










Niniejsza ksi��ka stanowi drug� cz��� monogra� i mojego autorstwa pt. „Wy-
brane zagadnienia projektowania samolotów”, wydanej w roku 2016. Oddaj�c 
j� do r�k czytelników, chcia�bym przeprosi� za jej ograniczony zakres i skróto-
w� prezentacj� wi�kszo�ci zagadnie	. Powsta�a ona przede wszystkim z my�l� 
o studentach pierwszych lat studiów na kierunku lotnictwo, którym cz�sto trzeba 
wyja�ni� podstawy techniki lotniczej bez wchodzenia w szczegó�y, te ostatnie 
pozostawiaj�c wyk�adom specjalistycznym. Pobie�ny charakter przedstawionej 
wiedzy o projektowaniu i konstrukcji samolotów ma s�u�y� lepszemu zrozumie-
niu z�o�ono�ci tego procesu i stanowi� podstaw� do dalszego pog��biania wiedzy 
w tym obszarze. Celem wi�c niniejszej ksi��ki nie jest prezentacja szczegó�owych 
metod analizy poszczególnych zagadnie	, lecz raczej syntezy ich wyników. Na 
koniec nie mniej wa�nym powodem jest to, �e ksi��k� kiedy� trzeba sko	czy�, 
nawet je�li nie jest kompletna i doskona�a. Zdaj�c sobie spraw� z niedoskona�o�ci 
niniejszej pracy, chcia�bym bardzo serdecznie podzi�kowa� recenzentom: dr. hab. 
in�. Stanis�awowi Kachelowi, dr. hab. in�. Krzysztofowi Szafranowi oraz innym 
osobom, które pomaga�y mi podnie�� poziom tej pracy na ró�nych etapach jej po-
wstawania: Prof. dr. hab. in�. Stefanowi Szczeci	skiemu, dr. hab. in�. Witoldowi 
Wi�niowskiemu, dr. in�. Romanowi 
witkiewiczowi, dr. in�. Alfredowi Barono-
wi, dr. in�. Ewie Cichockiej, dr. in�. Witoldowi Witowskiemu, dr. in�. Jerzemu 
Kaniowskiemu, dr. in�. Jackowi Mieloszykowi, dr. in�. Marcinowi Figatowi, dr. 
in�. Agnieszce Kwiek, dr. in�. Krzysztofowi Piwkowi, mgr. in�. Piotrowi Ja�kow-
skiemu i mgr. in�. Jaros�awowi Hajdukowi. 

Dzi�kuj� w�adzom Wydzia�u Mechanicznego Energetyki i Lotnictwa Politech-
niki Warszawskiej oraz Instytutu Lotnictwa za umo�liwienie zdobycia do�wiad-
czenia niezb�dnego do napisania tej ksi��ki oraz za udogodnienia w jej tworze-
niu. Wi�kszo�� rysunków zamieszczonych w tej ksi��ce wykona�em w ramach 
projektów � nansowanych przez NCBR: POKL 04.01.01-00-002/08 oraz POKL 
04.01.01-00061/10. W pracy nad ksi��k� korzysta�em z oprogramowania Solid 
Works udost�pnionego mi dzi�ki uprzejmo�ci � rmy CNS Solutions. Jestem za 
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to niezmiernie wdzi�czny tej � rmie. Chcia�bym te� podzi�kowa� muzeom, które 
udost�pni�y swoje zbiory w celu skompletowania dokumentacji fotogra� cznej za-
mieszczonej w niniejszej ksi��ce. By�y to nast�puj�ce muzea i organizacje:
�� Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie, http://www.muzeumlotnictwa.pl/,
�� Narodowe Muzeum Techniki w Warszawie, http://mtip.pl/,
�� Musée de l’Air et de l’Espace – Aéroport de Paris-Le Bourget, http://www.

museeairespace.fr/,
�� Science Museum w Londynie, http://www.sciencemuseum.org.uk/,
�� Imperial War Museum w Londynie, http://www.iwm.org.uk/visits/iwmlondon,
�� Imperial War Museum w Duxford, http://www.iwm.org.uk/visits/iwm-duxford,
�� Brooklands Museum, http://www.brooklandsmuseum.com/,
�� The Smithsonian National Air and Space Museum w Waszyngtonie, https://

airandspace.si.edu/,
�� National Museum of the U.S. Air Force w Dayton, http://www.nationalmu-

seum.af.mil/,
�� Experimental Aircraft Association w Oshkosh, http://www.eaa.org/eaamuseum,
�� Pima Air and Space Museum w Tucson, http://www.pimaair.org/,
�� Museum of Flight w Seattle, https://www.museumof� ight.org/,
�� Deutsches Museum Flugwerft Schleissheim, http://www.deutschesmuseum.

de/en/� ugwerft/information/,
�� Flygvapenmuseum Linköping, http://www.� ygvapenmuseum.se/,
�� Il Museo Storico dell’Aeronautica Militare Bracciano, http://www.aeronauti-

ca.difesa.it/museovdv/Pagine/default.aspx.
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Truizmem by�oby stwierdzenie, �e samoloty buduje si� z niezwyk�ych mate-
ria�ów [1–3]. W istocie jednak ma ono kluczowe znaczenie, gdy� zgodnie z obo-
wi�zuj�cymi przepisami [4–6] wszystkie elementy konstrukcyjne przenosz�ce 
obci��enia samolotu musz� by� wykonywane z certy� kowanych materia�ów. Za-
zwyczaj materia� certy� kowany dla lotnictwa odpowiada takiemu samemu mate-
ria�owi bez certy� katu. W przypadku jednak materia�u certy� kowanego producent 
gwarantuje znacznie dok�adniejsze zachowanie sk�adu, stanu i innych parame-
trów danego materia�u, a zw�aszcza ich minimalnych i maksymalnych warto�ci. 
Im mniejsza jest ta ró�nica, tym lepiej, gdy� pozwala to konstruktorowi zapewni� 
bezpiecze	stwo ludziom na pok�adzie samolotu bez nadmiernego zwi�kszania 
jego masy. Oznacza to jednak, �e materia�, z którego samolot jest wykonany, jest 
znacznie dro�szy od materia�ów niecerty� kowanych. Ta	sze materia�y niecerty-
� kowane mo�na stosowa�, za zgod� nadzoru, tylko w tych miejscach samolotu, 
które nie odpowiadaj� za bezpiecze	stwo lotu. Fakt ten jest jedn� z przyczyn wy-
sokich cen produktów przemys�u lotniczego.

Poni�ej przedstawiono bardzo skrócony przegl�d lotniczych materia�ów kon-
strukcyjnych.

10.1. Stale

Jednym z najpopularniejszych materia�ów we wspó�czesnej technice jest stal. 
Stal to stop �elaza z w�glem o zawarto�ci w�gla do 2,06%, przerobiony plastycz-
nie, obrabialny cieplnie. Taki sam stop, ale nieprzerobiony plastycznie, to staliwo. 
Wyró�nia si� stale w�glowe (zawieraj�ce niewielkie ilo�ci innych pierwiastków) 
oraz stale stopowe (zawieraj�ce znaczne ilo�ci innych pierwiastków stopowych). 
Wi�kszo�� stali w�glowych oraz praktycznie wszystkie stale stopowe wymagaj� 
obróbki cieplnej, w celu uzyskania swoich optymalnych w�a�ciwo�ci. Stale za-
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wieraj�ce poni�ej 0,4% w�gla s� zazwyczaj dobrze spawalne [7]. Wi�ksza zawar-
to�� w�gla znacz�co utrudnia lub uniemo�liwia spawanie. G�sto�� stali wynosi 
�rednio 7,8 g/cm³, modu� Younga oko�o 200 GPa. Charakterystyka wyd�u�enia od 
obci��enia ma znaczny zakres liniowy i wyra�n� granic� plastyczno�ci, po osi�-
gni�ciu której stal wyd�u�a si� bez zmiany obci��enia (rys. 10.1). Dalsza cz��� 
charakterystyki jest nieliniowa i osi�ga maksimum zwane wytrzyma�o�ci� dora�-
n�. Wytrzyma�o�� dora�na stali waha si� od 300–3000 MPa [8]. Spadek obci��e-
nia przy wyd�u�aniu po osi�gni�ciu wytrzyma�o�ci dora�nej wynika z przew��e-
nia materia�u w miejscu, w którym powstanie p�kni�cie.

 

Rys. 10.1.  a) Charakterystyka rozci�gania stali – widoczna wyra�na granica plastyczno�ci, b) ty-
powy prze�om próbki stalowej po próbie rozci�gania (fot. Jacek Gadomski)

Bardzo dobre w�a�ciwo�ci wytrzyma�o�ciowe (tab. 1) i technologiczne stali 
s� podstaw� jej popularno�ci. Niestety, w zastosowaniach lotniczych istotne zna-
czenie odgrywa jej du�a g�sto��. Mo�na sobie, co prawda, wyobrazi� konstrukcj� 
z bardzo cienkich stalowych elementów, która by�aby w stanie przenie�� (pod 
wzgl�dem wytrzyma�o�ciowym) obci��enia spotykane w locie, jednak�e bardzo 
cienkie elementy bardzo �atwo ulegaj� wyboczeniu, w zwi�zku z tym konstrukcja 
taka bardzo �atwo traci�aby stateczno��. Podejmowano próby budowy lotniczych 
stalowych konstrukcji pó�skorupowych, jednak�e ich pokrycia musia�y by� tak 
cienkie, �e ulega�y wyboczeniu ju� w trakcie monta�u (rys. 10.2). Stwierdzono 
wi�c, �e tego rodzaju konstrukcje nie nadaj� si� do budowy samolotów.

Stale stosuje si� wi�c w lotnictwie g�ównie w takich miejscach, w których kon-
strukcja musi przenie�� znaczne si�y skupione. Dotyczy to zw�aszcza podwozi, 
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�ó� silnikowych, oku� itp. Ze wzgl�du na bardzo dobr� spawalno�� stale wyko-
rzystuje si� równie� do budowy kratownic, które czasami stosuje si� w lotnictwie. 
Dotyczy to jednak g�ównie samolotów mniej zaawansowanych technicznie.

Rys. 10.2.  Wysoka wytrzyma�o�� i g�sto�� stali wymagaj� stosowania bardzo cienkich �cianek, 
które nie s� odporne na wyboczenie, nawet pod wp�ywem napr��e	 monta�owych. Budd 
RB-1 Contestoga (Pima Air and Space Museum, Tucson)

Tabela 1. Orientacyjne w�a�ciwo�ci przyk�adowych gatunków stali [1]

Gatunek Rm [MPa] Re [MPa] E [GPa]

30HGSA 1079 834 200

40HM 1030 883 200

25HM 750 600 200

10.2. Stopy aluminium

Najcz��ciej stosowanym w lotnictwie materia�em s� stopy aluminium [9–12]. Ich 
popularno�� wynika ze stosunkowo ma�ej g�sto�ci rz�du 2,8 g/cm³, przy ca�kiem 
niez�ych w�a�ciwo�ciach wytrzyma�o�ciowych (tab. 2). Najbardziej wytrzyma�e sto-
py aluminium zawieraj� zazwyczaj du�e ilo�ci miedzi i/lub cynku i osi�gaj� wytrzy-
ma�o�� dora�n� rz�du 900 MPa. Najnowsze stopy maj� te� zredukowan� g�sto�� 
dzi�ki du�ej zawarto�ci litu. Niestety, ze wzgl�du na taki w�a�nie sk�ad wysokowy-
trzyma�e stopy aluminium s� trudno spawalne. Dobrze spawaj� si� stopy aluminium 
o gorszych w�a�ciwo�ciach wytrzyma�o�ciowych. Z tego powodu najbardziej popu-
larn� technik� ��czenia jest nitowanie [13, 14]. Stosunkowo cz�sto stosuje si� rów-
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nie� zgrzewanie lub klejenie [15–20]. Wymaga ono jednak stosowania specjalnych 
procedur usuwania i nak�adania tlenków, gdy� stanowi� one pow�ok� antykorozyjn� 
[21–23], a jednocze�nie maj� znacznie wy�sze temperatury topnienia ni� sam stop.

Rys. 10.3. Charakterystyka rozci�gania stopów aluminium – widoczna umowna granica plastyczno�ci

Istotn� wad� stopów aluminium s� ich niskie temperatury topnienia, które 
sprawiaj�, �e nie nadaj� si� one do budowy gor�cych elementów samolotu, jak 
równie� nie nadaj� si� do budowy samolotów szybkich, dla których nagrzewanie 
aerodynamiczne jest znacz�ce.

Inn� wad� jest brak, w przeciwie	stwie do stali, trwa�ej wytrzyma�o�ci zm�-
czeniowej, co oznacza, �e ka�dy element wykonany ze stopów aluminium pr�dzej 
czy pó�niej ulegnie zniszczeniu zm�czeniowemu niezale�nie od tego, jak niska 
jest amplituda dzia�aj�cych na	 obci��e	 [24, 25]. Ogranicza to czas eksploatacji 
konstrukcji lotniczych.

W charakterystyce wyd�u�enia od obci��enia stopów aluminium nie obserwuje 
si� wyra�nej granicy plastyczno�ci, w zwi�zku z tym de� niuje si� umown� granic� 
plastyczno�ci, przy której odkszta�cenia trwa�e s� mniejsze ni� 0,2% (rys. 10.3).

Tabela 2. Orientacyjne w�a�ciwo�ci przyk�adowych stopów aluminium [1]

Gatunek Rm [MPa] R0,2 [MPa] E [GPa]

PA6 450 280 73

PA7 480 370 73

PA9 540 440 73
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10.3. Stopy magnezu

Du�e nadzieje pok�adano w lotniczych zastosowaniach stopów magnezu, jako 
�e pod wzgl�dem wytrzyma�o�ciowym niewiele tylko ust�puj� stopom aluminium 
(tab. 3), podczas gdy ich g�sto�� wynosi tylko 1,78 g/cm³ [26]. Niestety, okaza�o 
si�, �e s� one nieodporne na korozj� i co gorsza �atwopalne. W zwi�zku z tym 
wolno je stosowa� tylko wtedy, gdy ich u�ycie daje znacz�cy spadek masy, a nie 
ma zagro�enia po�arem. Ponadto musi by� zapewniony �atwy dost�p do cz��ci ze 
stopów magnezu w trakcie przegl�dów lub brak zagro�enia korozj�. Zazwyczaj 
u�ywa si� ich w takich przypadkach, gdy dany element ma stosunkowo du�� ob-
j�to�� ze wzgl�du na wymagan� du�� sztywno�� elementu, a jednocze�nie musi 
by� lekki. Przyk�adami zastosowa	 mog� by� felgi kó� lub zawiasy hamulców 
aerodynamicznych. Historycznie znane s� zastosowania stopów magnezu do wy-
twarzania �ó� silnikowych czy nawet karterów silników t�okowych. Warto jednak 
zauwa�y�, �e dotyczy�o to wy��cznie „zimnych” cz��ci silników.

Tabela 3. Orientacyjne w�a�ciwo�ci przyk�adowych stopów magnezu [1]

Gatunek Rm [MPa] R0,2 [MPa] E [GPa]

GA10 230 140 45

GZ5 345 290 45

10.4. Stopy tytanu

Najlepszy stosunek wytrzyma�o�ci do masy maj� stopy tytanu (tab. 4), których 
g�sto�� wynosi �rednio 4,46 g/cm³. Co wi�cej, s� one odporne na podwy�szo-
ne temperatury, dochodz�ce nawet do 600°C. Niestety, s� to stopy wymagaj�ce 
nadzwyczaj kosztownych technologii [27]. Nie s� odporne na dzia�anie wodoru, 
chloru i kadmu. W zwi�zku z tym spawanie stopów tytanu powinno si� odbywa� 
w pró�ni. Stopy te s� równie� bardzo wra�liwe na warunki obróbki cieplnej i wy-
magaj�ce w trakcie obróbki skrawaniem. W zwi�zku z tym wymagaj� stosowania 
niestandardowych narz�dzi i drogich metod obróbki. Z tego wzgl�du stosowane 
s� tylko wtedy, gdy ich znakomite w�a�ciwo�ci wytrzyma�o�ciowe s� niezb�dne.

Tabela 4. Orientacyjne w�a�ciwo�ci przyk�adowych stopów tytanu [1]

Gatunek Rm [MPa] R0,2 [MPa] E [GPa]

6A1-4V 1082 1048 110

B-120VCA 1450 850 110

WT3-1 1170 900 110
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10.5. Stopy �arowytrzyma�e

Stopy �arowytrzyma�e stosowane s� wy��cznie w tych miejscach konstrukcji 
samolotu, które nara�one s� na dzia�anie bardzo wysokich temperatur. Dotyczy to 
zw�aszcza rur wydechowych dysz silników odrzutowych czy pokry� ochronnych 
bezpo�rednio za nimi. Znacznie cz��ciej stosowane s� w konstrukcji silników lotni-
czych, np. na �opatki turbin czy te� komory spalania. Zazwyczaj s� to stopy zawie-
raj�ce du�e ilo�ci �elaza, niklu i kobaltu. Ich g�sto�� jest wi�c znaczna i osi�ga 8,36 
g/cm³. Najwa�niejsza cech� stopów �arowytrzyma�ych nie jest ich wytrzyma�o��, 
lecz odporno�� na pe�zanie (tab. 5). Pe�zanie to powolny przyrost odkszta�cenia 
cia�a na skutek oddzia�ywania sta�ych, d�ugotrwa�ych obci��e	, mniejszych od gra-
nicy spr��ysto�ci materia�u, z którego zosta�o wykonane. W niskich temperaturach 
pe�zanie lotniczych materia�ów konstrukcyjnych wyst�puje tak powoli, �e mo�e 
by� zaniedbane. W wy�szych temperaturach nast�puje znacznie szybciej, co znako-
micie utrudnia projektowanie takich cz��ci jak �opatki turbin, które powinny mie� 
mo�liwie sta�� d�ugo�� w celu zachowania mo�liwie ma�ego luzu wierzcho�kowego 
(odleg�o�� mi�dzy ko	cówkami �opatek turbiny a jej obudow�) [28]. D�ugotrwa-
�e obci��enie materia�u w wysokich temperaturach obni�a te� jego wytrzyma�o��. 
Dlatego te� w przypadku stopów �arowytrzyma�ych wa�ne s� takie parametry jak 
wytrzyma�o�� na pe�zanie, granica pe�zania czy te� pr�dko�� pe�zania [1].

 Tabela 5. Orientacyjne w�a�ciwo�ci przyk�adowych stopów �arowytrzyma�ych [1, 29]

Gatunek Rm 
[MPa]

R0,2
[MPa]

Rz/100(815)
[MPa]

E 
[GPa]

Inconel X-750 1110 (324) 634 (310) (180) 213,7 (127,6)

Rene 41 1420 (869) 1062 (814) (262) 218 (165)

Dane w nawiasach dotycz� temperatury oko�o 815°C.

10.6. Materia�y kompozytowe

Najbardziej modne obecnie s� materia�y kompozytowe [30–120]. Materia� 
kompozytowy to taka mieszanina dwóch lub wi�cej ró�nych materia�ów, która ma 
lepsze w�a�ciwo�ci ni� w�a�ciwo�ci któregokolwiek z materia�ów sk�adowych. 
W zasadzie w de� nicji tej mieszcz� si� równie� drewno i stal, jednak�e zazwyczaj 
traktuje si� je jako oddzielne grupy materia�ów.

Kompozyty sk�adaj� si� zazwyczaj ze zbrojenia i spoiwa, przy czym spoiwem 
mog� by� polimery, metale lub ceramika. Zbrojenie mo�e mie� posta� w�ókien, 
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w�ókien ci�tych lub proszków. Mo�e ono by� szklane, w�glowe, aramidowe, poli-
estrowe, metalowe lub ceramiczne. W�ókna zbrojenia wyst�puj� w postaci rovingu 
(wi�zka w�ókien), tkaniny (d�ugie w�ókna u�o�one obok siebie w sposób zorgani-
zowany, tworz�ce powierzchni�) lub maty (krótkie w�ókna tworz�ce powierzchni�, 
u�o�one w sposób przypadkowy). Istnieje wiele rodzajów tkanin ró�ni�cych si� 
splotem oraz ilo�ci� wi�zek w�ókien w ró�nych kierunkach, pocz�wszy od tkanin 
symetrycznych, zawieraj�cych tak� sam� liczb� w�ókien w ka�dym kierunku, a� 
po tkaniny modu�owe, zawieraj�ce w�ókna niemal wy��cznie w jednym kierunku. 
Ostatnio pojawi�a si� równie� mo�liwo�� tkania tkanin trójwymiarowych.

Najwi�ksz� zalet� kompozytów jest �atwo�� nadawania zarówno kszta�tu, jak 
i w�a�ciwo�ci mechanicznych elementom konstrukcji, w trakcie ich wytwarzania. 
Dzi�ki temu stosunkowo �atwo uzyskuje si� nawet bardzo skomplikowane kszta�-
ty z bardzo dobrze odwzorowan� geometri� i bardzo g�adk� powierzchni�. Rów-
nocze�nie konstruktor mo�e w szerokim zakresie zmienia� w�a�ciwo�ci danego 
elementu w ró�nych kierunkach. Dzi�ki odpowiedniemu u�o�eniu warstw kompo-
zytowej struktury laminarnej mo�na uzyska� element o ró�nych w�a�ciwo�ciach 
mechanicznych w zale�no�ci od kierunku obci��enia. Nic nie stoi na przeszko-
dzie, aby dany element by� w jednym kierunku bardzo sztywny, a w innym wiotki. 
Wi��e si� to, niestety, z najwi�ksz� wad� kompozytów, jak� jest wra�liwo�� ich 
w�a�ciwo�ci na czynnik ludzki [119]. Skoro bowiem istnieje mo�liwo�� kszta�to-
wania w�a�ciwo�ci mechanicznych elementu kompozytowego poprzez np. odpo-
wiedni� orientacj� kolejno nak�adanych warstw tkanin, zmian� stopnia zbrojenia 
(stosunku ilo�ci zbrojenia do ilo�ci spoiwa) lub zastosowanie odpowiedniego cy-
klu cieplnego w trakcie utwardzania, to pope�nienie b��du w trakcie fabrykacji 
mo�e doprowadzi� do wytworzenia elementu o zupe�nie innych w�a�ciwo�ciach 
ni� zak�adane. Z tego wzgl�du � rmy wytwarzaj�ce lotnicze elementy kompozy-
towe musz� zatrudnia� specjalistów najwy�szej klasy na ka�dym stanowisku pro-
dukcyjnym, a to podwy�sza koszty produkcji. 

Innym problemem zwi�zanym z projektowaniem konstrukcji kompozytowych 
jest brak wyst�powania odkszta�ce	 plastycznych w wi�kszo�ci ich rodzajów. Doty-
czy to zw�aszcza najbardziej popularnych kompozytów polimerowych, dla których 
trzeba przyjmowa� charakterystyk� wyd�u�enia od obci��enia tak� jak na rys. 10.4. 
W trakcie bada	 elementów kompozytowych pojawia si� co prawda pewien zakres 
nieliniowy, nie wi��e si� on jednak z odwracalnymi odkszta�ceniami plastycznymi, 
jak to ma miejsce w przypadku metali, a z nieodwracalnym uszkodzeniem struktury 
w postaci lokalnych delaminacji, zerwanych lub wyboczonych w�ókien itp. Bior�c 
przy tym pod uwag� wspomnian� wcze�niej wra�liwo�� na czynnik ludzki, zmusza 
to do stosowania wy�szych ni� zazwyczaj wspó�czynników bezpiecze	stwa. Nie 
stanowi to jednak wi�kszego problemu, gdy� modu� Younga wyrobów z materia-
�ów kompozytowych jest zazwyczaj ni�szy ni� w przypadku metali. Oznacza to, �e 
w wi�kszo�ci przypadków dany element nie jest wymiarowany przez jego wytrzy-
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ma�o��, ale raczej przez jego sztywno�� i dopuszczalne odkszta�cenia. Zdarza si� 
wi�c cz�sto, �e element kompozytowy jest znacznie mocniejszy ni� to konieczne 
tylko dlatego, �e za�o�ono bardzo ma�e odkszta�cenia dopuszczalne.

Rys. 10.4.  Charakterystyka rozci�gania kompozytów. Ewentualne nieliniowo�ci charakterystyki ob-
serwowane dla du�ych si� i wyd�u�e	 wynikaj� z nieodwracalnych uszkodze	 kompozytu, 
a nie odkszta�ce	 plastycznych. U�yteczny jest wi�c tylko zakres liniowy charakterystyki

Przenoszenie obci��e	 skupionych w przypadku kompozytów zbrojonych 
w�óknami przebiega równie� zupe�nie inaczej ni� w przypadku metali. W ele-
mentach wykonanych z takiego materia�u g�ównym elementem przenosz�cym ob-
ci��enia s� w�ókna. Spoiwo ��czy je tylko i zabezpiecza przed wyboczeniem. Je�li 
wi�c w elemencie kompozytowym wywierci si� otwór, przecinaj�c w�ókna, to 
ten fragment kompozytu utraci zdolno�� do przenoszenia obci��e	. Samo zreszt� 
wiercenie otworów w materia�ach kompozytowych i w ogólno�ci ich obróbka 
skrawaniem stanowi powa�ny problem, gdy� uzyskiwana powierzchnia nigdy nie 
jest g�adka [95]. W powi�kszeniu mo�na na niej zaobserwowa� pokruszone i po-
p�kane spoiwo oraz wystaj�ce z niego pourywane w�ókna zbrojenia (rys. 10.5). 

Co gorsza, poszczególne warstwy kompozytu zazwyczaj nie s� zupe�nie p�a-
skie. Nigdy wi�c nie wiadomo, które w�ókna zosta�y przeci�te w trakcie obróbki 
skrawaniem. Z tego powodu d��y si� do tego, aby proces technologiczny produkcji 
elementów kompozytowych nie wymaga� obróbki skrawaniem po wykonaniu ele-
mentu (z wyj�tkiem obcinania naddatków). Natomiast wprowadzanie si� skupionych 
realizuje si� w taki sposób, aby nie by�o konieczne przecinanie w�ókien zbrojenia, 
a je�li nie da si� tego unikn��, to d��y si� do wprowadzania si�y skupionej we w�ókna 
w otoczeniu otworu, a nie w sam otwór. Wi�cej informacji na ten temat w rozdz. 18.
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Rys. 10.5.  Otwór wywiercony w kompozytowej strukturze laminarnej. Widoczne pourywane 
w�ókna, wystaj�ce wewn�trz otworu, oraz delaminacje

Uwa�a si�, �e materia�y kompozytowe s� bardziej odporne na korozj� od metali, 
aczkolwiek stwarzaj� czasami problemy elektrochemiczne zwi�zane z powstawa-
niem ogniw galwanicznych pomi�dzy poszczególnymi elementami kompozytu lub 
mi�dzy nimi a otaczaj�cymi je elementami z innych materia�ów. Dla przyk�adu bar-
dzo niekorzystne okazuje si� po��czenie elementów kompozytowych zbrojonych 
w�óknem w�glowym ze stal�. W tym przypadku mo�na oczekiwa� przyspieszonej 
korozji elementów stalowych, czemu mo�na zapobiega� np. poprzez stosowanie 
elementów oddzielaj�cych je od kompozytu, a wykonanych z tytanu. Dla przyk�adu 
stalowe sworznie przeznaczone do ��czenia elementów kompozytowych zbrojo-
nych w�óknem w�glowym cz�sto wyposa�one s� w tytanowe tulejki.

Wszystkie te problemy nie zniech�caj� jednak do stosowania materia�ów kom-
pozytowych. Jedn� z przyczyn jest zapewne mo�liwo�� uzyskiwania bardzo du�ych 
wytrzyma�o�ci przy bardzo ma�ej g�sto�ci. Dla przyk�adu kompozyt polimerowy 
zbrojony w�óknem w�glowym mo�e mie� wytrzyma�o�� na zginanie rz�du 900 MPa 
przy g�sto�ci rz�du 1,5 g/cm³. Przy czym zniszczenie próbki zaczyna si� od delami-
nacji i wyboczenia w�ókien po stronie �ciskanej. W warunkach laboratoryjnych, przy 
bardzo starannym przygotowaniu próbek, notowano nawet 1800 MPa.

Zalet� jest te� wytrzyma�o�� zm�czeniowa kompozytów, która bywa znacznie 
wi�ksza ni� w przypadku konstrukcji metalowych [43, 61, 88, 89]. Dzieje si� tak 
dlatego, �e w kompozycie p�kni�cia poszczególnych w�ókien zbrojenia nie mog� 
bezpo�rednio propagowa� na s�siednie w�ókna. Jedynym efektem takiego p�kni�cia 
b�dzie nieznaczne zwi�kszenie obci��enia s�siednich w�ókien zbrojenia. Nie ozna-
cza to jednak, �e zm�czenie w ogóle nie wyst�puje. Wi��e si� ono jednak zazwy-
czaj z uszkodzeniami spoiwa w wyniku np. obci��e	 obs�ugowych, absorpcji wody 
oraz jej kolejnego zamarzania i rozmarzania, uderze	 piorunów itp. [66]. Na skutek 
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takich zdarze	 dochodzi w kompozycie do lokalnego uszkodzenia spoiwa, które na-
st�pnie propaguje i nie mo�e ju� d�u�ej zapewnia� stabilnego usztywnienia w�ókien 
zbrojenia, a co za tym idzie nie zabezpiecza ich przed wyboczeniem. 

Ciekawym zagadnieniem jest te� poch�anianie drga	 przez konstrukcje kompo-
zytowe. Sam materia� czyni to znacznie lepiej ni� w przypadku metali. Zazwyczaj 
jednak konstrukcje kompozytowe sk�adaj� si� z du�ych elementów integralnych, 
podczas gdy konstrukcje metalowe, zw�aszcza bardziej tradycyjne, zawieraj� 
wiele po��cze	 nitowanych. Tarcie w szwach nitowych poch�ania energi� znacz-
nie lepiej ni� kompozyt, mo�e si� wi�c zdarzy�, �e w konstrukcji kompozytowej 
drgania b�d� t�umione gorzej ni� w konstrukcji metalowej.

Wszystko to sprawia, �e materia�y kompozytowe s� nadzwyczaj atrakcyjnym ma-
teria�em konstrukcyjnym, który jednak ci�gle stanowi wyzwanie dla konstruktorów.

10.7. Materia�y hybrydowe

Na koniec warto wspomnie� równie� o materia�ach hybrydowych. Przyk�adem 
mo�e tu by� Glare [120], czyli laminat sk�adaj�cy si� z u�o�onych naprzemiennie 
warstw folii ze stopu aluminium i kompozytu polimerowego zbrojonego w�óknem 
szklanym. Struktura taka ��czy w sobie pewne zalety typowej konstrukcji metalo-
wej i kompozytowej. Glare jest bardziej odporne na przebicie ni� duraluminium, 
co jest bardzo istotne w przypadku tylnego, dolnego pokrycia kad�uba samolotów 
komunikacyjnych. Na pasach startowych czasem le�� zanieczyszczenia, które 
ko�a przeje�d�aj�cego samolotu podrzucaj� do góry z bardzo du�� energi�. Cza-
sem te� zanieczyszczenia te powoduj� eksplozje opon samolotu. Zanieczyszcze-
nia i szcz�tki opon uderzaj� w pokrycie kad�uba samolotu i mog� je przebi�. Glare 
podnosi odporno�� pokrycia w przypadku takich incydentów. Co wi�cej, Glare 
ma znacznie lepsze w�a�ciwo�ci zm�czeniowe, poniewa� p�kni�cia nie mog� pro-
pagowa� pomi�dzy s�siaduj�cymi warstwami duraluminium, gdy� s� one odse-
parowane warstwami kompozytu. Zalety te osi�ga si� w materiale, który daje si� 
normalnie nitowa�, w przeciwie	stwie do typowych materia�ów kompozytowych 
(patrz rozdz. 18). Inn� cenn� w�a�ciwo�ci� jest lepsze ni� w przypadku zwyk�ych 
kompozytów przenoszenie obci��e	 skupionych. Do wad nale�� �atwo�� delami-
nacji w trakcie wiercenia oraz ró�nica rozszerzalno�ci cieplnych poszczególnych 
warstw. Niestety, g�sto�� Glare jest nieco tylko ni�sza od g�sto�ci duraluminium, 
gdy� g�sto�� w�ókna szklanego jest porównywalna do g�sto�ci duraluminium. 
Trwaj� prace nad materia�ami sk�adaj�cymi si� z folii metalowych i innych (l�ej-
szych) rodzajów kompozytów. Napotykaj� one jednak trudno�ci wynikaj�ce m.in. 
z ró�nych rozszerzalno�ci cieplnych metali i kompozytów.



11.1. Rodzaje podzia�ów

Struktura samolotu by�aby najl�ejsza, gdyby nie zawiera�a �adnych podzia�ów, tzn. 
gdyby skrzyd�a, kad�ub usterzenie itp. stanowi�y jeden integralny element. Niestety, 
z wielu wzgl�dów samolotu w taki sposób skonstruowa� si� nie da. Przede wszystkim 
jego struktura jest zbyt skomplikowana, w zwi�zku z czym jej tworzenie wymaga 
równoczesnej pracy wielu osób. W celu unikni�cia zwi�zanego z tym zamieszania 
wygodnie jest podzieli� samolot na mniejsze podzespo�y i powierzy� opracowanie 
ka�dego podzespo�u innej, niewielkiej grupie konstruktorów. W niewielkich grupach 
osób �atwiej jest zapewni� spójno�� realizowanej koncepcji oraz przygotowywanej 
dokumentacji. Dzi�ki takiemu podzia�owi pracy wymiana informacji pomi�dzy du�y-
mi grupami ludzi mo�e si� ogranicza� do sposobu po��czenia poszczególnych podze-
spo�ów samolotu. Podzia�y tego rodzaju nazywa si� zazwyczaj podzia�ami konstruk-
cyjnymi. Charakteryzuj� si� one tym, �e po��czenia pomi�dzy podzespo�ami w goto-
wej konstrukcji mog� by� zarówno roz��czne, jak i nieroz��czne. 

Innym rodzajem podzia�ów s� podzia�y technologiczne, które musz� si� pojawi� 
w konstrukcji samolotu ze wzgl�du na mo�liwo�ci wykonawcze wytwórni, w któ-
rej dany samolot ma by� produkowany. Typowym ograniczeniem wp�ywaj�cym na 
ten rodzaj podzia�ów s� rozmiary hal monta�owych i ud�wigi posiadanych suwnic. 
Mo�e si� przy tym zdarzy�, �e prototyp samolotu ma inne podzia�y technologiczne, 
a w produkcji seryjnej stosuje si� inne. Projektuj�c konstrukcj� samolotu, warto jed-
nak d��y� do tego, aby ró�nice pomi�dzy prototypem a samolotem seryjnym by�y 
jak najmniejsze. Pozwala to zmniejsza� nak�ad pracy niezb�dny do uruchomienia 
produkcji seryjnej. Uwaga ta dotyczy jednak tych przypadków, gdy konstruktorzy 
dysponuj� �rodkami niezb�dnymi do zrealizowania dojrza�ego projektu, a � rma ma 
gwarancj� podj�cia produkcji seryjnej. W praktyce cz�sto zdarza si� jednak tak, 
�e konstruktorzy dysponuj� ograniczonymi �rodkami, a nie wiadomo, czy samolot 
znajdzie nabywców. Mo�na wtedy opracowa� konstrukcj� uproszczon�, któr� da si� 
zbudowa� z wykorzystaniem bardzo ograniczonej infrastruktury, bazuj�c na bardzo 
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wysokich kwali� kacjach pracowników, tzw. demonstrator. Dopiero po jego zapre-
zentowaniu i uzyskaniu zamówie	 opracowuje si� docelowy projekt dostosowany 
do produkcji seryjnej. Bardzo cz�sto zdarza si�, �e demonstrator ten nie spe�nia 
równie� wielu wymaga	 stawianych pó�niej samolotom seryjnym. Mo�e np. mie� 
przewymiarowan� struktur�, a tym samym znacznie wi�ksz� mas� i krótszy zasi�g. 
Pozwala to jednak zaoszcz�dzi� �rodki, które w przeciwnym razie by�yby niezb�d-
ne dla przeprowadzenia szczegó�owych analiz.

Mamy równie� podzia�y transportowe, które wynikaj� zazwyczaj z potrzeby 
przewo�enia samolotu lub jego podzespo�ów innymi �rodkami komunikacji (l�-
dowej, wodnej lub powietrznej). Mog� one by� w dalszej eksploatacji roz��czne 
albo nieroz��czne. Typowym przypadkiem s� tu szybowce, dla których buduje si� 
nawet specjalne przyczepy transportowe. S� one niezb�dne zw�aszcza w przy-
padku, gdy szybowiec wyl�duje w terenie przygodnym, w miejscu, z którego 
nie mo�e wystartowa� za samolotem. Demontuje si� wtedy szybowiec, �aduje 
na przyczep� transportow� i wraca na lotnisko. Bardziej spektakularny mo�e by� 
np. transport du�ej �odzi lataj�cej z wytwórni po�o�onej w g��bi l�du do miejsca 
wodowania, z którego samolot taki mo�e wystartowa�. Rekordem w tym zakre-
sie jest jednak transport podzespo�ów du�ych samolotów pasa�erskich, takich jak 
Airbus 380, które produkowane s� w wielu � rmach na ca�ym �wiecie, a montowa-
ne tylko w kilku (Tuluza, Hamburg, Renton, Everett, Charleston).

Rys. 11.1. Przyk�ad podzia�u struktury p�atowca
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Na koniec wspomnie� te� nale�y o podzia�ach eksploatacyjnych i funkcjo-
nalnych, które s� niezb�dne w celu realizacji prawid�owej eksploatacji p�atowca. 
Niektóre z tych podzia�ów pokrywaj� si� z innymi typami podzia�ów, jak np. po-
dzia� szybowca na kad�ub, skrzyd�o i usterzenie. Inne jednak wynikaj� wy��cznie 
z potrzeb eksploatacyjnych. Przyk�adem jest tu podzia� limuzyny na cz��� ruchom� 
i nieruchom�. Cz��� ruchoma musi porusza� si� wzgl�dem reszty p�atowca, aby 
umo�liwi� pilotowi zaj�cie miejsca w kabinie. Co wi�cej, w sytuacji awaryjnej musi 
by� �atwo odrzucana. Z kolei lotki i stery musz� si� porusza� wzgl�dem odpowied-
nich powierzchni no�nych, aby umo�liwi� prawid�owy pilota�. Przyk�ad podzia�u 
konstrukcji p�atowca pokazany jest na rys. 11.1. W niniejszej pracy fakt istnienia 
podzia�ów konstrukcji zostanie wykorzystany do systematycznej prezentacji typo-
wych rozwi�za	 konstrukcyjnych poszczególnych elementów samolotu.

11.2. Zasady de� niowania podzia�ów

Istnieje kilka podstawowych zasad de� niowania podzia�ów p�atowca na pod-
zespo�y [121].

Dowolne dwa zespo�y powinny by� po��czone bez po�rednictwa trzeciego zespo�u 
(rys. 11.2–11.4). Nieprzestrzeganie tej zasady mo�e uniemo�liwi� zmontowanie samo-
lotu, gdy� ka�dy element rzeczywistej konstrukcji wykonywany jest z pewn� tolerancj� 
wymiarow�. Wymiary dwóch elementów tego samego typu ró�ni� si� wi�c o b��d wy-
konawczy maj�cy warto�� losow� mniejsz� od za�o�onej tolerancji. W trakcie monta�u 
b��dy sumuj� si� zgodnie z zasadami sumowania si� b��dów [122]. W efekcie zmonto-
wane zespo�y tego samego typu maj� ró�ne wymiary. W przypadku samolotów b��dy 
monta�u bywaj� szczególnie du�e ze wzgl�du na to, �e zespo�y s� montowane z wie-
lu delikatnych elementów, które dodatkowo mog� ulega� odkszta�ceniom. W efekcie 
dwa wykonane z za�o�onymi tolerancjami zespo�y mog� da� tak du�y b��d po�o�enia 
elementów mocuj�cych trzeci zespó�, �e tego zespo�u nie da si� zamontowa�. W przy-
padku zachowania zasady, �e dowolny zespó� mo�e by� po��czony tylko z jednym in-
nym zespo�em, problemu tego mo�na unikn��, gdy� po�o�enie elementów mocuj�cych 
mo�na ustali� za pomoc� ustalaczy ka�dego z przyrz�dów monta�owych. Po�o�enie 
tych elementów zale�y wi�c tylko od dok�adno�ci po�o�enia ustalaczy w przyrz�dach, 
nie za� od ca�ych cz�sto skomplikowanych �a	cuchów wymiarowych. 

Dodatkowy problem pojawia si� w przypadku elementów ruchomych, takich 
jak lotki czy stery. Je�li bowiem lotka zamocowana jest cz��ciowo do centro-
p�ata, a cz��ciowo do zewn�trznej cz��ci skrzyde�, to b��dy wykonawcze mog� 
spowodowa�, �e osie zawiasów w obu cz��ciach skrzyde� nie b�d� wspó�osiowe 
(rys. 11.3). Mo�e si� wi�c okaza�, �e nawet poprawnie zamontowana lotka nie 
b�dzie mog�a si� obraca� bez pojawienia si� napr��e	 monta�owych.
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Rys. 11.2.  a) Dobrze, wymiar A nie zale�y od dok�adno�ci wykonania po��czenia B, b) �le, wymiar 
A zale�y od dok�adno�ci wykonania po��czenia B

Rys. 11.3.  Nawet je�li dwa elementy po��czone za po�rednictwem trzeciego da si� zmontowa�, to 
mog� nie funkcjonowa� prawid�owo. Przyk�ad lotki

Zespo�y g�ówne powinny by� tak sztywne, aby ich monta� by� mo�liwy bez 
specjalnych przyrz�dów. Podzia�y na zespo�y g�ówne cz�sto pokrywaj� si� z po-
dzia�ami eksploatacyjnymi. Jest wi�c nadzwyczaj istotne, aby ich monta� by� mo�-
liwy poza specjalnymi przyrz�dami monta�owymi. Dzi�ki temu prawid�owego 
monta�u mo�na dokona� nie tylko w wytwórni czy wyspecjalizowanym zak�adzie 
remontowym, ale równie� u u�ytkownika. Prawid�owy monta� u u�ytkownika, bez 
przyrz�dów monta�owych, jest jednak mo�liwy wy��cznie wtedy, gdy montowane 
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zespo�y s� odpowiednio sztywne. Monta� niesztywnych zespo�ów bez przyrz�dów 
ko	czy si� zwykle uzyskaniem bardzo du�ych b��dów i napr��e	 monta�owych. 
Dostosowanie zespo�ów g�ównych do monta�u bez przyrz�dów zmniejsza te� kosz-
ty produkcji samolotu, mo�na bowiem unikn�� budowania du�ych i kosztownych 
przyrz�dów, które pozwoli�yby na stabilizacj� wymiarow� niesztywnych zespo�ów.

Rys. 11.4.  a) Dobrze, po�o�enie podwozia nie zale�y od dok�adno�ci wykonania po��czenia B (ke-
sonu z sekcj� kraw�dzi sp�ywu), b) �le, po�o�enie podwozia zale�y od dok�adno�ci wy-
konania po��czenia B zarówno po wypuszczeniu, jak i schowaniu 

Podzia�y powinny wyst�powa� na powierzchniach rozwijalnych (rys. 11.5). 
Podzia� na powierzchniach nierozwijalnych znacz�co komplikuje geometri� 
owiewek os�aniaj�cych po��czenie montowanych elementów. Jest to szczególnie 
niekorzystne w przypadku konstrukcji metalowych, w których owiewki te wy-
konywane s� z odpowiednio kszta�towanej blachy. Ka�da nierozwijalno�� po-
wierzchni w miejscu ��czenia powoduje w tym przypadku utrudnienie technologii 
wykonania owiewki oraz pogorszenie jako�ci wykonania. Najprostsz� i najlepiej 
pasuj�c� owiewk� jest zwykle rozwijalny pasek blachy.

Rys. 11.5.  a) Dobrze, przy takim podziale owiewki zakrywaj�ce szczelin� b�d� mia�y form� rozwi-
jalnych pasków blachy, b) �le, przy takim podziale owiewki zakrywaj�ce szczelin� b�d� 
mia�y form� trójwymiarowej powierzchni o bardzo skomplikowanym kszta�cie
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Mo�na oczywi�cie twierdzi�, �e w czasach, gdy popularne sta�y si� konstrukcje 
kompozytowe wykonywane w foremnikach frezowanych na obrabiarkach sterowa-
nych numerycznie, wymaganie to straci�o na wa�no�ci, jednak�e nale�y pami�ta� 
i o tym, �e bardziej skomplikowana owiewka jest zwykle równie� bardziej wra�liwa 
na uszkodzenia. Dlatego te� przestrzeganie tej zasady jest nadal zalecane.

Po��czenia powinno si� dokonywa� bez wprowadzania napr��e	. Napr��enia 
monta�owe s� jednym z najbardziej niebezpiecznych rodzajów napr��e	, gdy� ni-
gdy nie wiadomo, jak� maj� wielko��. Co wi�cej, w dwóch ró�nych samolotach 
tego samego typu mog� si� okaza� zupe�nie ró�ne. Mo�e si� wi�c zdarzy� i taki eg-
zemplarz, w którym napr��enia monta�owe s� porównywalne z obci��eniami w lo-
cie. Mo�e to znacz�co zredukowa� zakres obci��e	 u�ytkowych danego egzempla-
rza. Znane s� te� takie przypadki, w których zmontowanie konstrukcji prowadzi-
�o do jej uszkodzenia (rys. 18.16, rozdz. 18). Dlatego te� na etapie projektowania 
warto pomy�le� o stosowaniu takich podzia�ów konstrukcji, aby wprowadza�y jak 
najmniejsze napr��enia lub aby nie wprowadza�y ich wcale. Tam gdzie to mo�liwe, 
nale�y wi�c stosowa� po��czenia kompensacyjne. Mog� one polega� np. na tym, �e 
kilku elementów nie ��czy si� ze sob� bezpo�rednio, lecz za pomoc� dodatkowych 
elementów montowanych na samym ko	cu w taki sposób, aby niedok�adno�ci ele-
mentów zasadniczych nie wp�ywa�y na dok�adno�� � nalnego wyrobu. Przyk�adem 
mo�e tu by� po��czenie �eber, pokrycia i pod�u�nic. Cz�sto po��czenie to realizo-
wane jest poprzez takie ukszta�towanie �ebra, aby powsta�y pó�ki, które nast�pnie 
mo�na przynitowa� bezpo�rednio do pokrycia i pod�u�nic (rys. 11.6). Pierwszym 
krokiem takiej operacji jest przynitowanie pod�u�nic do pokrycia. 

Rys. 11.6.  Przyk�ad bezpo�redniego po��czenia mi�dzy �ebrami, pokryciem i pod�u�nicami. Po��czenie 
jest mocne, ale niedok�adne rozmieszczenie elementów powoduje pofalowanie pokrycia

Nast�pnie gotowe panele nituje si� do �eber. Niestety, nie da si� przynitowa� do 
pokrycia pod�u�nic w idealnych odst�pach. Na koniec wi�c zwykle po przynitowa-
niu pod�u�nic do pokrycia i �eber do pokrycia okazuje si�, �e pó�ki ��cz�ce �ebra 
z pod�u�nicami nie przylegaj� do pod�u�nic. W trakcie nitowania zostan� one na 
si�� doci�gni�te, co najprawdopodobniej spowoduje pofalowanie pokrycia. Mo�na 
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te� najpierw znitowa� razem �ebra z pod�u�nicami, a dopiero potem nitowa� do 
nich pokrycie (tzw. monta� z bazowaniem na szkielecie). W tym przypadku jednak 
nie ma gwarancji, �e górne powierzchnie pod�u�nic b�d� si� pokrywa�y z górnymi 
powierzchniami pó�ek do mocowania pokrycia, co znowu prowadzi do pofalowa-
nia pokrycia. Je�li jednak elementy ��cz�ce pod�u�nice z �ebrami nie s� integral-
n� cz��ci� �eber, lecz oddzielnymi elementami, to mo�na zastosowa� tzw. monta� 
z bazowaniem na obrysie. W tym przypadku najpierw nituje si� pod�u�nice do po-
krycia, a nast�pnie gotowe panele mocuje si� w przyrz�dzie monta�owym. Nast�p-
nie w przyrz�dzie tym mocuje si� równie� �ebra, które s� nitowane do pokrycia. 
Na koniec wierci si� otwory s�u��ce do przynitowania elementów ��cz�cych �ebra 
z pod�u�nicami – tzw. kompensatorów, i przynitowuje si� te elementy (rys. 11.7). 

Rys. 11.7.  Przyk�ady kompensacyjnego po��czenia mi�dzy �ebrami, pokryciem i pod�u�nicami: 
a) bezpo�rednie po��czenie pod�u�nic z pokryciem i �eber z pokryciem oraz kompensa-
cyjne po�aczenie mi�dzy �ebrami a pod�u�nicami, b) bezpo�rednie po��czenie pod�u�nic 
z pokryciem i kompensacyjne pomi�dzy �ebrami a pod�u�nicami

Jest to trudniejsze i zwi�ksza ilo�� ��czonych elementów, ale niedok�adno�ci 
wykonania elementów sk�adowych nie wp�ywaj� na dok�adno�� wykonania � nal-
nego elementu. Skrajnym przyk�adem takiego rozwi�zania by� samolot SR-71, 
w którym �ebra i pod�u�nice by�y po��czone ze sob� bezpo�rednio, a pokrycie 
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(wykonane w znacznej mierze z blachy falistej) zamocowano do szkieletu tylko 
przy pomocy elastycznych elementów kompensacyjnych [123, 124]. Pozwoli�o to 
kompensowa� nie tylko sko	czone tolerancje wykonawcze elementów i podze-
spo�ów, ale równie� odkszta�cenia cieplne pokrycia nagrzewaj�cego si� na skutek 
tarcia o powietrze w locie z liczb� Macha wi�ksz� od 3. 

W konstrukcjach kompozytowych rol� elementów kompensuj�cych cz�sto 
spe�nia klej z du�� ilo�ci� nape�niacza (patrz rozdz. 18, rys 18.13–18.15).

Rys. 11.8.  Kompensacyjne po��czenie dwóch segmentów kad�uba uzyskane dzi�ki odpowiedniej se-
kwencji monta�u. Monta� wr�g zamykaj�cych na samym ko	cu pozwala je zamontowa� tak, 
�eby ich p�aszczyzny pasowa�y do p�aszczyzn najkrótszych paneli pokrycia. Dzi�ki temu po 
sfrezowaniu d�u�szych paneli wr�gi b�d� przylega�y do siebie, a miedzy przednimi i tylnymi 
panelami pokrycia nie b�dzie szczelin. Dla jasno�ci na rysunku nie pokazano pod�u�nic

Innym przyk�adem po��czenia kompensacyjnego jest monta� paneli pokrycia 
kad�uba (rys. 11.8). Zazwyczaj jest ich co najmniej dwa. Prawdopodobie	stwo, 
�e wszystkie one b�d� tej samej d�ugo�ci, jest praktycznie zerowe. Dlatego te� 
zamontowanie wr�gi zamykaj�cej powinno si� odbywa� na samym ko	cu pro-
cesu, tak, aby by�a ona prawid�owo po��czona z najkrótszymi panelami. D�u�sze 
s� nast�pnie frezowane a� do powierzchni wr�gi. Dzi�ki czemu po zmontowaniu 
i frezowaniu p�aszczyzna wr�gi pokrywa si� z kra	cowymi p�aszczyznami paneli 
pokrycia. Je�li monta� wr�gi zamykaj�cej s�siedni segment kad�uba wykonano 
w taki sam sposób, to po zmontowaniu wr�gi b�d� dok�adnie przylega�y do siebie. 
Mo�na jednak w tym momencie zapyta�, sk�d wiadomo, �e wr�g� zamykaj�c� 
da si� wsun�� w kompletnie znitowany segment kad�uba lub �e po wsuni�ciu nie 
b�dzie si� ona lu�no przemieszcza�a w jego wn�trzu. Dla unikni�cia takich nieko-
rzystnych zdarze	 mo�na t� wr�g� przeci�� i po wnitowaniu w segment obydwa 
jej ko	ce po��czy� ze sob� elementami kompensacyjnymi.
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Omówiona powy�ej zasada dotyczy nie tylko elementów strukturalnych, ale 
równie� wyposa�enia, a zw�aszcza przewodów hydraulicznych, pneumatycznych 
i elektrycznych (rys. 11.9). Dzi�ki zastosowaniu po��cze	 kompensacyjnych d�u-
go�� tych instalacji jest odpowiednia nawet przy znacznym rozrzucie wymiarów 
struktury w poszczególnych samolotach. Po raz kolejny wydawa�oby si�, �e roz-
wój metod wspomagania komputerowego powinien wyeliminowa� t� zasad�. 
W projekcie samolotu A-380 okaza�o si� jednak, �e brak kompensacji uniemo�li-
wi� zmontowanie instalacji elektrycznej prototypu samolotu. Doprowadzi�o to do 
d�ugotrwa�ego opó�nienia ca�ego projektu, gdy� trzeba by�o wymieni� wi�kszo�� 
wi�zek przewodów elektrycznych na nowe, nieco d�u�sze.

Rys. 11.9. Kompensacyjne po��czenie instalacji pok�adowych

Przewody powinny by� prowadzone w wi�zkach. Samolot zwykle wyposa-
�ony jest w liczne przewody elektryczne, hydrauliczne i pneumatyczne. Dobrze 
jest wi�c zasilaj�ce je i steruj�ce nimi przewody rozmie�ci� w taki sposób, aby 
�atwo by�o odnale�� konkretny przewód, zw�aszcza w celu naprawy. Zaleca si� 
wi�c instalowanie ich we wi�zkach z jednoznacznymi oznaczeniami. Dzi�ki temu 
zawsze wiadomo, gdzie znajduje si� ka�dy z przewodów. Co wi�cej, mo�liwy jest 
dost�p do z��czy przewodów z zewn�trz samolotu przez stosunkowo ma�e wykro-
je os�oni�te niewielkimi owiewkami (rys. 11.10). 
aden z przewodów nie zwisa 
te� swobodnie z uchwytów, nara�aj�c instalacje na roz��czenie si�.

Niestety, czasami ��czenie przewodów w wi�zki jest bardzo trudne, gdy� prze-
wody pod napi�ciem w znacz�cy sposób mog� zak�óca� nawzajem swoj� pra-
c�. Dlatego te� w bardziej skomplikowanych samolotach cz�sto montuje si� je 
najpierw na makiecie, sprawdza poziomy zak�óce	, a dopiero potem instaluje je 
w prototypie.
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Rys. 11.10. Luk dost�powy do z��czy przewodów instalacji elektrycznej

Zespo�y nie powinny zas�ania� si� nawzajem. Monta� zespo�ów wyposa�enia 
w taki sposób, aby nie zas�ania�y si� nawzajem, znacz�co u�atwia eksploatacj� 
samolotu. Awaria zas�oni�tego zespo�u jest bowiem znacznie trudniejsza do wy-
krycia i usuni�cia ni� awaria zespo�u, do którego jest bezpo�redni dost�p. Ponadto 
czasami konieczna jest wymiana ca�ych zespo�ów. W przypadku powa�nej awarii 
zespo�u zas�oni�tego najpierw trzeba zdemontowa� zespó� zas�aniaj�cy, aby na-
st�pnie uzyska� dost�p do zespo�u zas�oni�tego. 

Przestrzeganie tej zasady u�atwia te� gaszenie w przypadku po�arów. Je�li bo-
wiem p�onie zespó� zas�oni�ty przez inny, to ugaszenie go pok�adowymi �rodkami 
ga�niczymi jest znacznie trudniejsze.

11.3. Procedura odwzorowania geometrii p�atowca

Procedura odwzorowania geometrii p�atowca jest jednym z najwa�niejszych 
zagadnie	 zwi�zanych z jego budow� i produkcj� [125, 126]. Wp�ywa bowiem 
zarówno na koszty jego produkcji, jak i eksploatacji. Ma równie� kapitalne zna-
czenie dla dok�adno�ci jego wykonania, a wi�c równie� dla osi�gów egzemplarzy 
seryjnych. Warto sobie w tym miejscu u�wiadomi�, �e p�atowiec jest obiektem 
du�ym i ci��kim, wykonanym jednak z bardzo wiotkich i delikatnych elemen-
tów. Bardzo �atwo mo�na wi�c pope�ni� bardzo du�e b��dy monta�owe. Szcze-
gó�y procedury odwzorowania geometrii s� co prawda opracowywane na etapie 
projektu szczegó�owego i przygotowania do produkcji, jednak�e ju� na etapie 
projektu wst�pnego pojawiaj� si� pewne jej elementy. Najwa�niejszym z nich 
jest dobór uk�adów wspó�rz�dnych, w których opisywana b�dzie geometria p�a-
towca (rys. 11.11). W aerodynamice i mechanice lotu biegunem uk�adu wspó�-
rz�dnych zazwyczaj jest 1/4 �redniej ci�ciwy aerodynamicznej p�ata. Niestety, 
w rzeczywistym samolocie punkt ten zazwyczaj materialnie nie istnieje. Nie 
mo�na wi�c przy�o�y� do niego miarki i zmierzy� po�o�enia jakiego� elementu. 
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Ten uk�ad wspó�rz�dnych jest wi�c bezu�yteczny w procesie produkcji. G�ówny 
konstrukcyjny uk�ad wspó�rz�dnych powinien by� zwi�zany z materialnie istnie-
j�cym elementem konstrukcji samolotu. Element ten powinien w sposób jedno-
znaczny wskazywa� po�o�enie uk�adu wspó�rz�dnych. Powinien wi�c zawiera� 
takie przestrzenne � gury geometryczne, jak kraw�dzie pomi�dzy prostopad�ymi 
p�aszczyznami, które mog� by� wspó�liniowe z osiami uk�adu, lub wyznacza� 
któr�� z jego p�aszczyzn. Kraw�dzie te powinny by� prostopad�e lub równoleg�e 
do p�aszczyzny symetrii, aby unikn�� przeliczania k�tów w trakcie dokonywania 
pomiarów. Ponadto element wyznaczaj�cy uk�ad wspó�rz�dnych powinien by� 
mo�liwie sztywny, aby jego deformacje w trakcie pomiaru nie zwi�ksza�y b��-
dów monta�owych. Element ten powinien równie� pojawia� si� w montowanym 
p�atowcu na jak najwcze�niejszym etapie monta�u, a dost�p do niego powinien 
by� zapewniony równie� na samym ko	cu procesu. Niespe�nienie tego warunku 
sprawi, �e na pocz�tkowych lub ko	cowych etapach monta�u nie b�dzie mo�-
liwe dokonanie pomiaru bezpo�redniego. Tymczasem pomiar po�redni zawsze 
obarczony jest wi�kszym b��dem. Dobrym przyk�adem g�ównego konstrukcyj-
nego uk�adu wspó�rz�dnych mo�e by� przeci�cie p�aszczyzny symetrii samolo-
tu z p�aszczyzn� wr�gi g�ównej i p�aszczyzn� pó�ki ��cz�cej pasy d�wigarów, 
zw�aszcza w przypadku, gdy struktura kad�uba sk�ada si� z dwóch po�ówek, któ-
rych kraw�dzie wyznaczaj� p�aszczyzny równoleg�e do p�aszczyzny symetrii lub 
sam� p�aszczyzn� symetrii.

Niestety, nie da si� od�o�y� decyzji o wyborze produkcyjnego uk�adu wspó�-
rz�dnych a� do etapu przygotowania produkcji, gdy� wymaga�oby to zmian w ca-
�ej dokumentacji konstrukcyjnej i na pewno zako	czy�oby si� pojawieniem licz-
nych b��dów. Decyzja ta musi by� podj�ta w momencie rozpocz�cia pierwszych 
prac konstrukcyjnych. Na etapie projektu wst�pnego musi wi�c powsta� koncep-
cja struktury p�atowca i jej monta�u. 

G�ówny uk�ad wspó�rz�dnych nie jest jedynym uk�adem, jaki nale�y wtedy 
wybra�. U�ywanie uk�adu zwi�zanego materialnie np. z kad�ubem by�oby bo-
wiem nadmiernym utrudnieniem podczas konstruowania innych elementów kon-
strukcyjnych, takich jak np. skrzyd�a. Na ich modelach i rysunkach z�o�eniowych 
uk�ad zwi�zany z kad�ubem w ogóle by nie istnia�. Tymczasem skrzyd�a posiadaj� 
zazwyczaj k�t zaklinowania i wznios, a czasem równie� skos. Ich najwa�niej-
sze elementy konstrukcyjne bywaj� wi�c znacz�co obrócone wzgl�dem kad�uba. 
Dlatego te� konieczne jest zde� niowanie lokalnego uk�adu wspó�rz�dnych dla 
ka�dego zespo�u konstrukcyjnego oraz jego przestrzennego po�o�enia wzgl�dem 
g�ównego uk�adu wspó�rz�dnych. Uk�ady zespo�ów konstrukcyjnych de� niuje si� 
wed�ug tych samych zasad co g�ówny uk�ad wspó�rz�dnych, przy czym nie trze-
ba zachowywa� prostopad�o�ci i równoleg�o�ci wzgl�dem p�aszczyzny symetrii. 
Uk�ady te lepiej zwi�za� z cechami geometrycznymi takich elementów, jak d�wi-
gar g�ówny skrzyd�a. 
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Rys. 11.11.  Przyk�ad trudno�ci zwi�zanych z doborem g�ównego uk�adu wspó�rz�dnych szybowca. 
P�aszczyzna symetrii X-Z istnieje � zycznie jako p�aszczyzna podzia�u foremnika kad�u-
ba. Jest te� widoczna po wyj�ciu kad�uba z foremnika w postaci skleiny, a� do � nalnego 
malowania. O� X, b�d�ca osi� symetrii belki kad�ubowej, � zycznie nie istnieje, lecz 
jest �atwa do wyznaczenia w foremniku. Niestety, po wklejeniu niektórych elementów 
staje si� niewidoczna. P�aszczyzna Y-Z jest prostopad�a do osi X i przechodzi przez no-
sek �ebra przykad�ubowego. Jest �atwo dost�pna w foremniku oraz po wyj�ciu kad�uba 
z foremnika, ale po u�o�eniu tkanin pokrycia kad�uba w foremniku – znika. W zwi�zku 
z tym musi by� zast�piona trasami na p�aszczy�nie podzia�owej foremnika. Alternatyw-
na p�aszczyzna Y’-Z’ przechodz�ca przez dziób szybowca jest �atwo dost�pna w trakcie 
ca�ego procesu monta�u i eksploatacji. Je�li jednak w szybowcu zainstalowany jest FES 
(Front Electric Sustainer), p�aszczyzna Y’-Z’ przestaje by� niezawodn� baz� pomiaro-
w�, gdy� � zycznie istnieje na wierzcho�ku ko�paka �mig�a, który jest demontowalny 
i mo�e by� zast�piony przez inny ko�pak o innych wymiarach



Rozdzia� 12
STRUKTURA SKRZYD�A

12.1. Wst�p

Skrzyd�o jest najbardziej odpowiedzialnym elementem samolotu. To ono wy-
twarza si�� no�n�, dzi�ki której samolot lata. Jednocze�nie przenosi ono najwi�k-
sze obci��enia, a w�ród nich moment gn�cy wywo�any si�� no�n�. Co gorsza, czyni 
to w kierunku, w którym ma najmniejszy moment bezw�adno�ci [127–132], gdy� 
jego grubo�� w kierunku prostopad�ym do ci�ciwy ograniczona jest ze wzgl�dów 
aerodynamicznych do oko�o 15% ci�ciwy. Dlatego te� konstrukcji skrzyd�a trzeba 
si� przyjrze� najdok�adniej [133–138].

12.2. Podstawowe elementy sk�adowe konstrukcji skrzyd�a

Omawianie konstrukcji skrzyde� wypada rozpocz�� od wyliczenia elementów 
sk�adowych i omówienia ich funkcji (rys. 12.1). 

D�wigar to g�ówny element si�owy konstrukcji skrzyd�a (rys. 12.2). Przezna-
czony jest przede wszystkim do przenoszenia momentu gn�cego i si�y tn�cej, 
powstaj�cych w wyniku oddzia�ywania rozk�adu ci�nie	 na ca�� powierzchni� 
skrzyd�a. D�wigar sk�ada si� zazwyczaj z dwóch pasów – górnego i dolnego, oraz 
��cz�cej je �cianki. Pasy przeznaczone s� do przenoszenia momentu gn�cego. Na 
ich ko	cach, przy kad�ubie, instaluje si� okucia, które wytwarzaj� par� reakcji 
równowa��c� moment gn�cy z ca�ego skrzyd�a. W danym przekroju bie��cym 
moment gn�cy wytwarzany przez ci�nienia dzia�aj�ce na skrzyd�o pomi�dzy tym 
przekrojem a ko	cówk� równowa�ony jest przez par� si� w pasach. Zazwyczaj, 
dla zmniejszenia masy, przekrój pasów nie jest sta�y wzd�u� rozpi�to�ci. Przy 
ko	cówce moment gn�cy jest niewielki, wi�c i przekrój pasów jest niewielki. 
Warto te� zwróci� uwag� na fakt, �e pasy d�wigarów s� pr�tami smuk�ymi, któ-
re pomimo podparcia innymi elementami samolotu mog� podlega� wyboczeniu. 
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Bior�c pod uwag�, �e obci��enia dodatnie, �ciskaj�ce górny pas, s� wi�ksze od 
ujemnych, �ciskaj�cych dolny pas, spodziewa� si� nale�y, �e górny pas d�wigara 
b�dzie mia� wi�kszy przekrój od dolnego. I tak te� jest w istocie. 
cianka d�wi-
gara przenosi si�� tn�c�. Napr��enia wynikaj�ce z dzia�aj�cych na ni� obci��e	 s� 
stosunkowo niewielkie, wydawa� by si� wi�c mog�o, �e mo�e ona mie� niewiel-
k� grubo��. Tak jednak nie jest ze wzgl�du na mo�liwo�� wyboczenia. W celu 
unikni�cia nadmiernego przewymiarowania �cianki instaluje si� na niej zwykle 
dodatkowe elementy usztywniaj�ce.

Rys. 12.1. Typowa struktura skrzyd�a

Rys. 12.2. Schemat struktury d�wigara


ebra s� elementami zapewniaj�cymi odpowiedni pro� l aerodynamiczny p�ata 
no�nego. S� one cz�sto ustawione wzd�u� kierunku op�ywu lub pod niewielkim 
katem do niego. Obci��one s� podobnie do d�wigara, z tym �e zginane s� momen-
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tem wytwarzanym przez rozk�ad ci�nienia wzd�u� ci�ciwy p�ata. Zazwyczaj �ebra 
zamocowane s� do d�wigara i to w�a�nie w d�wigar wprowadzaj� oddzia�ywuj�-
ce na nie obci��enia. Niektóre �ebra przenosz� wy��cznie obci��enia ci�nienio-
we. S� to tak zwane �ebra normalne. 
ebra si�owe pozwalaj� na wprowadzenie 
w struktur� skrzyd�a si� skupionych, pochodz�cych np. od podwozia. Pozwalaj� 
te� unika� koncentracji napr��e	 w miejscach, gdzie przekrój skrzyd�a zmienia 
si� gwa�townie. Przy kad�ubie i na ko	cówce instaluje si� sztywne �ebra zamyka-
j�ce, dzi�ki czemu pokrycie skrzyd�a mo�e przenosi� obci��enia skr�caj�ce dzia-
�aj�c, jak cienko�cienna rura skr�cana.

Pokrycie jest najbardziej widocznym elementem struktury skrzyd�a. To ono 
tworzy powierzchni� no�n�. Jest rozpi�te na �ebrach, wi�c przyjmuje ich kszta�t. 
Mo�e ono by� elastyczne, np. p�ócienne lub sztywne. W pierwszym przypadku 
jego rola w przenoszeniu obci��e	 sprowadza si� do przenoszenia ci�nie	 na	 
dzia�aj�cych na najbli�sze �ebro. W drugim przypadku pokrycie mo�e uczestni-
czy� równie� w przenoszeniu innych obci��e	. Najcz��ciej przenosi ono moment 
skr�caj�cy, je�li jednak jest wystarczaj�co sztywne, to mo�e równie� przenosi� 
moment gn�cy, zast�puj�c d�wigar.

Pod�u�nice biegn�ce wzd�u� rozpi�to�ci skrzyd�a, lecz niepo��czone pionowy-
mi �ciankami, przeznaczone s� do usztywniania pokrycia. Wspomagaj� je rów-
nie� w przenoszeniu obci��e	 ci�nieniowych na �ebra. Je�li pod�u�nic jest odpo-
wiednio du�o, dzi�ki czemu pokrycie jest bardzo sztywne, to wraz z pokryciem 
mog� one zast�powa� d�wigar w przenoszeniu momentu gn�cego.

12.3. Przegl	d konstrukcji skrzyde�

Pierwsze historyczne konstrukcje skrzyde� mia�y elastyczne pokrycie p�ócien-
ne, bardzo lekkie, ale nieprzenosz�ce obci��e	. W zwi�zku z tym wymaga�y one 
zewn�trznego usztywnienia w celu przeniesienia momentu skr�caj�cego. Kon-
strukcja taka sk�ada�a si� z d�wigarów przenosz�cych moment gn�cy, �eber za-
pewniaj�cych zachowanie pro� lu aerodynamicznego oraz zestawu masztów, roz-
pórek i linek usztywniaj�cych konstrukcj�. W samolocie braci Wright i kilku ko-
lejnych pionierskich konstrukcjach usztywnienie to wykorzystywane by�o równie� 
do sterowania poprzecznego. Zmieniaj�c naci�gi poszczególnych linek usztyw-
niaj�cych, skr�cane by�o niesymetrycznie ca�e skrzyd�o. By� to jednak system 
bardzo skomplikowany i zawodny, w zwi�zku z tym natychmiast po wynalezie-
niu lotek zosta� porzucony. Efektem ubocznym okaza�a si� mo�liwo�� zwi�ksze-
nia pr�dko�ci maksymalnej, gdy� linki naci�gane na sta�e mo�na by�o naci�gn�� 
mocniej. Usztywnienie zewn�trzne stosowane by�o zarówno w samolotach jed-
no-, jak i dwup�atowych (rys. 12.3–12.6). W dwup�atowcach linki rozpinane by�y 



34 Cezary Gali�ski

pomi�dzy p�atami w poszczególnych prz�s�ach (rys. 12.3–12.4). W jednop�atach 
(rys. 12.5–12.6) linki rozpinano mi�dzy skrzyd�em a podwoziem z do�u oraz mi�-
dzy skrzyd�em a masztem spe�niaj�cym równie� funkcj� „koz�a antykapota�owe-
go” [139]. W chwili obecnej usztywnienie zewn�trzne w jednop�atach stosuje si� 
tylko w bardzo powolnych konstrukcjach ultralekkich (rys. 12.7a). W dwup�atow-
cach usztywnienie zewn�trzne jest bardziej powszechne, zw�aszcza w samolotach 
akrobacyjnych (rys. 12.7b). Zapewnia ono mo�liwo�� uzyskania bardzo sztywnej, 
wytrzyma�ej i lekkiej konstrukcji. Powa�n� wad� skrzyde� z usztywnieniem ze-
wn�trznym jest jednak ogromny opór aerodynamiczny linek i rozpórek usztywnia-
j�cych. Warto je wi�c stosowa� tylko wtedy, gdy osi�gi nie s� istotne, lub wtedy, 
gdy s� one zapewnione poprzez zastosowanie bardzo ma�ego obci��enia ci�gu.

Rys. 12.3.  Struktura d�wigarowa z usztywnieniem zewn�trznym. Samolot Standard J-1 (National 
Museum of the U.S. Air Force, Dayton)

Zdecydowana wi�kszo�� wspó�czesnych samolotów ma wi�c elementy 
usztywniaj�ce skrzyd�o na skr�canie wewn�trz obrysu pro� lu p�ata. Najpro�ciej 
mo�na tak� konstrukcj� uzyska�, nanizuj�c �ebra na d�wigar b�d�cy okr�g�� rur�. 
Rozwi�zanie to stosuje si� jednak niezmiernie rzadko, gdy� przekrój rury jest 
zazwyczaj stosunkowo ma�y, bior�c pod uwag� grubo�� typowych pro� li lotni-
czych. Ogranicza to pr�dko�ci, z którymi zaprojektowany w ten sposób samolot 
mo�e si� porusza�. Co gorsza, chc�c zoptymalizowa� przekrój d�wigara rurowe-
go, nale�a�oby zmienia� przekrój jego �cianek nie tylko wzd�u� rozpi�to�ci, ale 
i wzd�u� wysoko�ci jego przekroju, tak aby powsta�y pasy i �cianki. Znacz�co 
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komplikuje to konstrukcj� takiego d�wigara, zw�aszcza je�li d�wigar taki mia�by 
by� metalowy. W efekcie tylko samoloty ultralekkie miewaj� obecnie takie kon-
strukcje skrzyde� (rys. 12.8).

Rys. 12.4.  Struktura d�wigarowa z usztywnieniem zewn�trznym w dwup�acie: a) Farman HF.20, 
b) Farman MF.7, c) Caudron G.4, d) Breguet XIV (Musée de l’Air et de l’Espace – Aéro-
port de Paris-Le Bourget/Jean-Philippe Lemaire) 

Rys. 12.5.  Struktura d�wigarowa z usztywnieniem zewn�trznym w jednop�acie Morane-Saulnier typu H 
(Musée de l’Air et de l’Espace – Aéroport de Paris-Le Bourget/Jean-Philippe Lemaire) 
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Rys. 12.6.  Struktura d�wigarowa z usztywnieniem zewn�trznym w jednop�acie Boeing P-26 (The 
Smithsonian National Air and Space Museum, Waszyngton)

Rys. 12.7.  Wspó�czesne zastosowania struktury d�wigarowej z usztywnieniem zewn�trznym: a) ultralek-
ki Eipper Quicksilver, b) akrobacyjny Pitts S-2 (Experimental Aircraft Association, Oshkosh) 

Rys. 12.8.  Struktura d�wigarowa z d�wigarem rurowym pracuj�cym na skr�canie w mi��niolocie 
Gossamer Albatros (Museum of Flight, Seattle)
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Usztywnienie wewn�trzne mo�e by� równie� linkowe. W konstrukcjach jednod�wi-
garowych wymaga to zastosowania odpowiednio sztywnych �eber, pomi�dzy którymi 
rozpina si� linki usztywniaj�ce (rys. 12.9a). W konstrukcjach dwud�wigarowych �ebra 
mog� by� delikatniejsze, gdy� linki usztywniaj�ce mo�na rozpi�� pomi�dzy w�z�ami 
po��cze	 �eber z d�wigarami (rys. 12.9b). Historycznie wynalazc� tego typu konstrukcji 
skrzyd�a by�a � rma Fokker, która osi�gn��a znacz�ce sukcesy w trakcie I wojny �wiato-
wej, redukuj�c dzi�ki takiemu rozwi�zaniu opór samolotów dwup�atowych (rys. 12.11).

Rys. 12.9. Struktura d�wigarowa z usztywnieniem wewn�trznym przy pomocy linek

Rys. 12.10.  Napinacze linek w samolocie Potez XXV (Musée de l´Air et de l´Espace – Aéroport de 
Paris-Le Bourget)

Rys. 12.11.  Struktura d�wigarowa z usztywnieniem wewn�trznym linkami. Samolot Fokker DVII 
(Musée de l’Air et de l’Espace – Aéroport de Paris-Le Bourget/Jean-Philippe Lemaire)
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Niezale�nie od tego, czy linki usztywniaj�ce zlokalizowane s� wewn�trz, czy na ze-
wn�trz konstrukcji skrzyd�a samolotu, maj� one jedn� wspóln� wad�. Dla zwi�kszenia 
bezpiecze	stwa wykonane s� z plecionki z drutów stalowych. P�kni�cie jednego z dru-
tów nie powoduje wtedy zerwania si� ca�ej linki, a jedynie zmniejszenie jej przekroju. 
Sprawia jednak, �e linki staj� si� bardzo rozci�gliwe. Ich aktualna d�ugo�� zale�y od 
równowagi pomi�dzy si�� naci�gu i tarciem pomi�dzy drutami. W zwi�zku z tym po 
przekroczeniu pewnego poziomu obci��e	 linka wyd�u�a si� trwale, co powoduje roz-
sztywnienie oraz zmian� geometrii ca�ej konstrukcji. Wymaga to sta�ej kontroli naci�-
gu linek i cz�stej regulacji. Niedok�adnie przeprowadzona regulacja powoduje z kolei 
nieplanowane zwichrzenie geometrii p�atów. Dodatkowym utrudnieniem jest umiesz-
czenie linek usztywniaj�cych wewn�trz obrysu pro� lu, gdy� wymaga zdj�cia pokrycia 
w celu dokonania regulacji (rys. 12.10). Z tych wi�c powodów szybko zacz�to sto-
sowa� ramowe lub kratownicowe konstrukcje usztywniaj�ce, zawieraj�ce dodatkowe 
sko�ne pó��eberka pomi�dzy w�z�ami po��cze	 d�wigarów i �eber. Tak� konstrukcj� 
mia�y na przyk�ad pierwsze serie samolotu Hawker Huricane, który zas�yn�� w bitwie 
o Wielk� Brytani� [140]. Podobn� konstrukcj� mia�y te� skrzyd�a pierwszego samolotu 
zaprojektowanego w Polsce po II wojnie �wiatowej LWD Szpak (rys. 12.12b).

Rys. 12.12.  Struktura d�wigarowa z usztywnieniem wewn�trznym rozpórkami (a). Na zdj�ciu LWD Szpak 
(b) (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Zarówno w przypadku zginania, jak i skr�cania, materia� najefektywniej pracuje 
wtedy, gdy jest umieszczony tu� pod pokryciem samolotu. Materia� znajduj�cy si� 
blisko szkieletowej pro� lu jest wykorzystany tylko w nieznacznym stopniu, jest wi�c 
niejako marnowany. Ciekawym rozwi�zaniem tego problemu by�o zastosowanie kon-
strukcji geodetycznej, w której ramowe usztywnienie umieszczane by�o bezpo�rednio 
pod pokryciem na ca�ej powierzchni skrzyd�a. Mog�o ono zast�pi� konwencjonalne 
�ebra, pozwalaj�c na znacz�c� redukcj� masy samolotu. Konstrukcj� tak� mia� samo-
lot Vickers Armstrong Wellington, który zas�yn�� niezwyk�� odporno�ci� na przestrze-
lenia (rys. 12.13). Podobnie jak wszystkie wcze�niej opisane konstrukcje, konstrukcja 
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geodetyczna by�a kryta p�ótnem, dzi�ki czemu przestrzelenie pokrycia nie wp�ywa�o 
na sztywno�� skrzyde�. Jednocze�nie konstrukcja ta by�a równie lekka jak bardziej za-
awansowane konstrukcje, wykorzystuj�ce pokrycie do przenoszenia obci��e	, które 
tym samym by�y znacznie bardziej wra�liwe. Zdecydowan� wad� konstrukcji geode-
tycznej by�a jej ogromna pracoch�onno��, wynikaj�ca z konieczno�ci przygotowania 
i znitowania bardzo du�ej liczby drobnych elementów. Z tego te� wzgl�du w bardziej 
wspó�czesnych samolotach konstrukcje takie stosuje si� g�ównie w p�atowcach ama-
torskich przy za�o�eniu, �e twórca samolotu czerpie przyjemno�� przede wszystkim 
z wykonywania takiej subtelnej struktury (rys. 12.14). Pojawi�a si� te� jednak mo�-
liwo�� znacz�cego obni�enia pracoch�onno�ci wykonywania konstrukcji geodetycz-
nych dzi�ki zastosowaniu struktur integralnych, frezowanych z jednej p�yty materia�u, 
bez konieczno�ci ��czenia du�ej liczby drobnych elementów. Wspó�czesnym ograni-
czeniem jest wi�c raczej zastosowanie elastycznego pokrycia p�óciennego i wynika-
j�ce z tego nienajlepsze odwzorowanie geometrii pro� lu. Mo�na sobie jednak wy-
obrazi� po��czenie konstrukcji geodetycznej ze sztywnym pokryciem. Tego rodzaju 
rozwi�zania spotyka si� obecnie w konstrukcjach zbiorników rakiet kosmicznych.

Rys. 12.13. Struktura geodetyczna samolotu Vickers Armstrong Wellington (Brooklands Museum)

Rys. 12.14. Wspó�czesne zastosowanie struktury geodetycznej w samolocie amatorskim Dakota Hawk
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Zdecydowan� wad� wszystkich wczesnych konstrukcji z elastycznym pokry-
ciem by�o zastosowanie p�ótna, szybko ulegaj�cego degradacji pod wp�ywem 
wilgoci nawet pomimo impregnacji [141–146]. Z tego wzgl�du ju� pod koniec 
I wojny �wiatowej pojawi�y si� pierwsze konstrukcje metalowe. Ich stworzenie 
by�o jednak sporym wyzwaniem, gdy� nawet stopy aluminium maj� znacznie 
wi�ksz� g�sto�� ni� drewno i p�ótno. Sk�ania�o to wielu konstruktorów do stoso-
wania bardzo cienkiego pokrycia mocowanego do stosunkowo sztywnego szkie-
letu. Rozwi�zanie takie skazane by�o na niepowodzenie, gdy� nawet stosunkowo 
sztywne szkielety ulegaj� jednak odkszta�ceniom, co powodowa�o wyboczenie 
cienkiego pokrycia, katastrofalnie wp�ywaj�c na jego trwa�o�� zm�czeniow�. Do 
tego problemu dosz�y jeszcze k�opoty z korozj�, utrudniaj�c znacz�co szybkie 
upowszechnienie si� samolotów metalowych. Problem korozji uda�o si� rozwi�-
za� dzi�ki platerowaniu blach duraluminiowych czystym aluminium, a potem 
równie� dzi�ki anodowaniu. Pierwszym natomiast rozwi�zaniem pozwalaj�cym 
omin�� szybkie zm�czenie konstrukcji na skutek wyboczenia si� pokrycia okaza-
�o si� zastosowanie blachy falistej (rys. 12.15).

Rys. 12.15.  Struktura metalowa z pokryciem z blachy falistej. Samolot Junkers D-1 (Musée de l’Air 
et de l’Espace – Aéroport de Paris-Le Bourget/Jean-Philippe Lemaire)

W konstrukcji takiej, zastosowanej po raz pierwszy przez Junkersa, na sztyw-
nym szkielecie mocowano arkusze blachy falistej w taki sposób, aby fale uk�ada�y 
si� mniej wi�cej wzd�u� kierunku op�ywu. Pokrycie takie by�o sztywne w kierun-
ku równoleg�ym do �eber, dzi�ki czemu nie ulega�o wyboczeniu pod wp�ywem 
si� �ciskaj�cych, dzia�aj�cych w tym kierunku. Natomiast w kierunku wzd�u� roz-
pi�to�ci zachowywa�o si� tak jak spr��yna, tzn. ulega�o znacznym przemieszcze-
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niom bez nadmiernych odkszta�ce	. Niestety, lokalne kierunki przep�ywu ulega-
j� zmianie w zale�no�ci od parametrów lotu, w zwi�zku z tym samolot z takim 
pokryciem mia� stosunkowo ma�y opór tylko przy jednej pr�dko�ci. Dla innych 
pr�dko�ci kierunki przep�ywu nie uk�ada�y si� ju� idealnie wzd�u� fal pokrycia, co 
powodowa�o znacz�cy wzrost oporu aerodynamicznego. Z tego te� wzgl�du ten 
rodzaj konstrukcji skrzyd�a nie zdoby� szerokiej popularno�ci. 

Najcz��ciej spotykanym do dzisiaj rodzajem konstrukcji skrzyd�a jest kon-
strukcja pó�skorupowa, w której pokrycie jest odpowiedzialne za przenoszenie 
cz��ci obci��e	, najcz��ciej momentu skr�caj�cego skrzyd�o. Bez pokrycia szkie-
let by�by w tym przypadku niesztywny na skr�canie. W konstrukcjach tego typu 
istnieje wyra�ny podzia� funkcji pomi�dzy pokryciem a szkieletem. Je�li wi�c po-
krycie przenosi moment skr�caj�cy, to momenty gn�ce i si�a tn�ca prostopad�a do 
ci�ciwy przenoszone s� przez d�wigary. W przenoszeniu momentu skr�caj�cego 
uczestnicz� równie� �cianki d�wigarów. Z drugiej strony pokrycie przenosi si�� 
tn�c� równoleg�� do ci�ciwy [147, 148].

Przyk�ad jednod�wigarowej konstrukcji pó�skorupowej z jednoobwodowym 
kesonem przedstawiony jest na rys. 12.16–12.17. Warto zwróci� uwag� na fakt, 
�e cz��� pokrycia przenosz�ca w tym przyk�adzie moment skr�caj�cy znajdu-
je si� blisko kraw�dzi natarcia. Zwi�ksza to obci��enia krytyczne wywo�uj�ce 
wyboczenie [149–154], przesuwa �rodek masy skrzyd�a do przodu, co zwi�ksza 
krytyczn� pr�dko�� � atteru [155–189], a ponadto u�atwia przenoszenie du�ych 
nad- i podci�nie	 wyst�puj�cych w okolicy kraw�dzi natarcia p�ata [190–193]. 
Warto te� zwróci� uwag� na fakt, �e to w�a�nie kraw�d� natarcia jest najbar-
dziej nara�ona na zderzenia z cia�ami obcymi, np. z ptakami [194–195], wi�c 
umieszczenie w tym obszarze najmocniejszych elementów konstrukcyjnych jest 
racjonalne. Podwy�szeniu obci��e	 krytycznych dla wyboczenia sprzyja równie� 
zastosowanie pod�u�nic zwi�kszaj�cych sztywno�� pracuj�cej cz��ci pokrycia. 
Pocz�wszy od d�wigara a� do kraw�dzi sp�ywu skrzyd�o mo�e by� pokryte lek-
kim materia�em elastycznym, np. p�ótnem. Konstrukcja taka ma dodatkow� zalet� 
aerodynamiczn� w porównaniu z poprzednimi typami konstrukcji polegaj�c� na 
tym, �e sztywne i g�adkie pokrycie kraw�dzi natarcia pozwala na bardzo dobre 
zachowanie geometrii pro� lu aerodynamicznego w najwa�niejszym z punktu wi-
dzenia aerodynamiki miejscu.

Rys. 12.16. Struktura pó�skorupowa, jednod�wigarowa z kesonem jednoobwodowym
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Rys. 12.17.  Struktura pó�skorupowa, jednod�wigarowa z kesonem jednoobwodowym samolotu PZL-110 
Koliber. Widoczna ró�nica pól przekrojów pasów d�wigara: a) przy kad�ubie i b) przy ko	cówce

Rys. 12.18.  Mocowanie skrzyd�a pó�skorupowego jednod�wigarowego do kad�uba: a) z wykorzysta-
niem d�wigarka pomocniczego, b) z wykorzystaniem pod�u�nicy na kraw�dzi natarcia

Pewnym problemem jednod�wigarowych konstrukcji pó�skorupowych jest 
po��czenie skrzyd�a z kad�ubem, które powinno by� realizowane w co najmniej 
trzech punktach (rys. 12.18). Tymczasem pojedynczy d�wigar ma tylko dwa pasy, 
do których mo�na zamocowa� okucia. Problem ten mo�na rozwi�za�, stosuj�c 
dodatkowy d�wigarek pomocniczy biegn�cy sko�nie od d�wigara g�ównego do 
tylnych oku� [196]. D�wigarek ten dzia�a podobnie jak zastrza� [139], tyle �e 
w p�aszczy�nie ci�ciw. Keson poza zasi�giem d�wigarka pomocniczego musi 
w tym przypadku przenosi� moment gn�cy dzia�aj�cy w p�aszczy�nie równole-
g�ej do ci�ciwy. Mo�na te� dodatkowo wzmocni� kraw�d� natarcia dodatkow� 
�ciank� lub mocn� pod�u�nic�, do której zamocowane jest trzecie okucie. 
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Rys. 12.19. Struktura pó�skorupowa, dwud�wigarowa, z jednoobwodowym kesonem

W samolotach podlegaj�cych wi�kszym obci��eniom stosuje si� zazwyczaj kon-
strukcj� pó�skorupow�, dwud�wigarow� (rys. 12.19). W konstrukcji takiej g�ówny ke-
son przenosz�cy skr�canie znajduje si� zazwyczaj pomi�dzy d�wigarami. Górne i dol-
ne pokrycie przenosi wówczas moment skr�caj�cy skrzyd�o oraz si�� tn�ca równoleg�� 
do ci�ciwy. W przenoszeniu momentu skr�caj�cego uczestnicz� równie� �cianki oby-
dwu d�wigarów. Noskowa cz��� pro� lu pokryta jest zazwyczaj sztywnym pokryciem, 
ale nie zawsze przenosi obci��enia wzd�u� rozpi�to�ci skrzyd�a. W wielu przypadkach 
jest ona tylko odejmowan� owiewk� dla wyposa�enia skrzyd�a zamontowanego przed 
przednim d�wigarem. Cz�sto w tym w�a�nie miejscu znajduj� si� instalacje elektrycz-
ne, odladzaj�ce oraz nap�dy slotów. Cz��� ta, co prawda demontowalna, musi jednak 
by� wytrzyma�a i pewnie zamocowana do kesonu, aby mo�liwe by�o przeniesienie 
du�ych si� ci�nieniowych dzia�aj�cych na kraw�d� natarcia, na d�wigar i keson skrzy-
d�a [190–193]. Keson mo�na dodatkowo wykorzysta� jako integralny zbiornik paliwa 
(rys. 12.19). W tym celu wszystkie po��czenia pomi�dzy �ciankami, pasami d�wigara 
i pokryciem musz� by� uszczelnione. Z drugiej strony w �ebrach musz� si� znajdowa� 
otwory umo�liwiaj�ce sp�ywanie paliwa wzd�u� rozpi�to�ci. Bez nich w kesonie gro-
madzi�yby si� znaczne ilo�ci paliwa niezu�ywalnego. Tylna cz��� konstrukcji skrzy-
d�a mo�e by� pokryta materia�em elastycznym, jednak�e musi by� na tyle wytrzyma-
�a, aby wspiera� elementy mechanizacji wyst�puj�ce na kraw�dzi sp�ywu p�ata. Z tego 
wzgl�du bardzo cz�sto pojawia si� podzia� konstrukcyjno-technologiczny na keson, 
kraw�d� natarcia i kraw�d� sp�ywu skrzyd�a (rys. 12.20).

Rys. 12.20. Podzia� struktury skrzyd�a na grupy konstrukcyjne



44 Cezary Gali�ski

Najbardziej zaawansowanym rodzajem konstrukcji skrzyd�a jest konstruk-
cja skorupowa (rys. 12.21). Stosuje si� j� zazwyczaj w tych przypadkach, gdy 
przenoszenie momentu gn�cego wymaga�oby zastosowania pasów o ekstremal-
nie du�ych przekrojach. W konstrukcjach takich zak�ada si�, �e niemal wszystkie 
obci��enia przenoszone s� przez pokrycie. Jest to za�o�enie o tyle racjonalne, �e 
materia� jest najlepiej wykorzystany wtedy, gdy znajduje si� mo�liwie daleko od 
p�aszczyzny oboj�tnej przy zginaniu. Pokrycie jest tym elementem, który znaj-
duje si� najdalej. Musi ono wtedy by� odpowiednio pogrubione i usztywnione 
dodatkowymi pod�u�nicami. Cz�sto pod�u�nice te trzeba instalowa� tak g�sto, 
�e bardziej op�aca si� stosowa� blach� falist� podpieraj�c� porycie od wewn�trz.

Rys. 12.21.  Struktura skorupowa, jednoobwodowa (lub dwuobwodowa, je�li wykroje w cz��ci sp�y-
wowej s� odpowiednio wzmocnione)

Porównuj�c konstrukcje skorupowe i pó�skorupowe mo�na zauwa�y�, �e te pierw-
sze maj� zazwyczaj grubsze pokrycie i g��ciej rozmieszczone pod�u�nice, ale nie maj� 
d�wigara z wyró�niaj�cymi si� pod wzgl�dem wymiarów przekroju pasami (rys. 12.22). 
Zazwyczaj �cianki ��cz� si� w tym przypadku ze standardowymi pod�u�nicami. Inn� 
widoczn� ró�nic� jest sposób mocowania skrzyd�a do reszty konstrukcji samolotu. 
W konstrukcji pó�skorupowej wyst�puj� d�wigary, mog� wi�c by� do ich pasów zain-
stalowane okucia (rys. 12.24). W konstrukcji skorupowej pasów d�wigarów zazwyczaj 
nie ma, a moment gn�cy przenoszony jest przez �ciskanie i rozci�ganie szerokich pa-
sów pokrycia. W zwi�zku z tym zamiast punktowych oku� stosuje si� tzw. po��czenie 
ko�nierzowe, w którym pokrycia dwu elementów po��czone s� szeregiem sworzni lub 
rozci�ganych �rub rozmieszczonych wzd�u� kraw�dzi po��czenia (rys. 12.23).

Rys. 12.22. Ró�nica mi�dzy strukturami: a) skorupow� i b) pó�skorupow� 
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Rys. 12.23.  Mocowanie ko�nierzowe skrzyd�a skorupowego. Samolot Airspeed Ambasador (Impe-
rial War Museum, Duxford)

Rys. 12.24.  Mocowanie skrzyd�a pó�skorupowego za po�rednictwem oku� na ko	cach d�wigarów. 
Samolot Avro Shackleton (Imperial War Museum, Duxford)

Ciekawym przypadkiem s� tu konstrukcje skrzyde� szybowców, które maj� za-
zwyczaj d�wigar, ale równie� bardzo grube pokrycia przek�adkowe (rys. 12.25), 
trudno wi�c od razu zakwali� kowa� je do jednego z wymienionych typów kon-
strukcji. Pokrycie przek�adkowe to struktura sk�adaj�ca si� zazwyczaj z dwóch 
cienkich ok�adzin po��czonych za po�rednictwem grubego, lecz bardzo lekkiego 
wype�niacza. W pierwszych strukturach tego typu funkcje ok�adzin cz�sto spe�-
nia�a sklejka, a wype�niacza drewno balsa [197]. Obecnie cz�ste s� przypadki, 
w których ok�adziny wykonane s� z blachy duralowej, a wype�niacz ma posta� 
komórkow�, oraz przypadki, gdy ok�adziny s� laminarnymi (warstwowymi) 
strukturami kompozytowymi, a wype�niacz jest piank� z tworzywa sztucznego. 
Struktura taka jest nadzwyczaj lekka i tak sztywna, �e cz�sto nie trzeba ju� stoso-
wa� �eber w celu zachowania pro� lu.
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Rys. 12.25. Struktura pó�skorupowa z pokryciem przek�adkowym

Rys. 12.26. Struktura skorupowa z pokryciem przek�adkowym

Dzi�ki szeroko rozstawionym ok�adzinom, usztywnionym przy pomocy wy-
pe�niacza, mo�e równie� przenosi� zginanie. W konstrukcjach kompozytowych 
z d�wigarem najcz��ciej jednak tkaniny tworz�ce ok�adziny pokrycia przek�adko-
wego u�o�one s� w wi�kszo�ci pod k�tem 45� wzgl�dem rozpi�to�ci. Oznacza to, �e 
nie mog� one przenosi� zginania w tym kierunku. Mo�e to natomiast robi� d�wigar, 
w którym wyst�puj� pasy zawieraj�ce zbrojenie u�o�one wzd�u� rozpi�to�ci. Z tego 
punktu widzenia konstrukcj� tak� mo�na zakwali� kowa� jako pó�skorupow�, gdy� 
funkcje wytrzyma�o�ciowe d�wigara i pokrycia s� jasno od siebie odró�nione. Cie-
kawe jest jednak to, �e kompozytowe skrzyd�o skorupowe (rys. 12.26 i 18.13) tylko 
bardzo nieznacznie ró�ni� si� b�dzie od pó�skorupowego (rys. 12.25 i 18.15) [198]. 
Wystarczy bowiem z konstrukcji usun�� d�wigar, zast�puj�c go kilkoma cienkimi 
pionowymi �ciankami, a w strukturze ok�adzin zastosowa� odpowiednio du�o zbro-
jenia w postaci tkanin jednokierunkowych u�o�onych wzd�u� rozpi�to�ci. W tym 
przypadku pokrycie przek�adkowe b�dzie mog�o przenosi� �ciskanie i rozci�ganie 
wynikaj�ce z momentu gn�cego skrzyd�o, a si�� tn�c� przenosi� b�d� wspomniane 
cienkie �cianki. 
cianek takich w konstrukcji skorupowej mo�e by� wiele. 
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Rys. 12.27. Wieloobwodowe skorupowe struktury przek�adkowe

Dziel� one obwód porycia pracuj�cy na skr�canie na kilka mniejszych ob-
wodów, dzi�ki czemu sztywno�� skrzyd�a na skr�canie ro�nie. Z tego punktu 
widzenia konstrukcje skorupowe mo�na podzieli� na jedno-, dwu- i wieloobwo-
dowe (rys. 12.27). Nale�y jednak pami�ta�, �e struktura cienko�cienna przeno-
si moment skr�caj�cy tylko wtedy, gdy jej obwód jest zamkni�ty. Brak jednej 
�cianki, otwieraj�cy obwód, powoduje utrat� mo�liwo�ci przenoszenia momentu 
skr�caj�cego. W zwi�zku z tym obwód, w którym znajduj� si� obszerne wykroje, 
np. na zamocowania i nap�dy mechanizacji, nie mo�e ju� przenosi� momentu 
skr�caj�cego. Moment skr�caj�cy mo�e równie� wywo�ywa� wyboczenie pow�o-
ki pokrycia, w zwi�zku z tym te obwody, które nie maj� stosownych usztywnie	 
lub s� demontowalne, nie mog� by� wykorzystywane do przenoszenia momentu 
skr�caj�cego. Wykorzystanie obwodu demontowalnego do przenoszenia obci�-
�e	 wymaga zastosowania po��czenia zapewniaj�cego mo�liwo�� przenoszenia 
napr��e	 tn�cych. Z kolei przenoszenie obci��e	 przez obwody z wykrojami jest 
mo�liwe po zastosowaniu odpowiednich usztywnie	 wokó� kraw�dzi otworu.
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12.4. Wykroje

Jak ju� wspomniano, zamkni�ty keson dwud�wigarowego skrzyd�a pó�skoru-
powego mo�na wykorzysta� na integralny zbiornik paliwa. Zbiornik taki musi by� 
szczelny, a poniewa� uszczelniacz ulega degradacji, musi wi�c by� nak�adany co 
pewien czas na wewn�trzne po��czenia kesonu. W jaki jednak sposób mo�na we-
wn�trz kesonu umie�ci� uszczelniacz i paliwo, skoro obwód tego kesonu ma by� 
zamkni�ty w celu przenoszenia momentu skr�caj�cego? Mo�na tego dokona�, sto-
suj�c niewielkie wykroje o odpowiednio usztywnionych kraw�dziach (rys. 12.28).

Rys. 12.28.  Wykroje dost�powe w kesonie z integralnym zbiornikiem paliwa. Boeing 747 (Musée 
de l´Air et de l´Espace – Aéroport de Paris-Le Bourget)

Rys. 12.29. Wzmocnienie niewielkich wykrojów dost�powych
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Najpro�ciej rzecz ujmuj�c, usztywnienie takie polega na pogrubieniu pokrycia wokó� 
wykroju i/lub zamontowaniu wokó� niego zamkni�tej ramy (rys. 12.29). Pogrubienie ta-
kie mo�e by� zrealizowane poprzez przynitowanie wokó� otworu dodatkowych warstw 
blachy (tzw. dublerów, rys. 12.30) lub zastosowanie pokrycia integralnego (rys. 12.31). 
W tym przypadku integralno�� oznacza, �e pokrycie nie ma sta�ej grubo�ci, lecz ma wy-
frezowane lub wytrawione obszary w celu obni�enia masy ca�o�ci i wzmocnienia w wy-
znaczonych miejscach. Wymiary pogrubionych ramek wokó� otworów powinny by� ta-
kie, aby pod wp�ywem obci��enia pokrycie z wykrojem nie reagowa�o na jego obecno��.

Problem komplikuje si� jednak, gdy wykrój musi by� obszerny, a jest zlokalizowa-
ny w wysokoobci��onym miejscu. Typowym przyk�adem jest tu wykrój na chowane 
podwozie, wykonany w kesonie skrzyd�a przy kad�ubie (rys. 12.32). Takiego wykroju 
nie da si� �atwo zabezpieczy� poprzez pogrubienie pokrycia przy kraw�dziach. Wy-
godnym rozwi�zaniem tego problemu jest jego omini�cie poprzez zastosowanie ta-
kiej geometrii i kinematyki podwozia, aby nie by�o potrzeby wykonywania wykroju 
w kesonie. W wielu samolotach dokonano tego poprzez poszerzenie p�ata przy kad�u-
bie i umieszczenie podwozia przed przednim lub za tylnym d�wigarem (rys. 12.33 i 
12.34). Rozwi�zanie to znane jest ze s�ynnego samolotu North American P-51 Mu-
stang. Stosowane jest równie� w niemal wszystkich wspó�czesnych samolotach pasa-
�erskich. Rozwi�zanie to jest na tyle dobre, �e warto nawet czasami zmniejszy� pole 
przekroju kesonu w celu pomieszczenia za nim lub przed nim podwozia, byleby tylko 
nie robi� w kesonie du�ego wykroju. W pierwszym bowiem przypadku sztywno�� 
na skr�canie zmniejsza si� o kilka do kilkunastu procent, w drugim mo�na j� utraci� 
ca�kowicie lub trzeba doda� dodatkowe elementy zwi�kszaj�ce mas�.

Rys. 12.30. Wzmocnienie niewielkich wykrojów dost�powych – przynitowanymi dublerami 

Rys. 12.31. Integralne wzmocnienie niewielkich wykrojów dost�powych
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Rys. 12.32. Nieprawid�owy, du�y wykrój w kesonie skrzyd�a

Rys. 12.33.  Prawid�owo zaprojektowane wykroje nienaruszaj�ce integralno�ci kesonu skrzyd�a; 
North American P-51D Mustang (Musée de l´Air et de l´Espace – Aéroport de Paris 
-Le Bourget)

Je�li nie da si� unikn�� wykonania du�ego wykroju w kesonie, to koniecz-
ne jest dodanie dodatkowych elementów konstrukcyjnych zwi�kszaj�cych jego 



51WYBRANE ZAGADNIENIA KONSTRUKCJI SAMOLOTÓW

sztywno��. Najbardziej efektywnym sposobem jest tu wstawienie dodatkowych 
�cianek (rys. 12.35 i 12.36). Dzi�ki temu mo�na domkn�� przekrój otwarty przez 
wykrój, dzi�ki czemu mo�e on znowu przenosi� moment skr�caj�cy, cho� mniej-
szy ni� przed wykonaniem wykroju. Mo�na te� zast�pi� jeden du�y przekrój za-
mkni�ty kilkoma mniejszymi, dzi�ki czemu sztywno�� kesonu bez wykroju i ke-
sonu z wykrojem i dodatkowymi �ciankami mog� by� zbli�one. 

Rys. 12.34.  Prawid�owo zaprojektowane wykroje nienaruszaj�ce integralno�ci kesonu skrzyd�a. 
W dolnym przyk�adzie, ze wzgl�du na mniejszy skos, zastosowano za�amany tylny 
d�wigar w celu zmieszczenia za nim komory podwozia

Mo�na te�, podobnie jak w przypadku ma�ych wykrojów, wzmocni� kraw�d� 
du�ego wykroju ram� i ewentualnie dodatkowymi �ebrami. Trzeba jednak pami�-
ta�, �e im wi�kszy jest wykrój, tym wi�ksza jest masa ramy i innych elementów 
dodatkowych wzmacniaj�cych wykrój. Skrajnym przyk�adem mo�e tu by� samo-
lot PZL-37 �o�, który mia� skrzyd�o o konstrukcji skorupowej [199, 200]. W cen-
trop�acie tego skrzyd�a ca�y dolny panel pokrycia pomi�dzy �ciankami musia� 
zosta� usuni�ty, aby umo�liwi� instalacj� drzwi do komory bombowej. Zosta� on 
zast�piony spawan� ram� z k�towników stalowych o stosunkowo du�ym prze-
kroju. Rozwi�zanie to by�o stosunkowo ci��kie, ale niezb�dne w celu umieszcze-
nia komór bombowych w skrzyd�ach, dzi�ki czemu uda�o si� zastosowa� kad�ub 
o bardzo ma�ym przekroju i zminimalizowa� opór aerodynamiczny.
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Rys. 12.35.  Metody wzmacniania wykroju, gdy nie da si� unikn�� du�ego przerwania ci�g�o�ci po-
krycia kesonu

Rys. 12.36.  
cianki otaczaj�ce wykrój chowanego podwozia. Dewoitine 520 (Musée de l´Air et de 
l´Espace – Aéroport de Paris-Le Bourget)

12.5. Konstrukcja d
wigara

W niemal ka�dym rodzaju konstrukcji skrzyd�a, z wyj�tkiem konstrukcji skoru-
powych, wyst�puje d�wigar (rys. 12.37). Jak ju� powy�ej wspomniano, d�wigar jest 
belk� przenosz�c� moment gn�cy i si�y tn�ce. W jego konstrukcji da si� wyró�ni� pasy, 
�ciank� (rys. 12.38) i elementy dodatkowe. Pasy poprzez �ciskanie i rozci�ganie tworz� 
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par� si� równowa��cych moment gn�cy. 
cianka przenosi si�y tn�ce wywo�ane si�� 
no�n� i momentem skr�caj�cym skrzyd�o. W�ród elementów dodatkowych wyró�ni� 
mo�na okucia, pozwalaj�ce na po��czenie skrzyd�a z kad�ubem, elementy usztywnia-
j�ce �ciank� oraz dodatkowe elementy pozwalaj�ce na wprowadzanie si� skupionych. 

Istnieje wiele rozwi�za	 konstrukcyjnych d�wigarów. Najkrócej mo�na je po-
dzieli� na kratownicowe, belkowe i skrzynkowe [36, 147, 201–209]. 

Rys. 12.37. Schemat pracy d�wigara

Rys. 12.38. Przyk�adowe rozwi�zania po��czenia pasa d�wigara metalowego ze �ciank� 

W konstrukcjach kratownicowych �cianka jest zast�piona kratownic� (rys. 12.39). 
Kratownica ta mo�e powsta� poprzez znitowanie kszta�towników, pospawanie rur 
stalowych lub wyfrezowanie z jednej p�yty materia�u. Pierwsze rozwi�zanie, co 
prawda bardzo pracoch�onne, bardzo dobrze nadaje si� do wykonywania d�wigarów 
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kratownicowych ze stopów lekkich. Odstopniowanie przekroju pasa w celu zmniej-
szenia jego masy najpro�ciej mo�na zrealizowa�, wykonuj�c pasy z k�townika przy 
ko	cówce, z dwóch k�towników w po�owie rozpi�to�ci oraz z dwóch k�towników 
z dodatkow� nak�adk� przy kad�ubie. W przypadku d�wigarów spawanych z rur sta-
lowych ten sam efekt mo�na osi�gn��, wsuwaj�c w siebie teleskopowo kolejne rury 
o coraz mniejszej �rednicy i spawaj�c je na ko	cach. W bardziej zaawansowanych 
konstrukcjach pasy d�wigarów s� frezowane tak, aby mia�y optymalny rozk�ad pola 
przekroju wzd�u� rozpi�to�ci. Dysponuj�c odpowiedni� frezark�, mo�na te� wyko-
na� kompletny d�wigar kratownicowy razem z okuciami g�ównymi i elementami 
pozwalaj�cymi na wprowadzanie si� skupionych.

Rys. 12.39.  Przyk�ady d�wigarów kratownicowych: a) nitowany, b) spawany z rur stalowych, c) in-
tegralny

Wszystkie d�wigary kratownicowe maj� wspóln� wad� polegaj�c� na tym, �e 
sk�adaj� si� z pr�tów. Pr�ty natomiast stosunkowo �atwo ulegaj� wyboczeniu i, co 
gorsza, trac� mo�liwo�� przenoszenia obci��e	 po wyboczeniu [149–154]. Wada 
ta w mniejszym stopniu wyst�puje w d�wigarach belkowych (rys. 12.40), w któ-
rych �cianka jest z punktu widzenia wytrzyma�o�ci materia�u p�ask� p�yt�. Tym-
czasem p�yty i pow�oki, po wyboczeniu, nadal s� w stanie przenosi� obci��enia 
[149–154, 210], cho� sztywno�� wyboczonej p�yty jest zredukowana. Zagro�enie 
wyboczeniem w mniejszym stopniu dotyczy równie� �ciskanego pasa d�wigara, 
który jest utwierdzony wzd�u� ca�ej swojej d�ugo�ci, zarówno dzi�ki pokryciu, jak 
i prostopad�ej do niego �ciance. Z tego wzgl�du d�wigary belkowe s� stosowane 
znacznie cz��ciej od d�wigarów kratownicowych. 
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Si�� krytyczn� niezb�dn� do wyboczenia �cianki mo�na zwi�kszy� poprzez 
podzielenie jej na mniejsze segmenty za pomoc� dodatkowych przynitowanych 
kszta�towników lub „przet�ocze	”. Mo�na te� pogrubi� �ciank� ponad wymiar 
wymagany ze wzgl�du na jej wytrzyma�o��. Oznacza to jednak wzrost masy. Jest 
to wi�c metoda stosowana zazwyczaj wtedy, gdy zapewnia jakie� inne zalety, na 
przyk�ad technologiczne. W szczególno�ci d�wigarki pomocnicze, zamykaj�ce 
kesony od strony kraw�dzi sp�ywu, cz�sto wykonywane s� w postaci ceownika 
wygi�tego z paska blachy o sta�ej grubo�ci. 

Zarówno d�wigary kratownicowe, jak i belkowe maj� przekrój otwarty, nie 
mog� wi�c efektywnie przenosi� momentu skr�caj�cego. Mog� go przenosi� 
d�wigary skrzynkowe (rys. 12.41), które posiadaj� dwie �cianki przymocowane 
do kraw�dzi pasów. Dodatkow� zalet� jest tu mo�liwo�� zastosowania szerszych 
pasów o mniejszej grubo�ci. Zarówno w przypadku d�wigarów kratownicowych, 
jak i belkowych, transmisja obci��e	 pomi�dzy pasem i �ciank� jest bardziej efek-
tywna, gdy pasy maj� szeroko�� niewiele wi�ksz� od grubo�ci. Ma to szczególne 
znaczenie w przypadku d�wigarów kompozytowych, w których transmisja obci�-
�e	 w kierunku prostopad�ym do zbrojenia odbywa si� za po�rednictwem znacz-
nie bardziej elastycznego spoiwa. W praktyce proporcje szeroko�ci do grubo�ci 
przekroju pasów kompozytowych po��czonych pojedyncz� �ciank� nie powinny 
by� wi�ksze ni� 5:1. W przypadku d�wigarów skrzynkowych proporcja ta mo�e 
by� znacznie wi�ksza, gdy� pas podparty jest �ciankami w dwóch miejscach. 

Rys. 12.40.  Przyk�ady d�wigarów belkowych: a) gi�ty, b) nitowany ze �ciank� p�ask�, c) nitowany 
ze �ciank� z blachy falistej, d) integralny
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W przypadku konstrukcji metalowych zdecydowan� wad� d�wigarów skrzynko-
wych jest skomplikowany monta�. Zak�adaj�c, �e pasy wykonane s� z ceownika, do 
którego boków maj� by� przynitowane p�askie �cianki, otrzymujemy konstrukcj�, 
w której nie da si� przynitowa� drugiej �cianki. Nitowanie bowiem nitami o du�ej 
wytrzyma�o�ci wymaga dost�pu do obydwu stron po��czenia. Nity „jednostronne” 
s� zazwyczaj znacznie delikatniejsze i nie umacniaj� poprzez rozp�czanie otworów, 
w których s� zakute. Nie nadaj� si� wi�c do ��czenia odpowiedzialnych elementów. 
W zwi�zku z tym w �ciankach tak zaprojektowanego d�wigara musz� znajdowa� si� 
wykroje dost�powe umo�liwiaj�ce przynitowanie drugiej �cianki. Otwory te z kolei 
musz� mie� usztywnione kraw�dzie w celu zachowania zdolno�ci do przenoszenia 
napr��e	 tn�cych wynikaj�cych ze skr�cania. Innym rozwi�zaniem mo�e by� wy-
konanie �cianek z ceowników, a pasów z p�askownika. W tym przypadku dost�p do 
nitów jest dogodny z obydwu stron. Jednak�e nity te zlokalizowane s� dalej od p�asz-
czyzny oboj�tnej d�wigara, musz� wi�c przenosi� wi�ksze obci��enia. Wady tej nie 
maj� skrzynkowe d�wigary kompozytowe, które mo�na wykona� w postaci dwóch 
symetrycznych po�ówek: górnej i dolnej, wyposa�onych w pó�ki, pozwalaj�ce na 
sklejenie ich w p�aszczy�nie oboj�tnej d�wigara (rys. 12.42). Tym razem wad� okazu-
je si� ograniczona dok�adno�� wysoko�ci tak zaprojektowanego d�wigara, która zmu-
sza do stosowania grubych po��cze	 klejowych, podczas gdy po��czenia takie najle-
piej przenosz� obci��enia, gdy warstwa kleju jest mo�liwie cienka (zob. rys. 18.13).

W przypadku d�wigarów kompozytowych warto zwróci� uwag� na pu�apk�, 
jaka tkwi w mo�liwo�ci stosowania ró�nych rodzajów zbrojenia (rys. 12.43). Na-
pr��enia rozci�gaj�ce i �ciskaj�ce w zginanej jednorodnej belce s� najwi�ksze tu� 
przy górnej i dolnej powierzchni belki. Wydawa� by si� wi�c mog�o, �e w�a�nie 
w tym miejscu nale�y zastosowa� zbrojenie o najwi�kszej wytrzyma�o�ci. Bli�ej 
p�aszczyzny oboj�tnej, gdzie napr��enia s� mniejsze, mo�na by wtedy zastosowa� 
zbrojenie o mniejszej wytrzyma�o�ci, co pozwoli�oby np. na obni�enie kosztów 
produkcji d�wigara. Sk�ania to do rozwa�ania konstrukcji, w których zewn�trzne 
warstwy pasów zawieraj� zbrojenie z w�ókna w�glowego, a wewn�trzne z w�ókna 
szklanego. Koncepcja ta jest jednak ca�kowicie b��dna i mo�e prowadzi� do ka-
tastrofalnych skutków. Nale�y bowiem pami�ta�, �e napr��enia s� poj�ciem abs-
trakcyjnym, wprowadzonym w celu u�atwienia analizy wytrzyma�o�ci konstrukcji. 
Rzeczywistym, daj�cym si� zaobserwowa� powodem niszczenia konstrukcji s� 
jej odkszta�cenia. Odkszta�cenia wi��� si� za� ze sztywno�ci� danego materia�u. 
Analizuj�c elementarny wycinek przekroju pasa, zawieraj�cy cz��� ze zbrojeniem 
w�glowym i cz��� ze zbrojeniem szklanym, stwierdzi� musimy, �e obydwie cz�-
�ci wycinka maj� takie samo odkszta�cenie pod wp�ywem obci��e	 normalnych. 
W przeciwnym razie obydwie cz��ci �lizga�yby si� po sobie, co uniemo�liwia�oby 
przenoszenie obci��e	 pomi�dzy nimi. Skoro wi�c odkszta�cenia obydwu cz��ci 
s� takie same, to napr��enia b�d� wi�ksze w tej cz��ci wycinka, która wykonana 
jest z materia�u sztywniejszego, co wynika z porównania charakterystyk napr�-
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�e	 od odkszta�ce	 materia�ów o ró�nych sztywno�ciach. Wynika z tego dalej, �e 
w belkach zawieraj�cych ró�ne materia�y poziom napr��e	 zale�y nie tylko od 
odleg�o�ci od p�aszczyzny oboj�tnej, ale równie� od proporcji pomi�dzy sztywno-
�ciami poszczególnych materia�ów. W rozwa�anym przypadku w�ókno w�glowe 
ma znacznie wi�ksz� sztywno�� ni� w�ókno szklane. Napr��enia w warstwach w�-
glowych b�d� wi�c znacznie wi�ksze ni�by to wynika�o z samej tylko odleg�o�ci 
od p�aszczyzny oboj�tnej. Niestety, w�ókno w�glowe osi�ga przy tym swoj� wy-
trzyma�o�� dora�n� przy znacznie mniejszych odkszta�ceniach ni� w�ókno szklane. 

Rys. 12.41.  Przyk�ady nitowanych d�wigarów skrzynkowych. Widoczne ró�ne rozwi�zania dost�pu 
do nitów

Rys. 12.42. Kompozytowy, klejony d�wigar skrzynkowy

Stosuj�c wi�c opisan� powy�ej kombinacj� materia�ów, mo�na doprowadzi� do 
sytuacji, w której warstwy zbrojone w�óknem w�glowym przekraczaj� swoj� wy-
trzyma�o�� dora�n�, podczas gdy warstwy zbrojone w�óknem szklanym obci��one 
s� w niewielkim zaledwie stopniu. Spowoduje to zniszczenie warstw zbrojonych 
w�óknem w�glowym i skokowy wzrost obci��enia warstw zbrojonych w�óknem 
szklanym. W tzw. konstrukcjach hybrydowych stosuje si� wi�c raczej odwrotn� 
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kombinacj� materia�ów (rys. 12.44), w której w�ókna w�glowe znajduj� si� pomi�-
dzy warstwami kompozytu zbrojonymi w�óknem szklanym [118]. Mo�na dzi�ki 
temu uzyska� bardziej równomierny rozk�ad napr��e	 w przekroju zginanej belki.

Rys. 12.43.  Je�eli sztywniejszy materia� jest zastosowany w zewn�trznych warstwach pasów d�wi-
gara, to napr��enia na granicy materia�ów skokowo rosn� i s� znacznie wi�ksze w ma-
teriale sztywniejszym, co jest niebezpieczne

Rys. 12.44.  Je�eli sztywniejszy materia� jest zastosowany wewn�trz belki, to napr��enia na granicy ma-
teria�ów zmieniaj� si� skokowo, ale napr��enia maksymalne mog� by� mniejsze ni� dopusz-
czalne, a jednocze�nie wi�ksza cz��� pola przekroju belki przenosi obci��enia, dzi�ki czemu 
mog� one by� wi�ksze z zachowaniem akceptowalnego poziomu bezpiecze	stwa

12.6. Pod�u�nice

Zasadnicz� rol� pod�u�nic jest usztywnianie pokrycia. Jest to mo�liwe dzi�ki temu, �e 
dodanie materia�u z dala od powierzchni oboj�tnej pokrycia zwi�ksza moment bezw�ad-
no�ci jego przekroju. Umo�liwia to podwy�szenie obci��e	 krytycznych pokrycia ze 
wzgl�du na wyboczenie. Nie jest jednak oboj�tne, jaki przekrój maj� przymocowane do 
niego pod�u�nice (rys. 12.45). Posiadaj�c swobodn� kraw�d�, mog� one bowiem ulega� 
wyboczeniu lokalnemu [149–154]. W zwi�zku z tym najprostsze pod�u�nice w postaci 



59WYBRANE ZAGADNIENIA KONSTRUKCJI SAMOLOTÓW

k�townika stosuje si� tylko w konstrukcjach niezbyt silnie obci��onych. S� one wtedy 
równie� rozmieszczone stosunkowo rzadko. W konstrukcjach bardziej obci��onych na-
le�y stosowa� pod�u�nice o wi�kszym momencie bezw�adno�ci przekroju, to znaczy 
takie, których swobodna kraw�d� zawiera wi�cej materia�u. Stosuj�c pro� le wyciskane 
do wytwarzania pod�u�nic mo�na wykorzysta� kszta�townik taki, który ma lokalnie po-
grubiony przekrój po stronie przeznaczonej na kraw�d� swobodn�. Przy wykorzystaniu 
pro� li gi�tych popularno�ci� ciesz� si� przekroje o kszta�cie zetowników lub o kszta�cie 
litery �. Pro� le o przekroju ceownika nie s� popularne ze wzgl�du na trudny dost�p do 
zakuwanej strony nitu. Z tego samego powodu w przypadku stosowania dwuteowników 
swobodna strona ma zazwyczaj znacznie mniejsz� szeroko�� ni� ta przeznaczona do 
po��czenia z pokryciem. Kusz�ce jest stosowanie tzw. omegówek, gdy� po przynitowa-
niu do pokrycia tworz� one przekrój zamkni�ty, dzi�ki czemu s� najbardziej odporne na 
wyboczenie, a do tego zwi�kszaj� wytrzyma�o�� skrzyd�a na skr�canie. Pami�ta� jednak 
nale�y, �e w trakcie nitowania dochodzi do sp�czania trzonu nita i zakleszczania si� go 
w otworze. Jest to zjawisko po��dane, gdy� zmniejsza koncentracj� napr��e	 wokó� 
otworów, jednak�e powoduje deformacj� pokrycia i uniemo�liwia uzyskanie g�adkiej 
powierzchni (rys. 12.46). Gdyby kto� w dwóch ��czonych elementach najpierw wy-
wierci� otwory, a potem zacz�� wykonywa� szew nitowy, poczynaj�c od jednego ko	ca, 
to po zakuciu kilku pierwszych nitów okaza�oby si�, �e kolejnych nie da si� w�o�y� 
w otwory. Z tego wzgl�du przed nitowaniem spina si� ��czone elementy specjalnymi 
uchwytami uniemo�liwiaj�cymi przesuwanie si� otworów wzgl�dem siebie w trakcie 
nitowania. Niestety, w efekcie pokrycie zostaje pofalowane. Pofalowanie to psuje w�a-
�ciwo�ci aerodynamiczne p�ata i wywo�uje dodatkowe obci��enia w pokryciu. Stopie	 
tego pofalowania zale�y od ilo�ci i g�sto�ci rozmieszczenia nitów. W przypadku za� 
omegówek i teowników g�sto�� rozmieszczenia nitów jest najwi�ksza. 

Rys. 12.45. Ró�ne przekroje pod�u�nic 
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Rys. 12.46.  Odkszta�cenia pokrycia wywo�ane g�stym nitowaniem. Boeing B-29 (Imperial War 
Museum, Duxford)

Problemu tego mo�na unikn��, stosuj�c pokrycia integralne, które frezowane 
s� wraz z pod�u�nicami z grubych p�yt (rys. 12.47). Nale�y jednak pami�ta�, �e 
przecina si� wtedy naturaln� struktur� materia�u uzyskan� w trakcie walcowania.

Rys. 12.47. Przyk�ady paneli pokrycia integralnego. Concorde (zdj�cie górne – Brooklands Museum)
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Zamiast frezowania mo�na te� stosowa� trawienie, które nie wymaga posiadania 
obrabiarek o du�ych rozmiarach. Metoda ta jest jednak bardziej szkodliwa dla �ro-
dowiska, a poza tym uzyskuje si� dzi�ki niej pod�u�nice o mniejszej wynios�o�ci. 
Pojawia si� przy tym zagro�enie korozj� w�erow�, która mo�e by� wywo�ana zasto-
sowaniem niew�a�ciwych parametrów procesu. Równie� i ta metoda powoduje prze-
cinanie struktury materia�u uzyskanej podczas walcowania. Przeci�cie wewn�trznej 
struktury materia�u, oprócz os�abienia go, uwalnia równie� napr��enia wewn�trzne, 
co powoduje deformacj� wyrobu. Po frezowaniu lub trawieniu elementów integral-
nych trzeba je wi�c zazwyczaj prostowa�. Wad tych nie maj� kucie i wyt�aczanie. 
Wykonywanie du�ych fragmentów pokrycia przy pomocy tych technologii jest jed-
nak ograniczone ze wzgl�du na brak pras o odpowiednio du�ym nacisku.

Sztywno�� pokrycia ro�nie nie tylko dzi�ki zastosowaniu odpowiednich prze-
krojów pod�u�nic, ale równie�, ale równie� dzi�ki zmniejszaniu odleg�o�ci po-
mi�dzy nimi. Im g��ciej rozmieszczone b�d� pod�u�nice, tym wi�ksz� sztywno�� 
b�dzie mia�o pokrycie. W skrajnym przypadku pod�u�nice stykaj� si� ze sob�. 
Zamiast nich mo�na wtedy wykorzysta� blach� falist�, tworz�c tzw. keson Misz-
tala [203–205]. W kesonie takim zarówno pokrycia, jak i �cianki maj� struktur� 
przestrzenn�, sk�adaj�c� si� z dwóch ok�adzin: wewn�trznej i zewn�trznej oraz 
��cz�cej je blachy falistej. Blacha falista w pokryciach ma fale u�o�one wzd�u� 
rozpi�to�ci, natomiast w �ciankach pionowo. Keson taki zastosowano po raz 
pierwszy na pocz�tku lat 30. ubieg�ego wieku w samolocie PZL-19, a pó�niej 
równie� w innych samolotach PZL, przyczyniaj�c si� do sukcesu technicznego 
samolotu PZL-37 �o� [199–200]. By� to w zasadzie pierwszy rodzaj struktury 
przek�adkowej stosowanej w lotnictwie.

12.7. Struktury przek�adkowe

Struktury przek�adkowe sk�adaj� si� z dwóch ok�adzin o du�ej wytrzyma�o�ci 
oraz wype�niacza o ma�ej g�sto�ci, lecz wytrzyma�o�ci na �cinanie wystarczaj�cej 
do przenoszenia obci��e	 pomi�dzy ok�adzinami (rys. 12.48). Ok�adziny mog� by� 
wykonane ze sklejki, blachy lub laminarnej struktury kompozytowej. Najcz��ciej 
stosowane przek�adki wykonywane s� z balsy, pianki lub ró�nego rodzaju struktur 
komórkowych. Te z kolei mog� by� klejone z papieru [211, 212], kompozytu zbrojo-
nego tkanin� [213] lub cienkiej folii metalowej. Ze wzgl�du na charakter przek�adki, 
uniemo�liwiaj�cy jej przenoszenie obci��e	 skupionych, po��czenie ok�adzin z prze-
k�adk� realizuje si� poprzez klejenie. W przypadku struktur przeznaczonych do pracy 
w podwy�szonych temperaturach (np. pokrycie skrzyd�a tu� za dysz� silnika odrzu-
towego) struktura taka mo�e by� równie� lutowana, przy czym lut musi mie� tempe-
ratur� topnienia wi�ksz� od przewidywanej temperatury pracy pokrycia. Stosowanie 
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klejenia w tym wypadku bywa zazwyczaj niemo�liwe, gdy� w podwy�szonych tem-
peraturach praktycznie wszystkie kleje trac� swoje w�a�ciwo�ci wytrzyma�o�ciowe.

Rys. 12.48. Struktury przek�adkowe z wype�niaczem komórkowym

Zasadnicz� zalet� struktur przek�adkowych jest ich ogromna sztywno�� w�a-
�ciwa – tym wi�ksza, im wi�ksza jest grubo�� wype�niacza pomi�dzy ok�adzi-
nami. Dzi�ki niej znacz�co ro�nie si�a krytyczna, powy�ej której dochodzi do 
wyboczenia. Kosztem jednak jest bardziej skomplikowany przebieg wyboczenia 
i wi�ksza liczba jego postaci [214]. Cz�stym przypadkiem jest np. wyboczenie 
lokalne wynikaj�ce z przekroczenia wytrzyma�o�ci wype�niacza na �ciskanie lub 
rozci�ganie albo z ograniczonej wytrzyma�o�ci po��czenia klejowego pomi�dzy 
ok�adzinami a wype�niaczem (rys. 12.49).

Du�ym problemem konstrukcji przek�adkowych z wype�niaczem komórko-
wym przez wiele lat by� brak mo�liwo�ci wykonania niep�askich pow�ok. Problem 
ten wynika� z geometrii stosowanego wype�niacza, którego komórki mia�y kszta�t 
sze�ciok�ta, taki sam jak w przypadku plastra miodu. Próba zgi�cia p�yty takiego 
wype�niacza ko	czy si� uzyskaniem pow�oki o kszta�cie siod�a lub zniszczeniem 
�cianek komórek wype�niacza. Jedynym sposobem na uzyskanie pow�oki o po��-
danym kszta�cie by�o frezowanie wype�niacza, które jest zadaniem niebanalnym 
ze wzgl�du na bardzo ma�� grubo�� jego �cianek [215, 216]. W chwili obecnej 
opracowano dwie inne metody rozwi�zania tego problemu. Mo�na stosowa� wy-
pe�niacz o komórkach innych ni� sze�ciok�tne. W niektórych przypadkach wy-
pe�niacze takie daj� si� uk�ada� nawet na tak skomplikowanych powierzchniach, 
jak kula. Innym sposobem jest klejenie wype�niacza na foremniku. Pozwala on 
na uzyskanie pow�oki z wype�niacza nawet o kszta�cie komórek zbli�onym do 
sze�ciok�ta. Bli�sze spojrzenie, zw�aszcza w miejscach o ma�ym promieniu krzy-
wizny, wykazuje jednak, �e sze�ciok�ty te nie s� foremne, a komórki nie maj� 
sta�ego kszta�tu wzd�u� grubo�ci wype�niacza (rys. 12.50).
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Rys. 12.49. Ró�ne postaci wyboczenia struktur przek�adkowych

Rys. 12.50. Trójwymiarowy wype�niacz komórkowy 
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Innym problemem struktur przek�adkowych, zw�aszcza z wype�niaczem ko-
mórkowym jest wprowadzanie si� skupionych. Ok�adziny s� zazwyczaj stosun-
kowo cienkie, a wytrzyma�o�� wype�niacza znacznie mniejsza od wytrzyma�o�ci 
ok�adzin. W efekcie próba wywiercenia w p�ycie przek�adkowej otworu i przy-
mocowania do niej czego� przy pomocy zwyk�ego nitu lub �ruby sko	czy�aby si� 
zmia�d�eniem wype�niacza i zniszczeniem p�yty. Zamiast tego trzeba stosowa� 
specjalne nity i �ruby z wk�adkami zabezpieczaj�cymi wype�niacz przed zmia�-
d�eniem (rys. 12.51). Wytrzyma�o�� takiego po��czenia jest jednak problema-
tyczna ze wzgl�du na tolerancje wykonania wk�adek i wype�niacza. Mo�na te� 
komórki s�siaduj�ce z przewidywanym otworem wype�ni� kompozytem epok-
sydowym ze zbrojeniem proszkowym. Dobre rezultaty daje równie� stosowanie 
nitów wybuchowych. Maj� one trzon z otworem wype�nionym materia�em wybu-
chowym, który eksploduj�c w trakcie zakuwania, powoduje odkszta�cenie �cia-
nek trzonu w kierunkach p�aszczyzn ok�adzin. Powoduje to zakleszczanie si� nitu 
na ok�adzinach, z niewielkim tylko odkszta�ceniem wype�niacza.

Rys. 12.51. Nitowanie struktur przek�adkowych

Na koniec warto wspomnie� o istotnym problemie, jakim jest zaka	czanie 
brzegów p�yt przek�adkowych z ok�adzinami metalowymi (rys. 12.52). W wielu 
przypadkach po��dane jest, aby na brzegach ok�adziny styka�y si� ze sob�. Mo�na 
tego dokona�, zaginaj�c odpowiednio jedn� z nich. Zagi�cie to jest jednak zawsze 
wykonane ze sko	czon� dok�adno�ci�. Z drugiej strony grubo�� wype�niacza 
równie� obarczona jest niedok�adno�ci� wykonania. W efekcie w trakcie mon-
ta�u p�yty okazuje si�, �e pomi�dzy ok�adzinami a wype�niaczem jest szczelina 
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albo wype�niacz jest zgniatany, co powoduje trwa�e odkszta�cenie �cianek jego 
komórek. W obydwu przypadkach powoduje to pogorszenie w�a�ciwo�ci mecha-
nicznych takiej p�yty. W celu rozwi�zania tego problemu zaleca si� zastosowanie 
elementów kompensacyjnych.

Rys. 12.52. Kraw�dzie paneli przek�adkowych

12.8. �ebra

W konstrukcji skrzyde� wyró�nia si� �ebra normalne, si�owe i zamykaj�ce.
Pierwsze historyczne konstrukcje skrzyde� mia�y zazwyczaj �ebra normal-

ne, wykonane w postaci ramy zbudowanej z cienkich pr�tów. Konstrukcja taka 
przypomina kratownic�, tyle �e z usztywnionymi w�z�ami. 
ebra takie s� bardzo 
lekkie, ale pracoch�onne. Nie przenosz� te� dobrze si� skupionych, przyk�ada-
nych prostopadle do pr�tów pomi�dzy w�z�ami. Z tego wzgl�du ich odporno�� 
na obci��enia obs�ugowe by�a ograniczona. W chwili obecnej �ebra takie spotyka 
si� zazwyczaj w konstrukcjach ultralekkich, gdzie masa ma znaczenie krytyczne, 
oraz amatorskich, gdzie pracoch�onno�� wykonania nie jest najwa�niejsza.

W pierwszych konstrukcjach metalowych równie� stosowano �ebra kratow-
nicowe. Szybko jednak okaza�o si�, �e mo�na je zast�pi� �ebrami belkowymi, 
wykonanymi z wyt�oczki duraluminiowej, a obecnie mog� by� frezowane z jed-
nej p�yty duraluminiowej. Pracoch�onno�� wykonania takich �eber jest niepo-
równanie mniejsza, a ich mas� mo�na zmniejszy�, stosuj�c otwory ul�eniowe. 
Kraw�dzie tych otworów powinny by� wyposa�one w odpowiednie przet�oczenia 
w celu usztywnienia. W niektórych przypadkach, ze wzgl�dów technologicznych, 
stosuje si� �ebra ramowe. W tym przypadku górne i dolne cz��ci �eber mocowane 
s� osobno do górnego i dolnego pokrycia i ��czone ze sob� dopiero w momencie 
��czenia górnej i dolnej cz��ci skrzyd�a. W przypadku skrajnie trudnego dost�pu 
do wn�trza skrzyd�a w trakcie monta�u mo�na obydwie cz��ci �eber pozostawi� 
niepo��czone. Takie �ebra nazywa si� �ebrami pasowymi.



66 Cezary Gali�ski

Rys. 12.53.  Przyk�ady konstrukcji �eber kratownicowych: a) drewnianych, b-d) kompozytowych 
i e) metalowych

Rys. 12.54. Przyk�ady konstrukcji �eber t�oczonych z blachy duralowej
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Rys. 12.55. 
ebra belkowe t�oczone z blachy duralowej

Rys. 12.56. Integralne, frezowane �ebra belkowe 

Rys. 12.57. 
ebra ramowe



68 Cezary Gali�ski


ebra zamykaj�ce s� szczególnym przypadkiem �eber si�owych. Przeznaczone s� 
do usztywniania zako	cze	 kesonów w taki sposób, aby mog�y one przenosi� moment 
skr�caj�cy. W naturalny sposób znajduj� si� wi�c w ka�dym miejscu, w którym keson 
podzielony jest na cz��ci (np. przy kad�ubie), oraz na jego zako	czeniach, a tak�e we 
wszystkich miejscach, gdzie keson skokowo zmienia swoje pole przekroju. Czasami �e-
bro zamykaj�ce jest skomplikowanym mechanizmem. Dzieje si� tak zazwyczaj wtedy, 
gdy samolot musi mie� skrzyd�a sk�adane do hangarowania, np. na lotniskowcu. 

Rys. 12.58.  
ebra pasowe: a) TS-11 Iskra (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie), b) (Brook-
lands Museum)

Rys. 12.59. Typowe rozmieszczenie �eber si�owych i zamykaj�cych
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Rys. 12.60.  
ebra zamykaj�ce pok�adowych samolotów podd�wi�kowych: a) Hawker Sea Hawk, 
b) Fairey Gannet (Imperial War Museum, Duxford)

Rys. 12.61.  
ebra zamykaj�ce szybowców i samolotów lekkich: a) PW-5, b) ULS PW, c) De Havil-
land Chipunk (Imperial War Museum, Duxford)

Pozosta�e �ebra si�owe przeznaczone s� przede wszystkim do wprowadzania 
obci��e	 skupionych w konstrukcj� kesonu. Obci��enia te mog� pochodzi� od za-
wiasów lotek, podwozia, elementów uk�adu sterowania czy w�z�ów mocowania 
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podwiesze	. Ze wzgl�du na du�� ró�norodno�� wprowadzanych obci��e	 i sto-
sowanych rozwi�za	 trudno by�oby poda� ogólny opis wszystkich typów �eber 
si�owych. Ogólnie mo�na stwierdzi�, �e si�a skupiona powinna by� wprowadzana 
w konstrukcj� cienko�cienn� w taki sposób, aby jej wektor le�a� w p�aszczy�nie 
przynajmniej jednej ze �cianek takiej konstrukcji. Mo�e si� jednak zdarzy�, �e 
wektor si�y skupionej, któr� trzeba wprowadzi� w konstrukcj� skrzyd�a, nie le�y 
w p�aszczy�nie �adnej ze �cianek. Mo�na wtedy zaprojektowa� przestrzenne �e-
bro si�owe, zawieraj�ce dodatkow� �ciank�, w której p�aszczy�nie le�y ów wek-
tor. Warto przy tym zaznaczy�, �e rzadko zdarza si� przypadek, w którym wspo-
mniana si�a mia�aby sta�y kierunek w trakcie ca�ego okresu eksploatacji samolotu. 
Zazwyczaj oscyluje on wokó� jakiego� po�o�enia �redniego. Zamiast wi�c poje-
dynczej �cianki bardziej op�aca si� zastosowa� trzy lub cztery dodatkowe �cianki 
ustawione wzgl�dem siebie pod k�tem w taki sposób, aby utworzy�y piramid� 
z wierzcho�kiem w punkcie przy�o�enia si�y (rys. 12.64). Dzi�ki temu si�� sku-
pion� mo�na roz�o�y� na sk�adowe, których wektory le�� na p�aszczyznach owej 
piramidy. Oscylacje kierunku si�y objawiaj� si� wtedy tylko zmianami warto�ci 
poszczególnych sk�adowych. W przypadku pojedynczej �cianki mog�yby si� po-
jawia� sk�adowe do niej prostopad�e. To z kolei jest niedopuszczalne, gdy� cienka 
�cianka nie ma w tym kierunku wystarczaj�cej sztywno�ci i wytrzyma�o�ci.

Si�y skupione mog� by� wprowadzane w keson równie� bez po�rednictwa �e-
ber. Cz�sto zdarza si� na przyk�ad, �e gole	 podwozia chowanego w kierunku 
do kad�uba jest zakrzywiona pod k�tem prostym wewn�trz konstrukcji skrzyd�a 
i przechodzi przez przedni� i tyln� �ciank� kesonu lub d�wigara skrzynkowego 
(rys. 12.65 i 12.66. Dzi�ki temu górna cz��� goleni spe�nia funkcj� osi obrotu 
podwozia. Podobnie jak poprzednio, obowi�zuje tu zasada, aby unika� wprowa-
dzania si� skupionych w �ciank� od k�tem innym ni� 0°.

Rys. 12.62. 
ebro si�owe, noskowe, do mocowania slotów
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Rys. 12.63.  
ebra si�owe, do mocowania klap: a) PZL-110 Koliber, b) Budd RB-1 Contestoga (Pima 
Air and Space Museum, Tucson)

Rys. 12.64. 
ebro si�owe, mocowania lotek i d�wigni uk�adu sterowania
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Rys. 12.65.  Wprowadzenie si� skupionych od podwozia w �cianki d�wigara skrzynkowego w samo-
locie Mitsubishi Zero (Imperial War Museum, London)

Rys. 12.66.  Wprowadzenie si� skupionych od podwozia w �cianki d�wigara skrzynkowego w samo-
locie PZL-130 Orlik (Airbus Polska/Piotr Ja�kowski)



13.1. Rodzaje konstrukcji kad�uba

Klasycznym rodzajem konstrukcji kad�uba jest konstrukcja kratownicowa 
(rys. 13.1). Nie jest to zwykle kratownica w sensie �cis�ym, gdy� w�z�y pomi�dzy 
pr�tami praktycznie zawsze s� usztywnione. Jednak�e geometria tej struktury jest 
zazwyczaj tak dobrana, aby nawet po rozsztywnieniu (teoretycznie) w�z�ów mo-
g�a ona przenosi� obci��enia, co upodabnia j� do kratownicy w �cis�ym znaczeniu 
tego s�owa. W rzeczywistych konstrukcjach tego typu wszystkie pr�ty mog� by� 
sztywne, cz�sto jednak pr�ty sko�ne bywaj� zast�powane ci�gnami (rys. 13.2). 
Bior�c pod uwag�, �e ci�gna nie mog� przenosi� �ciskania, ka�dy pr�t musi by� 
zast�piony przez dwa skrzy�owane ci�gna.

Rys. 13.1. Kratownicowe konstrukcje kad�ubów

Niew�tpliw� zalet� konstrukcji tego typu jest prostota w zakresie konstruk-
cyjnym. W wi�kszo�ci przypadków nawet skomplikowane zagadnienia wytrzy-
ma�o�ci daje si� rozwi�za� w sposób �cis�y, bez uciekania si� do przybli�onych 
metod numerycznych. Nieco gorzej przedstawia si� technologiczno�� kratownic, 
zw�aszcza spawanych z rur stalowych. Spawanie odbywa si� w wysokich tempe-

Rozdzia� 13
STRUKTURA KAD�UBA
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raturach, co wi��e si� ze znacznymi odkszta�ceniami cieplnymi. Po wspawaniu 
ostatniego pr�ta ca�a konstrukcja stygnie, a kurczenie si� wszystkich jej elemen-
tów powoduje pojawianie si� napr��e	 cieplnych i odkszta�canie si� konstrukcji. 
Z tego wzgl�du zaprojektowanie procesu monta�u kratownicy spawanej z rur sta-
lowych oraz niezb�dnych przyrz�dów wymaga znacznej wiedzy i do�wiadczenia. 
Praktycznie te� nigdy efekt nie jest doskona�y, a wyprodukowana w ten sposób 
kratownica wymaga prostowania i obróbki cieplnej. Pod tym wzgl�dem �atwiejsze 
jest wykonanie „kratownicy” usztywnianej ci�gnami, gdy� ostatnie wspawywane 
pr�ty nie usztywniaj� jeszcze konstrukcji (rys. 13.2). Pozostaj�ce napr��enia i de-
formacje s� wi�c g�ównie wynikiem niedok�adno�ci wykonania. Usztywnienie 
konstrukcji nast�puje po zamontowaniu ci�gien i wyregulowaniu ich �ci�gaczy. 
Staranne wykonanie tych czynno�ci pozwala na zachowanie prawid�owej geo-
metrii konstrukcji. Jednak�e ci�gna wykonane s� zazwyczaj z plecionki z drutu 
stalowego, wyd�u�aj� si� wi�c trwale pod wp�ywem obci��e	 rozci�gaj�cych. 
Wymagaj� wi�c cz�stej regulacji, co jest uci��liwe w eksploatacji. 

Inn� metod� unikania napr��e	 cieplnych podczas monta�u jest nitowanie kra-
townic, zw�aszcza z kszta�towników ze stopów lekkich. Praktyka ta by�a bardzo 
cz�sto stosowana w latach 20. i 30.. Dzisiaj ju� niemal ca�kowicie zanik�a, ze 
wzgl�du na mo�liwo�� wytwarzania bardziej doskona�ych konstrukcji przy zasto-
sowaniu tej samej technologii i podobnych przyrz�dów.

Rys. 13.2.  Drewniana kratownicowa konstrukcja kad�uba. Widoczne ci�gna usztywniaj�ce i opro-
� lowanie górnej cz��ci: a) Potez XXV, b) SPAD XIII (Musée de l’Air et de l’Espace – 
Aéroport de Paris-Le Bourget/Jean-Philippe Lemaire) 

Istotn� wad� konstrukcji „kratownicowych” jest ich niedopasowanie do wymo-
gów aerodynamiki. Zazwyczaj „kratownica” ma przekrój prostok�tny, z czterema 
pod�u�nicami. Tymczasem z punktu widzenia aerodynamiki korzystniejsze s� za-
zwyczaj przekroje owalne. Oznacza to, �e w celu uzyskania optymalnego kszta�tu 
aerodynamicznego na kratownicy trzeba zamontowa� dodatkowe owiewki. Zwi�k-
szaj� one mas� konstrukcji, co jest tym bardziej niekorzystne, �e znaczna cz��� 
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materia�u „kratownicy” znajduje si� z dala od powierzchni kad�uba. Nie jest wi�c 
w sposób efektywny wykorzystana wytrzyma�o�ciowo. Pewnym kompromisem 
jest tu zastosowanie opro� lowa	 elastycznych podpartych na uk�adzie wr�g i po-
d�u�niczek. Jest to rozwi�zanie l�ejsze od opro� lowania ze sztywnym pokryciem, 
jednak�e uzyskany przekrój jest wielok�tny, a nie owalny (rys. 13.4). Ponadto zasto-
sowanie tego rozwi�zania nie poprawia wykorzystania materia�u samej kratownicy.

Ogromn� zalet� kratownic jest natomiast bardzo dogodny dost�p do wn�-
trza konstrukcji u�atwiaj�cy monta�, demonta� i obs�ug� wyposa�enia samolotu. 
Nawet jednak w tym wypadku zdarzaj� si� obszary, które musz� by� specjal-
nie przygotowane w celu umo�liwienia odpowiednio du�ego dost�pu. Typowym 
przyk�adem jest obszar kabiny pilota. W dolnop�atach, w których pilot wsiada do 
kabiny od góry, typowym rozwi�zaniem jest usuni�cie jednego lub kilku pr�tów 
sko�nych (rys. 13.4). Zamiast nich dosztywnia si� dodatkowo s�siednie w�z�y 
i, je�li to konieczne, pr�ty. W górnop�atach, w których pilot wsiada do kabiny 
z boku, powierzchnia zawarta pomi�dzy pr�tami kratownicy jest zazwyczaj nie-
wiele mniejsza od powierzchni niezb�dnej do zaprojektowania wygodnych drzwi. 
W tym przypadku jeden pr�t sko�ny mo�na zast�pi� trzema, wychodz�cymi z s�-
siaduj�cych w�z�ów i ��cz�cymi si� poza obszarem drzwi (rys. 13.5 i 13.6).

Rys. 13.3.  Kratownicowe konstrukcje kad�ubów spawane z rurek stalowych: a) Curtis Hawk II, 
b) Stinson L-5 Sentinel, c) RWD-13 (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie) 
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Rys. 13.4.  Wzmocnienie kratownicy kad�uba w miejscu, w którym znajdowa� si� b�dzie kabina 
pilota. Zaznaczono miejsca w kratownicy, z których wyci�to sko�ne pr�ty usztywniaj�ce

Rys. 13.5. Mody� kacja kratownicy kad�uba w celu powi�kszenia drzwi do kabiny

Rys. 13.6.  Mody� kacja kratownicy kad�uba w celu powi�kszenia drzwi do kabiny w samolotach: 
a) De Havilland DH-80 Puss Moth (Imperial War Museum, Duxford), b) RWD-13 (Mu-
zeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie) 



77WYBRANE ZAGADNIENIA KONSTRUKCJI SAMOLOTÓW

Ze wzgl�du na sw� prostot� konstrukcje kratownicowe i ramowe by�y niezwy-
kle popularne w pierwszych latach rozwoju lotnictwa. Pó�niej, wraz z rozwojem 
metod obliczeniowych, zosta�y w du�ej mierze wyparte przez konstrukcje z pra-
cuj�cym pokryciem. Nawet jednak obecnie s� one w pewnych zastosowaniach 
bezkonkurencyjne. Najbardziej oczywistym z nich s� �o�a silnikowe, gdzie dost�p 
do agregatów zamontowanych na silniku ma zasadnicze znaczenie w trakcie eks-
ploatacji. Pokrycie przedzia�u silnikowego musi by� zwykle demontowalne, a co 
za tym idzie nie mo�e przenosi� zbyt du�ych obci��e	.

Kratownice s� te� cz�sto stosowane w konstrukcjach samolotów rolniczych  
(rys. 13.7) i akrobacyjnych (rys. 13.8). W tym drugim przypadku chodzi o po-
praw� widoczno�ci do do�u w trakcie wykonywania akrobacji. Przy zastosowa-
niu kratownicowej konstrukcji wokó� kabiny pilota mo�liwe jest przeszklenie nie 
tylko limuzyny kabiny, ale równie� jej pod�ogi. U�atwia to pilotowi obserwacj� 
i wykonywanie skomplikowanych � gur akrobacji.

W przypadku samolotów rolniczych konstrukcja kratownicowa u�atwia utrzy-
manie samolotu w czysto�ci, co jest istotne ze wzgl�du na problem korozji pod 
wp�ywem �rodków chemicznych rozpylanych przez samolot. Po zako	czeniu dnia 
pracy mo�liwe jest tu zdj�cie owiewek aerodynamicznych i staranne umycie ca�ej 
konstrukcji si�owej. W przypadku bardziej zaawansowanych konstrukcji skoru-
powych i pó�skorupowych pewne obszary wn�trza kad�uba pozostaj� niedost�pne 
przez ca�y okres eksploatacji samolotu. Gromadz�ce si� tam chemikalia mog�yby 
powodowa� intensywn� korozj� i przedwczesne zu�ycie struktury.

Rys. 13.7.  Kratownicowy kad�ub samolotu rolniczego u�atwia obs�ug� jego wn�trza, w��cznie 
z usuwaniem chemikaliów, które mog�y si� do niego dosta�. PZL M-18 Dromader
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Rys. 13.8.  Kratownicowa konstrukcja w przedniej cz��ci kad�uba samolotu akrobacyjnego Zivko 
Edge 540 umo�liwia wycinanie dodatkowych okien w pod�odze kabiny, poprawiaj�cych 
widoczno�� w trakcie wykonywania akrobacji

Podobnie jak w przypadku konstrukcji skrzyde�, równie� w przypadku kad�ubów 
stosowano konstrukcje geodetyczne, b�d�ce w zasadzie trójwymiarowymi kratow-
nicami powierzchniowymi umieszczonymi tu� pod powierzchni� zewn�trzn� ka-
d�uba i podpieraj�cymi jego elastyczne pokrycie (rys. 13.9). Zastosowanie elemen-
tów trójwymiarowych likwidowa�o najwi�ksz� wad� konstrukcji kratownicowych, 
jak� jest nieefektywne wykorzystanie materia�u, powodowa�o jednak ogromny 
wzrost pracoch�onno�ci, gdy� wymaga�o wykonania i zmontowania bardzo du�ej 
liczby skomplikowanych elementów. Ta ogromna pracoch�onno�� sta�a si� przy-
czyn� porzucenia na wiele lat tego typu konstrukcji. Mo�na si� jednak spodziewa� 
jej powrotu wraz z rozwojem technologii wytwarzania elementów integralnych. 
Nie ma bowiem istotnej ró�nicy w pracoch�onno�ci wytworzenia konwencjonalne-
go pó�skorupowego elementu integralnego i geodetycznego elementu integralnego. 
Jedynym ograniczeniem staje si� pr�dko��, powy�ej której wykorzystanie pokrycia 
elastycznego staje si� niemo�liwe. Nawet to ograniczenie staje si� nieistotne, bior�c 
pod uwag� fakt, �e integralna konstrukcja geodetyczna mo�e mie� pokrycie meta-
lowe, tworz�c pó�skorupow� konstrukcj� geodetyczn�. Elementy takie stosuje si� 
ju� obecnie w konstrukcjach rakiet. Ze wzgl�du jednak na integralno�� pokrycia 
z elementami usztywniaj�cymi traci si� �atwo�� dost�pu do wn�trza kad�uba, cha-
rakterystyczn� dla geodetycznych konstrukcji z pokryciem elastycznym.

Z punktu widzenia masy samolotu najkorzystniejsze s� konstrukcje z pracuj�-
cym pokryciem [217–219] (rys. 13.10). Pierwsze z nich pojawi�y si� ju� w pionier-
skim okresie rozwoju lotnictwa (rys. 13.11). Ich zasadnicz� zalet� jest wykorzy-
stanie pokrycia do przenoszenia obci��e	, wad�, zw�aszcza w ma�ych samolotach, 
utrudniony dost�p do wyposa�enia wewn�trz kad�uba. Konstrukcje te mo�na po-
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dzieli� na pó�skorupowe i skorupowe, przy czym podzia� ten nie jest tak oczywisty, 
jak w przypadku konstrukcji skrzyde�, gdy� w konstrukcjach kad�ubów cz��ciej 
zdarzaj� si� rozwi�zania po�rednie i cz��ciej wyst�puje potrzeba wzmacniania wy-
krojów. Ca�kowicie pó�skorupowa konstrukcja kad�uba sk�ada si� zwykle z pokry-
cia przenosz�cego si�y tn�ce, wr�g pe�ni�cych podobn� role do �eber i czterech 
g�ównych pod�u�nic si�owych przenosz�cych �ciskanie i rozci�ganie pochodz�ce od 
zginania kad�uba. Pokrycie mo�e by� równie� usztywnione dodatkowymi pod�u�-
nicami podnosz�cymi si�y krytyczne wyboczenia pokrycia. Konstrukcja skorupowa 
zazwyczaj sk�ada si� z grubego pokrycia, w niektórych przypadkach przek�adko-
wego, oraz wr�g. Pokrycie przenosi w tym przypadku momenty gn�ce i si�y tn�ce, 
wr�gi natomiast pomagaj� utrzyma� kszta�t przekroju i wprowadzaj� si�y skupione. 

Rys. 13.9.  Geodetyczna konstrukcja kad�uba samolotu bombowego Vickers Armstrong Wellington 
(Brooklands Museum)

Rys. 13.10.  Konstrukcje kad�uba: a) pó�skorupowa, b) skorupowa (wielopod�u�nicowa), c) skoru-
powa ze sztywnym pokryciem
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Rys. 13.11.  Drewniane konstrukcje skorupowe: a) Deperdusin Monocoque (Musée de l’Air et de 
l’Espace – Aéroport de Paris-Le Bourget/Vincent Pandellé), b) LFG Roland D.VIb 
(Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie) 

Rys. 13.12.  Skorupowa, wielopod�u�nicowa konstrukcja kad�uba samolotu DC-3 (Musée de l´Air et 
de l´Espace – Aéroport de Paris-Le Bourget)

Rys. 13.13. Konstrukcja kad�uba motoszybowca kompozytowego AOS-71
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Rys. 13.14.  Przekrój konstrukcji kad�uba szybowca kompozytowego. Zaznaczono pokrycie wyko-
nane z tkanin symetrycznych, najcz��ciej sko�nych, oraz pod�u�nice wykonane z tkanin 
jednokierunkowych (modu�owych) u�o�onych wzd�u� kad�uba

Zdecydowana jednak wi�kszo�� konstrukcji kad�ubów ma posta� konstrukcji 
wielopod�u�nicowej, sk�adaj�cej si� z cienkiego pokrycia, wr�g i licznych po-
d�u�nic o stosunkowo niewielkim przekroju (rys. 13.12). Nie ma jednak wyró�-
niaj�cych si� pod�u�nic si�owych. W konstrukcji tej pokrycie przenosi zarówno 
momenty gn�ce, jak i si�y tn�ce, podobnie jak w konstrukcjach w pe�ni skoru-
powych. Jednak�e pod�u�nice s�u�� nie tylko do zabezpieczania pokrycia przed 
wyboczeniem, ale równie� wspieraj� je w przenoszeniu momentów gn�cych.

Po raz kolejny ciekawym przypadkiem s� te� konstrukcje kompozytowe 
(rys. 13.13 i 13.14). Pozornie wiele z nich to typowe konstrukcje skorupowe sk�a-
daj�ce si� tylko z wr�g i pokrycia. Je�li jednak przyjrze� si� dok�adniej strukturze 
warstw tego pokrycia, to cz�sto okazuje si�, �e wyst�puj� w nim zarówno tkaniny 
u�o�one pod k�tem 45�, jak i w�skie pasy tkanin jednokierunkowych u�o�onych 
wzd�u� kad�uba. Pasy te pe�ni� tak� sam� funkcj� jak pod�u�nice si�owe w kon-
strukcjach pó�skorupowych. Mamy wi�c do czynienia z rozwi�zaniem po�rednim.

Konstrukcje pó�skorupowe maj� t� przewag� nad skorupowymi, �e �atwo daje 
si� je ��czy� z konstrukcjami kratownicowymi (rys. 13.15). W obydwu bowiem 
przypadkach w konstrukcji znajduj� si� cztery g�ówne pod�u�nice si�owe. Wystar-
czy je wi�c umie�ci� w tych samych miejscach na obwodzie przekroju kad�uba 
i wyposa�y� w odpowiednie okucia. Tego rodzaju konstrukcje mieszane stosuje 
si� w�a�nie w samolotach akrobacyjnych, gdzie tylna cz��� kad�uba, za kabin�, 
mo�e mie� pracuj�ce pokrycie, a przednia ma bogato przeszklon� konstrukcj� 
kratownicow�. Nic nie stoi na przeszkodzie, aby realizowa� równie� innego typu 
konstrukcje mieszane, o ile jest to uzasadnione. Mo�na na przyk�ad zaprojekto-
wa� kad�ub kratownicowy z dwoma �cianami pó�skorupowymi.
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Rys. 13.15. Przyk�ady mieszanych konstrukcji kad�uba

Rys. 13.16. Przyk�ady mieszanych konstrukcji kad�uba z elementem kilowym 

Wyró�niaj� si� tutaj konstrukcje pó�skorupowo-kilowe, w których du�y frag-
ment konstrukcji pó�skorupowej jest zast�piony belk� (kilem) umieszczon� pod 
obszernym wykrojem (rys. 13.16). Tego rodzaju konstrukcj� zastosowano w ame-
ryka	skim samolocie my�liwskim Bell P-39 Aircobra, w którym na kilu umiesz-
czono silnik samolotu. Najwi�ksz� popularno�� konstrukcje kilowe zdoby�y jed-
nak w samolotach pasa�erskich, gdzie pozwoli�y rozwi�za� powa�ny problem 
wytrzyma�o�ciowy, wynikaj�cy z konieczno�ci wykrojenia znacznego obszaru 
pokrycia w dolnej cz��ci kad�uba, tu� za kesonem skrzyd�a, i umieszczenia w tym 
miejscu komór podwozia (rys. 13.12–13.18). O ile bowiem wykrój na skrzyd�o 
wype�niony zostaje kesonem skrzyd�a, a si�y tn�ce da si� przenie�� odpowiedni-
mi dodatkowymi �ciankami oraz wr�gami, o tyle przeniesienie przy ich pomocy 
momentu gn�cego jest praktycznie niemo�liwe. Brak prostoliniowych elementów 
przenosz�cych �ciskanie wynikaj�ce z momentu gn�cego spowodowa�by global-
ne wyboczenie konstrukcji kad�uba. W zwi�zku z tym podwozia projektuje si� 
zwykle w taki sposób, aby w pozycji schowanej ko�a by�y odsuni�te od siebie. 
W przestrzeni pomi�dzy nimi umieszcza si� kil, zazwyczaj w postaci cienko�cien-
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nej belki o przekroju zamkni�tym. ��czy on tyln� cze�� kad�uba z przedni� lub 
z centrop�atem w taki sposób, �e �ciskanie dolnych elementów si�owych kad�uba 
realizowane jest przy pomocy elementów w przybli�eniu prostoliniowych. Zapo-
biega to wyboczeniu i zniszczeniu takiego kad�uba.

Rys. 13.17. Kil i jego funkcja w samolocie pasa�erskim

Rys. 13.18. Kil w samolocie Boeing 707 (Pima Air and Space Museum, Tucson)

13.2. Kabiny ci�nieniowe

W samolotach pasa�erskich realizuje si� równie� inny trudny do zauwa�enia 
zabieg. Samoloty te zazwyczaj maj� kabiny ci�nieniowe o przekroju zbli�onym 
do ko�owego. Wewn�trz umieszczona jest jednak pod�oga ��cz�ca obydwie burty 
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kad�uba. Jest ona elementem stosunkowo wytrzyma�ym, gdy� to w�a�nie po niej 
chodz� pasa�erowie i do niej zamontowane s� fotele. Gdyby przekrój kad�uba 
by� idealnie okr�g�y, bez pod�ogi, to w trakcie wznoszenia z zachowaniem sta-
�ego ci�nienia wewn�trz pokrycie samolotu pracowa�oby w stanie b�onowym, 
to znaczy by�oby równomiernie rozci�gane we wszystkie strony. Jednak�e po 
zamontowaniu pod�ogi w obszarze wokó� niej rozszerzanie si� pokrycia zostaje 
zablokowane. Poniewa� jednak górna i dolna cze�� pokrycia rozszerzaj� si� po-
dobnie jak poprzednio, wi�c pod i nad pod�og� pojawiaj� si� obszary, w których 
pokrycie jest dodatkowo zginane. Taki bardziej skomplikowany stan obci��e-
nia utrudnia obliczenia i obni�a trwa�o�� zm�czeniow� konstrukcji [220–256]. 
Rozwi�zaniem tego problemu okaza�o si� zastosowanie kad�uba o kszta�cie po-
dwójnego balonu (double bubble), w którym górna i dolna cze�� pokrycia ��cz� 
si� z pod�og� pod takimi k�tami, aby zminimalizowa� zginanie obydwu pokry� 
(rys. 13.19 i 13.20). W efekcie górna i dolna cz��� przekroju kad�uba nie s� ani 
styczne, ani koncentryczne. Po raz pierwszy rozwi�zanie to zastosowano w sa-
molocie Curtis Comando, a najbardziej jaskrawym przyk�adem zastosowania tej 
koncepcji by� samolot Boeing 377. Uwa�ny obserwator zauwa�y je jednak rów-
nie� w takich samolotach jak Boeing 757.

Rys. 13.19.  Idea podwójnego balonu (double bubble) spi�tego pod�og� i przenosz�cego si�y wynika-
j�ce z ró�nicy ci�nie	 wewn�trz i na zewn�trz kad�uba w stanie b�onowym

Zadanie komplikuje si� dodatkowo w obszarach, w których powierzchnia sa-
molotu jest nierozwijalna, ma niewielkie promienie krzywizny i du�e wykroje 
(rys. 13.21). Obszarem takim jest zwykle kabina pilotów. Zazwyczaj jest ona wy-
konywana jako oddzielny element i montowana do cylindrycznej cz��ci kad�uba. 
Zastosowanie pod�u�nic by�oby w tym przypadku niecelowe, gdy� musia�yby 
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one mie� skomplikowane trójwymiarowe kszta�ty, a jednocze�nie trudno by�oby 
zapewni� ich ci�g�o��. W zwi�zku z tym szkielet kabiny sk�ada si� zazwyczaj 
z solidnej ramy otaczaj�cej szyby [257, 258] i g�sto rozmieszczonych pó�wr�g. 

Rys. 13.20.  Przyk�ady kad�ubów typu double bubble w samolotach: a) Boeing 377 (Pima Air and 
Space Museum, Tucson), b) Curtis Comando (Pima Air and Space Museum, Tucson), 
c) Vickers Vanguard (Brooklands Museum)
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Rys. 13.21. Przyk�ad konstrukcji ci�nieniowej kabiny za�ogi samolotu pasa�erskiego

Kabina pilotów ogranicza zwykle z przodu obszar ci�nieniowy kabiny, w zwi�z-
ku z tym musi by� od przodu zamkni�ta wr�g� ci�nieniow�. Istniej� dwa mo�liwe 
rozwi�zania konstrukcji wr�gi ci�nieniowej: p�aska i wypuk�a (rys. 13.22). W tym 
drugim przypadku materia� wr�gi jest ukszta�towany w nierozwijalny kszta�t zbli-
�ony do pó�kuli. Pozwala to na osi�gni�cie stanu obci��enia materia�u zbli�onego 
do stanu b�onowego. Dzi�ki temu liczba dodatkowych elementów wzmacniaj�cych 
mo�e by� zminimalizowana. Wr�ga taka jest wi�c lekka, ale zajmuje du�o miejsca. 
Trudno te� rozmie�ci� wokó� niej wyposa�enie. Z tych te� wzgl�dów pó�kuliste wr�-
gi ci�nieniowe stosuje si� zazwyczaj w tylnej cz��ci kabiny pasa�erskiej. Z przodu 
bardziej korzystne jest zastosowanie wr�gi p�askiej. W tym przypadku materia� wr�-
gi jest zginany, musi wi�c by� g�sto u�ebrowany, aby nie dopu�ci� do pojawienia 
si� nadmiernych napr��e	. W zwi�zku z tym wr�ga taka jest zazwyczaj stosunkowo 
ci��ka. Nie stanowi to jednak nadmiernego problemu z przodu kad�uba, a czasem jest 
nawet po��dane, ze wzgl�du na zachowanie odpowiedniego po�o�enia �rodka masy 
samolotu. W pobli�u takiej wr�gi stosunkowo �atwo mo�na te� rozmie�ci� zazwyczaj 
prostopad�o�cienne pojemniki z wyposa�eniem elektronicznym samolotu.

Rys. 13.22. Wr�gi ci�nieniowe
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Przed przedni� wr�g� ci�nieniow� w wi�kszo�ci wspó�czesnych samolotów 
instaluje si� radar. Pokrycie tej cz��ci kad�uba musi wi�c by� przezroczyste dla 
fal radiowych. Wykonuje si� je zazwyczaj z kompozytu polimerowego zbrojone-
go w�óknem szklanym. Stwarza to niebezpiecze	stwo uderzenia pioruna w ante-
n� radaru. W zwi�zku z tym w pokrycie wlaminowuje si� zwykle kilka pr�tów 
metalowych, które os�aniaj� anten�, chroni�c j� przed piorunami, a jednocze�nie 
w minimalnym tylko stopniu pogarszaj� jej warunki pracy. Pr�ty te musz� mie� 
jednak galwaniczne po��czenie z reszt� samolotu.

13.3. Wybrane szczegó�y konstrukcji kad�uba

Oprócz wr�g ci�nieniowych w konstrukcji kad�uba wyró�ni� mo�na równie� wr�gi 
normalne, odpowiedzialne za utrzymanie prawid�owej geometrii pokrycia, oraz wr�gi 
si�owe, pozwalaj�ce na wprowadzanie obci��e	 skupionych w reszt� szkieletu i pokry-
cie [259] (rys. 13.23). W najprostszej postaci wr�gi normalne mog� by� wykonane jako 
wyt�oczki z blachy duralowej z dodatkowymi pó�kami z donitowanych k�towników, 
o ile to niezb�dne. W miejscach przecinania si� z pod�u�nicami wr�gi te mog� mie� 
wykonane odpowiednie wykroje. Wr�gi si�owe mog� by� wykonane w postaci skrzyn-
kowej. Z nielicznymi wyj�tkami (rys. 13.27), wi�kszo�� wr�g ma zazwyczaj stosunko-
wo du�� �rednic� i puste wn�trze. Wykonanie ca�ych wr�g z jednego arkusza blachy 
by�oby wi�c bardzo nieekonomiczne. Zazwyczaj wi�c wr�gi wykonane s� z dwóch 
lub czterech wyt�oczek po��czonych ze sob� (rys. 13.24). W bardziej nowoczesnych 
konstrukcjach spotyka si� wr�gi integralne, wyfrezowane z jednego kawa�ka materia�u 
(rys. 13.25). Wr�gi si�owe w zale�no�ci od przeznaczenia mog� by� p�askie lub prze-
strzenne (rys. 13.26). W ka�dym jednak przypadku musz� by� wyposa�one w uchwyty 
pozwalaj�ce na wprowadzenie odpowiednich si� skupionych oraz wzmocnienia spra-
wiaj�ce, �e �adna si�a skupiona nie ma sk�adowej prostopad�ej do powierzchni wr�gi.

Rys. 13.23. Przyk�adowe przekroje wr�g kad�uba
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Rys. 13.24. Wr�ga ��czona z gi�tych blach i pó�wr�ga integralna

Rys. 13.25. Integralna wr�ga si�owa samolotu Lockheed F-35, wyfrezowana z tytanu

Rys. 13.26. Wr�gi si�owe motoszybowca kompozytowego AOS-71
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Rys. 13.27. Wr�gi normalne kad�uba motoszybowca kompozytowego AOS-71

Istotnym problemem jest fakt, i� wr�gi krzy�uj� si� z pod�u�nicami. Nie da 
si� w zwi�zku z tym tak zaprojektowa� wr�g ani pod�u�nic, aby ich pó�ki prze-
znaczone do mocowania na pokryciu styka�y si� z nim ca�ymi powierzchniami. 
Bior�c pod uwag�, �e pod�u�nice cz�sto podlegaj� �ciskaniu, co mo�e im gro-
zi� wyboczeniem, unika si� w ich konstrukcji jakichkolwiek mimo�rodowo�ci. 
W przeciwie	stwie do nich wr�gi zazwyczaj nie s� �ciskane w swoich p�aszczy-
znach, w zwi�zku z tym to w�a�nie we wr�gach wycina si� cz�sto otwory, przez 
które przechodz� pod�u�nice. Otwory te bardzo cz�sto nie s� wyci�te ca�kowicie, 
lecz maj� posta� szczeliny umo�liwiaj�cej wygi�cie materia�u wr�gi w taki spo-
sób, aby powsta�a pó�ka dogodna do po��czenia wr�gi z pod�u�nic� (rys. 13.28). 
Dzi�ki temu pod�u�nice s� dodatkowo usztywniane, co zmniejsza zagro�enie ich 
wyboczenia.

Rys. 13.28.  W�ze� po��czenia pokrycia z pod�u�nic� i wr�g� w samolocie DC-3. Widoczny wykrój we 
wr�dze z odgi�tym uchem (Musée de l´Air et de l´Espace – Aéroport de Paris-Le Bourget)
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Rys. 13.29.  W�ze� po��czenia pokrycia z pod�u�nic� i wr�g� w samolocie Su-20. Widoczny wykrój we wr�-
dze z dodatkowym elementem kompensacyjnym (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Pó�ki te nie musz� by� integralne z reszt� wr�gi. Mog� by� oddzielnymi ele-
mentami przynitowanymi zarówno do pod�u�nic, jak i do wr�gi (rys. 13.29). 
Dzi�ki temu mog� by� elementami kompensuj�cymi niedok�adno�ci wykonania 
obydwu, w konsekwencji czego udaje si� uzyska� lepsz� jako�� powierzchni po-
krycia, które w przeciwnym razie by�oby bardziej pofalowane. 

Istnieje równie� metoda skrzy�owania wr�g z pod�u�nicami bez konieczno-
�ci wycinania otworów we wr�gach. W tym przypadku wr�gi maj� wymiary po-
mniejszone o wysoko�� przekroju pod�u�nic, w zwi�zku z tym nie stykaj� si� 
bezpo�rednio z pokryciem (rys. 13.30). S� natomiast zamocowane do górnych 
pó�ek pod�u�nic. Po��czenie mi�dzy wr�g� a pokryciem uzyskuje si� za pomoc� 
dodatkowych elementów wstawianych pomi�dzy pod�u�nice. Elementy te pe�ni� 
równie� rol� kompensatorów niedok�adno�ci wykonania pozosta�ych elementów.

Rys. 13.30.  W�ze� po��czenia pokrycia z pod�u�nic� i wr�g� w samolocie Su-20, bez wykroju we wr�dze, 
ale z dodatkowym elementem kompensacyjnym (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)
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Ze wzgl�du na znaczn� ilo�� wyposa�enia zainstalowanego w kad�ubie i ko-
nieczno�� przewo�enia w nim �adunku p�atnego ma on zazwyczaj wiele wykro-
jów. Podobnie jak w przypadku skrzyde�, równie� w pó�skorupowych i skorupo-
wych konstrukcjach kad�ubów wykroje te musz� by� odpowiednio wzmacniane. 
Dokonuje si� tego zazwyczaj przy pomocy ramek lub dodatkowych �cianek two-
rz�cych przekroje zamkni�te (rys. 13.31).

Rys. 13.31.  Wzmocnienia wykrojów w skorupowej konstrukcji kad�uba: a) dodatkowymi �ciankami 
tworz�cymi przekrój zamkni�ty, b) sztywn� ram�

Typowym przyk�adem wykroju jest okno. Pocz�tkowo stosowano okna 
o kszta�cie prostok�ta z przynitowan� wokó� jego kraw�dzi ramk� z kszta�tow-
ników duralowych (rys. 13.32). Rozwi�zanie takie sprawdza�o si� w samolotach 
bez kabin ci�nieniowych. Próba zastosowania podobnej konstrukcji w samolocie 
pasa�erskim z nap�dem odrzutowym DH Comet, lataj�cym na du�ych wysoko-
�ciach, doprowadzi�a do serii tragicznych katastrof. Cz�ste i znaczne zmiany ob-
ci��e	 ci�nieniowych, rozci�gaj�cych pokrycie samolotu, prowadzi�y do powsta-
wania p�kni�� zm�czeniowych pomi�dzy kraw�dziami okien a otworami pod 
nity mocuj�ce ramk�, zw�aszcza w okolicy naro�nika okna. P�kni�cia nast�pnie 
narasta�y lawinowo, powoduj�c eksplozj� kad�uba pod wp�ywem nadci�nienia 
wewn�trz kabiny pasa�erskiej. Przeprowadzenie zakrojonych na szerok� skal� 
bada	 zm�czeniowych pozwoli�o wyeliminowa� to zjawisko. Obecnie okna we 
wszystkich samolotach z kabinami ci�nieniowymi maj� zaokr�glone naro�niki, 
a wzmacniaj�ce je ramki konstruowane s� w taki sposób, aby nie powodowa� kon-
centracji napr��e	 pomi�dzy kraw�dziami otworów a otworami pod nity. Mo�na 
tego dokona�, nituj�c do pokrycia blachy zwi�kszaj�ce jego grubo�� wokó� okien 
(rys. 13.33). Mocuj�ce je nity mog� si� znajdowa� w stosunkowo du�ej odleg�o�ci 
od kraw�dzi okna, a dodatkowa warstwa kleju pomi�dzy blach� wzmacniaj�c� 
a pokryciem powoduje rozproszenie koncentracji napr��e	. Dodatkowo blachy 
wzmacniaj�ce mog� mie� wywini�cia usztywniaj�ce kraw�d� okna.
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Rys. 13.32.  Wykrój na okno w samolocie DC-3 (Musée de l´Air et de l´Espace – Aéroport de Paris-
Le Bourget)

Rys. 13.33.  Wzmocnienia wykrojów na okno i drzwi w samolocie Boeing 747 (widoczne tzw. dou-
blery) (Musée de l´Air et de l´Espace – Aéroport de Paris-Le Bourget)

Rys. 13.34.  Integralne wzmocnienia wokó� wykrojów na okna w samolocie Concorde (Brooklands 
Museum)
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Najbardziej zaawansowana metoda polega na zastosowaniu integralnych pa-
neli pokrycia, w których wyfrezowane s� okna wraz z pod�u�nicami, pogrubienia-
mi i ramami wokó� okien (rys. 13.34). W takim rozwi�zaniu niebezpiecze	stwo 
pojawienia si� gro�nych napr��e	 zm�czeniowych jest zminimalizowane.

Problem wzmacniania wykrojów wyst�puje jednak nie tylko w kad�ubach ci�-
nieniowych, a jest szczególnie trudny do rozwi�zania w okolicy du�ych wykro-
jów, takich jak drzwi. Rozwi�zuje si� go zazwyczaj przez zastosowanie dodatko-
wych �cianek tworz�cych dodatkowe obwody zamkni�te. 
cianki te cz�sto maj� 
równie� inne funkcje, np. pod�óg, foteli, pod�okietników itp. (rys. 13.35–13.39). 
W ostateczno�ci, zamiast wzmacnia� otoczenie wykroju, mo�na podzieli� kad�ub 
na dwa segmenty po��czone ze sob� po��czeniem ko�nierzowym (rys. 13.40).

Rys. 13.35.  Pod�oga tworz�ca przekrój zamkni�ty pod kabin� samolotu Cessna 152. Przedni s�upek 
równie� tworzy przekrój zamkni�ty! (The Smithsonian National Air and Space Mu-
seum, Waszyngton)

Rys. 13.36. Pod�ogofotele tworz�ce przekrój zamkni�ty pod kabin� motoszybowca AOS-71
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Rys. 13.37.  Dodatkowe �cianki tworz�ce przekrój zamkni�ty pod komor� nap�dow� w motoszy-
bowcu AOS-71

Rys. 13.38.  Po��czenia wr�g z dodatkowymi �ciankami tworz�cymi przekrój zamkni�ty pod komor� 
nap�dow� w motoszybowcu AOS-71

Kolejnym problemem jest wprowadzanie si� skupionych. Podobnie jak 
w przypadku �eber si�owych, równie� i tutaj d��y si� do stworzenia takiej struk-
tury wokó� miejsca wprowadzenia si�y, aby mo�na j� by�o roz�o�y� na sk�adowe 
równoleg�e do elementów tej struktury. 
adna sk�adowa nie mo�e pozosta� pro-
stopad�a do powierzchni, w któr� jest wprowadzana, chyba �e powierzchnia ta 
jest podparta elementem równoleg�ym do tej sk�adowej. Typowym przyk�adem 
jest tu mocowanie przedniej goleni podwozia, które realizuje si� poprzez zamon-
towanie do pokrycia i wr�g skrzynki stanowi�cej os�on� goleni po jej z�o�eniu 
(rys. 13.41 i 13.42). Skrzynka taka zawiera zwykle wiele po��cze	 górnej i bocz-
nej powierzchni z wr�g�, które s� do siebie wzajemnie prostopad�e. Umieszczenie 
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w�z�a mocowania którego� z elementów podwozia w�a�nie w takim miejscu roz-
wi�zuje problem, gdy� dowoln� si�� da si� roz�o�y� na trzy kierunki prostopad�e.

Rys. 13.39.  Po��czenia wr�g z dodatkowymi �ciankami tworz�cymi przekrój zamkni�ty pod komor� 
nap�dow� w motoszybowcu AOS-71

Rys. 13.40.  Podzia� eksploatacyjny struktury kad�uba, zamiast du�ego wykroju np. na silnik: a) North Ame-
rican F-86 Sabre (widoczne sworznie mocuj�ce), b) Lockheed F-104 Star� ghter (widoczna 
szczelina w stateczniku pionowym) (Italian Air Force Historical Museum – Vigna di Valle) 
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Rys. 13.41.  Wprowadzenie si� skupionych od przedniego podwozia w kad�ub samolotu PZL-130 
Orlik (Airbus Polska/Piotr Ja�kowski)

Rys. 13.42.  Wprowadzenie si� skupionych od przedniego podwozia w kad�ub samolotu B-29 (Impe-
rial War Museum, Duxford)
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Warto równie� zwróci� uwag� na pewne technologiczne aspekty konstrukcji ka-
d�uba. W samolotach pasa�erskich ma on zazwyczaj posta� cylindra zako	czonego 
kabin� pilotów z jednej strony i cz��ci� „ogonow�” z drugiej strony (rys. 13.43). Cz��� 
cylindryczna sk�ada si� zazwyczaj z trzech segmentów. Najmocniejszy z nich, central-
ny, zawiera centrop�at skrzyd�a i komory podwozia. Przed nim i za nim znajduj� si� 
dwa cylindry po�rednicz�ce pomi�dzy nim a kabin� i „cz��ci� ogonow�”. Rozwi�zanie 
takie jest korzystne, je�li chce si� zaprojektowa� nie jeden samolot, lecz ca�� ich ro-
dzin�, ró�ni�c� si� g�ównie d�ugo�ci� segmentów po�rednicz�cych. D�u�sze segmenty 
pozwalaj� zbudowa� samolot dla wi�kszej liczby pasa�erów, krótsze dla mniejszej ich 
liczby. Wynikaj�ce z tego korzy�ci ekonomiczne przewa�aj� nawet nad konieczno�ci� 
stosowania nieoptymalnej z punktu widzenia aerodynamiki geometrii kad�uba.

Zanim jednak wspomniane segmenty zostan� ze sob� po��czone musz� naj-
pierw powsta�. W tym miejscu pojawia si� problem dost�pno�ci blach na po-
krycie o odpowiednich wymiarach. W przewa�aj�cej wi�kszo�ci wypadków nie 
s� dost�pne blachy odpowiednio du�e, aby da�o si� z nich wykona� ca�y obwód 
segmentu. W zwi�zku z tym pokrycie ka�dego segmentu sk�ada si� zazwyczaj 
z kilku paneli po��czonych ze sob� wzd�u� tworz�cej segmentu (rys. 13.44). Za-
montowanie panelu górnego jest zazwyczaj proste, gdy� si�a grawitacji sama do-
ciska go do szkieletu w trakcie nitowania. Zamontowanie paneli bocznych bez 
obrócenia panelu wokó� jego osi jest trudne, aczkolwiek wykonalne. Natomiast 
prawid�owe przynitowanie panelu dolnego jest prawie niewykonalne, gdy� si�a 
ci��ko�ci odrywa go od szkieletu. Z tego wzgl�du kad�uby samolotów pasa�er-
skich montowane s� bardzo cz�sto w ogromnych przyrz�dach obrotowych, które 
w trakcie nitowania obracaj� si� w taki sposób, aby montowany aktualnie panel 
pokrycia zawsze by� na górze, niezale�nie jak� funkcje b�dzie pe�ni� w samolocie.

Rys. 13.43.  Podzia� na sekcje kad�uba samolotu pasa�erskiego, pozwalaj�cy na tworzenie rodzin 
samolotów o ró�nych pojemno�ciach w zale�no�ci od d�ugo�ci sekcji B i D
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Rys. 13.44. Podzia� blach pokrycia sekcji kad�uba samolotu pasa�erskiego

Zastosowanie konstrukcji z d�ugich cylindrów lub sto�ków w ma�ych samolo-
tach jest nadzwyczaj trudne, gdy� w bardzo ma�ej przestrzeni trudno jest potem 
montowa� wyposa�enie samolotu. W zwi�zku z tym bardzo cz�sto kad�uby ma-
�ych samolotów powstaj� jako dwie symetryczne, ale roz��czne po�ówki [204, 
205, 261] (rys. 13.45). Po zmontowaniu szkieletów z pokryciami po�ówek s� one 
nast�pnie wyposa�ane i dopiero potem trwale ��czone ze sob�. 

Rys. 13.45.  Podzia� technologiczny na po�ówki metalowego kad�uba samolotu lekkiego u�atwia 
monta� wyposa�enia w jego wn�trzu. Podobny podzia� mo�na zastosowa� w przypadku 
konstrukcji drewnianej i kompozytowej (patrz rys. 13.38–13.39)



Po��czenia mi�dzy dwoma silnie obci��onymi elementami, jakimi s� skrzy-
d�o i kad�ub, mog� si� dokona� tylko poprzez po��czenie si�owych elementów 
ich struktur. Oznacza to, �e je�li w strukturze skrzyd�a dwudzielnego najwi�k-
sze obci��enia przenosz� d�wigary, to po��czenie lewego i prawego skrzyd�a 
z kad�ubem mo�liwe jest tylko wtedy, gdy wewn�trz kad�uba znajduje si� od-
powiednio wytrzyma�y element si�owy. Przyk�ady takich elementów si�owych 
w samolocie w uk�adzie �redniop�ata przedstawiono na rys 14.1a. Jak wida� 
d�wigary lewego skrzyd�a ��cz� si� bezpo�rednio z krótkimi d�wigarkami 
umieszczonymi wewn�trz kad�uba, a te z kolei mog� by� po��czone z d�wiga-
rami prawego skrzyd�a. W przypadku uk�adu �redniop�ata, który jest niezwykle 
korzystny ze wzgl�dów aerodynamicznych, ma to bardzo niekorzystne konse-
kwencje strukturalne. Oznacza bowiem, �e najcenniejsze miejsce w strukturze 
kad�uba musi by� przeznaczone w�a�nie na d�wigarki ��cz�ce skrzyd�a. Miejsce 
pomi�dzy skrzyd�ami jest tak cenne, poniewa� znajduje si� w okolicy �rodka 
masy samolotu. Umieszczenie w tym miejscu masy zmiennej b�dzie wi�c wp�y-
wa�o w najmniejszym stopniu na po�o�enie �rodka masy ca�ego samolotu, co 
jest nadzwyczaj istotne, zwa�ywszy, �e od odleg�o�ci pomi�dzy �rodkiem masy 
a punktem neutralnym samolotu zale�y jego stateczno�� i w�a�ciwo�ci pilota�o-
we [139]. Korzystne by�oby wi�c, aby �rodek masy mia� mo�liwie jak najbar-
dziej sta�e po�o�enie niezale�nie od za�adowania samolotu. Niestety, najwi�ksz� 
mas� zmienn� jest zazwyczaj �adunek p�atny. Ten za� musi by� do samolotu 
�adowany i wy�adowywany. Kad�ubowe d�wigarki ��cz�ce d�wigary skrzyde� 
utrudniaj� to zadanie w sposób znacz�cy. Mo�na oczywi�cie zaprojektowa� 
wr�gi kad�uba w taki sposób, aby przenosi�y obci��enia pomi�dzy skrzyd�ami, 
pozostawiaj�c pomi�dzy nimi woln� przestrze	, jak na rys. 14.1b. Wr�gi takie 
musz� by� jednak bardzo mocne i sztywne, aby moment gn�cy nie deformowa� 
kad�uba. Wr�gi takie s� wi�c zazwyczaj bardzo ci��kie. Rozwi�zaniem tego 
problemu jest zastosowanie jednej z nieco gorszych pod wzgl�dem aerodyna-
micznym kon� guracji górno- lub dolnop�ata (rys. 14.2). Pozwalaj� one jednak 

Rozdzia� 14
W�Z�Y MOCOWANIA 

SKRZYD�A DO KAD�UBA
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na przeniesienie obci��e	 przez d�wigarki wewn�trzkad�ubowe bez zak�ócania 
jego przestrzeni �adunkowej.

Rys. 14.1.  Mo�liwe rozwi�zania po��czenia d�wigarów skrzyd�a z wr�gami kad�uba w �redniop�a-
cie: a) prz�s�em przechodz�cym przez �rodek kad�uba, b) wr�gami si�owymi

Rys. 14.2. Po��czenie d�wigarów skrzyd�a z wr�gami kad�uba w dolnop�acie

Na rysunkach 14.1 i 14.2 przedstawiono rozwi�zania stosowane w konstruk-
cjach pó�skorupowych. Te same zasady obowi�zuj� jednak równie� w innych 
rodzajach konstrukcji. Je�li np. kad�ub w miejscu po��czenia ze skrzyd�ami ma 
struktur� kratownicow�, to w miejscach po��cze	 z okuciami d�wigarów powinny 
si� znajdowa� w�z�y kratownicy, podparte takimi uk�adami pr�tów, aby mo�liwe 
by�o przeniesienie obci��e	 wprowadzanych w kad�ub przez d�wigary skrzyd�a. 
Takie wewn�trzkad�ubowe struktury ��cz�ce widoczne s� na rys. 14.3–14.5.
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Rys. 14.3.  Statycznie wyznaczalne po��czenie d�wigara i d�wigarka pomocniczego skrzyd�a wolno-
no�nego z kratownic� kad�uba

Rys. 14.4. Statycznie niewyznaczalne po��czenie d�wigarów skrzyd�a wolnono�nego z kratownic� kad�uba

Rys. 14.5.  Kad�ub kratownicowy w miejscu po��czenia ze skrzyd�em wolnono�nym. Widoczne oku-
cia d�wigara g�ównego i prz�s�o ��cz�ce d�wigary obydwu skrzyde� Hawker Typhoon 
(Imperial War Museum, Duxford)



102 Cezary Gali�ski

Warto zaznaczy�, �e w wielu wypadkach stosowane tu rozwi�zania maj� rów-
nie� inne zastosowania ni� tylko ��czenie dwóch g�ównych elementów. Przyk�a-
dem jest przedstawione na rys. 14.6 mocowanie skrzyd�a w samolocie w uk�adzie 
zastrza�owego górnop�ata. Korzy�ci i wady wynikaj�ce z zastosowania zastrza-
�ów opisano w [139]. Tutaj warto zwróci� uwag� na mo�liwo�� szczególnego ich 
ukszta�towania. W rozwi�zaniu tym wyst�puj� dwa zastrza�y pod ka�dym skrzy-
d�em, podpieraj�ce dwa d�wigary skrzyd�owe. Tylny d�wigar i tylny zastrza� two-
rz� p�aszczyzn� prostopad�� do kierunku lotu. Górny koniec tego zastrza�u zamo-
cowany jest do okucia znajduj�cego si� w naro�niku mi�dzy tylnym d�wigarem 
a �ebrem, dolny natomiast do okucia na w��le kratownicy. Do tego samego oku-
cia i tego samego w�z�a przymocowany jest te� przedni zastrza�, który z drugiej 
strony zamocowany jest do okucia znajduj�cego si� mi�dzy �ebrem a przednim 
d�wigarem skrzyd�a. W rzucie z boku obydwa d�wigary tworz� kszta�t litery V, 
przy czym przedni zastrza� jest sko�ny, a tylny pionowy. Okucia d�wigarów ��-
cz� si� bezpo�rednio z przeciwokuciami zamontowanymi na w�z�ach kratownicy, 
przy czym okucie przednie ma sworze	 o osi poziomej, a tylne o osi pionowej. O� 
sworznia tylnego okucia d�wigarowego jest wspó�liniowa z osi� sworznia wspól-
nego okucia mocuj�cego zastrza�y do kratownicy. Dzi�ki temu mo�liwy jest obrót 
zespo�u skrzyd�a i zastrza�ów wokó� wspólnej osi tylnego okucia d�wigarowego 
i zastrza�owego, pod warunkiem �e usuni�ty zostanie sworze	 przedniego okucia 
d�wigarowego. Rozwi�zanie takie jest bardzo wygodne z punktu widzenia hanga-
rowania. W zale�no�ci od ilo�ci dost�pnego miejsca w hangarze mo�na samolot 
przechowywa� ze skrzyd�ami roz�o�onymi do lotu lub z�o�onymi wzd�u� kad�uba.

Rys. 14.6.  Sk�adane po��czenie d�wigarów skrzyd�a zastrza�owego z kratownic� kad�uba samolotu 
RWD-13 (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Nad kon� guracj� sworzni w poszczególnych okuciach warto si� równie� zasta-
nowi� w przypadku skrzyd�a wolnono�nego [152]. Najpro�ciej by�oby wykona� 
okucia w postaci blach przynitowanych po bokach pionowej cz��ci pasów d�wiga-
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ra, zak�adaj�c, �e pasy wykonane s� z teownika lub dwóch k�towników (rys. 14.7). 
Stosunkowo �atwo by�oby uzyska� w ten sposób du�� wytrzyma�o�� po��czenia po-
mi�dzy okuciami a d�wigarem. Da�oby to jednak ucha z otworami o osiach pozio-
mych. Niestety, odleg�o�� pomi�dzy tymi otworami by�aby stosunkowo niewielka, 
co powodowa�oby, �e du�y moment gn�cy d�wigar, charakterystyczny dla skrzyd�a 
wolnono�nego, musia�by by� przenoszony par� dwóch du�ych si� (ze wzgl�du na 
ma�� odleg�o�� pomi�dzy nimi i konieczno�� zrównowa�enia momentu). W celu 
zmniejszenia nacisków na sworznie trzeba by wi�c stosowa� takie o du�ych �red-
nicach. Problem ten mo�na rozwi�za�, wysuwaj�c ucha ponad górny i pod dolny 
pas d�wigara. Pozwala to zwi�kszy� odleg�o�� pomi�dzy otworami i zmniejszy� 
ich �rednice. Komplikuje to jednak konstrukcj� oku� i stwarza konieczno�� sto-
sowania obszernych owiewek os�aniaj�cych po��czenie. Na tym jednak problemy 
si� nie ko	cz�, gdy� �aden ze sworzni nie jest w stanie przenie�� obci��e	 wzd�u� 
swojej osi, co oznacza, �e �aden nie przenosi oporu skrzyd�a. Funkcj� t� mog� 
przej�� ucha okucia i przeciwokucia, opieraj�ce si� o siebie (rys. 14.10). Ucha te 
maj� jednak zazwyczaj niewielk� grubo�� w kierunku osi sworzni, nie mog� wi�c 
przenosi� zbyt du�ych si�. Ponadto co najmniej jedno ucho musi by� ciasno paso-
wane do przeciwucha, w przeciwnym bowiem razie skrzyd�o mog�oby si� prze-
mieszcza� do przodu i do ty�u. Ciasne pasowanie p�askich powierzchni utrudnia 
ich monta�. Na koniec opieraj�ce si� o siebie powierzchnie okucia i przeciwokucia 
s� do siebie równoleg�e tylko teoretycznie. Niewielkie odchylenia od równoleg�o-
�ci oznaczaj�, �e ucha opieraj� si� o siebie kraw�dziami, co mo�e doprowadzi� 
do uszkodzenia pow�oki antykorozyjnej, o ile taka na nich wyst�puje. Problem 
ten mo�na cz��ciowo rozwi�za�, stosuj�c odstopniowanie grubo�ci uch w okolicy 
sworzni lub odpowiednie wk�adki, np. zawieraj�ce przeguby sferyczne. 

Rys. 14.7.  Okucia d�wigara g�ównego z poziomymi osiami sworzni. Widoczne kierunki obci��e	 
przenoszonych w sposób prawid�owy, tzn. przez �cinanie sworzni
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Problem przenoszenia si� skierowanych równolegle do ci�ciwy mo�na równie� 
rozwi�za�, stosuj�c odpowiedni� orientacj� trzeciego okucia, które zazwyczaj zamo-
cowane jest na d�wigarze pomocniczym w celu przeniesienia momentu wokó� osi pio-
nowej. Je�li okucie to ma ucho z pionow� osi� sworznia, to jest w stanie przenosi� si�y 
w p�aszczy�nie równoleg�ej do p�aszczyzny ci�ciw skrzyd�a. W szczególno�ci mo�e 
wi�c przenosi� obydwie si�y wywo�ane istnieniem oporu skrzyd�a (rys. 14.8). Pojawia 
si� jednak problem przenoszenia momentu skr�caj�cego, gdy� ucho na pomocniczym 
d�wigarku przenosi�oby si�� skierowan� pionowo w sposób nieprawid�owy.

Rys. 14.8.  Uk�ad oku� prawid�owo przenosz�cy si�� oporu przy zastosowaniu oku� z poziomymi 
osiami sworzni na d�wigarze g�ównym

Rys. 14.9.  Uk�ad oku� prawid�owo przenosz�cy si�� oporu i moment skr�caj�cy przy zastosowaniu 
oku� z poziomymi osiami sworzni na d�wigarze g�ównym

Rozwi�zaniem mo�e by� instalacja kolejnego okucia z uchem z osi� poziom� 
(rys. 14.9), tym razem na kraw�dzi natarcia. Oznacza to jednak, �e pokrycie w okolicy 
kraw�dzi natarcia musi podpiera� stosunkowo solidna pod�u�nica. Okazuje si� wi�c, �e 
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zastosowanie, jak by si� wydawa�o, prostego uk�adu oku� na g�ównym d�wigarze skrzy-
d�a wymaga zastosowania co najmniej dwóch dodatkowych oku� pozwalaj�cych na prze-
niesienie wszystkich si� w sposób prawid�owy. Monta� takiego uk�adu oku� jest dosy� 
skomplikowany, zw�aszcza �e odleg�o�� pomi�dzy otworami w uchach oku� d�wigara 
g�ównego wcale nie musi by� równa odleg�o�ci pomi�dzy otworami w przeciwokuciach 
zamontowanych w kad�ubie. Bior�c pod uwag� sko	czon� dok�adno�� wytwarzania 
i monta�u elementów, odleg�o�ci te s� zwykle ró�ne. Co gorsza, nie wiedz�c dok�ad-
nie, jak b�dzie wygl�da�o po��czenie, trudno przewidzie�, które ucho (górne czy dolne) 
b�dzie przenosi�o obci��enia w kierunku pionowym. Utrudnia to analiz� wytrzyma�o-
�ciow� po��czenia, wprowadzaj�c czynnik przypadkowo�ci wywo�any niedok�adno�ci� 
wykonania. Rozwi�zaniem obydwu problemów mo�e tu by� rezygnacja z zamienno�ci 
ca�kowitej skrzyde� na rzecz zamienno�ci cz��ciowej. Koncepcja zamienno�ci cz��cio-
wej w przypadku monta�u oku� zak�ada, �e tylko jeden otwór w uchach oku� d�wigara 
g�ównego jest wykonany na gotowo. Dzi�ki temu mo�liwe jest po��czenie prawie wszyst-
kich oku� z wyj�tkiem drugiego okucia w d�wigarze g�ównym. Po dokonaniu wszystkich 
tych po��cze	 rozwierca si� otwór równocze�nie w uchach okucia i przeciwokucia. Dzi�-
ki temu zabiegowi mo�na zmontowa� okucia ze sworzniami poziomymi na d�wigarze 
g�ównym w sposób jednoznaczny z odpowiadaj�cymi im przeciwokuciami, bez wpro-
wadzania napr��e	 monta�owych. Niestety, po��czone w ten sposób skrzyd�o i kad�ub 
stanowi� unikaln� par�, co czyni np. wymian� uszkodzonego skrzyd�a zadaniem nietry-
wialnym, jako �e wyprodukowanie drugiego skrzyd�a z dok�adnie tak� sam� odleg�o�ci� 
pomi�dzy otworami oku� jest praktycznie niemo�liwe. Po raz kolejny stosuje si� roz-
wiercanie jednego z oku� na d�wigarze g�ównym. Aby to jednak by�o mo�liwe, na etapie 
projektowania okucia trzeba przewidzie� mo�liwo�� jego rozwiercania. Nowe po��czenie 
wymaga oczywi�cie sworznia o wi�kszej �rednicy. Ca�e po��czenie musi wi�c by� zapro-
jektowane z odpowiednim nadmiarem. Innym powodem, dla którego czasem projektuje 
si� konstrukcje z nadmiarem, jest przewidywany dalszy rozwój samolotu [260].

Rys. 14.10.  Przenoszenie obci��e	 w sposób nieprawid�owy jest dopuszczalne po zastosowaniu 
oku� o odpowiednio powi�kszonych wymiarach. Przeciwokucia kad�ubowe samolotu 
De Havilland Canada DHC-1 Chipmunk (Imperial War Museum, Duxford)
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Nieco bardziej skomplikowany uk�ad oku� na g�ównym d�wigarze przedstawiono 
na rys. 14.11. W tym przypadku jedno z oku� d�wigara g�ównego ma poziom� o� 
sworznia, drugie pionow�. Jest to jednak komplikacja pozorna, gdy� uk�ad ten nie 
generuje wi�kszo�ci problemów powstaj�cych w poprzednim przyk�adzie. W tym 
rozwi�zaniu odleg�o�� pomi�dzy roboczymi powierzchniami oku� jest wi�ksza ni� 
poprzednio, nawet bez konieczno�ci wysuwania jednego z nich na zewn�trz obrysu 
skrzyd�a. Nie ma te� problemu niejednoznaczno�ci przenoszenia obci��e	, gdy� jed-
no z oku� przenosi si�y w p�aszczy�nie pionowej, a drugie w poziomej. Zapewnia to 
mo�liwo�� przeniesienia zarówno si�y prostopad�ej, jak i równoleg�ej do p�aszczyzny 
ci�ciw. Jest to istotn� zalet�, gdy� wi�kszo�� obci��e	 przenoszona jest bezpo�rednio 
z d�wigara g�ównego na kad�ub. Potrzebne jest tylko dodatkowe okucie na d�wigarze 
pomocniczym lub pod�u�nicy kraw�dzi natarcia do przeniesienia momentu wokó� osi 
pionowej. Okucie na d�wigarze pomocniczym mo�e u�atwia� monta� skrzyd�a do 
kad�uba, je�eli ma sworze	 z osi� poziom�. W szczególno�ci mo�na bowiem umie�ci� 
to okucie w takim miejscu, aby jego pozioma o� otworu by�a wspó�osiowa z poziom� 
osi� otworu w dolnym okuciu d�wigara g�ównego. Umo�liwia to stworzy� zawias, 
na którym ca�e skrzyd�o mo�e obraca� si� wokó� osi poziomej. Pozwala to zmniej-
szy� liczb� osób niezb�dnych do po��czenia skrzyd�a z kad�ubem, co jest korzyst-
ne zw�aszcza w warunkach polowych. Wszystkie pozosta�e uk�ady oku� wymagaj�, 
aby ca�e skrzyd�o zosta�o uniesione do pozycji dok�adnie odpowiadaj�cej pozycji po 
zmontowaniu, a nast�pnie precyzyjnie wsuni�te okuciami w przeciwokucia. Nawet 
przy niewielkiej masie skrzyd�a wymaga to zwykle wspó�pracy czterech osób. 

Rys. 14.11.  Okucia d�wigara g�ównego z jedn� osi� poziom�, a drug� pionow�, pozwalaj� przenie�� 
wszystkie obci��enia w sposób prawid�owy

Tymczasem w omawianym przypadku wystarcz� trzy osoby. Najpierw musz� 
one po�o�y� skrzyd�o na pod�o�u obok kad�uba, nast�pnie unie�� przykad�ubow� 
cz��� skrzyd�a, opieraj�c je na ko	cówce, i zapi�� obydwa dolne okucia. Czasami 
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mo�na tego dokona� jednym sworzniem. Na koniec jedna z osób unosi ko	cówk�, 
a inna zapina górne okucie na d�wigarze g�ównym. Jedyn� wad� tego przypadku 
oku� wydaje si� nieco bardziej skomplikowana geometria po��czenia uch oku� 
z pasami d�wigara, co zwi�ksza mas� w najprostszych rozwi�zaniach konstruk-
cyjnych, nie ma jednak znaczenia w przypadku d�wigarów integralnych. Mo�e 
si� te� okaza�, �e pro� l skrzyd�a jest za cienki, aby pomie�ci� takie okucia.

Dobrym rozwi�zaniem dla cienkich skrzyde� jest zastosowanie oku� d�wigara 
g�ównego z obydwoma osiami pionowymi, zw�aszcza je�li d�wigar jest struktur� 
integraln� (rys. 14.12). Wystarczy wtedy przed�u�y� pasy d�wigara i przewierci� 
razem w tej samej operacji. Wiercenie w tej samej operacji pozwala na osi�gni�cie 
wspó�osiowo�ci otworów w obydwu okuciach, zarówno w przypadku oku�, jak 
i przeciwoku�. W zwi�zku z tym monta� jest stosunkowo �atwy, gdy� obydwa 
okucia mo�na po��czy� z przeciwokuciami jednym sworzniem. 

Rys. 14.12.  Okucia d�wigara g�ównego z osiami pionowymi daj� najwi�ksze rami� pary si� reakcji, 
ale do prawid�owego przeniesienia si�y no�nej potrzebne jest dodatkowe okucie

Du�a dok�adno�� wykonania otworu pozwala równie� za�o�y�, �e si�a równole-
g�a do ci�ciwy przenoszona jest równomiernie przez obydwa okucia. Moment gn�cy 
jest w tym przypadku przenoszony równie� w sposób optymalny, gdy� odleg�o�� po-
mi�dzy okuciami jest niewiele mniejsza od grubo�ci pro� lu skrzyd�a. Problemem jed-
nak pozostaje przenoszenie si�y normalnej do p�aszczyzny ci�ciw, gdy� �adne z oku� 
na d�wigarze g�ównym nie jest w stanie przenie�� jej w sposób prawid�owy. Mo�na 
w zwi�zku z tym zainstalowa� dodatkowe okucie na d�wigarze pomocniczym lub po-
d�u�nicy kraw�dzi natarcia. Oznacza to jednak stworzenie dodatkowej pary si� skr�-
caj�cej skrzyd�o. Pe�nym rozwi�zaniem by�oby dopiero zamontowanie dodatkowych 
oku� zarówno na d�wigarze pomocniczym, jak i na pod�u�nicy kraw�dzi natarcia. Mo-
ment, o którym mowa nie istnia�by równie�, gdyby dodatkowe okucie znajdowa�o si� 
pomi�dzy okuciami stanowi�cymi przed�u�enia pasów d�wigara, tak jak na rys. 14.13. 
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Rys. 14.13.  Okucia d�wigara g�ównego z dwoma osiami pionowymi i jedn� poziom� ��czy zalety 
poprzednich rodzajów oku�, ale jest stosunkowo kosztowne i zajmuje du�o miejsca

Rozwi�zanie to wydaje si� rozwi�zywa� problemy wszystkich poprzednich uk�a-
dów oku�. Jest jednak najbardziej skomplikowane, a w zwi�zku z tym zazwyczaj 
równie� ci��kie i kosztowne. Nie da si� dzi�ki niemu unikn�� równie� instalacji do-
datkowego okucia na d�wigarku pomocniczym lub pod�u�nicy kraw�dzi natarcia, 
gdy� musi ono przenosi� moment wywo�any si�ami aerodynamicznymi w p�aszczy�-
nie ci�ciw. Ponadto w przypadku cienkich pro� li skrzyde� pomi�dzy okuciami na 
pasach d�wigara mo�e zabrakn�� miejsca na trzecie okucie. Poj�cie „cienki pro� l 
skrzyd�a” ma jednak wzgl�dne znaczenie, gdy� omawiane rozwi�zanie zastosowano 
np. w samolocie MiG-21, który niew�tpliwie ma bardzo cienki pro� l skrzyde�, wyra-
�aj�c jego grubo�� w procentach, jednak�e dzi�ki bardzo du�ej ci�ciwie przykad�u-
bowej skrzyd�a delta, ta sama grubo�� wyra�ona w milimetrach jest ju� w zupe�no�ci 
wystarczaj�ca do zastosowania omawianego rozwi�zania (rys. 14.14).

 

Rys. 14.14.  Okucia d�wigara g�ównego z dwoma osiami pionowymi i jedn� poziom� w samolocie 
MiG-21 (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)
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Rys. 14.15.  Okucia d�wigara pomocniczego z dwoma osiami pionowymi w samolocie MiG-21 
(Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Czasami jednak grubo�� skrzyd�a jest faktycznie zbyt ma�a, aby pomie�ci� 
okucia b�d�ce przed�u�eniem pasów d�wigara. Zak�adaj�c jednak, �e po��czenie 
b�dzie opro� lowane obszern� owiewk�, mo�na wykona� okucia w postaci nak�a-
dek instalowanych na zewn�trz pokrycia skrzyd�a (rys. 14.16) w takich miejscach, 
aby mocuj�ce je sworznie przechodzi�y przez pasy d�wigarów konstrukcji wielo-
d�wigarowej. Nast�pnie nak�adki te mog� by� przykr�cone do wr�g kad�ubowych 
�rubami, a ich po�o�enie ustalone sworzniami. Zasadnicz� wad� tego rozwi�zania 
jest konieczno�� przenoszenia momentu gn�cego ze skrzyd�a na kad�ub poprzez 
rozci�ganie �rub, których gwinty mog� ulega� zerwaniu. Je�li jednak �rub tych 
jest wystarczaj�co du�o, to takie rozwi�zanie okazuje si� odpowiednie.

Rozwi�zanie to prowadzi bezpo�rednio do rozwa�a	 na temat po��cze	 struk-
tur skorupowych, jako �e ��czenie ich przy pomocy konwencjonalnych oku� nie 
jest optymalne. Zasadniczym problemem jest tu fakt, �e najwi�ksze obci��enia, 
a zw�aszcza moment gn�cy, przenoszone s� w konstrukcjach skorupowych przez 
ca�e pokrycie i usztywniaj�ce je pod�u�nice, tymczasem konwencjonalne okucia 
s� strukturami przenosz�cymi obci��enia skupione. Pojawia si� wi�c zagadnie-
nie zebrania obci��e	 z ca�ego pokrycia i wprowadzenia go w okucia. Mo�na 
tego dokona� przy pomocy dodatkowych sko�nych �cianek (rys. 14.17). 
cianki 
te musz� by� przymocowane bezpo�rednio do pokrycia, dzi�ki czemu si�y przeno-
szone przez pokrycie mog� zosta� przej�te przez te �cianki. Zako	czenia �cianek 
dodatkowych zbiegaj� si� ze �ciankami zamykaj�cymi keson w miejscach zamo-
cowania oku�. Rozwi�zanie to bywa czasem stosowane, warto jednak zauwa�y�, 
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�e wymaga zastosowania dodatkowych sko�nych �cianek, a pokrycie pomi�dzy 
nimi a �ebrem zamykaj�cym przestaje przenosi� obci��enia i pe�ni rol� owiewki. 
Jest to wi�c rozwi�zanie stosunkowo ci��kie.

Rys. 14.16. Okucia nak�adkowe 

Rys. 14.17. Po��czenie skrzyd�a skorupowego przy pomocy oku�



111WYBRANE ZAGADNIENIA KONSTRUKCJI SAMOLOTÓW

Znacznie korzystniejsze jest tzw. po��czenie ko�nierzowe, którego dzia�anie 
najpro�ciej mo�na obja�ni� na przyk�adzie po��czenia ko	cówki skrzyd�a z cen-
trop�atem. W najprostszym przypadku polega ono na donitowaniu do pokrycia 
i pó�ek �eber zamykaj�cych k�towników, które nast�pnie po��czone s� ze sob� 
�rubami, jak na rys. 14.18. Dzi�ki temu powstaje niemal ci�g�e po��czenie wo-
kó� niemal ca�ego obwodu kesonu. Mo�na wi�c przyj�� �e obci��enia z pokrycia 
ko	cówki skrzyd�a zostaj� wprowadzone niemal bezpo�rednio w pokrycie cen-
trop�ata. Po��czenie powstaje dzi�ki �rubom pracuj�cym na rozci�ganie, co nie 
jest korzystne ze wzgl�du na mo�liwo�� zrywania si� gwintów. Mo�na si� jednak 
nie obawia� tego zjawiska, bior�c pod uwag�, �e �rub tych jest bardzo du�o. Spo-
re w�tpliwo�ci mog� budzi� równie� wystaj�ce na zewn�trz pokrycia k�towniki, 
które trzeba okrywa� dodatkowymi owiewkami. W przypadku jednak zastoso-
wania frezowanych pokry� integralnych daje si� po��czenie ko�nierzowe ukry� 
wewn�trz struktury skrzyd�a. W tym celu w pobli�u �ebra zamykaj�cego pokry-
cie musi by� znacznie pogrubione, osi�gaj�c grubo�� nawet kilku centymetrów. 
W pogrubionej cz��ci pokrycia, od strony zewn�trznej, wyfrezowane s� pod�u�ne 
zag��bienia prostopad�e do p�aszczyzny podzia�u, jak na rys. 14.19. 

Rys. 14.18. Po��czenie ko�nierzowe z k�townikiem

W �ciance ka�dego zag��bienia, oddzielaj�cej je od p�aszczyzny podzia�u, 
wywiercony jest otwór na �ruby ��cz�ce. Po jednej stronie p�aszczyzny podzia�u 
zag��bienia musz� by� d�u�sze od �rub. Dzi�ki temu w zag��bienie takie mo�-
na w�o�y� �rub�, a nast�pnie przesun�� j� przez otwór. Je�li otwory w obydwu 
��czonych elementach s� dok�adnie wywiercone, to mo�na przesun�� �ruby we 
wszystkich zag��bieniach jednego elementu przez otwory, a� do zag��bie	 w dru-
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gim elemencie, gdzie na �ruby nakr�ca si� nakr�tki. Dzi�ki temu ca�e po��cze-
nie mo�e powsta� pod powierzchni� pokrycia. Owiewka zakrywaj�ca po��czenie 
nie b�dzie wi�c wystawa�a ponad pokrycie. Kluczowym problemem w obydwu 
przypadkach jest jednak zgranie wszystkich otworów. W przypadku k�towników 
przynitowanych na zewn�trz problem jest �atwiejszy do rozwi�zania, gdy� otwory 
mo�na wywierci� wspólnie w obydwu k�townikach w trakcie monta�u, tworz�c 
unikalne pary ��czonych elementów. W przypadku umieszczenia �rub w zag��-
bieniach pokrycia problem jest znacznie trudniejszy, gdy� otwory na �ruby trze-
ba wierci� w pokryciach obydwu ��czonych elementów oddzielnie, co wymaga 
bardzo du�ej dok�adno�ci wiercenia. Co gorsza, pasowanie otworów mo�e zosta� 
zak�ócone nawet przez zmiany wymiarów pokrycia na skutek zmian temperatury 
w hali monta�owej. Wszystko to sprawia, �e po��czenia ko�nierzowe nie nadaj� 
si� zbyt dobrze do ��czenia elementów, które musz� by� cz�sto demontowane 
w trakcie eksploatacji samolotu.

Rys. 14.19. Po��czenie ko�nierzowe wpuszczane

Mo�na si� równie� zastanawia�, w jaki sposób w tym przypadku obci��enia 
przenoszone s� pomi�dzy elementami. Warto bowiem zauwa�y�, �e si�y rozci�ga-
j�ce w pokryciach po obydwu stronach po��czenia przenoszone s� mi�dzy nimi 
poprzez rozci�ganie �rub. Tymczasem �ruby te znajduj� si� albo na zewn�trz pokry-
cia, w przypadku zastosowania zewn�trznych k�towników, albo wewn�trz skrzyd�a, 
pod jego pokryciem (rys. 14.20). Pomi�dzy pokryciami a �rubami istnieje wi�c mi-
mo�ród, który sprawia, �e si�y w pokryciu i si�y w �rubach tworz� pary si� zginaj�-
ce pokrycie lokalnie wokó� po��czenia [261, 262]. Mo�na temu zjawisku zaradzi�, 
projektuj�c po��czenie z pogrubionym pokryciem tak, aby osie �rub znajdowa�y si� 
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na powierzchni le��cej w po�owie grubo�ci pokrycia. Jednak�e nie da si� takiego 
po��czenia przykry� owiewk� niewystaj�c� ponad powierzchni� skrzyd�a.

Przyk�ady po��cze	 ko�nierzowych przedstawiono na rys. 14.21 i 14.22. Na 
pierwszym z nich warto zwróci� uwag� na sposób, w jaki przenoszone s� si�y tn�-
ce w pionowych �ciankach zamykaj�cych keson. Do ich powierzchni czo�owych 
przymocowane s� grzebienie, które po skr�ceniu wszystkich �rub po��czenia blo-
kuj� si� z przeciwgrzebieniami umieszczonymi na �ciankach skrzyde� uniemo�li-
wiaj�c wzgl�dne przemieszczanie si� �cianek w kierunku pionowym. W drugim 
przyk�adzie si�y tn�ce przenoszone s� przy pomocy sworzni ��cz�cych �ebra za-
mykaj�ce kesony.

Rys. 14.20. Problem mimo�rodowo�ci obci��enia sworzni w po��czeniach ko�nierzowych

Warto równie� zwróci� uwag� na fakt, �e i w tym przypadku obowi�zuje za-
sada podana na wst�pie tego rozdzia�u odno�nie do po��cze	 skrzyd�o–kad�ub. 
Elementem odpowiadaj�cym kesonowi w skrzydle jest keson krótkiego centro-
p�ata stanowi�cego integraln� cz��� struktury kad�uba (rys. 14.23). Integralno�� 
w tym przypadku mo�e polega� na tym, �e �cianki zamykaj�ce keson centrop�ata 
s� równie� fragmentami wr�g si�owych kad�uba. Na po��czeniu skrzyd�o–kad�ub 
korzystniejsze mo�e si� te� okaza� po��czenie ko�nierzowe z wystaj�cymi k�tow-
nikami. Mog� si� one bowiem ��czy� bezpo�rednio ze �ciankami pokrycia kad�u-
ba, po czym s� opro� lowane owiewkami przej�cia skrzyd�o–kad�ub.
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Rys. 14.21.  Po��czenie ko�nierzowe skrzyd�a samolotu Airspeed Ambasador z kad�ubem (Imperial 
War Museum, Duxford)

Rys. 14.22.  Po��czenie ko�nierzowe skrzyd�a samolotu Tu-134 z kad�ubem (Muzeum Lotnictwa Pol-
skiego w Krakowie)
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Rys. 14.23. Centralna cz��� kad�uba samolotu pasa�erskiego integralna z centrop�atem jego skrzyd�a

Stosuje si� tu równie� tzw. po��czenie spl�tane (rys. 14.24), polegaj�ce na tym, 
�e integralne �ebro przykad�ubowe ma przekrój zbli�ony do dwuteownika. Jedna 
jego cz��� po��czona jest z pokryciem centrop�ata, natomiast druga z pokryciem ze-
wn�trznej cz��ci skrzyd�a. W celu unikni�cia po��czenia sworzniami jednoci�tymi, 
na zewn�trznej powierzchni po��czenia przymocowana jest nak�adka przykrywaj�-
ca ca�� doln� lub górn� powierzchni� po��czenia. Te same sworznie, które ��cz� �e-
bro z pokryciami i nak�adk� górn�, s�u�� równie� do wykonania po��czenia z pokry-
ciem kad�uba. Górna cz��� tego po��czenia ukryta jest nast�pnie wewn�trz owiewki 
przej�cia skrzyd�o–kad�ub. Je�li owiewka ta nie wystaje poni�ej dolnej powierzchni 
skrzyd�a, to dolne po��czenie skrzyd�o–kad�ub mo�e wykorzystywa� „zagi�te” do 
góry integralne panele pokrycia dolnego. Nak�adki dolne i �by sworzni mog� wtedy 
by� ukryte pod indywidualn� owiewk� w postaci paska blachy. Wad� tego rozwi�-
zania jest to, �e pokrycia dolne b�d� ulega�y zginaniu. Wystarczy jednak, �eby by�y 
w okolicy pogrubione, gdy� wi�ksze zazwyczaj obci��enia dodatnie rozci�gaj� dol-
n� cz��� po��czenia. Ryzyko wyboczenia pokrycia jest wi�c niewielkie.

Rys. 14.24. Po��czenie spl�tane pokrycia skrzyd�a skorupowego z centrop�atem i kad�ubem
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UWAGA: Sworznie tworz�ce po��czenie dolnych pokry� mog� by� umiesz-
czone tak jak na rysunku 14.24 i 14.25 tylko wtedy, je�li s� to sworznie z ko	-
cówkami zaciskowymi. Sworznie z gwintami i nakr�tkami musz� by� zawsze 
zorientowane nakr�tkami w dó�, tak aby ewentualne odkr�cenie si� nakr�tki nie 
spowodowa�o wysuni�cia si� sworznia z otworu.

Rys. 14.25.  Mimo�rodowe po��czenie spl�tane pokrycia skrzyd�a skorupowego z centrop�atem i ka-
d�ubem o ma�ym oporze aerodynamicznym

W celu zmniejszenia prawdopodobie	stwa wyboczenia pokrycia, zw�aszcza 
górnego, korzystne jest po��czenie pod�u�nic cz��ci zewn�trznej skrzyd�a i cen-
trop�ata. Mo�na tego dokona�, frezuj�c integralne �ebra z ��cznikami. Bior�c 
jednak pod uwag�, �e pod�u�nice zazwyczaj s� nitowane do pokrycia, istnieje 
znaczne prawdopodobie	stwo, �e nie b�d� pasowa�y do ��czników. Zamiast tego 
mo�na zastosowa� nak�adki kompensuj�ce niedok�adno�ci nitowania (rys. 14.26). 

W ka�dym rozwi�zaniu, gdzie pokrycie pracuj�ce jednego elementu ��czy si� 
bezpo�rednio z pokryciem innego, trzeba si� liczy� z przenoszeniem odkszta�ce	 
pomi�dzy poszczególnymi fragmentami konstrukcji. Dla przyk�adu, pod wp�y-
wem momentu gn�cego skrzyd�o ugina si� do góry. Je�li pokrycie kad�uba ��czy 
si� z pokryciem skrzyd�a w taki sposób, �e k�t pomi�dzy nimi nie mo�e ulec 
zmianie, to ugi�cie skrzyd�a b�dzie powodowa�o równie� zginanie pokrycia ka-
d�uba (rys. 14.27). Zjawisko to mo�e powodowa� obni�enie trwa�o�ci zm�czenio-
wej pokrycia kad�uba, jak równie� przekroczenie jego wytrzyma�o�ci dora�nej.

Je�li konstruktor chce unikn�� przenoszenia momentu gn�cego przez kad�ub, 
to mo�e zastosowa� przegubowe po��czenie skrzyd�o–kad�ub. Dwa przyk�ady 
takiego po��czenia przedstawiono na rys. 14.28–14.30. W pierwszym przypad-
ku przednie lewe okucie blokuje ruchy skrzyd�a w kierunku pionowym i wzd�u� 
rozpi�to�ci. Tylne �rodkowe okucie uniemo�liwia przemieszczanie si� skrzyd�a 
wzd�u� osi kad�uba, a wraz z lewym przednim uniemo�liwia obrót wzd�u� osi 
pionowej. Pozosta�e okucia blokuj� pozosta�e dwa obroty, jednak�e w taki spo-
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sób, �e ugi�cie skrzyd�a nie przenosi si� na kad�ub. Powoduje tylko nieznaczne 
przekoszenie skrzyd�a wzgl�dem osi kad�uba, gdy� odleg�o�� pomi�dzy lewym 
przednim a tylnym �rodkowym okuciem nie ulega znacznym zmianom. Warto 
w tym miejscu zwróci� uwag� na fakt, �e wszystkie okucia oprócz tylnego �rod-
kowego przymocowane s� do wr�g kad�uba. Tylne �rodkowe le�y natomiast na 
powierzchni pokrycia kad�uba. W jego konstrukcji warto postara� si�, aby dzia�a-
j�ce na	 reakcje by�y styczne do powierzchni pokrycia kad�uba.

Rys. 14.26. Mocowanie pod�u�nic w po��czeniu spl�tanym

Rys. 14.27.  Problem zginania pokrycia kad�uba w sztywnym po��czeniu kad�uba ze skrzyd�em sko-
rupowym
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Rys. 14.28. Przyk�ad przegubowego po��czenia kad�uba ze skrzyd�em

Inne rozwi�zanie po��czenia przegubowego przedstawiono na rys. 14.29 i 14.30. 
W tym przypadku do �cianki d�wigara przedniego i ukrytych wewn�trz kesonu 
�eber przymocowane s� okucia o osiach poziomych zorientowanych wzd�u� roz-
pi�to�ci skrzyd�a. S� one rozmieszczone w taki sposób, aby wzmocnione okuciami 
pow�oki kad�uba znalaz�y si� pomi�dzy uchami oku�. Odleg�o�� pomi�dzy uchami 
w ka�dym okuciu skrzyd�owym jest znacznie wi�ksza od grubo�ci przeciwokucia. 
W zwi�zku z tym po��czenie to przenosi tylko si�y pionowe i poziome zoriento-
wane wzd�u� kad�uba oraz momenty wokó� osi pionowej i wokó� osi kad�uba. Nie 
s� natomiast przenoszone si�y wzd�u� rozpi�to�ci skrzyd�a oraz moment wokó� 
osi prostopad�ej do p�aszczyzny symetrii. Moment ten jest odbierany przez okucia 
przymocowane do �cianki tylnego d�wigara i ukrytych wewn�trz kesonu �eber. 
Okucia te po��czone s� z przeciwokuciami kad�ubowymi przy pomocy wahaczy. 
Dzi�ki temu skompensowane s� niedok�adno�ci wykonania skrzyd�a i kad�uba. 
Si�y prostopad�e do p�aszczyzny symetrii samolotu przenoszone s� przez dwie 
�ruby rzymskie, przymocowane do �cianek przedniego i tylnego d�wigara oraz 
wr�g zamykaj�cych wykrój w kad�ubie. Rozwi�zanie to ma jedn� istotn� wad�. 
Wymaga wykonania kad�uba z du�ym wykrojem na keson skrzyd�a. Wykrój ten 
mo�e w znacz�cy sposób os�abi� kad�ub, zw�aszcza je�li samolot jest ma�y, a nad 
wykrojem znajduje si� drugi wykrój na kabin� pilota. Sposobem na przeniesienie 
momentu skr�caj�cego pomi�dzy przedni� a tyln� cz��ci� kad�uba jest wtedy wy-
konanie w kabinie „pod�okietników” o przekroju zamkni�tym.

Podobny problem mo�e si� pojawi� równie� w konstrukcji kratownicowej 
z niedzielonym skrzyd�em, jak na rys. 14.31. Nie ma w tym przypadku problemu 
z przeniesieniem momentu skr�caj�cego, mo�e si� jednak okaza�, �e wysoko�� 
kratownicy jest zbyt ma�a, aby przenie�� moment gn�cy [261].
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Rys. 14.29. Przyk�ad przegubowego po��czenia kad�uba ze skrzyd�em

Rys. 14.30.  Przyk�ad przegubowego po��czenia kad�uba ze skrzyd�em w samolocie PZL-130 Orlik 
(Airbus Polska/Piotr Ja�kowski)
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Rys. 14.31.  Mo�liwe rozwi�zania problemu zbyt niskiej kratownicy w miejscu po��czenia kad�uba 
ze skrzyd�em

Rozwi�zaniem mo�e si� w tym przypadku okaza� dodanie dodatkowych oku� 
w taki sposób, aby dolne pokrycie skrzyd�a mog�o przenie�� cz��� momentu zgi-
naj�cego kad�ub. Oczywi�cie musi ono by� w tym celu wzmocnione �ebrem si-
�owym. Innym rozwi�zaniem mo�e by� dodanie dodatkowego pr�ta kratownicy 
kad�ubowej, otaczaj�cego skrzyd�o, oraz dodatkowych oku� usztywniaj�cych ten 
pr�t poprzez �cianki d�wigarów skrzyd�a. Pr�t ten b�dzie móg� dzi�ki temu prze-
nosi� moment zginaj�cy. Nale�y jednak zwróci� uwag� na fakt, �e umieszczenie 
skrzyd�a w takiej „szczelinie” w kratownicy mo�e by� trudne, zw�aszcza je�eli ze 
skrzyd�a wystaje du�o dodatkowych elementów, np. wysi�gniki do mocowania 
klap szczelinowych.

Problemów tego rodzaju mo�na unikn��, montuj�c skrzyd�o ponad lub pod 
kad�ubem, tak jak na rys. 14.32 i 14.33. W pierwszym przypadku pó�skorupowe 
skrzyd�o jest zamocowane do dwóch wr�g si�owych kad�uba. W p�aszczy�nie sy-
metrii dolny pas d�wigara po��czony jest bezpo�rednio z wr�g� si�ow�. Pozwala to 
przenie�� wszystkie si�y i momenty symetryczne. Momenty niesymetryczne, wyni-
kaj�ce np. z wychylenia lotek, przenoszone s� przy pomocy wsporników ��cz�cych 
wr�g� z pasem d�wigara i jego �ciank� w pewnej odleg�o�ci od p�aszczyzny syme-
trii. W drugim przypadku skrzyd�o skorupowe zamocowane jest do wr�g si�owych 
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kad�uba przy pomocy kratownicy ��cz�cej te wr�gi z �ebrem si�owym w skrzydle. 
Dolne pokrycie skrzyd�a mo�e te� by� po��czone z wr�gami si�owymi w okolicy 
p�aszczyzny symetrii. W obydwu przypadkach pokrycie kad�uba nie b�dzie zgina-
ne, o ile tylko wr�gi si�owe b�d� odpowiednio sztywne. Ponadto w obydwu przy-
padkach po��czenie to wymaga zastosowania odpowiednio obszernej owiewki.

Rys. 14.32. Po��czenie kad�uba ze skrzyd�em przy pomocy krótkich zastrza�ów – wsporników

Rys. 14.33. Po��czenie kad�uba ze skrzyd�em przy pomocy krótkich zastrza�ów tworz�cych kratownic�

Bardzo ciekawy rodzaj po��cze	 skrzyd�o–kad�ub wypracowany zosta� przez 
lata do�wiadcze	 w szybownictwie [263–266]. Charakteryzuje si� on zastosowa-
niem przed�u�onego d�wigara skrzyd�a, cz�sto nazywanego bagnetem lub kiku-



122 Cezary Gali�ski

tem, wystaj�cego ze skrzyd�a w miejscu po��czenia (rys. 14.34). W najbardziej 
klasycznym rozwi�zaniu z ko	cówki bagnetu wystaje sworze	, który podczas 
��czenia skrzyde� wchodzi w gniazdo w �ebrze przykad�ubowym drugiego skrzy-
d�a. Podobnie z drugiego skrzyd�a równie� wystaje bagnet zaopatrzony na ko	-
cu w sworze	. Sworze	 ten wchodzi w gniazdo w pierwszym skrzydle. Obydwa 
bagnety maj� w po�owie swej d�ugo�ci tuleje, przez które przechodzi sworze	 
zabezpieczaj�cy je przed rozsuni�ciem si�. Po��czone tym sworzniem skrzyd�a 
stanowi� jedn� ca�o��, a bagnety przenosz� moment gn�cy z jednego skrzyd�a na 
drugie, bez po�rednictwa �adnych innych elementów. Wystarczy wi�c podczepi� 
pod nie kad�ub, aby otrzyma� efektywne po��czenie. 

Rys. 14.34. Bagnetowe po��czenie skrzyde� z jednym sworzniem ��cz�cym, stosowane w szybowcach

W pierwszych szybowcach kompozytowych konstruktorzy nie mieli jeszcze 
zaufania do stosowanych rozwi�za	, dlatego te� przednia cz��� kad�uba cz�sto 
konstruowana by�a jako kratownica ��cz�ca w�z�y mocowania skrzyde�, pod-
wozie i fotel pilota. Z w�z�ów tej�e kratownicy wystawa�y sworznie wchodz�ce 
w gniazda w �ebrach przykad�ubowych obydwu skrzyde�, pozwalaj�c na przenie-
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sienie zarówno si�y no�nej, jak i si�y oporu i momentu skr�caj�cego skrzyd�a na 
kad�ub. Moment gn�cy wokó� osi pionowej i wszelkie momenty niesymetryczne 
przenoszone by�y przez ko�nierze sworzni i tuleje �o�ysk wahliwych spe�niaj�-
cych rol� gniazd w �ebrach przykad�ubowych. W chwili obecnej sworznie ��cz�ce 
skrzyd�a z kad�ubem wystaj� zazwyczaj z kompozytowych wr�g si�owych. Naj-
wi�ksz� zalet� tego po��czenia jest to, �e wszystkie si�y przenoszone na kad�ub 
s� niewielkie w porównaniu z momentem gn�cym, który „zamyka si�” wewn�trz 
uk�adu d�wigarów i wystaj�cych ze skrzyde� bagnetów i nie jest przenoszony na 
kad�ub. W kad�ubie potrzebny jest tylko niewielki wykrój pozwalaj�cy na przej-
�cie obydwu bagnetów na wylot. Po��czenie to jest te� bardzo �atwo demontowal-
ne, co jest niezwykle wa�ne w przypadku l�dowania szybowca w terenie przygod-
nym, a zdarza si� nader cz�sto. Demontowalno�� pozwala na bardzo szybkie prze-
transportowanie szybowca z powrotem na lotnisko w przyczepce transportowej.

Rozwi�zanie to ma te� oczywi�cie swoje wady. Najwa�niejsz� z nich jest wie-
lokrotna statyczna niewyznaczalno�� tego po��czenia. Oznacza to, �e obliczenia 
wytrzyma�o�ciowe trzeba prowadzi� przy pomocy bardzo skomplikowanych me-
tod z metod� elementów sko	czonych w��cznie, gdy� metody uproszczone daj� 
znaczne b��dy, co skutkuje konieczno�ci� stosowania du�ych wspó�czynników 
bezpiecze	stwa i wzrostem masy konstrukcji. Drug� istotn� wad� jest to, �e mija-
j�ce si� bagnety musz� by� nieco wzgl�dem siebie przesuni�te. Jeden z nich musi 
by� przesuni�ty nieco bardziej do przodu, drugi nieco bardziej do ty�u, aby mog�y 
si� min��. A poniewa� bagnety te s� przed�u�eniem d�wigarów, wi�c równie� 
d�wigary rozmieszczone s� w skrzyd�ach niesymetrycznie. Mo�e to wp�ywa� na 
w�a�ciwo�ci lotne szybowca, gdy� niesymetryczne struktury skrzyde� reagowa-
�yby niejednakowo na symetryczne obci��enia. To z kolei powodowa�oby nie-
symetryczne deformacje skrzyde�, a co za tym idzie wywo�ywa�oby niesymetri� 
reakcji szybowca i niesymetri� obci��e	. Mo�na temu cz��ciowo zapobiec, sto-
suj�c d�wigary nieco zakrzywione w taki sposób, �e odleg�e cz��ci d�wigarów s� 
symetryczne. Dopiero w niewielkiej odleg�o�ci od kad�uba jeden d�wigar wygi�ty 
jest nieco do przodu, przeciwny nieco do ty�u. Pozwala to zredukowa� niesyme-
tri� szybowca w stopniu wystarczaj�cym dla bezpiecznego wykonywania lotów. 
Innym rozwi�zaniem tego problemu jest wykonanie prostych d�wigarów, przy 
czym jeden z nich ma wystaj�c� ko	cówk� w postaci dwóch rozwidlonych ba-
gnetów. W tym rozwi�zaniu pojedynczy bagnet jednego skrzyd�a wchodzi pomi�-
dzy dwa bagnety przeciwnego. Jest to rozwi�zanie niemal symetryczne, jednak�e 
znacznie trudniejsze do wykonania.

Problem statycznej niewyznaczalno�ci mo�na do pewnego stopnia rozwi�za�, 
stosuj�c jedn� z wersji tego rozwi�zania. W tym przypadku bagnety przechodz� 
przez skrzynkow� wr�g� g�ówn� kad�uba i po��czone s� dwoma sworzniami przy 
ko	cówce i u nasady ka�dego z nich (rys. 14.35). Sworznie te nie tylko pozwala-
j� na przeniesienie momentu gn�cego z jednego skrzyd�a na drugie, ale równie� 
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przenosz� si�� no�n� i si�y skierowane wzd�u� rozpi�to�ci skrzyd�a. Przenosz� te� 
moment skr�caj�cy i to w dwóch ró�nych miejscach. Z d�wigarka pomocnicze-
go wystaj� bowiem ucha okucia pomocniczego, które „zapinane” s� tymi samymi 
sworzniami co bagnety. Dzi�ki temu sworznie przenosz� obydwie z pary si� równo-
wa��cej moment skr�caj�cy. Ucha d�wigarków pomocniczych przenosz� równie� 
moment od si�y oporu i sam� si�� oporu. T� ostatni� przenosz� jednak w sposób nie-
prawid�owy, gdy� jest ona prostopad�a do powierzchni uch. Nale�y o tym pami�ta� 
i podj�� odpowiednie �rodki zapobiegawcze w postaci odpowiedniego pogrubienia 
przekroju ka�dego z uch w kierunku zapinaj�cych je sworzni. Ponadto ucha powin-
ny ciasno pasowa� do kieszeni we wr�dze pomocniczej, aby unikn�� przesuwania 
si� skrzyd�a do przodu i do ty�u, zale�nie od zwrotu si�y równoleg�ej do ci�ciwy, 
która, jak wykazano w [139], mo�e mie� zwrot zarówno do przodu, jak i do ty�u.

Rys. 14.35. Po��czenie bagnetowe z dwoma sworzniami ��cz�cymi, stosowane w szybowcach

Na rysunkach 14.36 i 14.37 przedstawiono praktyczne przyk�ady zastosowa-
nia ostatniego z opisanych rozwi�za	. Na pierwszym z nich wida� dwie wr�gi 
si�owe kad�uba: g�ówn� i pomocnicz�, na drugim szczegó�y bagnetu i �ebra przy-
kad�ubowego. Uwag� zwraca bardzo d�ugi bagnet wystaj�cy ze skrzyd�a. Jego 
proporcje wynikaj� z faktu, �e motoszybowiec, z którego ten przyk�ad pocho-
dzi, jest motoszybowcem dwumiejscowym z miejscami obok siebie. Jego kad�ub 
jest wi�c stosunkowo szeroki. Jest to najprawdopodobniej najszerszy kad�ub, dla 
którego da si� zastosowa� tego typu rozwi�zanie, dalsze wyd�u�anie smuk�ych 
bagnetów grozi�oby bowiem ich wyboczeniem pod wp�ywem momentu gn�cego. 
W szczególno�ci �ciskany górny pas móg�by si� wybacza� w jednym bagnecie do 
przodu, w drugim do ty�u. 
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Rys. 14.36. Wr�gi g�ówne w szybowcu z po��czeniem bagnetowym z dwoma sworzniami ��cz�cymi

Rys. 14.37.  D�ugie bagnety w konstrukcjach z miejscami obok siebie musz� by� zabezpieczone 
przed wyboczeniem skr�tnym

Na zako	czenie niniejszego rozdzia�u nieco uwagi warto po�wi�ci� konstruk-
cji samych oku�. Najprostsz� konstrukcj� maj� oczywi�cie okucia w d�wigarach 
integralnych, w których okucie jest po prostu pogrubionym przed�u�eniem pasa 
d�wigara z otworem na sworze	. Nie zawsze jednak mo�liwo�ci techniczne pro-
ducenta samolotu pozwalaj� na wykonanie d�wigarów integralnych.
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Rys. 14.38.  Przyk�ady rozwi�za	 konstrukcyjnych oku� d�wigara: a) okucie spawane, b) okucie 
integralne, c), d) okucia frezowane

Mo�na wówczas wyfrezowa� tylko same okucia. W przypadkach takich za-
zwyczaj d�wigar sk�ada si� z p�askiej blaszanej �cianki z przynitowanymi k�tow-
nikami lub teownikami tworz�cymi pasy d�wigara. Okucia mog� by� mocowane 
do pionowych ramion tych k�towników lub teowników. Mog� te� by� mocowane 
do ich ramion poziomych. Znacznie trudniej jest jednak wykona�, a zw�aszcza za-
montowa�, takie okucia, które by�yby mocowane zarówno do cz��ci poziomych, 
jak i pionowych pasów, co wynika ze sko	czonych tolerancji wykonawczych ka�-
dego z elementów i po��cze	 (rys. 14.38d). Na rysunku 14.38c warto zwróci� 
uwag� na odstopniowanie grubo�ci cz��ci okucia obejmuj�cej pas d�wigara. Od-
stopniowanie ma na celu równomierne obci��enie wszystkich nitów po��czenia. 
Odstopniowanie to jest jednak schodkowe, gdy� odstopniowanie ci�g�e powodo-
wa�oby zginanie nitów, zw�aszcza w okolicy �bów i zakuwek.

W sytuacji gdy w ogóle nie ma mo�liwo�ci wykonania frezowanych oku�, mo�-
na je pospawa� z powyginanych pasków blachy stalowej, tak jak na rys. 14.38a.
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Warto zwróci� uwag� na fakt, �e w prezentowanych rozwi�zaniach oku� cz�sto 
wyst�puj� takie z wieloma uchami, zamiast uch pojedynczych lub podwójnych 
(rys. 14.39). Dzi�ki temu redukuje si� zagro�enie, które mog�oby wynikn�� z p�k-
ni�cia zm�czeniowego pojedynczego ucha [267, 268]. Pomys� ten mo�na poda� 
w w�tpliwo��, zwa�ywszy, �e ka�dy taki pakiet uch i tak musi by� zapi�ty poje-
dynczym sworzniem, którego p�kni�cie zniszczy po��czenie. Jednak�e zwi�ksze-
nie liczby uch oznacza równie� zwi�kszenie liczby przekrojów, w których taki 
sworze	 jest �cinany, co oznacza, �e si�a tn�ca przypadaj�ca na ka�dy z tych prze-
krojów jest tym mniejsza, im wi�cej jest uch w ka�dym okuciu. Co wi�cej, istnieje 
równie� sposób na swego rodzaju zwielokrotnienie samego sworznia. Wystarczy 
w tym celu wykona� ucha z wi�kszymi otworami ni� to niezb�dne, a sworznie 
umie�ci� w tulejach, i dopiero takimi pakietami zapina� okucia (rys. 14.40). Pod-
czas pracy obci��one b�d� w pierwszym rz�dzie tuleje i to one, a nie sworznie, 
b�d� przenosi�y si�y tn�ce. Dopiero p�kni�cie zm�czeniowe tulei spowoduje obci�-
�enie samego sworznia. Przy odpowiednio du�ej �rednicy sworznia po��czenie nie 
ulegnie zniszczeniu, a pop�kane tuleje mo�na wymieni� po wyl�dowaniu.

Rys. 14.39. Okucie d�wigara g�ównego samolotu (Brooklands Museum)

Rys. 14.40.  Po��czenie sworzniowe zaprojektowane zgodnie z zasad� fail safe. Podstawowym elementem 
przenosz�cym �cinanie jest tuleja. Sworze	 zaczyna pracowa� dopiero po p�kni�ciu tulei
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W niektórych konstrukcjach pó�skorupowych spotyka si� ��czenie pasów d�wi-
garów z kad�ubem przy pomocy rozci�ganych sworzni z nakr�tkami (rys. 14.41). 
Rozwi�zanie takie nie wydaje si� jednak pewne, gdy� si�y rozci�gaj�ce od mo-
mentu gn�cego przenoszone s� w tym przypadku przez �cinanie gwintów, a wy-
trzyma�o�� gwintów na �cinanie nie jest zbyt du�a, zw�aszcza gdy chodzi o wy-
trzyma�o�� zm�czeniow�. Rozci�gane sworznie s� wystarczaj�co pewne w po��-
czeniu ko�nierzowym, gdy� liczba takich sworzni w po��czeniu jest zazwyczaj 
du�a, wi�c zerwanie nawet kilku gwintów nie prowadzi jeszcze do zniszczenia 
po��czenia. W konstrukcji pó�skorupowej jednak na ka�dy pas przypada jedna lub 
dwie �ruby, co mo�e stwarza� zagro�enie w przypadku zerwania gwintu na jednej 
z nich. Rozwi�zanie takie jest wi�c dopuszczalne tylko w konstrukcjach wielo-
d�wigarowych, gdzie liczba �rub ro�nie wraz z liczb� d�wigarów, a uszkodzenie 
pojedynczego po��czenia nie prowadzi jeszcze do katastrofy.

Rys. 14.41. Przyk�ady oku� d�wigara ze sworzniami rozci�ganymi

Rozwi�zanie podobnego rodzaju daje interesuj�ce mo�liwo�ci w zakresie kom-
pensacji niedok�adno�ci monta�owych i zamienno�ci. Dla przyk�adu w skrzydle, 
w którym d�wigary wykonane s� z kratownic z rur stalowych ka�da z rur tworz�-
cych pasy d�wigarów mo�e by� zaopatrzona we wkr�can� ko	cówk� z czo�ow� 
wkl�s�� powierzchni� kulist�. Powierzchnia ta dotyka wypuk�ej powierzchni kuli-
stej nale��cej do przeciwokucia kad�ubowego. Obydwie powierzchnie dociskane 
s� do siebie nakr�tk�, jak na rys. 14.42. Po��czenie to znakomicie kompensuje 
niedok�adno�ci k�towe montowanych elementów i przenosi dobrze si�y �ciskaj�-
ce i rozci�gaj�ce. Si�y prostopad�e do osi okucia s� jednak przenoszone g�ównie 
dzi�ki tarciu. Okucie to pasuje wi�c dobrze do tych po��cze	, gdzie si�y wzd�u� 
osi okucia s� dominuj�ce. Mo�na jednak zaprojektowa� i takie okucie, które prze-
nosi równie� wybrane si�y prostopad�e do osi, a do tego pozwala na skompenso-
wanie jeszcze wi�kszej liczby niedok�adno�ci.
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Rys. 14.42.  Okucie kompensuj�ce k�tow� niewspó�osiowo�� oku� powsta�� na skutek niedok�ad-
no�ci monta�u

Rys. 14.43.  Okucie kompensuj�ce niewspó�osiowo�� oku� oraz ich przemieszczenie w jednym kie-
runku powsta�e na skutek niedok�adno�ci monta�u

W rozwi�zaniu tym pas d�wigara ko	czy si� nagwintowanym otworem, 
w który wkr�ca si� sworze	 z �bem o kszta�cie pó�kuli, z rowkiem na p�askiej 
powierzchni, jak na rys. 14.43. Przed wkr�ceniem sworznia na�o�ona jest na	 
podk�adka z powierzchni� kulist� i nakr�tka z otworem o �rednicy znacznie wi�k-
szej od �rednicy sworznia, mniejszym jednak od �rednicy podk�adki. W rowek 
w�o�ona jest cylindryczna wk�adka, która nast�pnie przykryta jest drug� pó�kul� 
z rowkiem. Pó�kula i wk�adka zablokowane s� �rub� wkr�can� w �eb sworznia. 
Przeciwokucie wyposa�one jest we wkl�s�� powierzchni� kulist� i gwint, na który 
nakr�ca si� nakr�tk�. Okucie to przenosi nie tylko si�y wzd�u� jego osi, ale rów-
nie� si�� prostopad�� do osi okucia i osi wk�adki. Natomiast wzd�u� osi wk�adki 
mo�e kompensowa� nawet kilkumilimetrowe niedok�adno�ci wykonawcze, o ile 
tylko otwory na �rub� we wk�adce i w pó�kuli s� wyd�u�one. W takim przypadku 
w celu kompensacji niedok�adno�ci wystarczy przesun�� wzgl�dem siebie oby-
dwie pó�kule wzd�u� wk�adki.





Konstrukcja usterze	 jest zazwyczaj bardzo podobna do konstrukcji skrzyde� 
(rys. 15.1). Mo�na tu wyró�ni� te same podstawowe elementy: pokrycie, pod�u�ni-
ce, �ebra i d�wigary. Ich rozmieszczenie i funkcje s� równie� zbli�one. Pewn� ró�-
nic� sprawia fakt, �e ci�ciwy sterów wysoko�ci i kierunku s� procentowo znacznie 
wi�ksze ni� ci�ciwy lotek. Te ostatnie maj� zazwyczaj ci�ciw� rz�du 25% lokalnej 
ci�ciwy skrzyd�a. Tymczasem stery maj� ci�ciwy rz�du 30–50% lokalnej ci�ciwy 
usterzenia. Oznacza to, �e tylny d�wigar statecznika znajduje si� zwykle znacz-
nie bli�ej maksymalnej grubo�ci pro� lu ni� w przypadku skrzyd�a. Ponadto warto 
zwróci� uwag� na wspó�osiowo�� osi obrotu lewej i prawej po�ówki steru. Umo�-
liwia ona ich integracj� i uproszczenie konstrukcji uk�adu sterowania. Warunkiem 
koniecznym jest jednak prostoliniowo�� tylnego d�wigara. Najprostsz� geometri� 
z prostoliniowym d�wigarem ma usterzenie, które ma skos równy zeru na linii od-
powiadaj�cej po�o�eniu tego d�wigara. Zwykle wi�c trapezowe usterzenia maj� sto-
sunkowo wi�kszy skos kraw�dzi natarcia ni� skrzyd�a, a to oznacza konieczno�� za-
stosowania stosunkowo du�ego skosu równie� w przypadku przedniego d�wigara. 
Z tych dwóch powodów bardzo cz�sto to tylny d�wigar jest d�wigarem g�ównym, 
a przedni pomocniczym, czyli dok�adnie odwrotnie ni� w przypadku skrzyd�a.

Dlaczego jednak istotne jest zachowanie wspó�osiowo�ci osi obrotu lewej i prawej 
po�ówki steru wysoko�ci? Otó� warto zauwa�y�, �e d�wignie nap�dzaj�ce ster poru-
szaj� si� w p�aszczyznach prostopad�ych do osi obrotu. Je�li wi�c o� obrotu steru nie 
jest prostopad�a do p�aszczyzny symetrii samolotu, to p�aszczyzny pracy d�wigienek 
nap�dowych nie s� do niej równoleg�e. Ko	cówki d�wigienek b�d� si� wi�c do sie-
bie zbli�a�y lub oddala�y w zale�no�ci od tego, czy ster wychylany jest w gór�, czy 
w dó�. Elementy uk�adu sterowania pod��czone do d�wigienek b�d� wi�c wykony-
wa�y stosunkowo skomplikowany ruch wewn�trz kad�uba. Oznacza to konieczno�� 
wykonywania bardziej obszernych wykrojów w pokryciu i ograniczenie ilo�ci miej-
sca wewn�trz. Bardziej skomplikowany musi te� by� sam uk�ad sterowania. Niestety, 
szybkie samoloty cz�sto musz� mie� sko�ne osie obrotu sterów ze wzgl�du na bardzo 
du�y skos kraw�dzi natarcia, wymagany w celu unikni�cia efektów falowych poja-
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wiaj�cych si� wraz ze zbli�aniem si� do pr�dko�ci d�wi�ku. W samolotach takich 
zazwyczaj przestrze	 wewn�trz samolotu jest niezwykle cenna, nie mo�na wi�c sobie 
pozwoli� na zastosowanie uk�adu sterowania zajmuj�cego du�� obj�to��. Trzeba wi�c 
sprz�c ze sob� osie obrotu sterów w taki sposób, aby obraca�y si� razem, pomimo �e 
nie s� wspó�osiowe. Mo�na tego dokona� przy pomocy dwóch przegubów Kardana 
zainstalowanych na ko	cu osi ka�dego ze sterów (rys. 15.2). Krótka o�ka zainsta-
lowana pomi�dzy nimi b�dzie si� obraca�a wokó� osi prostopad�ej do p�aszczyzny 
symetrii, dzi�ki czemu obydwa stery mo�na nap�dza� przy pomocy jednej d�wigienki 
zamocowanej do tej o�ki i jednego popychacza. Pami�ta� jednak nale�y, �e przegub 
Kardana wprowadza dodatkowe luzy w uk�ad sterowania, musi wi�c by� wykonany 
bardzo dok�adnie, aby luzy te utrzyma� na odpowiednio niskim poziomie. To z kolei 
podwy�sza cen� samolotu. Inn� wad� przegubu Kardana jest jego nieliniowo��, która 
objawia si� jednak dopiero przy du�ych k�tach pomi�dzy ��czonymi osiami obrotu.

Rys. 15.1.  Typowa dwud�wigarowa konstrukcja usterzenia z �ebrami belkowymi. Bell P-39 Airco-
bra (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Rys. 15.2. Nap�d steru wysoko�ci o sko�nej osi obrotu
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Drug� istotn� ró�nic� pomi�dzy konstrukcj� skrzyd�a i usterzenia s� znacznie 
mniejsze wymiary usterze	 w porównaniu do wymiarów skrzyde�. Utrudnia to 
monta� usterze	 metalowych, gdy� wk�adanie du�ych przedmiotów do wn�trza 
usterzenia, np. zag�ownika niezb�dnego do nitowania �eber do pokrycia, mo�e 
si� okaza� trudne. Z tego wzgl�du w konstrukcjach usterze	 cz��ciej spotyka 
si� nity z jednostronnym dost�pem. Ich stosowanie jest mo�liwe dzi�ki znacznie 
mniejszym obci��eniom dzia�aj�cym na usterzenia [130–132, 269]. Warto jed-
nak zwróci� uwag� na fakt, �e mniejsze obci��enia nie uprawniaj� do niedba�o�ci 
w konstrukcji usterze	. S� one zazwyczaj umieszczone daleko, z ty�u za �rodkiem 
ci��ko�ci. Ka�dy dodatkowy kilogram masy usterzenia wymaga wi�c umieszcze-
nia kilku kilogramów przed �rodkiem ci��ko�ci, w celu uzyskania prawid�owego 
wywa�enia. Usterzenia musz� wi�c by� tak lekkie, jak to tylko mo�liwe, co spra-
wia, �e ich konstrukcje s� zazwyczaj du�o bardziej delikatne. Dobrym rozwi�za-
niem pozwalaj�cym na unikni�cie konieczno�ci stosowania nitów z jednostron-
nym dost�pem jest zastosowanie �eber pasowych (patrz p. 12.5) i taki podzia� 
technologiczny struktury usterzenia, aby mo�liwe by�o oddzielne montowanie 
cz��ci noskowej oraz górnej i dolnej cz��ci kesonu (rys. 15.3). Mo�na je wtedy 
montowa� przy pomocy normalnych nitów, gdy� dost�py do nitowanych detali 
s� wystarczaj�co dobre z obydwu stron. Po znitowaniu �eber i d�wigarów z po-
kryciami ��czy si� razem gotow� górn� i doln� cz��� kesonu. Na koniec z przodu 
instaluje si� nosek statecznika.

Rys. 15.3. Pó�skorupowa metalowa konstrukcja statecznika z �ebrami pasowymi [207]

Po��czenie ma�ych rozmiarów i niewielkich obci��e	 z rygorystycznymi wyma-
ganiami masowymi tworzy ciekawy problem optymalizacyjny w przypadku kon-
strukcji kompozytowych. Prawid�owo pracuj�ce laminarne pokrycie kompozytowe 
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powinno zawiera� co najmniej trzy warstwy tkaniny, dwie u�o�one pod k�tem 45o 
wzgl�dem p�aszczyzny symetrii samolotu i jedn� prostopad��, pomi�dzy nimi. Po-
krycie przek�adkowe powinno zawiera� co najmniej cztery tkaniny, po dwie w ka�-
dej z ok�adzin. Jak wida�, przy bardzo ma�ych obci��eniach pokrycie przek�adkowe 
mo�e si� okaza� ci��sze od pokrycia laminarnego, zw�aszcza �e do masy ok�adzin 
doda� jeszcze wypada mas� wype�niacza pomi�dzy nimi i mas� ��cz�cego je kleju. 
Z drugiej strony ma�e rozmiary usterzenia sprawiaj�, �e stosunkowo niewielka licz-
ba �eberek mo�e zabezpieczy� pokrycie laminarne przed wyboczeniem. Mo�e si� 
wi�c okaza�, �e stosowanie laminarnych pokry� jest racjonalne.

Szczególnie wa�ne s� wymagania masowe w przypadku sterów, które wyma-
gaj� wywa�enia masowego, o czym b�dzie mowa w kolejnym rozdziale. W tym 
miejscu wypada tylko powiedzie�, �e �rodek ci��ko�ci steru powinien si� znaj-
dowa� przed jego osi� obrotu. W przeciwnym razie przed osi� obrotu nale�y 
zamontowa� przeciwwag�, która przeniesie �rodek ci��ko�ci przed o� obrotu. 
Z tego wzgl�du, zw�aszcza w samolotach lekkich, bardzo cz�sto stery maj� bar-
dzo delikatn� konstrukcj� kryt� pokryciem elastycznym. Sztywno�� na skr�canie 
zapewniana jest w tym przypadku kesonem noskowym lub rur� skr�tn�, na któr� 
nanizane s� �eberka (rys. 15.4). Do rury tej mo�na od razu zamocowa� zawiasy 
i d�wignie nap�du steru. Ma ona jednak cz�sto zbyt ma�y przekrój, aby przenie�� 
du�y moment skr�caj�cy. Z tego wzgl�du cz�sto w konstrukcji steru pojawia si� 
konwencjonalny d�wigar z kesonem w cz��ci noskowej (rys. 15.5).

Rys. 15.4. Konstrukcja steru wysoko�ci z d�wigarem rurowym i elastycznym pokryciem

Stwarza to jednak powa�ny problem zwi�zany z umiejscowieniem zawiasów, 
których o� wypada zwykle tu� przed �ciank� d�wigara steru, wewn�trz kesonu. 
Tymczasem przednia cz��� takiego zawiasu musi by� zamocowana do �eber sta-
tecznika. Keson i zawias nie mog� dzieli� ze sob� tej samej przestrzeni, konieczne 
jest wi�c wyci�cie obszernego wykroju na zawias w kesonie. Narusza to ci�g�o�� 
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kesonu. Aby wi�c móg� on przenosi� moment skr�caj�cy, nale�y utworzy� dodat-
kowy kesonik za d�wigarem, jak na rys. 15.6.

Rys. 15.5.  Pó�skorupowa konstrukcja steru wysoko�ci z elastycznym pokryciem za d�wigarem 
zamykaj�cym keson

Rys. 15.6.  Dodatkowy keson w miejscu wykroju w kesonie g�ównym. Wykrój niezb�dny w celu 
zamocowania zawiasu steru

Ciekawym rozwi�zaniem tego problemu jest zastosowanie konstrukcji steru, 
w której �ebra ustawione s� pod du�ym k�tem wzgl�dem p�aszczyzny symetrii sa-
molotu (rys. 15.7). Pó�ki �eber, wraz z pasami d�wigara i kraw�dzi� sp�ywu, two-
rz� kratownic�. Wystarczy wi�c po��czy� pasy d�wigara �ciank�, aby konstrukcja 
ta sama przenosi�a moment skr�caj�cy bez pomocy jakiegokolwiek przekroju za-
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mkni�tego. Ustawione pod k�tem wzgl�dem op�ywu �ebra nie wp�ywaj� przy tym 
znacz�co na w�a�ciwo�ci aerodynamiczne usterzenia, gdy� promie	 krzywizny cz�-
�ci sp�ywowej pro� lu jest zwykle bardzo du�y. Elastyczne pokrycie nie zapada si� 
wi�c pomi�dzy �ebrami w sposób zauwa�alny. Dopiero pod wp�ywem si� ci�nienio-
wych odkszta�cenia pokrycia s� znacz�ce. Pojawiaj� si� one jednak niezale�nie od 
tego, czy �ebra s� równoleg�e do op�ywu, czy te� nie. Maj� tylko inny kszta�t.

Rys. 15.7. Ster kratownicowy

Ciekawym zagadnieniem jest równie� po�o�enie osi obrotu wzgl�dem ci�ciwy 
steru. Wi�kszo�� samolotów ma o� obrotu steru umieszczon� na p�aszczy�nie ci�-
ciw lub, bardziej ogólnie na powierzchni szkieletowej usterzenia. Nie jest to jed-
nak regu�a. Zdarza si� bowiem równie� umieszczenie osi obrotu na powierzchni 
jednego z pokry� [270]. Pozwala to ukry� d�wigienk� nap�du steru wewn�trz jego 
obrysu, co w wielu przypadkach pozwala na zmniejszenie oporu aerodynamiczne-
go (rys. 15.8). Powoduje jednak pewn� niesymetri� dzia�ania steru, gdy� promie	 
krzywizny pro� lu usterzenia po wychyleniu steru jest zwykle mniejszy po stronie 
z zawiasem ni� po stronie przeciwnej. W zwi�zku z tym oderwanie op�ywu zaczyna 
si� przy mniejszych wychyleniach steru w stron� przeciwn� do strony, po której jest 
zawias, ni� przy wychyleniach w t� sam� stron�, po której jest zawias.

Bardzo szybkie samoloty steru wysoko�ci zazwyczaj w ogóle nie posiadaj�, 
gdy� przy pr�dko�ciach oko�od�wi�kowych konwencjonalny ster przestaje by� 
skuteczny. Stosuje si� w tych przypadkach tzw. usterzenie p�ytowe, sk�adaj�ce si� 
z jednej ruchomej powierzchni. Usterzenia te s� te� zwykle bardzo cienkie, co 
uniemo�liwia stosowanie konwencjonalnych konstrukcji. Mo�na w takim przy-
padku zastosowa� konstrukcj� przek�adkow�, w której jedna ok�adzina stanowi 
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górne pokrycie usterzenia, a druga dolne. Wype�niacz natomiast zast�puje szkielet 
usterzenia (rys. 15.9). Konstrukcja taka mo�e by� klejona, lutowana lub zgrzewa-
na, w zale�no�ci od tego, jakie temperatury oddzia�uj� na usterzenie. Zasadniczym 
problemem w takiej konstrukcji jest osadzenie osi obrotu, gdy� wype�niacz jest 
zazwyczaj bardzo delikatny i nie mo�na do niego niczego zamocowa�. W zwi�zku 
z tym w konstrukcji takiej spotyka si� zazwyczaj dwa �ebra, w których zamocowa-
ne s� �o�yska, wewn�trz których obraca si� o� lub d�wigar zako	czony osi�.

Rys. 15.8.  Niesymetria op�ywu usterzenia z zawiasem zamocowanym niesymetrycznie w celu ukry-
cia d�wigni nap�du steru w obrysie pro� lu

Rys. 15.9. Przek�adkowe usterzenie p�ytowe z wype�niaczem komórkowym (po zdj�ciu pokrycia)

Wype�niacz komórkowy musi by� w tego rodzaju konstrukcji sfrezowany zgod-
nie z kszta�tem pro� li usterzenia. Niestety, frezowanie wype�niacza komórkowego 
jest bardzo trudne ze wzgl�du na jego bardzo cienkie �cianki. W zwi�zku z tym 
stosuje si� równie� inne rozwi�zania. Dla przyk�adu szkielet usterzenia p�ytowe-
go mo�e by� wykonany z blachy falistej u�o�onej wzd�u� jego rozpi�to�ci (rys. 
15.10). Fale tworz� wtedy �cianki d�wigarów. Próbowano równie� wykonywa� 
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usterzenia odlewane i ��czone z dwóch po�ówek. Niestety, trudno�ci wynikaj�ce 
z niejednorodno�ci materia�u odlewów uniemo�liwiaj� stosowanie tej metody.

Rys. 15.10. Wielod�wigarowe usterzenie p�ytowe ze sko�nymi (falistymi) �ciankami d�wigarów

Rys. 15.11.  a) Pó�skorupowe usterzenie metalowe samolotu Regiane 2000 (Flygvapenmuseum, Linköping), 
b) drewniane usterzenie samolotu LWD Junak (Narodowe Muzeum Techniki w Warszawie)

Usterzenia pionowe ró�ni� si� od poziomych tylko tym, �e s� niesymetryczne 
(zwykle umieszczone s� tylko nad kad�ubem) (rys. 15.11–15.13). Mo�na wi�c stoso-
wa� w ich konstrukcji dok�adnie te same zasady, z tym �e problemy wynikaj�ce ze 
stosowania sko�nych osi obrotu s� mniejsze. Zasadnicze ró�nice pojawiaj� si� w za-
kresie mocowania usterze	 do kad�uba. O ile bowiem usterzenie poziome prawie 
zawsze jest demontowalne lub przynajmniej montowane w oddzielnym przyrz�dzie, 
o tyle w przypadku usterze	 pionowych konstrukcje integralne s� stosunkowo cz�-
ste. W przypadku konstrukcji integralnych wr�gi kad�uba stanowi� zazwyczaj ca-
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�o�� z d�wigarami statecznika pionowego (rys. 15.14a). Cz�sto te� pokrycie kad�uba 
i statecznika jest wspólne. Rozwi�zanie to jest bardzo lekkie, gdy� ka�de po��cze-
nie roz��czne jest ci��sze od struktury ci�g�ej. Warto je wi�c stosowa� zawsze, pod 
warunkiem �e nie skomplikowa�oby to zbytnio konstrukcji samolotu lub przyrz�-
du monta�owego oraz �e statecznik i kad�ub wykonane s� z podobnego materia�u. 
Komplikacj� konstrukcji mo�e wprowadzi� konieczno�� zamontowania statecznika 
poziomego pomi�dzy kad�ubem a statecznikiem pionowym. Problem ten nie istnieje 
w przypadku usterze	 typu T (rys. 15.14b), w których d�wigary statecznika poziome-
go mog� by� po��czone wprost z ko	cówkami d�wigarów statecznika pionowego.

Rys. 15.12. Pó�skorupowy, drewniany statecznik pionowy z kratownicowym sterem kierunku

Rys. 15.13.  Pó�skorupowe, metalowe usterzenie wielod�wigarowe z demontowalnym statecznikiem 
pionowym
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Rys. 15.14.  a) Pó�skorupowy metalowy statecznik pionowy, integralny z kad�ubem, b) trwa�e po��-
czenie stateczników w uk�adzie T

Komplikacja przyrz�du monta�owego by�aby szczególnie dotkliwa w przy-
padku du�ych samolotów transportowych. Z za�o�enia wi�c stosuje si� tu de-
montowalne stateczniki pionowe. Przyk�ad takiego mocowania przedstawiono na 
rys. 15.15. Jak wida�, sk�ada si� ono z szeregu oku� ze sworzniami prostopad�ymi 
i równoleg�ymi do p�aszczyzny symetrii samolotu. Ka�de z tych oku� wystaje 
z wr�gi kad�uba i ��czy si� z przeciwokuciem na ko	cu d�wigara statecznika. Po-
��czenie to jest wielokrotnie statycznie niewyznaczalne, w zwi�zku z tym niektóre 
z oku� mog� si� ��czy� z przeciwokuciami przy pomocy elementów diagonal-
nych, które mog� mie� regulowan� d�ugo��. Mog� te� pe�ni� funkcj� elementów 
bezpiecznikowych na okoliczno�� przekroczenia obci��e	 niszcz�cych w przy-
padku zastosowania kompozytów w konstrukcji statecznika. W przypadku tym 
lepiej jest dopu�ci� do odkszta�ce	 plastycznych w obszarze metalowych oku� ni� 
do p�kania elementów kompozytowych [271].

Rys. 15.15. Roz��czne po��czenie wielod�wiagarowego statecznika pionowego samolotu transportowego
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Innym przypadkiem zastosowania ró�nych materia�ów jest po��czenie kad�uba 
spawanego z rur stalowych z drewnianym statecznikiem. Z oczywistych powodów 
statecznika takiego nie mo�na do kratownicy przyspawa�. Musi wi�c on zosta� wy-
posa�ony w odpowiedni zestaw oku�. Przyk�ad takiego rozwi�zania pokazany jest 
na rys. 15.16. Tylny, g�ówny d�wigar statecznika przechodzi w bagnet przymoco-
wany za pomoc� oku� do dwóch w�z�ów kratownicy znajduj�cych si�, jeden nad 
drugim, na jej ko	cu. Dzi�ki temu d�wigar ten i bagnet mog� przenosi� moment 
gn�cy pochodz�cy od si�y no�nej powstaj�cej na usterzeniu podczas �lizgu. Nato-
miast przedni d�wigar zako	czony jest pojedynczym okuciem, przenosz�cym mo-
ment pochodz�cy od si�y oporu dzia�aj�cej na usterzenie oraz moment je skr�caj�cy. 
Warto zwróci� uwag�, �e w miejscu mocowania tego okucia kratownica ma dodat-
kowy w�ze� utworzony przez sze�� dodatkowych pr�tów, dzi�ki czemu okucie nie 
wprowadza si�y prostopadle do pr�ta kratownicy w po�owie jego d�ugo�ci.

Rys. 15.16. Roz��czne po��czenie drewnianego statecznika pionowego z kratownicowym kad�ubem

Jeszcze innym powodem, dla którego warto zastosowa� oddzielany statecznik 
pionowy, jest ch�� zastosowania niedzielonego statecznika poziomego, umieszczo-
nego bezpo�rednio pod statecznikiem pionowym. Mo�na wtedy w taki sposób roz-
planowa� po�o�enie d�wigarów i oku�, aby d�wigary statecznika pionowego tra� a�y 
w d�wigary statecznika poziomego, a te z kolei we wr�gi kad�uba. Dzi�ki temu oku-
cie na przednim d�wigarze statecznika poziomego mo�e ��czy� go zarówno z kad�u-
bem, jak i ze statecznikiem pionowym. Natomiast bagnet stanowi�cy przed�u�enie 
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tylnego d�wigara statecznika pionowego mo�e s�u�y� nie tylko do mocowania go 
z kad�ubem, ale równie� z d�wigarem tylnym statecznika poziomego, jak to wida� 
na rys. 15.17. Pozwala to zmniejszy� ca�kowit� liczb� oku�. Rozwi�zanie to jest 
jednak mo�liwe tylko wtedy, gdy niedzielony statecznik poziomy nie musi by� prze-
stawialny. W przeciwnym przypadku okucia statecznika pionowego musz� omija� 
statecznik poziomy w taki sposób, �eby ten móg� si� w odpowiedni sposób porusza�.

Rys. 15.17.  Po��czenie metalowego pó�skorupowego statecznika pionowego z pó�skorupowym ka-
d�ubem. Republic P-47 Thunderbolt (Imperial War Museum, Duxford)

Poruszanie przestawialnym statecznikiem poziomym stanowi osobny problem. 
Powinien on by� poruszany tylko wtedy, kiedy pilot chce wytrymowa� samolot. 
W pozosta�ej cz��ci lotu powinien pozostawa� nieruchomy, bez udzia�u pilota. 
Stosunkowo �atwo mo�na tego dokona� przy pomocy si�ownika hydrauliczne-
go lub elektrycznego. W przypadku mechanicznego uk�adu sterowania nap�d 
statecznika mo�na zrealizowa� przy pomocy samohamownej �ruby nap�dowej. 
W obydwu przypadkach jest to jedno urz�dzenie zamontowane w p�aszczy�-
nie symetrii samolotu. Jeden koniec tego urz�dzenia mo�e by� zamocowany do 
�cianki przedniego d�wigara statecznika. Drugi musi by� zamocowany do w�z�a 
w p�aszczy�nie symetrii. W przypadku kad�uba kratownicowego wymaga to stwo-
rzenia dodatkowego w�z�a przy pomocy czterech dodatkowych pr�tów, tak jak na 
rys. 15.18. Obrót statecznika mo�liwy jest dzi�ki dwom okuciom zamocowanym 
do tylnego d�wigara i wystaj�cym pod jego pokrycie. Okucia te maj� sworznie 
prostopad�e do p�aszczyzny symetrii, dzi�ki czemu mog� stanowi� zawias. Ich 
przeciwokucia s� zamocowane do w�z�ów kratownicy.
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Rys. 15.18.  Po��czenie drewnianego usterzenia poziomego z kratownicowym kad�ubem, umo�li-
wiaj�ce regulacj� k�ta zaklinowania statecznika w locie

Podobne rozwi�zanie zastosowano w pó�skorupowej konstrukcji samolotu Iskra 
(rys. 15.19). Od spodu pokrycia statecznik ten ma przynitowane dwa ceowniki, ��-
cz�ce przedni d�wigar z tylnym. Pod tylnym d�wigarem ceowniki te maj� otwo-
ry, pozwalaj�ce na po��czenie ich ze �ciankami pokrycia kad�uba i przebiegaj�c� 
w tym miejscu wr�g�. Otwory te stanowi� o� obrotu statecznika. Si�ownik hydrau-
liczny zaczepiony jest do okucia zamocowanego do �cianki przedniego d�wigara. 

Jest to te� typowy sposób mocowania i nap�du przestawialnego statecznika 
w du�ych samolotach pasa�erskich (rys. 15.20). W tym przypadku centrop�at sta-
tecznika zamontowany jest zwykle w obszernym wykroju kad�uba za po�rednic-
twem dwóch szeroko rozstawionych oku� zamocowanych na tylnym d�wigarze 
centrop�ata. Z kolei nap�d realizowany jest przy pomocy �ruby poci�gowej obra-
canej przy pomocy silnika elektrycznego (rys. 15.21).

Rys. 15.19.  Po��czenie pó�skorupowego usterzenia poziomego ze skorupowym kad�ubem, umo�li-
wiaj�ce regulacj� k�ta zaklinowania statecznika w locie. TS-11 Iskra (Muzeum Lotnic-
twa Polskiego w Krakowie)
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Rys. 15.20.  Demontowalne po��czenie usterzenia poziomego z kad�ubem samolotu transportowego, 
umo�liwiaj�ce regulacj� k�ta zaklinowania statecznika w locie

Rys. 15.21.  Mechanizmy �rubowe zmiany k�ta zaklinowania stateczników poziomych samolotów 
transportowych
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ruby miewaj� przy tym monstrualne rozmiary, zw�aszcza w najwi�kszych sa-
molotach, takich jak A-380 czy B-747.

Bardzo zbli�ona jest konstrukcja mocowania i nap�du przestawialnych statecz-
ników poziomych w samolotach pasa�erskich z usterzeniem typu T (rys. 15.22). 
Zasadniczy problem stanowi tu brak mo�liwo�ci szerokiego rozstawienia oku� 
na tylnym d�wigarze statecznika poziomego. Mog� one by� rozstawione na tak� 
szeroko��, jaka jest grubo�� pro� lu statecznika pionowego w danym miejscu, a co 
za tym idzie równie� i wysoko�� jego tylnego d�wigara. Przed�u�enia pasów tego 
d�wigara stanowi� przeciwokucia dla oku� zamontowanych na tylnym d�wigarze 
statecznika poziomego, wspólnie tworz�c zawias, na którym statecznik poziomy 
mo�e si� obraca�. Bior�c pod uwag�, �e okucia te s� w�sko rozstawione, pojawia 
si� potrzeba dodatkowego przeniesienia niesymetrycznych momentów wokó� osi 
pionowej i pod�u�nej, dzia�aj�cych na statecznik poziomy. Musi to by� jednak do-
konane w taki sposób, aby nie zablokowa� mo�liwo�ci poruszania statecznikiem. 
W zwi�zku z tym pomi�dzy okuciami przednich d�wigarów statecznika poziome-
go i pionowego instaluje si� mechanizm no�ycowy, którego wahacze po��czone 
s� ze sob� jednymi ko	cami, a drugie ko	ce po��czone s� z odpowiednimi oku-
ciami na statecznikach.

Rys. 15.22.  Po��czenie statecznika poziomego z pionowym, umo�liwiaj�ce regulacj� k�ta zaklino-
wania statecznika w locie w samolocie transportowym

Mechanizm ten stanowi równie� ogranicznik ruchu statecznika poziomego na 
okoliczno�� zerwania si� gwintu �ruby poci�gowej lub jej nakr�tki. Wychylenie 
statecznika poziomego do góry mo�e by� tylko tak du�e, aby wytworzony przez 
nie moment aerodynamiczny da�o si� skompensowa� wychyleniem steru wyso-
ko�ci do góry. W przeciwnym razie zerwanie si� �ruby poci�gowej zako	czy�oby 
si� niekontrolowanym nurkowaniem samolotu do ziemi. Mo�na wi�c zapyta�, 
dlaczego we wszystkich tych przypadkach ruch statecznika realizowany jest przy 
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pomocy tylko jednego si�ownika, a nie dwóch. Niestety, zastosowanie dwóch si-
�owników powodowa�oby blokowanie si� ca�ego urz�dzenia. Nale�y bowiem pa-
mi�ta� o tym, �e ka�dy egzemplarz si�ownika ma swoj� w�asn� charakterystyk�, 
nieco odmienn� od charakterystyki wszystkich innych si�owników. W zwi�zku 
z tym nie mo�na zak�ada�, �e dwa si�owniki b�d� si� wyd�u�a� lub skraca� do-
k�adnie jednakowo, co jest warunkiem koniecznym dla poprawnego dzia�ania ca-
�o�ci urz�dzenia. Drobne ró�nice w wyd�u�eniu powodowa�yby skr�canie statecz-
nika i prób� obrócenia go wokó� innej osi ni� ta wynikaj�ca z geometrii zawiasów. 

Wspomniane powy�ej ograniczenie zakresu ruchu statecznika nie ma wielkie-
go sensu w przypadku samolotów z usterzeniem p�ytowym, gdy� usterzenia takie 
nie maj� zwykle steru. Co wi�cej, przy pr�dko�ciach oko�od�wi�kowych ster ten 
i tak nie by�by skuteczny. 

Mocowanie usterzenia przestawialnego mo�e by� zrealizowane przy pomo-
cy rury zamocowanej na sta�e do struktury kad�uba, przechodz�cej przez �o�yska 
w stateczniku poziomym (rys. 15.23 i 15.24). Nap�d w tym wypadku mo�e by� 
zrealizowany przy pomocy si�ownika hydraulicznego poruszaj�cego w gór� lub 
w dó� przednim okuciem statecznika. Mo�liwe jest równie� rozwi�zanie odwrotne, 
w którym rura zamocowana jest obrotowo w �o�yskach wewn�trz kad�uba. Nato-
miast sztywno po��czona jest z konstrukcj� statecznika. Rura ta mo�e by� te� rur� 
skr�tn� i nap�dza� statecznik, bez potrzeby stosowania dodatkowych ruchomych 
oku�. Rura musi by� oczywi�cie nap�dzana si�ownikiem. Mo�e ona by� prostopad�a 
do p�aszczyzny symetrii samolotu lub sko�na. Sko�no�� usterze	 p�ytowych nie ma 
wielkiego znaczenia, gdy� pomi�dzy statecznikami znajduj� si� zazwyczaj silniki, 
wi�c po��czenie ich i tak nie by�oby mo�liwe. Co wi�cej, niezale�no�� zawieszenia 
p�ytowych usterze	 poziomych pozwala wykorzysta� je w charakterze lotek [139].

Rys. 15.23.  Po��czenie usterzenia poziomego z kad�ubem lub statecznikiem pionowym, umo�liwia-
j�ce regulacj� k�ta zaklinowania statecznika w locie

Usterzenia p�ytowe stosuje si� równie� czasem w samolotach lekkich i szybow-
cach. Przyk�ad takiego rozwi�zania przedstawiono na rys. 15.25. Statecznik pozio-
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my montowany jest za pomoc� dwóch sworzni wystaj�cych ze �cianek przedniego 
d�wigara oraz okucia wystaj�cego z tylnego d�wigara do elementu po�redniego. 
Element ten jest z kolei zamocowany obrotowo do pokrycia statecznika pionowe-
go. Roz��czne mo�e by� po��czenie statecznika poziomego z elementem po�rednim, 
dzi�ki czemu stosunkowo w�sko rozstawione �o�yska ��cz�ce statecznik pionowy 
z elementem po�rednim nie s� nara�one na uszkodzenia w trakcie monta�u i demon-
ta�u. Element po�redni mo�e mie� stosunkowo szeroko rozstawione otwory, dzi�ki 
czemu luzy powstaj�ce na skutek uszkodze	 monta�owych nie s� zwykle zbyt du�e.

Rys. 15.24.  Po��czenia p�ytowego usterzenia poziomego z kad�ubem w samolotach bojowych: 
a) Su-7, b) MiG-21 (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Rys. 15.25. Po��czenie p�ytowego usterzenia poziomego ze statecznikiem pionowym w szybowcu
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W przypadku je�li statecznik nie musi by� ruchomy, mo�na go zamocowa� 
w trzech lub czterech punktach, co jest o tyle wygodne, �e okucia mocowania mog� si� 
pokrywa� z w�z�ami kratownicy lub naro�nikami pomi�dzy wr�gami, pod�u�nicami 
a pokryciem. Pozwala to �atwo w sposób prawid�owy przenie�� obci��enia pomi�dzy 
statecznikiem a kad�ubem. Przyk�ady takich po��cze	 wida� na rys. 15.26 i 15.27.

Rys. 15.26.  Statycznie niewyznaczalne po��czenie drewnianego statecznika poziomego z kratowni-
cowym kad�ubem

Rys. 15.27.  Okucia statycznie niewyznaczalnego po��czenia metalowego statecznika poziomego 
z kad�ubem
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Rys. 15.28. Statycznie wyznaczalne po�aczenie statecznika poziomego z kad�ubem. PW-5

Warto przy tym zwróci� uwag� na fakt, �e przesuni�cie statecznika poziomego 
do ty�u w taki sposób, aby jego kraw�d� natarcia znalaz�a si� za osi� obrotu steru 
kierunku, pozwala w sposób dogodny zastosowa� integraln� konstrukcj� statecz-
nika pionowego z kad�ubem, a jednoczenie zamocowa� do kad�uba roz��cznie 
niedzielony statecznik poziomy (rys. 15.28). Rozwi�zanie to umo�liwia równie� 
dogodn� instalacj� statecznika przestawialnego. Konieczna jest wtedy tylko wi�k-
sza odleg�o�� mi�dzy statecznikiem a sterem kierunku.

Ciekawe rozwi�zanie mocowania niedzielonego statecznika poziomego za-
stosowano równie� w konstrukcji samolotu De Havilland DH-98 Mosquito, 
w którym statecznik zamontowano w�a�ciwie za kad�ubem (rys. 15.29). Statecz-
nik ten mia� okucia na przednim d�wigarze, ��cz�ce go z przeciwokuciami za-
mocowanymi do ostatniej wr�gi kad�uba. Do tej samej wr�gi zamocowane by�y 
zastrza�y wewn�trzne, podpieraj�ce statecznik poziomy za po�rednictwem oku� 
zamontowanych na tylnym d�wigarze statecznika. Ca�o�� ukryta by�a wewn�trz 
owiewki aerodynamicznej. 

Niedzielony, nieruchomy statecznik poziomy o konstrukcji skorupowej mo�na 
przynitowa� na grzbiecie kad�uba (rys. 15.30). Wystarczy w tym celu przyci�� po-
krycie kad�uba i jego wr�gi tak, aby kszta�tem pasowa�y do pro� lu statecznika. Nito-
wanie mo�e by� dokonane za po�rednictwem k�towników wygi�tych w taki sposób, 
aby pasowa�y zarówno do pro� lu statecznika, jak i obrysu kad�uba. Po��czenie takie 
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spe�ni swoj� rol�, je�eli bezpo�rednio nad �ciankami pokrycia kad�uba b�d� si� znaj-
dowa�y �ebra statecznika oraz je�eli k�towniki b�d� przynitowane nie tylko do po-
krycia statecznika, ale i do pó�ek jego �eber. Dodatkowe k�towniki mo�na przynito-
wa� pomi�dzy wr�gami kad�uba a pokryciem statecznika i pasami jego d�wigarów. 

Rys. 15.29. Po��czenie statecznika poziomego z kad�ubem z zastrza�em wewn�trznym

Rys. 15.30.  Trwa�e po��czenie ko�nierzowe skorupowego statecznika poziomego z kad�ubem sko-
rupowym

Podobn� technik� mo�na zastosowa� w przypadku dzielonego statecznika po-
ziomego o konstrukcji skorupowej. Mo�e on mie� cz��� centraln� zamontowan� 
w kad�ubie na sta�e (rys. 15.31). Keson cz��ci centralnej przesuwa si� przez wy-
krój w pokryciu kad�uba i nituje ze sob� wr�gi ze �ciankami statecznika. Na-
st�pnie nitowane jest pokrycie kesonu z pokryciem kad�uba za po�rednictwem 
k�towników. Na koniec cz��� centralna statecznika ��czy si� z ko	cówkami przy 
pomocy po��cze	 ko�nierzowych.
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Rys. 15.31.  Trwa�e po��czenie skorupowego centrop�ata statecznika poziomego ze skorupowym 
kad�ubem. Ko	cówki statecznika mog� by� demontowalne

Rys. 15.32.  Po��czenie prz�se� ��cz�cych d�wigary pó�skorupowego statecznika poziomego ze sko-
rupowym kad�ubem

Rys. 15.33. Demontowalne po��czenie pó�skorupowego usterzenia poziomego z kad�ubem w samo-
locie lekkim. Statecznik podzielony na dwie po�ówki
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W przypadku konstrukcji pó�skorupowej wykroje w kad�ubie mog� by� 
mniejsze, gdy� przez konstrukcj� kad�uba musz� przej�� tylko d�wigarki cz��ci 
centralnej. 
cianki tych d�wigarków nitowane s� do wr�g (rys. 15.33). D�wi-
garki te zako	czone s� okuciami. Co ciekawe, mo�na w ten sposób po��czy� 
z kad�ubem równie� niedzielony statecznik pó�skorupowy, jak na rys. 15.34. 
W tym rozwi�zaniu niedzielony jest jednak tylko tylny d�wigar statecznika. 
Przedni d�wigar jest dzielony i wyposa�ony w normalne okucia ze sworzniami 
o osiach pionowych. Monta� rozpoczyna si� od wsuni�cia statecznika od ty�u na 
tyln� cz��� kad�uba w taki sposób, aby okucia przednich d�wigarów statecznika 
tra� �y w przeciwokucia i zapi�cia ich sworzni. Nast�pnie tylny d�wigar sta-
tecznika poziomego przykr�ca si� do tylnego d�wigara statecznika pionowego, 
który stanowi równie� wr�g� zamykaj�c� kad�ub. Na koniec instaluje si� ster 
kierunku.

Rys. 15.34.  Demontowalne po��czenie pó�skorupowego usterzenia poziomego z kad�ubem w samo-
locie lekkim. D�wigar statecznika niedzielony

Bardzo ciekawe s� równie� szybowcowe rozwi�zania po��czenia statecznika 
poziomego z pionowym. Pierwsze z nich pozwala na instalacj� statecznika po-
ziomego w po�owie wysoko�ci statecznika pionowego (rys. 15.35). Dzi�ki temu 
statecznik poziomy nie jest tak nara�ony na uszkodzenie, jak zainstalowany bez-
po�rednio na kad�ubie, a jednocze�nie nie wprowadza du�ych obci��e	 w sta-
tecznik pionowy i kad�ub. Z powodzeniem rozwi�zanie to mo�e by� stosowane 
w szybowcach niezbyt cz�sto l�duj�cych poza lotniskiem. Po��czenie to wymaga 
wyci�cia pokrycia statecznika pionowego od kraw�dzi natarcia, a� do przednie-
go d�wigara tego� statecznika. W d�wigarze tym znajduj� si� dwa otwory z tu-
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lejami, w które wchodz� dwa sworznie wystaj�ce z tylnego d�wigara statecznika 
poziomego. Z kolei z kraw�dzi natarcia statecznika poziomego wystaje w dó� 
okucie wsuwaj�ce si� w szczelin� w kraw�dzi natarcia statecznika pionowego, 
tu� pod wykrojem.

Drugie z rozwi�za	 s�u�y do po��czenia w sposób pewny stateczników 
w uk�adzie T (rys. 15.36). W tym przypadku z tylnego d�wigara statecznika po-
ziomego wystaje w dó� bagnet zako	czony sworzniem. Bagnet ten wsuwa si� 
w skrzynkowy d�wigar tylny statecznika pionowego. D�wigar ten przegrodzony 
jest poprzeczn� wr�g� z otworem, w który wsuwa si� sworze	 wystaj�cy z ko	-
ca bagnetu. W górnej cz��ci bagnetu znajduje si� otwór o osi poziomej, le��cej 
w p�aszczy�nie symetrii. Otwór ten jest wspó�liniowy z otworem w okuciu wy-
staj�cym w dó� z przedniego d�wigara statecznika poziomego. Okucie to wsuwa 
si� w przeciwokucie zamontowane na szczycie przedniego d�wigara statecznika 
pionowego. Dzi�ki wspó�osiowo�ci otworów jednym sworzniem wsuwanym po-
ziomo w kraw�d� natarcia mo�na po��czy� ze sob� obydwie pary d�wigarów. 
Wad� tego rozwi�zania jest to, �e bagnet wystaj�cy prostopadle do powierzchni 
statecznika utrudnia zapakowanie go w przyczepce transportowej. Manipulowa-
nie statecznikiem wymaga te� sporej ostro�no�ci, aby nie uszkodzi� bagnetem 
innych elementów szybowca w trakcie monta�u.

Rys. 15.35.  Statycznie wyznaczalne po��czenie statecznika poziomego z pionowym w po�owie jego 
wysoko�ci w szybowcu
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Rys. 15.36. Po��czenie statecznika poziomego i pionowego w uk�adzie T w szybowcu



Typowe elementy mechanizacji skrzyd�a pokazane s� na rys. 16.1. Spe�niaj� one 
ró�ne funkcje [139]. Sloty zwi�kszaj� wspó�czynnik si�y no�nej oraz k�t natarcia 
przeci�gni�cia. Klapy równie� zwi�kszaj� maksymalny wspó�czynnik si�y no�nej, ale 
kosztem zmniejszenia k�ta natarcia przeci�gni�cia. Spojlery zmniejszaj� si�� no�n� 
i zwi�kszaj� opór. Na koniec lotki, dzia�aj�c podobnie do klap, lecz niesymetrycznie, 
przeznaczone s� do sterowania poprzecznego. Wszystkie te elementy stosowane s� 
w celu poprawienia charakterystyk samolotu w ró�nych fazach lotu. W wielu przy-
padkach istnieje mo�liwo�� zaprojektowania samolotu bez którego� lub nawet bez 
wi�kszo�ci tych elementów. Praktycznie jednak ka�dy samolot ma przynajmniej lotki.

Rys. 16.1. Mechanizacja p�ata samolotu transportowego

16.1. Konstrukcja lotek

Omawianie konstrukcji lotek wypada rozpocz�� od omówienia ich obci��e	 
i niektórych zjawisk wynikaj�cych z ich obecno�ci i dzia�ania. Wnioski z tych 
rozwa�a	 s� prawdziwe równie� dla innych elementów mechanizacji oraz sterów. 

W pierwszym przybli�eniu mo�na za�o�y�, �e rozk�ad ci�nienia dzia�aj�cego 
na lotk� wzd�u� ci�ciwy, w dowolnym stanie lotu, ma kszta�t trójk�tny z maksi-

Rozdzia� 16
KONSTRUKCJA ELEMENTÓW 

MECHANIZACJI P�ATA
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mum na osi jej obrotu (rys. 16.2). Za�o�enie to nie jest wystarczaj�co dok�adne 
do liczenia np. momentów zawiasowych obci��aj�cych uk�ad sterowania, ale do 
zgrubnych szacunków wytrzyma�o�ci samej lotki wystarczaj�. Na tej samej za-
sadzie mo�na za�o�y�, �e wydatek si�y obci��aj�cej lotk� wzd�u� rozpi�to�ci jest 
w przybli�eniu proporcjonalny do rozk�adu ci�ciw lotki. Przy czym przy obydwu 
jej zako	czeniach spada do zera, ze wzgl�du na wyrównywanie si� ci�nie	 pod 
i nad lotk�, wynikaj�ce z obecno�ci szczeliny pomi�dzy lotk� a innymi elemen-
tami skrzyd�a. Si�a ta jest równowa�ona przez reakcje w zawiasach. Natomiast 
moment zawiasowy równowa�ony jest przez si�� przy�o�on� do d�wigni uk�adu 
sterowania. Na tej podstawie mo�na wyznaczy� rozk�ad si�y tn�cej i momentu 
gn�cego lotk� oraz dzia�aj�cy na ni� moment skr�caj�cy. Wyznaczenie rozk�adu 
si�y tn�cej i momentu gn�cego lotk� to zadanie stosunkowo proste, je�eli lotka 
jest zawieszona na dwóch zawiasach. Jednak�e, ze wzgl�du na niezawodno��, za-
leca si� raczej stosowanie zawieszenia na trzech zawiasach. W tym przypadku za-
danie si� komplikuje ze wzgl�du na statyczn� niewyznaczalno�� takiego uk�adu. 
Istniej�, co prawda, przybli�one metody wyznaczania reakcji w zawiasach takiej 
lotki, ale dotycz� one tylko standardowych przypadków, w których sztywno�� 
skrzyd�a i lotek spe�niaj� okre�lone za�o�enia. 

Rys. 16.2. Obci��enia lotki

Niezale�nie od tego, czy wst�pne szacunki by�y zrobione z u�yciem takich 
wzorów, czy nie, przyst�puj�c do dok�adnych oblicze	, nale�y wyznaczy� reakcje 
w zawiasach, uwzgl�dniaj�c odkszta�cenia zarówno skrzyd�a, jak i lotek. Warto 
przy tym zauwa�y�, �e sztywno�ci te zazwyczaj nie s� takie same. Wynika z tego 
kilka istotnych zjawisk.
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Rys. 16.3. Odwrotne dzia�anie lotek na skutek zbyt ma�ej sztywno�ci skrzyd�a

Po pierwsze, sztywno�� skr�tna skrzyd�a mo�e by� za ma�a, co mo�e prowa-
dzi� do tzw. rewersu lotek (rys. 16.3). Polega on na tym, �e na skutek wychy-
lenia lotki ro�nie ró�nica ci�nie	 na jej górnej i dolnej powierzchni. Powoduje 
to wzrost warto�ci reakcji w zawiasach. Reakcje te wywo�uj� wzrost momentu 
skr�caj�cego skrzyd�o, gdy� zawiasy znajduj� si� zwykle daleko za �rodkiem si� 
poprzecznych konstrukcji skrzyd�a. Ten dodatkowy moment skr�caj�cy powodu-
je zmian� k�ta natarcia skrzyd�a w stron� przeciwn� do przyrostu si�y na lotce. 
A poniewa� pochodna si�y no�nej po k�cie natarcia jest wi�ksza od pochodnej po 
wychyleniu lotki, to przy zbyt ma�ej sztywno�ci skr�tnej skrzyd�a efekt wychy-
lenia lotki b�dzie dok�adnie odwrotny do zamierzonego. Z tego powodu moment 
wynikaj�cy z wychylania lotek musi by� uwzgl�dniony przy liczeniu obci��e	 
skr�tnych skrzyd�a, a jego sztywno�� tak dobrana, �eby wynikaj�ce z wychylenia 
lotki skr�cenie skrzyd�a by�o minimalne.

Drugie zjawisko zwi�zane z ró�nic� sztywno�ci skrzyde� i lotek wynika z ró�-
nicy sztywno�ci gi�tnych. Na skutek uginania si� konstrukcji skrzyd�a zmienia si� 
odleg�o�� pomi�dzy zawiasami lotki. Odleg�o�� ta zmienia si� równie� w wyni-
ku uginania si� samych lotek. A poniewa� zarówno obci��enia, jak i sztywno�ci 
obydwu tych elementów s� ró�ne, wi�c zmiany odleg�o�ci pomi�dzy zawiasami 
równie� s� ró�ne. Gdyby wi�c kto� zaprojektowa� wszystkie zawiasy lotek jako 
dok�adnie pasowane, to pod wp�ywem obci��e	 aerodynamicznych zawiasy te 
uleg�yby zablokowaniu. Tymczasem zgodnie z obowi�zuj�cymi przepisami nie 
tylko nie mog� si� one blokowa�, ale równie� si�y w uk�adzie sterowania nie 
mog� nadmiernie rosn��. Z tego wzgl�du konstrukcja zawieszenia lotek musi 
zawiera� elementy kompensuj�ce ró�nice odkszta�ce	 skrzyd�a i lotki. Dlatego 
w konstrukcjach zawiasów stosuje si� zwykle przeguby kulowe. Ponadto dok�ad-
nie spasowany jest zwykle tylko jeden zawias. Pozosta�e zawiasy pozwalaj� na 
przemieszczanie si� lotkowej cz��ci zawiasu wzd�u� rozpi�to�ci skrzyde�. Jest to 
jednak o tyle niebezpieczne, �e przy bardzo du�ym ugi�ciu mo�e doprowadzi� do 
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wypi�cia si� zawiasu. Z tego wzgl�du cz�sto stosuje si� zawiasy pozwalaj�ce na 
obroty wokó� dwóch osi, jak na rys. 16.4.

Rys. 16.4. Zawias lotki kompensujacy ró�nic� odkszta�ce	 lotki i skrzyd�a

Obrót wokó� osi poziomej tego zawiasu pozwala na normalne funkcjonowa-
nie lotki. Natomiast obrót wokó� osi pionowej zabezpiecza j� zarówno przed za-
blokowaniem si� pod wp�ywem obci��e	 aerodynamicznych, jak równie� przed 
wypi�ciem si�. 

Kolejnym niezwykle gro�nym zjawiskiem zwi�zanym ze sztywno�ci� lotek 
i uk�adu sterowania jest ich � atter. Je�li �rodek masy lotki znajduje si� za jej osi� 
obrotu, to na skutek oddzia�ywania z atmosfer� mog� si� pojawi� drgania skr�tne 
lub gi�tno-skr�tne lotek (rys. 16.5). Sprzyja� temu mo�e równie� rozmieszczenie 
zawiasów w w�z�ach której� z postaci drga	 w�asnych lotki. Na skutek tych drga	 
uszkodzeniu mo�e ulec uk�ad sterowania. Z drugiej strony drgania te wywo�uj� po-
jawienie si� cyklicznie zmiennych reakcji w zawiasach, a wi�c równie� cykliczne 
zmiany momentu skr�caj�cego skrzyd�a. Flatter lotek mo�e si� wi�c przenie�� na 
ca�e skrzyd�a, prowadz�c do ich zniszczenia. Z tego wzgl�du lotki powinny by� wy-
wa�one, tzn. ich �rodek masy powinien znajdowa� si� przed osi� obrotu. Jednak�e 
ci�ciwa lotek przed zawiasem jest zwykle znacznie mniejsza od ci�ciwy za zawia-
sem, co wynika z konieczno�ci uzyskania w�a�ciwych si� w uk�adzie sterowania. 
Dlatego konstrukcja lotki za zawiasem musi by� tak lekka, jak to tylko mo�liwe. 
Niestety, zazwyczaj nie wystarcza to do uzyskania w�a�ciwego wywa�enia. Zwykle 
wi�c w kraw�dzi natarcia lotki umieszcza si� ci��arki pozwalaj�ce na w�a�ciwe 
wywa�enie (rys. 16.6 i 16.7). Oczywi�cie im dalej przed osi� obrotu znajduje si� 
ci��arek, tym mniejsza musi by� jego masa. W zwi�zku z tym cz�sto wywa�enie 
umieszcza si� w nosku wywa�enia rogowego lub na wysi�gniku przed lotk�.

Lotk� wywa�y� mo�na równie� wraz z uk�adem sterowania. Pozwala to na ukry-
cie ci��arka wewn�trz konstrukcji samolotu, a jednocze�nie na zmniejszenie jego 
masy. Pojawia si� jednak ryzyko zwi�zane ze sztywno�ci� uk�adu sterowania pomi�-
dzy lotk� a ci��arkiem. Uk�ad ten mo�e by� równie� �ród�em drga	 � atterowych.
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Rys. 16.5. Flatter lotek

Rys. 16.6. Masa anty� atterowa w nosku kesonu lotki

Rys. 16.7. Ró�ne rodzaje wywa�enia masowego lotek

Podobnie jak w przypadku sterów, równie� lotki cz�sto pewn� cz��� ci�ciwy 
maj� zlokalizowan� przed osi� obrotu zawiasów (rys. 16.8). Powoduje to problem 
z rozmieszczeniem elementów strukturalnych. Ze wzgl�dów opisanych powy�ej 
chcia�oby si� najci��sze, a wi�c równie� najmocniejsze z nich umie�ci� przed osi� 
zawiasów. Dotyczy to w szczególno�ci kesonu przenosz�cego skr�canie. Loka-
lizacja d�wigara nie stanowi zazwyczaj problemu. Mo�e on bowiem znajdowa� 
si� tu� za osi� obrotu, nie wp�ywaj�c znacz�co na rozk�ad masy. Znajduj�ca si� 
przed d�wigarem cz��� kesonu nie mo�e jednak zajmowa� tej samej przestrzeni 
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co zawias, w zwi�zku z tym w kesonie musz� wyst�powa� wykroje umo�liwiaj�-
ce zainstalowanie zawiasów.

Rys. 16.8.  Wykroje na zawiasy w nosku kesonu lotki Friese. MD-12 (Muzeum Lotnictwa Polskiego 
w Krakowie)

Rys. 16.9.  Dodatkowy keson usztywniaj�cy lotk� w miejscu wykroju na zawias (por. rys. 15.6). I�-14 
(Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Lokalne zmniejszenie sztywno�ci skr�tnej na skutek istnienia tych wykrojów 
musi by� skompensowane dodatkowym obwodem zamkni�tym dodanym w kon-
strukcji lotki za osi� obrotu (rys. 16.9).
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Na zaprezentowanych tu zdj�ciach i rysunkach przedstawiaj�cych konstrukcj� 
lotek zauwa�y� mo�na istotny problem konstrukcji kraw�dzi sp�ywu. Niezale�nie 
od tego, czy lotka ma pokrycie elastyczne, czy sztywne, kraw�d� sp�ywu musi 
po��czy� sprzeczne wymagania ma�ej masy, ma�ych wymiarów i du�ej wytrzyma-
�o�ci. Z aerodynamicznego punktu widzenia kraw�d� sp�ywu powinna by� mo�li-
wie ostra. Jest to jednak nierealne z konstrukcyjnego punktu widzenia, a z eksplo-
atacyjnego wr�cz niebezpieczne. Z tych dwóch wzgl�dów w wielu konstrukcjach 
rezygnuje si� z zalet aerodynamicznych, stosuj�c stosunkowo grube (dochodz�ce 
do 10 mm grubo�ci) kraw�dzie sp�ywu, np. rys. 16.6. W wi�kszo�ci jednak przy-
padków d��y si� do kompromisu i uzyskania kraw�dzi sp�ywu o grubo�ci rz�du 
1–2 mm. Przyk�ady takich rozwi�za	 przedstawiono na rys. 16.10.

Rys. 16.10. Przyk�ady konstrukcji kraw�dzi sp�ywu

Dwa pierwsze przyk�ady pokazuj� przek�adkow� konstrukcj� kraw�dzi sp�ywu. 
Warto w tym przypadku zwróci� uwag� na bardzo delikatne nitowanie tej kraw�dzi 
do reszty konstrukcji. W dodatku dost�py do nitów s� tu równie� bardzo ograniczo-
ne. Na pozosta�ych rysunkach pokazano frezowane kraw�dzie sp�ywu: w postaci 
listwy czy te� integralnego pogrubienia pokrycia. W obydwu przypadkach równie� 
pojawia si� problem nitowania. Tym razem problem wynika z nierównoleg�o�ci 
górnej i dolnej powierzchni kraw�dzi sp�ywu. Gdyby poprzestano na wywierce-
niu otworów i zanitowaniu kraw�dzi sp�ywów, to dociskane do tych powierzchni 
�by i zakuwki nitów wygina�yby ich trzony, co w znacz�cy sposób obni�a�oby ich 
wytrzyma�o��. W zwi�zku z tym, w obydwu prezentowanych przypadkach zasto-
sowano nity z �bami wpuszczanymi. Przy czym otwory pod �by i zakuwki s� na 
tyle g��bokie, aby �adne z nich nie opiera�o si� na powierzchni pokrycia skrzyd�a. 
Dzi�ki temu trzony nitów pozostaj� proste. Problemem mo�e si� jednak okaza� 
uzyskanie g�adkiej powierzchni skrzyd�a. Je�li bowiem otwory s� za p�ytkie, to 
cz��� �ba b�dzie wystawa�. Z kolei sfrezowanie �ba nitu tylko z jednej strony spo-
woduje niesymetri� jego obci��e	. Z drugiej strony, je�li otwory s� wystarczaj�co 
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g��bokie, aby pomie�ci� ca�y �eb i zakuwk�, to �cianki ��czonych elementów mog� 
by� za cienkie lub nawet posiada� ostrza, co jest bardzo niekorzystne zarówno ze 
wzgl�du na wytrzyma�o�� dora�n�, jak i zm�czeniow� po��czenia.

16.2. Konstrukcja spojlerów

W chwili obecnej najcz��ciej spotykane s� dwa rodzaje konstrukcji spojlerów. 
W pierwszym przypadku spojlery maj� posta� p�yt wysuwaj�cych si� prostopadle 
do p�aszczyzny ci�ciw (rys. 16.11). P�yta taka jest zazwyczaj usztywniona u góry li-
stw� uszczelniaj�c�. Z kolei mechanizm otwierania spoilerów jest w tym przypadku 
najcz��ciej czworobokiem przegubowym. Spoilery tego rodzaju wykorzystywane 
s� najcz��ciej w szybowcach w charakterze hamulców aerodynamicznych. Zwykle 
wysuwane s� one do góry, a w niektórych szybowcach równie� w dó�. Warto jednak 
zwróci� uwag� na fakt, �e dolna p�yta jest zwykle mniej skuteczna, a jednocze�nie 
bardziej nara�ona na uszkodzenia w trakcie przygodnego l�dowania.

Rys. 16.11. Sekwencja wypuszczania/chowania hamulca aerodynamicznego w szybowcu PW-5

Drugi typ konstrukcji spojlerów to przek�adkowa p�yta z zawiasami na jednej 
z kraw�dzi, jak na rys. 16.12. P�yty takie stosowane s� zazwyczaj w samolotach trans-
portowych i pe�ni� kilka funkcji [139]. Przy symetrycznym wychyleniu w powietrzu 
realizuj� funkcj� hamulców aerodynamicznych, podobnie jak w szybowcach. Przy 
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niesymetrycznym wychyleniu na prawym i lewym skrzydle wspomagaj� dzia�anie 
lotek, zmniejszaj�c si�� no�n� i zwi�kszaj�c opór tego skrzyd�a, w którego stron� re-
alizowany jest zakr�t. Natomiast po przyziemieniu spojlery takie wychylane s� ca�ko-
wicie w celu mo�liwie silnego doci�ni�cia samolotu do pasa startowego, dzi�ki czemu 
mo�liwe jest skuteczne hamowanie hamulcami kó�. Odbywa si� to dzi�ki zerwaniu 
op�ywu na znacznej powierzchni skrzyd�a i wynikaj�cemu z tego zmniejszeniu si�y 
no�nej. Przy okazji ro�nie równie� znacz�co opór aerodynamiczny samolotu.

Rys. 16.12. Przyk�ady konstrukcji spojlerów

Rys. 16.13.  Niepo��dane wychylenie spojlera w wyniku ugi�cia skrzyd�a przy ujemnym wspó�czyn-
niku obci��enia lub w trakcie rozbiegu samolotu

Do�� istotnym problemem w konstrukcji spojlerów tego rodzaju jest umieszczenie 
si�owników je nap�dzaj�cych. Je�li bowiem si�ownik taki zosta�by umieszczony po-
mi�dzy szeroko rozstawionymi zawiasami, to przy du�ym ugi�ciu skrzyde� mierzona 
w pionie odleg�o�� zawiasów od zamocowania si�ownika zacz��aby ulega� zmianie 
(rys. 16.13). To z kolei mog�oby powodowa� niepo��dane wychylanie si� spojlerów. 
By�oby to szkodliwe, zw�aszcza w trakcie rozbiegu samolotu, gdy pod wp�ywem 
masy paliwa skrzyd�a wygi�te s� w dó�, a wychylenie spojlerów zwi�ksza opór.
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16.3. Konstrukcja klap

Konstrukcja klap, podobnie jak konstrukcja lotek, przypomina zwykle kon-
strukcj� skrzyd�a. W cz��ci noskowej znajduje si� keson, zamkni�ty w maksy-
malnej grubo�ci d�wigarkiem. Prostopadle do d�wigara rozmieszczone s� �ebra 
utrzymuj�ce pro� l klapy. Pokrycie za d�wigarkiem mo�e by� zarówno sztywne, 
jak i elastyczne, zawsze jednak warto zadba�, aby �rodek masy znajdowa� si� 
mo�liwie blisko lub przed osi� obrotu klapy.

Du�� ró�norodno�� obserwuje si� natomiast w zakresie systemów mocowania 
i nap�dów klap. Wynika ona z cz�sto bardzo skomplikowanych trajektorii, po 
których klapy si� poruszaj�.

Rys. 16.14. a) Nap�d i zawieszenie klapy krokodylowej w samolocie DC-3 (Flygvapenmuseum, 
Linköping), b) zawieszenie klapy Junkersa w samolocie Zenair STOL CH 701

W najprostszym przypadku klap wysklepiaj�cych lub krokodylowych wy-
starcza zawieszenie na konwencjonalnych zawiasach liniowych lub punktowych 
(rys. 16.14a). Jednak�e ju� w przypadku klap Junkersa (rys. 16.14b) o� obrotu 
klapy znajduje si� daleko pod obrysem pro� lu p�ata. Podobny problem wyst�puje 
w przypadku wszystkich rodzajów klap szczelinowych (rys. 16.15–16.17). Naj-
prostszym rozwi�zaniem jest wtedy przymocowanie do �eber w skrzydle d�ugiego 
wysi�gnika, do którego zamocowane jest �o�ysko obrotu klapy. Drugi wysi�gnik 
przytwierdzony jest do odpowiedniego �ebra w konstrukcji klapy. Równie� ten 
wysi�gnik zawiera �o�ysko w miejscu osi obrotu klapy. Obydwa te wysi�gniki wy-
staj� oczywi�cie poza obrys pro� lu p�ata i ��cz� si� przy pomocy sworznia stano-
wi�cego o� obrotu. Pomi�dzy tymi wysi�gnikami umocowany mo�e by� si�ownik 
hydrauliczny lub elektryczny, nap�dzaj�cy klap�. W ma�ych i powolnych samolo-
tach nap�d mo�e by� realizowany mechanicznie, przy pomocy popychacza.
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Rys. 16.15. Przyk�adowy schemat dzia�ania mechanizmu klapy jednoszczelinowej

Rys. 16.16. Zawieszenie klapy szczelinowej w samolotach Cirrus SR22 i Partenavia Victor

Rys. 16.17. Wspornik zawieszenia klapy szczelinowej w du�ym samolocie transportowym

W przypadku klap dwuszczelinowych przedni segment klapy mo�e by� zamo-
cowany do tylnego na sta�e (rys. 16.18–16.20) lub by� ruchomy (rys. 16.21 i 16.22). 
W pierwszym przypadku nap�d klapy mo�e by� zrealizowany dok�adnie tak samo 
jak nap�d i zawieszenie klapy jednoszczelinowej. Jedyna ró�nica polega na tym, �e 
w konstrukcji skrzyd�a przed klap� musi by� przewidziana przestrze	 na pomiesz-
czenie przedniego segmentu klapy. Przy stosunkowo niewielkim wychyleniu klapa 
taka ods�ania tylko szczelin� pomi�dzy segmentami. Szczelina mi�dzy skrzyd�em 
a klap� ods�aniana jest przy wi�kszych wychyleniach.
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Rys. 16.18. Przyk�adowy schemat dzia�ania mechanizmu klapy dwuszczelinowej ze sta�ym slotem

Typowym przyk�adem tego rodzaju klapy mo�e by� klapa samolotu C-17. 
W tym przypadku warto zwróci� uwag� na to, �e wychylona klapa zas�ania dysze 
wylotowe silników. Pozwala to znacz�co zwi�kszy� si�� no�n� w trakcie startu 
i l�dowania, co zapewnia w�a�ciwo�ci STOL, ale nara�a klap� na oddzia�ywanie 
gor�cych gazów spalinowych. Z tego wzgl�du te fragmenty klapy, które s� na ten 
kontakt nara�one wykonane s� ze stopów �arowytrzyma�ych, które s� stosunko-
wo ci��kie, ale w wysokich temperaturach pracuj� prawid�owo.

Dwuszczelinowe klapy ze sztywnym po��czeniem pomi�dzy segmentami sto-
suje si� nawet w szybkich samolotach, takich jak BAE Hawk czy Boeing F-18.

Rys. 16.19. Zawieszenie i nap�d klapy dwuszczelinowej ze sta�ym slotem w samolocie Boeing C-17
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Rys. 16.20.  Zawieszenie klapy dwuszczelinowej ze sta�ym slotem w samolotach: a) BAE Hawk, 
b) Boeing F-18

Klapy dwuszczelinowe, w których obydwa segmenty poruszaj� si� niezale�-
nie, s� bardziej efektywne, ale ich nap�dy s� równie� bardziej skomplikowane. 
Obydwa segmenty mog� w tym przypadku by� sprz��one lub porusza� si� zupe�-
nie niezale�nie. Sprz��ony nap�d klapy dwuszczelinowej samolotu L-410 Turbo-
let przedstawiono na rys. 16.21. Ka�dy z segmentów tej klapy jest wyposa�ony 
w oddzielny wysi�gnik, przy czym wysi�gnik tylnego segmentu jest po��czony 
obrotowo zarówno z wysi�gnikiem przedniego segmentu, jak i, za po�rednictwem 
popychacza, z wysi�gnikiem skrzyd�a. Dzi�ki temu ca�o�� mo�e by� nap�dzana 
tylko jednym si�ownikiem. Ka�demu bowiem ruchowi przedniego segmentu to-
warzyszy sprz��ony ruch tylnego segmentu.

Rys. 16.21. Przyk�ad rozwi�zania zawieszenia i nap�du klapy dwuszczelinowej
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Przyk�adem niezale�nego nap�du klapy dwuszczelinowej jest klapa samolotu 
GAF Nomad (rys. 16.22). W tym przypadku wysi�gnik tylnego segmentu klapy 
jest po��czony z wysi�gnikiem skrzyd�owym nie przy pomocy popychacza o sta-
�ej d�ugo�ci, lecz przy pomocy drugiego si�ownika. Dzi�ki temu, je�li uaktyw-
niony jest tylko g�ówny si�ownik klapy, to ruchy obydwu segmentów s� ze sob� 
sprz��one jak poprzednio. Je�li natomiast uruchomiony jest tylko dodatkowy si-
�ownik, to porusza si� tylko tylny segment klapy. Mo�liwy jest oczywi�cie ruch 
pod wp�ywem obydwu si�owników, dzi�ki czemu uzyskuje si� znacznie wi�ksz� 
liczb� kon� guracji wychyle	 klapy, co pozwala zoptymalizowa� je w zale�no�ci 
od warunków startu, l�dowania i za�adowania samolotu. Mo�e to by� bardzo 
przydatne w przypadku samolotu przystosowanego do operowania z nieprzygo-
towanych l�dowisk, w buszu.

Rys. 16.22.  Zawieszenie i nap�d klapy dwuszczelinowej w samolocie GAF Nomad (Pima Air and 
Space Museum, Tucson)

Opisane powy�ej rozwi�zania nap�du klapy maj� dwie zasadnicze wady. 
Wymagaj� u�ycia wysi�gników, daleko wystaj�cych pod obrysem pro� lu skrzy-
d�a, co znacz�co zwi�ksza opór aerodynamiczny samolotu. Ponadto ograniczaj� 
mo�liwo�� poruszania si� klapy tylko do ruchu obrotowego wokó� osi obrotu. 
Rozwi�zaniem obydwu tych problemów mo�e by� zawieszenie szynowo-rolko-
we (rys. 16.23 i 16.24). W tym przypadku do konstrukcji skrzyd�a zamocowana 
jest szyna, po której tocz� si� rolki zamocowane do klapy. Szyna ma kszta�t od-
powiadaj�cy trajektorii, po której ma si� porusza� klapa. Klapa nap�dzana jest 
si�ownikiem o d�ugim skoku, np. nap�dzan� elektrycznie �rub� poci�gow�. Szy-
na mo�e by� umieszczona wewn�trz konstrukcji skrzyd�a lub by� umieszczona 
w owiewce na zewn�trz. Mo�na w ten sposób zaprojektowa� klap� dwuszcze-
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linow� z obydwoma segmentami po��czonymi sztywno. Mo�na równie� zapro-
jektowa� tak� klap� wieloszczelinow�, w której ka�dy segment porusza si� nie-
zale�nie, nap�dzany w�asnym si�ownikiem. Przy czym rolki danego segmentu 
tocz� si� po szynie zamocowanej do poprzedniego segmentu. Rozwi�zanie takie 
daje niemal nieograniczone mo�liwo�ci w zakresie trajektorii ruchów poszcze-
gólnych segmentów klap. Pozwala równie� ukry� ca�y nap�d i zawieszenie kla-
py wewn�trz konstrukcji skrzyd�a, redukuj�c opór aerodynamiczny samolotu. 
Jednak�e istotnym problemem mo�e si� okaza� sztywno�� szyny i jej zamoco-
wania. Je�li by�aby ona za ma�a, to klapa porusza�aby si� po trajektorii znacz�co 
ró�ni�cej si� od zaplanowanej lub wr�cz blokowa�aby si�. Z drugiej strony szy-
na wystarczaj�co sztywna i jednocze�nie ukryta w konstrukcji samolotu mo�e 
si� okaza� zbyt ci��ka. Z tego wzgl�du szyny, po których poruszaj� si� klapy 
wielu samolotów, wystaj� poza obrys pro� lu p�ata.

Rys. 16.23. Przyk�adowy schemat dzia�ania mechanizmu szynowo-rolkowego klapy Fowlera 

Rys. 16.24.  Zawieszenie klapy szczelinowej przy pomocy mechanizmu szynowo-rolkowego w sa-
molocie PZL-130 Orlik (Airbus Polska/Piotr Ja�kowski)
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Rys. 16.25.  Przyk�adowy schemat zawieszenia i nap�du klapy szczelinowej na czworoboku prze-
gubowym 

Rys. 16.26.  Zawieszenie klapy szczelinowej na czworoboku przegubowym w szybowcu Breguet 901 
(Musée de l´Air et de l´Espace – Aéroport de Paris-Le Bourget)

Kolejnym mechanizmem wykorzystywanym w celu zawieszenia klapy jest 
czworobok przegubowy (rys. 16.25 i 16.26). Jest to mechanizm pozwalaj�cy na 
wychylanie klap po bardzo ró�nych trajektoriach, które realizuje si� dzi�ki odpo-
wiedniemu doborowi d�ugo�ci poszczególnych cz�onów. Czworobok ten mo�e by� 
zamontowany zarówno do konstrukcji skrzyd�a, jak i do wysi�gnika pod skrzyd�em.

Mechanizmy zawieszenia klap du�ych samolotów pasa�erskich s� zazwyczaj 
kombinacj� wszystkich wymienionych powy�ej mechanizmów, zaprojektowan� 
w taki sposób, aby po��czy� wysok� efektywno�� klapy z odpowiedni� sztywno-
�ci� i wytrzyma�o�ci� jej zawieszenia oraz niewielkim oporem aerodynamicznym 
owiewki, w której si� ca�y mechanizm znajduje. D��y si� przy tym do stosowania 
klap o jak najmniejszej liczbie segmentów, gdy� masa i koszty mechanizmu rosn� 
wraz ze stopniem jego komplikacji.



171WYBRANE ZAGADNIENIA KONSTRUKCJI SAMOLOTÓW

16.4.  Konstrukcja elementów mechanizacji 
kraw�dzi�natarcia

Kraw�d� natarcia to miejsce, w którym cz�sto musz� si� zmie�ci� dwa nie-
zwykle wa�ne elementy mechanizacji samolotu. S� to sloty, przeznaczone do 
zwi�kszania si�y no�nej, oraz instalacja przeciwoblodzeniowa, która zabezpiecza 
kraw�d� natarcia skrzyd�a przed odk�adaniem si� na niej lodu.

16.4.1. Instalacja przeciwoblodzeniowa 

Oblodzenie to wyj�tkowo niebezpieczne zjawisko polegaj�ce na odk�adaniu 
si� lodu na powierzchniach samolotu, zw�aszcza na kraw�dziach natarcia ró�-
nych jego elementów [272–280]. Lód ten zwi�ksza mas� samolotu, jednocze-
�nie zmieniaj�c jego kszta�t. Zwykle przy tym kraw�dzie natarcia przybieraj� 
kszta�ty niekorzystne z punktu widzenia aerodynamiki, co gwa�townie pogarsza 
charakterystyki aerodynamiczne samolotu. Jednocze�nie lód odk�adaj�cy si� na 
kraw�dziach natarcia lotek i sterów mo�e je zablokowa�, a lód na kraw�dziach 
wlotów powietrza zmniejsza wydatek powietrza przez nie przep�ywaj�cego. 
Zjawisku temu sprzyja niska temperatura i wysoka wilgotno�� powietrza. Sa-
molot, który wleci w obszar sprzyjaj�cy oblodzeniu, mo�e mu ulec w ci�gu za-
ledwie kilku sekund, co mo�e doprowadzi� do katastrofy. Najniebezpieczniej-
sze z tego punktu widzenia s� pu�apy 0–5000 m, gdzie du�a wilgotno�� i ujemna 
temperatura mog� si� zdarzy� nawet latem. Warto przy tym zwróci� uwag� na 
fakt, �e oblodzenie zaczyna si� ju� przy temperaturze rz�du 0°C. Wy�sze pu�a-
py nie s� pod tym wzgl�dem niebezpieczne. Panuj�ce tam temperatury si�gaj�, 
co prawda zazwyczaj –60°C, jednak�e ze wzgl�du na bardzo nisk� wilgotno�� 
brakuje wody, która mog�aby zamarza� na powierzchniach samolotu w postaci 
lodu lub szronu.

Bior�c to wszystko pod uwag�, ka�dy samolot przeznaczony do eksploatacji 
w zmiennych warunkach atmosferycznych powinien by� wyposa�ony w insta-
lacj� przeciwoblodzeniow�. Tradycyjnie stosowane s� cztery rodzaje instalacji 
(rys. 16.27). Pierwsza z nich pobiera gor�ce powietrze z silnika i doprowadza 
rurami do chronionych kraw�dzi natarcia. Tam, poprzez otworki w rurach go-
r�ce powietrze wyp�ywa i podgrzewa pokrycie od wewn�trz, co topi lód na ze-
wn�trz kraw�dzi. Instalacja tego rodzaju mo�e podgrzewa� ca�e skrzyd�o, o ile 
tylko w jej konstrukcji przewidziane s� odpowiednie otwory. Dzi�ki temu gor�ce 
powietrze mo�e dociera� do szczelin mi�dzy konstrukcj� skrzyd�a a klapami i lot-
kami. Pozwala to zabezpieczy� równie� te obszary przed oblodzeniem. Niestety, 
uniemo�liwia to wykorzystanie przestrzeni pomi�dzy d�wigarami w charakterze 
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zbiorników integralnych. Rozwi�zanie to nie nadaje si� wi�c do zastosowania 
w du�ych samolotach dalekiego zasi�gu, w których stosowanie zbiorników inte-
gralnych jest konieczno�ci�.

Rys. 16.27. Instalacje odladzaj�ce 

Inne rozwi�zanie instalacji przeciwoblodzeniowej polega na pokryciu kraw�-
dzi natarcia workami gumowymi o odpowiednim kszta�cie. Je�eli nie ma w nich 
powietrza, przybieraj� one kszta�t noska pro� lu aerodynamicznego. W razie po-
jawienia si� lodu mo�na je jednak napompowa�, w wyniku czego zmieniaj� swój 
kszta�t. Prowadzi to w konsekwencji do pokruszenia lodu, który nast�pnie odpada 
z chronionej workami powierzchni.

Jeszcze inne rozwi�zanie zak�ada rozmieszczenie na kraw�dzi natarcia prze-
wodów elektrycznych o stosunkowo du�ej oporno�ci. Przep�yw pr�du podgrzewa 
te przewody, co prowadzi do topienia lodu na powierzchniach chronionych.

Mo�liwe jest te� zraszanie powierzchni zagro�onych oblodzeniem p�ynem 
o bardzo niskiej temperaturze krzepni�cia, np. alkoholem. Mieszaj�c si� z wod� 
z atmosfery, obni�a on równie� temperatur� krzepni�cia mieszaniny, co uniemo�-
liwia jej osadzenie si� na powierzchni samolotu. Rozwi�zanie to jest szczególnie 
u�yteczne w tych miejscach, do których trudno by�oby doprowadzi� instalacje 
innego typu, np. na kraw�dziach natarcia �opat �migie�.
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Rys. 16.28. Przyk�ad czujnika ostrzegaj�cego o oblodzeniu 

Niezale�nie od tego, która instalacja zamontowana jest na samolocie, u�ycie 
którejkolwiek oznacza znaczny wydatek energii lub wzrost masy samolotu. Pro-
wadzi si�, co prawda, badania nad nowymi, bardziej energooszcz�dnymi systema-
mi wykorzystuj�cymi np. metale z pami�ci� kszta�tu, jednak�e wi���cy si� z ich 
u�yciem wydatek energii i tak b�dzie znacz�cy [279]. Dlatego te� instalacje prze-
ciwoblodzeniowe powinny pozostawa� wy��czone w warunkach, kiedy nie ma za-
gro�enia oblodzeniem. Wykrywanie zagro�enia oblodzeniem jest wi�c niezwykle 
wa�ne. Pierwszym �ród�em informacji s� prognozy meteorologiczne. Nie s� one 
jednak w pe�ni niezawodne, dlatego te� na powierzchniach samolotów instaluje 
si� ró�nego rodzaju detektory oblodzenia [277]. Najprostszym z nich jest p�ytka 
z ostrzem umieszczona w polu widzenia pilotów. Lód zwykle najpierw pojawia 
si� na ostrzach, jest wi�c bardzo prawdopodobne, �e najpierw pojawi si� na takim 
ostrzu. Innym typem detektora oblodzenia jest obracaj�cy si� wa�ek, za którym 
umieszczona jest owiewka. Lód odk�adaj�cy si� na wa�ku blokuje go wzgl�dem 
owiewki, co powoduje spadek jego pr�dko�ci obrotowej. Spadek ten jest wi�c sy-
gna�em ostrzegawczym o oblodzeniu. Najnowsze detektory oblodzenia opieraj� 
si� na technologii mikroelektromechanizmów, dzi�ki czemu mo�na rozmie�ci� ich 
wiele na najbardziej zagro�onych powierzchniach samolotu, nie psuj�c ich aero-
dynamiki. Przyk�adem takiego detektora mo�e by� niewielka membranka umiesz-
czona nad zag��bieniem z dwoma elektrodami [280] (rys. 16.28). Jedna z elektrod 
pod��czona jest do �ród�a pr�du zmiennego, co powoduje przyci�ganie i odpy-
chanie membranki. Druga elektroda pozwala na pomiar pojemno�ci kondensatora 
utworzonego mi�dzy ni� a membrank�. Pojemno�� ta jest zmienna ze wzgl�du na 
drgania membranki. Malej�ca amplituda zmian �wiadczy o wzro�cie sztywno�ci 
membrany, która wywo�ana jest odk�adaj�cym si� na membrance lodem.
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16.4.2. Konstrukcja slotów i�mechanizmów ich zawieszenia

Sloty to ruchomy lub nieruchomy fragment kraw�dzi natarcia zwi�kszaj�cy 
wspó�czynnik si�y no�nej oraz k�t natarcia przeci�gni�cia, dzi�ki szczelinie two-
rz�cej si� mi�dzy nimi, a reszt� konstrukcji skrzyd�a. Ich konstrukcja przypomi-
na konstrukcj� skrzyd�a, gdy� zazwyczaj sk�ada si� z pokrycia, d�wigara i �eber 
(rys. 16.29). Zasadnicza ró�nica polega na tym, �e sloty bardzo cz�sto maj� bar-
dzo d�ug� i cienk� kraw�d� sp�ywu. Co wi�cej, kraw�d� ta musi by� mo�liwie 
sztywna, gdy� bardzo du�e podci�nienie panuj�ce na nosku pro� lu mog�oby j� 
odgina� do góry niezale�nie od stanu lotu i pozycji, jak� w danej chwili zajmuj� 
(rys. 16.30). 

Rys. 16.29. Przyk�adowa konstrukcja slotu

Tworzy�oby to wysoki uskok tu� za kraw�dzi� natarcia p�ata, na górnej jego 
powierzchni. Taki uskok zwi�ksza�by opór aerodynamiczny. Z tego wzgl�du 
sztywno�� kraw�dzi sp�ywu slotu jest szczególnie wa�na. Osi�ga si� j�, stosuj�c 
konstrukcj� przek�adkow� zajmuj�c� ca�� wysoko�� pro� lu. Inn� metod� zmniej-
szania uskoku na kraw�dzi sp�ywu slotu jest stosowanie zamków zapinaj�cych si� 
w trakcie chowania slotu i dociskaj�cych kraw�d� sp�ywu slotu do powierzchni 
skrzyd�a po jego ca�kowitym schowaniu si�. 
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Rys. 16.30. Blokada slotu uniemo�liwiaj�ca podsysanie jego kraw�dzi sp�ywu 

Rys. 16.31. Zawieszenie slotów sta�ych: a) G-1 Aviation, b) widok �ebra si�owego

W najprostszym przypadku sloty nie zmieniaj� swojej pozycji wzgl�dem 
kraw�dzi natarcia p�ata (rys. 16.31). W tym wypadku w celu ich po��czenia 
z konstrukcj� skrzyd�a wystarczy zastosowa� odpowiednio wytrzyma�e wy-
si�gniki. Wewn�trz p�ata wysi�gniki te przymocowane s� do �eber si�owych, 
wystarczaj�co mocnych, aby przenie�� bardzo du�e si�y wynikaj�ce z rozk�adu 
ci�nie	 na slocie na d�wigary.

Zawieszenie ruchomych slotów mo�na zrealizowa� na kilka ró�nych sposo-
bów. Pierwszy z nich polega na zamontowaniu na kraw�dzi natarcia, na zawia-
sach o osi pionowej, szeregu wysi�gników, których ko	ce równie� zawiasowo 
po��czone s� ze slotami. W ca�o�ci tworzy to zestaw po��czonych równolegle 
czworoboków przegubowych (rys. 16.32).

 Zasadnicz� zalet� tego rozwi�zania jest niewielka przestrze	 potrzebna do 
zmieszczenia tego mechanizmu, gdy sloty s� schowane. Niestety, obrót d�wigni 
wokó� osi pionowych sprawia, �e sloty nie wysuwaj� si� wprost do przodu, lecz 
po �uku, do przodu i w bok. W efekcie po otwarciu si� slota cz��� kraw�dzi 
natarcia jest go pozbawiona, a cz��� ma slot, ale z nieoptymalnym kszta�tem 
szczeliny.



176 Cezary Gali�ski

Rys. 16.32. Zawieszenie slotu automatycznego na poziomym czworoboku przegubowym

Kolejna metoda polega na zamontowaniu do slotu szyn (rys. 16.33 i 16.34). Do 
przedniej cz��ci �eber skrzyd�a przymocowane s� rolki tocz�ce si� po tych szy-
nach w trakcie chowania i wypuszczania slotów. Metoda ta pozwala na poruszanie 
si� slotów po �ci�le zaprojektowanej trajektorii. Wymaga jednak du�ej przestrzeni 
przed przednim d�wigarem, na zmieszczenie szyn w czasie, gdy sloty maj� by� 
schowane. Wymaganie to jest sprzeczne z ch�ci� przeznaczenia jak najwi�kszej ob-
j�to�ci skrzyd�a na integralne zbiorniki paliwa. Rozwi�zaniem jest zamocowanie 
do �cianek przedniego d�wigara puszek mieszcz�cych szyny w stanie schowanym, 
a jednocze�nie pozwalaj�cych na zachowanie szczelno�ci integralnego zbiornika 
paliwa. Warto przy tym zwróci� uwag� na fakt, �e ze wzgl�du na specy� czny kszta�t 
szyn puszki te musz� by� zagi�te w dó�, co mo�e prowadzi� do gromadzenia si� na 
ich dnach wody i przyspieszonej korozji. Dlatego te� ka�da puszka powinna by� 
wyposa�ona w otwór z przewodem drena�owym, pozwalaj�ce na usuwanie gro-
madz�cej si� wody. Nieusuni�ta woda mog�aby równie� zamarzn��, blokuj�c slot.

Rys. 16.33. Przyk�adowy schemat dzia�ania mechanizmu szynowo-rolkowego slotu
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Rys. 16.34. Mechanizm szynowo-rolkowy slotu samolotu Boeing C-17

Rys. 16.35. Przyk�adowy schemat zawieszenia slotu na pionowym czworoboku przegubowym

Podobn� wad� ma mechanizm oparty na czworoboku przegubowym le��cym 
w p�aszczy�nie równoleg�ej do powierzchni �eber (rys. 16.35). Równie� i w tym 
przypadku daje si� uzyska� optymalne trajektorie ruchu slotów. I równie� w tym 
przypadku potrzebna jest spora przestrze	 na zmieszczenie mechanizmu przed 
d�wigarem. Tym razem jednak nie da si� go zmie�ci� w niewielkiej puszce si�-
gaj�cej w g��b integralnego zbiornika paliwa. Zasadnicz� zalet� w porównaniu 
do mechanizmu rolkowo-szynowego jest mniejsza wra�liwo�� na odkszta�cenia 
i niedok�adno�ci wykonania, które mog� powodowa� blokowanie tego ostatniego. 

Istnieje równie� mo�liwo�� zainstalowania slotów na zestawie pantografów, 
które zajmuj� stosunkowo niewiele miejsca i pozwalaj� na wysuwanie si� slotów 
w zaplanowanym kierunku (rys. 16.36). Niestety, mo�liwo�ci optymalizacji tra-
jektorii ruchu slotu s� tu bardzo ograniczone.
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Rys. 16.36. Przyk�adowy schemat zawieszenia slotu na pantogra� e

16.4.3. Konstrukcja klap przednich i�klap Kruegera

Wszystkie rodzaje slotów maj� zasadnicz� wad� w postaci uskoku na kraw�dzi 
sp�ywu slotu. Uskok ten uniemo�liwia uzyskanie przep�ywu laminarnego na górnej 
powierzchni skrzyd�a. Zastosowanie slotu w skrzydle laminarnym by�oby mo�liwe 
tylko wtedy, gdyby uskok ten mia� wysoko�� mniejsz� ni� 0,001 mm i to w locie, 
przy odkszta�conej kraw�dzi sp�ywu slota. Uzyskanie tak niewielkiego uskoku jest 
technologicznie niemo�liwe. W zwi�zku z tym, chc�c uzyska� laminarny op�yw 
górnej powierzchni skrzyd�a i jednocze�nie zwi�kszy� wspó�czynnik si�y no�nej 
oraz k�t natarcia przeci�gni�cia, trzeba stosowa� inne rodzaje mechanizacji. Przy-
k�adem urz�dzenia, które mo�e by� w tym przypadku u�yteczne, jest klapa Kruege-
ra. Klapa ta w stanie schowanym stanowi cz��� pokrycia pod kraw�dzi� natarcia. 
W stanie otwartym przed�u�a kraw�d� natarcia, jak na rys. 16.37. Oryginalnie zo-
sta�a ona wynaleziona jako nowy rodzaj hamulca aerodynamicznego (hamulce IAW 
[265, 281]). Jednak�e w roli hamulców aerodynamicznych mechanizm ten zupe�nie 
si� nie sprawdzi�, gdy� oprócz wzrostu oporu aerodynamicznego powodowa� rów-
nie� wzrost si�y no�nej, a to nie pozwala�o uzyska� bardziej stromego k�ta schodze-
nia do l�dowania, do czego hamulce aerodynamiczne s� przeznaczone. 

Najprostszy mechanizm zawieszenia klapy Kruegera to wysi�gnik z osi� obro-
tu zamocowan� w okolicy kraw�dzi natarcia i si�ownik. Wyd�u�aj�cy si� si�ownik 
wypycha wysi�gnik, który wraz z fragmentem pokrycia obraca si� w kierunku do 
przodu. Mo�liwe jest równie� zawieszenie klapy Kruegera na zestawie pantogra-
fów, co pozwala przemie�ci� j� przed kraw�d� natarcia skrzyd�a, dzi�ki czemu 
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zaczyna ona dzia�a� podobnie do slotu. Wad� klapy Kruegera jest to, �e dzia�a ona 
skutecznie tylko w swoim skrajnym po�o�eniu, a jej efektywno�� jest mniejsza ni� 
efektywno�� konwencjonalnego slotu.

Rys. 16.37. Przyk�adowy schemat zawieszenia klapy Kruegera

Inny problem w zakresie mechanizacji kraw�dzi natarcia pojawia si� w szyb-
kich samolotach bojowych. Stosuje si� w nich bardzo cienkie pro� le, w których 
nie ma miejsca na sloty. Zamiast nich stosuje si� tzw. klapy przednie, które pod 
wzgl�dem mechanicznym przypominaj� klapy wysklepiaj�ce, tyle �e zainstalo-
wane na kraw�dzi natarcia (rys. 16.38–16.41).

Rys. 16.38. Przyk�adowe schematy nap�dów klapy przedniej
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Zawieszone s� one zwykle na zawiasie liniowym, a nap�dzane mog� by� kil-
koma ró�nymi mechanizmami. Mo�e to by� liniowy si�ownik hydrauliczny lub 
�ruba poci�gowa umieszczone ponad zawiasem. Mo�e to by� si�ownik obrotowy 
z popychaczem przechodz�cym nad zawiasem. Mo�e to by� równie� mechanizm 
mimo�rodowy. Obrotowy si�ownik hydrauliczny mo�e te� by� zintegrowany z za-
wiasem klapy przedniej.

Rys. 16.39.  Nap�d klapy przedniej w samolocie Northrop F-5 Tiger (Muzeum Lotnictwa Polskiego 
w Krakowie)

Rys. 16.40.  Zawieszenie i nap�d klapy przedniej w samolocie Lockheed F-104 Star� ghter (Deut-
sches Museum Flugwerft, Schleissheim)

Szczególnie ciekawy jest nap�d mimo�rodowy, sk�adaj�cy si� z zagi�tego pr�-
ta, przechodz�cego przez dwa �o�yska, osadzone w nieruchomej cz��ci skrzyd�a. 
Kiedy pr�t obraca si�, jego zagi�ta ko	cówka unosi si� do góry lub opada. Wy-
starczy wi�c umie�ci� j� w szczelinie d�wigara klapy, aby nap�dza�a klap� [282]. 
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Rys. 16.41. Mimo�rodowy nap�d steru

Zasadnicz� wad� klap przednich jest bardzo ma�y promie	 krzywizny nad osi� 
obrotu po wychyleniu klapy. Jest to miejsce, w którym bardzo �atwo mo�e doj�� 
do oderwania op�ywu. Dlatego te� trwaj� próby zaprojektowania klapy przed-
niej, która wychyla�aby si� �agodnie, na ca�ej swojej ci�ciwie [283–285]. Badania 
w tej dziedzinie mog� równie� doprowadzi� do powstania bardziej efektywnych 
rodzajów mechanizacji kraw�dzi natarcia, pozwalaj�cych na zwi�kszanie wspó�-
czynnika si�y no�nej i k�ta natarcia przeci�gni�cia z jednoczesnym zachowaniem 
laminarnego charakteru op�ywu na górnej powierzchni p�ata. Podobne rozwi�za-
nia próbuje si� równie� stosowa� na kraw�dziach sp�ywu [282, 286].





W chwili obecnej wi�kszo�� prac badawczych wi��e si� z elektronicznymi 
uk�adami sterowania, które znajduj� zastosowanie w samolotach bojowych, pa-
sa�erskich i bezza�ogowych. W samolotach lekkich ci�gle jednak dominuj� me-
chaniczne uk�ady sterowania. Bior�c przy tym pod uwag� bogactwo literatury na 
temat uk�adów elektronicznych, podr�cznik ten skupi si� na zapomnianych nieco 
uk�adach mechanicznych [201–203, 206, 207, 287].

Na wst�pie rozwa�a	 warto zauwa�y�, �e w samolocie wyst�puj� dwa ró�ne 
rodzaje uk�adów sterowania: urz�dzenia do sterowania ci�g�ego oraz urz�dzenia 
nastawcze. Do pierwszej grupy nale�� np.: stery wysoko�ci i kierunku oraz lotki. 
Charakteryzuje si� ona tym, �e nale��ce do niej organa sterowania s� aktywne 
w trakcie ca�ego lotu. Do drugiej grupy nale�� np.: trymery, mechanizmy wypusz-
czania i chowania klap i podwozia. Tym razem sterowane mechanizmy poruszane 
s� tylko kilkakrotnie w ci�gu ca�ego lotu. W ci�gu ca�ej reszty lotu pozostaj� nie-
ruchome. Ta ró�nica w sposobie operowania stawia przed tymi dwoma grupami 
uk�adów sterowania ró�ne wymagania.

17.1. Wymagania techniczne dla mechanicznych 
uk�adów sterowania

Tak jak ka�de inne urz�dzenie na pok�adzie samolotu, równie� uk�ad sterowa-
nia musi by� odpowiednio wytrzyma�y, niezawodny, lekki, trwa�y, prosty w kon-
strukcji, technologii i obs�udze. Na tym jednak wymagania dotycz�ce uk�adów 
sterowania si� nie ko	cz�, gdy� istnieje ca�y szereg wymaga	 specy� cznych dla 
uk�adów sterowania [287]:
�� Kinematyka mechanizmu powinna zapewnia� dostateczne wychylenia sterów 

i lotek we wszystkich warunkach ruchu samolotu, przy nale�ytym wykorzysta-
niu praktycznego zakresu wychyle� elementów sterownicy oraz �atw� ich re-
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gulacj�, a maksymalny zakres wychyle� powinien by� w sposób pewny mecha-
nicznie ograniczony przez zderzaki.

�� W �adnych warunkach ruchu mechanizmy sterowania ci�g�ego nie mog� mie� 
�adnych elementów samohamownych ani po�o�e� martwych, a pilot musi przy-
najmniej cz��ciowo lub po�rednio odczuwa� momenty zawiasowe sterów.

�� Ruchy elementów steruj�cych oraz wysi�ki pilota musz� by�, co do kierunku, 
zwrotu i warto�ci odpowiednio zgodne z wywo�anymi przez nie zmianami ru-
chu samolotu.

�� Przeci�tne wysi�ki pilota w normalnych warunkach ruchu powinny by� utrzy-
mane na umiarkowanym poziomie, nienu��cym dla pilota, ale te� zapewniaj�-
cym wystarczaj�c� dok�adno�� i czu�o�� sterowania.

�� Mechanizm powinien by� w sposób pewny mechanicznie zabezpieczony przed 
mo�liwo�ci� przypadkowych nieprawid�owych prze��cze�. 

�� Mechanizmy sterowania pochyleniem, przechyleniem i odchyleniem powinny 
by� w ka�dych warunkach ca�kowicie niezale�ne od siebie i innych elementów 
sterowniczych oraz niewra�liwe na odkszta�cenia konstrukcji p�atowca.

�� Mechanizm powinien mie� mo�liwie ma�e opory wewn�trzne w porównaniu 
z niezrównowa�onymi obci��eniami aerodynamicznymi lub zast�pczymi.

�� Mechanizm sterowania i jego zabudowa powinny by� dostatecznie sztywne 
i pozbawione luzów dla unikni�cia zwi�zanego z tym niebezpiecze�stwa drga� 
i innych zak�óce� prawid�owo�ci sterowania.

�� Elementy i zespo�y uk�adu sterowania powinny by� pozbawione sk�onno�ci do 
drga� w�asnych, które mog�yby zak�óca� prawid�owo�� sterowania lub prowa-
dzi� do niebezpiecznych uszkodze�.

Na szczególne podkre�lenie zas�uguj� wymagania zwi�zane z faktem, �e uk�ad 
sterowania musi dzia�a� poprawnie, pomimo i� samolot jest zwykle urz�dzeniem 
bardzo elastycznym. Zaniedbanie tych wymaga	 mog�oby doprowadzi� do sytuacji, 
w której uk�ad sterowania przesta�by dzia�a� w krytycznym momencie, np. w trak-
cie wyprowadzania samolotu z lotu nurkowego. Z tego te� wzgl�du w trakcie próby 
statycznej samolotu sprawdza si�, czy uk�ad sterowania dzia�a poprawnie i czy nie 
wyst�puj� w nim zbyt du�e si�y w ca�ym zakresie obci��e	 dopuszczalnych.

Warto te� zwróci� uwag� na kombinacj� zjawisk, jak� tworz� luzy, elastycz-
no�� i tarcie. Ka�de urz�dzenie mechaniczne mo�e podlega� drganiom. Dotyczy 
to równie� samolotu, który ze wzgl�du na wymaganie niskiej masy jest zazwy-
czaj urz�dzeniem bardzo odkszta�calnym. Drganiom samolotów po�wi�ca si� 
wi�c bardzo du�o uwagi, zw�aszcza drganiom � atterowym. W efekcie praktycz-
nie wszystkie postaci drga	 s� w samolocie silnie t�umione w ca�ym zakresie do-
puszczalnych pr�dko�ci lotu. Bior�c jednak pod uwag�, �e uk�adem sterowania 
operuje pilot pos�uguj�cy si� swoimi zmys�ami, sprawa ró�nego rodzaju oscylacji 
przestaje by� oczywista. Rozwa�my dla przyk�adu, co mo�e si� zdarzy�, gdy pi-
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lot samolotu siedzi w kabinie, w dziobie bardzo d�ugiego i elastycznego kad�u-
ba, a uk�ad sterowania ma du�e luzy po��czone ze stosunkowo du�ym tarciem 
w uk�adzie sterowania. W trakcie wykonywania manewrów kad�ub samolotu b�-
dzie si� odkszta�ca�, co mo�e powodowa� opó�nienie w przekazywaniu informa-
cji o dzia�aj�cych na samolot obci��eniach do kabiny. W efekcie pilot b�dzie na 
te obci��enia reagowa� z opó�nieniem. Przy du�ym tarciu w uk�adzie sterowania 
b�dzie on przekonany, �e wychyla stery, które ze wzgl�du na du�e luzy nadal b�d� 
pozostawa�y nieruchome. Pilot b�dzie wi�c obserwowa� nieskuteczno�� swoich 
dzia�a	 i po chwili obserwacji b�dzie decydowa� o zwi�kszeniu wychyle	 sterów. 
Zakumulowane opó�nienia mog� doprowadzi� do sytuacji, w której wychylenie 
steru pojawi si� w przeciwfazie wzgl�dem po��danej akcji koryguj�cej. W efek-
cie pilot zamiast prawid�owego sterowania wzbudzi rozbie�ne oscylacje. Zjawi-
sko to nosi nazw� Oscylacji Indukowanych przez Pilota (PIO – Pilot Induced 
Oscillations). Nazwa PIO jest krzywdz�ca dla pilotów, gdy� faktyczn� przyczyn� 
s� zbyt du�e odkszta�cenia konstrukcji, luzy i tarcie, a nie akcje podejmowane 
przez pilota. Co wi�cej, zjawisko to zdarza si� równie� w samolotach bezza�o-
gowych, których autopiloty mog� mie� np. algorytmy charakteryzuj�ce si� zbyt 
du�ymi opó�nieniami. Dlatego te� spotyka si� równie� nazw� APC (Airplane-
Pilot Coupling). Wyprowadzenie z takiego stanu lotu jest zwykle bardzo proste. 
Wystarczy, je�li pilot pu�ci stery. Prawid�owo zaprojektowany, stateczny samolot 
wróci wtedy samoczynnie do stabilnych warunków równowagi. Problem polega 
na tym, �e zjawisko to wyst�puje najcz��ciej wtedy, gdy pilot stara si� sterowa� 
bardzo dok�adnie, np. w trakcie podej�cia do l�dowania czy w trakcie tankowania 
w locie. Puszczenie sterów wymaga wtedy od pilota bardzo silnych nerwów, dla-
tego te� warto zwróci� uwag� na to, aby uk�ad sterowania samolotu nie dawa� si� 
�atwo wprowadza� w taki stan [288].

17.2. Typy uk�adów sterowania

17.2.1. Uk�ad popychaczowo-d
wigniowy

Jednym z najbardziej popularnych mechanizmów stosowanych w uk�adach 
sterowania jest uk�ad popychaczowo-d�wigniowy. Swoj� popularno�� zawdzi�-
cza g�ównie bardzo du�ej sztywno�ci, z powodu której stosowany jest w najbar-
dziej odpowiedzialnych fragmentach uk�adu sterowania. Uk�ad ten jest jednak 
stosunkowo ci��ki ze wzgl�du na stosunkowo du�� mas� rur stosowanych na po-
pychacze. Du�a masa wynika z du�ej �rednicy rur, a ta z kolei z operowania tym 
uk�adem w obydwie strony, co powoduje zarówno rozci�ganie, jak i �ciskanie 
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popychaczy. Przy �ciskaniu mo�e oczywi�cie dochodzi� do wyboczenia, któremu 
zapobiega si� przez stosowanie rur o du�ym momencie bezw�adno�ci, czyli w�a-
�nie du�ej �rednicy. Inn� metod� na zabezpieczenie uk�adu przed wyboczeniem 
jest podzia� popychacza na krótsze odcinki i po��czenie ko	ców ka�dego z odcin-
ków z wahaczem przymocowanym obrotowo do konstrukcji samolotu (rys. 17.1 
i 17.2). Ogranicza to mo�liwo�� ruchu przegubów w kierunku prostopad�ym do 
osi popychacza i sprawia, �e ka�dy z odcinków dzia�a na �ciskanie samodzielnie. 
Dzi�ki czemu ka�dy odcinek ma znacznie mniejsz� d�ugo�� swobodn�, ni� mia�-
by ca�y popychacz. Podzia� na odcinki pozwala równie� na omijanie przeszkód 
we wn�trzu konstrukcji samolotu. Wad� tego rozwi�zania jest jednak sumowanie 
si� luzów w przegubach kolejnych odcinków popychacza.

Rys. 17.1. Mechanizm popychaczowo-wahaczowy steru wysoko�ci [287]

Rys. 17.2.  Popychaczowo-wahaczowy nap�d steru wysoko�ci samolotu Regiane 2000 (Flygvapen-
museum, Linköping)
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Problem wyboczenia popychacza mo�na te� rozwi�za� bez dzielenia go na odcin-
ki, pod warunkiem jednak, �e zostanie on podparty w kilku miejscach tzw. przelotka-
mi (rys. 17.3). Przelotka to zestaw trzech �o�ysk tocznych zamontowanych do wr�gi 
w taki sposób, �eby popychacz przechodzi� pomi�dzy ich bie�niami zewn�trznymi. To 
równie� ogranicza mo�liwo�� ruchu popychacza w kierunku prostopad�ym do jego osi. 

Rys. 17.3. Mechanizm popychaczowo-przelotkowy steru wysoko�ci [287]

Wad� tego rozwi�zania jest to, �e popychacz mo�e si� porusza� tylko wzd�u� 
przelotek, tymczasem przeguby d�wigni dr��ka sterowego i steru poruszaj� si� 
po �ukach. Nale�y wi�c zapewni� mo�liwo�� przesuwania si� przegubu wzd�u� 
d�wigni. Z tego wzgl�du otwory w d�wigniach takiego uk�adu musz� by� wyd�u-
�one, a przemieszczanie si� przegubów w tych wyd�u�onych otworach powoduje 
przyspieszone wycieranie si� ich �cianek. Wycieranie to mo�na ograniczy�, wsta-
wiaj�c prostopad�o�cienny suwak pomi�dzy d�wigni� a nap�dzaj�cy j� sworze	.

Na koniec warto zaznaczy�, �e uk�ad popychaczowo-d�wigniowy dzia�a pra-
wid�owo w zakresie wychyle	 ±60°.

17.2.2. Uk�ad linkowy

Drugim z bardzo popularnych uk�adów sterowania jest uk�ad linkowy 
(rys. 17.4). Dzia�a on poprzez naci�ganie linki zaczepionej po jednej stronie d�wi-
gni i luzowanie drugiej. Swobodna linka nie mo�e by� bowiem �ciskana, gdy� na-
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tychmiast ulega wyboczeniu, tzn. luzuje si�. W przeciwie	stwie do poprzedniego 
jest to wi�c uk�ad bardzo lekki, ale niesztywny. Dzia�a on prawid�owo w zakresie 
wychyle	 ±60°, i bardzo �atwo mo�e by� rozmieszczany wzd�u� bardzo skom-
plikowanych tras wewn�trz konstrukcji samolotu, co jest jego najwi�ksz� zalet�. 
Wystarczy w tym celu wstawi� rolk� na ka�dym zakr�cie linki. Niestety, luzowa-
nie si� nieobci��onej linki mo�e powodowa� spadanie tej�e linki z rolki. Dlatego 
te� rolki wyposa�one s� zazwyczaj w uchwyty utrzymuj�ce link� w rolce nawet 
wtedy, gdy jest ona poluzowana (rys. 17.5b).

Zastosowanie rolek pozwala na zachowanie sta�ego momentu niezb�dnego do 
poruszania sterem. Wystarczy w tym celu zastosowa� rolki równie� w miejscach 
zaczepienia linek. 

Niew�tpliw� wad� uk�adu linkowego jest konieczno�� cz�stej regulacji (rys. 17.5a). 
Jej przyczyn� jest wykonywanie linek z plecionego drutu stalowego. W plecionej lin-
ce p�kni�cie jednego drutu nie powoduje zerwania ca�ej linki, co zwi�ksza niezawod-
no�� uk�adu. Jednak�e splecione linki ocieraj� si� o siebie, a ich aktualna d�ugo�� 
zale�y od równowagi pomi�dzy si�ami spr��ysto�ci, tarcia i obci��enia zewn�trznego. 
Przy�o�enie obci��enia wi�kszego ni� za�o�one ko	czy si� zazwyczaj trwa�ym wy-
d�u�eniem linki, w zwi�zku z czym wymagaj� one cz�stej regulacji.

Rys. 17.4. Mechanizm linkowo-rolkowy steru wysoko�ci [287]

Rys. 17.5.  a) Rolka napinaj�ca, po�rednicz�ca mi�dzy uk�adem linkowym a popychaczowym, b) za-
bezpieczenie przed wypadaniem linek z rolki [207]
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17.2.3. Uk�ad z�linkami Bowdena

Niektóre problemy linkowego uk�adu sterowania daje si� rozwi�za� dzi�ki 
umieszczeniu linki w rurce o niewiele wi�kszej �rednicy (rys. 17.6). Mechanizm 
taki nazywa si� link� Bowdena i ma t� zalet�, �e rurk� mo�na zamocowa� na sta�e 
do konstrukcji samolotu. Znajduj�ca si� w niej linka traci mo�liwo�� wybaczania 
si�, gdy� mo�e si� luzowa� tylko w zakresie ró�nicy �rednic linki i rurki. Pozwala 
to lince na przenoszenie �ciskania, w zwi�zku z czym przy pomocy jednej linki, 
która mo�e biec po stosunkowo skomplikowanej trasie, mo�na sterowa� jakim� 
urz�dzeniem w obydwie strony. Zmniejsza to mas� i upraszcza konstrukcj� uk�a-
du, jednak�e rozpieraj�ca si� wewn�trz rurki linka zwi�ksza tarcie w uk�adzie 
sterowania. Linka Bowdena nadaje si� wi�c szczególnie dobrze do nastawczych 
uk�adów sterowania, np. do sterowania przepustnic� silnika. Z tego wzgl�du 
w uk�adzie z link� Bowdena cz�sto pojawiaj� si� elementy samohamowne. 

Linka Bowdena mo�e by� stosowana do sterowania urz�dzeniami wymagaj�-
cymi sterowania ci�g�ego, ale pod warunkiem �e sterowanie b�dzie si� odbywa�o 
bez udzia�u �ciskania linek. Oznacza to konieczno�� zastosowania dwóch linek, 
ale linki te zajmuj� �ci�le okre�lone miejsce w konstrukcji i nic nie mo�e si� w nie 
zapl�ta� lub ich uszkodzi�. Stosunkowo cz�sto taki uk�ad linkowy spotyka si� 
w szybowcach, do sterowania sterem kierunku. Do sterowania sterem wysoko�ci 
uk�ad taki raczej si� nie nadaje, ze wzgl�du na mimo wszystko nisk� sztywno�� 
i mo�liwo�� pojawiania si� trwa�ych odkszta�ce	 linek.

Rys. 17.6.  a) Schemat linki Bowdena, b) mechanizm sterowania zespo�em nap�dowym przy pomo-
cy linek Bowdena [287]

17.2.4. Uk�ad linkowo-b�bnowy

Do sterowania mechanizmami nastawczymi cz�sto stosuje si� równie� mechanizmy 
linkowo-b�bnowe (rys. 17.7 i 17.8). Od zwyk�ych mechanizmów linkowych ró�ni� si� 
one tym, �e na ka�dym ko	cu linki znajduje si� b�ben, na który jest ona kilkakrotnie 
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nawini�ta. Z kolei na ka�dy b�ben przypadaj� dwie linki, ka�da nawini�ta w przeciwn� 
stron�. Dzi�ki temu, je�li jedna linka nawija si� na b�ben, to druga si� z niego odwija. 
Linka nawijana jest naci�gni�ta, obraca wi�c b�bnem na swoim drugim ko	cu. Ten za� 
nawija link� zluzowan�, czyli t�, która z pierwszego b�bna jest odwijana.

Rys. 17.7. Mechanizm linkowo-b�bnowy przestawiania statecznika poziomego [287]

Rys. 17.8.  Mechanizm linkowo-b�bnowy przestawiania statecznika poziomego samolotu Boeing 40 
(Museum of Flight, Seattle)

Wady i zalety tego uk�adu s� bardzo podobne do wad i zalet zwyk�ego uk�a-
du linkowego, z t� ró�nic�, �e zakres ruchu tego uk�adu ograniczony jest tylko 
liczb� zwojów linek nawini�tych na b�bny. Nieograniczony jest równie� zakres 
mo�liwych prze�o�e	. Ponadto b�bny bardzo �atwo mo�na ��czy� z elementami 
samohamownymi, takimi jak �ruba poci�gowa.

17.2.5. Uk�ad linkowo-�a�cuchowy

W uk�adach sterowania stosuje si� równie� elementy z�bate. Przyk�adem mo�e 
tu by� po��czenie uk�adu linkowego z �a	cuchem i ko�em z�batym (rys. 17.9). 
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Uk�ad taki dzia�a podobnie jak poprzedni, z tym �e zamiast b�bna w uk�adzie 
znajduje si� ko�o z�bate, a ko	ce linek po��czone s� �a	cuchem zawini�tym na 
tym kole. Naprzemienne naci�ganie linek powoduje przemieszczanie si� �a	cucha 
i jednocze�nie obracanie ko�a. Uk�ad tego rodzaju mo�e by� zastosowany równie 
dobrze w mechanizmie sterowania ci�g�ego, np. w wolancie, jak i nastawczego, 
np. po po��czeniu ko�a z�batego ze �rub� poci�gow�.

Zasadniczymi zaletami tego uk�adu s� nieograniczony zakres ruchu i prze�o-
�e	 oraz mo�liwo�� montowania w razie potrzeby elementów samohamownych.

Podstawow� wad� s� stosunkowo du�e luzy, wynikaj�ce z sumowania si� lu-
zów na po��czeniach wszystkich par ogniw. St�d w przedstawionym przyk�adzie 
po��czenie z mechanizmem linkowym, gdy� linki w trakcie regulacji s� naci�gane, 
co równie� kasuje luzy w �a	cuchu. Ponadto �a	cuch powinien pracowa� w jednej 
p�aszczy�nie, �eby nie mie� tendencji do spadania z ko�a z�batego. W zwi�zku 
z tym bardzo wa�ne jest precyzyjne rozmieszczenie pozosta�ych elementów uk�a-
du, tak aby �a	cuch nie by� ze swojego ko�a przez nie �ci�gany.

Rys. 17.9. Mechanizm linkowo-�a	cuchowy w wolancie [287]

17.2.6. Uk�ad pokr�tny

Na koniec warto wspomnie� o uk�adzie sterowania z rur� skr�tn� (rys. 17.10). 
Mo�e on mie� posta� d�ugiej rury ze sto�kowymi ko�ami z�batymi na ko	cach. 
Najwa�niejszymi zaletami takiego uk�adu s� nieograniczony zakres ruchu i prze-
�o�e	, mo�liwo�� stosowania elementów samohamownych oraz �atwo�� realizacji 
po��cze	 automatycznych. Ta ostatnia cecha jest szczególnie istotna w przypad-
ku konstrukcji, które cz�sto bywaj� montowane i demontowane, np. szybowców. 
Wystarczy wtedy w jednej rurze wyci�� wzd�u�n� szczelin�, a przez drug�, o in-
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nej �rednicy, przetkn�� sworze	. Po��czenie polega wtedy na wsuni�ciu jednej 
rury w drug�, tak aby sworze	 wsun�� si� w szczelin� (patrz rys. 15.24).

Podstawowymi wadami s� niska sztywno��, wynikaj�ca ze stosunkowo niskiej 
sztywno�ci skr�tnej rury, w porównaniu np. z jej sztywno�ci� na �ciskanie, oraz 
trudne do usuni�cia luzy w ko�ach z�batych. Z tym ostatnim problemem mo�na 
sobie poradzi�, stosuj�c nap�d d�wigniami zamiast kó� z�batych. Powoduje to 
jednak ograniczenie zakresu ruchu. Problem sztywno�ci sprawia, �e zazwyczaj 
w uk�adach sterowania stosuje si� tylko krótkie odcinki rur skr�tnych. Mog� one 
wyst�powa� np. w tych miejscach, gdzie konieczne jest zastosowanie po��czenia 
szybkoz��cznego.

Rys. 17.10.  Mechanizm nap�du przestawialnego statecznika poziomego rur� skr�tn� i ko�ami sto�-
kowymi [287]

17.3. Wybrane rozwi	zania konstrukcyjne uk�adu 
sterowania

17.3.1. Dr	�ek sterowy

W�ród wymaga	 dla uk�adów sterowania widnieje konieczno�� projektowa-
nia ich w taki sposób, aby poszczególne stery nie sprz�ga�y si� ze sob� w spo-
sób niezaplanowany. Jest to szczególnie trudne do osi�gni�cia w przypadku lo-
tek i steru wysoko�ci, które uruchamiane s� tym samym organem sterowania, 
tzn. r��kiem sterowym lub kolumn� sterow� z wolantem. Ster wysoko�ci uru-
chamiany jest, gdy organ sterowania porusza si� do przodu i do ty�u, natomiast 
lotki, gdy ten sam organ porusza si� na boki. Mechanizmy uk�adu sterowania 
bezpo�rednio po��czone z tym organem sterowania musz� rozdziela� jego ruchy 
na ruchy sk�adowe, tak aby ruchy steru i lotek by�y od siebie zupe�nie niezale�ne, 
co nie zawsze jest �atwe. 
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Istniej� dwie metody na rozdzielenie ruchów dr��ka z popychaczowym uk�a-
dem sterowania sterem wysoko�ci. Rozwa�my jednak najpierw b��dne rozwi�-
zanie. Mo�e ono polega� na tym, �e dr��ek sterowy jest d�wigni� nierównora-
mienn�, na której jednym ko	cu znajduje si� r�koje��, a na drugim przegub ��-
cz�cy j� z popychaczem steru wysoko�ci. Pomi�dzy nimi dr��ek zamontowany 
jest obrotowo do rury skr�tnej nap�dzaj�cej lotki. Je�eli popychacz po��czony do 
dolnego ko	ca dr��ka b�dzie le�a� w p�aszczy�nie równoleg�ej do osi rury skr�t-
nej (rys. 17.11), to ruchy dr��ka na boki b�d� nie tylko obraca�y rur�, ale równie� 
poci�ga�y ko	cówk� tego popychacza, gdy� odleg�o�� mierzona mi�dzy ko	cami 
popychacza, wzd�u� osi rury skr�tnej, jest wi�ksza, gdy popychacz i rura le�� 
w jednej p�aszczy�nie, a mniejsza, gdy s� przekoszone.

Rys. 17.11.  Nieprawid�owy mechanizm dr��ka sterowego – wychylenie dr��ka w bok powoduje 
sprz��one wychylenie lotek i steru wysoko�ci [287]

Je�li jednak jedna ko	cówka popychacza pod��czonego drugim ko	cem do 
dr��ka znajdowa� si� b�dzie na osi rury skr�tnej (rys. 17.12), to popychacz ten 
b�dzie le�a� na pobocznicy sto�ka z wierzcho�kiem w jednym przegubie popy-
chacza i podstawie ograniczonej trajektori� drugiego ko	ca popychacza. W tym 
przypadku ko	cówka znajduj�ca si� na wierzcho�ku sto�ka nie b�dzie zmienia-
�a swojego po�o�enia niezale�nie od po�o�enia ko	cówki le��cej na podstawie. 
Dzi�ki temu ko	cówka le��ca na wierzcho�ku nie b�dzie reagowa�a na zmiany 
po�o�enia rury skr�tnej. Jedynym problemem pozostanie wi�c skompensowanie 
obrotów popychacza wokó� jego w�asnej osi, co jednak �atwo mo�na zrealizowa� 
dzi�ki przegubom kulistym. 
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Rys. 17.12.  Prawid�owy mechanizm dr��ka sterowego – podczas wychylenia w bok ko	cówka 
dr��ka porusza si� po kraw�dzi podstawy sto�ka, którego wierzcho�kiem jest ko	cówka 
pierwszego popychacza, dzi�ki czemu ster wysoko�ci pozostaje nieruchomy [287]

Druga metoda uniezale�nienia ruchów lotek i steru wysoko�ci polega na zain-
stalowaniu dr��ka do wysi�gnika wystaj�cego z rury skr�tnej do góry w taki spo-
sób, aby popychacz nap�dzaj�cy ster wysoko�ci przechodzi� wewn�trz rury skr�tnej 
(rys. 17.13). Równie� w tym wypadku trzeba skompensowa� obroty tego popycha-
cza wokó� jego w�asnej osi przy pomocy przegubów kulowych na jego ko	cach.

Rys. 17.13. P rzyk�ad prawid�owego mechanizmu dr��ka sterowego z popychaczem w rurze skr�tnej 
[207, 287]
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Rys. 17.14. Prawid�owe i nieprawid�owe linkowe mechanizmy dr��ka sterowego [287]

Rozwa�my teraz przypadek nap�du lotek linkowym uk�adem sterowania 
(rys. 17.14). Mo�na w tym przypadku pope�ni� co najmniej dwa b��dy. Je�eli dr�-
�ek b�dzie przymocowany do rury skr�tnej nap�dzaj�cej popychacz steru wysoko�ci, 
a linka przebiega� b�dzie równolegle do tej rury, to wychylaj�c dr��ek do przodu, pilot 
b�dzie naci�ga� równie� linki nap�dzaj�ce lotki, co mo�e powodowa� ich nieplano-
wane wychylenie. Konieczne jest wi�c wprowadzenie linek do wn�trza rury skr�tnej 
w taki sposób, aby wychodzi�y z niej wzd�u� jej osi. Dzi�ki temu ruchy steru i lotek 
uniezale�ni� si� od siebie. Je�li jednak linki b�d� przymocowane wprost do ko	cówki 
dr��ka, to przy ka�dym wychyleniu b�d� si� luzowa�, gdy� suma odleg�o�ci od jednej 
z rolek do ko	cówki dr��ka i do drugiej rolki jest mniejsza, gdy dr��ek jest wychylo-
ny, ni� gdy zajmuje pozycj� neutraln�. Dlatego te� na ko	cówce dr��ka powinna si� 
znajdowa� rolka o promieniu równym d�ugo�ci krótszego ramienia d�wigni dr��ka.

17.3.2. Kolumna sterowa i�wolant

W przypadku kolumny sterowej i wolantu problem sprz��enia sterowania 
lotkami i sterem wysoko�ci nie jest a� tak skomplikowany, gdy� w stosunkowo 
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prosty sposób mo�na nap�d linkowo-�a	cuchowy wolantu zmie�ci� wewn�trz ko-
lumny sterowej, wypuszczaj�c linki w osi obrotu rury skr�tnej nap�dzaj�cej ster 
wysoko�ci (rys. 17.15a). Mo�na te� do osi wolantu zamocowa� sto�kowe ko�o 
z�bate, nap�dzaj�ce rur� skr�tn� wewn�trz kolumny. Rozprz��enie ruchów steru 
i lotek polega w tym przypadku na zastosowaniu przegubu Kardana w punkcie, 
przez który przechodzi o� obrotu nap�du steru wysoko�ci (rys. 17.15b). 

Rys. 17.15. Przyk�ady rozwiaza	 konstrukcyjnych mechanizmu wolantu. Pojedyncza kolumna ste-
rowa pozwalaj�ca na sterowanie z dwóch miejsc pilotów (c) [202, 287]

Ciekawostk� natomiast jest zrealizowanie tego typu uk�adu sterowania mo�-
liwie lekko i w ograniczonej przestrzeni, z mo�liwo�ci� sterowania przez dwóch 
pilotów. Istnieje bowiem rozwi�zanie, w którym jedna kolumna sterowa i jeden 
wolant s� wykorzystywane przez obydwu pilotów. Jest to mo�liwe dzi�ki temu, 
�e na górze kolumny sterowej znajduje si� wysi�gnik, który mo�e by� obracany 
w lewo i w prawo. Na ko	cu tego wysi�gnika znajduje si� wolant. Wewn�trz ko-
lumny znajduje si� natomiast uk�ad rolek, przez które przewijaj� si� linki. Rolki 
te rozmieszczone s� w taki sposób, aby linki nie luzowa�y si� w trakcie przesta-
wiania wysi�gnika (rys. 17.15c). 
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Uk�ad z wolantem mo�na te� zrealizowa� w ogóle bez kolumny sterowej. Wo-
lant mo�e by� bowiem zamocowany na rurze skr�tnej osadzonej na zespole �o�ysk 
zamontowanych w tablicy przyrz�dów (rys. 17.16). Pomi�dzy tymi �o�yskami rura 
ma po��czenie wielowpustowe z d�wigni� nap�dzaj�c� lotki. Ruchy wolantu na 
boki obracaj� t� d�wigni� dzi�ki wpustom, natomiast ruchy do przodu i ty�u po-
woduj� przesuwanie si� d�wigni wzd�u� wpustów, gdy� ruchy do przodu i ty�u za-
blokowane s� przez �o�yska. Koniec rury skr�tnej wolantu jest nast�pnie po��czony 
z popychaczem nap�dzaj�cym d�wigni� steru wysoko�ci. Ruchy wolantu do przodu 
i ty�u przek�adaj� si� zatem na ruchy steru wysoko�ci bez sprz��enia z lotkami.

Rys. 17.16. Suwliwy mechanizm wolantów [201]

17.3.3. Orczyk

Ster kierunku uruchamiany jest przy pomocy tzw. orczyka. W najprostszej posta-
ci jest to pr�t zamocowany w �rodku do osi obrotu, do której pod��czony jest nap�d 
steru kierunku (rys. 17.17a). Pilot opiera stopy na ko	cach pr�ta i, naciskaj�c na nie, 
naprzemiennie uruchamia ster. W tym przypadku pojawia si� powa�ny problem er-
gonomiczny, gdy� chc�c utrzyma� pe�en kontakt stopy z orczykiem, pilot musia�by 
obraca� ni� wokó� osi równoleg�ej do osi obrotu orczyka, która jest pionowa. Tym-
czasem o� obrotu stopy jest pozioma. Oznacza to, �e przy du�ym wychyleniu stopa 
opiera si� na orczyku tylko kraw�dzi�, co grozi po�lizgiem. Mo�na temu zapobie-
ga� przy pomocy stosownych uprz��y, wygody operowania to jednak nie poprawi.

Z tego wzgl�du cz��ciej stosuje si� czworobok przegubowy o równych bo-
kach, czyli tzw. prostowód (rys. 17.17b). W po�owie d�ugo�ci d�u�szych boków 
zamocowane s� one do osi obrotu. Dzi�ki temu krótsze boki przemieszczaj� si� 
do przodu i do ty�u, zbli�aj�c si� do siebie, ale nie obracaj� si� i zawsze pozostaj� 
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równoleg�e do p�aszczyzny symetrii samolotu. Dzi�ki temu stopy pilota mog� 
pozosta� w dogodnej ergonomicznie pozycji, bez zagro�enia po�lizgiem.

Nie jest to jednak jedyne mo�liwe rozwi�zanie. Peda�y orczyka mo�na za-
wiesi� niezale�nie pod tablic� przyrz�dów lub na pod�odze. Ka�dy z peda�ów 
jest po��czony popychaczem z d�wigni� nap�dzaj�c� rur� skr�tn� steru kierunku 
(rys. 17.18). Rozwi�zanie to ma t� zalet�, �e peda�y mo�na umie�ci� bardzo blisko 
siebie, dzi�ki czemu �atwo je zmie�ci� w ciasnej kabinie.

Rys. 17.17.  Przyk�adowe schematy mechanizmu nap�dzaj�cego ster kierunku [287]: a) prosty or-
czyk, b) orczyk prostowodowy, c) peda�y wahaczowe

Na koniec mo�liwe jest równie� umieszczenie peda�ów na szynach biegn�cych 
równolegle do p�aszczyzny symetrii samolotu (rys. 17.19). Peda�y s� wtedy pod��czo-
ne do linek nap�dzaj�cych ster kierunku. Linki te przechodz� jednak przez zestaw ru-
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chomych rolek, dzi�ki czemu naciskaj�c na jeden peda�, pilot przesuwa drugi do ty�u. 
Po��czenie peda�ów z szynami odbywa si� za po�rednictwem suwaków, które mog� 
równie� umo�liwia� regulacj� po�o�enia peda�ów wzgl�dem fotela pilota.

Rys. 17.18. Ró�ne rozwi�zania konstrukcyjne peda�ów wahaczowych [201]

Rys. 17.19. Przyk�ad instalacji peda�ów na szynach i linkowego nap�du steru kierunku [207]

17.3.4. Nap�dy lotek

Zasadniczym problemem w konstrukcji nap�du lotki jest wymagana zazwyczaj 
ró�nicowo�� jej wychyle	 polegaj�ca na tym, �e lotka powinna si� wychyla� bar-
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dziej do góry ni� w dó�. Zabezpiecza to przed oderwaniem na górnej powierzchni 
lotki wychylonej w dó� przy niskiej pr�dko�ci lotu oraz pozwala na wyrównanie 
wspó�czynników oporu lotek wychylonych w przeciwne strony. 

Realizacja ró�nicowo�ci lotek jest stosunkowo prosta. Je�li lotka nap�dzana jest 
czworobokiem przegubowym o bokach równoleg�ych, to wychylenia lotki w gór� 
i w dó� s� symetryczne. Je�li jednak popychacz ��cz�cy ko	cówki wahaczy nap�-
dzaj�cych lotk� ma mniejsz� d�ugo�� ni� odleg�o�� pomi�dzy osiami obrotu oby-
dwu wahaczy i je�li wahacz nap�dzaj�cy mechanizm jest pochylony w stron� lotki 
w jej po�o�eniu neutralnym, to wychylenie lotki w dó� b�dzie mniejsze ni� wychyle-
nie w gór�. Zasad� dzia�ania tego mechanizmu przedstawiono na rys. 17.20 i 17.21.

Rys. 17.20.  a) Mechanizm realizuj�cy jednakowe wychylenia lotek, b) mechanizm pozwalaj�cy na 
ró�nicowe wychylenia lotek [287]

Rys. 17.21. b) Ró�nicowo�� lotek i jej brak a) [287]
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17.3.5. Organa sterowania klap i�trymerów

Nap�dy klap i trymerów nale�� do grupy nap�dów nastawnych, w przypadku 
których blokowanie si� uk�adu jest nie tylko dopuszczalne, ale wr�cz konieczne, 
gdy� ci�g�e sterowanie po�o�eniem tych organów przez pilota nie jest niezb�dne, 
a wywo�ywa�oby tylko jego zm�czenie. Mechanizmy te jednak powinno si� da� 
niezawodnie odblokowa� na �yczenie pilota. Mo�e to by� osi�gni�te przez za-
stosowanie mechanizmu samohamownego, takiego jak �ruba poci�gowa, który 
dzia�a, gdy si�a nap�dzaj�ca przy�o�ona jest z jednej jego strony, a nie dzia�a, gdy 
jest przy�o�ona z drugiej strony. Innym sposobem zablokowania takiego uk�adu 
sterowania jest zastosowanie mechanizmu zapadkowego. Pozwala on jednak na 
zablokowanie nap�du w �ci�le okre�lonych po�o�eniach. Metoda ta bardzo dobrze 
pasuje do nap�du klap (rys. 17.23), bo zamieszczone w instrukcji obs�ugi pr�d-
ko�ci lotu na klapach s� �ci�le zwi�zane z konkretnymi ich wychyleniami. Inne 
wychylenie klap mog�oby dezorientowa� pilota. Z drugiej strony taka blokada 
w �ci�le okre�lonych miejscach nie pasuje do nap�du trymera, bo bardzo cz�sto 
jest on stosowany do kompensowania ró�nic w za�adowaniu samolotu, a te ró�ni-
ce nie s� �ci�le okre�lone.

Rys. 17.22.  Popychaczowo-wahaczowy nap�d przestawiania statecznika poziomego ze �rub� samo-
hamown� [207]

Nastawne nap�dy trymerów mo�na realizowa� np. przy pomocy mechani-
zmów linkowo-b�bnowych (rys. 17.6 i 17.8), linkowo-�a	cuchowych i/lub rura-
mi skr�tnymi (rys. 17.24). Nie znaczy to jednak, �e nap�du takiego nie da si� 
zrealizowa� np. przy pomocy uk�adu popychaczowo-d�wigniowego. Trymer ste-
ru wysoko�ci pokazany na rys. 17.22 nap�dzany jest korbk� po��czon� ze �rub� 
poci�gow�. 
ruba ta utrzymywana jest w sta�ym miejscu przez zawieszone ob-
rotowo �o�ysko. Drugi koniec �ruby wkr�cony jest w nakr�tk� umieszczon� na 
ko	cu d�wigni nap�dzaj�cej popychacz przestawialnego statecznika poziomego, 
pe�ni�cego funkcj� trymera.
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Rys. 17.23. D�wigniowo-popychaczowy nap�d klapy z zapadk� [207]

Rys. 17.24.  �a	cuchowo-pokr�tny nap�d trymera steru w samolocie Regiane 2000 (Flygvapenmu-
seum, Linköping)

17.3.6. Usterzenie motylkowe [289]

W niektórych przypadkach celowo ��czy si� funkcje niektórych sterów. Do-
brym przyk�adem jest tu usterzenie motylkowe (V, Rudlickiego), które sk�ada si� 
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tylko z dwóch powierzchni no�nych o bardzo du�ym wzniosie [139]. Funkcj� 
steru kierunku trzeba po��czy� z funkcj� steru wysoko�ci.

Przyk�ad miksera pozwalaj�cego na sprz��enie tych dwóch funkcji przed-
stawiony jest na rys. 17.25. Je�li peda�y steru kierunku s� nieruchome, to dolne 
przeguby d�wigni nap�dzaj�cych powierzchnie sterowe równie� s� nieruchome, 
dzi�ki czemu stanowi� osie obrotu d�wigni. Z drugiej strony ruchy dr��ka do 
przodu i do ty�u powoduj�, za po�rednictwem popychacza, ruchy ramki, na której 
zawieszone s� obie d�wignie. Poniewa� jednak obie d�wignie s� zamocowane do 
ramki w takich samych odleg�o�ciach od dolnych przegubów, to ruchy popycha-
czy nap�dzaj�cych stery s� symetryczne i w konsekwencji powierzchnie sterowe 
wychylaj� si� symetrycznie jako ster wysoko�ci. 

Rys. 17.25. Mikser usterzenia V 

W przypadku gdy dr��ek jest nieruchomy, nieruchoma jest równie� ramka, 
a tym samym osi� obrotu d�wigni staje si� przegub mocowania d�wigni do ramki. 
Niesymetryczne ruchy peda�ów spowoduj� wtedy niesymetryczne ruchy d�wigni, 
popychaczy i powierzchni sterowych, które z kolei spe�ni� rol� steru kierunku. 
W rzeczywistych sytuacjach ani peda�y, ani dr��ek nie s� oczywi�cie nieruchome, 
w zwi�zku z tym wychylenia powierzchni sterowych s� funkcj� kombinacji wy-
chyle	 dr��ka i peda�ów.

Inny przyk�ad rozwi�zania tego zadania pokazany jest na rys. 17.26. Orczyk 
po��czony jest popychaczami z bocznymi uchwytami jarzma nap�dzaj�cego po-
wierzchnie sterowe. Jarzmo to ma dwie osie obrotu: poziom� i pionow�. Ruchy 
orczyka wywo�uj� obroty jarzma wokó� osi pionowej, o ile tylko dr��ek pozosta-
je nieruchomy. Dzi�ki temu jarzmo nap�dza niesymetrycznie d�wigni� steruj�c� 
popychaczami powierzchni sterowych w funkcji steru kierunku. Z drugiej strony, 
je�li orczyk pozostaje nieruchomy, to obrót jarzma wokó� osi pionowej jest za-
blokowany. Ruchy dr��ka wywo�uj� wtedy obroty jarzma wokó� osi poziomej, 
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a to z kolei powoduje przemieszczanie do przodu lub ty�u ca�ej d�wigni steruj�cej 
popychaczami powierzchni sterowych, a w konsekwencji równie� symetryczne 
wychylenia powierzchni sterowych w funkcji steru wysoko�ci.

Rys. 17.26. Mikser usterzenia V [201, 289]

17.3.7. Sterolotki

W samolotach w uk�adzie lataj�cego skrzyd�a istnieje konieczno�� sprz��e-
nia funkcji steru wysoko�ci i lotek. Mo�na tego dokona� przy pomocy miksera 
pokazanego na rys. 17.27a. W tym przypadku dr��ek sterowy jest zamocowany 
do jarzma obracaj�cego si� wokó� osi poziomej. Na wysoko�ci przegubu ma on 
d�wigni� równoramienn� nap�dzaj�c� poprzez popychacze dwie d�wignie steru-
j�ce popychaczami powierzchni sterowych. Je�eli dr��ek porusza si� do przodu 
lub do ty�u, to porusza si� ca�e jarzmo, a d�wignie steruj�ce pozostaj� wzgl�dem 
jarzma nieruchome. Powoduje to symetryczne ruchy popychaczy nap�dzaj�cych 
powierzchnie sterowe w funkcji steru wysoko�ci. Je�li dr��ek pochyla si� na 
boki, to jarzmo pozostaje nieruchome, a d�wignie steruj�ce poruszaj� si� anty-
symetrycznie, co wywo�uje niesymetryczne wychylenia powierzchni sterowych 
w funkcji lotek.

Inny rodzaj miksera nap�dzaj�cego sterolotki przedstawiono na rys. 17.27b. 
W tym przypadku wykorzystano sto�kowe ko�a z�bate. Dr��ek jest przymoco-
wany do ko�a obracaj�cego si� wokó� osi równoleg�ej do p�aszczyzny symetrii 
samolotu. Ko�o to zaz�bione jest z dwoma ko�ami obracaj�cymi si� niezale�nie 
od siebie wokó� osi prostopad�ej do p�aszczyzny symetrii samolotu. Do tych kó� 
przymocowane s� d�wignie steruj�ce i popychacze powierzchni sterowych. Osie 
wszystkich kó� po��czone s� ze sob� jarzmem, dzi�ki czemu ich wzajemna lokali-
zacja w przestrzeni pozostaje niezmienna. Je�li wi�c dr��ek porusza si� do przodu 
lub ty�u, to jego ko�o z�bate wymusza symetryczne obroty dwóch pozosta�ych 
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kó�, a tym samym równie� symetryczne ruchy d�wigni steruj�cych, popychaczy 
i powierzchni sterowych w funkcji sterów wysoko�ci. Je�li natomiast dr��ek po-
rusza si� na boki, to jego ko�o obraca pozosta�e dwa w przeciwne strony, co powo-
duje niesymetryczne wychylenia d�wigni, popychaczy i powierzchni sterowych 
w funkcji lotek.

Rys. 17.27. Przyk�adowe rozwi�zania mikserów sterolotek [201]

17.3.8. Klapolotki

W ka�dym samolocie op�aca si� podejmowa� �rodki w celu zmniejszenia jego 
pr�dko�ci minimalnej. Pozwala to bezpiecznie l�dowa� nawet samolotom o bar-
dzo du�ym obci��eniu powierzchni no�nej. Jedn� z najskuteczniejszych metod 
obni�ania pr�dko�ci minimalnej jest zwi�kszanie maksymalnego wspó�czynnika 
si�y no�nej przez zastosowanie klap na kraw�dzi sp�ywu skrzyde�. Niestety, za-
zwyczaj nie mo�na wykorzysta� w tym celu ca�ej rozpi�to�ci skrzyde�, bo przy 
ko	cówkach musz� znajdowa� si� jeszcze lotki przeznaczone do sterowania po-
przecznego. Wymiary lotek mo�na zmniejszy� dzi�ki zastosowaniu spojlerów 
[139]. Dzi�ki temu klapy mog� zaj�� wi�ksz� cz��� rozpi�to�ci skrzyde�. Nieste-
ty, z lotek nie mo�na zrezygnowa� ca�kowicie. Okazuje si� jednak, �e lotki mo�na 
wykorzysta� równie� w charakterze klap, z tym �e ich ��czne wychylenie w cha-
rakterze klap i lotek w dó� powinno by� mniejsze ni� wychylenie konwencjo-
nalnych klap. Wi�ksze wychylenie konwencjonalnych klap gwarantuje, �e przy 
zmniejszaniu pr�dko�ci lotu oderwanie op�ywu najpierw wyst�pi przy kad�ubie, 
pozwalaj�c na skuteczne sterowanie klapolotkami.

Przyk�adowe miksery sterowania klapami i klapolotkami przedstawiono na 
rys. 17.28. W mechanizmie a) zarówno klapy, jak i lotki po��czone s� z nap�-
dem wychylania klap, przy czym w przypadku lotek zastosowane jest inne prze-
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�o�enie, gwarantuj�ce mniejsze wychylenie klapowe dla klapolotek. Ponadto 
d�wignia wychylenia klap jest zamocowana nieruchomo wzgl�dem konstrukcji 
samolotu, podczas gdy d�wignia wychylenia klapolotek zamocowana jest na ko	-
cu innej d�wigni, po��czonej z rur� skr�tn� dr��ka sterowego. Je�li dr��ek jest 
nieruchomy, to wychylenie klap powoduje równie� nieco mniejsze wychylenie 
klapolotek. Je�li natomiast nieruchomy jest nap�d klap, to na skutek ruchu dr��ka 
na boki porusza si� d�wignia steruj�ca klapolotkami. Nic nie stoi oczywi�cie na 
przeszkodzie, aby klapolotki mog�y realizowa� funkcj� lotek zarówno przy kla-
pach i klapolotkach schowanych, jak i wypuszczonych.

Inny mikser realizuj�cy to samo sprz��enie przedstawiony jest na rys. 17.28b. 
W rozwi�zaniu tym zarówno rura skr�tna dr��ka sterowego, jak i nap�d klap ��cz� 
si� w czworoboku przegubowym o zmiennej d�ugo�ci podstawy (�ruba rzymska). 
Przy czym popychacz nap�dzaj�cy klapy pod��czony jest bezpo�rednio do ko	-
ców cz�onu podstawowego, podczas gdy nap�d klapolotek pod��czony jest do 
cz�onów bocznych pomi�dzy podstaw� a cz�onem górnym. 

Rys. 17.28. Przyk�adowe rozwi�zania nap�dów klapolotek [201]
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Cz�on górny jest poruszany przez rur� skr�tn� dr��ka sterowego. Je�li wi�c 
d�ugo�� podstawy czworoboku pozostaje sta�a, to jej ko	ce stanowi� osie obrotu 
dla cz�onów bocznych. Ruchy boczne dr��ka sterowego powoduj� wtedy antysy-
metryczne obroty cz�onów bocznych czworoboku wokó� przegubów ��cz�cych je 
z podstaw�. Dzi�ki temu niesymetrycznie poruszaj� si� równie� pozosta�e elementy 
nap�du klapolotek, a klapy pozostaj� nieruchome. Z kolei, je�li nieruchomy jest 
dr��ek sterowy, a wyd�u�a si� podstawa czworoboku, to osiami obrotu cz�onów 
bocznych staj� si� ich przeguby górne. Wyd�u�anie si� podstawy wywo�uje wi�c 
jednoczesne symetryczne przemieszczenie zarówno mechanizmu wychylenia klap, 
jak i klapolotek. Przy czym ró�nica wychyle	 klap i klapolotek wynika z innego 
po�o�enia przegubów na cz�onach bocznych. Nic te� nie stoi na przeszkodzie, aby 
klapolotki porusza�y si� w funkcji lotek przy wypuszczonych klapach.





18.1. Niektóre problemy stosowania materia�ów 
kompozytowych

Z roku na rok coraz cz��ciej stosowane s� w lotnictwie konstrukcje z materia-
�ów kompozytowych. W rozdziale 10 wspomniano pokrótce o wadach i zaletach 
tych materia�ów. Tutaj niektóre z zagadnie	 zostan� opisane nieco bardziej szcze-
gó�owo.

Na pocz�tek warto zwróci� uwag� na czynniki, jakie okre�laj� w�a�ciwo�ci 
kompozytu polimerowego. S� to:
1. Materia� zbrojenia (w�ókno w�glowe, szklane, aramidowe itp.).
2. Posta� zbrojenia (tkanina, mata, w�ókno ci�te, roving – czyli wi�zka niesple-

cionych w�ókien).
3. Gramatura zbrojenia lub jego tex (masa 1 km wi�zki).
4. Materia� spoiwa (�ywica epoksydowa, polimerowa, fenolowa).
5. Stopie	 zbrojenia (wagowy lub obj�to�ciowy stosunek ilo�ci zbrojenia do ilo-

�ci spoiwa).
6. Cykl cieplny.
7. Orientacja w�ókien.

Szczególnie wra�liwe na czynnik ludzki s� czynniki 4–7 [32]. 

Spoiwo zazwyczaj jest dwusk�adnikowe, przy czym proporcje pomi�dzy 
sk�adnikami musz� by� �ci�le zachowane. Pomijaj�c wi�c oczywiste pomy�ki 
dotycz�ce materia�ów poszczególnych sk�adników, najwi�kszym problemem jest 
zachowanie w�a�ciwych proporcji sk�adników, i to w ca�ej obj�to�ci spoiwa. Po-
jawia si� tu problem dok�adnego mieszania mieszanki syc�cej (niez�elowanego 
spoiwa), które na dodatek musi si� odbywa� mo�liwie szybko. Mieszanka syc�-
ca zaczyna bowiem lokalnie �elowa� ju� w momencie wlania utwardzacza do 
�ywicy, a czas w którym nadaje si� do przesycania, jest zwykle ograniczony do 

Rozdzia� 18
KONSTRUKCJE 

KOMPOZYTOWE



210 Cezary Gali�ski

oko�o 1–2 godzin. Im mniejsz� cz��� tego czasu zajmie mieszanie, tym wi�cej 
zostanie na inne procesy technologiczne. Nie mo�na jednak dopu�ci� do tego, 
�eby w ró�nych obszarach mieszanki syc�cej proporcje sk�adników by�y ró�ne. 
Zagadnienie utrudnia fakt, �e proces �elowania jest egzotermiczny, co oznacza, 
�e w jego trakcie wydziela si� ciep�o. Nie mo�na wi�c miesza� mieszanki syc�cej 
w zbyt du�ych naczyniach, gdy� prowadzi to do wrzenia i gwa�townego �elowa-
nia. A mo�e nawet doprowadzi� do zap�onu. W ca�ym procesie mieszania i syce-
nia istotne s� warunki otoczenia. Podwy�szona temperatura skraca oczywi�cie 
czas technologiczny. Wa�na jednak jest te� wilgotno�� powietrza, gdy� mieszanka 
syc�ca ch�onie wod� z powietrza, co obni�a w�a�ciwo�ci mechaniczne spoiwa.

W przypadku stosowania preimpregnatów, czyli wst�pnie przesyconych i pod-
suszonych warstw tkaniny, problem mieszania i przesycania w�ókien spada na 
producenta preimpregnatu. Pojawiaj� si� jednak problemy z ich przechowywa-
niem. Zwykle bowiem musz� one by� przechowywane w �ci�le okre�lonych tem-
peraturach, przy �ci�le okre�lonej wilgotno�ci i tylko przez ograniczony czas.

Zbrojenie jest zazwyczaj znacznie bardziej wytrzyma�e ni� spoiwo. Wydawa� 
by si� wi�c mog�o, �e im wi�cej w kompozycie zbrojenia, tym lepsze powinien on 
mie� w�a�ciwo�ci mechaniczne. Stosunek obj�to�ci zbrojenia do obj�to�ci kom-
pozytu nazywa si� obj�to�ciowym stopniem zbrojenia. Teoretycznie mo�liwy 
jest obj�to�ciowy stopie	 zbrojenia kompozytu zbrojonego rovingiem wynosz�-
cy ~90,7%. Tymczasem jednak najlepsze w�a�ciwo�ci mechaniczne kompozyty 
uzyskuj� przy obj�to�ciowym stopniu zbrojenia wynosz�cym ~50%. Wynika to 
z trudno�ci równomiernego przesycania zbrojenia mieszank� syc�c�, które na-
silaj� si� przy wzro�cie stopnia zbrojenia ponad 50%. Je�li w jednym miejscu 
ilo�� mieszanki syc�cej jest nieco wi�ksza ni�by to wynika�o z za�o�onego stopnia 
zbrojenia, to w innym musi by� mniejsza. Przy bardzo du�ych stopniach zbrojenia 
w obszarach ubo�szych w mieszank� syc�c� mog� si� pojawi� p�cherze powie-
trza (rys. 18.2) lub nawet takie obszary, gdzie w�ókna w ogóle nie zosta�y zwil�o-
ne. Nie s� one wi�c zabezpieczone przed wyboczeniem, co obni�a wytrzyma�o�� 
kompozytu. W przypadku preimpregnatów problem ten jest zazwyczaj mniejszy, 
gdy� przesycanie nast�puje w � rmie specjalizuj�cej si� w realizacji tej czynno-
�ci. Mo�na wi�c zak�ada�, �e stopie	 zbrojenia w danej warstwie jest w miar� 
równomierny. Nie zabezpiecza to jednak przed zamykaniem p�cherzy powietrza 
pomi�dzy warstwami kompozytu (rys. 18.1).

W technologii mokrej p�cherze powietrza pojawiaj� si� w mieszance syc�cej 
jeszcze w trakcie mieszania �ywicy z utwardzaczem. Ich liczba ro�nie w trak-
cie przesycania zbrojenia. Je�eli �elowanie nie zachodzi w pró�ni, to p�cherze 
te zostaj� uwi�zione pomi�dzy w�óknami zbrojenia. Z tego te� wzgl�du sycid�a 
[32, 33] do rovingu cz�sto zawieraj� urz�dzenia odsysaj�ce pró�niowo powietrze, 
a kompozyty zbrojone tkaninami utwardza si� pod workami foliowymi, z których 
równie� odpompowuje si� powietrze.
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Rys. 18.1. Delaminacja

Rys. 18.2.  P�cherze powietrza pomi�dzy w�óknami zbrojenia oraz pomi�dzy pasmami w�tku i osno-
wy w tkaninie

Nawet przy optymalnym stopniu zbrojenia i braku p�cherzy powietrza w struk-
turze w�a�ciwo�ci mechaniczne kompozytu s� gorsze od teoretycznych. Wynika to 
np. z nierównomierno�ci roz�o�enia w�ókien w obj�to�ci kompozytu (rys. 18.3). 
Nierównomierno�� ta powoduje inne ni� oczekiwane po�o�enie powierzchni obo-
j�tnej przy zginaniu oraz mimo�rodowo�� �ciskania kompozytu.

Rys. 18.3. Nierównomierne rozmieszczenie w�ókien

Nierównomierno�� rozmieszczenia w�ókien i p�cherze powietrza mog� by� rów-
nie� nast�pstwem przekroczenia czasu technologicznego, w którym mieszanka syc�-
ca nadaje si� do przesycania zbrojenia. Jest to b��d niedopuszczalny, gdy� powoduje 
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on powstawanie bardzo du�ych obszarów niezwil�onych mieszank�, co mo�e spowo-
dowa� drastyczne obni�enie wytrzyma�o�ci wyrobu. Je�eli wi�c ju� do tego dojdzie, 
to wyrób nale�y bezwzgl�dnie odrzuci�. Niebezpiecze	stwo przekroczenia czasu 
technologicznego wyst�puje zw�aszcza latem, gdy temperatury otoczenia s� wy�sze. 

Temperatura ma równie� ogromne znaczenie w procesie utwardzania spoiwa. 
Wi��e si� to z jego struktur�, która zmienia si� po podgrzaniu kompozytu do 
pewnej charakterystycznej temperatury, zwanej temperatur� zeszklenia. Zwykle 
spoiwo ma dobre w�a�ciwo�ci poni�ej tej temperatury, a z�e powy�ej. Po z�elowa-
niu wi�kszo�� spoiw ma bardzo nisk� temperatur� zeszklenia lub nawet struktur� 
charakterystyczn� dla temperatur wy�szych od temperatury zeszklenia. W skraj-
nych przypadkach wyroby maj� tak niskie w�a�ciwo�ci wytrzyma�o�ciowe, �e nie 
da si� ich wyj�� z foremnika bez uszkodzenia. W zwi�zku z tym wymagaj� one 
odpowiedniej obróbki cieplnej w celu podniesienia temperatury zeszklenia i/lub 
przebudowy struktury. Obróbka ta musi by� przeprowadzona dok�adnie wed�ug 
wskaza	 producenta. Zastosowanie innego cyklu cieplnego grozi uzyskaniem in-
nej temperatury zeszklenia ni� zak�adana lub nawet nieuzyskaniem zak�adanych 
w�a�ciwo�ci wytrzyma�o�ciowych.

Wp�yw jako�ci wykonania na orientacj� w�ókien (rys. 18.4) jest dosy� oczywi-
sty. Nawet nie myl�c si�, laminater zwykle nie jest w stanie u�o�y� tkaniny dok�ad-
nie zgodnie z wymaganiami. Zadanie to jest �atwiejsze w przypadku uk�adania tzw. 
preimpregnatów. Mo�na je bowiem ci�� w sposób zautomatyzowany, a poszcze-
gólne w�ókna pozlepiane s� tak mocno, �e wyci�ta formatka preimpregnatu nie 
zmienia kszta�tu w sposób dramatyczny. Co wi�cej, umieszczone pod su� tem hali 
produkcyjnej sterowane numerycznie projektory zawieraj�ce diody laserowe po-
zwalaj� w sposób jednoznaczny pokaza�, jak dana formatka powinna by� u�o�ona. 
Jednak�e wystarczy nawet niewielkie zakrzywienie powierzchni foremnika, aby 
pojawi�a si� potrzeba r�cznego dopasowania formatki, a to prowadzi do przemiesz-
czania si� w�ókien zbrojenia. Problemy z dopasowywaniem formatek rosn� wraz 
ze stopniem komplikacji geometrii wykonywanego wyrobu. Jeszcze trudniejsze 
jest utrzymanie zaplanowanej orientacji w�ókien w technologii mokrej, w której do 
foremnika wk�ada si� suche tkaniny i dopiero potem przesyca. W suchej tkaninie 
nic nie utrzymuje w�ókien na miejscu, wi�c mog� si� one przemieszcza� przez 
ca�y czas od momentu wyci�cia formatki, a� do z�elowania spoiwa. Problemem 
jest równie� uzyskanie równoleg�o�ci w�ókien w elementach wykonywanych z ro-
vingu. Tego rodzaju elementami s� na przyk�ad pasy d�wigarów kompozytowych. 
Przy ich wykonywaniu roving przesyca si� w sposób zautomatyzowany w syci-
d�ach, które oprócz przesycania ��cz� równie� mniejsze pasma rovingu w du�e 
wi�zki, które nast�pnie uk�ada si� w foremniku. Po u�o�eniu ka�dej kolejnej wi�zki 
trzeba j� koniecznie docisn�� do poprzednich, w celu usuni�cia p�cherzy powie-
trza, jakie mog�y si� znale�� mi�dzy nimi. Falowanie si� w�ókien nast�puje zwykle 
ju� w sycidle, a dociskanie do siebie wi�zek tylko ten proces pog��bia.
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Rys. 18.4. B��dy orientacji w�ókien: a) tkaniny, b) rovingu

Jak wi�c powinny by� u�o�one w�ókna w sposób prawid�owy? Ze wzgl�du 
na swoj� struktur� kompozyty nale�� do materia�ów ortotropowych, to znaczy 
takich, w których mo�na wyró�ni� szczególne kierunki, gdzie kompozyt osi�ga 
maksymalne warto�ci w�a�ciwo�ci mechanicznych. Pokrywaj� si� one z kierun-
kami u�o�enia w�ókien. W zwi�zku z tym zbrojenie powinno by� u�o�one w taki 
sposób, aby wi�kszo�� w�ókien u�o�ona by�a wzd�u� g�ównych kierunków obci�-
�enia. Np. w pasach d�wigara zdecydowana wi�kszo�� w�ókien powinna by� u�o-
�ona wzd�u� d�ugo�ci pasa. Wykonuje si� je wi�c zazwyczaj z rovingu. Korzystne 
jest dodanie tzw. okopertowania z symetrycznej tkaniny u�o�onej pod k�tem 45°, 
gdy� zabezpiecza to przed delaminacj�. Proporcjonalnie jednak okopertowanie 
ma znacznie mniejsz� mas� ni� sam pas d�wigara.

W przypadku �cianek i pow�ok pracuj�cych na �cinanie g�ówne obci��enia 
przenosz� zwykle tkaniny symetryczne (o takiej samej liczbie w�ókien w obydwu 
prostopad�ych kierunkach) u�o�one pod k�tem 45° wzgl�dem kierunku najd�u�-
szego wymiaru elementu. Najcz��ciej jednak towarzysz� im tkaniny symetryczne 
u�o�one pod k�tem 0°. Pozwala to stworzy� struktur� o w�a�ciwo�ciach zbli�o-
nych do izotropowych, gdy� w�ókna „równoleg�e” przebiegaj� po przek�tnych 
kwadratów utworzonych przez w�ókna „sko�ne”. Powstaje wi�c co� w rodzaju 
kratownicy (rys. 18.5). Umo�liwia to pow�oce przenoszenie obci��e	 skierowa-
nych inaczej ni� pod k�tem 45°. Zasada ta dotyczy zarówno �cianek i pow�ok la-
minarnych (sk�adaj�cych si� tylko z warstw zbrojenia i spoiwa), jak równie� prze-
k�adkowych, gdzie laminarne ok�adziny rozdzielone s� lekkim wype�niaczem.

Rys. 18.5. Laminarna struktura kompozytu o w�a�ciwo�ciach zbli�onych do blachy
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Pojawia si� w zwi�zku z tym pytanie, jaka mo�e by� minimalna liczba tkanin 
w pow�oce lub �ciance. Jedna warstwa typowej tkaniny symetrycznej nie ma w�ó-
kien sko�nych. Z drugiej strony dwie warstwy, z których jedna jest „prosta”, a dru-
ga „sko�na”, nie s� symetryczne w kierunku grubo�ci. Prowadzi to do deformacji 
wyrobu po wyj�ciu z foremnika [109–114]. Dopiero trzy warstwy pozwalaj� na 
zachowanie symetrii, przy jednoczesnym zbrojeniu zarówno w�óknami „prostymi”, 
jak i „sko�nymi”. Przy takiej liczbie tkanin dwie tkaniny powinny by� u�o�one pod 
k�tem 45° wzgl�dem kierunku najd�u�szego wymiaru elementu. Pomi�dzy nimi 
powinna si� znajdowa� tkanina „prosta”. Przy ograniczonym wyborze gramatur, 
zw�aszcza tkanin w�glowych, cz�sto prowadzi to do znacznego przewymiarowania 
�cianek i pow�ok. Dopiero niedawno pojawi�y si� tkaniny tkane w czterech kie-
runkach i zawieraj�ce zarówno proste, jak i sko�ne w�ókna. Dodatkow� zalet� jest 
lepsze przenoszenie obci��e	 pomi�dzy w�óknami prostymi i sko�nymi. 

W jaki jednak sposób kompozyt mo�e przenosi� obci��enia skupione? Pytanie to 
jest tym wa�niejsze, �e najpopularniejsza w lotnictwie metoda ��czenia elementów – 
nitowanie – polega na wywierceniu w tych elementach otworów i przy�o�eniu do nich 
obci��enia na stosunkowo ma�� powierzchni� otworu. Tymczasem wywiercenie otworu 
w kompozycie spowoduje poprzecinanie w�ókien (rys. 18.6). Je�li wi�c do otworu zlo-
kalizowanego blisko kraw�dzi kompozytowej p�yty przy�o�ymy obci��enie, to efektem 
b�dzie tylko wyprucie niektórych w�ókien. Obci��one zostanie przy tym tylko spoiwo, 
którego wytrzyma�o�� jest bardzo ma�a w porównaniu z wytrzyma�o�ci� zbrojenia.

Rys. 18.6.  Wyprucie w�ókien z kompozytowej struktury laminarnej pod wp�ywem nacisków wywo-
�anych oddzia�ywaniem sworznia lub nita na �cianki otworu

W�ókna po�o�one pomi�dzy otworem a kraw�dzi� jako przeci�te nie b�d� w sta-
nie przenosi� obci��enia, gdy� z wyj�tkiem spoiwa nie b�d� mia�y si� czego trzy-
ma�. Z kolei w�ókna znajduj�ce si� za otworem nie b�d� obci��one, bo nie b�d� 
mia�y �adnej ��czno�ci z w�óknami pomi�dzy otworem a kraw�dzi�. Co gorsza, 
pomimo ci�g�ych prób nie opracowano jak dot�d techniki wiercenia w materia�ach 
kompozytowych pozwalaj�cej na uzyskanie g�adkich �cianek otworów. Zazwyczaj 
wystaj� z nich w�ókna przerwane, ale nieuci�te na powierzchni otworu. Inne za� 
w�ókna zostaj� wyszarpane z wn�trza materia�u. Na koniec nacisk wiert�a na po-
szczególne warstwy kompozytu mo�e w trakcie wiercenia doprowadzi� do dela-
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minacji (por. rys. 18.1). W celu rozwi�zania tych problemów mo�na oczywi�cie 
zwi�kszy� liczb� warstw (a tym samym grubo��) kompozytu w takim stopniu, aby 
sama wytrzyma�o�� spoiwa wystarczy�a do przeniesienia obci��e	. Spowoduje to 
jednak znaczny wzrost masy konstrukcji. Druga mo�liwo�� polega na cz��ciowej 
hybrydyzacji [290], czyli wklejeniu pomi�dzy warstwy zbrojenia pasków meta-
lowej folii, które przenosi� b�d� obci��enia na ca�e otoczenie otworu (rys. 18.7). 
W przypadku kompozytów zbrojonych w�óknem w�glowym musi to by� folia ty-
tanowa. Hybrydyzacja nie jest jednak rozwi�zaniem idealnym, cho�by ze wzgl�du 
na ró�nic� rozszerzalno�ci cieplnej pomi�dzy metalem a kompozytem. Poza tym 
w kompozycie hybrydowym jeszcze �atwiej wywo�a� delaminacj� w trakcie wier-
cenia (rys. 18.1). Dlatego te� podstawow� technologi� ��czenia elementów kompo-
zytowych jest klejenie. Niektóre � rmy nie maj� zaufania do klejenia, ze wzgl�du 
na zbyt nisk� powtarzalno�� w�a�ciwo�ci po��cze	 klejonych. W zwi�zku z tym 
stosuj� one równoczesne nitowanie i klejenie. Aktualne badania w zakresie ��czenia 
elementów metalowych i kompozytowych omówione s� w [115, 116].

Rys. 18.7.  Uk�ad warstw zapobiegaj�cy wypruwaniu w�ókien z kompozytowej struktury laminarnej 
pod wp�ywem nacisków wywo�anych oddzia�ywaniem sworznia na �cianki otworu [290]

18.2. Wprowadzanie si� skupionych

W celu przeniesienia wi�kszych si� skupionych cz�sto wykorzystuje si� dwie 
tulejki z ko�nierzami przyklejanymi na zewn�trz otworu (rys. 18.8). Wi�ksza z tych 
tulejek wklejona jest bezpo�rednio w kompozyt, mniejsza wsuni�ta jest w wi�ksz� 
z drugiej strony i przyklejona do kompozytu tylko ko�nierzem. Jeszcze wi�ksze 
si�y mo�na przenosi� przy pomocy zamków mechanicznych, których zasadnicz� 
zalet� jest minimalizacja zale�no�ci od klejenia (rys. 18.9). Typowy zamek mecha-
niczny polega na zaci�ni�ciu przynajmniej cz��ci kompozytu pomi�dzy tworz�cymi 
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labirynt ok�adzinami. Kompozyt pomi�dzy ok�adzinami zachowuje si� jak ciecz 
w zamkni�tej przestrzeni, dzi�ki czemu transfer obci��e	 mi�dzy ok�adzinami a za-
ci�ni�t� mi�dzy nimi cz��ci� kompozytu jest bardzo efektywny. Klejenie jest odpo-
wiedzialne za po��czenie cz��ci kompozytu zaci�ni�tej pomi�dzy ok�adzinami a po-
zosta�� cz��ci� kompozytu. Zwykle odbywa si� to na bardzo du�ej powierzchni, co 
pozwala na przeniesienie du�ych obci��e	 i zwi�kszenie niezawodno�ci po��czenia. 

Rys. 18.8. Otwór wzmocniony dwoma wklejonymi tulejkami [32]

Rys. 18.9. Bezadhezyjny zamek mechaniczny [117, 291]
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Rys. 18.10. Zamek klinowy [32]

Pew n� form� zamka mechanicznego jest po��czenie klinowe (rys. 18.10) po-
legaj�ce na umieszczeniu w trójk�tnym uchwycie rozszerzaj�cego si� klinowo 
kompozytu. Uzyskanie kszta�tu klina mo�na osi�gn��, zwi�kszaj�c lokalnie liczb� 
warstw zbrojenia. Uchwycony w ten sposób element kompozytowy mo�e przenosi� 
zarówno si�y rozci�gaj�ce, jak i �ciskaj�ce po��czenie. Nie mo�e si� wysun�� przy 
obci��eniu rozci�gaj�cym, bo �cianki uchwytu zaciskaj� si� na nim tym bardziej, 
im wi�ksza si�a zosta�a przy�o�ona. Nie mo�e si� równie� przemie�ci� w przeciwn� 
stron� pod wp�ywem si� �ciskaj�cych, gdy� w�ókna opieraj� si� o podstaw� uchwy-
tu. A ze wzgl�du na spoiwo nie maj� te� mo�liwo�ci wyboczenia si�.

Rys. 18.11. Zamek rolkowy [32]

Kompozytowy pas mo�na te� zawin�� wokó� tulei umieszczonej w uchwycie 
(rys. 18.11). Si�a rozci�gaj�ca po��czenie przenoszona jest wtedy bezpo�rednio 
przez rozci�ganie w�ókien. Natomiast si�a �ciskaj�ca po��czenie przenoszona jest 
przez �cinanie warstwy kleju pomi�dzy pasem a metalow� wk�adk� opieraj�c� 
si� na tulei. Warto zwróci� przy tym uwag� na to, �e wk�adka nie mo�e mie� 
mniejszej wysoko�ci ni� �rednica tulei, gdy� si�a rozci�gaj�ca odrywa�aby pasy 
od wk�adki, co nast�pnie uniemo�liwia�oby przenoszenie si�y �ciskaj�cej. W roz-
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wi�zaniu tym pojawia si� problem niepewno�ci, które w�ókna s� obci��one i w ja-
kim stopniu. Je�li bowiem za�o�ymy, �e po��czenie jest obci��one np. si�� roz-
ci�gaj�c�, to jest oczywiste, �e obci��one s� wewn�trzne w�ókna, opieraj�ce si� 
bezpo�rednio o tulej�. Nie jest jednak oczywiste, jakim obci��eniom poddawane 
s� w�ókna zewn�trzne. Opieraj� si� one bowiem na spoiwie, które jest elastyczne.

18.3. Wybrane rozwi	zania konstrukcji skrzyd�a 
z�materia�ów kompozytowych

Na koniec warto przedstawi� przyk�ady rozwi�za	 jednej z najpopularniej-
szych kompozytowych konstrukcji lotniczych, jak� jest skrzyd�o. Pokrycie skrzy-
de� kompozytowych zwykle wykonywane jest jako przek�adkowe. Dzi�ki temu 
jest ono zwykle tak sztywne, �e nie stosuje si� wewn�trz �adnych �eber normal-
nych. Jedyne �ebra wyst�puj�ce w konstrukcji takiego skrzyd�a to �ebra zamyka-
j�ce oraz �ebra si�owe wprowadzaj�ce obci��enia skupione.

Na rysunku 18.12 wida� szczegó�y konstrukcji kraw�dzi natarcia dwóch szy-
bowców. Wype�niacz pokrycia przek�adkowego jest zeszlifowany pod k�tem jesz-
cze przed kraw�dzi�, w zwi�zku z czym sama kraw�d� ma struktur� laminarn�. 
Dolne i górne pokrycie s� na kraw�dzi natarcia sklejone na zak�adk�. Widoczna na 
rys. 18.12b piankowa �cianka s�u�y do podpierania wewn�trznej wargi zak�adki. 
Klej ��cz�cy obydwie cz��ci pokrycia jest bowiem stosunkowo g�sty. Nierówno 
na�o�ony mo�e warg� odgina� w trakcie klejenia. W efekcie w miejscach, gdzie 
na�o�ono cie	sz� warstw� kleju, mog� pojawia� si� niedoklejenia, a te z kolei s� 
skrajnie niebezpieczne ze wzgl�du na ci�nienie spi�trzenia wyst�puj�ce w op�y-
wie na kraw�dzi natarcia skrzyd�a. Szczelina w tej kraw�dzi mo�e spowodowa� 
gwa�towny wzrost ci�nienia wewn�trz kesonu i rozerwanie go [119].

Rys. 18.12. Przyk�ady zak�adkowej konstrukcji kraw�dzi natarcia w skrzydle kompozytowym
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Obydwa przedstawione rozwi�zania maj� wspóln� wad�. W trakcie sklejania 
cz��� kleju jest wyciskana w postaci wyp�ywek. Wyp�ywki wewn�trznej usun�� 
si� nie da i zwi�ksza ona mas� konstrukcji. Wyp�ywk� zewn�trzn� trzeba ob-
ci�� i zeszlifowa�. Niestety, w obydwu przypadkach pojawia si� ona dok�adnie na 
nosku pro� lu. W zwi�zku z czym szlifowanie zmienia nieco, w sposób losowy, 
geometri� tej cz��ci pro� lu, która ma najwi�kszy wp�yw na jego w�a�ciwo�ci. 
Rozwi�zaniem tego problemu mo�e by� przesuni�cie szwu pod nosek pro� lu. 
Utrudnia to jednak uk�adanie tkanin przy wykonywaniu górnego pokrycia.

Na rysunku 8.13 przedstawiono jedn� z najbardziej popularnych konstrukcji 
d�wigara. Jest on wykonywany z dwóch cz��ci: górnej i dolnej. Ka�da z cz��ci 
wykonywana jest w jednej operacji technologicznej w foremniku o kszta�cie li-
tery U. Sklejane s� one ze sob� w p�aszczy�nie oboj�tnej d�wigara wywini�tymi 
na zewn�trz pó�kami �cianek. Proporcje wysoko�ci do szeroko�ci pasów d�wiga-
ra wynikaj� z mo�liwo�ci transmisji obci��e	 przez spoiwo. Im dalej od �cianki 
znajduje si� w�ókno, tym s�abiej jest obci��one. W zwi�zku z tym przy konstruk-
cji jedno�ciankowej dopuszcza si� proporcje 5:1, a przy dwu�ciankowej 10:1. 

cianki omawianego d�wigara wykonane s� jako przek�adkowe, dzi�ki czemu nie 
wymagaj� �adnych dodatkowych elementów zabezpieczaj�cych przed wybocze-
niem. Najwi�ksz� wad� tego rozwi�zania jest niepewno�� co do grubo�ci skleiny 
�cianek d�wigara. W ka�dym produkowanym seryjnie szybowcu grubo�� ta mo�e 
by� inna, w zwi�zku z tym pomi�dzy pokryciem skrzyd�a a d�wigarem znajduje 
si� gruba warstwa kleju, która mog�aby skompensowa� zbyt grub� lub zbyt cienk� 
warstw� kleju mi�dzy pó�kami d�wigara. 

Rys. 18.13. D�wigar skrzynkowy

Na rysunku 8.14 przedstawiony jest d�wigar o kszta�cie dwuteownika z trój-
k�tnymi pasami i laminarn� �ciank�. Ca�y d�wigar powstaje w jednym foremniku. 
Wysoko�� tego d�wigara jest �ci�le okre�lona przez wymiary foremnika, w zwi�z-
ku z tym warstwa kleju kompensuj�ca niedok�adno�ci wykonania mo�e by� znacz-
nie cie	sza. Kompensuje bowiem tylko ró�nic� grubo�ci piankowego wype�niacza 
pokry�. Cienkie laminarne �cianki tego d�wigara s� wra�liwe na wyboczenie, mu-
sz� wi�c by� usztywnione stosunkowo g�sto rozmieszczonymi omegówkami. Jed-
na z nich jest widoczna na zdj�ciu. Warto zauwa�y�, �e �rodki ci��ko�ci obydwu 
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pasów le�� na przed�u�eniu �cianki. Gdyby tak nie by�o, to �cianka podlega�aby 
zginaniu, które mog�oby doprowadzi� do jej p�kni�cia w okolicy pasa.

Rys. 18.14. D�wigar belkowy

Na rysunku 18.15. przedstawiono skrzyd�o skorupowe, w którym rol� pasów 
d�wigara spe�nia znacznie pogrubione pokrycie. Pogrubienie to wykonane jest 
z wielu warstw tkaniny modu�owej, tzn. takiej, w której znacznie wi�cej w�ókien 
wyst�puje wzd�u� rozpi�to�ci skrzyd�a ni� wzd�u� ci�ciwy. Ko	ce pogrubienia 
podparte s� przek�adkowymi �ciankami, wykonanymi z desek drewna balsa okle-
jonych obustronnie ok�adzinami z kompozytu szklano-epoksydowego. Równie� 
i w tym rozwi�zaniu �cianki ��cz� górn� i doln� skorup� w sposób kompensacyj-
ny. Do dolnej skorupy przyklejone s� kompozytowe korytka, które wype�niono 
klejem i w które wci�ni�to �cianki w trakcie monta�u. 

Drewno balsa w tym rozwi�zaniu wykorzystano równie� jako wype�niacz dla 
przek�adkowego pokrycia.

Rys. 18.15. D�wigar z pasem rozmytym (Deutsches Museum Flugwerft, Schleissheim)

Na rysunku 18.16. pokazano konsekwencje próby po��czenia pokry� przek�ad-
kowych z d�wigarem za po�rednictwem zbyt cienkiej kompensacyjnej warstwy 
kleju. Jak wida� na powi�kszeniu, wype�niacz dolnego pokrycia zosta� zgnieciony 
i pop�ka�. W tym miejscu nie mo�e on ju� przenosi� obci��e	 pomi�dzy ok�adzi-
nami przek�adkowego pokrycia.
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Rys 18.16.  Uszkodzenia wype�niacza przek�adkowego pokrycia w wyniku próby monta�u skrzyd�a 
ze zbyt cienk� kompensacyjn� warstw� kleju pomi�dzy d�wigarem a pokryciem

Na rysunku 18.17 przedstawiono �cianki zamykaj�ce keson skrzyd�a. W oby-
dwu przypadkach s� one laminarne i tak zlokalizowane, aby pó�ki by�y rozchylo-
ne na zewn�trz. W przeciwnym razie �cianki takiej nie da�oby si� wyj�� z jedno-
cz��ciowego foremnika. Ró�nica pomi�dzy obydwoma rozwi�zaniami polega na 
tym, �e w skrzydle po prawej stronie wykorzystano rozbie�no�� obrysu pro� lu, 
natomiast w skrzydle po lewej stronie sfazowanie wype�niacza piankowego. Pro-
blem ten dotyczy zarówno konstrukcji kompozytowych, jak i metalowych. Cho� 
tych drugich w mniejszym stopniu. 

Rys. 18.17. 
cianka zamykaj�ca

Na rysunku 18.18 przedstawiono zawias steru wysoko�ci szybowca PW-5. 
Analogiczne zawiasy zastosowano w konstrukcji zawieszenia lotek. Warto zwró-
ci� uwag� na fakt, �e nieruchoma cz��� zawiasu jest przyklejana do �cianki jesz-
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cze przed przyklejeniem jej do pokrycia. Dzi�ki temu tkaniny, którymi oklejony 
jest zawias, przyklejone s� nie tylko do pionowej cz��ci �cianki, ale równie� do jej 
pó�ek. Pozwala to przenosi� obci��enia bezpo�rednio z zawiasu na pokrycie. Po-
mimo tego w miejscu, w którym przyklejono zawias, znajduje si� równie� �ebro.

Rys. 18.18. Zawias punktowy steru wysoko�ci szybowca PW-5

Na rysunku 18.19 przedstawiono konstrukcj� liniowego zawiasu elastycznego, 
utworzonego z górnego pokrycia skrzyd�a. Rozwi�zanie to pozwala zachowa� 
g�adk� i pozbawion� szczelin górn� powierzchni� skrzyd�a. Niestety, zawias tego 
typu pozwala lotce nie tylko na obroty, ale równie� na przemieszczanie si� do 
góry i do do�u bez obrotu. Drugim problemem omawianej tu konstrukcji jest d�u-
go�� tylnej dolnej wargi uszczelniaj�cej szczelin�. Je�li jest ona zbyt krótka, to 
przy du�ym wychyleniu lotek mo�e wyskoczy� na zewn�trz dolnego pokrycia, 
blokuj�c lotk�. Zdarzenie takie mo�e mie� katastrofalne skutki [263].

Na zako	czenie warto jeszcze zwróci� uwag� na konstrukcj� kraw�dzi sp�ywu 
w skrzyd�ach kompozytowych, która jest znacznie prostsza ni� w skrzyd�ach meta-
lowych. Na rysunkach 18.20 i 18.21 przedstawiono dwie koncepcje konstrukcji tego 
elementu. W obydwu przypadkach wype�niacze przek�adkowych pokry� zosta�y ze-
szlifowane pod ostrym k�tem. Przy czym w pierwszym przypadku sfazowanie za-
czyna si� i ko	czy w tej samej odleg�o�ci od kraw�dzi sp�ywu. W drugim natomiast 
górne pokrycie ko	czy si� znacznie bli�ej kraw�dzi sp�ywu ni� dolne. W obydwu 
przypadkach górne i dolne pokrycie sklejone s� grub� warstw� kleju. Konstrukcja 
taka pozwala na uzyskanie kraw�dzi sp�ywu o stosunkowo niewielkiej grubo�ci. 
Z grubo�ci� t� nie mo�na jednak przesadza�, gdy� zbyt cienka kraw�d� sp�ywu mo�e 
si� �atwo kruszy�, a tak�e by� przyczyn� wielu skalecze	 w trakcie eksploatacji.
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Rys. 18.19. Liniowy zawias elastyczny i kraw�d� sp�ywu skrzyd�a kompozytowego

Rys. 18.20. Liniowy zawias elastyczny i kraw�d� sp�ywu skrzyd�a kompozytowego

Rys. 18.21. Kraw�d� sp�ywu skrzyd�a kompozytowego
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