolacja diéwigkowa 308

Jednoplaty 82, 84
jednostkowe zuizyeie paliwa 123

Kabiny 201

— cisnieniowe 291—297

—— typu regeneracyjnego 292—293
- — typu wentylacyjnego 292—293
— pasazerskie 305—310

— zalogi 298

kadlub samolotu 63, 272

— — belkowy 277

— — kratownicowy 277

— — o ksztaleie lodzi 273

— — o ksztaleie gondoli 273

— — 0 ksztalcie wagonu 273

— — polskorupowy 279

— — skorupowy 280

~ wytrzymalogciowy rakiety 434
kat natarcia 136

— skosu skrzydla 128

- ustawienia skrzydla 136

klapa krokodylowa 229, 232

— odcigzajaca 246

~ szezelinowa 229, 232

— wywazajgca 247—249

klasyfikacja kierowanych pociskdow rakieto-

wych 435
kratownie plaskich 16
kratownic przestrzennych 28—29
podwozi 386—388
samolotéw, przeznaczenie 77
samolotéw, cechy konstrukeyjne 82
statkow powietrznych 425
— ukladéw sterowych 349—351
kolumna kola sterowego 365

kolo lotnieze 413

1

1

I
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— ogonowe 402 =
kolpak piasty &migla 338

komfort podrézowania 308
kompensacja aerodynamiczna 244
- cigzarowa 225

— osiowa 245

— skupiona 245

- wewnetrzna 245

konstrukeja cienkoScienna pracujgea na

geinanie 54
konstrukeja cienkodcienna pracujgea na
skrecanie 58
konstrukeja amortyzatorow 409—410
— integralna 174
— klejona 174
— ladowni 312
— loza silnika tlokowego 327—330
— — — turboémiglowego 330
— — — turboodrzutowego 331—332
— 0 pokryeiu wielowarstwowym 175
— przedzialéw na paliwo 340—341
— z masy plastycznej 178
— zbiornikdw 340
kratownice 11
— plaskie 14
— proste 16
— przestrzenne 14
— swobodne 16—17
— zamocowane 16
— zlozone 16
ksztaltowniki 186
ksztalty kadlubow 273—275
ksztalty skrzydel 149, 150
ksztalty usterzenia 240—244

Laminat szklany 114

lgdowanie 96

lot krzywoliniowy w plaszezyinie pozio-
mej 94

— — — pionowej 89

— poziomy 89

— szybowy 96

— w burzliwej atmosferze 91

lotki 258—261

Ladunek nzyteczny 434

lgczenie kadlubow 288

lgezenie szeregowe i réwnolegle rakiet 435
laczniki 182, 449

lopaty wirnika 429—430

loze silnika 327

Magistrala chlodnego powietrza 294
- gorgeego powietrza 294



masa plastyczna 178

materialy déwiekochlonne 308

mechanizaecja skrzydla 226—237

mechanizm efektywnogei trymerowe] 358

mechanizmy sterujace 302

metoda kolejnego rozwigzywania wezloéw
19, 31

metoda przekrojow 13, 24, 32

moe silnika 126—127

Nagrzewanie aerodynamiczne 102—103

napelnianie zbiornikow 346

naprezenie termiczne 214

naprowadzanie z zerowym katem wyprze-
dzenia 442

— metoda pokryecia 442

— ze stalym katem wyprzedzenia 442

— ze zmiennym katem wyprzedzenia 442

natezenie déwieku 308

niemetale 114

nieodwracalny ukiad sterowy 359

niezawodnosé samolotu 72

— konstrukeji 72

niezmiennodé¢ kratownicy 14

nity 453

normowanie obeigzenn 100

normy wytrzymalosciowe 100, 264

nozny mechanizm sterowania 349

nozyee podwozia 390

Obliezanie kadluba belkowego 314, 316
— kratownic plaskich 19

— kratownie przestrzennych 31, 32
— loza silnikowego 335—336

— podwozia 417—425

— polaezen nitowych 454—456
polgezen Srubowyeh 458—460
— pretow Seiskanych 39

— przekroju skrzydla 206—214
— ukladu sterowego 373—370

— zeber 218—219

obeigzenie aerodynamiczne 195
biezgee 195—196

— jednostkowe skrzydla 120, 125
~ kadluba 312—313

— loza silnikowego 327

— masowe 197

—~ podezas ladowania 197—198

~ podwozia 384—385

~ skupione 283

— frub 425

— ukladu sterowego 373

— usterzenia 262—265

obrobka antykorozyjna 109

|

obudowa silnika 330

odcinek toru lotu pocisku 437
odpowietrzanie instalacji paliwowej 346
odwracalny uklad sterowy 357
ograniezenia predkosei samolotéw 105
okna kabin 309—310

opér czolowy 275

— falowy 275

oslona kabiny 275, 208

— silnika 337—338

o8 sztywnosei 210—203

Parametry samolotu 115

pasy dzwigarow 183

pawinol 115

pedaly 367

pelzanie materialu 103

pionowa sila ciagu 427

pionowy start i ladowanie 425—427

plan sit Cremony 22

ploza 417

plyta 279

— cienkoseienna 13

pneumatyki kél lotniczych 415

— o niskim eciénieniu (balonowe) 415, 417

— o srednim cifnieniu (polbalonowe) 415, 417

- o wysokim eisnieniu 415

pociski balistyezne 436—437

— kierowane 434, 437

— klasy ,,powietrze-ziemia’ 439

- klasy ,,powietrze-powietrze” 439

— klasy ,,ziemia-powietrze™ 438

— niekierowane 437

— rakietowe 434

podioga ladowni 312

podiuznica 158, 186

podpory kratownic plaskich 14

- kratownic przestrzennych 28

- przegubowe 14

- rolkowe 15

poduszkowee 433

podwozie samolota 377

— — chowane 379

—— jednosladowe 378—379

— — na kolach 379

— — na plozach 380

— — 0 ukladzie belkowo-zastrzalowym 389—
390

— — o ukladzie kratowo-belkowym 392

— — o ukladzie kratownicowym 389

— — o ukladzie wolnonosnym 389—390

— — stale 379

— — sztywne 386
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- — teleskopowe 386

— — wielodladowe 378

podzial konstrukeji 77, 449, 178

pokladniki 283

pokrycie 158, 191—192

— kadluba 277—280, 283

— wielowarstwowe skrzydla 175

pokrywy lukéw 297

polietylen 114

polaczenia 75

— elementéw konstrukeji 449—453

— kadlubéw 288

— klejowe 462, 75

- nierozlaczne 450

~ nitowe 453, 75

— o ruchu ograniczonym 450

- rozlaczne 450

— ruchowe 450

— skrzydel 178

— spawane 461, 75

— spoezynkowe 450

— érubowe 457

- wezlowe 450

— wzdluz obrysu 182, 288, 450

- za pomocq kompensatoréw 463

— za pomoea lgeznikow i katownikow 452—
453

- zawiasowe 450

polozenie érodka ciezkoéei samolotu
137—140

pomieszozenie bagazowe 310

— ladunkowe 310

powierzchnia steréw (lotek) 130

— usterzenia 129

polwyroby 73—74

praca plyty 52

predkoéé ladowania 66, 132

- maksymalna 65, 130

— wznoszenia 65

pret 11

prety scizkane 36

profil gskrzydla 148

— — dwuwypukly niesymetryczny 149

— — dwuwypukly symetryczny 149

— — z podgietg krawedzig splywu 149

projekt roboczy 144

— szkicowy 144

— wstepny 133—135, 144

proby statyezne 144

preeciazenie 105

— maksymalne 91—94

przednia golen podwozia 398—401

przedzialy na paliwo 343

482

przeguby plaskie 29

— przestrzenne 28

przygotowanie poeisku kierowanego 448
przypadki pretow zerowyeh 21
preyrezady pilotazowo-nawigacyjne 299
— pokladowe 302

przyspieszeniomierz 94

pulap 63, 131, 133

Rakieta jednostopniowa 435

- wielostopniowa 435

rama 13, 332

redan 433

regulacja temperatury 294

regula pol 86

rewers lotek 250

rezonans 376—377

reczny mechanizm sterowania 349

rodzaje podwozi 379—380

— polaczen 450

rolki 29

rozkladanie kratownic przestrzennych na
kratownice plaskie 35

rozmieszezenie usterzenia 240—241

rozstaw kol podwozia 130, 137

rysunek szkicowy 115

Samoloty

~ bombowe 79

— eywilne 80

— ¢wiczebne i dodwiadezalne 82

- lgdowo-wodne 64

— my#liwskie 78

— pionowego startu i ladowania 425—428
— gpecjalne 82

— szkolne 82

— transportowe 80—81

— typu ,,kaczka' 88

~ typu ,,latajace skrzydlo™ 87

—~ wielozadaniowe 80

— wodne 431—432

— wojskowe T7T—80

satelita Ziemi 434

silniki 123—124, 319—322

— przelotowe 446

— pulsacyjne 446

— rakistowe na paliwo ciekle i stale 124, 446
— strumieniowe 124, 446

- tlokowe 123—124

silniki turboodrzutowe 123—124, 446
— turbodmiglowe 123—124

sila serodynamiezna 275

— ciggu 123—124



— eiénienia wewnetrznego 275 statystyka 116

— masowa 91, 275 sterownica nozna dzwigniowa 354
— nosna 90 — nozna wychylana 354

— pionowa 427 — reczna z dragzkiem sterowym 353
— poosiowa 178 ~ z kolem sterowym 353

— tarcia 222 sterownosé 238

— tlumigea 222 stery 258

— wymuszajaea 222 — gazowe 364, 428

sloty 229, 231 — strumijeniowe 364, 428

stupki 183—184 stopieii zaopatrzenia w energie 120
skafander do lotéw wysokosciowyeh 208 stopy 109

skos skrzydia 128—129 — aluminium 109

— — prosty 153 — aluminiowo-magnezowe 109

—— ujemny (do przodu) 153 — aluminiowo-manganowe 109

— usterzenia 129 — magnezu 114

skoéna fala uderzeniowa 275 — tytanu 114

skreeanie kadluba 313 system astronawigacyjny 441

— ograniczone 60 — bezwladnosciowy 442

skrzydlo 63, 147 — kierowania pociskiem rakietowym 440
— delta 154, 170 ~ radionawigacyjny 441

— dewigarowe 159—160 ~ samonaprowadzania 444

— jednodzwigarowe 160 — sygnaldéw kierujgeyeh 443

— polskorupowe 159—163 — wigzki prowadzacej 443

— proste 150 — za pomoca promieniowania podezerwonego
— prostokatne 150 ' 444—445

— skorupowe 159 szkielet kadtuba 277

— skoéne 151, 163—169 szklo krzemowe 115

— trapezowe 151 — organiczne 115

~ wolnonoéne 86 sztywnodé konstrukeji 71

— zastrzalowe 87 szwy nitowe 454
:f;ioli’ggmmoccwanm koneow preta 37 Scianka widluiaa 156, 185

sciskane plyty cienkie 44

smiglowiec 428—431

drednia eigeiwa aerodynamiczna 141

srednioplat 86

grodek cigzkodei samolotu 140—141

srodek eigzkosei skladowyeh cigzaru samolo-
tu 140

drodek parcia 210—211

— sztywnosei 201—203

gruba 180, 458

— o malej zawartosci wegla 109

— o sredniej zawartosei wegla 109

— stopowe 109

— garoodporne 109

statecznik pionowy 253—257

— poziomy 253—257

stateeznodé kierunkowa statyezna 354
stafecznoddé pretéw Sciskanych 36
statecznosé samolotu 64, 142, 237

— — kierunkowsa 238

— — podluzna 238 Technologiczno&é konstrukeji 72
— — poprzeczna 238 temperatura 106
stateeznosé podwozia 383 tloczywo proszkowe 114
statyezna niewyznaczalnosé kratownic pla- tor lotu fotela 304

skich 26 — obliczeniowy 440
statyczna wyznaczalnoié kratownie plaskich — naprowadzania 440

17 — poeisku balistycznego 436
statycznie wyznaczalne kratownice prze- — programowany 440

strzenne 28 trzon amortyzatora 386—387
statki powietrzne 425 tworzywo piankowe 114
statyka konstrukeji lotniezych 11 tylna goleri podwozia 402
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typy podwozi 378
typy sterownie 353
typy ukladéw sterowych 359

Udarnosé¢ 108

udiwig 66

uklad sterowy 65, 349

— konstrukeyjny kadlubéw 276—278

— konstrukeyjny skrzydel 159

- wylotowy 326—327

uklady konstrukeyjne samolotdw 87

urzqdzenie przeciwoblodzeniowe 192—194

— startowe rakietowych pociskow kierowa-
nych 448

— wywazajace 247

usterzenie 64, 237

— kierunku 64

- wysokosci 64

uszezelnienie drzwi 309

— okien 310

uzbrojenie samolotu 66

Warunki mocowania kratownic plaskich 14

warunki mocowania kratownie przestrze-
nnych 28

warunki niezmiennodci geometryeznej krato-
wnicy 17, 18, 30

wezel laczacy 178—180

— widlasty 179—180

wirnik noény 429

wlazy zapasowe 309

wozek podwozia 388

wregi kadluba 283

wskazniki ekonomiczne 77

wskazniki eksploatacyjne 71

wapolezynniki cigzarowe 117

— bezpieczetistwa 97, 99—100, 312

ciezaru wzglednego zespolow samolotu 117

— geometryczne 118

lotno-techniezne 120

momentu statyeznego 118

— przecigzenia dopuszezalnego 90, 97

— redukeyjne 48, 51

sprawnosei §migla 125

statystyezne 116

udzwigu 117, 125

wydtuzenie kadtuba 120, 275

— skraydia 118, 156

wykladnik politropowy 413

1

I

wykres momentdw skrecajacych 203—205,
269 y

— momentéw zginajacych 201, 266

— obecigZen podwozia 418—422

— sil poprzecznych 198, 266

wypehiacz 175

wyposaZenie bojowe pocisku rakietowego 448

wyréwnywanie przy ladowaniu 96

wysokosé znamionowa 131

wytrzymalosé jednostkowa materialow 107—
108

wytrzymalosé kadlubow na zmeczenie 317

wytrzymalodé konstrukeji 71

wytrzymywanie przy ladowaniu 97

wywazenie samolotu 133, 142

wyznaczanie sil w pretach kratownie 19, 31

wzgledna gruboéé profilu skrzydla 118, 148

wzgledna powierzchnia usterzenia, sterdw
i lotek 120

wzmacniacz hydrauliczny 355—357

wznios skrzydla 149

wzor Tetmajera 38

— Eulera 37

Zabezpieczenie przeciwpozarowe 344

zalety podwozia z przednim punktem pod-
parcia 380—381

zapalnik pocisku rakietowego 448

zapobieganie flatterowi 224

zasieg lotu 65, 68, 131, 133

zasysanie 325

zawiasy 450

zawieszenie kol dzwigniowe 387

— — poldzwigniowe 387

zawieszenie silnika 332

zhieznosé skrzydia 156

zbiorniki na paliwo 339

— — miekkie 342—343

—— rozechodowe 345

— — sztywne 340—341

zespol napedowy 64, 318—323

zespdl pociskow rakietowych 445

zwrotnosé 66

Zebro 158, 187

— belkowe 188

— kratownicowe 188—190

— kratownicowo-belkowe 188—189
— normalne 188

- wzmocnione 1588



