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nawet jesli nie jest kompletna i doskonata. Zdajac sobie sprawe z niedoskonatosci
niniejszej pracy, chciatbym bardzo serdecznie podziekowac recenzentom: dr. hab.
inz. Stanistawowi Kachelowi, dr. hab. inz. Krzysztofowi Szafranowi oraz innym
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wstawania: Prof. dr. hab. inz. Stefanowi Szczecinskiemu, dr. hab. inz. Witoldowi
Wisniowskiemu, dr. inz. Romanowi Switkiewiczowi, dr. inz. Alfredowi Barono-
wi, dr. inz. Ewie Cichockiej, dr. inz. Witoldowi Witowskiemu, dr. inz. Jerzemu
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inz. Agnieszce Kwiek, dr. inz. Krzysztofowi Piwkowi, mgr. inz. Piotrowi Jaskow-
skiemu i mgr. inz. Jarostawowi Hajdukowi.
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Rozdziat 10

Truizmem byloby stwierdzenie, ze samoloty buduje si¢ z niezwyktych mate-
riatow [1-3]. W istocie jednak ma ono kluczowe znaczenie, gdyz zgodnie z obo-
wigzujacymi przepisami [4-6] wszystkie elementy konstrukcyjne przenoszace
obcigzenia samolotu musza by¢ wykonywane z certyfikowanych materiatéw. Za-
zwyczaj material certyfikowany dla lotnictwa odpowiada takiemu samemu mate-
riatowi bez certyfikatu. W przypadku jednak materiatu certyfikowanego producent
gwarantuje znacznie dokladniejsze zachowanie sktadu, stanu i innych parame-
trow danego materiatu, a zwlaszcza ich minimalnych i maksymalnych wartosci.
Im mniejsza jest ta rdznica, tym lepiej, gdyz pozwala to konstruktorowi zapewnié
bezpieczenstwo ludziom na pokladzie samolotu bez nadmiernego zwickszania
jego masy. Oznacza to jednak, ze materiat, z ktérego samolot jest wykonany, jest
znacznie drozszy od materiatow niecertyfikowanych. Tansze materialy niecerty-
fikowane mozna stosowac, za zgoda nadzoru, tylko w tych miejscach samolotu,
ktore nie odpowiadaja za bezpieczenstwo lotu. Fakt ten jest jedna z przyczyn wy-
sokich cen produktéw przemystu lotniczego.

Ponizej przedstawiono bardzo skrocony przeglad lotniczych materiatow kon-
strukcyjnych.

10.1. Stale

Jednym z najpopularniejszych materiatow we wspotczesnej technice jest stal.
Stal to stop zelaza z weglem o zawartosci wegla do 2,06%, przerobiony plastycz-
nie, obrabialny cieplnie. Taki sam stop, ale nieprzerobiony plastycznie, to staliwo.
Wyroznia si¢ stale weglowe (zawierajace niewielkie ilosci innych pierwiastkow)
oraz stale stopowe (zawierajace znaczne ilosci innych pierwiastkéw stopowych).
Wigkszo$¢ stali weglowych oraz praktycznie wszystkie stale stopowe wymagaja
obrébki cieplnej, w celu uzyskania swoich optymalnych wtasciwosci. Stale za-
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wierajace ponizej 0,4% wegla sa zazwyczaj dobrze spawalne [7]. Wigksza zawar-
to$¢ wegla znaczaco utrudnia lub uniemozliwia spawanie. Gestos¢ stali wynosi
$rednio 7,8 g/cm?, modut Younga okoto 200 GPa. Charakterystyka wydluzenia od
obcigzenia ma znaczny zakres liniowy i wyrazng granice plastycznosci, po osia-
gnieciu ktérej stal wydtuza si¢ bez zmiany obcigzenia (rys. 10.1). Dalsza czegs¢
charakterystyki jest nieliniowa i osigga maksimum zwane wytrzymatosciag doraz-
ng. Wytrzymatos¢ dorazna stali waha si¢ od 3003000 MPa [8]. Spadek obcigze-
nia przy wydhuzaniu po osiagnieciu wytrzymaltosci doraznej wynika z przeweze-
nia materialu w miejscu, w ktorym powstanie peknigcie.

F [N]

Al [mm]

Rys. 10.1. a) Charakterystyka rozciggania stali — widoczna wyrazna granica plastycznosci, b) ty-
powy przetom probki stalowej po probie rozciagania (fot. Jacek Gadomski)

Bardzo dobre wlasciwosci wytrzymatosciowe (tab. 1) i technologiczne stali
sa podstawa jej popularnosci. Niestety, w zastosowaniach lotniczych istotne zna-
czenie odgrywa jej duza gestos¢. Mozna sobie, co prawda, wyobrazi¢ konstrukcje
z bardzo cienkich stalowych elementdéw, ktéra bytaby w stanie przenies¢ (pod
wzgledem wytrzymatosciowym) obcigzenia spotykane w locie, jednakze bardzo
cienkie elementy bardzo tatwo ulegaja wyboczeniu, w zwigzku z tym konstrukcja
taka bardzo tatwo tracilaby stateczno$¢. Podejmowano proby budowy lotniczych
stalowych konstrukeji potskorupowych, jednakze ich pokrycia musiaty by¢ tak
cienkie, ze ulegalty wyboczeniu juz w trakcie montazu (rys. 10.2). Stwierdzono
wiec, ze tego rodzaju konstrukcje nie nadajg si¢ do budowy samolotow.

Stale stosuje si¢ wiec w lotnictwie gtownie w takich miejscach, w ktérych kon-
strukcja musi przenie$¢ znaczne sity skupione. Dotyczy to zwlaszcza podwozi,
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16z silnikowych, oku¢ itp. Ze wzgledu na bardzo dobrg spawalno$¢ stale wyko-
rzystuje si¢ rowniez do budowy kratownic, ktore czasami stosuje si¢ w lotnictwie.
Dotyczy to jednak gldwnie samolotéw mniej zaawansowanych technicznie.

Rys. 10.2. Wysoka wytrzymatos¢ i gestos¢ stali wymagaja stosowania bardzo cienkich $cianek,
ktére nie sg odporne na wyboczenie, nawet pod wptywem naprezen montazowych. Budd
RB-1 Contestoga (Pima Air and Space Museum, Tucson)

Tabela 1. Orientacyjne wlasciwosci przyktadowych gatunkow 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

Najczesciej stosowanym w lotnictwie materialem sg stopy aluminium [9-12]. Ich
popularnos¢ wynika ze stosunkowo matej gestosci rzedu 2,8 g/cm?, przy catkiem
nieztych wlasciwosciach wytrzymatosciowych (tab. 2). Najbardziej wytrzymate sto-
py aluminium zawierajg zazwyczaj duze ilosci miedzi i/lub cynku i osiagaja wytrzy-
matos¢ dorazng rzedu 900 MPa. Najnowsze stopy maja tez zredukowana gestos¢
dzigki duzej zawartosci litu. Niestety, ze wzgledu na taki wiasnie sktad wysokowy-
trzymate stopy aluminium sg trudno spawalne. Dobrze spawaja si¢ stopy aluminium
o gorszych wiasciwosciach wytrzymatosciowych. Z tego powodu najbardziej popu-
larng technikg faczenia jest nitowanie [13, 14]. Stosunkowo czgsto stosuje si¢ row-
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niez zgrzewanie lub klejenie [15-20]. Wymaga ono jednak stosowania specjalnych
procedur usuwania i nakladania tlenkéw, gdyz stanowig one powloke antykorozyjna
[21-23], a jednoczesnie maja znacznie wyzsze temperatury topnienia niz sam stop.

F [N]

Al [mm]

Rys. 10.3. Charakterystyka rozciggania stopéw aluminium — widoczna umowna granica plastycznosci

Istotng wada stopow aluminium sg ich niskie temperatury topnienia, ktore
sprawiajg, ze nie nadaja si¢ one do budowy goracych elementéw samolotu, jak
réwniez nie nadajg si¢ do budowy samolotow szybkich, dla ktorych nagrzewanie
acrodynamiczne jest znaczace.

Inng wadg jest brak, w przeciwienstwie do stali, trwalej wytrzymatosci zme-
czeniowej, co oznacza, ze kazdy element wykonany ze stopow aluminium predze;j
czy pozniej ulegnie zniszczeniu zmeczeniowemu niezaleznie od tego, jak niska
jest amplituda dziatajacych nan obcigzen [24, 25]. Ogranicza to czas eksploatacji
konstruke;ji lotniczych.

W charakterystyce wydtuzenia od obcigzenia stopow aluminium nie obserwuje
si¢ wyraznej granicy plastycznosci, w zwigzku z tym definiuje si¢ umowna granice
plastycznosci, przy ktdrej odksztatcenia trwate sg mniejsze niz 0,2% (rys. 10.3).

Tabela 2. Orientacyjne wlasciwosci przyktadowych stopow aluminium [1]

Gatunek Rm [MPa] R,, [MPa] E [GPa]
PA6 450 280 73
PA7 480 370 73
PA9 540 440 73




WYBRANE ZAGADNIENIA KONSTRUKCJI SAMOLOTOW 13

10.3. Stopy magnezu

Duze nadzieje poktadano w lotniczych zastosowaniach stopéw magnezu, jako
ze pod wzgledem wytrzymatosciowym niewiele tylko ustepuja stopom aluminium
(tab. 3), podczas gdy ich gestos¢ wynosi tylko 1,78 g/cm? [26]. Niestety, okazato
si¢, ze sg one nieodporne na korozje i co gorsza latwopalne. W zwiazku z tym
wolno je stosowac tylko wtedy, gdy ich uzycie daje znaczacy spadek masy, a nie
ma zagrozenia pozarem. Ponadto musi by¢ zapewniony tatwy dostep do czesci ze
stopow magnezu w trakcie przegladow lub brak zagrozenia korozja. Zazwyczaj
uzywa si¢ ich w takich przypadkach, gdy dany element ma stosunkowo duza ob-
jetos¢ ze wzgledu na wymagang duza sztywnos¢ elementu, a jednoczes$nie musi
by¢ lekki. Przyktadami zastosowan moga by¢ felgi kot lub zawiasy hamulcow
aerodynamicznych. Historycznie znane sg zastosowania stopoéw magnezu do wy-
twarzania 16z silnikowych czy nawet karterow silnikow ttokowych. Warto jednak
zauwazy¢, ze dotyczylo to wytacznie ,,zimnych” czesci silnikow.

Tabela 3. Orientacyjne wlasciwosci przyktadowych stopow magnezu [1]

Gatunek Rm [MPa] R,, [MPa] E |GPa]
GA10 230 140 45
GZ5 345 290 45

10.4. Stopy tytanu

Najlepszy stosunek wytrzymatosci do masy majg stopy tytanu (tab. 4), ktorych
gestos¢ wynosi srednio 4,46 g/cm®. Co wigcej, sa one odporne na podwyzszo-
ne temperatury, dochodzace nawet do 600°C. Niestety, sa to stopy wymagajace
nadzwyczaj kosztownych technologii [27]. Nie sa odporne na dziatanie wodoru,
chloru i kadmu. W zwigzku z tym spawanie stopdw tytanu powinno si¢ odbywaé
w prozni. Stopy te sg rowniez bardzo wrazliwe na warunki obrobki cieplnej i wy-
magajace w trakcie obrobki skrawaniem. W zwigzku z tym wymagaja stosowania
niestandardowych narzedzi i drogich metod obrobki. Z tego wzgledu stosowane
sa tylko wtedy, gdy ich znakomite wlasciwosci wytrzymalosciowe sa niezbedne.

Tabela 4. Orientacyjne wtasciwosci przyktadowych stopow tytanu [1]

Gatunek Rm [MPa] R,, [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 zarowytrzymate

Stopy zarowytrzymate stosowane sg wylacznie w tych miejscach konstrukcji
samolotu, ktére narazone sg na dzialanie bardzo wysokich temperatur. Dotyczy to
zwlaszcza rur wydechowych dysz silnikéw odrzutowych czy pokry¢ ochronnych
bezposrednio za nimi. Znacznie cze¢sciej stosowane sg w konstrukc;ji silnikéw lotni-
czych, np. na topatki turbin czy tez komory spalania. Zazwyczaj sa to stopy zawie-
rajace duze ilosci zelaza, niklu i kobaltu. Ich gestos¢ jest wiec znaczna i osiaga 8,36
g/cm’. Najwazniejsza cechg stopéw zarowytrzymatych nie jest ich wytrzymatosc,
lecz odpornos¢ na petzanie (tab. 5). Petzanie to powolny przyrost odksztalcenia
ciata na skutek oddziatywania stalych, dlugotrwatych obcigzen, mniejszych od gra-
nicy sprezystosci materiatu, z ktorego zostalo wykonane. W niskich temperaturach
petzanie lotniczych materialéw konstrukcyjnych wystepuje tak powoli, ze moze
by¢ zaniedbane. W wyzszych temperaturach nastgpuje znacznie szybciej, co znako-
micie utrudnia projektowanie takich czgsci jak topatki turbin, ktére powinny miedé
mozliwie statg dlugos$¢ w celu zachowania mozliwie matego luzu wierzchotkowego
(odlegltos¢ miedzy koncéwkami topatek turbiny a jej obudowa) [28]. Dlugotrwa-
e obcigzenie materiatu w wysokich temperaturach obniza tez jego wytrzymatosc.
Dlatego tez w przypadku stopdw zarowytrzymatych wazne sa takie parametry jak
wytrzymalos¢ na pelzanie, granica petzania czy tez predkos¢ petzania [1].

Tabela 5. Orientacyjne wlasciwosci przyktadowych stopdw zarowytrzymatych [1, 29]

Rm R,, Rz/100,,, E
Catunel [MPa] [MPa] [MPa] [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 dotycza temperatury okoto 815°C.

10.6. Materiaty kompozytowe

Najbardziej modne obecnie sa materiaty kompozytowe [30-120]. Materiat
kompozytowy to taka mieszanina dwoch lub wigcej roznych materialow, ktéra ma
lepsze wlasciwosci niz wlasciwosci ktoregokolwiek z materiatow sktadowych.
W zasadzie w definicji tej mieszcza si¢ rowniez drewno i stal, jednakze zazwyczaj
traktuje si¢ je jako oddzielne grupy materiatow.

Kompozyty sktadaja si¢ zazwyczaj ze zbrojenia i spoiwa, przy czym spoiwem
moga by¢ polimery, metale lub ceramika. Zbrojenie moze mie¢ posta¢ wiokien,
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wldkien cigtych lub proszkow. Moze ono by¢ szklane, weglowe, aramidowe, poli-
estrowe, metalowe lub ceramiczne. Widkna zbrojenia wystepuja w postaci rovingu
(wigzka wiokien), tkaniny (dtugie widkna utozone obok siebie w sposdb zorgani-
zowany, tworzace powierzchni¢) lub maty (krétkie widkna tworzace powierzchnig,
utozone w sposéb przypadkowy). Istnieje wiele rodzajow tkanin réznigcych si¢
splotem oraz iloscig wigzek wtokien w réznych kierunkach, poczawszy od tkanin
symetrycznych, zawierajacych taka samg liczbe wtokien w kazdym kierunku, az
po tkaniny modulowe, zawierajace widkna niemal wytacznie w jednym kierunku.
Ostatnio pojawila si¢ rowniez mozliwos¢ tkania tkanin tréjwymiarowych.

Najwicksza zaleta kompozytow jest tatwos¢ nadawania zarowno ksztattu, jak
1 wlasciwos$ci mechanicznych elementom konstrukcji, w trakcie ich wytwarzania.
Dzigki temu stosunkowo tatwo uzyskuje si¢ nawet bardzo skomplikowane ksztat-
ty z bardzo dobrze odwzorowana geometria i bardzo gtadka powierzchnig. Row-
noczesnie konstruktor moze w szerokim zakresie zmienia¢ wtasciwosci danego
elementu w réznych kierunkach. Dzi¢ki odpowiedniemu utozeniu warstw kompo-
zytowej struktury laminarnej mozna uzyska¢ element o réznych wlasciwosciach
mechanicznych w zaleznos$ci od kierunku obcigzenia. Nic nie stoi na przeszko-
dzie, aby dany element byt w jednym kierunku bardzo sztywny, a w innym wiotki.
Wigze si¢ to, niestety, z najwicksza wada kompozytdw, jaka jest wrazliwos¢ ich
wlasciwosci na czynnik ludzki [119]. Skoro bowiem istnieje mozliwo$¢ ksztalto-
wania wlasciwosci mechanicznych elementu kompozytowego poprzez np. odpo-
wiednig orientacj¢ kolejno naktadanych warstw tkanin, zmiane stopnia zbrojenia
(stosunku ilo$ci zbrojenia do ilosci spoiwa) lub zastosowanie odpowiedniego cy-
klu cieplnego w trakcie utwardzania, to popelnienie bledu w trakcie fabrykacji
moze doprowadzi¢ do wytworzenia elementu o zupehie innych wlasciwosciach
niz zaktadane. Z tego wzgledu firmy wytwarzajace lotnicze elementy kompozy-
towe muszg zatrudnia¢ specjalistow najwyzszej klasy na kazdym stanowisku pro-
dukcyjnym, a to podwyzsza koszty produkcji.

Innym problemem zwigzanym z projektowaniem konstrukcji kompozytowych
jest brak wystepowania odksztatcen plastycznych w wigkszos$ci ich rodzajéw. Doty-
czy to zwlaszcza najbardziej popularnych kompozytéw polimerowych, dla ktérych
trzeba przyjmowac charakterystyke wydluzenia od obcigzenia takg jak na rys. 10.4.
W trakcie badan elementéw kompozytowych pojawia si¢ co prawda pewien zakres
nieliniowy, nie wigze si¢ on jednak z odwracalnymi odksztatceniami plastycznymi,
jak to ma miejsce w przypadku metali, a z nicodwracalnym uszkodzeniem struktury
w postaci lokalnych delaminacji, zerwanych lub wyboczonych wtokien itp. Biorac
przy tym pod uwage wspomniang wczesniej wrazliwos$¢ na czynnik ludzki, zmusza
to do stosowania wyzszych niz zazwyczaj wspdtczynnikéw bezpieczenstwa. Nie
stanowi to jednak wiekszego problemu, gdyz modut Younga wyroboéw z materia-
16w kompozytowych jest zazwyczaj nizszy niz w przypadku metali. Oznacza to, ze
w wigkszosci przypadkow dany element nie jest wymiarowany przez jego wytrzy-
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mato$¢, ale raczej przez jego sztywnos¢ i dopuszczalne odksztalcenia. Zdarza si¢
wiec czesto, ze element kompozytowy jest znacznie mocniejszy niz to konieczne
tylko dlatego, ze zatozono bardzo mate odksztatcenia dopuszczalne.

F [N]

Al [mm]

Rys. 10.4. Charakterystyka rozciggania kompozytéw. Ewentualne nieliniowosci charakterystyki ob-
serwowane dla duzych sit i wydhuzen wynikaja z nicodwracalnych uszkodzen kompozytu,
a nie odksztatcen plastycznych. Uzyteczny jest wigc tylko zakres liniowy charakterystyki

Przenoszenie obcigzen skupionych w przypadku kompozytow zbrojonych
wioknami przebiega rowniez zupelnie inaczej niz w przypadku metali. W ele-
mentach wykonanych z takiego materialu gldéwnym elementem przenoszacym ob-
cigzenia sg wtokna. Spoiwo Iaczy je tylko i zabezpiecza przed wyboczeniem. Jesli
wigc w elemencie kompozytowym wywierci si¢ otwor, przecinajac widkna, to
ten fragment kompozytu utraci zdolnos¢ do przenoszenia obcigzen. Samo zreszta
wiercenie otworéw w materiatach kompozytowych i w ogolnosci ich obrobka
skrawaniem stanowi powazny problem, gdyz uzyskiwana powierzchnia nigdy nie
jest gtadka [95]. W powiekszeniu mozna na niej zaobserwowac pokruszone i po-
pekane spoiwo oraz wystajace z niego pourywane widkna zbrojenia (rys. 10.5).

Co gorsza, poszczegolne warstwy kompozytu zazwyczaj nie sa zupehie pla-
skie. Nigdy wiec nie wiadomo, ktore widkna zostaly przecigte w trakcie obrobki
skrawaniem. Z tego powodu dazy si¢ do tego, aby proces technologiczny produkcji
elementow kompozytowych nie wymagal obrébki skrawaniem po wykonaniu ele-
mentu (z wyjatkiem obcinania naddatkow). Natomiast wprowadzanie sit skupionych
realizuje si¢ w taki sposdb, aby nie byto konieczne przecinanie widkien zbrojenia,
ajesli nie da si¢ tego uniknac, to dazy si¢ do wprowadzania sity skupionej we wtdkna
W otoczeniu otworu, a nie w sam otwor. Wigcej informacji na ten temat w rozdz. 18.
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T

Rys. 10.5. Otwor wywiercony w kompozytowej strukturze laminarnej. Widoczne pourywane
wlokna, wystajace wewnatrz otworu, oraz delaminacje

Uwaza sig, ze materiaty kompozytowe sa bardziej odporne na korozje od metali,
aczkolwiek stwarzajg czasami problemy elektrochemiczne zwigzane z powstawa-
niem ogniw galwanicznych pomig¢dzy poszczegdlnymi elementami kompozytu lub
migdzy nimi a otaczajacymi je elementami z innych materiatdw. Dla przykladu bar-
dzo niekorzystne okazuje si¢ potgczenie elementéw kompozytowych zbrojonych
wloknem weglowym ze stalg. W tym przypadku mozna oczekiwaé przyspieszonej
korozji elementéw stalowych, czemu mozna zapobiega¢ np. poprzez stosowanie
elementow oddzielajacych je od kompozytu, a wykonanych z tytanu. Dla przyktadu
stalowe sworznie przeznaczone do laczenia elementow kompozytowych zbrojo-
nych widknem weglowym czgsto wyposazone sa w tytanowe tulejki.

Wszystkie te problemy nie zniechecajg jednak do stosowania materiatdéw kom-
pozytowych. Jedng z przyczyn jest zapewne mozliwos¢ uzyskiwania bardzo duzych
wytrzymatosci przy bardzo matej gestosci. Dla przyktadu kompozyt polimerowy
zbrojony wtdknem weglowym moze mie¢ wytrzymatos¢ na zginanie rz¢du 900 MPa
przy gestosci rzedu 1,5 g/cm?. Przy czym zniszczenie probki zaczyna si¢ od delami-
nacji i wyboczenia wiokien po stronie sciskanej. W warunkach laboratoryjnych, przy
bardzo starannym przygotowaniu probek, notowano nawet 1800 MPa.

Zaletg jest tez wytrzymatos¢ zmeczeniowa kompozytow, ktéra bywa znacznie
wigksza niz w przypadku konstrukcji metalowych [43, 61, 88, 89]. Dzieje si¢ tak
dlatego, ze w kompozycie peknigcia poszczegdlnych wtokien zbrojenia nie moga
bezposrednio propagowac na sasiednie widkna. Jedynym efektem takiego peknigcia
bedzie nieznaczne zwigkszenie obcigzenia sasiednich widkien zbrojenia. Nie ozna-
cza to jednak, ze zmgczenie w ogole nie wystepuje. Wiaze si¢ ono jednak zazwy-
czaj z uszkodzeniami spoiwa w wyniku np. obciazen obstugowych, absorpcji wody
oraz jej kolejnego zamarzania i rozmarzania, uderzen piorundw itp. [66]. Na skutek
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takich zdarzen dochodzi w kompozycie do lokalnego uszkodzenia spoiwa, ktore na-
stepnie propaguje i nie moze juz dtuzej zapewniac stabilnego usztywnienia wtokien
zbrojenia, a co za tym idzie nie zabezpiecza ich przed wyboczeniem.

Ciekawym zagadnieniem jest tez pochtanianie drgan przez konstrukcje kompo-
zytowe. Sam materiat czyni to znacznie lepiej niz w przypadku metali. Zazwyczaj
jednak konstrukcje kompozytowe sktadaja si¢ z duzych elementéw integralnych,
podczas gdy konstrukcje metalowe, zwtaszcza bardziej tradycyjne, zawieraja
wiele polaczen nitowanych. Tarcie w szwach nitowych pochtania energi¢ znacz-
nie lepiej niz kompozyt, moze si¢ wiec zdarzy¢, ze w konstrukcji kompozytowej
drgania beda thumione gorzej niz w konstrukcji metalowe;.

Wszystko to sprawia, ze materialy kompozytowe sg nadzwyczaj atrakcyjnym ma-
terialem konstrukcyjnym, ktdry jednak ciagle stanowi wyzwanie dla konstruktorow.

10.7. Materiaty hybrydowe

Na koniec warto wspomnie¢ rdwniez o materiatach hybrydowych. Przyktadem
moze tu by¢ Glare [120], czyli laminat sktadajacy si¢ z utozonych naprzemiennie
warstw folii ze stopu aluminium i kompozytu polimerowego zbrojonego widknem
szklanym. Struktura taka taczy w sobie pewne zalety typowej konstrukcji metalo-
wej 1 kompozytowej. Glare jest bardziej odporne na przebicie niz duraluminium,
co jest bardzo istotne w przypadku tylnego, dolnego pokrycia kadluba samolotéw
komunikacyjnych. Na pasach startowych czasem leza zanieczyszczenia, ktére
kota przejezdzajacego samolotu podrzucajg do gory z bardzo duzg energia. Cza-
sem tez zanieczyszczenia te powoduja eksplozje opon samolotu. Zanieczyszcze-
nia i szczatki opon uderzaja w pokrycie kadluba samolotu i moga je przebié. Glare
podnosi odpornos¢ pokrycia w przypadku takich incydentow. Co wigcej, Glare
ma znacznie lepsze wlasciwos$ci zmeczeniowe, poniewaz peknigcia nie moga pro-
pagowacé pomigdzy sasiadujgcymi warstwami duraluminium, gdyz sg one odse-
parowane warstwami kompozytu. Zalety te osigga si¢ w materiale, ktory daje si¢
normalnie nitowac, w przeciwienstwie do typowych materialéw kompozytowych
(patrz rozdz. 18). Inng cenng wlasciwoscia jest lepsze niz w przypadku zwyktych
kompozytdw przenoszenie obcigzen skupionych. Do wad nalezg tatwos$¢ delami-
nacji w trakcie wiercenia oraz roznica rozszerzalnosci cieplnych poszczegdlnych
warstw. Niestety, gestos¢ Glare jest nieco tylko nizsza od gestosci duraluminium,
gdyz gestos¢ witokna szklanego jest poréwnywalna do gestosci duraluminium.
Trwaja prace nad materiatami sktadajacymi si¢ z folii metalowych i innych (1zej-
szych) rodzajéw kompozytdéw. Napotykaja one jednak trudnosci wynikajace m.in.
z réznych rozszerzalnosci cieplnych metali i kompozytow.
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11.1. Rodzaje podziatéw

Struktura samolotu bytaby najlzejsza, gdyby nie zawierata zadnych podziatow, tzn.
gdyby skrzydta, kadlub usterzenie itp. stanowity jeden integralny element. Niestety,
z wielu wzgledéw samolotu w taki sposob skonstruowac si¢ nie da. Przede wszystkim
jego struktura jest zbyt skomplikowana, w zwiazku z czym jej tworzenie wymaga
réwnoczesnej pracy wielu osob. W celu unikniecia zwigzanego z tym zamieszania
wygodnie jest podzieli¢ samolot na mniejsze podzespoly i powierzy¢ opracowanie
kazdego podzespotu innej, niewielkiej grupie konstruktoréw. W niewielkich grupach
0s0b tatwiej jest zapewni¢ spojnos¢ realizowanej koncepcji oraz przygotowywanej
dokumentacji. Dzigki takiemu podzialowi pracy wymiana informacji pomiedzy duzy-
mi grupami ludzi moze si¢ ograniczac¢ do sposobu potaczenia poszczegdlnych podze-
spotow samolotu. Podzialy tego rodzaju nazywa si¢ zazwyczaj podziatami konstruk-
cyjnymi. Charakteryzuja si¢ one tym, ze potaczenia pomiedzy podzespotami w goto-
wej konstrukcji moga by¢ zarowno roztaczne, jak i nieroztaczne.

Innym rodzajem podzialéw sg podzialy technologiczne, ktére musza si¢ pojawic
w konstrukcji samolotu ze wzgledu na mozliwosci wykonawcze wytworni, w kto-
rej dany samolot ma by¢ produkowany. Typowym ograniczeniem wplywajacym na
ten rodzaj podziatow sa rozmiary hal montazowych i udzwigi posiadanych suwnic.
Moze si¢ przy tym zdarzy¢, ze prototyp samolotu ma inne podziaty technologiczne,
aw produkcji seryjnej stosuje si¢ inne. Projektujac konstrukcje samolotu, warto jed-
nak dazy¢ do tego, aby rdznice pomiedzy prototypem a samolotem seryjnym byty
jak najmniejsze. Pozwala to zmniejsza¢ naktad pracy niezbedny do uruchomienia
produkcji seryjnej. Uwaga ta dotyczy jednak tych przypadkow, gdy konstruktorzy
dysponuja srodkami niezbednymi do zrealizowania dojrzatego projektu, a firma ma
gwarancje podjecia produkcji seryjnej. W praktyce czesto zdarza si¢ jednak tak,
ze konstruktorzy dysponuja ograniczonymi srodkami, a nie wiadomo, czy samolot
znajdzie nabywcdw. Mozna wtedy opracowac konstrukcje uproszczona, ktora da sie
zbudowac z wykorzystaniem bardzo ograniczonej infrastruktury, bazujac na bardzo
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wysokich kwalifikacjach pracownikow, tzw. demonstrator. Dopiero po jego zapre-
zentowaniu 1 uzyskaniu zamdéwien opracowuje si¢ docelowy projekt dostosowany
do produkcji seryjnej. Bardzo czesto zdarza sie, ze demonstrator ten nie spetnia
réwniez wielu wymagan stawianych pozniej samolotom seryjnym. Moze np. mie¢
przewymiarowana strukture, a tym samym znacznie wigksza mase i krotszy zasieg.
Pozwala to jednak zaoszczedzic¢ srodki, ktore w przeciwnym razie bytyby niezbed-
ne dla przeprowadzenia szczegdtowych analiz.

Mamy rowniez podziaty transportowe, ktore wynikaja zazwyczaj z potrzeby
przewozenia samolotu lub jego podzespotéw innymi §rodkami komunikacji (lg-
dowej, wodnej lub powietrznej). Mogg one by¢ w dalszej eksploatacji roztaczne
albo nieroztaczne. Typowym przypadkiem sg tu szybowce, dla ktorych buduje si¢
nawet specjalne przyczepy transportowe. Sg one niezbedne zwlaszcza w przy-
padku, gdy szybowiec wyladuje w terenie przygodnym, w miejscu, z ktorego
nie moze wystartowa¢ za samolotem. Demontuje si¢ wtedy szybowiec, taduje
na przyczepe transportowa i wraca na lotnisko. Bardziej spektakularny moze by¢
np. transport duzej todzi latajacej z wytwdrni potozonej w glebi Iadu do miejsca
wodowania, z ktérego samolot taki moze wystartowaé. Rekordem w tym zakre-
sie jest jednak transport podzespotow duzych samolotow pasazerskich, takich jak
Airbus 380, ktore produkowane sg w wielu firmach na calym §wiecie, a montowa-
ne tylko w kilku (Tuluza, Hamburg, Renton, Everett, Charleston).

Rys. 11.1. Przyktad podziatu struktury ptatowca
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Na koniec wspomnie¢ tez nalezy o podzialach eksploatacyjnych i funkcjo-
nalnych, ktore sg niezbedne w celu realizacji prawidtowej eksploatacji ptatowca.
Niektore z tych podzialéw pokrywaja si¢ z innymi typami podzialdow, jak np. po-
dziat szybowca na kadtub, skrzydto i usterzenie. Inne jednak wynikaja wylacznie
z potrzeb eksploatacyjnych. Przyktadem jest tu podzial limuzyny na czes$¢ ruchoma
1 nieruchomg. Cz¢$¢ ruchoma musi poruszaé si¢ wzgledem reszty ptatowca, aby
umozliwi¢ pilotowi zajecie miejsca w kabinie. Co wigcej, w sytuacji awaryjnej musi
by¢ tatwo odrzucana. Z kolei lotki i stery muszg si¢ porusza¢ wzgledem odpowied-
nich powierzchni no$nych, aby umozliwi¢ prawidtowy pilotaz. Przyktad podziatu
konstrukcji ptatowca pokazany jest na rys. 11.1. W niniejszej pracy fakt istnienia
podziatéw konstrukcji zostanie wykorzystany do systematycznej prezentacji typo-
wych rozwigzan konstrukcyjnych poszczegélnych elementéw samolotu.

11.2. Zasady definiowania podziatéw

Istnieje kilka podstawowych zasad definiowania podziatow ptatowca na pod-
zespoly [121].

Dowolne dwa zespoly powinny by¢ polaczone bez posrednictwa trzeciego zespotu
(rys. 11.2-11.4). Nieprzestrzeganie tej zasady moze uniemozliwi¢ zmontowanie samo-
lotu, gdyz kazdy element rzeczywistej konstrukcji wykonywany jest z pewng tolerancija
wymiarowg. Wymiary dwoch elementow tego samego typu roznig si¢ wige o btad wy-
konawczy majacy wartos¢ losowa mniejszg od zatozonej tolerancji. W trakcie montazu
btedy sumuja si¢ zgodnie z zasadami sumowania si¢ btedow [122]. W efekcie zmonto-
wane zespoly tego samego typu majg rézne wymiary. W przypadku samolotow bledy
montazu bywajg szczegdlnie duze ze wzgledu na to, ze zespoly sg montowane z wie-
lu delikatnych elementdw, ktore dodatkowo moga ulega¢ odksztalceniom. W efekcie
dwa wykonane z zatozonymi tolerancjami zespoly moga da¢ tak duzy blad potozenia
elementéw mocujacych trzeci zespot, ze tego zespotu nie da si¢ zamontowac. W przy-
padku zachowania zasady, ze dowolny zespol moze by¢ potaczony tylko z jednym in-
nym zespotem, problemu tego mozna unikna¢, gdyz potozenie elementéw mocujacych
mozna ustali¢ za pomocg ustalaczy kazdego z przyrzadow montazowych. Potozenie
tych elementow zalezy wige tylko od doktadnosci potozenia ustalaczy w przyrzadach,
nie za$ od calych czesto skomplikowanych tancuchéw wymiarowych.

Dodatkowy problem pojawia si¢ w przypadku elementow ruchomych, takich
jak lotki czy stery. Jesli bowiem lotka zamocowana jest czgsciowo do centro-
plata, a czesciowo do zewnetrznej czesci skrzydet, to bledy wykonawcze moga
spowodowac, ze osie zawiasOw w obu czesciach skrzydel nie bedg wspotosiowe
(rys. 11.3). Moze si¢ wiec okaza¢, ze nawet poprawnie zamontowana lotka nie
bedzie mogta si¢ obracaé bez pojawienia si¢ napr¢zen montazowych.
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Rys. 11.2. a) Dobrze, wymiar A nie zalezy od doktadnosci wykonania polaczenia B, b) zle, wymiar
A zalezy od doktadnosci wykonania potaczenia B

Jesli okucia zapewnig
ciggtos¢ powierzchni ptata, to nie zapewnig
wspoétosiowosci zawiaséw lub na odwrot

Rys. 11.3. Nawet jesli dwa elementy potaczone za posrednictwem trzeciego da si¢ zmontowacé, to
moga nie funkcjonowaé prawidtowo. Przyktad lotki

Zespoly glowne powinny by¢ tak sztywne, aby ich montaz byt mozliwy bez
specjalnych przyrzadow. Podzialy na zespoty glowne czgsto pokrywaja sie z po-
dziatami eksploatacyjnymi. Jest wiec nadzwyczaj istotne, aby ich montaz byl moz-
liwy poza specjalnymi przyrzadami montazowymi. Dzigki temu prawidlowego
montazu mozna dokona¢ nie tylko w wytwdrni czy wyspecjalizowanym zaktadzie
remontowym, ale réwniez u uzytkownika. Prawidtowy montaz u uzytkownika, bez
przyrzadéw montazowych, jest jednak mozliwy wylacznie wtedy, gdy montowane
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zespoty sg odpowiednio sztywne. Montaz niesztywnych zespotow bez przyrzadow
konczy si¢ zwykle uzyskaniem bardzo duzych bteddéw i1 naprezen montazowych.
Dostosowanie zespotow gtéwnych do montazu bez przyrzadéw zmniejsza tez kosz-
ty produkcji samolotu, mozna bowiem unikna¢ budowania duzych i kosztownych
przyrzadow, ktore pozwolityby na stabilizacje wymiarowa niesztywnych zespotow.

@) CED

Rys. 11.4. a) Dobrze, potozenie podwozia nie zalezy od doktadnosci wykonania potgczenia B (ke-
sonu z sekcja krawedzi sptywu), b) Zle, potozenie podwozia zalezy od doktadnosci wy-
konania polaczenia B zaréwno po wypuszczeniu, jak i schowaniu

Podzialy powinny wystepowaé na powierzchniach rozwijalnych (rys. 11.5).
Podzial na powierzchniach nierozwijalnych znaczaco komplikuje geometri¢
owiewek ostaniajacych potaczenie montowanych elementow. Jest to szczegolnie
niekorzystne w przypadku konstrukcji metalowych, w ktérych owiewki te wy-
konywane sa z odpowiednio ksztattowanej blachy. Kazda nierozwijalnos¢ po-
wierzchni w miejscu taczenia powoduje w tym przypadku utrudnienie technologii
wykonania owiewki oraz pogorszenie jakosci wykonania. Najprostsza i najlepiej
pasujaca owiewka jest zwykle rozwijalny pasek blachy.

&2 q =

Rys. 11.5. a) Dobrze, przy takim podziale owiewki zakrywajace szczeling beda miaty forme¢ rozwi-
jalnych paskow blachy, b) zZle, przy takim podziale owiewki zakrywajace szczeling beda
mialy forme trojwymiarowej powierzchni o bardzo skomplikowanym ksztatcie
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Mozna oczywiscie twierdzi¢, ze w czasach, gdy popularne staty si¢ konstrukcje
kompozytowe wykonywane w foremnikach frezowanych na obrabiarkach sterowa-
nych numerycznie, wymaganie to stracito na waznosci, jednakze nalezy pamigtad
10 tym, ze bardziej skomplikowana owiewka jest zwykle réwniez bardziej wrazliwa
na uszkodzenia. Dlatego tez przestrzeganie tej zasady jest nadal zalecane.

Potaczenia powinno si¢ dokonywac bez wprowadzania naprezen. Naprezenia
montazowe s3 jednym z najbardziej niebezpiecznych rodzajéw naprezen, gdyz ni-
gdy nie wiadomo, jakg maja wielkos¢. Co wigcej, w dwodch roznych samolotach
tego samego typu moga si¢ okazac¢ zupehnie rozne. Moze si¢ wigc zdarzy¢ 1 taki eg-
zemplarz, w ktéorym napre¢zenia montazowe sg pordéwnywalne z obcigzeniami w lo-
cie. Moze to znaczaco zredukowac zakres obcigzen uzytkowych danego egzempla-
rza. Znane sg tez takie przypadki, w ktérych zmontowanie konstrukcji prowadzi-
o do jej uszkodzenia (rys. 18.16, rozdz. 18). Dlatego tez na etapie projektowania
warto pomysle¢ o stosowaniu takich podziatéw konstrukcji, aby wprowadzaty jak
najmniejsze naprezenia lub aby nie wprowadzaty ich wcale. Tam gdzie to mozliwe,
nalezy wiegc stosowac polaczenia kompensacyjne. Moga one polegac np. na tym, ze
kilku elementdéw nie 1aczy si¢ ze sobg bezposrednio, lecz za pomocg dodatkowych
elementéw montowanych na samym koncu w taki sposéb, aby niedoktadnosci ele-
mentow zasadniczych nie wptywaly na doktadnos¢ finalnego wyrobu. Przyktadem
moze tu by¢ potaczenie zeber, pokrycia i podtuznic. Czgsto potaczenie to realizo-
wane jest poprzez takie uksztattowanie zebra, aby powstaty pdtki, ktore nastgpnie
mozna przynitowa¢ bezposrednio do pokrycia i podtuznic (rys. 11.6). Pierwszym
krokiem takiej operacji jest przynitowanie podtuznic do pokrycia.
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Rys. 11.6. Przyktad bezposredniego potaczenia migdzy zebrami, pokryciem i podtuznicami. Potaczenie
jest mocne, ale niedoktadne rozmieszczenie elementéw powoduje pofalowanie pokrycia

Nastepnie gotowe panele nituje si¢ do zeber. Niestety, nie da si¢ przynitowaé do
pokrycia podtuznic w idealnych odstepach. Na koniec wigc zwykle po przynitowa-
niu podtuznic do pokrycia i zeber do pokrycia okazuje si¢, ze potki taczace zebra
z podhuznicami nie przylegaja do podiuznic. W trakcie nitowania zostang one na
site dociagnicte, co najprawdopodobniej spowoduje pofalowanie pokrycia. Mozna
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tez najpierw znitowaé razem zebra z podtuznicami, a dopiero potem nitowac do
nich pokrycie (tzw. montaz z bazowaniem na szkielecie). W tym przypadku jednak
nie ma gwarancji, ze gorne powierzchnie podtuznic beda si¢ pokrywaty z gornymi
powierzchniami potek do mocowania pokrycia, co znowu prowadzi do pofalowa-
nia pokrycia. Jesli jednak elementy taczace podtuznice z zebrami nie sg integral-
ng czescig zeber, lecz oddzielnymi elementami, to mozna zastosowac tzw. montaz
z bazowaniem na obrysie. W tym przypadku najpierw nituje si¢ podtuznice do po-
krycia, a nastgpnie gotowe panele mocuje si¢ w przyrzadzie montazowym. Nastep-
nie w przyrzadzie tym mocuje si¢ rowniez zebra, ktore sg nitowane do pokrycia.
Na koniec wierci si¢ otwory stuzace do przynitowania elementéw taczacych zebra
z podtuznicami — tzw. kompensatordw, i przynitowuje si¢ te elementy (rys. 11.7).

Rys. 11.7. Przyktady kompensacyjnego polaczenia migdzy zebrami, pokryciem i podluznicami:
a) bezposrednie potaczenie podtuznic z pokryciem i zeber z pokryciem oraz kompensa-
cyjne potaczenie mi¢dzy zebrami a podtuznicami, b) bezposrednie polaczenie podiuznic
z pokryciem i kompensacyjne pomigdzy zebrami a podtuznicami

Jest to trudniejsze i zwicksza ilos¢ taczonych elementow, ale niedoktadnosci
wykonania elementow sktadowych nie wplywaja na doktadnos$¢ wykonania final-
nego elementu. Skrajnym przyktadem takiego rozwigzania byt samolot SR-71,
w ktorym zebra i podtuznice byly polaczone ze soba bezposrednio, a pokrycie
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(wykonane w znacznej mierze z blachy falistej) zamocowano do szkieletu tylko
przy pomocy elastycznych elementéw kompensacyjnych [123, 124]. Pozwolito to
kompensowac nie tylko skonczone tolerancje wykonawcze elementow i podze-
spotéw, ale rdéwniez odksztatcenia cieplne pokrycia nagrzewajacego si¢ na skutek
tarcia o powietrze w locie z liczbg Macha wigkszg od 3.

W konstrukcjach kompozytowych role elementéw kompensujacych czesto
spetnia klej z duzg ilo$cia napelniacza (patrz rozdz. 18, rys 18.13-18.15).

Frezowac¢ do ptaszczyzny wregi Frezowac do ptaszczyzny wregi

i najkrétszego panelu pokrycia i najkrétszego panelu pokrycia
> <

== = =
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Rys. 11.8. Kompensacyjne potaczenie dwoch segmentéw kadtuba uzyskane dzigki odpowiedniej se-
kwencji montazu. Montaz wreg zamykajacych na samym koncu pozwala je zamontowac tak,
zeby ich ptaszczyzny pasowaly do plaszczyzn najkrotszych paneli pokrycia. Dzigki temu po
sfrezowaniu dluzszych paneli wregi beda przylegaly do siebie, a miedzy przednimi i tylnymi
panelami pokrycia nie bedzie szczelin. Dla jasnosci na rysunku nie pokazano podtuznic

Innym przyktadem potlaczenia kompensacyjnego jest montaz paneli pokrycia
kadtuba (rys. 11.8). Zazwyczaj jest ich co najmniej dwa. Prawdopodobienstwo,
ze wszystkie one beda tej samej dtugosci, jest praktycznie zerowe. Dlatego tez
zamontowanie wregi zamykajacej powinno si¢ odbywaé na samym koncu pro-
cesu, tak, aby byla ona prawidtowo potaczona z najkrotszymi panelami. Diuzsze
sa nastepnie frezowane az do powierzchni wregi. Dzieki czemu po zmontowaniu
i frezowaniu ptaszczyzna wregi pokrywa sie z krancowymi plaszczyznami paneli
pokrycia. Jesli montaz wreggi zamykajacej sasiedni segment kadtuba wykonano
w taki sam sposob, to po zmontowaniu wregi beda doktadnie przylegaty do siebie.
Mozna jednak w tym momencie zapytaé, skad wiadomo, ze wrege zamykajaca
da si¢ wsuna¢ w kompletnie znitowany segment kadtuba lub ze po wsunigciu nie
bedzie si¢ ona luzno przemieszczata w jego wnetrzu. Dla uniknigcia takich nieko-
rzystnych zdarzen mozna ta wrege przecia¢ i po wnitowaniu w segment obydwa
jej konce potaczy¢ ze sobg elementami kompensacyjnymi.
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Omowiona powyzej zasada dotyczy nie tylko elementow strukturalnych, ale
roéwniez wyposazenia, a zwtaszcza przewoddw hydraulicznych, pneumatycznych
i elektrycznych (rys. 11.9). Dzigki zastosowaniu potaczen kompensacyjnych dtu-
g0$¢ tych instalacji jest odpowiednia nawet przy znacznym rozrzucie wymiaréw
struktury w poszczegdlnych samolotach. Po raz kolejny wydawatoby sig, ze roz-
woj metod wspomagania komputerowego powinien wyeliminowaé t¢ zasadg.
W projekcie samolotu A-380 okazato si¢ jednak, ze brak kompensacji uniemozli-
wil zmontowanie instalacji elektrycznej prototypu samolotu. Doprowadzito to do
dtugotrwatego opodznienia catego projektu, gdyz trzeba byto wymieni¢ wigkszo$¢
wigzek przewoddw elektrycznych na nowe, nieco dtuzsze.

I
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Rys. 11.9. Kompensacyjne polaczenie instalacji poktadowych

Przewody powinny by¢ prowadzone w wigzkach. Samolot zwykle wyposa-
zony jest w liczne przewody elektryczne, hydrauliczne i pneumatyczne. Dobrze
jest wigc zasilajace je i sterujace nimi przewody rozmiesci¢ w taki sposob, aby
fatwo bylo odnalez¢ konkretny przewod, zwlaszcza w celu naprawy. Zaleca si¢
wiec instalowanie ich we wigzkach z jednoznacznymi oznaczeniami. Dzigki temu
zawsze wiadomo, gdzie znajduje si¢ kazdy z przewodow. Co wigcej, mozliwy jest
dostep do zlaczy przewodow z zewnatrz samolotu przez stosunkowo mate wykro-
je ostonigte niewielkimi owiewkami (rys. 11.10). Zaden z przewodéw nie zwisa
tez swobodnie z uchwytow, narazajac instalacje na roztaczenie sig.

Niestety, czasami f3czenie przewodow w wigzki jest bardzo trudne, gdyz prze-
wody pod napigciem w znaczacy sposdéb moga zaktocaé nawzajem swojg pra-
ce. Dlatego tez w bardziej skomplikowanych samolotach czgsto montuje si¢ je
najpierw na makiecie, sprawdza poziomy zaklécen, a dopiero potem instaluje je
W prototypie.
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Rys. 11.10. Luk dostgpowy do zlaczy przewodow instalacji elektrycznej

Zespoty nie powinny zastania¢ si¢ nawzajem. Montaz zespotow wyposazenia
w taki sposob, aby nie zastanialy si¢ nawzajem, znaczaco ulatwia eksploatacje
samolotu. Awaria zastonietego zespotu jest bowiem znacznie trudniejsza do wy-
krycia i usunigcia niz awaria zespotu, do ktorego jest bezposredni dostep. Ponadto
czasami konieczna jest wymiana catych zespoldw. W przypadku powaznej awarii
zespotu zastonietego najpierw trzeba zdemontowaé zespdt zastaniajacy, aby na-
stepnie uzyska¢ dostep do zespotu zastonigtego.

Przestrzeganie tej zasady utatwia tez gaszenie w przypadku pozarow. Jesli bo-
wiem plonie zespot zastoniety przez inny, to ugaszenie go poktadowymi srodkami
gasniczymi jest znacznie trudniejsze.

11.3. Procedura odwzorowania geometrii ptatowca

Procedura odwzorowania geometrii ptatowca jest jednym z najwazniejszych
zagadnien zwigzanych z jego budowa i produkcja [125, 126]. Wptywa bowiem
zaréwno na koszty jego produkcji, jak i eksploatacji. Ma réwniez kapitalne zna-
czenie dla doktadnosci jego wykonania, a wigc rowniez dla osiggéw egzemplarzy
seryjnych. Warto sobie w tym miejscu uswiadomié, ze ptatowiec jest obicktem
duzym i cigzkim, wykonanym jednak z bardzo wiotkich i delikatnych elemen-
tow. Bardzo tatwo mozna wigc popetni¢ bardzo duze btedy montazowe. Szcze-
gbly procedury odwzorowania geometrii sg co prawda opracowywane na etapie
projektu szczegotowego 1 przygotowania do produkcji, jednakze juz na etapie
projektu wstgpnego pojawiajg si¢ pewne jej elementy. Najwazniejszym z nich
jest dobdr uktadow wspotrzednych, w ktorych opisywana bedzie geometria pta-
towca (rys. 11.11). W aerodynamice i mechanice lotu biegunem uktadu wspot-
rz¢dnych zazwyczaj jest 1/4 sredniej cigciwy aerodynamicznej plata. Niestety,
w rzeczywistym samolocie punkt ten zazwyczaj materialnie nie istnicje. Nie
mozna wigc przylozy¢ do niego miarki i zmierzy¢ polozenia jakiego$ elementu.
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Ten uktad wspotrzednych jest wiec bezuzyteczny w procesie produkcji. Gléwny
konstrukcyjny uktad wspdtrzgednych powinien by¢ zwigzany z materialnie istnie-
jacym elementem konstrukcji samolotu. Element ten powinien w sposo6b jedno-
znaczny wskazywac potozenie uktadu wspédtrzednych. Powinien wigc zawierad
takie przestrzenne figury geometryczne, jak krawedzie pomiedzy prostopadtymi
ptaszczyznami, ktore moga by¢ wspdtliniowe z osiami uktadu, lub wyznaczad
ktoras z jego ptaszezyzn. Krawedzie te powinny by¢ prostopadte lub réwnolegte
do ptaszczyzny symetrii, aby uniknaé przeliczania katow w trakcie dokonywania
pomiardéw. Ponadto element wyznaczajacy uktad wspotrzednych powinien by¢
mozliwie sztywny, aby jego deformacje w trakcie pomiaru nie zwigckszaty bite-
déw montazowych. Element ten powinien rowniez pojawiac si¢ w montowanym
ptatowcu na jak najwczesniejszym etapie montazu, a dostep do niego powinien
by¢ zapewniony rowniez na samym koncu procesu. Niespetnienie tego warunku
sprawi, ze na poczatkowych lub koncowych etapach montazu nie bedzie moz-
liwe dokonanie pomiaru bezposredniego. Tymczasem pomiar posredni zawsze
obarczony jest wickszym bledem. Dobrym przyktadem glownego konstrukcyj-
nego uktadu wspotrzednych moze by¢ przecigcie plaszczyzny symetrii samolo-
tu z plaszczyzng wregi gldwnej i plaszczyzng pétki taczacej pasy dzwigardw,
zwlaszcza w przypadku, gdy struktura kadtuba sktada si¢ z dwoch potowek, kto-
rych krawedzie wyznaczaja ptaszczyzny rownolegle do ptaszczyzny symetrii lub
samg ptaszczyzne symetrii.

Niestety, nie da si¢ odlozy¢ decyzji o wyborze produkcyjnego uktadu wspot-
rzgdnych az do etapu przygotowania produkcji, gdyz wymagatoby to zmian w ca-
ej dokumentacji konstrukcyjnej i na pewno zakonczytoby si¢ pojawieniem licz-
nych btedéw. Decyzja ta musi by¢ podjeta w momencie rozpoczecia pierwszych
prac konstrukcyjnych. Na etapie projektu wstgpnego musi wigc powstac¢ koncep-
cja struktury ptatowca i jej montazu.

Gloéwny uktad wspédtrzednych nie jest jedynym uktadem, jaki nalezy wtedy
wybraé. Uzywanie uktadu zwigzanego materialnie np. z kadtubem byloby bo-
wiem nadmiernym utrudnieniem podczas konstruowania innych elementow kon-
strukcyjnych, takich jak np. skrzydta. Na ich modelach i rysunkach ztozeniowych
uktad zwigzany z kadtubem w ogole by nie istniat. Tymczasem skrzydta posiadaja
zazwyczaj kat zaklinowania i wznios, a czasem rowniez skos. Ich najwaznie;j-
sze elementy konstrukcyjne bywaja wigc znaczaco obrocone wzgledem kadtuba.
Dlatego tez konieczne jest zdefiniowanie lokalnego uktadu wspdtrzednych dla
kazdego zespolu konstrukcyjnego oraz jego przestrzennego potozenia wzgledem
gtownego uktadu wspotrzednych. Uktady zespotow konstrukcyjnych definiuje si¢
wedtug tych samych zasad co gtowny uktad wspodtrzednych, przy czym nie trze-
ba zachowywac prostopadtosci i rownoleglosci wzgledem plaszeczyzny symetrii.
Uktady te lepiej zwigza¢ z cechami geometrycznymi takich elementéw, jak dzwi-
gar gléwny skrzydta.
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Ptaszczyzna X-Z

Rys. 11.11. Przyktad trudnosci zwigzanych z doborem gtéwnego uktadu wspotrzgdnych szybowca.
Plaszczyzna symetrii X-Z istnieje fizycznie jako ptaszczyzna podzialu foremnika kadhu-
ba. Jest tez widoczna po wyjeciu kadtuba z foremnika w postaci skleiny, az do finalnego
malowania. O$ X, bedaca osig symetrii belki kadtubowej, fizycznie nie istnieje, lecz
jest tatwa do wyznaczenia w foremniku. Niestety, po wklejeniu niektérych elementéw
staje si¢ niewidoczna. Plaszczyzna Y-Z jest prostopadta do osi X i przechodzi przez no-
sek zebra przykadtubowego. Jest tatwo dostgpna w foremniku oraz po wyj¢ciu kadtuba
z foremnika, ale po utozeniu tkanin pokrycia kadtuba w foremniku — znika. W zwigzku
z tym musi by¢ zastapiona trasami na ptaszczyznie podziatlowej foremnika. Alternatyw-
na plaszczyzna Y'-Z’ przechodzaca przez dziob szybowca jest tatwo dostgpna w trakcie
catego procesu montazu i eksploatacji. Jesli jednak w szybowcu zainstalowany jest FES
(Front Electric Sustainer), ptaszczyzna Y’-Z’ przestaje by¢ niezawodna baza pomiaro-
wa, gdyz fizycznie istnieje na wierzchotku kotpaka $migta, ktéry jest demontowalny
i moze by¢ zastgpiony przez inny kotpak o innych wymiarach



Rozdziat 12

12.1. Wstep

Skrzydto jest najbardziej odpowiedzialnym elementem samolotu. To ono wy-
twarza sit¢ nosna, dzigki ktorej samolot lata. Jednoczesnie przenosi ono najwigk-
sze obcigzenia, a wérdd nich moment gnacy wywotany silg nosna. Co gorsza, czyni
to w kierunku, w ktorym ma najmniejszy moment bezwtadnosci [127-132], gdyz
jego grubos¢ w kierunku prostopadtym do cieciwy ograniczona jest ze wzgledow
aerodynamicznych do okoto 15% cigciwy. Dlatego tez konstrukcji skrzydta trzeba
si¢ przyjrze¢ najdoktadniej [133—-138].

12.2. Podstawowe elementy sktadowe konstrukcji skrzydta

Omawianie konstrukcji skrzydet wypada rozpocza¢ od wyliczenia elementéw
sktadowych i omdéwienia ich funkcji (rys. 12.1).

Dzwigar to gléwny element sitowy konstrukcji skrzydta (rys. 12.2). Przezna-
czony jest przede wszystkim do przenoszenia momentu gnacego i sily tnace;j,
powstajacych w wyniku oddziatywania rozktadu cisnien na cala powierzchnie¢
skrzydta. Dzwigar sktada si¢ zazwyczaj z dwoch paséw — gornego i dolnego, oraz
Taczacej je Scianki. Pasy przeznaczone sa do przenoszenia momentu gnacego. Na
ich koncach, przy kadlubie, instaluje si¢ okucia, ktore wytwarzajg par¢ reakcji
rownowazaca moment gnacy z catego skrzydta. W danym przekroju biezacym
moment gnacy wytwarzany przez cisnienia dziatajace na skrzydto pomiedzy tym
przekrojem a koncéwka rownowazony jest przez pare sit w pasach. Zazwyczaj,
dla zmniejszenia masy, przekrdj paséw nie jest stalty wzdtuz rozpietosci. Przy
koncéwce moment gnacy jest niewielki, wigc i przekrdj pasow jest niewielki.
Warto tez zwrdci¢ uwage na fakt, ze pasy dzwigarow sa pretami smuktymi, kto-
re pomimo podparcia innymi elementami samolotu moga podlega¢ wyboczeniu.
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Biorac pod uwage, ze obcigzenia dodatnie, $ciskajgce gorny pas, sa wicksze od
ujemnych, $ciskajacych dolny pas, spodziewaé si¢ nalezy, ze gérny pas dzwigara
bedzie miat wigkszy przekroj od dolnego. I tak tez jest w istocie. Scianka dzwi-
gara przenosi sit¢ tngca. Naprezenia wynikajace z dzialajacych na nig obciazen sa
stosunkowo niewielkie, wydawa¢ by si¢ wiec moglo, ze moze ona mie¢ niewiel-
ka grubos¢. Tak jednak nie jest ze wzgledu na mozliwo$¢ wyboczenia. W celu
uniknigcia nadmiernego przewymiarowania $cianki instaluje si¢ na niej zwykle
dodatkowe elementy usztywniajace.

Pokrycie

Dzwigary

Podtuznice

Rys. 12.1. Typowa struktura skrzydta

Pas gorny

Scianka . £ _. :
PPN
Pas dolny

Rys. 12.2. Schemat struktury dzwigara

Zebra s3 elementami zapewniajacymi odpowiedni profil acrodynamiczny ptata
nosnego. Sa one czesto ustawione wzdhuz kierunku optywu Iub pod niewielkim
katem do niego. Obciazone sg podobnie do dzwigara, z tym ze zginane sg momen-
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tem wytwarzanym przez rozktad ci$nienia wzdtuz cigciwy plata. Zazwyczaj zebra
zamocowane sg do dzwigara i to wtasnie w dzwigar wprowadzaja oddziatywuja-
ce na nie obcigzenia. Niektdre zebra przenosza wylacznie obcigzenia ci$nienio-
we. S3 to tak zwane zebra normalne. Zebra sitowe pozwalajg na wprowadzenie
w strukture skrzydta sit skupionych, pochodzacych np. od podwozia. Pozwalaja
tez unikac¢ koncentracji naprezen w miejscach, gdzie przekroj skrzydta zmienia
si¢ gwaltownie. Przy kadtubie i na koncowce instaluje si¢ sztywne zebra zamyka-
jace, dzigki czemu pokrycie skrzydla moze przenosi¢ obcigzenia skrecajgce dzia-
lajac, jak cienko$cienna rura skrecana.

Pokrycie jest najbardziej widocznym elementem struktury skrzydta. To ono
tworzy powierzchni¢ nosng. Jest rozpicte na zebrach, wigc przyjmuje ich ksztatt.
Moze ono by¢ elastyczne, np. ptocienne lub sztywne. W pierwszym przypadku
jego rola w przenoszeniu obcigzen sprowadza si¢ do przenoszenia cisnien nan
dzialajacych na najblizsze zebro. W drugim przypadku pokrycie moze uczestni-
czy¢ réwniez w przenoszeniu innych obcigzen. Najczesciej przenosi ono moment
skrecajacy, jesli jednak jest wystarczajaco sztywne, to moze rowniez przenosi¢
moment gnacy, zast¢pujac dzwigar.

Podhuznice biegnace wzdhuz rozpigtosci skrzydta, lecz niepotaczone pionowy-
mi $ciankami, przeznaczone sa do usztywniania pokrycia. Wspomagaja je row-
niez w przenoszeniu obcigzen ci$nieniowych na zebra. Jesli podtuznic jest odpo-
wiednio duzo, dzigki czemu pokrycie jest bardzo sztywne, to wraz z pokryciem
moga one zastepowac dzwigar w przenoszeniu momentu gnacego.

12.3. Przeglad konstrukcji skrzydet

Pierwsze historyczne konstrukcje skrzydel mialy elastyczne pokrycie ptdcien-
ne, bardzo lekkie, ale nieprzenoszace obcigzen. W zwigzku z tym wymagaty one
zewnetrznego usztywnienia w celu przeniesienia momentu skrecajacego. Kon-
strukcja taka sktadata si¢ z dzwigaréw przenoszacych moment gnacy, zeber za-
pewniajacych zachowanie profilu aerodynamicznego oraz zestawu masztdéw, roz-
pérek i linek usztywniajacych konstrukcje. W samolocie braci Wright i kilku ko-
lejnych pionierskich konstrukcjach usztywnienie to wykorzystywane byto réwniez
do sterowania poprzecznego. Zmieniajgc naciaggi poszczeg6élnych linek usztyw-
niajacych, skrecane byto niesymetrycznie cate skrzydto. Byt to jednak system
bardzo skomplikowany i zawodny, w zwigzku z tym natychmiast po wynalezie-
niu lotek zostal porzucony. Efektem ubocznym okazata si¢ mozliwos¢ zwigksze-
nia predkosci maksymalnej, gdyz linki naciggane na stale mozna byto naciggnac
mocniej. Usztywnienie zewngtrzne stosowane bylo zarowno w samolotach jed-
no-, jak i dwuptatowych (rys. 12.3—12.6). W dwuptatowcach linki rozpinane byty
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pomiedzy platami w poszczegolnych przestach (rys. 12.3-12.4). W jednoptatach
(rys. 12.5-12.6) linki rozpinano mig¢dzy skrzydiem a podwoziem z dotu oraz mig-
dzy skrzydtem a masztem spelniajagcym rowniez funkcje ,,kozta antykapotazowe-
20” [139]. W chwili obecnej usztywnienie zewnetrzne w jednoptatach stosuje sie
tylko w bardzo powolnych konstrukcjach ultralekkich (rys. 12.7a). W dwuptatow-
cach usztywnienie zewngtrzne jest bardziej powszechne, zwlaszcza w samolotach
akrobacyjnych (rys. 12.7b). Zapewnia ono mozliwos¢ uzyskania bardzo sztywnej,
wytrzymatej 1 lekkiej konstrukcji. Powazng wadg skrzydet z usztywnieniem ze-
wnetrznym jest jednak ogromny opor aerodynamiczny linek i rozporek usztywnia-
jacych. Warto je wigc stosowac tylko wtedy, gdy osiagi nie sg istotne, lub wtedy,
gdy sg one zapewnione poprzez zastosowanie bardzo matego obcigzenia ciagu.

Rys. 12.3. Struktura dzwigarowa z usztywnieniem zewnetrznym. Samolot Standard J-1 (National
Museum of the U.S. Air Force, Dayton)

Zdecydowana wigkszo$¢ wspodtczesnych samolotow ma wiec elementy
usztywniajace skrzydlo na skrgcanie wewnatrz obrysu profilu ptata. Najprosciej
mozna takg konstrukcje uzyskac, nanizujac zebra na dzwigar bedacy okragla rura.
Rozwigzanie to stosuje si¢ jednak niezmiernie rzadko, gdyz przekrdj rury jest
zazwyczaj stosunkowo maly, biorac pod uwage grubos¢ typowych profili lotni-
czych. Ogranicza to predkosci, z ktérymi zaprojektowany w ten sposob samolot
moze si¢ poruszaé. Co gorsza, chcac zoptymalizowaé przekroj dzwigara rurowe-
go, nalezatoby zmienia¢ przekroj jego scianek nie tylko wzdhiz rozpigtosci, ale
i wzdluz wysokosci jego przekroju, tak aby powstaty pasy i $cianki. Znaczaco
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komplikuje to konstrukcje takiego dzwigara, zwlaszcza jesli dzwigar taki mialtby
by¢ metalowy. W efekcie tylko samoloty ultralekkie miewaja obecnie takie kon-
strukcje skrzydet (rys. 12.8).

Rys. 12.4. Struktura dzwigarowa z usztywnieniem zewng¢trznym w dwuplacie: a) Farman HF.20,
b) Farman MF.7, ¢) Caudron G.4, d) Breguet XIV (Musée de I’Air et de ’Espace — Aéro-
port de Paris-Le Bourget/Jean-Philippe Lemaire)

Rys. 12.5. Struktura dzwigarowa z usztywnieniem zewngtrznym w jednoptacie Morane-Saulnier typu H
(Musée de I’Air et de |’Espace — Aéroport de Paris-Le Bourget/Jean-Philippe Lemaire)
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Rys. 12.6. Struktura dzwigarowa z usztywnieniem zewngtrznym w jednoplacie Boeing P-26 (The
Smithsonian National Air and Space Museum, Waszyngton)

a)

Rys. 12.7. Wspdlczesne zastosowania struktury dzwigarowej z usztywnieniem zewnetrznym: a) ultralek-
ki Eipper Quicksilver, b) akrobacyjny Pitts S-2 (Experimental Aircraft Association, Oshkosh)
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Rys. 12.8. Struktura dzwigarowa z dzwigarem rurowym pracujagcym na skrecanie w migsniolocie
Gossamer Albatros (Museum of Flight, Seattle)
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Usztywnienie wewngtrzne moze by¢ rowniez linkowe. W konstrukcjach jednodzwi-
garowych wymaga to zastosowania odpowiednio sztywnych zeber, pomigdzy ktorymi
rozpina si¢ linki usztywniajgce (rys. 12.9a). W konstrukcjach dwudzwigarowych zebra
mogg by¢ delikatniejsze, gdyz linki usztywniajace mozna rozpigé pomigdzy weztami
potaczen zeber z dzwigarami (rys. 12.9b). Historycznie wynalazca tego typu konstrukcji
skrzydta byta firma Fokker, ktora osiagneta znaczace sukcesy w trakcie I wojny $wiato-
wej, redukujac dzigki takiemu rozwigzaniu opor samolotow dwuptatowych (rys. 12.11).

Rys. 12.10. Napinacze linek w samolocie Potez XXV (Musée de ['Air et de |'Espace — Aéroport de
Paris-Le Bourget)

Rys. 12.11. Struktura dzwigarowa z usztywnieniem wewnetrznym linkami. Samolot Fokker DVII
(Musée de I’Air et de I’Espace — Aéroport de Paris-Le Bourget/Jean-Philippe Lemaire)
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Niezaleznie od tego, czy linki usztywniajace zlokalizowane sg wewnatrz, czy na ze-
wnatrz konstrukcji skrzydta samolotu, majg one jedna wspolng wade. Dla zwigkszenia
bezpieczenstwa wykonane sg z plecionki z drutow stalowych. Pekniecie jednego z dru-
tow nie powoduje wtedy zerwania si¢ catej linki, a jedynie zmniejszenie jej przekroju.
Sprawia jednak, ze linki stajg si¢ bardzo rozciagliwe. Ich aktualna dtugos¢ zalezy od
réwnowagi pomig¢dzy sitg naciggu i tarciem pomig¢dzy drutami. W zwigzku z tym po
przekroczeniu pewnego poziomu obcigzen linka wydtuza si¢ trwale, co powoduje roz-
sztywnienie oraz zmiang geometrii catej konstrukcji. Wymaga to stalej kontroli nacig-
gu linek i czgstej regulacji. Niedoktadnie przeprowadzona regulacja powoduje z kolei
nieplanowane zwichrzenie geometrii ptatoéw. Dodatkowym utrudnieniem jest umiesz-
czenie linek usztywniajacych wewnatrz obrysu profilu, gdyZz wymaga zdjecia pokrycia
w celu dokonania regulacji (rys. 12.10). Z tych wiec powodéw szybko zaczeto sto-
sowa¢ ramowe lub kratownicowe konstrukcje usztywniajace, zawierajace dodatkowe
skosne potzeberka pomiedzy weztami potaczen dzwigarow i zeber. Taka konstrukcije
mialy na przyktad pierwsze serie samolotu Hawker Huricane, ktory zastynal w bitwie
o Wielka Brytani¢ [ 140]. Podobng konstrukcje miaty tez skrzydta pierwszego samolotu
zaprojektowanego w Polsce po Il wojnie swiatowej LWD Szpak (rys. 12.12b).

Rys. 12.12. Struktura dzwigarowa z usztywnieniem wewnetrznym rozporkami (a). Na zdjeciu LWD Szpak
(b) (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Zarowno w przypadku zginania, jak i skrecania, materiat najefektywniej pracuje
wtedy, gdy jest umieszczony tuz pod pokryciem samolotu. Materiat znajdujacy sie
blisko szkieletowej profilu jest wykorzystany tylko w nieznacznym stopniu, jest wigc
niejako marnowany. Ciekawym rozwigzaniem tego problemu bylo zastosowanie kon-
strukcji geodetycznej, w ktdrej ramowe usztywnienie umieszczane byto bezposrednio
pod pokryciem na calej powierzchni skrzydta. Mogto ono zastapi¢ konwencjonalne
zebra, pozwalajac na znaczaca redukcje masy samolotu. Konstrukcje taka miat samo-
lot Vickers Armstrong Wellington, ktory zastynat niezwykla odpornoscia na przestrze-
lenia (rys. 12.13). Podobnie jak wszystkie wczesniej opisane konstrukcje, konstrukcja
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geodetyczna byla kryta ptotnem, dzieki czemu przestrzelenie pokrycia nie wptywato
na sztywnos¢ skrzydet. Jednoczesnie konstrukcja ta byta réwnie lekka jak bardziej za-
awansowane konstrukcje, wykorzystujace pokrycie do przenoszenia obcigzen, ktére
tym samym byly znacznie bardziej wrazliwe. Zdecydowana wadg konstrukeji geode-
tycznej byta jej ogromna pracochtonnos¢, wynikajaca z konieczno$ci przygotowania
1 znitowania bardzo duzej liczby drobnych elementow. Z tego tez wzgledu w bardziej
wspotczesnych samolotach konstrukcje takie stosuje si¢ gtdwnie w ptatowcach ama-
torskich przy zatozeniu, ze tworca samolotu czerpie przyjemnos¢ przede wszystkim
z wykonywania takiej subtelnej struktury (rys. 12.14). Pojawita si¢ tez jednak moz-
liwos¢ znaczacego obnizenia pracochtonnosci wykonywania konstrukeji geodetycz-
nych dzigki zastosowaniu struktur integralnych, frezowanych z jednej ptyty materiatu,
bez koniecznosci taczenia duzej liczby drobnych elementow. Wspotczesnym ograni-
czeniem jest wigc raczej zastosowanie elastycznego pokrycia ptdciennego i wynika-
jace z tego nienajlepsze odwzorowanie geometrii profilu. Mozna sobie jednak wy-
obrazi¢ potaczenie konstrukcji geodetycznej ze sztywnym pokryciem. Tego rodzaju
rozwigzania spotyka si¢ obecnie w konstrukcjach zbiornikéw rakiet kosmicznych.

Rys. 12.14. Wspolczesne zastosowanie struktury geodetycznej w samolocie amatorskim Dakota Hawk
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Zdecydowana wada wszystkich wczesnych konstrukcji z elastycznym pokry-
ciem bylo zastosowanie ptotna, szybko ulegajacego degradacji pod wplywem
wilgoci nawet pomimo impregnacji [141-146]. Z tego wzgledu juz pod koniec
I wojny swiatowej pojawily si¢ pierwsze konstrukcje metalowe. Ich stworzenie
byto jednak sporym wyzwaniem, gdyz nawet stopy aluminium maja znacznie
wieksza gestos$¢ niz drewno 1 ptdtno. Sktaniato to wielu konstruktoréw do stoso-
wania bardzo cienkiego pokrycia mocowanego do stosunkowo sztywnego szkie-
letu. Rozwigzanie takie skazane byto na niepowodzenie, gdyz nawet stosunkowo
sztywne szkielety ulegaja jednak odksztalceniom, co powodowato wyboczenie
cienkiego pokrycia, katastrofalnie wptywajac na jego trwatos¢ zmeczeniows. Do
tego problemu doszty jeszcze klopoty z korozja, utrudniajagc znaczaco szybkie
upowszechnienie si¢ samolotéw metalowych. Problem korozji udato si¢ rozwia-
za¢ dzicki platerowaniu blach duraluminiowych czystym aluminium, a potem
rowniez dzigki anodowaniu. Pierwszym natomiast rozwigzaniem pozwalajacym
oming¢ szybkie zme¢czenie konstrukcji na skutek wyboczenia si¢ pokrycia okaza-
lo si¢ zastosowanie blachy falistej (rys. 12.15).

Rys. 12.15. Struktura metalowa z pokryciem z blachy falistej. Samolot Junkers D-1 (Musée de I’Air
et de I’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 sposdb, aby fale uktadaty
si¢ mniej wigcej wzdhuz kierunku optywu. Pokrycie takie byto sztywne w kierun-
ku réwnoleglym do zeber, dzigki czemu nie ulegato wyboczeniu pod wptywem
sit $ciskajacych, dziatajacych w tym kierunku. Natomiast w kierunku wzdhuz roz-
pictosci zachowywato sig¢ tak jak sprezyna, tzn. ulegato znacznym przemieszcze-
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niom bez nadmiernych odksztalcen. Niestety, lokalne kierunki przeptywu ulega-
ja zmianie w zalezno$ci od parametréw lotu, w zwiagzku z tym samolot z takim
pokryciem miat stosunkowo maty opor tylko przy jednej predkosci. Dla innych
predkosci kierunki przeptywu nie uktadaty si¢ juz idealnie wzdhuz fal pokrycia, co
powodowato znaczacy wzrost oporu aerodynamicznego. Z tego tez wzgledu ten
rodzaj konstrukeji skrzydta nie zdobyt szerokiej popularnosci.

Najczesciej spotykanym do dzisiaj rodzajem konstrukcji skrzydia jest kon-
strukcja potskorupowa, w ktorej pokrycie jest odpowiedzialne za przenoszenie
czesci obeigzen, najczegsciej momentu skrecajacego skrzydto. Bez pokrycia szkie-
let bytby w tym przypadku niesztywny na skrgcanie. W konstrukcjach tego typu
istnieje wyrazny podziat funkcji pomiedzy pokryciem a szkieletem. Jesli wiec po-
krycie przenosi moment skrgcajacy, to momenty gnace i sita tngca prostopadta do
cigciwy przenoszone sa przez dzwigary. W przenoszeniu momentu skrgcajacego
uczestnicza rowniez scianki dzwigaréw. Z drugiej strony pokrycie przenosi site
tnacg rownolegta do cigciwy [147, 148].

Przyktad jednodzwigarowej konstrukcji potskorupowej z jednoobwodowym
kesonem przedstawiony jest na rys. 12.16—12.17. Warto zwréci¢ uwage na fakt,
ze czes¢ pokrycia przenoszaca w tym przyktadzie moment skrgcajacy znajdu-
je si¢ blisko krawedzi natarcia. Zwicksza to obcigzenia krytyczne wywotujace
wyboczenie [149-154], przesuwa Srodek masy skrzydta do przodu, co zwigksza
krytyczng predkosc flatteru [155-189], a ponadto utatwia przenoszenie duzych
nad- i podci$nien wystepujacych w okolicy krawedzi natarcia ptata [190-193].
Warto tez zwroci¢ uwage na fakt, ze to wlasnie krawedz natarcia jest najbar-
dziej narazona na zderzenia z ciatami obcymi, np. z ptakami [194—-195], wiec
umieszczenie w tym obszarze najmocniejszych elementéw konstrukcyjnych jest
racjonalne. Podwyzszeniu obcigzen krytycznych dla wyboczenia sprzyja rowniez
zastosowanie podluznic zwickszajacych sztywno$¢ pracujacej czesci pokrycia.
Poczawszy od dzwigara az do krawedzi sptywu skrzydto moze by¢ pokryte lek-
kim materiatem elastycznym, np. plétnem. Konstrukcja taka ma dodatkowg zalete
acrodynamiczng w pordwnaniu z poprzednimi typami konstrukcji polegajaca na
tym, ze sztywne i gtadkie pokrycie krawedzi natarcia pozwala na bardzo dobre
zachowanie geometrii profilu aerodynamicznego w najwazniejszym z punktu wi-
dzenia aerodynamiki miejscu.

o O O

Rys. 12.16. Struktura potskorupowa, jednodzwigarowa z kesonem jednoobwodowym
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Rys. 12.17. Struktura pdtskorupowa, jednodzwigarowa z kesonem jednoobwodowym samolotu PZL-110
Koliber. Widoczna réznica pdl przekrojow paséw dzwigara: a) przy kadtubie i b) przy koncowce

Rys. 12.18. Mocowanie skrzydta pétskorupowego jednodzwigarowego do kadtuba: a) z wykorzysta-
niem dzwigarka pomocniczego, b) z wykorzystaniem podtuznicy na krawedzi natarcia

Pewnym problemem jednodzwigarowych konstrukcji poétskorupowych jest
potaczenie skrzydta z kadtubem, ktore powinno by¢ realizowane w co najmnie;j
trzech punktach (rys. 12.18). Tymczasem pojedynczy dzwigar ma tylko dwa pasy,
do ktorych mozna zamocowac¢ okucia. Problem ten mozna rozwigzac, stosujac
dodatkowy dzwigarek pomocniczy biegnacy skosnie od dzwigara gtdéwnego do
tylnych oku¢ [196]. Dzwigarek ten dziala podobnie jak zastrzat [139], tyle ze
w plaszczyznie cieciw. Keson poza zasiegiem dzwigarka pomocniczego musi
w tym przypadku przenosi¢ moment gnacy dzialajacy w plaszczyznie rownole-
glej do cigciwy. Mozna tez dodatkowo wzmocni¢ krawegdz natarcia dodatkowsg
sciankg lub mocna podtuznica, do ktdrej zamocowane jest trzecie okucie.
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Integralny zbiornik paliwa?

Rys. 12.19. Struktura potskorupowa, dwudzwigarowa, z jednoobwodowym kesonem

W samolotach podlegajacych wigkszym obciazeniom stosuje si¢ zazwyczaj kon-
strukcje potskorupowa, dwudzwigarowa (rys. 12.19). W konstruke;ji takiej gtéwny ke-
son przenoszacy skrecanie znajduje si¢ zazwyczaj pomiedzy dzwigarami. Gorne i dol-
ne pokrycie przenosi wowczas moment skrecajacy skrzydto oraz site tnaca rownolegla
do cieciwy. W przenoszeniu momentu skrecajacego uczestnicza rowniez scianki oby-
dwu dzwigarow. Noskowa czgs¢ profilu pokryta jest zazwyczaj sztywnym pokryciem,
ale nie zawsze przenosi obcigzenia wzdhuz rozpigtoscei skrzydta. W wielu przypadkach
jest ona tylko odejmowang owiewka dla wyposazenia skrzydta zamontowanego przed
przednim dzwigarem. Czesto w tym wiasnie miejscu znajduyja si¢ instalacje elektrycz-
ne, odladzajace oraz napedy slotéw. Czgs¢ ta, co prawda demontowalna, musi jednak
by¢ wytrzymala i pewnie zamocowana do kesonu, aby mozliwe bylo przeniesienie
duzych sit cisnieniowych dziatajacych na krawedz natarcia, na dzwigar i keson skrzy-
dfa [190-193]. Keson mozna dodatkowo wykorzystac jako integralny zbiornik paliwa
(rys. 12.19). W tym celu wszystkie potaczenia pomiedzy sciankami, pasami dzwigara
i pokryciem musza by¢ uszczelnione. Z drugiej strony w zebrach muszg si¢ znajdowac
otwory umozliwiajace spltywanie paliwa wzdhuz rozpigtosci. Bez nich w kesonie gro-
madzityby si¢ znaczne ilosci paliwa niezuzywalnego. Tylna czg$¢ konstrukcji skrzy-
dfa moze by¢ pokryta materiatem elastycznym, jednakze musi by¢ na tyle wytrzyma-
1a, aby wspiera¢ elementy mechanizacji wystgpujace na krawedzi sptywu plata. Z tego
wzgledu bardzo czesto pojawia si¢ podziat konstrukcyjno-technologiczny na keson,
krawedz natarcia i krawedz sptywu skrzydla (rys. 12.20).

Rys. 12.20. Podziat struktury skrzydta na grupy konstrukcyjne
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Najbardziej zaawansowanym rodzajem konstrukcji skrzydia jest konstruk-
cja skorupowa (rys. 12.21). Stosuje si¢ ja zazwyczaj w tych przypadkach, gdy
przenoszenie momentu gnacego wymagaloby zastosowania paséw o ekstremal-
nie duzych przekrojach. W konstrukcjach takich zaktada sie, ze niemal wszystkie
obcigzenia przenoszone sg przez pokrycie. Jest to zatozenie o tyle racjonalne, ze
materiat jest najlepiej wykorzystany wtedy, gdy znajduje si¢ mozliwie daleko od
plaszczyzny obojetnej przy zginaniu. Pokrycie jest tym elementem, ktéry znaj-
duje si¢ najdalej. Musi ono wtedy by¢ odpowiednio pogrubione i usztywnione
dodatkowymi podtuznicami. Czgsto podluznice te trzeba instalowaé tak gesto,
ze bardziej optaca si¢ stosowaé blache falistg podpierajaca porycie od wewnatrz.

Rys. 12.21. Struktura skorupowa, jednoobwodowa (lub dwuobwodowa, jesli wykroje w czesci spty-
wowej sa odpowiednio wzmocnione)

Poréwnujac konstrukcije skorupowe i1 polskorupowe mozna zauwazy¢, ze te pierw-
sze majg zazwyczaj grubsze pokrycie i ggsciej rozmieszczone podhuznice, ale nie maja
dzwigara z wyrdzniajacymi si¢ pod wzgledem wymiarow przekroju pasami (rys. 12.22).
Zazwyczaj $cianki tacza si¢ w tym przypadku ze standardowymi podtuznicami. Inng
widoczng roznicg jest sposéb mocowania skrzydta do reszty konstrukcji samolotu.
W konstrukeji pdtskorupowej wystepuja dzwigary, moga wiec by¢ do ich paséw zain-
stalowane okucia (rys. 12.24). W konstrukcji skorupowej paséw dzwigaréw zazwyczaj
nie ma, a moment gnacy przenoszony jest przez sciskanie i rozcigganie szerokich pa-
sow pokrycia. W zwigzku z tym zamiast punktowych oku¢ stosuje si¢ tzw. polaczenie
kotnierzowe, w ktérym pokrycia dwu elementow potaczone sg szeregiem sworzni lub
rozcigganych srub rozmieszczonych wzdhuz krawedzi potaczenia (rys. 12.23).

a) Grubsze pokrycie Wiecej podtuznic Skorupowa — moment gngcy przenosi pokrycie

b) Mocniejsze pasy dzwigara Pétskorupowa — moment gngcy przenoszg pasy dzwigara

Q. QQCE\IQT:Q\Z%

Rys. 12.22. R6znica migdzy strukturami: a) skorupowa i b) potskorupowa
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Rys. 12.23. Mocowanie kotnierzowe skrzydta skorupowego. Samolot Airspeed Ambasador (/mpe-
rial War Museum, Duxford)

Rys. 12.24. Mocowanie skrzydta potskorupowego za posrednictwem oku¢ na koncach dzwigardw.
Samolot Avro Shackleton (Imperial War Museum, Duxford)

Ciekawym przypadkiem sa tu konstrukcje skrzydet szybowcow, ktore majg za-
zwyczaj dzwigar, ale rowniez bardzo grube pokrycia przektadkowe (rys. 12.25),
trudno wiec od razu zakwalifikowa¢ je do jednego z wymienionych typéw kon-
strukcji. Pokrycie przektadkowe to struktura sktadajaca si¢ zazwyczaj z dwoch
cienkich oktadzin potaczonych za posrednictwem grubego, lecz bardzo lekkiego
wypetniacza. W pierwszych strukturach tego typu funkcje okladzin czgsto spet-
niala sklejka, a wypetiacza drewno balsa [197]. Obecnie czgste sa przypadki,
w ktoérych okladziny wykonane sg z blachy duralowej, a wypelniacz ma postac
komoérkowa, oraz przypadki, gdy okladziny sa laminarnymi (warstwowymi)
strukturami kompozytowymi, a wypelniacz jest pianka z tworzywa sztucznego.
Struktura taka jest nadzwyczaj lekka i tak sztywna, ze czg¢sto nie trzeba juz stoso-
wac zeber w celu zachowania profilu.
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Rys. 12.25. Struktura pétskorupowa z pokryciem przektadkowym

L T .

Rys. 12.26. Struktura skorupowa z pokryciem przektadkowym

Dzigki szeroko rozstawionym okladzinom, usztywnionym przy pomocy wy-
petniacza, moze rowniez przenosi¢ zginanie. W konstrukcjach kompozytowych
z dzwigarem najczesciej jednak tkaniny tworzace oktadziny pokrycia przektadko-
wego utozone sg w wigkszosci pod katem 45° wzglgdem rozpietosci. Oznacza to, ze
nie moga one przenosi¢ zginania w tym kierunku. Moze to natomiast robi¢ dzwigar,
w ktdrym wystepuja pasy zawierajace zbrojenie utozone wzdtuz rozpigtosci. Z tego
punktu widzenia konstrukcj¢ taka mozna zakwalifikowac jako poétskorupowa, gdyz
funkcje wytrzymatosciowe dzwigara i pokrycia sg jasno od siebie odréznione. Cie-
kawe jest jednak to, ze kompozytowe skrzydto skorupowe (rys. 12.26 1 18.13) tylko
bardzo nieznacznie r6zni¢ si¢ bedzie od potskorupowego (rys. 12.251 18.15) [198].
Wystarczy bowiem z konstrukcji usung¢ dzwigar, zastepujac go kilkoma cienkimi
pionowymi $ciankami, a w strukturze oktadzin zastosowa¢ odpowiednio duzo zbro-
jenia w postaci tkanin jednokierunkowych utozonych wzdtuz rozpigtosci. W tym
przypadku pokrycie przektadkowe bedzie mogto przenosi¢ sciskanie i rozcigganie
wynikajace z momentu gnacego skrzydto, a silte tnaca przenosi¢ beda wspomniane
cienkie $cianki. Scianek takich w konstrukcji skorupowej moze by¢ wicle.
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Rys. 12.27. Wieloobwodowe skorupowe struktury przektadkowe

Dziela one obwdd porycia pracujacy na skrecanie na kilka mniejszych ob-
wodow, dzigki czemu sztywno$¢ skrzydia na skrecanie rosnie. Z tego punktu
widzenia konstrukcje skorupowe mozna podzieli¢ na jedno-, dwu- i wieloobwo-
dowe (rys. 12.27). Nalezy jednak pamietaé, ze struktura cienko$cienna przeno-
si moment skrecajacy tylko wtedy, gdy jej obwdd jest zamknigty. Brak jednej
Scianki, otwierajacy obwod, powoduje utrate mozliwosci przenoszenia momentu
skrecajacego. W zwiazku z tym obwod, w ktérym znajduja si¢ obszerne wykroje,
np. na zamocowania i napedy mechanizacji, nie moze juz przenosi¢c momentu
skrecajacego. Moment skrgcajacy moze rowniez wywotywacé wyboczenie powto-
ki pokrycia, w zwigzku z tym te obwody, ktore nie majg stosownych usztywnien
lub sa demontowalne, nie moga by¢ wykorzystywane do przenoszenia momentu
skrecajacego. Wykorzystanie obwodu demontowalnego do przenoszenia obcia-
zen wymaga zastosowania potaczenia zapewniajacego mozliwos¢ przenoszenia
naprezen tnagcych. Z kolei przenoszenie obcigzen przez obwody z wykrojami jest
mozliwe po zastosowaniu odpowiednich usztywnien wokot krawedzi otworu.
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12.4. Wykroje

Jak juz wspomniano, zamkniety keson dwudzwigarowego skrzydta potskoru-
powego mozna wykorzysta¢ na integralny zbiornik paliwa. Zbiornik taki musi by¢
szczelny, a poniewaz uszczelniacz ulega degradacji, musi wigc by¢ naktadany co
pewien czas na wewngtrzne polaczenia kesonu. W jaki jednak sposob mozna we-
wnatrz kesonu umiesci¢ uszczelniacz i paliwo, skoro obwdd tego kesonu ma by¢
zamknigty w celu przenoszenia momentu skrecajacego? Mozna tego dokonac, sto-
sujac niewielkie wykroje o odpowiednio usztywnionych krawedziach (rys. 12.28).

Rys. 12.28. Wykroje dostgpowe w kesonie z integralnym zbiornikiem paliwa. Boeing 747 (Musée
de I’Air et de |'Espace — Aéroport de Paris-Le Bourget)

Rys. 12.29. Wzmocnienie niewielkich wykrojow dostepowych
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Najprosciej rzecz ujmujac, usztywnienie takie polega na pogrubieniu pokrycia wokot
wykroju i/lub zamontowaniu wokot niego zamknietej ramy (rys. 12.29). Pogrubienie ta-
kie moze by¢ zrealizowane poprzez przynitowanie wokot otworu dodatkowych warstw
blachy (tzw. dubleréw, rys. 12.30) lub zastosowanie pokrycia integralnego (rys. 12.31).
W tym przypadku integralno$¢ oznacza, Zze pokrycie nie ma statej gruboscei, lecz ma wy-
frezowane lub wytrawione obszary w celu obniZzenia masy cato$ci i wzmocnienia w wy-
znaczonych miejscach. Wymiary pogrubionych ramek wokdt otwordw powinny by¢ ta-
kie, aby pod wptywem obcigzenia pokrycie z wykrojem nie reagowato na jego obecnos¢.

Problem komplikuje si¢ jednak, gdy wykroj musi by¢ obszerny, a jest zlokalizowa-
ny w wysokoobcigzonym miejscu. Typowym przykladem jest tu wykrdj na chowane
podwozie, wykonany w kesonie skrzydta przy kadtubie (rys. 12.32). Takiego wykroju
nie da si¢ tatwo zabezpieczy¢ poprzez pogrubienie pokrycia przy krawedziach. Wy-
godnym rozwigzaniem tego problemu jest jego ominigcie poprzez zastosowanie ta-
kiej geometrii i kinematyki podwozia, aby nie byto potrzeby wykonywania wykroju
w kesonie. W wielu samolotach dokonano tego poprzez poszerzenie plata przy kadtu-
bie i umieszczenie podwozia przed przednim lub za tylnym dzwigarem (rys. 12.33 i
12.34). Rozwigzanie to znane jest ze stynnego samolotu North American P-51 Mu-
stang. Stosowane jest rowniez w niemal wszystkich wspotczesnych samolotach pasa-
zerskich. Rozwigzanie to jest na tyle dobre, ze warto nawet czasami zmniejszy¢ pole
przekroju kesonu w celu pomieszczenia za nim lub przed nim podwozia, byleby tylko
nie robi¢ w kesonie duzego wykroju. W pierwszym bowiem przypadku sztywnos¢
na skrecanie zmniejsza si¢ o kilka do kilkunastu procent, w drugim mozna jg utraci¢
calkowicie lub trzeba doda¢ dodatkowe elementy zwigkszajace mase.

Rys. 12.31. Integralne wzmocnienie niewielkich wykrojow dostgpowych
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Dzwigary

Rys. 12.33. Prawidlowo zaprojektowane wykroje nienaruszajace integralnosci kesonu skrzydta;
North American P-51D Mustang (Musée de ['Air et de I'Espace — Aéroport de Paris
-Le Bourget)

Jesli nie da si¢ unikng¢ wykonania duzego wykroju w kesonie, to koniecz-
ne jest dodanie dodatkowych elementdw konstrukcyjnych zwigkszajacych jego
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sztywnos$¢. Najbardziej efektywnym sposobem jest tu wstawienie dodatkowych
$cianek (rys. 12.351 12.36). Dzi¢ki temu mozna domkna¢ przekrdj otwarty przez
wykroj, dzigki czemu moze on znowu przenosi¢ moment skrecajacy, cho¢ mniej-
szy niz przed wykonaniem wykroju. Mozna tez zastapi¢ jeden duzy przekrdj za-
mkniety kilkoma mniejszymi, dzigki czemu sztywnos¢ kesonu bez wykroju i ke-
sonu z wykrojem i dodatkowymi §ciankami moga by¢ zblizone.

Tylny dzwigar prosty

ALEZ\

Tylny dzwigar zatamany

Rys. 12.34. Prawidlowo zaprojektowane wykroje nienaruszajace integralnosci kesonu skrzydta.
W dolnym przyktadzie, ze wzgledu na mniejszy skos, zastosowano zatamany tylny
dzwigar w celu zmieszczenia za nim komory podwozia

Mozna tez, podobnie jak w przypadku matych wykrojow, wzmocni¢ krawedz
duzego wykroju ramg i ewentualnie dodatkowymi zebrami. Trzeba jednak pamig-
taé, ze im wickszy jest wykroj, tym wigksza jest masa ramy i innych elementéw
dodatkowych wzmacniajacych wykroj. Skrajnym przyktadem moze tu by¢ samo-
lot PZL-37 Los, ktory mial skrzydto o konstrukcji skorupowej [199, 200]. W cen-
troptacie tego skrzydta caty dolny panel pokrycia pomigdzy $ciankami musiat
zosta¢ usuniety, aby umozliwic¢ instalacje drzwi do komory bombowej. Zostal on
zastapiony spawang ramg z katownikow stalowych o stosunkowo duzym prze-
kroju. Rozwigzanie to byto stosunkowo cigzkie, ale niezbedne w celu umieszcze-
nia komor bombowych w skrzydtach, dzieki czemu udato si¢ zastosowaé kadtub
o bardzo matym przekroju i zminimalizowa¢ op6r aerodynamiczny.
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Rys. 12.35. Metody wzmacniania wykroju, gdy nie da si¢ unikna¢ duzego przerwania ciaglosci po-
krycia kesonu

Rys. 12.36. Scianki otaczajace wykréj chowanego podwozia. Dewoitine 520 (Musée de ['Air et de
I"Espace — Aéroport de Paris-Le Bourget)

12.5. Konstrukcja dzwigara

W niemal kazdym rodzaju konstrukcji skrzydta, z wyjatkiem konstrukcji skoru-
powych, wystepuje dzwigar (rys. 12.37). Jak juz powyzej wspomniano, dzwigar jest
belka przenoszaca moment gnacy i sity tnace. W jego konstrukc;ji da si¢ wyr6znic€ pasy,
Scianke (rys. 12.38) i elementy dodatkowe. Pasy poprzez Sciskanie i rozcigganie tworza
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pare sit rownowazacych moment gnacy. Scianka przenosi sily tnace wywotane sita
no$ng i momentem skrecajacym skrzydto. Wsrod elementdéw dodatkowych wyrdznicé
mozna okucia, pozwalajgce na potaczenie skrzydla z kadtubem, elementy usztywnia-
jace scianke oraz dodatkowe elementy pozwalajace na wprowadzanie sit skupionych.

Istnieje wiele rozwigzan konstrukcyjnych dzwigaréow. Najkrocej mozna je po-
dzieli¢ na kratownicowe, belkowe i skrzynkowe [36, 147, 201-209].

Pas gorny

Scianka

Pas dolny

Rys. 12.37. Schemat pracy dzwigara

CTTT
1T

Rys. 12.38. Przyktadowe rozwigzania potaczenia pasa dzwigara metalowego ze $cianka

W konstrukcjach kratownicowych $cianka jest zastagpiona kratownica (rys. 12.39).
Kratownica ta moze powsta¢ poprzez znitowanie ksztattownikdw, pospawanie rur
stalowych lub wyfrezowanie z jednej plyty materialu. Pierwsze rozwigzanie, co
prawda bardzo pracochtonne, bardzo dobrze nadaje si¢ do wykonywania dzwigarow
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kratownicowych ze stopdéw lekkich. Odstopniowanie przekroju pasa w celu zmniej-
szenia jego masy najprosciej mozna zrealizowaé, wykonujac pasy z katownika przy
koncéwee, z dwoch katownikéw w potowie rozpigtosci oraz z dwdch katownikow
z dodatkowaq naktadka przy kadtubie. W przypadku dzwigarow spawanych z rur sta-
lowych ten sam efekt mozna osiagnac, wsuwajac w siebie teleskopowo kolejne rury
0 coraz mniejszej $rednicy 1 spawajac je na koncach. W bardziej zaawansowanych
konstrukcjach pasy dzwigarow sg frezowane tak, aby mialy optymalny rozktad pola
przekroju wzdhuz rozpigtosci. Dysponujac odpowiednig frezarka, mozna tez wyko-
na¢ kompletny dzwigar kratownicowy razem z okuciami gtownymi i elementami
pozwalajacymi na wprowadzanie sit skupionych.

Rys. 12.39. Przyktady dzwigaréw kratownicowych: a) nitowany, b) spawany z rur stalowych, c) in-
tegralny

Wszystkie dzwigary kratownicowe maja wspdlna wade polegajaca na tym, ze
sktadajg si¢ z pretow. Prety natomiast stosunkowo tatwo ulegaja wyboczeniu i, co
gorsza, tracg mozliwo$¢ przenoszenia obcigzen po wyboczeniu [149—-154]. Wada
ta w mniejszym stopniu wystepuje w dzwigarach belkowych (rys. 12.40), w kto-
rych $cianka jest z punktu widzenia wytrzymatosci materiatu ptaska ptyta. Tym-
czasem plyty i powloki, po wyboczeniu, nadal s w stanie przenosi¢ obcigzenia
[149-154, 210], cho¢ sztywnos¢ wyboczonej ptyty jest zredukowana. Zagrozenie
wyboczeniem w mniejszym stopniu dotyczy rowniez $ciskanego pasa dzwigara,
ktory jest utwierdzony wzdtuz calej swojej dtugosci, zarowno dzigki pokryciu, jak
i prostopadtej do niego Sciance. Z tego wzgledu dzwigary belkowe sa stosowane
znacznie czgsciej od dzwigarow kratownicowych.
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Site krytyczng niezbedna do wyboczenia $cianki mozna zwigkszy¢ poprzez
podzielenie jej na mniejsze segmenty za pomoca dodatkowych przynitowanych
ksztattownikdéw lub ,,przetloczen”. Mozna tez pogrubi¢ $cianke ponad wymiar
wymagany ze wzgledu na jej wytrzymato$¢. Oznacza to jednak wzrost masy. Jest
to wigc metoda stosowana zazwyczaj wtedy, gdy zapewnia jakie$ inne zalety, na
przyktad technologiczne. W szczegolnosci dzwigarki pomocnicze, zamykajace
kesony od strony krawedzi spltywu, czesto wykonywane sg w postaci ceownika
wygigtego z paska blachy o statej grubosci.

Zardwno dzwigary kratownicowe, jak 1 belkowe maja przekrdj otwarty, nie
moga wiec efektywnie przenosi¢ momentu skrecajacego. Moga go przenosié
dzwigary skrzynkowe (rys. 12.41), ktore posiadaja dwie $cianki przymocowane
do krawedzi paséw. Dodatkowg zaleta jest tu mozliwos¢ zastosowania szerszych
pasoéw o mniejszej grubosci. Zarowno w przypadku dzwigaréw kratownicowych,
jak i belkowych, transmisja obcigzen pomig¢dzy pasem i sciankg jest bardziej efek-
tywna, gdy pasy maja szeroko$¢ niewiele wigksza od grubosci. Ma to szczegdlne
znaczenie w przypadku dzwigaréw kompozytowych, w ktdrych transmisja obcig-
zen w kierunku prostopadtym do zbrojenia odbywa si¢ za posrednictwem znacz-
nie bardziej elastycznego spoiwa. W praktyce proporcje szerokosci do grubosci
przekroju paséw kompozytowych potaczonych pojedyncza Scianka nie powinny
by¢ wigksze niz 5:1. W przypadku dzwigarow skrzynkowych proporcja ta moze
by¢ znacznie wicksza, gdyz pas podparty jest sciankami w dwdch miejscach.

Rys. 12.40. Przyktady dzwigaréw belkowych: a) gigty, b) nitowany ze $ciankg ptaska, c) nitowany
ze $cianka z blachy falistej, d) integralny



56 Cezary Galinski

W przypadku konstrukcji metalowych zdecydowang wada dzwigaréw skrzynko-
wych jest skomplikowany montaz. Zaktadajac, ze pasy wykonane sg z ceownika, do
ktérego bokdéw majg by¢ przynitowane plaskie $cianki, otrzymujemy konstrukcje,
w ktorej nie da si¢ przynitowa¢ drugiej Scianki. Nitowanie bowiem nitami o duzej
wytrzymatosci wymaga dostgpu do obydwu stron potaczenia. Nity ,,jednostronne”
sa zazwyczaj znacznie delikatniejsze 1 nie umacniajg poprzez rozpeczanie Otworow,
w ktorych sg zakute. Nie nadajg si¢ wige do taczenia odpowiedzialnych elementdw.
W zwigzku z tym w $ciankach tak zaprojektowanego dzwigara muszg znajdowac si¢
wykroje dostepowe umozliwiajace przynitowanie drugiej Scianki. Otwory te z kolei
musza mie¢ usztywnione krawedzie w celu zachowania zdolnosci do przenoszenia
napre¢zen tnagcych wynikajacych ze skrecania. Innym rozwigzaniem moze by¢ wy-
konanie $cianek z ceownikow, a pasow z ptaskownika. W tym przypadku dostep do
nitdw jest dogodny z obydwu stron. Jednakze nity te zlokalizowane sg dalej od ptasz-
czyzny obojetnej dzwigara, muszg wiec przenosi¢ wicksze obcigzenia. Wady tej nie
maja skrzynkowe dzwigary kompozytowe, ktore mozna wykona¢ w postaci dwoch
symetrycznych potdwek: gornej i dolnej, wyposazonych w potki, pozwalajace na
sklejenie ich w plaszczyznie obojetnej dzwigara (rys. 12.42). Tym razem wada okazu-
je sie ograniczona doktadno$¢ wysokosci tak zaprojektowanego dzwigara, ktéra zmu-
sza do stosowania grubych potaczen klejowych, podczas gdy polaczenia takie najle-
piej przenosza obcigzenia, gdy warstwa kleju jest mozliwie cienka (zob. rys. 18.13).

W przypadku dzwigarow kompozytowych warto zwréci¢ uwage na putapke,
jaka tkwi w mozliwos$ci stosowania réznych rodzajéw zbrojenia (rys. 12.43). Na-
prezenia rozciagajace i $ciskajace w zginanej jednorodnej belce sg najwicksze tuz
przy gérnej i dolnej powierzchni belki. Wydawac by sie wigc moglo, ze wtasnie
w tym miejscu nalezy zastosowac zbrojenie o najwickszej wytrzymatosci. Blizej
ptaszczyzny obojetnej, gdzie naprezenia s3 mniejsze, mozna by wtedy zastosowac
zbrojenie o mniejszej wytrzymatosci, co pozwolitoby np. na obnizenie kosztow
produkcji dzwigara. Sktania to do rozwazania konstrukcji, w ktorych zewnetrzne
warstwy paséw zawierajg zbrojenie z wtdkna weglowego, a wewnetrzne z widkna
szklanego. Koncepcja ta jest jednak catkowicie btedna i moze prowadzi¢ do ka-
tastrofalnych skutkéw. Nalezy bowiem pamigtac, ze naprezenia sg pojeciem abs-
trakcyjnym, wprowadzonym w celu ulatwienia analizy wytrzymato$ci konstrukcji.
Rzeczywistym, dajacym si¢ zaobserwowa¢ powodem niszczenia konstrukcji sa
jej odksztatcenia. Odksztatcenia wigza si¢ za$ ze sztywnoscig danego materiatu.
Analizujac elementarny wycinek przekroju pasa, zawierajacy czes¢ ze zbrojeniem
weglowym i czes$é ze zbrojeniem szklanym, stwierdzi¢ musimy, ze obydwie cze-
$ci wycinka majg takie samo odksztatcenie pod wpltywem obcigzen normalnych.
W przeciwnym razie obydwie czgsci slizgatyby si¢ po sobie, co uniemozliwiatoby
przenoszenie obcigzen pomigdzy nimi. Skoro wige odksztalcenia obydwu czgsci
sg takie same, to napr¢zenia bedg wicksze w tej czgsci wycinka, ktora wykonana
jest z materiatu sztywniejszego, co wynika z poréwnania charakterystyk napre-



WYBRANE ZAGADNIENIA KONSTRUKCJI SAMOLOTOW 57

zen od odksztatcen materiatdéw o réznych sztywnosciach. Wynika z tego dalej, ze
w belkach zawierajacych rdzne materiaty poziom naprezen zalezy nie tylko od
odlegtosci od ptaszczyzny obojetnej, ale rowniez od proporcji pomigdzy sztywno-
Sciami poszczegolnych materialdéw. W rozwazanym przypadku widkno weglowe
ma znacznie wigksza sztywnos$¢ niz wtokno szklane. Naprezenia w warstwach we-
glowych beda wiec znacznie wigksze nizby to wynikato z samej tylko odlegtosci
od plaszczyzny obojetnej. Niestety, wiokno weglowe osigga przy tym swoja wy-
trzymatos$¢ dorazng przy znacznie mniejszych odksztatceniach niz wtokno szklane.

Rys. 12.41. Przyktady nitowanych dzwigarow skrzynkowych. Widoczne rdzne rozwigzania dostgpu
do nitow

Przektadkowe Scianki
z wypetniaczem
piankowym

Pasy dzwigara
z rovingu lub tkaniny
jednokierunkowe;j

Rys. 12.42. Kompozytowy, klejony dzwigar skrzynkowy

Stosujac wiec opisang powyzej kombinacj¢ materiatdw, mozna doprowadzi¢ do
sytuacji, w ktdrej warstwy zbrojone wtoknem weglowym przekraczaja swojg wy-
trzymalos$¢ dorazng, podczas gdy warstwy zbrojone widknem szklanym obcigzone
sa w niewielkim zaledwie stopniu. Spowoduje to zniszczenie warstw zbrojonych
wiloknem weglowym i skokowy wzrost obcigzenia warstw zbrojonych wtoknem
szklanym. W tzw. konstrukcjach hybrydowych stosuje si¢ wigc raczej odwrotng
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kombinacj¢ materialow (rys. 12.44), w ktorej wiokna weglowe znajduja si¢ pomig-
dzy warstwami kompozytu zbrojonymi wioknem szklanym [118]. Mozna dzigki
temu uzyskac bardziej rownomierny rozktad naprezen w przekroju zginanej belki.

= Zbrojenie widknem
" weglowym

Zbrojenie ©
widknem
szklanym.,

Al
Rys. 12.43. Jezeli sztywniejszy material jest zastosowany w zewnetrznych warstwach pasow dzwi-
gara, to naprezenia na granicy materiatdw skokowo rosng i sg znacznie wigksze w ma-
teriale sztywniejszym, co jest niebezpieczne

Materiat sztywniejszy

n

Rys. 12.44. Jezeli sztywniejszy material jest zastosowany wewnatrz belki, to naprezenia na granicy ma-
terialow zmieniaja si¢ skokowo, ale napr¢zenia maksymalne moga by¢ mniejsze niz dopusz-
czalne, a jednoczesnie wigksza czes¢ pola przekroju belki przenosi obcigzenia, dzigki czemu
mogg one by¢ wigksze z zachowaniem akceptowalnego poziomu bezpieczenstwa

12.6. Podtuznice

Zasadnicza rolg podtuznic jest usztywnianie pokrycia. Jest to mozliwe dzigki temu, Zze
dodanie materiatu z dala od powierzchni oboj¢tnej pokrycia zwigksza moment bezwtad-
nosci jego przekroju. Umozliwia to podwyzszenie obcigzen krytycznych pokrycia ze
wzgledu na wyboczenie. Nie jest jednak obojetne, jaki przekrdj majg przymocowane do
niego podtuznice (rys. 12.45). Posiadajac swobodng krawedz, moga one bowiem ulegac
wyboczeniu lokalnemu [149—-154]. W zwigzku z tym najprostsze podtuznice w postaci
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katownika stosuje si¢ tylko w konstrukcjach niezbyt silnie obcigzonych. Sa one wtedy
réwniez rozmieszczone stosunkowo rzadko. W konstrukcjach bardziej obcigzonych na-
lezy stosowaé podhuznice o wickszym momencie bezwtadnosci przekroju, to znaczy
takie, ktorych swobodna krawedz zawiera wigcej materialu. Stosujac profile wyciskane
do wytwarzania podtuznic mozna wykorzysta¢ ksztattownik taki, ktéry ma lokalnie po-
grubiony przekroj po stronie przeznaczonej na krawedz swobodng. Przy wykorzystaniu
profili gietych popularnoscia ciesza si¢ przekroje o ksztalcie zetownikéw lub o ksztatcie
litery Q. Profile o przekroju ceownika nie sg popularne ze wzgledu na trudny dostep do
zakuwanej strony nitu. Z tego samego powodu w przypadku stosowania dwuteownikow
swobodna strona ma zazwyczaj znacznie mniejszg szerokos¢ niz ta przeznaczona do
polaczenia z pokryciem. Kuszace jest stosowanie tzw. omegdwek, gdyz po przynitowa-
niu do pokrycia tworzg one przekrdj zamknigty, dzigki czemu sg najbardziej odporne na
wyboczenie, a do tego zwickszaja wytrzymatos$¢ skrzydta na skrecanie. Pamigtac jednak
nalezy, ze w trakcie nitowania dochodzi do spgczania trzonu nita i zakleszczania si¢ go
w otworze. Jest to zjawisko pozadane, gdyz zmniejsza koncentracje naprezen wokot
otworow, jednakze powoduje deformacje pokrycia i uniemozliwia uzyskanie gtadkiej
powierzchni (rys. 12.46). Gdyby kto§ w dwodch taczonych elementach najpierw wy-
wiercil otwory, a potem zaczat wykonywac szew nitowy, poczynajac od jednego konca,
to po zakuciu kilku pierwszych nitéw okazatoby si¢, ze kolejnych nie da si¢ wlozy¢
w otwory. Z tego wzgledu przed nitowaniem spina si¢ faczone elementy specjalnymi
uchwytami uniemozliwiajagcymi przesuwanie si¢ otworéw wzgledem siebie w trakcie
nitowania. Niestety, w efekcie pokrycie zostaje pofalowane. Pofalowanie to psuje wia-
sciwosci aerodynamiczne plata i wywotuje dodatkowe obcigzenia w pokryciu. Stopien
tego pofalowania zalezy od ilosci i ggstosci rozmieszczenia nitow. W przypadku zas
omegowek 1 teownikdw gestos¢ rozmieszcezenia nitdw jest najwicksza.

)

Rys. 12.45. Rézne przekroje podtuznic
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Rys. 12.46. Odksztalcenia pokrycia wywotane gestym nitowaniem. Boeing B-29 (Imperial War
Museum, Duxford)

Problemu tego mozna uniknaé, stosujac pokrycia integralne, ktore frezowane
sa wraz z podtuznicami z grubych ptyt (rys. 12.47). Nalezy jednak pamietac, ze
przecina si¢ wtedy naturalng struktur¢ materiatu uzyskang w trakcie walcowania.

.

Rys. 12.47. Przyklady paneli pokrycia integralnego. Concorde (zdjecie gorne — Brooklands Museum)
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Zamiast frezowania mozna tez stosowac trawienie, ktore nie wymaga posiadania
obrabiarek o duzych rozmiarach. Metoda ta jest jednak bardziej szkodliwa dla sro-
dowiska, a poza tym uzyskuje si¢ dzieki niej podtuznice o mniejszej wyniostosci.
Pojawia si¢ przy tym zagrozenie korozja wzerowa, ktora moze by¢ wywotana zasto-
sowaniem niewlasciwych parametréw procesu. Rdwniez i ta metoda powoduje prze-
cinanie struktury materiatu uzyskanej podczas walcowania. Przeciccie wewngtrznej
struktury materiatu, oprdcz ostabienia go, uwalnia rowniez napr¢zenia wewnetrzne,
co powoduje deformacje wyrobu. Po frezowaniu lub trawieniu elementéw integral-
nych trzeba je wigc zazwyczaj prostowac. Wad tych nie majg kucie i wytlaczanie.
Wykonywanie duzych fragmentdéw pokrycia przy pomocy tych technologii jest jed-
nak ograniczone ze wzgledu na brak pras o odpowiednio duzym nacisku.

Sztywnos$¢ pokrycia rosnie nie tylko dzigki zastosowaniu odpowiednich prze-
krojow podhuznic, ale rowniez, ale rowniez dzicki zmniejszaniu odlegltosci po-
migdzy nimi. Im gesciej rozmieszczone bedg podtuznice, tym wicksza sztywnosc
bedzie miato pokrycie. W skrajnym przypadku podluznice stykajg si¢ ze soba.
Zamiast nich mozna wtedy wykorzysta¢ blachg falista, tworzac tzw. keson Misz-
tala [203—205]. W kesonie takim zardwno pokrycia, jak i $cianki maja strukture
przestrzenna, skladajaca si¢ z dwoch oktadzin: wewnetrznej i zewnetrznej oraz
laczacej je blachy falistej. Blacha falista w pokryciach ma fale utozone wzdhiz
rozpigtosci, natomiast w $ciankach pionowo. Keson taki zastosowano po raz
pierwszy na poczatku lat 30. ubiegtego wieku w samolocie PZL-19, a pdzniej
rowniez w innych samolotach PZL, przyczyniajac si¢ do sukcesu technicznego
samolotu PZL-37 Los$ [199-200]. Byl to w zasadzie pierwszy rodzaj struktury
przekladkowej stosowanej w lotnictwie.

12.7. Struktury przektadkowe

Struktury przektadkowe sktadajg si¢ z dwdch okladzin o duzej wytrzymatosci
oraz wypetiacza o malej gestosci, lecz wytrzymatosci na $cinanie wystarczajacej
do przenoszenia obcigzen pomi¢dzy oktadzinami (rys. 12.48). Oktadziny mogg by¢
wykonane ze sklejki, blachy lub laminarnej struktury kompozytowej. Najczesciej
stosowane przektadki wykonywane sg z balsy, pianki lub r6znego rodzaju struktur
komérkowych. Te z kolei mogg by¢ klejone z papieru [211, 212], kompozytu zbrojo-
nego tkaning [213] lub cienkiej folii metalowej. Ze wzglgdu na charakter przektadki,
uniemozliwiajacy jej przenoszenie obcigzen skupionych, potaczenie oktadzin z prze-
ktadka realizuje si¢ poprzez klejenie. W przypadku struktur przeznaczonych do pracy
w podwyzszonych temperaturach (np. pokrycie skrzydta tuz za dyszg silnika odrzu-
towego) struktura taka moze by¢ rowniez lutowana, przy czym lut musi mie¢ tempe-
rature topnienia wicksza od przewidywanej temperatury pracy pokrycia. Stosowanie
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klejenia w tym wypadku bywa zazwyczaj niemozliwe, gdyz w podwyzszonych tem-
peraturach praktycznie wszystkie kleje traca swoje wlasciwosci wytrzymatosciowe.

Rys. 12.48. Struktury przekladkowe z wypetlniaczem komérkowym

Zasadnicza zalety struktur przektadkowych jest ich ogromna sztywno$¢ wta-
sciwa — tym wigksza, im wigksza jest grubos¢ wypetniacza pomigdzy okladzi-
nami. Dzigki niej znaczaco rosnie sita krytyczna, powyzej ktorej dochodzi do
wyboczenia. Kosztem jednak jest bardziej skomplikowany przebieg wyboczenia
i wigksza liczba jego postaci [214]. Czgstym przypadkiem jest np. wyboczenie
lokalne wynikajace z przekroczenia wytrzymatosci wypetniacza na $ciskanie lub
rozciaganie albo z ograniczonej wytrzymatosci potaczenia klejowego pomiedzy
oktadzinami a wypetniaczem (rys. 12.49).

Duzym problemem konstrukcji przektadkowych z wypetniaczem komorko-
wym przez wiele lat byl brak mozliwosci wykonania nieptaskich powlok. Problem
ten wynikat z geometrii stosowanego wypelniacza, ktdorego komorki miaty ksztalt
szesciokata, taki sam jak w przypadku plastra miodu. Proba zgigcia ptyty takiego
wypetniacza konczy si¢ uzyskaniem powtoki o ksztatcie siodta lub zniszczeniem
scianek komorek wypetiacza. Jedynym sposobem na uzyskanie powtoki o poza-
danym ksztatcie bylo frezowanie wypehiacza, ktore jest zadaniem niebanalnym
ze wzgledu na bardzo mala grubos¢ jego scianek [215, 216]. W chwili obecnej
opracowano dwie inne metody rozwigzania tego problemu. Mozna stosowaé wy-
petiacz o komdrkach innych niz szesciokatne. W niektérych przypadkach wy-
petniacze takie dajg si¢ uktada¢ nawet na tak skomplikowanych powierzchniach,
jak kula. Innym sposobem jest klejenie wypekiacza na foremniku. Pozwala on
na uzyskanie powtoki z wypetniacza nawet o ksztalcie komorek zblizonym do
szesciokata. Blizsze spojrzenie, zwlaszcza w miejscach o matym promieniu krzy-
wizny, wykazuje jednak, ze szesciokaty te nie sg foremne, a komorki nie maja
statego ksztaltu wzdhuz grubosci wypetniacza (rys. 12.50).
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Rys. 12.49. Rozne postaci wyboczenia struktur przektadkowych

" Deformacje ksztattu komorek

Rys. 12.50. Tréjwymiarowy wypetiacz komorkowy



64 Cezary Galinski

Innym problemem struktur przektadkowych, zwtaszcza z wypetniaczem ko-
moérkowym jest wprowadzanie sit skupionych. Okladziny sg zazwyczaj stosun-
kowo cienkie, a wytrzymato$¢ wypelniacza znacznie mniejsza od wytrzymatosci
oktadzin. W efekcie préba wywiercenia w ptycie przektadkowej otworu i przy-
mocowania do niej czego$ przy pomocy zwyktego nitu lub sruby skonczylaby si¢
zmiazdzeniem wypeltniacza i zniszczeniem ptyty. Zamiast tego trzeba stosowac
specjalne nity i $ruby z wktadkami zabezpieczajacymi wypetniacz przed zmiaz-
dzeniem (rys. 12.51). Wytrzymato$¢ takiego polaczenia jest jednak problema-
tyczna ze wzgledu na tolerancje wykonania wktadek i wypetniacza. Mozna tez
komorki sasiadujace z przewidywanym otworem wypehi¢ kompozytem epok-
sydowym ze zbrojeniem proszkowym. Dobre rezultaty daje rowniez stosowanie
nitow wybuchowych. Maja one trzon z otworem wypelnionym materiatem wybu-
chowym, ktory eksplodujac w trakcie zakuwania, powoduje odksztatcenie $cia-
nek trzonu w kierunkach ptaszczyzn oktadzin. Powoduje to zakleszczanie si¢ nitu
na oktadzinach, z niewielkim tylko odksztatceniem wypetniacza.

Wktadki lub wypetnienia

Nity wybuchowe

Rys. 12.51. Nitowanie struktur przektadkowych

Na koniec warto wspomnie¢ o istotnym problemie, jakim jest zakanczanie
brzegow ptyt przektadkowych z oktadzinami metalowymi (rys. 12.52). W wielu
przypadkach pozadane jest, aby na brzegach oktadziny stykaly sie ze soba. Mozna
tego dokonac, zaginajac odpowiednio jedna z nich. Zagigcie to jest jednak zawsze
wykonane ze skoniczona doktadnoscig. Z drugiej strony grubo$¢ wypetniacza
rowniez obarczona jest niedoktadnoscia wykonania. W efekcie w trakcie mon-
tazu ptyty okazuje sie, ze pomiedzy oktadzinami a wypetiaczem jest szczelina
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albo wypetniacz jest zgniatany, co powoduje trwate odksztatcenie Scianek jego
komorek. W obydwu przypadkach powoduje to pogorszenie wtasciwosci mecha-
nicznych takiej plyty. W celu rozwigzania tego problemu zaleca si¢ zastosowanie
elementow kompensacyjnych.

Coz toleranm

Rys. 12.52. Krawedzie paneli przektadkowych

12.8. Zebra

W konstrukcji skrzydet wyrdznia si¢ zebra normalne, sitowe i zamykajace.

Pierwsze historyczne konstrukcje skrzydet miaty zazwyczaj zebra normal-
ne, wykonane w postaci ramy zbudowanej z cienkich pretow. Konstrukcja taka
przypomina kratownice, tyle ze z usztywnionymi weztami. Zebra takie sa bardzo
lekkie, ale pracochtonne. Nie przenoszg tez dobrze sit skupionych, przyktada-
nych prostopadle do pretéw pomiedzy weztami. Z tego wzgledu ich odpornosé
na obcigzenia obstugowe byta ograniczona. W chwili obecnej zebra takie spotyka
si¢ zazwyczaj w konstrukcjach ultralekkich, gdzie masa ma znaczenie krytyczne,
oraz amatorskich, gdzie pracochtonnos¢ wykonania nie jest najwazniejsza.

W pierwszych konstrukcjach metalowych réwniez stosowano zebra kratow-
nicowe. Szybko jednak okazato si¢, ze mozna je zastgpi¢ zebrami belkowymi,
wykonanymi z wytloczki duraluminiowej, a obecnie moga by¢ frezowane z jed-
nej plyty duraluminiowej. Pracochlonnos¢ wykonania takich zeber jest niepo-
rownanie mniejsza, a ich mase mozna zmniejszy¢, stosujagc otwory ulzeniowe.
Krawedzie tych otworow powinny by¢ wyposazone w odpowiednie przettoczenia
w celu usztywnienia. W niektérych przypadkach, ze wzgledéw technologicznych,
stosuje si¢ zebra ramowe. W tym przypadku gorne i dolne czesci zeber mocowane
sg osobno do gdérnego i1 dolnego pokrycia i faczone ze sobg dopiero w momencie
laczenia gornej i dolnej czesci skrzydta. W przypadku skrajnie trudnego dostepu
do wnetrza skrzydta w trakcie montazu mozna obydwie czgsci zeber pozostawic
niepolaczone. Takie zebra nazywa si¢ zebrami pasowymi.
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Rys. 12.53. Przyktady konstrukcji zeber kratownicowych: a) drewnianych, b-d) kompozytowych
i e) metalowych

,jbrobekowe

Rys. 12.54. Przyktady konstrukcji zeber ttoczonych z blachy duralowej

Zebro ramowe
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Rys. 12.57. Zebra ramowe
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Zebra zamykajace sg szczegdlnym przypadkiem zeber sitowych. Przeznaczone sg
do usztywniania zakonczen kesondw w taki sposdb, aby mogty one przenosi¢ moment
skrecajacy. W naturalny sposob znajduja si¢ wiec w kazdym miejscu, w ktorym keson
podzielony jest na czgsci (np. przy kadtubie), oraz na jego zakonczeniach, a takze we
wszystkich miejscach, gdzie keson skokowo zmienia swoje pole przekroju. Czasami ze-
bro zamykajace jest skomplikowanym mechanizmem. Dzieje si¢ tak zazwyczaj wtedy,
gdy samolot musi mie¢ skrzydta sktadane do hangarowania, np. na lotniskowcu.

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

Zebra zamykajgce

%
[ - ———

_____/____
Zebra sitowe T

Rys. 12.59. Typowe rozmieszczenie zeber sitowych i zamykajacych
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a)

Rys. 12.60. Zebra zamykajace poktadowych samolotow poddzwigkowych: a) Hawker Sea Hawk,
b) Fairey Gannet (Imperial War Museum, Duxford)

Rys. 12.61. Zebra zamykajace szybowcow i samolotéw lekkich: a) PW-5, b) ULS PW, ¢) De Havil-
land Chipunk (Imperial War Museum, Duxford)

Pozostale zebra sitowe przeznaczone sa przede wszystkim do wprowadzania
obcigzen skupionych w konstrukcje kesonu. Obcigzenia te moga pochodzi¢ od za-
wiaséw lotek, podwozia, elementow uktadu sterowania czy weztdow mocowania
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podwieszen. Ze wzgledu na duzg réznorodnos¢ wprowadzanych obcigzen i sto-
sowanych rozwigzan trudno bytoby poda¢ ogolny opis wszystkich typow Zzeber
sitowych. Ogolnie mozna stwierdzi¢, ze sita skupiona powinna by¢ wprowadzana
w konstrukcje cienkoscienng w taki sposob, aby jej wektor lezat w ptaszczyznie
przynajmniej jednej ze Scianek takiej konstrukcji. Moze si¢ jednak zdarzy¢, ze
wektor sily skupionej, ktorg trzeba wprowadzi¢ w konstrukcje skrzydta, nie lezy
w plaszczyznie zadnej ze $cianek. Mozna wtedy zaprojektowaé przestrzenne Zze-
bro sitowe, zawierajace dodatkowsg $cianke, w ktorej ptaszczyznie lezy 6w wek-
tor. Warto przy tym zaznaczy¢, ze rzadko zdarza si¢ przypadek, w ktorym wspo-
mniana sita miataby staty kierunek w trakcie catego okresu eksploatacji samolotu.
Zazwyczaj oscyluje on wokot jakiego$ potozenia $redniego. Zamiast wige poje-
dynczej $cianki bardziej oplaca si¢ zastosowac trzy lub cztery dodatkowe $cianki
ustawione wzgledem siebie pod katem w taki sposob, aby utworzyly piramide
z wierzchotkiem w punkcie przyltozenia sity (rys. 12.64). Dzigki temu site sku-
piong mozna roztozy¢ na sktadowe, ktdrych wektory lezg na ptaszczyznach owej
piramidy. Oscylacje kierunku sity objawiajg si¢ wtedy tylko zmianami wartosci
poszczegdlnych sktadowych. W przypadku pojedynczej $cianki moglyby si¢ po-
jawiac sktadowe do niej prostopadte. To z kolei jest niedopuszczalne, gdyz cienka
scianka nie ma w tym kierunku wystarczajacej sztywnosci i wytrzymatosci.

Sity skupione mogg by¢ wprowadzane w keson rowniez bez posrednictwa ze-
ber. Czgsto zdarza si¢ na przyktad, ze golen podwozia chowanego w kierunku
do kadtuba jest zakrzywiona pod katem prostym wewnatrz konstrukcji skrzydta
i przechodzi przez przednig i tylng Scianke kesonu lub dzwigara skrzynkowego
(rys. 12.65 1 12.66. Dzigki temu gorna cz¢s$¢ goleni spetnia funkcje osi obrotu
podwozia. Podobnie jak poprzednio, obowigzuje tu zasada, aby unikaé¢ wprowa-
dzania sit skupionych w $cianke od katem innym niz 0°.

Rys. 12.62. Zebro sitowe, noskowe, do mocowania slotow
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Rys. 12.63. Zebra sitowe, do mocowania klap: a) PZL-110 Koliber, b) Budd RB-1 Contestoga (Pima
Air and Space Museum, Tucson)

Rys. 12.64. Zebro sitowe, mocowania lotek i dZzwigni uktadu sterowania
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Rys. 12.65. Wprowadzenie sit skupionych od podwozia w $cianki dzwigara skrzynkowego w samo-
locie Mitsubishi Zero (Imperial War Museum, London)

Rys. 12.66. Wprowadzenie sit skupionych od podwozia w $cianki dzwigara skrzynkowego w samo-
locie PZL-130 Orlik (4irbus Polska/Piotr Jaskowski)



Rozdziat 13

13.1. Rodzaje konstrukcji kadtuba

Klasycznym rodzajem konstrukcji kadluba jest konstrukcja kratownicowa
(rys. 13.1). Nie jest to zwykle kratownica w sensie $cistym, gdyz wezty pomiedzy
pretami praktycznie zawsze sa usztywnione. Jednakze geometria tej struktury jest
zazwyczaj tak dobrana, aby nawet po rozsztywnieniu (teoretycznie) weztow mo-
gta ona przenosi¢ obcigzenia, co upodabnia ja do kratownicy w $cistym znaczeniu
tego stowa. W rzeczywistych konstrukcjach tego typu wszystkie prety moga by¢
sztywne, czesto jednak prety skosne bywaja zastepowane ciggnami (rys. 13.2).
Biorac pod uwagg, ze ciggna nie moga przenosi¢ $Sciskania, kazdy pret musi by¢
zastgpiony przez dwa skrzyzowane ciggna.

Rys. 13.1. Kratownicowe konstrukcje kadtubow

Niewatpliwg zaleta konstrukcji tego typu jest prostota w zakresie konstruk-
cyjnym. W wigkszosci przypadkow nawet skomplikowane zagadnienia wytrzy-
matosci daje si¢ rozwigzaé w sposéb $cisty, bez uciekania si¢ do przyblizonych
metod numerycznych. Nieco gorzej przedstawia si¢ technologiczno$¢ kratownic,
zwlaszcza spawanych z rur stalowych. Spawanie odbywa si¢ w wysokich tempe-
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raturach, co wiaze si¢ ze znacznymi odksztatceniami cieplnymi. Po wspawaniu
ostatniego preta cata konstrukcja stygnie, a kurczenie si¢ wszystkich jej elemen-
téw powoduje pojawianie si¢ naprezen cieplnych i odksztatcanie si¢ konstrukc;ji.
Z tego wzgledu zaprojektowanie procesu montazu kratownicy spawanej z rur sta-
lowych oraz niezbednych przyrzadéw wymaga znacznej wiedzy i doswiadczenia.
Praktycznie tez nigdy efekt nie jest doskonaty, a wyprodukowana w ten sposéb
kratownica wymaga prostowania i obrobki cieplnej. Pod tym wzgledem tatwiejsze
jest wykonanie ,,kratownicy” usztywnianej ciggnami, gdyz ostatnie wspawywane
prety nie usztywniaja jeszcze konstrukcji (rys. 13.2). Pozostajace naprezenia i de-
formacje sa wiec gltdéwnie wynikiem niedoktadnosci wykonania. Usztywnienie
konstrukcji nastepuje po zamontowaniu ci¢gien i wyregulowaniu ich $ciggaczy.
Staranne wykonanie tych czynno$ci pozwala na zachowanie prawidtowej geo-
metrii konstrukcji. Jednakze ciggna wykonane sg zazwyczaj z plecionki z drutu
stalowego, wydtuzaja si¢ wigc trwale pod wplywem obcigzen rozciggajacych.
Wymagaja wigc czestej regulacji, co jest ucigzliwe w eksploatacji.

Inng metodg unikania naprezen cieplnych podczas montazu jest nitowanie kra-
townic, zwlaszcza z ksztattownikdw ze stopdw lekkich. Praktyka ta byta bardzo
czesto stosowana w latach 20. i 30.. Dzisiaj juz niemal calkowicie zanikta, ze
wzgledu na mozliwo$¢ wytwarzania bardziej doskonatych konstrukcji przy zasto-
sowaniu tej samej technologii i podobnych przyrzadow.

Rys. 13.2. Drewniana kratownicowa konstrukcja kadluba. Widoczne ciggna usztywniajace i opro-
filowanie goérnej czesci: a) Potez XXV, b) SPAD XIII (Musée de I’Air et de I’Espace —
Aéroport de Paris-Le Bourget/Jean-Philippe Lemaire)

Istotng wada konstrukcji ,.kratownicowych” jest ich niedopasowanie do wymo-
gow aerodynamiki. Zazwyczaj ,,kratownica” ma przekrdj prostokatny, z czterema
podhuznicami. Tymczasem z punktu widzenia aerodynamiki korzystniejsze sg za-
zwyczaj przekroje owalne. Oznacza to, ze w celu uzyskania optymalnego ksztattu
aerodynamicznego na kratownicy trzeba zamontowa¢ dodatkowe owiewki. Zwiek-
szaja one mas¢ konstrukcji, co jest tym bardziej niekorzystne, ze znaczna cz¢s$é
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materiatu ,,kratownicy” znajduje si¢ z dala od powierzchni kadtuba. Nie jest wigc
w sposob efektywny wykorzystana wytrzymatosciowo. Pewnym kompromisem
jest tu zastosowanie oprofilowan elastycznych podpartych na uktadzie wreg i po-
dtuzniczek. Jest to rozwigzanie 1zejsze od oprofilowania ze sztywnym pokryciem,
jednakze uzyskany przekroj jest wielokatny, a nie owalny (rys. 13.4). Ponadto zasto-
sowanie tego rozwigzania nie poprawia wykorzystania materialu samej kratownicy.
Ogromng zaletg kratownic jest natomiast bardzo dogodny dostep do wne-
trza konstrukcji utatwiajgcy montaz, demontaz i obsluge wyposazenia samolotu.
Nawet jednak w tym wypadku zdarzajg si¢ obszary, ktore musza by¢ specjal-
nie przygotowane w celu umozliwienia odpowiednio duzego dostepu. Typowym
przyktadem jest obszar kabiny pilota. W dolnoptatach, w ktorych pilot wsiada do
kabiny od gory, typowym rozwigzaniem jest usunigcie jednego lub kilku pretow
sko$nych (rys. 13.4). Zamiast nich dosztywnia si¢ dodatkowo sagsiednie wezty
i, jesli to konieczne, prety. W gdérnoptatach, w ktorych pilot wsiada do kabiny
z boku, powierzchnia zawarta pomigdzy pretami kratownicy jest zazwyczaj nie-
wiele mniejsza od powierzchni niezbg¢dnej do zaprojektowania wygodnych drzwi.
W tym przypadku jeden pret skosSny mozna zastgpic trzema, wychodzacymi z sg-
siadujgcych wezlow 1 tgczacymi si¢ poza obszarem drzwi (rys. 13.51 13.6).

Rys. 13.3. Kratownicowe konstrukcje kadtubow spawane z rurek stalowych: a) Curtis Hawk 11,
b) Stinson L-5 Sentinel, ¢) RWD-13 (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)
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Rys. 13.4. Wzmocnienie kratownicy kadluba w miejscu, w ktorym znajdowac si¢ bedzie kabina
pilota. Zaznaczono miejsca w kratownicy, z ktorych wycigto skosne prety usztywniajace

Rys. 13.6. Modyfikacja kratownicy kadluba w celu powigkszenia 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)
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Ze wzgledu na swa prostote konstrukcje kratownicowe i ramowe byty niezwy-
kle popularne w pierwszych latach rozwoju lotnictwa. Pdzniej, wraz z rozwojem
metod obliczeniowych, zostaty w duzej mierze wyparte przez konstrukcje z pra-
cujacym pokryciem. Nawet jednak obecnie sg one w pewnych zastosowaniach
bezkonkurencyjne. Najbardziej oczywistym z nich sg toza silnikowe, gdzie dostep
do agregatow zamontowanych na silniku ma zasadnicze znaczenie w trakcie eks-
ploatacji. Pokrycie przedziatu silnikowego musi by¢ zwykle demontowalne, a co
za tym idzie nie moze przenosi¢ zbyt duzych obcigzen.

Kratownice sg tez czgsto stosowane w konstrukcjach samolotow rolniczych
(rys. 13.7) i akrobacyjnych (rys. 13.8). W tym drugim przypadku chodzi o po-
prawe widocznosci do dolu w trakcie wykonywania akrobacji. Przy zastosowa-
niu kratownicowej konstrukcji wokot kabiny pilota mozliwe jest przeszklenie nie
tylko limuzyny kabiny, ale réwniez jej podtogi. Utatwia to pilotowi obserwacje
1 wykonywanie skomplikowanych figur akrobacji.

W przypadku samolotdéw rolniczych konstrukcja kratownicowa ulatwia utrzy-
manie samolotu w czystosci, co jest istotne ze wzgledu na problem korozji pod
wptywem srodkéw chemicznych rozpylanych przez samolot. Po zakonczeniu dnia
pracy mozliwe jest tu zdjecie owiewek aerodynamicznych i staranne umycie calej
konstrukecji sitowej. W przypadku bardziej zaawansowanych konstrukcji skoru-
powych i pétskorupowych pewne obszary wnetrza kadtuba pozostajg niedostepne
przez caly okres eksploatacji samolotu. Gromadzace si¢ tam chemikalia mogltyby
powodowac¢ intensywna korozj¢ i przedwczesne zuzycie struktury.

Rys. 13.7. Kratownicowy kadlub samolotu rolniczego ufatwia obstuge jego wngtrza, wlacznie
z usuwaniem chemikalidow, ktére mogty si¢ do niego dosta¢. PZL M-18 Dromader
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Rys. 13.8. Kratownicowa konstrukcja w przedniej czesci kadluba samolotu akrobacyjnego Zivko
Edge 540 umozliwia wycinanie dodatkowych okien w podtodze kabiny, poprawiajacych
widocznos¢ w trakcie wykonywania akrobacji

Podobnie jak w przypadku konstrukcji skrzydet, rowniez w przypadku kadtubow
stosowano konstrukcje geodetyczne, bedace w zasadzie trojwymiarowymi kratow-
nicami powierzchniowymi umieszczonymi tuz pod powierzchnia zewnetrzna ka-
dluba i podpierajacymi jego elastyczne pokrycie (rys. 13.9). Zastosowanie elemen-
tow trojwymiarowych likwidowalo najwieksza wade konstrukcji kratownicowych,
jaka jest nieefektywne wykorzystanie materiatu, powodowato jednak ogromny
wzrost pracochtonnosci, gdyz wymagalo wykonania i zmontowania bardzo duzej
liczby skomplikowanych elementéw. Ta ogromna pracochtonno$¢ stata si¢ przy-
czyng porzucenia na wiele lat tego typu konstrukcji. Mozna si¢ jednak spodziewad
jej powrotu wraz z rozwojem technologii wytwarzania elementéw integralnych.
Nie ma bowiem istotnej roznicy w pracochtonnosci wytworzenia konwencjonalne-
go polskorupowego elementu integralnego i geodetycznego elementu integralnego.
Jedynym ograniczeniem staje si¢ predkos¢, powyzej ktorej wykorzystanie pokrycia
elastycznego staje si¢ niemozliwe. Nawet to ograniczenie staje si¢ nieistotne, biorgc
pod uwagg fakt, ze integralna konstrukcja geodetyczna moze mie¢ pokrycie meta-
lowe, tworzac potskorupowa konstrukcje geodetyczna. Elementy takie stosuje sie
juz obecnie w konstrukcjach rakiet. Ze wzgledu jednak na integralnos¢ pokrycia
z elementami usztywniajacymi traci si¢ tatwos¢ dostgpu do wnetrza kadtuba, cha-
rakterystyczng dla geodetycznych konstrukcji z pokryciem elastycznym.

Z punktu widzenia masy samolotu najkorzystniejsze sa konstrukcje z pracuja-
cym pokryciem [217-219] (rys. 13.10). Pierwsze z nich pojawily si¢ juz w pionier-
skim okresie rozwoju lotnictwa (rys. 13.11). Ich zasadnicza zaleta jest wykorzy-
stanie pokrycia do przenoszenia obcigzen, wada, zwlaszcza w matych samolotach,
utrudniony dostep do wyposazenia wewnatrz kadtuba. Konstrukcje te mozna po-
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dzieli¢ na potskorupowe i skorupowe, przy czym podziat ten nie jest tak oczywisty,
jak w przypadku konstrukcji skrzydel, gdyz w konstrukcjach kadlubow czgsciej
zdarzajg si¢ rozwigzania posrednie 1 czgsciej wystepuje potrzeba wzmacniania wy-
krojow. Catkowicie potskorupowa konstrukcja kadtuba sktada si¢ zwykle z pokry-
cia przenoszacego sily tngce, wreg pelnigcych podobng role do zeber i czterech
gtownych podtuznic sitowych przenoszacych sciskanie i rozcigganie pochodzace od
zginania kadluba. Pokrycie moze by¢ rowniez usztywnione dodatkowymi podtuz-
nicami podnoszacymi sity krytyczne wyboczenia pokrycia. Konstrukcja skorupowa
zazwyczaj sktada si¢ z grubego pokrycia, w niektorych przypadkach przektadko-
wego, oraz wreg. Pokrycie przenosi w tym przypadku momenty gnace i sity tnace,
wregi natomiast pomagajg utrzymac ksztatt przekroju i wprowadzajg sity skupione.

Rys. 13.9. Geodetyczna konstrukcja kadtuba samolotu bombowego Vickers Armstrong Wellington
(Brooklands Museum)

Podtuznice
sitowe

Rys. 13.10. Konstrukcje kadtuba: a) potskorupowa, b) skorupowa (wielopodtuznicowa), ¢) skoru-
powa ze sztywnym pokryciem
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Rys. 13.11. Drewniane konstrukcje skorupowe: a) Deperdusin Monocoque (Musée de [I’Air et de
I’Espace — Aéroport de Paris-Le Bourget/Vincent Pandellé), b) LFG Roland D.VIb
(Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Rys. 13.12. Skorupowa, wielopodtuznicowa konstrukcja kadtuba samolotu DC-3 (Musée de I'Air et
de I'Espace — Aéroport de Paris-Le Bourget)

Podtuznice

Rys. 13.13. Konstrukcja kadtuba motoszybowca kompozytowego AOS-71
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Rys. 13.14. Przekroj konstrukeji kadluba szybowca kompozytowego. Zaznaczono pokrycie wyko-
nane z tkanin symetrycznych, najczesciej skosnych, oraz podtuznice wykonane z tkanin
jednokierunkowych (modutowych) utozonych wzdtuz kadtuba

Zdecydowana jednak wigkszo$¢ konstrukcji kadtubow ma postac¢ konstrukeji
wielopodtuznicowe;j, sktadajacej si¢ z cienkiego pokrycia, wreg i licznych po-
dtuznic o stosunkowo niewielkim przekroju (rys. 13.12). Nie ma jednak wyrdz-
niajacych si¢ podtuznic sitowych. W konstrukcji tej pokrycie przenosi zardwno
momenty gnace, jak i sily tngce, podobnie jak w konstrukcjach w peni skoru-
powych. Jednakze podtuznice stuza nie tylko do zabezpieczania pokrycia przed
wyboczeniem, ale rowniez wspieraja je w przenoszeniu momentéw gnacych.

Po raz kolejny ciekawym przypadkiem sg tez konstrukcje kompozytowe
(rys. 13.13 1 13.14). Pozornie wiele z nich to typowe konstrukcje skorupowe skta-
dajace sie tylko z wreg 1 pokrycia. Jesli jednak przyjrze¢ si¢ doktadniej strukturze
warstw tego pokrycia, to czesto okazuje si¢, ze wystepuja w nim zaréwno tkaniny
utozone pod katem 45°, jak 1 waskie pasy tkanin jednokierunkowych utozonych
wzdtuz kadluba. Pasy te petnig taka samg funkcje jak podtuznice sitowe w kon-
strukcjach potskorupowych. Mamy wiec do czynienia z rozwigzaniem posrednim.

Konstrukcje potskorupowe maja te przewage nad skorupowymi, ze tatwo daje
si¢ je taczy¢ z konstrukcjami kratownicowymi (rys. 13.15). W obydwu bowiem
przypadkach w konstrukcji znajdujg si¢ cztery gtdéwne podtuznice sitowe. Wystar-
czy je wiec umiesci¢ w tych samych miejscach na obwodzie przekroju kadtuba
i wyposazy¢ w odpowiednie okucia. Tego rodzaju konstrukcje mieszane stosuje
si¢ wlasnie w samolotach akrobacyjnych, gdzie tylna cze$¢ kadtuba, za kabina,
moze mie¢ pracujace pokrycie, a przednia ma bogato przeszklong konstrukcje
kratownicowa. Nic nie stoi na przeszkodzie, aby realizowaé réwniez innego typu
konstrukcje mieszane, o ile jest to uzasadnione. Mozna na przyktad zaprojekto-
wac¢ kadtub kratownicowy z dwoma Scianami potskorupowymi.
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Rys. 13.15. Przyktady mieszanych konstrukcji kadtuba

Rys. 13.16. Przyktady mieszanych konstrukcji kadtuba z elementem kilowym

Wyrdzniajg si¢ tutaj konstrukcje potskorupowo-kilowe, w ktorych duzy frag-
ment konstrukcji potskorupowej jest zastapiony belkg (kilem) umieszczong pod
obszernym wykrojem (rys. 13.16). Tego rodzaju konstrukcje¢ zastosowano w ame-
rykanskim samolocie mysliwskim Bell P-39 Aircobra, w ktorym na kilu umiesz-
czono silnik samolotu. Najwigksza popularnos$¢ konstrukcje kilowe zdobyly jed-
nak w samolotach pasazerskich, gdzie pozwolily rozwigza¢ powazny problem
wytrzymalosciowy, wynikajacy z koniecznosci wykrojenia znacznego obszaru
pokrycia w dolnej czesci kadtuba, tuz za kesonem skrzydta, i umieszczenia w tym
miejscu komor podwozia (rys. 13.12-13.18). O ile bowiem wykrdj na skrzydto
wypetniony zostaje kesonem skrzydta, a sily tnace da si¢ przenies¢ odpowiedni-
mi dodatkowymi §ciankami oraz wregami, o tyle przeniesienie przy ich pomocy
momentu gnacego jest praktycznie niemozliwe. Brak prostoliniowych elementow
przenoszacych $ciskanie wynikajace z momentu gnacego spowodowalby global-
ne wyboczenie konstrukcji kadluba. W zwigzku z tym podwozia projektuje si¢
zwykle w taki sposob, aby w pozycji schowanej kota byly odsuniete od siebie.
W przestrzeni pomigdzy nimi umieszcza si¢ kil, zazwyczaj w postaci cienkoscien-
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nej belki o przekroju zamknigtym. Laczy on tylng czes¢ kadluba z przednig lub
z centroptatem w taki sposob, ze $ciskanie dolnych elementdéw sitowych kadluba
realizowane jest przy pomocy elementéw w przyblizeniu prostoliniowych. Zapo-
biega to wyboczeniu i zniszczeniu takiego kadtuba.

Brak elementu przenoszgcego $ciskanie miedzy przednig a tylng czescig kadtuba

C ; FL::""'L Ao
£l EEE RN LR R &
C T )

Kil

—

Rys. 13.17. Kil i jego funkcja w samolocie pasazerskim

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

13.2. Kabiny ciSnieniowe

W samolotach pasazerskich realizuje si¢ rowniez inny trudny do zauwazenia
zabieg. Samoloty te zazwyczaj maja kabiny ci$nieniowe o przekroju zblizonym
do kotowego. Wewnatrz umieszczona jest jednak podtoga taczaca obydwie burty
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kadtuba. Jest ona elementem stosunkowo wytrzymatym, gdyz to wiasnie po niej
chodza pasazerowie i do niej zamontowane sg fotele. Gdyby przekréj kadtuba
byl idealnie okragty, bez podtogi, to w trakcie wznoszenia z zachowaniem sta-
lego cisnienia wewnatrz pokrycie samolotu pracowatoby w stanie blonowym,
to znaczy byloby réwnomiernie rozciggane we wszystkie strony. Jednakze po
zamontowaniu podtogi w obszarze wokot niej rozszerzanie si¢ pokrycia zostaje
zablokowane. Poniewaz jednak gorna i dolna czes¢ pokrycia rozszerzaja si¢ po-
dobnie jak poprzednio, wigc pod i nad podtoga pojawiaja si¢ obszary, w ktorych
pokrycie jest dodatkowo zginane. Taki bardziej skomplikowany stan obcigze-
nia utrudnia obliczenia i obniza trwato$¢ zmegczeniowg konstrukeji [220-256].
Rozwiazaniem tego problemu okazato si¢ zastosowanie kadtuba o ksztalcie po-
dwojnego balonu (double bubble), w ktéorym gorna i dolna czes$¢ pokrycia tacza
si¢ z podloga pod takimi katami, aby zminimalizowa¢ zginanie obydwu pokry¢
(rys. 13.19 1 13.20). W efekcie gorna i dolna czes$¢ przekroju kadtuba nie sg ani
styczne, ani koncentryczne. Po raz pierwszy rozwigzanie to zastosowano w sa-
molocie Curtis Comando, a najbardziej jaskrawym przykladem zastosowania tej
koncepcji byt samolot Boeing 377. Uwazny obserwator zauwazy je jednak réw-
niez w takich samolotach jak Boeing 757.

Rys. 13.19. Idea podwojnego balonu (double bubble) spigtego podtoga i przenoszacego sity wynika-
jace z réznicy cisnien wewnatrz i na zewnatrz kadtuba w stanie btonowym

Zadanie komplikuje si¢ dodatkowo w obszarach, w ktérych powierzchnia sa-
molotu jest nierozwijalna, ma niewielkie promienie krzywizny i duze wykroje
(rys. 13.21). Obszarem takim jest zwykle kabina pilotow. Zazwyczaj jest ona wy-
konywana jako oddzielny element i montowana do cylindrycznej czgsci kadtuba.
Zastosowanie podluznic bytoby w tym przypadku niecelowe, gdyz musiatyby
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one mie¢ skomplikowane trojwymiarowe ksztalty, a jednoczesnie trudno bytoby
zapewnic ich ciagglo$é. W zwigzku z tym szkielet kabiny sktada si¢ zazwyczaj
z solidnej ramy otaczajacej szyby [257, 258] i gesto rozmieszczonych potwreg.

Rys. 13.20. Przyktady kadluboéw typu double bubble w samolotach: a) Boeing 377 (Pima Air and
Space Museum, Tucson), b) Curtis Comando (Pima Air and Space Museum, Tucson),
¢) Vickers Vanguard (Brooklands Museum)
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Rys. 13.21. Przyktad konstrukcji cisnieniowej kabiny zatogi samolotu pasazerskiego

Kabina pilotéw ogranicza zwykle z przodu obszar cisnieniowy kabiny, w zwigz-
ku z tym musi by¢ od przodu zamknigta wrgga cisnieniowa. Istnieja dwa mozliwe
rozwigzania konstrukcji wregi cisnieniowej: ptaska i wypukta (rys. 13.22). W tym
drugim przypadku material wregi jest uksztaltowany w nierozwijalny ksztatt zbli-
zony do pdtkuli. Pozwala to na osiagniecie stanu obcigzenia materiatu zblizonego
do stanu blonowego. Dzi¢ki temu liczba dodatkowych elementow wzmacniajacych
moze by¢ zminimalizowana. Wrega taka jest wige lekka, ale zajmuje duzo miejsca.
Trudno tez rozmiesci¢ wokot niej wyposazenie. Z tych tez wzgledow potkuliste wre-
gi cisnieniowe stosuje si¢ zazwyczaj w tylnej czesci kabiny pasazerskiej. Z przodu
bardziej korzystne jest zastosowanie wregi ptaskiej. W tym przypadku materiat wre-
gi jest zginany, musi wigc by¢ gesto uzebrowany, aby nie dopusci¢ do pojawienia
si¢ nadmiernych naprgzen. W zwiazku z tym wrega taka jest zazwyczaj stosunkowo
cigzka. Nie stanowi to jednak nadmiernego problemu z przodu kadtuba, a czasem jest
nawet pozadane, ze wzgledu na zachowanie odpowiedniego potozenia srodka masy
samolotu. W poblizu takiej wregi stosunkowo fatwo mozna tez rozmiesci¢ zazwyczaj
prostopadtoscienne pojemniki z wyposazeniem elektronicznym samolotu.

Rys. 13.22. Wregi cisnieniowe
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Przed przednia wrega cisnieniowa w wiekszosci wspolczesnych samolotéw
instaluje si¢ radar. Pokrycie tej czgsci kadluba musi wige by¢ przezroczyste dla
fal radiowych. Wykonuje si¢ je zazwyczaj z kompozytu polimerowego zbrojone-
go wtoknem szklanym. Stwarza to niebezpieczenstwo uderzenia pioruna w ante-
n¢ radaru. W zwiazku z tym w pokrycie wlaminowuje si¢ zwykle kilka pretow
metalowych, ktére ostaniajg antene, chronigc jg przed piorunami, a jednoczesnie
w minimalnym tylko stopniu pogarszaja jej warunki pracy. Prety te musza mie¢
jednak galwaniczne potaczenie z resztg samolotu.

13.3. Wybrane szczegoty konstrukcji kadtuba

Oprécz wreg cisnieniowych w konstrukeji kadtuba wyrdzni¢ mozna rowniez wregi
normalne, odpowiedzialne za utrzymanie prawidlowej geometrii pokrycia, oraz wregi
sitowe, pozwalajace na wprowadzanie obcigzen skupionych w reszte szkieletu i pokry-
cie [259] (rys. 13.23). W najprostszej postaci wregi normalne mogg by¢ wykonane jako
wytloczki z blachy duralowej z dodatkowymi potkami z donitowanych katownikow,
o ile to niezbedne. W miejscach przecinania si¢ z podtuznicami wregi te moga mieé
wykonane odpowiednie wykroje. Wregi sitowe mogg by¢ wykonane w postaci skrzyn-
kowej. Z nielicznymi wyjatkami (rys. 13.27), wigkszo$¢ wreg ma zazwyczaj stosunko-
wo duza $rednice 1 puste wnetrze. Wykonanie catych wreg z jednego arkusza blachy
byloby wiec bardzo nieekonomiczne. Zazwyczaj wiec wregi wykonane sa z dwoch
lub czterech wytloczek polaczonych ze sobg (rys. 13.24). W bardziej nowoczesnych
konstrukcjach spotyka si¢ wregi integralne, wyfrezowane z jednego kawatka materiatu
(rys. 13.25). Wregi sitowe w zaleznosci od przeznaczenia mogg by¢ ptaskie lub prze-
strzenne (rys. 13.26). W kazdym jednak przypadku musza by¢ wyposazone w uchwyty
pozwalajace na wprowadzenie odpowiednich sit skupionych oraz wzmocnienia spra-
wiajace, ze zadna sita skupiona nie ma sktadowej prostopadtej do powierzchni wregi.




88 Cezary Galinski

Rys. 13.26. Wregi sitowe motoszybowca kompozytowego AOS-71
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Rys. 13.27. Wregi normalne kadtuba motoszybowca kompozytowego AOS-71

Istotnym problemem jest fakt, iz wregi krzyzujg si¢ z podtuznicami. Nie da
sie¢ w zwigzku z tym tak zaprojektowaé wreg ani podtuznic, aby ich potki prze-
znaczone do mocowania na pokryciu stykaty si¢ z nim calymi powierzchniami.
Biorac pod uwage, ze podtuznice czesto podlegaja $ciskaniu, co moze im gro-
zi¢ wyboczeniem, unika si¢ w ich konstrukeji jakichkolwiek mimosrodowosci.
W przeciwienstwie do nich wrggi zazwyczaj nie sg Sciskane w swoich plaszczy-
znach, w zwigzku z tym to wlasnie we wregach wycina si¢ czgsto otwory, przez
ktore przechodzg podhtuznice. Otwory te bardzo czesto nie sg wycicte catkowicie,
lecz majg postaé szczeliny umozliwiajgcej wygigcie materiatu wregi w taki spo-
sob, aby powstata pétka dogodna do potgczenia wregi z podtuznicg (rys. 13.28).
Dzigki temu podluznice sg dodatkowo usztywniane, co zmniejsza zagrozenie ich
wyboczenia.

Rys. 13.28. Wezel potaczenia pokrycia z podtuznicg i wrega w samolocie DC-3. Widoczny wykrdj we
wredze z odgietym uchem (Musée de [ 'Air et de |'Espace — Aéroport de Paris-Le Bourget)
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Rys. 13.29. Wezel potaczenia pokrycia z podhuznicg i wrega w samolocie Su-20. Widoczny wykrdj we wre-
dze z dodatkowym elementem kompensacyjnym (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Potki te nie musza by¢ integralne z reszta wregi. Moga by¢ oddzielnymi ele-
mentami przynitowanymi zarowno do podtuznic, jak i do wregi (rys. 13.29).
Dzicki temu moga by¢ elementami kompensujacymi niedoktadnosci wykonania
obydwu, w konsekwencji czego udaje si¢ uzyskac lepsza jako$¢ powierzchni po-
krycia, ktore w przeciwnym razie bytoby bardziej pofalowane.

Istnieje rowniez metoda skrzyzowania wreg z podluznicami bez konieczno-
$ci wycinania otworow we wregach. W tym przypadku wregi majg wymiary po-
mniejszone 0 wysokos¢ przekroju podluznic, w zwigzku z tym nie stykaja si¢
bezposrednio z pokryciem (rys. 13.30). Sg natomiast zamocowane do gornych
polek podtuznic. Potaczenie miedzy wrega a pokryciem uzyskuje si¢ za pomoca
dodatkowych elementow wstawianych pomiedzy podtuznice. Elementy te pelnig
rowniez role kompensatorow niedoktadnosci wykonania pozostatych elementow.

Rys. 13.30. Wezel potaczenia pokrycia z podtuznica i wrega w samolocie Su-20, bez wykroju we wredze,
ale z dodatkowym elementem kompensacyjnym (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)
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Ze wzgledu na znaczng ilo$¢ wyposazenia zainstalowanego w kadtubie i ko-
nieczno$¢ przewozenia w nim tadunku ptatnego ma on zazwyczaj wiele wykro-
jow. Podobnie jak w przypadku skrzydet, rowniez w pdtskorupowych i skorupo-
wych konstrukcjach kadlubéw wykroje te muszg by¢ odpowiednio wzmacniane.
Dokonuje si¢ tego zazwyczaj przy pomocy ramek lub dodatkowych $cianek two-
rzacych przekroje zamknigte (rys. 13.31).

Rys. 13.31. Wzmocnienia wykrojéw w skorupowej konstrukcji kadtuba: a) dodatkowymi $ciankami
tworzacymi przekroj zamkniety, b) sztywna rama

Typowym przyktadem wykroju jest okno. Poczatkowo stosowano okna
o ksztalcie prostokata z przynitowang wokot jego krawedzi ramka z ksztattow-
nikow duralowych (rys. 13.32). Rozwiazanie takie sprawdzato si¢ w samolotach
bez kabin cisnieniowych. Proba zastosowania podobnej konstrukcji w samolocie
pasazerskim z napgdem odrzutowym DH Comet, latajacym na duzych wysoko-
sciach, doprowadzita do serii tragicznych katastrof. Czeste 1 znaczne zmiany ob-
cigzen ci$nieniowych, rozciagajacych pokrycie samolotu, prowadzily do powsta-
wania peknie¢ zmeczeniowych pomigdzy krawedziami okien a otworami pod
nity mocujace ramke, zwlaszcza w okolicy naroznika okna. Pgknigcia nastepnie
narastaly lawinowo, powodujac eksplozj¢ kadtuba pod wptywem nadci$nienia
wewnatrz kabiny pasazerskiej. Przeprowadzenie zakrojonych na szeroka skale
badan zmg¢czeniowych pozwolitlo wyeliminowaé to zjawisko. Obecnie okna we
wszystkich samolotach z kabinami cisnieniowymi majg zaokraglone narozniki,
a wzmacniajace je ramki konstruowane sg w taki sposob, aby nie powodowac kon-
centracji naprezen pomigdzy krawedziami otwordw a otworami pod nity. Mozna
tego dokonac, nitujac do pokrycia blachy zwigkszajace jego grubo$¢ wokot okien
(rys. 13.33). Mocujace je nity moga si¢ znajdowac w stosunkowo duzej odleglosci
od krawedzi okna, a dodatkowa warstwa kleju pomiedzy blacha wzmacniajaca
a pokryciem powoduje rozproszenie koncentracji naprezen. Dodatkowo blachy
wzmacniajace moga mie¢ wywiniecia usztywniajace krawedz okna.
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Rys. 13.32. Wykrdj na okno w samolocie DC-3 (Musée de I’ Air et de |'Espace — Aéroport de Paris-
Le Bourget)

Rys. 13.33. Wzmocnienia wykrojow na okno i drzwi w samolocie Boeing 747 (widoczne tzw. dou-
blery) (Musée de I’Air et de |'Espace — Aéroport de Paris-Le Bourget)

Rys. 13.34. Integralne wzmocnienia wokot wykrojow na okna w samolocie Concorde (Brooklands
Museum)
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Najbardziej zaawansowana metoda polega na zastosowaniu integralnych pa-
neli pokrycia, w ktérych wyfrezowane sg okna wraz z podtuznicami, pogrubienia-
mi i ramami wokdt okien (rys. 13.34). W takim rozwigzaniu niebezpieczenstwo
pojawienia si¢ groznych naprezen zmeczeniowych jest zminimalizowane.

Problem wzmacniania wykrojéw wystepuje jednak nie tylko w kadtubach cis-
nieniowych, a jest szczegdlnie trudny do rozwigzania w okolicy duzych wykro-
jow, takich jak drzwi. Rozwigzuje si¢ go zazwyczaj przez zastosowanie dodatko-
wych $cianek tworzacych dodatkowe obwody zamknigte. Scianki te czgsto maja
rowniez inne funkcje, np. podtég, foteli, podtokietnikdw itp. (rys. 13.35-13.39).
W ostatecznosci, zamiast wzmacniaé otoczenie wykroju, mozna podzieli¢ kadtub
na dwa segmenty polaczone ze sobg potagczeniem kolnierzowym (rys. 13.40).

Rys. 13.35. Podloga tworzaca przekroj zamkniety pod kabing samolotu Cessna 152. Przedni stupek
réwniez tworzy przekrdj zamkniety! (The Smithsonian National Air and Space Mu-
seum, Waszyngton)

Rys. 13.36. Podlogofotele tworzace przekrdj zamknigty pod kabing motoszybowca AOS-71



94 Cezary Galinski

i

Rys. 13.37. Dodatkowe $cianki tworzace przekrdj zamknigty pod komora napedowa w motoszy-
bowcu AOS-71

f
/

Rys. 13.38. Potaczenia wreg z dodatkowymi sciankami tworzacymi przekrdj zamknigty pod komora
nap¢dowa w motoszybowcu AOS-71

Kolejnym problemem jest wprowadzanie sit skupionych. Podobnie jak
w przypadku zeber sitowych, rowniez i tutaj dazy si¢ do stworzenia takiej struk-
tury wokot miejsca wprowadzenia sity, aby mozna ja byto roztozy¢ na sktadowe
réwnolegle do elementéw tej struktury. Zadna sktadowa nie moze pozosta¢ pro-
stopadta do powierzchni, w ktora jest wprowadzana, chyba ze powierzchnia ta
jest podparta elementem réwnoleglym do tej sktadowej. Typowym przyktadem
jest tu mocowanie przedniej goleni podwozia, ktore realizuje si¢ poprzez zamon-
towanie do pokrycia i wreg skrzynki stanowiacej ostone goleni po jej ztozeniu
(rys. 13.41 1 13.42). Skrzynka taka zawiera zwykle wiele potaczen gornej i bocz-
nej powierzchni z wrega, ktdre sa do siebie wzajemnie prostopadte. Umieszczenie
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wezla mocowania ktoregos z elementow podwozia wlasnie w takim miejscu roz-
wigzuje problem, gdyz dowolna sit¢ da si¢ roztozy¢ na trzy kierunki prostopadte.

Rys. 13.39. Polaczenia wreg z dodatkowymi $ciankami tworzacymi przekroj zamknigty pod komora
napedowa w motoszybowcu AOS-71

Rys. 13.40. Podziat eksploatacyjny struktury kadtuba, zamiast duzego wykroju np. na silnik: a) North Ame-
rican F-86 Sabre (widoczne sworznie mocujace), b) Lockheed F-104 Starfighter (widoczna
szczelina w stateczniku pionowym) (ltalian Air Force Historical Museum — Vigna di Valle)
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Rys. 13.41. Wprowadzenie sit skupionych od przedniego podwozia w kadtub samolotu PZL-130
Orlik (4irbus Polska/Piotr Jaskowski)

Rys. 13.42. Wprowadzenie sit skupionych od przedniego podwozia w kadtub samolotu B-29 (Impe-
rial War Museum, Duxford)
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Warto réwniez zwrdci¢ uwage na pewne technologiczne aspekty konstrukeji ka-
dluba. W samolotach pasazerskich ma on zazwyczaj posta¢ cylindra zakonczonego
kabing pilotow z jedne;j strony i czgsécia ,,ogonowa” z drugiej strony (rys. 13.43). Czes¢
cylindryczna sklada si¢ zazwyczaj z trzech segmentow. Najmocniejszy z nich, central-
ny, zawiera centroptat skrzydta i komory podwozia. Przed nim i za nim znajdujg si¢
dwa cylindry posredniczace pomigdzy nim a kabing i1 ,,czgscig ogonowa”. Rozwigzanie
takie jest korzystne, jesli chce si¢ zaprojektowac nie jeden samolot, lecz calg ich ro-
dzing, rdznigcg si¢ gtdwnie dhugoscig segmentdw posredniczacych. Dhuzsze segmenty
pozwalaja zbudowac samolot dla wigkszej liczby pasazerdéw, krotsze dla mniejszej ich
liczby. Wynikajace z tego korzysci ekonomiczne przewazaja nawet nad koniecznoscia
stosowania nieoptymalnej z punktu widzenia aerodynamiki geometrii kadtuba.

Zanim jednak wspomniane segmenty zostang ze soba potaczone musza naj-
pierw powsta¢. W tym miejscu pojawia si¢ problem dostepnosci blach na po-
krycie o odpowiednich wymiarach. W przewazajacej wickszosci wypadkéw nie
sg dostepne blachy odpowiednio duze, aby dato si¢ z nich wykona¢ caty obwod
segmentu. W zwiazku z tym pokrycie kazdego segmentu sklada si¢ zazwyczaj
z kilku paneli potaczonych ze soba wzdtuz tworzacej segmentu (rys. 13.44). Za-
montowanie panelu gornego jest zazwyczaj proste, gdyz sita grawitacji sama do-
ciska go do szkieletu w trakcie nitowania. Zamontowanie paneli bocznych bez
obrocenia panelu wokot jego osi jest trudne, aczkolwiek wykonalne. Natomiast
prawidlowe przynitowanie panelu dolnego jest prawie niewykonalne, gdyz sita
ciezkosci odrywa go od szkieletu. Z tego wzgledu kadtuby samolotow pasazer-
skich montowane sg bardzo czg¢sto w ogromnych przyrzadach obrotowych, ktore
w trakcie nitowania obracajg si¢ w taki sposdb, aby montowany aktualnie panel
pokrycia zawsze byt na gorze, niezaleznie jaka funkcje bedzie petnit w samolocie.

N\

Rys. 13.43. Podziat na sekcje kadluba samolotu pasazerskiego, pozwalajacy na tworzenie rodzin
samolotow o réznych pojemnosciach w zaleznosci od dlugosci sekceji B i D
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Rys. 13.44. Podziat blach pokrycia sekcji kadtuba samolotu pasazerskiego

Zastosowanie konstrukcji z dtugich cylindrow lub stozkow w matych samolo-
tach jest nadzwyczaj trudne, gdyz w bardzo matej przestrzeni trudno jest potem
montowac¢ wyposazenie samolotu. W zwiazku z tym bardzo cze¢sto kadluby ma-
lych samolotéw powstaja jako dwie symetryczne, ale roztaczne potowki [204,
205, 261] (rys. 13.45). Po zmontowaniu szkieletow z pokryciami potowek sa one
nastgpnie wyposazane i dopiero potem trwale taczone ze soba.

Rys. 13.45. Podziat technologiczny na potéwki metalowego kadtuba samolotu lekkiego utatwia
montaz wyposazenia w jego wnetrzu. Podobny podzial mozna zastosowaé w przypadku
konstrukcji drewnianej i kompozytowej (patrz rys. 13.38-13.39)



Rozdziat 14

Potaczenia migdzy dwoma silnie obcigzonymi elementami, jakimi sa skrzy-
dto i kadtub, moga sie dokonac tylko poprzez potaczenie sitowych elementéw
ich struktur. Oznacza to, ze jesli w strukturze skrzydta dwudzielnego najwigk-
sze obcigzenia przenosza dzwigary, to potaczenie lewego i prawego skrzydta
z kadlubem mozliwe jest tylko wtedy, gdy wewnatrz kadtuba znajduje si¢ od-
powiednio wytrzymaly element silowy. Przyktady takich elementéw sitowych
w samolocie w uktadzie $rednioptata przedstawiono na rys 14.1a. Jak widac
dzwigary lewego skrzydta tacza si¢ bezposrednio z krétkimi dzwigarkami
umieszczonymi wewnatrz kadluba, a te z kolei moga by¢ potaczone z dzwiga-
rami prawego skrzydta. W przypadku uktadu srednioptata, ktory jest niezwykle
korzystny ze wzgledow aerodynamicznych, ma to bardzo niekorzystne konse-
kwencje strukturalne. Oznacza bowiem, ze najcenniejsze miejsce w strukturze
kadtuba musi by¢ przeznaczone wilasnie na dzwigarki taczace skrzydla. Miejsce
pomiedzy skrzydtami jest tak cenne, poniewaz znajduje si¢ w okolicy srodka
masy samolotu. Umieszczenie w tym miejscu masy zmiennej bedzie wigc wpty-
walo w najmniejszym stopniu na potozenie srodka masy catego samolotu, co
jest nadzwyczaj istotne, zwazywszy, ze od odleglosci pomiedzy srodkiem masy
a punktem neutralnym samolotu zalezy jego stateczno$¢ i wtasciwosci pilotazo-
we [139]. Korzystne byloby wiec, aby $rodek masy miat mozliwie jak najbar-
dziej state potozenie niezaleznie od zaladowania samolotu. Niestety, najwicksza
masg zmienng jest zazwyczaj tadunek platny. Ten za$ musi by¢ do samolotu
ladowany i wytadowywany. Kadtubowe dzwigarki taczace dzwigary skrzydet
utrudniaja to zadanie w sposob znaczacy. Mozna oczywiscie zaprojektowac
wregi kadluba w taki sposob, aby przenosity obciazenia pomiedzy skrzydtami,
pozostawiajac pomiedzy nimi wolng przestrzen, jak na rys. 14.1b. Wregi takie
musza by¢ jednak bardzo mocne i sztywne, aby moment gnacy nie deformowat
kadtuba. Wregi takie sa wigc zazwyczaj bardzo cigzkie. Rozwigzaniem tego
problemu jest zastosowanie jednej z nieco gorszych pod wzgledem aerodyna-
micznym konfiguracji gérno- lub dolnoptata (rys. 14.2). Pozwalaja one jednak
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na przeniesienie obcigzen przez dzwigarki wewnatrzkadtubowe bez zaktocania
jego przestrzeni fadunkowe;.

Rys. 14.1. Mozliwe rozwigzania potaczenia dzwigardw skrzydta z wregami kadtuba w sredniopta-
cie: a) przgstem przechodzacym przez srodek kadtuba, b) wreggami sitowymi

Rys. 14.2. Potaczenie dzwigarow skrzydta z wregami kadtuba w dolnoptacie

Na rysunkach 14.1 i 14.2 przedstawiono rozwigzania stosowane w konstruk-
cjach podtskorupowych. Te same zasady obowigzuja jednak réwniez w innych
rodzajach konstrukcji. Jesli np. kadtub w miejscu potaczenia ze skrzydtami ma
strukture kratownicowa, to w miejscach potaczen z okuciami dzwigaréw powinny
si¢ znajdowac wezly kratownicy, podparte takimi uktadami pretow, aby mozliwe
bylo przeniesienie obcigzen wprowadzanych w kadtub przez dzwigary skrzydta.
Takie wewnatrzkadtubowe struktury taczace widoczne sg na rys. 14.3—14.5.
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Rys. 14.3. Statycznie wyznaczalne potaczenie dzwigara i dzwigarka pomocniczego skrzydta wolno-
nosnego z kratownicg kadtuba

Rys. 14.5. Kadhub kratownicowy w miejscu potgczenia ze skrzydtem wolnonosnym. Widoczne oku-
cia dzwigara gltdéwnego 1 przgsto taczace dzwigary obydwu skrzydet Hawker Typhoon
(Imperial War Museum, Duxford)
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Warto zaznaczy¢, ze w wielu wypadkach stosowane tu rozwigzania majg row-
niez inne zastosowania niz tylko taczenie dwoch gléwnych elementéw. Przykta-
dem jest przedstawione na rys. 14.6 mocowanie skrzydta w samolocie w uktadzie
zastrzalowego goérnoptata. Korzysci i wady wynikajace z zastosowania zastrza-
16w opisano w [139]. Tutaj warto zwrdci¢ uwage na mozliwos¢ szczegdlnego ich
uksztattowania. W rozwigzaniu tym wystepujg dwa zastrzaty pod kazdym skrzy-
dtem, podpierajace dwa dzwigary skrzydtowe. Tylny dzwigar i tylny zastrzat two-
rza ptaszczyzne prostopadta do kierunku lotu. Gorny koniec tego zastrzatu zamo-
cowany jest do okucia znajdujacego si¢ w narozniku miedzy tylnym dzwigarem
a zebrem, dolny natomiast do okucia na wezle kratownicy. Do tego samego oku-
cia i tego samego wezta przymocowany jest tez przedni zastrzal, ktory z drugiej
strony zamocowany jest do okucia znajdujacego si¢ migdzy zebrem a przednim
dzwigarem skrzydta. W rzucie z boku obydwa dzwigary tworza ksztalt litery V,
przy czym przedni zastrzat jest skosny, a tylny pionowy. Okucia dzwigarow 1a-
cza si¢ bezposrednio z przeciwokuciami zamontowanymi na weztach kratownicy,
przy czym okucie przednie ma sworzen o osi poziomej, a tylne o osi pionowej. O$
sworznia tylnego okucia dzwigarowego jest wspotliniowa z osig sworznia wspol-
nego okucia mocujacego zastrzaty do kratownicy. Dzigki temu mozliwy jest obrot
zespotu skrzydta i zastrzatdéw wokot wspdlnej osi tylnego okucia dzwigarowego
1 zastrzatlowego, pod warunkiem Ze usunicty zostanie sworzen przedniego okucia
dzwigarowego. Rozwigzanie takie jest bardzo wygodne z punktu widzenia hanga-
rowania. W zaleznosci od ilosci dostepnego miejsca w hangarze mozna samolot
przechowywac ze skrzydtami roztozonymi do lotu lub ztozonymi wzdtuz kadtuba.

Rys. 14.6. Sktadane polaczenie dzwigaréw skrzydta zastrzalowego z kratownica kadtuba samolotu
RWD-13 (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Nad konfiguracja sworzni w poszczegolnych okuciach warto si¢ rowniez zasta-
nowi¢ w przypadku skrzydla wolnonosnego [152]. Najprosciej bytoby wykonac
okucia w postaci blach przynitowanych po bokach pionowej czgéci paséw dzwiga-
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ra, zaktadajac, ze pasy wykonane sg z teownika lub dwoch katownikow (rys. 14.7).
Stosunkowo tatwo byloby uzyskac¢ w ten sposob duza wytrzymatos$¢ potaczenia po-
miedzy okuciami a dzwigarem. Datoby to jednak ucha z otworami o osiach pozio-
mych. Niestety, odlegtos¢ pomiedzy tymi otworami bytaby stosunkowo niewielka,
co powodowatoby, ze duzy moment gnacy dzwigar, charakterystyczny dla skrzydta
wolnono$nego, musiatby by¢ przenoszony parg dwoch duzych sit (ze wzgledu na
malg odlegto$¢ pomiedzy nimi i koniecznos¢ zréwnowazenia momentu). W celu
zmniejszenia naciskdw na sworznie trzeba by wigc stosowaé takie o duzych $red-
nicach. Problem ten mozna rozwigza¢, wysuwajac ucha ponad gérny i pod dolny
pas dzwigara. Pozwala to zwigkszy¢ odleglo$¢ pomigdzy otworami i zmniejszy¢
ich $rednice. Komplikuje to jednak konstrukcje oku¢ i stwarza konieczno$¢ sto-
sowania obszernych owiewek ostaniajgcych potaczenie. Na tym jednak problemy
si¢ nie koncza, gdyz zaden ze sworzni nie jest w stanie przenies¢ obcigzen wzdtuz
swojej osi, co oznacza, ze zaden nie przenosi oporu skrzydta. Funkcje t¢ moga
przeja¢ ucha okucia i przeciwokucia, opierajace si¢ o siebie (rys. 14.10). Ucha te
maja jednak zazwyczaj niewielka grubos¢ w kierunku osi sworzni, nie moga wigc
przenosi¢ zbyt duzych sit. Ponadto co najmniej jedno ucho musi by¢ ciasno paso-
wane do przeciwucha, w przeciwnym bowiem razie skrzydto mogloby si¢ prze-
mieszcza¢ do przodu i do tytu. Ciasne pasowanie ptaskich powierzchni utrudnia
ich montaz. Na koniec opierajace si¢ o siebie powierzchnie okucia i przeciwokucia
sg do siebie rownolegte tylko teoretycznie. Niewielkie odchylenia od réwnolegto-
$ci oznaczaja, ze ucha opieraja si¢ o siebie krawedziami, co moze doprowadzi¢
do uszkodzenia powtoki antykorozyjnej, o ile taka na nich wystgpuje. Problem
ten mozna czgsciowo rozwiazaé, stosujac odstopniowanie grubosci uch w okolicy
sworzni lub odpowiednie wktadki, np. zawierajace przeguby sferyczne.

mato

Rys. 14.7. Okucia dzwigara gtéwnego z poziomymi osiami sworzni. Widoczne kierunki obciagzen
przenoszonych w sposob prawidtowy, tzn. przez $cinanie sworzni
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Problem przenoszenia sit skierowanych réwnolegle do cigciwy mozna réwniez
rozwigzac, stosujac odpowiednig orientacje¢ trzeciego okucia, ktdre zazwyczaj zamo-
cowane jest na dzwigarze pomocniczym w celu przeniesienia momentu wokot osi pio-
nowe;j. Jesli okucie to ma ucho z pionowa 0sig sworznia, to jest w stanie przenosic sity
w plaszczyznie rownoleglej do ptaszczyzny cieciw skrzydla. W szczegolnosci moze
wigc przenosi¢ obydwie sity wywolane istnieniem oporu skrzydta (rys. 14.8). Pojawia
si¢ jednak problem przenoszenia momentu skrecajacego, gdyz ucho na pomocniczym
dzwigarku przenositoby sile¢ skierowang pionowo w sposdb nieprawidtowy.

Rys. 14.8. Uktad okué¢ prawidlowo przenoszacy site oporu przy zastosowaniu oku¢ z poziomymi
osiami sworzni na dzwigarze gtéwnym

Rys. 14.9. Uktad oku¢ prawidtowo przenoszacy sit¢ oporu i moment skrgcajacy przy zastosowaniu
oku¢ z poziomymi osiami sworzni na dzwigarze gldéwnym

Rozwigzaniem moze by¢ instalacja kolejnego okucia z uchem z osig pozioma
(rys. 14.9), tym razem na krawedzi natarcia. Oznacza to jednak, ze pokrycie w okolicy
krawedzi natarcia musi podpiera¢ stosunkowo solidna podtuznica. Okazuje si¢ wigc, ze
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zastosowanie, jak by si¢ wydawato, prostego uktadu oku¢ na gtéwnym dzwigarze skrzy-
dfa wymaga zastosowania co najmniej dwdch dodatkowych oku¢ pozwalajacych na prze-
niesienie wszystkich sit w sposob prawidlowy. Montaz takiego uktadu oku¢ jest dosy¢
skomplikowany, zwlaszcza ze odleglos¢ pomigdzy otworami w uchach oku¢ dzwigara
glownego weale nie musi by¢ rowna odleglosci pomigdzy otworami w przeciwokuciach
zamontowanych w kadhubie. Biorgc pod uwage skonczong dokladno$¢ wytwarzania
1 montazu elementéw, odleglosci te sa zwykle rézne. Co gorsza, nie wiedzac doktad-
nie, jak bedzie wygladato potaczenie, trudno przewidzie¢, ktore ucho (géme czy dolne)
bedzie przenosito obcigzenia w kierunku pionowym. Utrudnia to analize wytrzymato-
sciowq polaczenia, wprowadzajac czynnik przypadkowosci wywotany niedoktadnoscia
wykonania. Rozwigzaniem obydwu probleméw moze tu by¢ rezygnacja z zamiennosci
calkowitej skrzydet na rzecz zamiennosci czesciowej. Koncepcja zamiennosci czgscio-
wej w przypadku montazu oku¢ zaktada, ze tylko jeden otwdr w uchach okué dzwigara
glownego jest wykonany na gotowo. Dzieki temu mozliwe jest potaczenie prawie wszyst-
kich oku¢ z wyjatkiem drugiego okucia w dzwigarze glownym. Po dokonaniu wszystkich
tych polgczen rozwierca si¢ otwor rownoczesnie w uchach okucia 1 przeciwokucia. Dzie-
ki temu zabiegowi mozna zmontowa¢ okucia ze sworzniami poziomymi na dzwigarze
glownym w sposob jednoznaczny z odpowiadajacymi im przeciwokuciami, bez wpro-
wadzania naprezen montazowych. Niestety, polaczone w ten sposdb skrzydto i kadhub
stanowig unikalng pare, co czyni np. wymiane uszkodzonego skrzydla zadaniem nietry-
wialnym, jako ze wyprodukowanie drugiego skrzydta z doktadnie takg samg odlegloscia
pomigdzy otworami okug jest praktycznie niemozliwe. Po raz kolejny stosuje si¢ roz-
wiercanie jednego z oku¢ na dzwigarze gléwnym. Aby to jednak bylo mozliwe, na etapie
projektowania okucia trzeba przewidzie¢ mozliwos¢ jego rozwiercania. Nowe poltgczenie
wymaga oczywiscie sworznia o wickszej Srednicy. Cale polaczenie musi wige by¢ zapro-
jektowane z odpowiednim nadmiarem. Innym powodem, dla ktérego czasem projektuje
sie konstrukcje z nadmiarem, jest przewidywany dalszy rozwdj samolotu [260].

LTs &

Rys. 14.10. Przenoszenie obcigzen w sposob nieprawidtowy jest dopuszczalne po zastosowaniu
oku¢ o odpowiednio powigkszonych wymiarach. Przeciwokucia kadlubowe samolotu
De Havilland Canada DHC-1 Chipmunk (/mperial War Museum, Duxford)
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Nieco bardziej skomplikowany uktad oku¢ na gtéwnym dzwigarze przedstawiono
na rys. 14.11. W tym przypadku jedno z okué¢ dzwigara glownego ma pozioma o$
sworznia, drugie pionowa. Jest to jednak komplikacja pozorna, gdyz uktad ten nie
generuje wigkszosci problemdéw powstajacych w poprzednim przyktadzie. W tym
rozwigzaniu odleglos¢ pomigdzy roboczymi powierzchniami okué jest wigksza niz
poprzednio, nawet bez koniecznosci wysuwania jednego z nich na zewnatrz obrysu
skrzydta. Nie ma tez problemu niejednoznacznos$ci przenoszenia obcigzen, gdyz jed-
no z oku¢ przenosi sity w ptaszczyznie pionowej, a drugie w poziome;j. Zapewnia to
mozliwos$¢ przeniesienia zarowno sity prostopadtej, jak i rownoleglej do plaszczyzny
cigciw. Jest to istotng zaleta, gdyz wickszos¢ obcigzen przenoszona jest bezposrednio
z dzwigara gldwnego na kadtub. Potrzebne jest tylko dodatkowe okucie na dzwigarze
pomocniczym lub podtuznicy krawedzi natarcia do przeniesienia momentu wokot osi
pionowej. Okucie na dzwigarze pomocniczym moze utatwia¢ montaz skrzydfa do
kadtuba, jezeli ma sworzen z osig pozioma. W szczegdlnosci mozna bowiem umiescié
to okucie w takim miejscu, aby jego pozioma 0§ otworu byta wspotosiowa z pozioma
osig otworu w dolnym okuciu dzwigara gtéwnego. Umozliwia to stworzy¢ zawias,
na ktérym cate skrzydlo moze obraca¢ si¢ wokodt osi poziomej. Pozwala to zmniej-
szy¢ liczbe osdb niezbednych do potaczenia skrzydia z kadtubem, co jest korzyst-
ne zwlaszcza w warunkach polowych. Wszystkie pozostate uktady oku¢ wymagaja,
aby cale skrzydto zostato uniesione do pozycji doktadnie odpowiadajacej pozycji po
zmontowaniu, a nastepnie precyzyjnie wsuniete okuciami w przeciwokucia. Nawet
przy niewielkiej masie skrzydta wymaga to zwykle wspotpracy czterech osob.

Rys. 14.11. Okucia dzwigara gléwnego z jedna osig pozioma, a druga pionowa, pozwalaja przenies¢
wszystkie obcigzenia w sposob prawidlowy

Tymczasem w omawianym przypadku wystarczg trzy osoby. Najpierw musza
one potozy¢ skrzydto na podtozu obok kadtuba, nastepnie unies¢ przykadlubowa
cze$¢ skrzydta, opierajac je na koncdwee, i zapigé obydwa dolne okucia. Czasami
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mozna tego dokonac jednym sworzniem. Na koniec jedna z 0os6b unosi koncoéwke,
a inna zapina gorne okucie na dzwigarze gtownym. Jedyng wada tego przypadku
oku¢ wydaje si¢ nieco bardziej skomplikowana geometria potaczenia uch okué
z pasami dzwigara, co zwicksza mas¢ w najprostszych rozwigzaniach konstruk-
cyjnych, nie ma jednak znaczenia w przypadku dzwigardéw integralnych. Moze
si¢ tez okazac, ze profil skrzydta jest za cienki, aby pomiescic¢ takie okucia.

Dobrym rozwigzaniem dla cienkich skrzydet jest zastosowanie oku¢ dzwigara
gltéwnego z obydwoma osiami pionowymi, zwlaszcza jesli dzwigar jest struktura
integralna (rys. 14.12). Wystarczy wtedy przedtuzy¢ pasy dzwigara i przewiercic¢
razem w tej samej operacji. Wiercenie w tej samej operacji pozwala na osiggniecie
wspdtosiowosci otworéw w obydwu okuciach, zaréwno w przypadku oku¢, jak
i przeciwoku¢. W zwigzku z tym montaz jest stosunkowo tatwy, gdyz obydwa
okucia mozna polaczy¢ z przeciwokuciami jednym sworzniem.

Rys. 14.12. Okucia dzwigara gldwnego z osiami pionowymi daja najwigksze ramig¢ pary sit reakc;ji,
ale do prawidlowego przeniesienia sity nosnej potrzebne jest dodatkowe okucie

Duza doktadno$¢ wykonania otworu pozwala réwniez zatozy¢, ze sita rownole-
gla do cieciwy przenoszona jest rownomiernie przez obydwa okucia. Moment gnacy
jest w tym przypadku przenoszony rowniez w sposdb optymalny, gdyz odlegtos¢ po-
miedzy okuciami jest niewiele mniejsza od grubosci profilu skrzydta. Problemem jed-
nak pozostaje przenoszenie sity normalnej do ptaszczyzny cigciw, gdyz zadne z okuc
na dzwigarze gtownym nie jest w stanie przenies¢ jej w sposob prawidlowy. Mozna
w zwigzku z tym zainstalowa¢ dodatkowe okucie na dzwigarze pomocniczym lub po-
dhuznicy krawedzi natarcia. Oznacza to jednak stworzenie dodatkowej pary sit skre-
cajacej skrzydto. Pelnym rozwigzaniem bytoby dopiero zamontowanie dodatkowych
oku¢ zaré6wno na dzwigarze pomocniczym, jak i na podtuznicy krawedzi natarcia. Mo-
ment, o ktorym mowa nie istniatby réwniez, gdyby dodatkowe okucie znajdowato si¢
pomiedzy okuciami stanowigcymi przedtuzenia paséw dzwigara, tak jak na rys. 14.13.
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Rys. 14.13. Okucia dzwigara gtéwnego z dwoma osiami pionowymi i jedna pozioma laczy zalety
poprzednich rodzajéw okué, ale jest stosunkowo kosztowne i zajmuje duzo miejsca

Rozwigzanie to wydaje si¢ rozwigzywac problemy wszystkich poprzednich ukta-
dow okué¢. Jest jednak najbardziej skomplikowane, a w zwigzku z tym zazwyczaj
réwniez cigzkie 1 kosztowne. Nie da si¢ dzigki niemu unikna¢ rowniez instalacji do-
datkowego okucia na dzwigarku pomocniczym lub podtuznicy krawedzi natarcia,
gdyz musi ono przenosi¢ moment wywotany sitami aerodynamicznymi w plaszczyz-
nie cigciw. Ponadto w przypadku cienkich profili skrzydel pomigdzy okuciami na
pasach dzwigara moze zabrakng¢ miejsca na trzecie okucie. Pojecie ,cienki profil
skrzydla” ma jednak wzgledne znaczenie, gdyz omawiane rozwigzanie zastosowano
np. w samolocie MiG-21, ktdry niewatpliwie ma bardzo cienki profil skrzydet, wyra-
zajac jego grubos¢ w procentach, jednakze dzieki bardzo duzej cigciwie przykadhu-
bowej skrzydta delta, ta sama grubo$¢ wyrazona w milimetrach jest juz w zupelnosci
wystarczajaca do zastosowania omawianego rozwigzania (rys. 14.14).

Rys. 14.14. Okucia dzwigara gldwnego z dwoma osiami pionowymi i jedng poziomg w samolocie
MiG-21 (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)
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Rys. 14.15. Okucia dzwigara pomocniczego z dwoma osiami pionowymi w samolocie MiG-21
(Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Czasami jednak grubos¢ skrzydta jest faktycznie zbyt mata, aby pomiesci¢
okucia bedace przedtuzeniem paséw dzwigara. Zaktadajac jednak, ze potaczenie
bedzie oprofilowane obszerng owiewka, mozna wykonaé okucia w postaci nakta-
dek instalowanych na zewnatrz pokrycia skrzydta (rys. 14.16) w takich miejscach,
aby mocujace je sworznie przechodzity przez pasy dzwigaréw konstrukeji wielo-
dzwigarowej. Nastepnie naktadki te moga by¢ przykrecone do wreg kadtubowych
$rubami, a ich polozenie ustalone sworzniami. Zasadniczg wada tego rozwigzania
jest koniecznos¢ przenoszenia momentu gnacego ze skrzydta na kadtub poprzez
rozcigganie $rub, ktérych gwinty moga ulegac¢ zerwaniu. Jesli jednak $rub tych
jest wystarczajaco duzo, to takie rozwigzanie okazuje si¢ odpowiednie.

Rozwigzanie to prowadzi bezposrednio do rozwazan na temat potaczen struk-
tur skorupowych, jako ze taczenie ich przy pomocy konwencjonalnych oku¢ nie
jest optymalne. Zasadniczym problemem jest tu fakt, ze najwigksze obcigzenia,
a zwlaszcza moment gnacy, przenoszone sa w konstrukcjach skorupowych przez
cate pokrycie i usztywniajace je podtuznice, tymczasem konwencjonalne okucia
sa strukturami przenoszacymi obcigzenia skupione. Pojawia si¢ wigc zagadnie-
nie zebrania obciazen z catego pokrycia i wprowadzenia go w okucia. Mozna
tego dokona¢ przy pomocy dodatkowych skosnych $cianek (rys. 14.17). Scianki
te musza by¢ przymocowane bezposrednio do pokrycia, dzigki czemu sity przeno-
szone przez pokrycie moga zostac przejete przez te Scianki. Zakonczenia $cianek
dodatkowych zbiegajg si¢ ze sciankami zamykajacymi keson w miejscach zamo-
cowania oku¢. Rozwigzanie to bywa czasem stosowane, warto jednak zauwazy¢,
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ze wymaga zastosowania dodatkowych skosnych $cianek, a pokrycie pomiedzy
nimi a zebrem zamykajacym przestaje przenosic¢ obciazenia i petni role owiewki.
Jest to wiec rozwigzanie stosunkowo cigzkie.

Rys. 14.16. Okucia naktadkowe

Rys. 14.17. Potaczenie skrzydta skorupowego przy pomocy okué
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Znacznie korzystniejsze jest tzw. potaczenie kolnierzowe, ktorego dziatanie
najprosciej mozna objasni¢ na przykladzie potaczenia koncéwki skrzydta z cen-
troptatem. W najprostszym przypadku polega ono na donitowaniu do pokrycia
1 potek zeber zamykajacych katownikdw, ktdre nastepnie potaczone sa ze soba
srubami, jak na rys. 14.18. Dzigki temu powstaje niemal ciggle polaczenie wo-
kot niemal catego obwodu kesonu. Mozna wigc przyjac ze obcigzenia z pokrycia
koncowki skrzydta zostajag wprowadzone niemal bezposrednio w pokrycie cen-
troptata. Potaczenie powstaje dzicki srubom pracujagcym na rozcigganie, co nie
jest korzystne ze wzgledu na mozliwos¢ zrywania si¢ gwintéw. Mozna si¢ jednak
nie obawia¢ tego zjawiska, biorac pod uwage, ze srub tych jest bardzo duzo. Spo-
re watpliwosci mogg budzi¢ rowniez wystajace na zewnatrz pokrycia katowniki,
ktore trzeba okrywaé dodatkowymi owiewkami. W przypadku jednak zastoso-
wania frezowanych pokry¢ integralnych daje si¢ polaczenie kohierzowe ukry¢
wewnatrz struktury skrzydta. W tym celu w poblizu zebra zamykajacego pokry-
cie musi by¢ znacznie pogrubione, osiggajac grubos¢ nawet kilku centymetrow.
W pogrubionej czegsci pokrycia, od strony zewngtrznej, wyfrezowane sg podtuzne
zaglebienia prostopadle do ptaszczyzny podziatu, jak na rys. 14.19.

Rys. 14.18. Potaczenie kotierzowe z katownikiem

W S$ciance kazdego zaglebienia, oddzielajacej je od plaszczyzny podziatu,
wywiercony jest otwor na Sruby laczace. Po jednej stronie ptaszczyzny podziatu
zaglebienia muszg by¢ dtuzsze od $rub. Dzigki temu w zaglebienie takie moz-
na wlozy¢ $rube, a nastepnie przesunac ja przez otwor. Jesli otwory w obydwu
laczonych elementach sa doktadnie wywiercone, to mozna przesunac sruby we
wszystkich zaglebieniach jednego elementu przez otwory, az do zagtebien w dru-
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gim elemencie, gdzie na $ruby nakreca si¢ nakretki. Dzieki temu cate potacze-
nie moze powstac¢ pod powierzchnig pokrycia. Owiewka zakrywajaca potaczenie
nie bedzie wiec wystawata ponad pokrycie. Kluczowym problemem w obydwu
przypadkach jest jednak zgranie wszystkich otworéw. W przypadku katownikow
przynitowanych na zewnatrz problem jest tatwiejszy do rozwiazania, gdyz otwory
mozna wywierci¢ wspdlnie w obydwu katownikach w trakcie montazu, tworzac
unikalne pary taczonych elementow. W przypadku umieszczenia srub w zagte-
bieniach pokrycia problem jest znacznie trudniejszy, gdyz otwory na $ruby trze-
ba wierci¢ w pokryciach obydwu taczonych elementéw oddzielnie, co wymaga
bardzo duzej doktadno$ci wiercenia. Co gorsza, pasowanie otwordw moze zostac
zakldcone nawet przez zmiany wymiarow pokrycia na skutek zmian temperatury
w hali montazowej. Wszystko to sprawia, ze potaczenia kotnierzowe nie nadaja
si¢ zbyt dobrze do taczenia elementéow, ktdre musza by¢ czesto demontowane
w trakcie eksploatacji samolotu.

Rys. 14.19. Polaczenie kotnierzowe wpuszczane

Mozna si¢ rowniez zastanawiaé, w jaki sposéb w tym przypadku obcigzenia
przenoszone sg pomiedzy elementami. Warto bowiem zauwazy¢, ze sily rozcigga-
jace w pokryciach po obydwu stronach potaczenia przenoszone sg miedzy nimi
poprzez rozcigganie srub. Tymczasem Sruby te znajdujg si¢ albo na zewnatrz pokry-
cia, w przypadku zastosowania zewnetrznych katownikow, albo wewnatrz skrzydta,
pod jego pokryciem (rys. 14.20). Pomigdzy pokryciami a §rubami istnieje wigc mi-
mosrdd, ktdry sprawia, ze sity w pokryciu i sity w srubach tworza pary sit zginaja-
ce pokrycie lokalnie wokdt potaczenia [261, 262]. Mozna temu zjawisku zaradzic,
projektujac polaczenie z pogrubionym pokryciem tak, aby osie srub znajdowaly si¢
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na powierzchni lezacej w potowie grubosci pokrycia. Jednakze nie da si¢ takiego
potaczenia przykry¢ owiewka niewystajaca ponad powierzchnie skrzydta.

Przyktady potaczen kotnierzowych przedstawiono na rys. 14.21 1 14.22. Na
pierwszym z nich warto zwroci¢ uwage na sposob, w jaki przenoszone sg sily tng-
ce w pionowych $ciankach zamykajacych keson. Do ich powierzchni czotowych
przymocowane sg grzebienie, ktore po skreceniu wszystkich §rub polaczenia blo-
kuja si¢ z przeciwgrzebieniami umieszczonymi na sciankach skrzydet uniemozli-
wiajac wzgledne przemieszczanie si¢ §cianek w kierunku pionowym. W drugim
przyktadzie sity tnace przenoszone sg przy pomocy sworzni taczacych zebra za-
mykajace kesony.

Rys. 14.20. Problem mimosrodowosci obciazenia sworzni w polaczeniach kotnierzowych

Warto rowniez zwrdci¢ uwage na fakt, ze 1 w tym przypadku obowigzuje za-
sada podana na wstegpie tego rozdziatu odnosnie do potaczen skrzydto—kadiub.
Elementem odpowiadajacym kesonowi w skrzydle jest keson krotkiego centro-
plata stanowigcego integralng czg¢s¢ struktury kadtuba (rys. 14.23). Integralnos¢
w tym przypadku moze polegaé na tym, ze Scianki zamykajace keson centroptata
sa rowniez fragmentami wreg sitowych kadtuba. Na polaczeniu skrzydto—kadtub
korzystniejsze moze si¢ tez okaza¢ potaczenie kolierzowe z wystajacymi katow-
nikami. Moga si¢ one bowiem taczy¢ bezposrednio ze $ciankami pokrycia kadtu-
ba, po czym sg oprofilowane owiewkami przejscia skrzydto—kadtub.
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Rys. 14.22. Potaczenie kotnierzowe skrzydta samolotu Tu-134 z kadtubem (Muzeum Lotnictwa Pol-
skiego w Krakowie)
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Rys. 14.23. Centralna czgs$¢ kadtuba samolotu pasazerskiego integralna z centroptatem jego skrzydta

Stosuje si¢ tu rowniez tzw. polaczenie splatane (rys. 14.24), polegajace na tym,
ze integralne zebro przykadtubowe ma przekrdj zblizony do dwuteownika. Jedna
jego czes¢ potaczona jest z pokryciem centroptata, natomiast druga z pokryciem ze-
wnetrznej czesci skrzydta. W celu uniknigcia potaczenia sworzniami jednocigtymi,
na zewnetrznej powierzchni potaczenia przymocowana jest naktadka przykrywaja-
ca calg dolng lub gorng powierzchnig potaczenia. Te same sworznie, ktore tacza ze-
bro z pokryciami i naktadka gdrna, stuzg rowniez do wykonania potaczenia z pokry-
ciem kadtuba. Gorna cze$¢ tego potaczenia ukryta jest nastepnie wewnatrz owiewki
przejscia skrzydlo—kadtub. Jesli owiewka ta nie wystaje ponizej dolnej powierzchni
skrzydta, to dolne potaczenie skrzydto—kadlub moze wykorzystywac ,,zagiete” do
gbry integralne panele pokrycia dolnego. Naktadki dolne i tby sworzni mogg wtedy
by¢ ukryte pod indywidualng owiewka w postaci paska blachy. Wada tego rozwia-
zania jest to, ze pokrycia dolne beda ulegaty zginaniu. Wystarczy jednak, zeby byty
w okolicy pogrubione, gdyz wigksze zazwyczaj obcigzenia dodatnie rozciagaja dol-
ng czes¢ potaczenia. Ryzyko wyboczenia pokrycia jest wiec niewielkie.
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Rys. 14.24. Polaczenie splatane pokrycia skrzydta skorupowego z centroptatem i kadtubem
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UWAGA: Sworznie tworzace potaczenie dolnych pokry¢ moga by¢ umiesz-
czone tak jak na rysunku 14.24 i 14.25 tylko wtedy, jesli sa to sworznie z kon-
cowkami zaciskowymi. Sworznie z gwintami i nakretkami musza by¢ zawsze
zorientowane nakretkami w dot, tak aby ewentualne odkrecenie si¢ nakretki nie
spowodowalo wysunigcia si¢ sworznia z otworu.
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Rys. 14.25. Mimosrodowe potaczenie splatane pokrycia skrzydta skorupowego z centroptatem i ka-
dlubem o matym oporze aerodynamicznym

W celu zmniejszenia prawdopodobienstwa wyboczenia pokrycia, zwlaszcza
gbrnego, korzystne jest potaczenie podtuznic czesci zewngtrznej skrzydta i cen-
troptata. Mozna tego dokona¢, frezujac integralne zebra z lacznikami. Biorac
jednak pod uwage, ze podtuznice zazwyczaj sa nitowane do pokrycia, istnieje
znaczne prawdopodobienstwo, ze nie beda pasowatly do tacznikdéw. Zamiast tego
mozna zastosowac naktadki kompensujace niedoktadnos$ci nitowania (rys. 14.26).

W kazdym rozwiazaniu, gdzie pokrycie pracujace jednego elementu taczy sie
bezposrednio z pokryciem innego, trzeba si¢ liczy¢ z przenoszeniem odksztatcen
pomigdzy poszczegodlnymi fragmentami konstrukeji. Dla przyktadu, pod wply-
wem momentu gnacego skrzydlo ugina si¢ do gdry. Jesli pokrycie kadtuba taczy
si¢ z pokryciem skrzydta w taki sposob, ze kat pomiedzy nimi nie moze ulec
zmianie, to ugiecie skrzydta bedzie powodowato réwniez zginanie pokrycia ka-
dtuba (rys. 14.27). Zjawisko to moze powodowac obnizenie trwalosci zmeczenio-
wej pokrycia kadtuba, jak rdwniez przekroczenie jego wytrzymatosci dorazne;.

Jesli konstruktor chce unikna¢ przenoszenia momentu gnacego przez kadtub,
to moze zastosowaé przegubowe polaczenie skrzydto—kadlub. Dwa przyktady
takiego potaczenia przedstawiono na rys. 14.28-14.30. W pierwszym przypad-
ku przednie lewe okucie blokuje ruchy skrzydta w kierunku pionowym i wzdhiz
rozpigtosci. Tylne srodkowe okucie uniemozliwia przemieszczanie si¢ skrzydta
wzdtuz osi kadluba, a wraz z lewym przednim uniemozliwia obrot wzdhuz osi
pionowej. Pozostate okucia blokuja pozostale dwa obroty, jednakze w taki spo-
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sob, ze ugigcie skrzydta nie przenosi si¢ na kadtub. Powoduje tylko nieznaczne
przekoszenie skrzydta wzgledem osi kadtuba, gdyz odlegtos¢ pomiedzy lewym
przednim a tylnym $rodkowym okuciem nie ulega znacznym zmianom. Warto
W tym miejscu zwroci¢ uwage na fakt, ze wszystkie okucia oprécz tylnego srod-
kowego przymocowane sg do wrgg kadluba. Tylne srodkowe lezy natomiast na
powierzchni pokrycia kadtuba. W jego konstrukcji warto postarac si¢, aby dziata-
jace nan reakcje byly styczne do powierzchni pokrycia kadtuba.

Rys. 14.26. Mocowanie podtuznic w polaczeniu splatanym

=
___'_'_‘—‘—'—-—-—-_.““i_________
Rys. 14.27. Problem zginania pokrycia kadtuba w sztywnym potaczeniu kadluba ze skrzydlem sko-
rupowym
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Rys. 14.28. Przyktad przegubowego potaczenia kadtuba ze skrzydlem

Inne rozwigzanie potaczenia przegubowego przedstawiono narys. 14.29114.30.
W tym przypadku do Scianki dzwigara przedniego i ukrytych wewnatrz kesonu
zeber przymocowane sa okucia o osiach poziomych zorientowanych wzdtuz roz-
pictosci skrzydta. Sg one rozmieszczone w taki sposdb, aby wzmocnione okuciami
powtoki kadtuba znalazty si¢ pomigdzy uchami oku¢. Odleglo$¢ pomiedzy uchami
w kazdym okuciu skrzydtowym jest znacznie wigksza od grubosci przeciwokucia.
W zwigzku z tym potaczenie to przenosi tylko sity pionowe i poziome zoriento-
wane wzdhuz kadtuba oraz momenty wokot osi pionowej i wokot osi kadtuba. Nie
sa natomiast przenoszone sity wzdtuz rozpigtosci skrzydta oraz moment wokot
osi prostopadlej do ptaszczyzny symetrii. Moment ten jest odbierany przez okucia
przymocowane do $cianki tylnego dzwigara i ukrytych wewnatrz kesonu zeber.
Okucia te potaczone sa z przeciwokuciami kadlubowymi przy pomocy wahaczy.
Dzieki temu skompensowane sa niedoktadnosci wykonania skrzydta i kadtuba.
Sity prostopadte do plaszczyzny symetrii samolotu przenoszone sg przez dwie
sruby rzymskie, przymocowane do Scianek przedniego i tylnego dzwigara oraz
wreg zamykajacych wykroj w kadhubie. Rozwigzanie to ma jedng istotng wade.
Wymaga wykonania kadtuba z duzym wykrojem na keson skrzydta. Wykroj ten
moze w znaczacy sposob ostabi¢ kadtub, zwlaszcza jesli samolot jest maty, a nad
wykrojem znajduje si¢ drugi wykroj na kabing pilota. Sposobem na przeniesienie
momentu skrecajacego pomigdzy przednig a tylng czescig kadtuba jest wtedy wy-
konanie w kabinie ,,podtokietnikdw” o przekroju zamknigtym.

Podobny problem moze si¢ pojawi¢ rowniez w konstrukcji kratownicowej
z niedzielonym skrzydtem, jak na rys. 14.31. Nie ma w tym przypadku problemu
z przeniesieniem momentu skrecajacego, moze si¢ jednak okazaé, ze wysoko$é
kratownicy jest zbyt mata, aby przenies¢ moment gnacy [261].
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Rys. 14.29. Przyktad przegubowego potaczenia kadtuba ze skrzydlem

= \

Rys. 14.30. Przyktad przegubowego potaczenia kadtuba ze skrzydtem w samolocie PZL-130 Orlik
(Airbus Polska/Piotr Jaskowski)
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Rys. 14.31. Mozliwe rozwiazania problemu zbyt niskiej kratownicy w miejscu polaczenia kadtuba
ze skrzydtem

Rozwigzaniem moze si¢ w tym przypadku okazaé¢ dodanie dodatkowych okué
w taki sposob, aby dolne pokrycie skrzydta mogto przenies¢ cz¢s¢ momentu zgi-
najacego kadhub. Oczywiscie musi ono by¢ w tym celu wzmocnione zebrem si-
lowym. Innym rozwigzaniem moze by¢ dodanie dodatkowego preta kratownicy
kadtubowej, otaczajacego skrzydto, oraz dodatkowych oku¢ usztywniajacych ten
pret poprzez $cianki dzwigarow skrzydta. Pret ten bedzie mogt dzigki temu prze-
nosi¢ moment zginajacy. Nalezy jednak zwroci¢ uwage na fakt, ze umieszczenie
skrzydta w takiej ,,szczelinie” w kratownicy moze by¢ trudne, zwlaszcza jezeli ze
skrzydta wystaje duzo dodatkowych elementow, np. wysiegniki do mocowania
klap szczelinowych.

Probleméw tego rodzaju mozna unikna¢, montujac skrzydio ponad lub pod
kadlubem, tak jak na rys. 14.32 1 14.33. W pierwszym przypadku potskorupowe
skrzydto jest zamocowane do dwoch wreg sitowych kadtuba. W ptaszczyznie sy-
metrii dolny pas dzwigara polaczony jest bezposrednio z wrgga sitowa. Pozwala to
przenies¢ wszystkie sity i momenty symetryczne. Momenty niesymetryczne, wyni-
kajace np. z wychylenia lotek, przenoszone sg przy pomocy wspornikow taczacych
wrege z pasem dzwigara i jego Sciankg w pewnej odleglosci od ptaszczyzny syme-
trii. W drugim przypadku skrzydto skorupowe zamocowane jest do wreg sitowych
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kadtluba przy pomocy kratownicy taczacej te wregi z zebrem sitowym w skrzydle.
Dolne pokrycie skrzydta moze tez by¢ potaczone z wregami sitowymi w okolicy
plaszczyzny symetrii. W obydwu przypadkach pokrycie kadluba nie bedzie zgina-
ne, o ile tylko wregi sitowe beda odpowiednio sztywne. Ponadto w obydwu przy-
padkach potaczenie to wymaga zastosowania odpowiednio obszernej owiewki.

Rys. 14.33. Pofaczenie kadtuba ze skrzydlem przy pomocy krotkich zastrzatow tworzacych kratownice

Bardzo ciekawy rodzaj potaczen skrzydto—kadtub wypracowany zostat przez
lata doswiadczen w szybownictwie [263—266]. Charakteryzuje si¢ on zastosowa-
niem przedluzonego dzwigara skrzydta, czgsto nazywanego bagnetem lub kiku-
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tem, wystajacego ze skrzydta w miejscu polaczenia (rys. 14.34). W najbardziej
klasycznym rozwigzaniu z koncdéwki bagnetu wystaje sworzen, ktory podczas
laczenia skrzydel wchodzi w gniazdo w Zzebrze przykadlubowym drugiego skrzy-
dta. Podobnie z drugiego skrzydla réwniez wystaje bagnet zaopatrzony na kon-
cu w sworzen. Sworzen ten wchodzi w gniazdo w pierwszym skrzydle. Obydwa
bagnety maja w potowie swej dlugosci tuleje, przez ktére przechodzi sworzen
zabezpieczajacy je przed rozsuni¢ciem si¢. Polaczone tym sworzniem skrzydia
stanowig jedng catos¢, a bagnety przenoszg moment gnacy z jednego skrzydta na
drugie, bez posrednictwa zadnych innych elementow. Wystarczy wigc podczepié
pod nie kadtub, aby otrzyma¢ efektywne potaczenie.

Rys. 14.34. Bagnetowe potaczenie skrzydet z jednym sworzniem taczacym, stosowane w szybowcach

W pierwszych szybowcach kompozytowych konstruktorzy nie mieli jeszcze
zaufania do stosowanych rozwigzan, dlatego tez przednia czg¢s¢ kadtuba czgsto
konstruowana byla jako kratownica faczaca wezty mocowania skrzydel, pod-
wozie i fotel pilota. Z weztow tejze kratownicy wystawaty sworznie wchodzace
w gniazda w zebrach przykadtubowych obydwu skrzydel, pozwalajac na przenie-
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sienie zarowno sity nosnej, jak i sity oporu i momentu skrgcajacego skrzydta na
kadtub. Moment gnacy wokot osi pionowej i wszelkie momenty niesymetryczne
przenoszone byly przez kolnierze sworzni i tuleje tozysk wahliwych speiniaja-
cych role gniazd w zebrach przykadtlubowych. W chwili obecnej sworznie taczace
skrzydta z kadlubem wystajg zazwyczaj z kompozytowych wreg sitowych. Naj-
wieksza zaleta tego potaczenia jest to, ze wszystkie sity przenoszone na kadtub
sa niewielkie w poréwnaniu z momentem gnacym, ktory ,,zamyka si¢” wewnatrz
uktadu dzwigarow i wystajacych ze skrzydet bagnetéw i nie jest przenoszony na
kadtub. W kadtubie potrzebny jest tylko niewielki wykrdj pozwalajacy na przej-
$cie obydwu bagnetéw na wylot. Polaczenie to jest tez bardzo tatwo demontowal-
ne, co jest niezwykle wazne w przypadku ladowania szybowca w terenie przygod-
nym, a zdarza si¢ nader cz¢sto. Demontowalno$¢ pozwala na bardzo szybkie prze-
transportowanie szybowca z powrotem na lotnisko w przyczepce transportowe;.

Rozwigzanie to ma tez oczywiscie swoje wady. Najwazniejsza z nich jest wie-
lokrotna statyczna niewyznaczalno$¢ tego potaczenia. Oznacza to, ze obliczenia
wytrzymatosciowe trzeba prowadzi¢ przy pomocy bardzo skomplikowanych me-
tod z metoda elementdw skonczonych wiacznie, gdyz metody uproszczone daja
znaczne bledy, co skutkuje koniecznoscig stosowania duzych wspdtczynnikéw
bezpieczenstwa i wzrostem masy konstrukcji. Drugg istotng wada jest to, ze mija-
jace sie bagnety musza by¢ nieco wzgledem siebie przesunigte. Jeden z nich musi
by¢ przesunigty nieco bardziej do przodu, drugi nieco bardziej do tytu, aby mogty
si¢ mingé. A poniewaz bagnety te sa przedtuzeniem dzwigaréw, wiec rowniez
dzwigary rozmieszczone sg w skrzydtach niesymetrycznie. Moze to wplywac na
wlasciwosci lotne szybowca, gdyz niesymetryczne struktury skrzydet reagowa-
lyby niejednakowo na symetryczne obcigzenia. To z kolei powodowatoby nie-
symetryczne deformacje skrzydet, a co za tym idzie wywolywatoby niesymetrie
reakcji szybowca i1 niesymetri¢ obcigzen. Mozna temu czgsciowo zapobiec, sto-
sujac dzwigary nieco zakrzywione w taki sposob, ze odlegte czesci dzwigardw sa
symetryczne. Dopiero w niewielkiej odlegtosci od kadtuba jeden dzwigar wygiety
jest nieco do przodu, przeciwny nieco do tytu. Pozwala to zredukowac¢ niesyme-
tri¢ szybowca w stopniu wystarczajagcym dla bezpiecznego wykonywania lotow.
Innym rozwigzaniem tego problemu jest wykonanie prostych dzwigaréw, przy
czym jeden z nich ma wystajaca koncéwke w postaci dwoch rozwidlonych ba-
gnetéw. W tym rozwigzaniu pojedynczy bagnet jednego skrzydta wchodzi pomig-
dzy dwa bagnety przeciwnego. Jest to rozwigzanie niemal symetryczne, jednakze
znacznie trudniejsze do wykonania.

Problem statycznej niewyznaczalnosci mozna do pewnego stopnia rozwigzaé,
stosujac jedng z wersji tego rozwigzania. W tym przypadku bagnety przechodza
przez skrzynkowa wrege gtowng kadluba i potagczone sg dwoma sworzniami przy
koncowce i u nasady kazdego z nich (rys. 14.35). Sworznie te nie tylko pozwala-
ja na przeniesienic momentu gngcego z jednego skrzydta na drugie, ale rowniez
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przenosza sitg nosna i sity skierowane wzdtuz rozpigtosci skrzydta. Przenosza tez
moment skrecajacy i to w dwoch réznych miejscach. Z dzwigarka pomocnicze-
g0 wystaja bowiem ucha okucia pomocniczego, ktore ,,zapinane” sg tymi samymi
sworzniami co bagnety. Dzigki temu sworznie przenosza obydwie z pary sil rowno-
wazacej moment skrecajacy. Ucha dzwigarkéw pomocniczych przenosza rowniez
moment od sity oporu i samg site oporu. T¢ ostatnig przenosza jednak w sposob nie-
prawidtowy, gdyz jest ona prostopadta do powierzchni uch. Nalezy o tym pamigtac
1 podja¢ odpowiednie srodki zapobiegawcze w postaci odpowiedniego pogrubienia
przekroju kazdego z uch w kierunku zapinajacych je sworzni. Ponadto ucha powin-
ny ciasno pasowa¢ do kieszeni we wredze pomocniczej, aby unikngé przesuwania
si¢ skrzydta do przodu i do tytu, zaleznie od zwrotu sity rownolegltej do cigciwy,
ktora, jak wykazano w [139], moze mie¢ zwrot zarowno do przodu, jak i do tytu.

Rys. 14.35. Potaczenie bagnetowe z dwoma sworzniami taczacymi, stosowane w szybowcach

Na rysunkach 14.36 i1 14.37 przedstawiono praktyczne przyktady zastosowa-
nia ostatniego z opisanych rozwigzan. Na pierwszym z nich wida¢ dwie wregi
sitowe kadtuba: gtéwna 1 pomocnicza, na drugim szczegdty bagnetu i zebra przy-
kadlubowego. Uwage zwraca bardzo dlugi bagnet wystajacy ze skrzydta. Jego
proporcje wynikaja z faktu, ze motoszybowiec, z ktorego ten przyktad pocho-
dzi, jest motoszybowcem dwumiejscowym z miejscami obok siebie. Jego kadtub
jest wigc stosunkowo szeroki. Jest to najprawdopodobniej najszerszy kadtub, dla
ktérego da si¢ zastosowac tego typu rozwigzanie, dalsze wydluzanie smuktych
bagnetdéw grozitloby bowiem ich wyboczeniem pod wplywem momentu gnacego.
W szczegolnoscei Sciskany gorny pas mogltby si¢ wybacza¢ w jednym bagnecie do
przodu, w drugim do tyhu.
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Rys. 14.37. Dhugie bagnety w konstrukcjach z miejscami obok siecbie muszg by¢ zabezpieczone
przed wyboczeniem skretnym

Na zakonczenie niniejszego rozdziatu nieco uwagi warto poswigci¢ konstruk-
cji samych okué. Najprostsza konstrukcje maja oczywiscie okucia w dzwigarach
integralnych, w ktorych okucie jest po prostu pogrubionym przedtuzeniem pasa
dzwigara z otworem na sworzen. Nie zawsze jednak mozliwosci techniczne pro-
ducenta samolotu pozwalaja na wykonanie dzwigardw integralnych.



126 Cezary Galinski

Rys. 14.38. Przyktady rozwigzan konstrukcyjnych oku¢ dzwigara: a) okucie spawane, b) okucie
integralne, c¢), d) okucia frezowane

Mozna wowczas wyfrezowac tylko same okucia. W przypadkach takich za-
zwyczaj dzwigar sktada si¢ z ptaskiej blaszanej $cianki z przynitowanymi katow-
nikami lub teownikami tworzacymi pasy dzwigara. Okucia mogg by¢ mocowane
do pionowych ramion tych katownikow lub teownikéw. Moga tez by¢ mocowane
do ich ramion poziomych. Znacznie trudniej jest jednak wykonac¢, a zwtaszcza za-
montowac, takie okucia, ktore bytyby mocowane zaréwno do czg¢sci poziomych,
jak i pionowych paséw, co wynika ze skonczonych tolerancji wykonawczych kaz-
dego z elementow i polaczen (rys. 14.38d). Na rysunku 14.38c warto zwrdci¢
uwage na odstopniowanie grubosci czesci okucia obejmujacej pas dzwigara. Od-
stopniowanie ma na celu rownomierne obcigzenie wszystkich nitéw potaczenia.
Odstopniowanie to jest jednak schodkowe, gdyz odstopniowanie ciagle powodo-
watoby zginanie nitow, zwtaszcza w okolicy tbow i zakuwek.

W sytuacji gdy w ogole nie ma mozliwosci wykonania frezowanych oku¢, moz-
na je pospawac z powyginanych paskéw blachy stalowej, tak jak na rys. 14.38a.
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Warto zwrdci¢ uwage na fakt, ze w prezentowanych rozwigzaniach oku¢ czesto
wystepujg takie z wiecloma uchami, zamiast uch pojedynczych lub podwdjnych
(rys. 14.39). Dzigki temu redukuje si¢ zagrozenie, ktdre mogloby wynikna¢ z pek-
nigcia zmeczeniowego pojedynczego ucha [267, 268]. Pomyst ten mozna podaé
w watpliwo$é, zwazywszy, ze kazdy taki pakiet uch i tak musi by¢ zapiety poje-
dynczym sworzniem, ktorego peknigcie zniszczy polaczenie. Jednakze zwigksze-
nie liczby uch oznacza réwniez zwigkszenie liczby przekrojow, w ktorych taki
sworzen jest $cinany, co oznacza, ze sita tnaca przypadajaca na kazdy z tych prze-
krojow jest tym mniejsza, im wigcej jest uch w kazdym okuciu. Co wigcej, istnieje
rowniez sposob na swego rodzaju zwielokrotnienie samego sworznia. Wystarczy
w tym celu wykona¢ ucha z wigkszymi otworami niz to niezbedne, a sworznie
umiesci¢ w tulejach, i dopiero takimi pakietami zapina¢ okucia (rys. 14.40). Pod-
czas pracy obcigzone beda w pierwszym rzedzie tuleje i to one, a nie sworznie,
beda przenosity sity tngce. Dopiero peknigcie zmeczeniowe tulei spowoduje obcig-
zenie samego sworznia. Przy odpowiednio duzej srednicy sworznia potaczenie nie
ulegnie zniszczeniu, a popgkane tuleje mozna wymieni¢ po wylagdowaniu.
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Rys. 14.39. Okucie dzwigara gldwnego samolotu (Brooklands Museum)

Rys. 14.40. Potaczenie sworzniowe zaprojektowane zgodnie z zasada fail safe. Podstawowym elementem
przenoszacym $cinanie jest tuleja. Sworzen zaczyna pracowac dopiero po peknigeiu tulei
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W niektorych konstrukcjach potskorupowych spotyka sie taczenie pasow dzwi-
garow z kadtubem przy pomocy rozcigganych sworzni z nakregtkami (rys. 14.41).
Rozwigzanie takie nie wydaje si¢ jednak pewne, gdyz sily rozciggajace od mo-
mentu gnagcego przenoszone s w tym przypadku przez $cinanie gwintow, a wy-
trzymato$¢ gwintdw na $cinanie nie jest zbyt duza, zwlaszcza gdy chodzi o wy-
trzymato$¢ zmeczeniowy. Rozciggane sworznie sg wystarczajgco pewne w pota-
czeniu kothierzowym, gdyz liczba takich sworzni w potgczeniu jest zazwyczaj
duza, wigc zerwanie nawet kilku gwintow nie prowadzi jeszcze do zniszczenia
potaczenia. W konstrukcji pétskorupowej jednak na kazdy pas przypada jedna lub
dwie $ruby, co moze stwarza¢ zagrozenie w przypadku zerwania gwintu na jednej
z nich. Rozwigzanie takie jest wiec dopuszczalne tylko w konstrukcjach wielo-
dzwigarowych, gdzie liczba $rub ro$nie wraz z liczba dzwigardw, a uszkodzenie
pojedynczego potaczenia nie prowadzi jeszcze do katastrofy.

Rys. 14.41. Przyktady oku¢ dzwigara ze sworzniami rozcigganymi

Rozwigzanie podobnego rodzaju daje interesujace mozliwosci w zakresie kom-
pensacji niedoktadnosci montazowych i zamiennosci. Dla przyktadu w skrzydle,
w ktorym dzwigary wykonane sg z kratownic z rur stalowych kazda z rur tworza-
cych pasy dzwigarow moze by¢ zaopatrzona we wkrecang koncowke z czotowsa
wklesta powierzchnig kulistg. Powierzchnia ta dotyka wypuktej powierzchni kuli-
stej nalezacej do przeciwokucia kadtubowego. Obydwie powierzchnie dociskane
sa do siebie nakretka, jak na rys. 14.42. Polaczenie to znakomicie kompensuje
niedoktadnosci katowe montowanych elementdw i przenosi dobrze sity $ciskaja-
ce 1 rozciggajace. Sity prostopadte do osi okucia sa jednak przenoszone gidwnie
dzieki tarciu. Okucie to pasuje wigc dobrze do tych potaczen, gdzie sity wzdhuz
osi okucia sa dominujgce. Mozna jednak zaprojektowac i takie okucie, ktore prze-
nosi rowniez wybrane sily prostopadie do osi, a do tego pozwala na skompenso-
wanie jeszcze wickszej liczby niedoktadnosci.
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Rys. 14.42. Okucie kompensujace katowa niewspotosiowos¢ okué powstata na skutek niedoktad-
nosci montazu

Rys. 14.43. Okucie kompensujace niewspdtosiowos¢ okué oraz ich przemieszczenie w jednym kie-
runku powstale na skutek niedoktadnosci montazu

W rozwigzaniu tym pas dzwigara konczy si¢ nagwintowanym otworem,
w ktory wkreca sie sworzen z tbem o ksztatcie potkuli, z rowkiem na ptaskiej
powierzchni, jak na rys. 14.43. Przed wkreceniem sworznia nalozona jest nan
podktadka z powierzchnig kulista i nakretka z otworem o $rednicy znacznie wigk-
szej od $rednicy sworznia, mniejszym jednak od $rednicy podktadki. W rowek
wlozona jest cylindryczna wktadka, ktora nastepnie przykryta jest drugg potkula
z rowkiem. Poétkula i wktadka zablokowane sg $rubg wkrgcang w teb sworznia.
Przeciwokucie wyposazone jest we wklesta powierzchnie kulista i gwint, na ktory
nakreca si¢ nakretke. Okucie to przenosi nie tylko sity wzdluz jego osi, ale réw-
niez sile prostopadta do osi okucia i osi wktadki. Natomiast wzdtuz osi wktadki
moze kompensowaé¢ nawet kilkumilimetrowe niedoktadnosci wykonawcze, o ile
tylko otwory na srube we wkladce i w potkuli sa wydtuzone. W takim przypadku
w celu kompensacji niedoktadnosci wystarczy przesuna¢ wzgledem siebie oby-
dwie potkule wzdhuz wkiadki.






Rozdziat 15

Konstrukcja usterzen jest zazwyczaj bardzo podobna do konstrukcji skrzydet
(rys. 15.1). Mozna tu wyr6znié te same podstawowe elementy: pokrycie, podtuzni-
ce, zebra i dzwigary. Ich rozmieszczenie i funkcje sa rowniez zblizone. Pewna rdz-
nice sprawia fakt, ze cieciwy sterow wysokosci i kierunku sg procentowo znacznie
wigksze niz cieciwy lotek. Te ostatnie maja zazwyczaj cieciwe rzgdu 25% lokalne;j
cigciwy skrzydta. Tymczasem stery maja cigciwy rzedu 30-50% lokalnej cigciwy
usterzenia. Oznacza to, ze tylny dzwigar statecznika znajduje si¢ zwykle znacz-
nie blizej maksymalnej grubosci profilu niz w przypadku skrzydta. Ponadto warto
zwroci¢ uwage na wspotosiowos¢ osi obrotu lewej i prawej potowki steru. Umoz-
liwia ona ich integracje i uproszczenie konstrukcji uktadu sterowania. Warunkiem
koniecznym jest jednak prostoliniowos¢ tylnego dzwigara. Najprostsza geometrie
z prostoliniowym dzwigarem ma usterzenie, ktore ma skos rdwny zeru na linii od-
powiadajacej potozeniu tego dzwigara. Zwykle wiec trapezowe usterzenia maja sto-
sunkowo wigkszy skos krawedzi natarcia niz skrzydta, a to oznacza koniecznosc¢ za-
stosowania stosunkowo duzego skosu réwniez w przypadku przedniego dzwigara.
Z tych dwoch powoddéw bardzo czgsto to tylny dzwigar jest dzwigarem gldwnym,
a przedni pomocniczym, czyli doktadnie odwrotnie niz w przypadku skrzydta.

Dlaczego jednak istotne jest zachowanie wspotosiowosci osi obrotu lewej i prawej
potdéwki steru wysokosci? Otoz warto zauwazy¢, ze dzwignie napedzajace ster poru-
szaja si¢ w ptaszczyznach prostopadtych do osi obrotu. Jesli wiec o$ obrotu steru nie
jest prostopadta do ptaszczyzny symetrii samolotu, to plaszczyzny pracy dzwigienek
napedowych nie sg do niej rownoleglte. Koncodwki dzwigienek beda sie wiec do sie-
bie zblizaly lub oddalaly w zaleznosci od tego, czy ster wychylany jest w gore, czy
w dot. Elementy ukladu sterowania podtaczone do dzwigienek beda wiec wykony-
waly stosunkowo skomplikowany ruch wewnatrz kadluba. Oznacza to koniecznos¢
wykonywania bardziej obszernych wykrojow w pokryciu i ograniczenie ilosci miej-
sca wewnatrz. Bardziej skomplikowany musi tez by¢ sam uklad sterowania. Niestety,
szybkie samoloty czesto musza miec skosne osie obrotu steréw ze wzgledu na bardzo
duzy skos krawedzi natarcia, wymagany w celu unikniecia efektéw falowych poja-
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wiajacych si¢ wraz ze zblizaniem si¢ do predkosci dzwicku. W samolotach takich
zazwyczaj przestrzen wewnatrz samolotu jest niezwykle cenna, nie mozna wigc sobie
pozwoli¢ na zastosowanie uktadu sterowania zajmujacego duzg objetosé. Trzeba wigce
sprzac ze sobg osie obrotu sterow w taki sposob, aby obracaty si¢ razem, pomimo Ze
nie sg wspolosiowe. Mozna tego dokona¢ przy pomocy dwoch przegubow Kardana
zainstalowanych na koncu osi kazdego ze sterow (rys. 15.2). Krétka oska zainsta-
lowana pomigdzy nimi bedzie si¢ obracata wokodt osi prostopadtej do plaszczyzny
symetrii, dzigki czemu obydwa stery mozna napedzac przy pomocy jednej dzwigienki
zamocowanej do tej oski 1 jednego popychacza. Pamigtac jednak nalezy, ze przegub
Kardana wprowadza dodatkowe luzy w uktad sterowania, musi wigc by¢ wykonany
bardzo doktadnie, aby luzy te utrzymac na odpowiednio niskim poziomie. To z kolei
podwyzsza ceng samolotu. Inng wadg przegubu Kardana jest jego nieliniowo$¢, ktora
objawia si¢ jednak dopiero przy duzych katach pomigdzy taczonymi osiami obrotu.

Rys. 15.1. Typowa dwudzwigarowa konstrukcja usterzenia z zebrami belkowymi. Bell P-39 Airco-
bra (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Rys. 15.2. Naped steru wysokosci o skosnej osi obrotu
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Druga istotng r6znicg pomi¢dzy konstrukcja skrzydta i usterzenia sg znacznie
mniejsze wymiary usterzen w poréwnaniu do wymiarow skrzydet. Utrudnia to
montaz usterzen metalowych, gdyz wktadanie duzych przedmiotéw do wnetrza
usterzenia, np. zaglownika niezb¢dnego do nitowania zeber do pokrycia, moze
si¢ okaza¢ trudne. Z tego wzgledu w konstrukcjach usterzen czesciej spotyka
si¢ nity z jednostronnym dostepem. Ich stosowanie jest mozliwe dzigki znacznie
mniejszym obcigzeniom dzialajacym na usterzenia [130-132, 269]. Warto jed-
nak zwréci¢ uwage na fakt, ze mniejsze obcigzenia nie uprawniaja do niedbatosci
w konstrukcji usterzen. Sg one zazwyczaj umieszczone daleko, z tylu za Srodkiem
ciezkodci. Kazdy dodatkowy kilogram masy usterzenia wymaga wi¢c umieszcze-
nia kilku kilograméw przed srodkiem ci¢zkosci, w celu uzyskania prawidtowego
wywazenia. Usterzenia musza wigc by¢ tak lekkie, jak to tylko mozliwe, co spra-
wia, ze ich konstrukcje sg zazwyczaj duzo bardziej delikatne. Dobrym rozwigza-
niem pozwalajagcym na uniknigcie koniecznosci stosowania nitéw z jednostron-
nym dostgpem jest zastosowanie zeber pasowych (patrz p. 12.5) i taki podziat
technologiczny struktury usterzenia, aby mozliwe bylo oddzielne montowanie
czesci noskowej oraz gdrnej i dolnej czesci kesonu (rys. 15.3). Mozna je wtedy
montowac przy pomocy normalnych nitow, gdyz dostepy do nitowanych detali
sg wystarczajaco dobre z obydwu stron. Po znitowaniu zeber i dzwigaréw z po-
kryciami faczy si¢ razem gotowa gorna i dolna czes$¢ kesonu. Na koniec z przodu
instaluje si¢ nosek statecznika.

Rys. 15.3. Potskorupowa metalowa konstrukcja statecznika z zebrami pasowymi [207]

Polaczenie matych rozmiarow i niewielkich obcigzen z rygorystycznymi wyma-
ganiami masowymi tworzy ciekawy problem optymalizacyjny w przypadku kon-
strukcji kompozytowych. Prawidtowo pracujace laminarne pokrycie kompozytowe
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powinno zawiera¢ co najmniej trzy warstwy tkaniny, dwie utozone pod katem 45°
wzgledem ptaszczyzny symetrii samolotu i jedna prostopadia, pomigdzy nimi. Po-
krycie przektadkowe powinno zawiera¢ co najmniej cztery tkaniny, po dwie w kaz-
dej z oktadzin. Jak widaé, przy bardzo matych obciazeniach pokrycie przektadkowe
moze si¢ okazac¢ ciezsze od pokrycia laminarnego, zwlaszcza ze do masy oktadzin
dodac¢ jeszcze wypada mas¢ wypetniacza pomigdzy nimi i mase taczacego je kleju.
Z drugiej strony mate rozmiary usterzenia sprawiaja, ze stosunkowo niewielka licz-
ba zeberek moze zabezpieczy¢ pokrycie laminarne przed wyboczeniem. Moze si¢
wiec okazaé, ze stosowanie laminarnych pokry¢ jest racjonalne.

Szczegdlnie wazne sg wymagania masowe w przypadku sterdéw, ktore wyma-
gaja wywazenia masowego, o czym begdzie mowa w kolejnym rozdziale. W tym
miejscu wypada tylko powiedzie¢, ze srodek ciezkosci steru powinien si¢ znaj-
dowaé przed jego osig obrotu. W przeciwnym razie przed osig obrotu nalezy
zamontowaé przeciwwage, ktdra przeniesie srodek ciezkosci przed o$ obrotu.
Z tego wzgledu, zwlaszcza w samolotach lekkich, bardzo czesto stery majg bar-
dzo delikatng konstrukcje kryta pokryciem elastycznym. Sztywnos¢ na skrecanie
zapewniana jest w tym przypadku kesonem noskowym lub rurg skretng, na ktora
nanizane s3 zeberka (rys. 15.4). Do rury tej mozna od razu zamocowaé zawiasy
1 dzwignie napgdu steru. Ma ona jednak czesto zbyt maly przekrdj, aby przenies¢
duzy moment skregcajacy. Z tego wzgledu czgsto w konstrukcji steru pojawia si¢
konwencjonalny dzwigar z kesonem w cz¢sci noskowej (rys. 15.5).

Rys. 15.4. Konstrukcja steru wysokosci z dzwigarem rurowym i elastycznym pokryciem

Stwarza to jednak powazny problem zwigzany z umiejscowieniem zawiasow,
ktérych o§ wypada zwykle tuz przed scianka dzwigara steru, wewnatrz kesonu.
Tymczasem przednia czg¢s¢ takiego zawiasu musi by¢ zamocowana do zeber sta-
tecznika. Keson i zawias nie moga dzieli¢ ze sobg tej samej przestrzeni, konieczne
jest wigc wycigcie obszernego wykroju na zawias w kesonie. Narusza to cigglos¢
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kesonu. Aby wiec mdgt on przenosi¢ moment skrecajacy, nalezy utworzy¢ dodat-
kowy kesonik za dzwigarem, jak na rys. 15.6.

Rys. 15.5. Potskorupowa konstrukcja steru wysokosci z elastycznym pokryciem za dzwigarem
zamykajacym keson

2

Rys. 15.6. Dodatkowy keson w miejscu wykroju w kesonie gtdéwnym. Wykroj niezbedny w celu
zamocowania zawiasu steru

Ciekawym rozwigzaniem tego problemu jest zastosowanie konstrukcji steru,
w ktdrej zebra ustawione sa pod duzym katem wzgledem ptaszczyzny symetrii sa-
molotu (rys. 15.7). Pétki Zzeber, wraz z pasami dzwigara i krawedzia sptywu, two-
rzg kratownicg. Wystarczy wigc potaczy¢ pasy dzwigara $cianka, aby konstrukcja
ta sama przenosita moment skrecajacy bez pomocy jakiegokolwiek przekroju za-
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mknigtego. Ustawione pod katem wzgledem optywu zebra nie wptywaja przy tym
znaczaco na wlasciwosci aerodynamiczne usterzenia, gdyz promien krzywizny czg-
Sci sptywowej profilu jest zwykle bardzo duzy. Elastyczne pokrycie nie zapada si¢
wiec pomiedzy zebrami w sposob zauwazalny. Dopiero pod wptywem sit ci$nienio-
wych odksztatcenia pokrycia sg znaczace. Pojawiajg si¢ one jednak niezaleznie od
tego, czy zebra sg rownolegte do oplywu, czy tez nie. Majg tylko inny ksztatt.

Rys. 15.7. Ster kratownicowy

Ciekawym zagadnieniem jest rowniez polozenie osi obrotu wzgledem cigciwy
steru. Wiekszos$¢ samolotdw ma o$ obrotu steru umieszczona na plaszczyznie cig-
ciw lub, bardziej ogdlnie na powierzchni szkieletowej usterzenia. Nie jest to jed-
nak reguta. Zdarza si¢ bowiem réwniez umieszczenie osi obrotu na powierzchni
jednego z pokry¢ [270]. Pozwala to ukry¢é dzwigienke napedu steru wewnatrz jego
obrysu, co w wielu przypadkach pozwala na zmniejszenie oporu aecrodynamiczne-
go (rys. 15.8). Powoduje jednak pewna niesymetri¢ dziatania steru, gdyz promien
krzywizny profilu usterzenia po wychyleniu steru jest zwykle mniejszy po stronie
z zawiasem niz po stronie przeciwnej. W zwigzku z tym oderwanie optywu zaczyna
si¢ przy mniejszych wychyleniach steru w strong przeciwng do strony, po ktorej jest
zawias, niz przy wychyleniach w t¢ samg strone, po ktorej jest zawias.

Bardzo szybkie samoloty steru wysoko$ci zazwyczaj w ogdle nie posiadaja,
gdyz przy predkosciach okotodzwickowych konwencjonalny ster przestaje by¢
skuteczny. Stosuje si¢ w tych przypadkach tzw. usterzenie ptytowe, sktadajace si¢
z jednej ruchomej powierzchni. Usterzenia te sg tez zwykle bardzo cienkie, co
uniemozliwia stosowanie konwencjonalnych konstrukcji. Mozna w takim przy-
padku zastosowac konstrukcje przektadkowa, w ktorej jedna oktadzina stanowi
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gbrne pokrycie usterzenia, a druga dolne. Wypetniacz natomiast zastgpuje szkielet
usterzenia (rys. 15.9). Konstrukcja taka moze by¢ klejona, lutowana lub zgrzewa-
na, w zaleznos$ci od tego, jakie temperatury oddziatujg na usterzenie. Zasadniczym
problemem w takiej konstrukcji jest osadzenie osi obrotu, gdyz wypetniacz jest
zazwyczaj bardzo delikatny i nie mozna do niego niczego zamocowaé. W zwiagzku
z tym w konstrukcji takiej spotyka si¢ zazwyczaj dwa zebra, w ktorych zamocowa-
ne sg lozyska, wewnatrz ktorych obraca si¢ o$ lub dzwigar zakonczony osig.

Rys. 15.8. Niesymetria oplywu usterzenia z zawiasem zamocowanym niesymetrycznie w celu ukry-
cia dzwigni napedu steru w obrysie profilu

Rys. 15.9. Przektadkowe usterzenie plytowe z wypetiaczem komdrkowym (po zdjeciu pokrycia)

Wypetiacz komoérkowy musi by¢ w tego rodzaju konstrukeji sfrezowany zgod-
nie z ksztattem profili usterzenia. Niestety, frezowanie wypehiacza komoérkowego
jest bardzo trudne ze wzgledu na jego bardzo cienkie scianki. W zwigzku z tym
stosuje si¢ rowniez inne rozwigzania. Dla przyktadu szkielet usterzenia ptytowe-
go moze by¢ wykonany z blachy falistej utozonej wzdtuz jego rozpietosci (rys.
15.10). Fale tworzg wtedy $cianki dzwigarow. Probowano rowniez wykonywac
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usterzenia odlewane i faczone z dwoch potowek. Niestety, trudnosci wynikajace
z niejednorodnosci materialu odlewéw uniemozliwiajg stosowanie tej metody.

Rys. 15.10. Wielodzwigarowe usterzenie ptytowe ze skosnymi (falistymi) §ciankami dzwigarow

Rys. 15.11. a) Potskorupowe usterzenie metalowe samolotu Regiane 2000 (Flygvapenmuseum, Linkdping),
b) drewniane usterzenie samolotu LWD Junak (Narodowe Muzeum Techniki w Warszawie)

Usterzenia pionowe r6znig si¢ od poziomych tylko tym, ze sg niesymetryczne
(zwykle umieszczone sg tylko nad kadlubem) (rys. 15.11-15.13). Mozna wigc stoso-
wac w ich konstrukcji doktadnie te same zasady, z tym ze problemy wynikajace ze
stosowania skosnych osi obrotu sg mniejsze. Zasadnicze roznice pojawiaja si¢ w za-
kresie mocowania usterzen do kadtuba. O ile bowiem usterzenie poziome prawie
zawsze jest demontowalne lub przynajmniej montowane w oddzielnym przyrzadzie,
o tyle w przypadku usterzen pionowych konstrukcje integralne sg stosunkowo czg-
ste. W przypadku konstrukcji integralnych wregi kadtuba stanowig zazwyczaj ca-
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los¢ z dzwigarami statecznika pionowego (rys. 15.14a). Czgsto tez pokrycie kadtuba
1 statecznika jest wspolne. Rozwigzanie to jest bardzo lekkie, gdyz kazde potacze-
nie roztaczne jest cigzsze od struktury cigglej. Warto je wiec stosowaé zawsze, pod
warunkiem ze nie skomplikowatoby to zbytnio konstrukcji samolotu lub przyrza-
du montazowego oraz ze statecznik i kadtub wykonane sg z podobnego materiatu.
Komplikacje konstrukeji moze wprowadzi¢ koniecznos¢ zamontowania statecznika
poziomego pomiedzy kadtubem a statecznikiem pionowym. Problem ten nie istnieje
w przypadku usterzen typu T (rys. 15.14b), w ktérych dzwigary statecznika poziome-
go moga by¢ polaczone wprost z koncoéwkami dzwigarow statecznika pionowego.

Rys. 15.13. Potskorupowe, metalowe usterzenie wiclodzwigarowe z demontowalnym statecznikiem
pionowym



140 Cezary Galinski

Rys. 15.14. a) Polskorupowy metalowy statecznik pionowy, integralny z kadtubem, b) trwale pota-
czenie statecznikow w uktadzie T

Komplikacja przyrzadu montazowego bylaby szczegdlnie dotkliwa w przy-
padku duzych samolotéw transportowych. Z zalozenia wigc stosuje si¢ tu de-
montowalne stateczniki pionowe. Przyktad takiego mocowania przedstawiono na
rys. 15.15. Jak widaé¢, sktada si¢ ono z szeregu okué ze sworzniami prostopadtymi
1 rownolegltymi do ptaszczyzny symetrii samolotu. Kazde z tych oku¢ wystaje
z wregi kadhuba 1 taczy si¢ z przeciwokuciem na koncu dzwigara statecznika. Po-
laczenie to jest wielokrotnie statycznie niewyznaczalne, w zwigzku z tym niektore
z oku¢ moga si¢ taczyé z przeciwokuciami przy pomocy elementéw diagonal-
nych, ktére moga mie¢ regulowang dtugosé. Moga tez petnié¢ funkcje elementow
bezpiecznikowych na okoliczno$¢ przekroczenia obciazen niszczacych w przy-
padku zastosowania kompozytow w konstrukcji statecznika. W przypadku tym
lepiej jest dopusci¢ do odksztatcen plastycznych w obszarze metalowych okuc niz
do pekania elementéw kompozytowych [271].

Rys. 15.15. Rozlaczne polaczenie wielodzwiagarowego statecznika pionowego samolotu transportowego
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Innym przypadkiem zastosowania réznych materiatéw jest potaczenie kadtuba
spawanego z rur stalowych z drewnianym statecznikiem. Z oczywistych powodow
statecznika takiego nie mozna do kratownicy przyspawac¢. Musi wiec on zosta¢ wy-
posazony w odpowiedni zestaw okué. Przyktad takiego rozwiazania pokazany jest
na rys. 15.16. Tylny, glowny dzwigar statecznika przechodzi w bagnet przymoco-
wany za pomocg oku¢ do dwoch weztow kratownicy znajdujacych sie, jeden nad
drugim, na jej koncu. Dzieki temu dzwigar ten i bagnet moga przenosi¢ moment
gnacy pochodzacy od sity nosnej powstajacej na usterzeniu podczas $lizgu. Nato-
miast przedni dzwigar zakonczony jest pojedynczym okuciem, przenoszacym mo-
ment pochodzacy od sity oporu dziatajgcej na usterzenie oraz moment je skrecajacy.
Warto zwrdci¢ uwage, ze w miejscu mocowania tego okucia kratownica ma dodat-
kowy wezel utworzony przez sze$¢ dodatkowych pretow, dzieki czemu okucie nie
wprowadza sity prostopadle do preta kratownicy w potowie jego dtugosci.

Rys. 15.16. Roztaczne polaczenie drewnianego statecznika pionowego z kratownicowym kadlubem

Jeszcze innym powodem, dla ktorego warto zastosowaé oddzielany statecznik
pionowy, jest che¢ zastosowania niedzielonego statecznika poziomego, umieszczo-
nego bezposrednio pod statecznikiem pionowym. Mozna wtedy w taki sposdb roz-
planowac potozenie dzwigarow i oku¢, aby dzwigary statecznika pionowego trafiaty
w dzwigary statecznika poziomego, a te z kolei we wregi kadtuba. Dzigki temu oku-
cie na przednim dzwigarze statecznika poziomego moze faczy¢ go zaréwno z kadtu-
bem, jak i ze statecznikiem pionowym. Natomiast bagnet stanowiacy przedtuzenie
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tylnego dzwigara statecznika pionowego moze stuzy¢ nie tylko do mocowania go
z kadlubem, ale rowniez z dzwigarem tylnym statecznika poziomego, jak to widaé
na rys. 15.17. Pozwala to zmniejszy¢ catkowitg liczbe okuc. Rozwigzanie to jest
jednak mozliwe tylko wtedy, gdy niedzielony statecznik poziomy nie musi by¢ prze-
stawialny. W przeciwnym przypadku okucia statecznika pionowego muszg omijac¢
statecznik poziomy w taki sposob, zeby ten mogt si¢ w odpowiedni sposdb poruszac.

\

Rys. 15.17. Polaczenie metalowego potskorupowego statecznika pionowego z potskorupowym ka-
dlubem. 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 pozostatej czesci lotu powinien pozostawaé nieruchomy, bez udziatu pilota.
Stosunkowo tatwo mozna tego dokonac przy pomocy sitownika hydrauliczne-
go lub elektrycznego. W przypadku mechanicznego uktadu sterowania naped
statecznika mozna zrealizowa¢ przy pomocy samohamownej sruby napedowe;.
W obydwu przypadkach jest to jedno urzadzenie zamontowane w plaszczyz-
nie symetrii samolotu. Jeden koniec tego urzadzenia moze by¢ zamocowany do
$cianki przedniego dzwigara statecznika. Drugi musi by¢ zamocowany do wezla
w plaszczyznie symetrii. W przypadku kadtuba kratownicowego wymaga to stwo-
rzenia dodatkowego wezta przy pomocy czterech dodatkowych pretow, tak jak na
rys. 15.18. Obrot statecznika mozliwy jest dzigki dwom okuciom zamocowanym
do tylnego dzwigara i wystajacym pod jego pokrycie. Okucia te majg sworznie
prostopadte do plaszczyzny symetrii, dzigki czemu moga stanowi¢ zawias. Ich
przeciwokucia sa zamocowane do weztow kratownicy.
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Rys. 15.18. Polaczenie drewnianego usterzenia poziomego z kratownicowym kadlubem, umozli-
wiajace regulacje kata zaklinowania statecznika w locie

Podobne rozwigzanie zastosowano w polskorupowej konstrukcji samolotu Iskra
(rys. 15.19). Od spodu pokrycia statecznik ten ma przynitowane dwa ceowniki, 13-
czace przedni dzwigar z tylnym. Pod tylnym dzwigarem ceowniki te maja otwo-
ry, pozwalajace na polaczenie ich ze $ciankami pokrycia kadtuba i przebiegajaca
w tym miejscu wregg. Otwory te stanowig o$ obrotu statecznika. Sitownik hydrau-
liczny zaczepiony jest do okucia zamocowanego do $cianki przedniego dzwigara.

Jest to tez typowy sposdb mocowania i napedu przestawialnego statecznika
w duzych samolotach pasazerskich (rys. 15.20). W tym przypadku centroptat sta-
tecznika zamontowany jest zwykle w obszernym wykroju kadluba za posrednic-
twem dwoch szeroko rozstawionych okué¢ zamocowanych na tylnym dzwigarze
centroptata. Z kolei naped realizowany jest przy pomocy $ruby pociggowej obra-
canej przy pomocy silnika elektrycznego (rys. 15.21).

Rys. 15.19. Polaczenie polskorupowego usterzenia poziomego ze skorupowym kadlubem, umozli-
wiajace regulacje kata zaklinowania statecznika w locie. TS-11 Iskra (Muzeum Lotnic-
twa Polskiego w Krakowie)
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Rys. 15.20. Demontowalne polaczenie usterzenia poziomego z kadtubem samolotu transportowego,
umozliwiajgce regulacje kata zaklinowania statecznika w locie

Rys. 15.21. Mechanizmy $rubowe zmiany kata zaklinowania statecznikdw poziomych samolotéw
transportowych
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Sruby miewaja przy tym monstrualne rozmiary, zwlaszcza w najwigkszych sa-
molotach, takich jak A-380 czy B-747.

Bardzo zblizona jest konstrukcja mocowania i napedu przestawialnych statecz-
nikdéw poziomych w samolotach pasazerskich z usterzeniem typu T (rys. 15.22).
Zasadniczy problem stanowi tu brak mozliwosci szerokiego rozstawienia okud
na tylnym dzwigarze statecznika poziomego. Moga one by¢ rozstawione na taka
szerokos¢, jaka jest grubosc¢ profilu statecznika pionowego w danym miejscu, a co
za tym idzie rowniez i wysokos¢ jego tylnego dzwigara. Przedtuzenia pasow tego
dzwigara stanowig przeciwokucia dla oku¢ zamontowanych na tylnym dzwigarze
statecznika poziomego, wspolnie tworzac zawias, na ktorym statecznik poziomy
moze si¢ obracaé. Biorgc pod uwage, ze okucia te s3 wasko rozstawione, pojawia
si¢ potrzeba dodatkowego przeniesienia niesymetrycznych momentdw wokot osi
pionowej i podtuznej, dziatajacych na statecznik poziomy. Musi to by¢ jednak do-
konane w taki sposob, aby nie zablokowa¢ mozliwos$ci poruszania statecznikiem.
W zwigzku z tym pomiedzy okuciami przednich dzwigaréw statecznika poziome-
go 1 pionowego instaluje si¢ mechanizm nozycowy, ktérego wahacze potaczone
sg ze soba jednymi koncami, a drugie konce potaczone sg z odpowiednimi oku-
ciami na statecznikach.

Rys. 15.22. Polaczenie statecznika poziomego z pionowym, umozliwiajace regulacje kata zaklino-
wania statecznika w locie w samolocie transportowym

Mechanizm ten stanowi rowniez ogranicznik ruchu statecznika poziomego na
okolicznos$¢ zerwania si¢ gwintu sruby pociggowej lub jej nakretki. Wychylenie
statecznika poziomego do gory moze by¢ tylko tak duze, aby wytworzony przez
nie moment aerodynamiczny dato si¢ skompensowaé¢ wychyleniem steru wyso-
kosci do géry. W przeciwnym razie zerwanie si¢ §ruby pociggowej zakonczytoby
si¢ nieckontrolowanym nurkowaniem samolotu do ziemi. Mozna wigc zapytaé,
dlaczego we wszystkich tych przypadkach ruch statecznika realizowany jest przy
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pomocy tylko jednego sitownika, a nie dwoch. Niestety, zastosowanie dwdch si-
lownikéw powodowaloby blokowanie si¢ catego urzadzenia. Nalezy bowiem pa-
migta¢ o tym, ze kazdy egzemplarz sitownika ma swoja wlasng charakterystyke,
nieco odmienng od charakterystyki wszystkich innych sitownikow. W zwiazku
z tym nie mozna zaktada¢, ze dwa silowniki beda si¢ wydluzaé lub skracaé do-
ktadnie jednakowo, co jest warunkiem koniecznym dla poprawnego dziatania ca-
losci urzadzenia. Drobne réznice w wydtuzeniu powodowatyby skrecanie statecz-
nika i probe obrocenia go wokot innej osi niz ta wynikajaca z geometrii zawiasow.

Wspomniane powyzej ograniczenie zakresu ruchu statecznika nie ma wielkie-
go sensu w przypadku samolotow z usterzeniem ptytowym, gdyz usterzenia takie
nie majg zwykle steru. Co wigcej, przy predkosciach okotodzwickowych ster ten
1 tak nie bytby skuteczny.

Mocowanie usterzenia przestawialnego moze by¢ zrealizowane przy pomo-
cy rury zamocowanej na state do struktury kadtuba, przechodzacej przez tozyska
w stateczniku poziomym (rys. 15.23 1 15.24). Naped w tym wypadku moze by¢
zrealizowany przy pomocy sitownika hydraulicznego poruszajacego w gore lub
w doét przednim okuciem statecznika. Mozliwe jest rOwniez rozwigzanie odwrotne,
w ktérym rura zamocowana jest obrotowo w tozyskach wewnatrz kadtuba. Nato-
miast sztywno potgczona jest z konstrukcja statecznika. Rura ta moze by¢ tez rura
skretng 1 napedzac statecznik, bez potrzeby stosowania dodatkowych ruchomych
oku¢. Rura musi by¢ oczywiscie napedzana sitownikiem. Moze ona by¢ prostopadta
do ptaszczyzny symetrii samolotu lub skos$na. Skosnos¢ usterzen ptytowych nie ma
wielkiego znaczenia, gdyz pomiedzy statecznikami znajduja si¢ zazwyczaj silniki,
wiec potaczenie ich i tak nie byloby mozliwe. Co wigcej, niezaleznos$¢ zawieszenia
ptytowych usterzen poziomych pozwala wykorzysta¢ je w charakterze lotek [139].

Rys. 15.23. Polaczenie usterzenia poziomego z kadtubem lub statecznikiem pionowym, umozliwia-
jace regulacje kata zaklinowania statecznika w locie

Usterzenia ptytowe stosuje si¢ rowniez czasem w samolotach lekkich i szybow-
cach. Przyktad takiego rozwigzania przedstawiono na rys. 15.25. Statecznik pozio-
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my montowany jest za pomoca dwoch sworzni wystajacych ze scianek przedniego
dzwigara oraz okucia wystajacego z tylnego dzwigara do elementu posredniego.
Element ten jest z kolei zamocowany obrotowo do pokrycia statecznika pionowe-
g0. Roztgczne moze by¢ potaczenie statecznika poziomego z elementem posrednim,
dzigki czemu stosunkowo wasko rozstawione lozyska taczace statecznik pionowy
z elementem posrednim nie sg narazone na uszkodzenia w trakcie montazu i demon-
tazu. Element posredni moze mie¢ stosunkowo szeroko rozstawione otwory, dzieki
czemu luzy powstajace na skutek uszkodzen montazowych nie sg zwykle zbyt duze.

Rys. 15.24. Potaczenia ptytowego usterzenia poziomego z kadtubem w samolotach bojowych:
a) Su-7, b) MiG-21 (Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Rys. 15.25. Potaczenie plytowego usterzenia poziomego ze statecznikiem pionowym w szybowcu
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W przypadku jesli statecznik nie musi by¢ ruchomy, mozna go zamocowac
w trzech lub czterech punktach, co jest o tyle wygodne, ze okucia mocowania mogg si¢
pokrywaé z weztami kratownicy lub naroznikami pomiedzy wregami, podhuznicami
a pokryciem. Pozwala to tatwo w sposdb prawidlowy przenies¢ obcigzenia pomiedzy
statecznikiem a kadlubem. Przyktady takich potaczen wida¢ na rys. 15.26 1 15.27.

Rys. 15.26. Statycznie niewyznaczalne potaczenie drewnianego statecznika poziomego z kratowni-
cowym kadtubem

Rys. 15.27. Okucia statycznie niewyznaczalnego potaczenia metalowego statecznika poziomego
z kadlubem
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Rys. 15.28. Statycznie wyznaczalne potaczenie statecznika poziomego z kadtubem. PW-5

Warto przy tym zwroci¢ uwage na fakt, ze przesunigcie statecznika poziomego
do tylu w taki sposob, aby jego krawedz natarcia znalazla si¢ za osig obrotu steru
kierunku, pozwala w sposob dogodny zastosowaé integralng konstrukcje statecz-
nika pionowego z kadlubem, a jednoczenie zamocowa¢ do kadtuba rozlacznie
niedzielony statecznik poziomy (rys. 15.28). Rozwigzanie to umozliwia rdéwniez
dogodng instalacje statecznika przestawialnego. Konieczna jest wtedy tylko wigk-
sza odleglos¢ miedzy statecznikiem a sterem kierunku.

Ciekawe rozwigzanie mocowania niedzielonego statecznika poziomego za-
stosowano rowniez w konstrukcji samolotu De Havilland DH-98 Mosquito,
w ktorym statecznik zamontowano wiasciwie za kadtubem (rys. 15.29). Statecz-
nik ten miat okucia na przednim dzwigarze, taczace go z przeciwokuciami za-
mocowanymi do ostatniej wregi kadluba. Do tej samej wregi zamocowane byty
zastrzaly wewnetrzne, podpierajace statecznik poziomy za posrednictwem okué
zamontowanych na tylnym dzwigarze statecznika. Catos¢ ukryta byta wewnatrz
owiewki aerodynamiczne;j.

Niedzielony, nieruchomy statecznik poziomy o konstrukcji skorupowej mozna
przynitowaé na grzbiecie kadtuba (rys. 15.30). Wystarczy w tym celu przyciaé po-
krycie kadtuba i jego wregi tak, aby ksztaltem pasowaty do profilu statecznika. Nito-
wanie moze by¢ dokonane za posrednictwem katownikow wygietych w taki sposob,
aby pasowaty zaréwno do profilu statecznika, jak i obrysu kadluba. Polaczenie takie
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spelni swoja rolg, jezeli bezposrednio nad sciankami pokrycia kadtuba beda si¢ znaj-
dowaty zebra statecznika oraz jezeli katowniki bedg przynitowane nie tylko do po-
krycia statecznika, ale i do pdtek jego zeber. Dodatkowe katowniki mozna przynito-
wac pomigdzy wregami kadluba a pokryciem statecznika i pasami jego dzwigarow.

Rys. 15.29. Polaczenie statecznika poziomego z kadlubem z zastrzalem wewnetrznym

Rys. 15.30. Trwate potaczenie kotierzowe skorupowego statecznika poziomego z kadtubem sko-
rupowym

Podobng technike mozna zastosowaé w przypadku dzielonego statecznika po-
ziomego o konstrukcji skorupowej. Moze on mie¢ cze$¢ centralng zamontowana
w kadlubie na state (rys. 15.31). Keson czesci centralnej przesuwa si¢ przez wy-
kréj w pokryciu kadtuba i nituje ze soba wregi ze $ciankami statecznika. Na-
stepnie nitowane jest pokrycie kesonu z pokryciem kadluba za posrednictwem
katownikow. Na koniec cze$¢ centralna statecznika taczy si¢ z koncéwkami przy
pomocy potaczen kotierzowych.
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Rys. 15.31. Trwate potaczenie skorupowego centroptata statecznika poziomego ze skorupowym
kadlubem. Koncowki statecznika moga by¢ demontowalne

Rys. 15.32. Potaczenie przgset taczacych dzwigary potskorupowego statecznika poziomego ze sko-
rupowym kadlubem

Rys. 15.33. Demontowalne potaczenie potskorupowego usterzenia poziomego z kadtubem w samo-
locie lekkim. Statecznik podzielony na dwie potowki
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W przypadku konstrukcji potskorupowej wykroje w kadlubie mogag by¢
mniejsze, gdyz przez konstrukcje kadtuba musza przejs¢ tylko dzwigarki czesci
centralnej. Scianki tych dzwigarkéw nitowane sa do wreg (rys. 15.33). Dzwi-
garki te zakonczone sg okuciami. Co ciekawe, mozna w ten sposéb potaczyc
z kadlubem rowniez niedzielony statecznik pdiskorupowy, jak na rys. 15.34.
W tym rozwigzaniu niedzielony jest jednak tylko tylny dzwigar statecznika.
Przedni dzwigar jest dzielony i wyposazony w normalne okucia ze sworzniami
o osiach pionowych. Montaz rozpoczyna si¢ od wsuni¢cia statecznika od tytu na
tylng czegs$¢ kadtuba w taki sposdb, aby okucia przednich dzwigardw statecznika
trafity w przeciwokucia i zapigcia ich sworzni. Nastepnie tylny dzwigar sta-
tecznika poziomego przykreca si¢ do tylnego dzwigara statecznika pionowego,
ktoéry stanowi rowniez wrege zamykajaca kadlub. Na koniec instaluje si¢ ster
kierunku.

Rys. 15.34. Demontowalne polaczenie potskorupowego usterzenia poziomego z kadtubem w samo-
locie lekkim. DZzwigar statecznika niedzielony

Bardzo ciekawe sg rowniez szybowcowe rozwigzania polgczenia statecznika
poziomego z pionowym. Pierwsze z nich pozwala na instalacj¢ statecznika po-
ziomego w potowie wysokosci statecznika pionowego (rys. 15.35). Dzigki temu
statecznik poziomy nie jest tak narazony na uszkodzenie, jak zainstalowany bez-
posrednio na kadtubie, a jednoczesnie nie wprowadza duzych obcigzen w sta-
tecznik pionowy i kadtub. Z powodzeniem rozwigzanie to moze by¢ stosowane
w szybowcach niezbyt czesto ladujacych poza lotniskiem. Polaczenie to wymaga
wycigcia pokrycia statecznika pionowego od krawedzi natarcia, az do przednie-
go dzwigara tegoz statecznika. W dzwigarze tym znajdujg si¢ dwa otwory z tu-



WYBRANE ZAGADNIENIA KONSTRUKCJI SAMOLOTOW 153

lejami, w ktére wchodza dwa sworznie wystajace z tylnego dzwigara statecznika
poziomego. Z kolei z krawedzi natarcia statecznika poziomego wystaje w dot
okucie wsuwajace si¢ w szczeling w krawedzi natarcia statecznika pionowego,
tuz pod wykrojem.

Drugie z rozwigzan stuzy do polaczenia w sposoéb pewny statecznikdw
w uktadzie T (rys. 15.36). W tym przypadku z tylnego dzwigara statecznika po-
ziomego wystaje w dot bagnet zakonczony sworzniem. Bagnet ten wsuwa si¢
w skrzynkowy dzwigar tylny statecznika pionowego. Dzwigar ten przegrodzony
jest poprzeczng wrega z otworem, w ktory wsuwa si¢ sworzen wystajacy z kon-
ca bagnetu. W gornej czesci bagnetu znajduje si¢ otwor o osi poziome;j, lezacej
w plaszczyznie symetrii. Otwor ten jest wspotliniowy z otworem w okuciu wy-
stajacym w dot z przedniego dzwigara statecznika poziomego. Okucie to wsuwa
si¢ w przeciwokucie zamontowane na szczycie przedniego dzwigara statecznika
pionowego. Dzigki wspotosiowosci otworow jednym sworzniem wsuwanym po-
ziomo w krawedz natarcia mozna potaczy¢ ze soba obydwie pary dzwigaréw.
Wada tego rozwiazania jest to, ze bagnet wystajacy prostopadle do powierzchni
statecznika utrudnia zapakowanie go w przyczepce transportowej. Manipulowa-
nie statecznikiem wymaga tez sporej ostroznosci, aby nie uszkodzi¢ bagnetem
innych elementdw szybowca w trakcie montazu.

Rys. 15.35. Statycznie wyznaczalne polaczenie statecznika poziomego z pionowym w potowie jego
wysokosci w szybowcu
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Rys. 15.36. Polaczenie statecznika poziomego i pionowego w uktadzie T w szybowcu



Rozdziat 16

Typowe elementy mechanizacji skrzydta pokazane sa na rys. 16.1. Spetniaja one
rézne funkcje [139]. Sloty zwickszaja wspdtczynnik sily nosnej oraz kat natarcia
przeciagnigcia. Klapy rowniez zwigkszaja maksymalny wspdtczynnik sity nosnej, ale
kosztem zmniejszenia kata natarcia przeciagniecia. Spojlery zmniejszaja site nosna
i zwigkszaja opor. Na koniec lotki, dziatajac podobnie do klap, lecz niesymetrycznie,
przeznaczone s3 do sterowania poprzecznego. Wszystkie te elementy stosowane sa
w celu poprawienia charakterystyk samolotu w réznych fazach lotu. W wielu przy-
padkach istnieje mozliwos¢ zaprojektowania samolotu bez ktdregos lub nawet bez
wigkszosci tych elementow. Praktycznie jednak kazdy samolot ma przynajmniej lotki.

Spojlery Sloty

Klapy Lotki

Rys. 16.1. Mechanizacja ptata samolotu transportowego

16.1. Konstrukcja lotek

Omawianie konstrukcji lotek wypada rozpocza¢ od omdwienia ich obcigzen
i niektorych zjawisk wynikajacych z ich obecnosci i dziatania. Wnioski z tych
rozwazan sg prawdziwe rowniez dla innych elementdw mechanizacji oraz sterow.
W pierwszym przyblizeniu mozna zatozy¢, ze rozktad cisnienia dzialajacego
na lotke wzdtuz cieciwy, w dowolnym stanie lotu, ma ksztalt trojkatny z maksi-
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mum na osi jej obrotu (rys. 16.2). Zalozenie to nie jest wystarczajaco doktadne
do liczenia np. momentéw zawiasowych obcigzajacych uktad sterowania, ale do
zgrubnych szacunkéw wytrzymatosci samej lotki wystarczajg. Na tej samej za-
sadzie mozna zatozy¢, ze wydatek sily obcigzajacej lotke wzdhuz rozpictosci jest
w przyblizeniu proporcjonalny do rozktadu cigciw lotki. Przy czym przy obydwu
jej zakonczeniach spada do zera, ze wzgledu na wyrownywanie si¢ cisnien pod
i nad lotka, wynikajace z obecnosci szczeliny pomigdzy lotkg a innymi elemen-
tami skrzydta. Sita ta jest rOwnowazona przez reakcje w zawiasach. Natomiast
moment zawiasowy rdwnowazony jest przez sit¢ przylozona do dzwigni uktadu
sterowania. Na tej podstawie mozna wyznaczy¢ rozktad sity tngcej i momentu
gnacego lotke oraz dziatajacy na nig moment skrecajacy. Wyznaczenie rozktadu
sily tngcej 1 momentu gnacego lotke to zadanie stosunkowo proste, jezeli lotka
jest zawieszona na dwdch zawiasach. Jednakze, ze wzgledu na niezawodnos¢, za-
leca si¢ raczej stosowanie zawieszenia na trzech zawiasach. W tym przypadku za-
danie si¢ komplikuje ze wzgledu na statyczng niewyznaczalnos¢ takiego uktadu.
Istnieja, co prawda, przyblizone metody wyznaczania reakcji w zawiasach takiej
lotki, ale dotycza one tylko standardowych przypadkéw, w ktorych sztywnosé
skrzydta i lotek spetniajg okreslone zalozenia.

Rys. 16.2. Obciazenia lotki

Niezaleznie od tego, czy wstepne szacunki byly zrobione z uzyciem takich
wzorow, czy nie, przystepujac do doktadnych obliczen, nalezy wyznaczy¢ reakcje
w zawiasach, uwzgledniajac odksztatcenia zardwno skrzydta, jak i lotek. Warto
przy tym zauwazy¢, ze sztywnosci te zazwyczaj nie sg takie same. Wynika z tego
kilka istotnych zjawisk.
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Rys. 16.3. Odwrotne dziatanie lotek na skutek zbyt matej sztywnosci skrzydta

Po pierwsze, sztywnos$¢ skretna skrzydta moze by¢ za mata, co moze prowa-
dzi¢ do tzw. rewersu lotek (rys. 16.3). Polega on na tym, ze na skutek wychy-
lenia lotki ro$nie réznica ci$nien na jej gornej i dolnej powierzchni. Powoduje
to wzrost wartosci reakcji w zawiasach. Reakcje te wywotuja wzrost momentu
skrecajacego skrzydto, gdyz zawiasy znajduja si¢ zwykle daleko za srodkiem sit
poprzecznych konstrukcji skrzydta. Ten dodatkowy moment skrecajacy powodu-
je zmiang kata natarcia skrzydta w stron¢ przeciwna do przyrostu sity na lotce.
A poniewaz pochodna sity nosnej po kacie natarcia jest wicksza od pochodnej po
wychyleniu lotki, to przy zbyt matej sztywnosci skretnej skrzydta efekt wychy-
lenia lotki bedzie doktadnie odwrotny do zamierzonego. Z tego powodu moment
wynikajacy z wychylania lotek musi by¢ uwzgledniony przy liczeniu obcigzen
skretnych skrzydta, a jego sztywnos$¢ tak dobrana, zeby wynikajace z wychylenia
lotki skrecenie skrzydta byto minimalne.

Drugie zjawisko zwigzane z rdznicg sztywnosci skrzydet i lotek wynika z r6z-
nicy sztywnosci gietnych. Na skutek uginania si¢ konstrukcji skrzydta zmienia si¢
odlegltos¢ pomiedzy zawiasami lotki. Odleglo$¢ ta zmienia si¢ rowniez w wyni-
ku uginania si¢ samych lotek. A poniewaz zar6wno obciazenia, jak i sztywnosci
obydwu tych elementow sa rézne, wigc zmiany odlegtosci pomigdzy zawiasami
rowniez s3 rézne. Gdyby wiec kto$ zaprojektowal wszystkie zawiasy lotek jako
doktadnie pasowane, to pod wptywem obcigzen aerodynamicznych zawiasy te
uleglyby zablokowaniu. Tymczasem zgodnie z obowigzujacymi przepisami nie
tylko nie moga si¢ one blokowaé, ale rdwniez sity w ukladzie sterowania nie
moga nadmiernie rosnaé. Z tego wzgledu konstrukcja zawieszenia lotek musi
zawiera¢ elementy kompensujace réznice odksztatcen skrzydia i lotki. Dlatego
w konstrukcjach zawiasow stosuje si¢ zwykle przeguby kulowe. Ponadto doktad-
nie spasowany jest zwykle tylko jeden zawias. Pozostate zawiasy pozwalaja na
przemieszczanie si¢ lotkowej czesci zawiasu wzdtuz rozpigtosci skrzydet. Jest to
jednak o tyle niebezpieczne, ze przy bardzo duzym ugigciu moze doprowadzi¢ do
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wypigcia si¢ zawiasu. Z tego wzgledu czesto stosuje si¢ zawiasy pozwalajgce na
obroty wokdt dwoch osi, jak na rys. 16.4.

Rys. 16.4. Zawias lotki kompensujacy réznice odksztalcen lotki i skrzydta

Obrot wokot osi poziomej tego zawiasu pozwala na normalne funkcjonowa-
nie lotki. Natomiast obrot wokot osi pionowej zabezpiecza ja zardwno przed za-
blokowaniem si¢ pod wplywem obcigzen aerodynamicznych, jak rowniez przed
wypieciem sig.

Kolejnym niezwykle groznym zjawiskiem zwigzanym ze sztywnoscia lotek
i uktadu sterowania jest ich flatter. Jesli srodek masy lotki znajduje si¢ za jej osig
obrotu, to na skutek oddziatywania z atmosferg mogg si¢ pojawi¢ drgania skretne
lub gigtno-skretne lotek (rys. 16.5). Sprzyja¢ temu moze réwniez rozmieszczenie
zawiasOw w wezlach ktorejs z postaci drgan wlasnych lotki. Na skutek tych drgan
uszkodzeniu moze ulec uktad sterowania. Z drugiej strony drgania te wywotuja po-
jawienie si¢ cyklicznie zmiennych reakcji w zawiasach, a wigc rowniez cykliczne
zmiany momentu skrecajacego skrzydta. Flatter lotek moze si¢ wigc przenies¢ na
cale skrzydta, prowadzac do ich zniszczenia. Z tego wzgledu lotki powinny by¢ wy-
wazone, tzn. ich §rodek masy powinien znajdowac si¢ przed osig obrotu. Jednakze
cieciwa lotek przed zawiasem jest zwykle znacznie mniejsza od cigciwy za zawia-
sem, co wynika z koniecznos$ci uzyskania wlasciwych sit w uktadzie sterowania.
Dlatego konstrukcja lotki za zawiasem musi by¢ tak lekka, jak to tylko mozliwe.
Niestety, zazwyczaj nie wystarcza to do uzyskania wlasciwego wywazenia. Zwykle
wigc w krawedzi natarcia lotki umieszcza si¢ cigzarki pozwalajace na wiasciwe
wywazenie (rys. 16.6 1 16.7). Oczywiscie im dalej przed osig obrotu znajduje si¢
ciezarek, tym mniejsza musi by¢ jego masa. W zwigzku z tym czesto wywazenie
umieszcza si¢ w nosku wywazenia rogowego lub na wysiegniku przed lotka.

Lotke wywazy¢ mozna réwniez wraz z uktadem sterowania. Pozwala to na ukry-
cie cigzarka wewnatrz konstrukcji samolotu, a jednoczesnie na zmniejszenie jego
masy. Pojawia si¢ jednak ryzyko zwigzane ze sztywnoscia uktadu sterowania pomig-
dzy lotka a cigzarkiem. Uktad ten moze by¢ réwniez zrédtem drgan flatterowych.
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Rys. 16.5. Flatter lotek
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Rys. 16.6. Masa antyflatterowa w nosku kesonu lotki
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Rys. 16.7. Rdzne rodzaje wywazenia masowego lotek

Podobnie jak w przypadku steréw, réwniez lotki czgsto pewna czgs¢ cigeiwy
maja zlokalizowang przed osig obrotu zawiasoéw (rys. 16.8). Powoduje to problem
z rozmieszczeniem elementdéw strukturalnych. Ze wzgledéw opisanych powyzej
chcialoby sie najcigzsze, a wigc réwniez najmocniejsze z nich umiesci¢ przed osia
zawiasow. Dotyczy to w szczegolnosci kesonu przenoszacego skrecanie. Loka-
lizacja dzwigara nie stanowi zazwyczaj problemu. Moze on bowiem znajdowac
si¢ tuz za osig obrotu, nie wplywajac znaczaco na rozktad masy. Znajdujaca si¢
przed dzwigarem czg$¢ kesonu nie moze jednak zajmowac tej samej przestrzeni
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co zawias, w zwigzku z tym w kesonie musza wystepowac wykroje umozliwiaja-
ce zainstalowanie zawiasOw.

Os obrotu lotki Obwdd kesonu lotki

Zawias lotki Scianka dzwigara lotki

F N § J.}'I- -'?.
ol
Rys. 16.8. Wykroje na zawiasy w nosku kesonu lotki Friese. MD-12 (Muzeum Lotnictwa Polskiego
w Krakowie)

Rys. 16.9. Dodatkowy keson usztywniajacy lotke w miejscu wykroju na zawias (por. rys. 15.6). [1-14
(Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie)

Lokalne zmniejszenie sztywnosci skretnej na skutek istnienia tych wykrojow
musi by¢ skompensowane dodatkowym obwodem zamknigtym dodanym w kon-
strukcji lotki za osig obrotu (rys. 16.9).
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Na zaprezentowanych tu zdjeciach i rysunkach przedstawiajacych konstrukcije
lotek zauwazy¢ mozna istotny problem konstrukcji krawedzi spltywu. Niezaleznie
od tego, czy lotka ma pokrycie elastyczne, czy sztywne, krawedz sptywu musi
potaczy¢ sprzeczne wymagania matej masy, matych wymiarow i duzej wytrzyma-
lodci. Z aerodynamicznego punktu widzenia krawedz sptywu powinna by¢ mozli-
wie ostra. Jest to jednak nierealne z konstrukcyjnego punktu widzenia, a z eksplo-
atacyjnego wrecz niebezpieczne. Z tych dwdch wzgledow w wielu konstrukcjach
rezygnuje si¢ z zalet acrodynamicznych, stosujac stosunkowo grube (dochodzace
do 10 mm grubosci) krawedzie sptywu, np. rys. 16.6. W wigkszosci jednak przy-
padkow dazy si¢ do kompromisu i uzyskania krawedzi spltywu o grubosci rzedu
1-2 mm. Przyktady takich rozwiazan przedstawiono na rys. 16.10.
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Rys. 16.10. Przyktady konstrukcji krawedzi sptywu

Dwa pierwsze przyktady pokazuja przektadkowa konstrukcje krawedzi sptywu.
Warto w tym przypadku zwrdci¢ uwage na bardzo delikatne nitowanie tej krawedzi
do reszty konstrukcji. W dodatku dostepy do nitéw sa tu rowniez bardzo ograniczo-
ne. Na pozostatych rysunkach pokazano frezowane krawedzie sptywu: w postaci
listwy czy tez integralnego pogrubienia pokrycia. W obydwu przypadkach rowniez
pojawia si¢ problem nitowania. Tym razem problem wynika z nieréwnolegtosci
gornej 1 dolnej powierzchni krawedzi sptywu. Gdyby poprzestano na wywierce-
niu otwordéw i zanitowaniu krawedzi sptywow, to dociskane do tych powierzchni
Iby 1 zakuwki nitéw wyginatyby ich trzony, co w znaczacy sposdb obnizatoby ich
wytrzymatos¢. W zwigzku z tym, w obydwu prezentowanych przypadkach zasto-
sowano nity z tbami wpuszczanymi. Przy czym otwory pod by i zakuwki sg na
tyle glebokie, aby zadne z nich nie opierato si¢ na powierzchni pokrycia skrzydta.
Dzieki temu trzony nitdw pozostaja proste. Problemem moze si¢ jednak okazaé
uzyskanie gladkiej powierzchni skrzydta. Jesli bowiem otwory sg za plytkie, to
cz¢s$¢ tha bedzie wystawac. Z kolei sfrezowanie tba nitu tylko z jednej strony spo-
woduje niesymetri¢ jego obcigzen. Z drugiej strony, jesli otwory sg wystarczajaco
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glebokie, aby pomiescic caty teb i zakuwke, to $cianki taczonych elementow moga
by¢ za cienkie lub nawet posiadaé ostrza, co jest bardzo niekorzystne zaréwno ze
wzgledu na wytrzymatos¢ dorazng, jak 1 zmeczeniowa potaczenia.

16.2. Konstrukcja spojleréw

W chwili obecnej najczesciej spotykane sg dwa rodzaje konstrukcji spojlerow.
W pierwszym przypadku spojlery maja postaé ptyt wysuwajacych si¢ prostopadle
do ptaszczyzny cigeiw (rys. 16.11). Phyta taka jest zazwyczaj usztywniona u gory li-
stwa uszczelniajacg. Z kolei mechanizm otwierania spoilerow jest w tym przypadku
najczeseiej czworobokiem przegubowym. Spoilery tego rodzaju wykorzystywane
s najczesciej w szybowcach w charakterze hamulcow aerodynamicznych. Zwykle
wysuwane sg one do gory, a w niektorych szybowcach rowniez w dot. Warto jednak
zwroci¢ uwage na fakt, ze dolna ptyta jest zwykle mniej skuteczna, a jednocze$nie
bardziej narazona na uszkodzenia w trakcie przygodnego ladowania.

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

Drugi typ konstrukcji spojlerow to przekladkowa ptyta z zawiasami na jednej
z krawedzi, jak na rys. 16.12. Plyty takie stosowane sg zazwyczaj w samolotach trans-
portowych i pehnig kilka funkcji [139]. Przy symetrycznym wychyleniu w powietrzu
realizujg funkcje hamulcow aerodynamicznych, podobnie jak w szybowcach. Przy
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niesymetrycznym wychyleniu na prawym i lewym skrzydle wspomagaja dziatanie
lotek, zmniejszajac site nosng i zwigkszajac opor tego skrzydta, w ktorego strong re-
alizowany jest zakret. Natomiast po przyziemieniu spojlery takie wychylane sa catko-
wicie w celu mozliwie silnego docisniecia samolotu do pasa startowego, dzigki czemu
mozliwe jest skuteczne hamowanie hamulcami két. Odbywa si¢ to dzigki zerwaniu
opltywu na znacznej powierzchni skrzydta i wynikajgcemu z tego zmniejszeniu sity
nosnej. Przy okazji ro$nie rdwniez znaczaco opér acrodynamiczny samolotu.

Rys. 16.12. Przyktady konstrukcji spojlerow
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Rys. 16.13. Niepozadane wychylenie spojlera w wyniku ugigcia skrzydta przy ujemnym wspotczyn-
niku obciazenia lub w trakcie rozbiegu samolotu

Dos¢ istotnym problemem w konstrukcji spojleréw tego rodzaju jest umieszczenie
sitownikow je napedzajacych. Jesli bowiem sitownik taki zostatby umieszczony po-
miedzy szeroko rozstawionymi zawiasami, to przy duzym ugigciu skrzydet mierzona
w pionie odleglos¢ zawiasdw od zamocowania sitownika zaczgtaby ulega¢ zmianie
(rys. 16.13). To z kolei mogloby powodowa¢ niepozadane wychylanie si¢ spojlerow.
Byloby to szkodliwe, zwlaszcza w trakcie rozbiegu samolotu, gdy pod wplywem
masy paliwa skrzydta wygicte s3 w dol, a wychylenie spojlerow zwigksza opor.



164 Cezary Galinski

16.3. Konstrukcja klap

Konstrukcja klap, podobnie jak konstrukcja lotek, przypomina zwykle kon-
strukcje skrzydta. W czesci noskowej znajduje si¢ keson, zamkniety w maksy-
malnej grubosci dzwigarkiem. Prostopadle do dZzwigara rozmieszczone sg zebra
utrzymujace profil klapy. Pokrycie za dzwigarkiem moze by¢ zaréwno sztywne,
jak i elastyczne, zawsze jednak warto zadbac, aby $rodek masy znajdowat si¢
mozliwie blisko lub przed osig obrotu klapy.

Duza réznorodnos¢ obserwuje si¢ natomiast w zakresie systemow mocowania
i napedow klap. Wynika ona z czgsto bardzo skomplikowanych trajektorii, po
ktorych klapy sie poruszaja.

a) b)

i W | - — I s
Rys. 16.14. a) Naped i zawieszenie klapy krokodylowej w samolocie DC-3 (Flygvapenmuseum,
Linkoping), b) zawieszenie klapy Junkersa w samolocie Zenair STOL CH 701

W najprostszym przypadku klap wysklepiajacych lub krokodylowych wy-
starcza zawieszenie na konwencjonalnych zawiasach liniowych lub punktowych
(rys. 16.14a). Jednakze juz w przypadku klap Junkersa (rys. 16.14b) o$ obrotu
klapy znajduje si¢ daleko pod obrysem profilu ptata. Podobny problem wystgpuje
w przypadku wszystkich rodzajow klap szczelinowych (rys. 16.15-16.17). Naj-
prostszym rozwigzaniem jest wtedy przymocowanie do zeber w skrzydle dtugiego
wysiggnika, do ktérego zamocowane jest tozysko obrotu klapy. Drugi wysiegnik
przytwierdzony jest do odpowiedniego zebra w konstrukcji klapy. Réwniez ten
wysiegnik zawiera tozysko w miejscu osi obrotu klapy. Obydwa te wysiggniki wy-
staja oczywiscie poza obrys profilu plata i facza si¢ przy pomocy sworznia stano-
wigcego o$ obrotu. Pomigdzy tymi wysiegnikami umocowany moze by¢ sitownik
hydrauliczny lub elektryczny, nap¢dzajacy klape. W matych i powolnych samolo-
tach naped moze by¢ realizowany mechanicznie, przy pomocy popychacza.
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Rys. 16.16. Zawieszenie klapy szczelinowej w samolotach Cirrus SR22 i Partenavia Victor

Rys. 16.17. Wspornik zawieszenia klapy szczelinowej w duzym samolocie transportowym

W przypadku klap dwuszczelinowych przedni segment klapy moze by¢ zamo-
cowany do tylnego na state (rys. 16.18-16.20) lub by¢ ruchomy (rys. 16.21116.22).
W pierwszym przypadku naped klapy moze by¢ zrealizowany doktadnie tak samo
jak naped i zawieszenie klapy jednoszczelinowej. Jedyna roznica polega na tym, ze
w konstrukeji skrzydta przed klapa musi by¢ przewidziana przestrzen na pomiesz-
czenie przedniego segmentu klapy. Przy stosunkowo niewielkim wychyleniu klapa
taka odstania tylko szczeling pomiedzy segmentami. Szczelina migdzy skrzydtem
a klapa odstaniana jest przy wigkszych wychyleniach.
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Rys. 16.18. Przyktadowy schemat dziatania mechanizmu klapy dwuszczelinowej ze statym slotem

Typowym przyktadem tego rodzaju klapy moze by¢ klapa samolotu C-17.
W tym przypadku warto zwrdci¢ uwage na to, ze wychylona klapa zastania dysze
wylotowe silnikow. Pozwala to znaczaco zwigkszy¢ site nosng w trakcie startu
i ladowania, co zapewnia wlasciwosci STOL, ale naraza klapg na oddziatywanie
gorgcych gazow spalinowych. Z tego wzgledu te fragmenty klapy, ktore sg na ten
kontakt narazone wykonane sg ze stopow zarowytrzymatych, ktore sg stosunko-
wo ciezkie, ale w wysokich temperaturach pracuja prawidtowo.

Dwuszczelinowe klapy ze sztywnym polaczeniem pomigdzy segmentami sto-
suje si¢ nawet w szybkich samolotach, takich jak BAE Hawk czy Boeing F-18.

Rys. 16.19. Zawieszenie i naped klapy dwuszczelinowej ze stalym slotem w samolocie Boeing C-17
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Rys. 16.20. Zawieszenie klapy dwuszczelinowej ze statym slotem w samolotach: a) BAE Hawk,
b) Boeing F-18

Klapy dwuszczelinowe, w ktorych obydwa segmenty poruszaja si¢ niezalez-
nie, sg bardziej efektywne, ale ich napedy sa rowniez bardziej skomplikowane.
Obydwa segmenty moga w tym przypadku by¢ sprzezone lub poruszaé si¢ zupet-
nie niezaleznie. Sprz¢zony naped klapy dwuszczelinowej samolotu L-410 Turbo-
let przedstawiono na rys. 16.21. Kazdy z segmentow tej klapy jest wyposazony
w oddzielny wysiegnik, przy czym wysiggnik tylnego segmentu jest potaczony
obrotowo zaréwno z wysiegnikiem przedniego segmentu, jak i, za posrednictwem
popychacza, z wysiegnikiem skrzydta. Dzigki temu calo$¢ moze by¢ napgdzana
tylko jednym sitownikiem. Kazdemu bowiem ruchowi przedniego segmentu to-
warzyszy sprze¢zony ruch tylnego segmentu.

Rys. 16.21. Przyktad rozwigzania zawieszenia i napedu klapy dwuszczelinowej
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Przyktadem niezaleznego napg¢du klapy dwuszczelinowej jest klapa samolotu
GAF Nomad (rys. 16.22). W tym przypadku wysiggnik tylnego segmentu klapy
jest polaczony z wysiggnikiem skrzydlowym nie przy pomocy popychacza o sta-
ej dtugosci, lecz przy pomocy drugiego sitownika. Dzigki temu, jesli vaktyw-
niony jest tylko gldéwny sitownik klapy, to ruchy obydwu segmentdéw sg ze sobg
sprzezone jak poprzednio. Jesli natomiast uruchomiony jest tylko dodatkowy si-
lownik, to porusza si¢ tylko tylny segment klapy. Mozliwy jest oczywiscie ruch
pod wplywem obydwu sitownikow, dzigki czemu uzyskuje si¢ znacznie wigksza
liczb¢ konfiguracji wychylen klapy, co pozwala zoptymalizowac je w zaleznosci
od warunkow startu, ladowania i zatadowania samolotu. Moze to by¢ bardzo
przydatne w przypadku samolotu przystosowanego do operowania z nieprzygo-
towanych ladowisk, w buszu.

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

Opisane powyzej rozwigzania napedu klapy maja dwie zasadnicze wady.
Wymagajg uzycia wysiegnikdw, daleko wystajacych pod obrysem profilu skrzy-
dta, co znaczaco zwigksza opor acrodynamiczny samolotu. Ponadto ograniczaja
mozliwos¢ poruszania si¢ klapy tylko do ruchu obrotowego wokdt osi obrotu.
Rozwigzaniem obydwu tych problemdéw moze by¢ zawieszenie szynowo-rolko-
we (rys. 16.23 1 16.24). W tym przypadku do konstrukcji skrzydta zamocowana
jest szyna, po ktérej toczg si¢ rolki zamocowane do klapy. Szyna ma ksztatt od-
powiadajacy trajektorii, po ktorej ma si¢ porusza¢ klapa. Klapa napedzana jest
sitownikiem o dtugim skoku, np. napgdzang elektrycznie $rubg pociggowsa. Szy-
na moze by¢ umieszczona wewnatrz konstrukeji skrzydta lub by¢ umieszczona
w owiewce na zewnatrz. Mozna w ten sposob zaprojektowac klape dwuszcze-
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linowa z obydwoma segmentami potgczonymi sztywno. Mozna rdwniez zapro-
jektowac taka klape wieloszczelinows, w ktorej kazdy segment porusza si¢ nie-
zaleznie, napedzany wlasnym sitownikiem. Przy czym rolki danego segmentu
toczg si¢ po szynie zamocowanej do poprzedniego segmentu. Rozwigzanie takie
daje niemal nieograniczone mozliwosci w zakresie trajektorii ruchow poszcze-
gblnych segmentow klap. Pozwala rowniez ukry¢ caty naped i zawieszenie kla-
py wewnatrz konstrukcji skrzydta, redukujac opor aerodynamiczny samolotu.
Jednakze istotnym problemem moze si¢ okazaé sztywno$¢ szyny i jej zamoco-
wania. Jesli bytaby ona za mata, to klapa poruszataby si¢ po trajektorii znaczaco
roznigcej si¢ od zaplanowanej lub wrecz blokowataby si¢. Z drugiej strony szy-
na wystarczajaco sztywna i jednoczesnie ukryta w konstrukcji samolotu moze
si¢ okaza¢ zbyt cigzka. Z tego wzgledu szyny, po ktorych poruszajg si¢ klapy
wielu samolotow, wystaja poza obrys profilu ptata.

Rys. 16.24. Zawieszenie klapy szczelinowej przy pomocy mechanizmu szynowo-rolkowego w sa-
molocie PZL-130 Orlik (4irbus Polska/Piotr Jaskowski)
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Rys. 16.25. Przyktadowy schemat zawieszenia i napgdu klapy szczelinowej na czworoboku prze-
gubowym

l =

Rys. 16.26. Zawieszenie klapy szczelinowej na czworoboku przegubowym w szybowcu Breguet 901
(Musée de 1'Air et de I'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 pozwalajacy na
wychylanie klap po bardzo roznych trajektoriach, ktdre realizuje si¢ dzieki odpo-
wiedniemu doborowi dhugosci poszczegdlnych cztonéw. Czworobok ten moze byé
zamontowany zaréwno do konstrukcji skrzydta, jak i do wysiegnika pod skrzydtem.

Mechanizmy zawieszenia klap duzych samolotow pasazerskich sg zazwyczaj
kombinacjg wszystkich wymienionych powyzej mechanizmdw, zaprojektowang
w taki sposob, aby potaczy¢ wysoka efektywnos¢ klapy z odpowiednig sztywno-
$cig 1 wytrzymatoscia jej zawieszenia oraz niewielkim oporem aerodynamicznym
owiewki, w ktorej sie caty mechanizm znajduje. Dazy si¢ przy tym do stosowania
klap o jak najmniejszej liczbie segmentow, gdyz masa i koszty mechanizmu rosng
wraz ze stopniem jego komplikacji.
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16.4. Konstrukcja elementéw mechanizacji
krawedzi natarcia

Krawedz natarcia to miejsce, w ktorym czgsto muszg si¢ zmiesci¢ dwa nie-
zwykle wazne elementy mechanizacji samolotu. Sa to sloty, przeznaczone do
zwickszania sity nosnej, oraz instalacja przeciwoblodzeniowa, ktdra zabezpiecza
krawedz natarcia skrzydta przed odktadaniem si¢ na niej lodu.

16.4.1. Instalacja przeciwoblodzeniowa

Oblodzenie to wyjatkowo niebezpieczne zjawisko polegajace na odktadaniu
si¢ lodu na powierzchniach samolotu, zwtaszcza na krawedziach natarcia r6z-
nych jego elementéw [272-280]. Lod ten zwigksza mase samolotu, jednocze-
$nie zmieniajac jego ksztalt. Zwykle przy tym krawedzie natarcia przybieraja
ksztalty niekorzystne z punktu widzenia aerodynamiki, co gwaltownie pogarsza
charakterystyki aerodynamiczne samolotu. Jednoczesnie 16d odktadajacy si¢ na
krawedziach natarcia lotek i sterow moze je zablokowac, a 16d na krawedziach
wlotow powietrza zmniejsza wydatek powietrza przez nie przeptywajacego.
Zjawisku temu sprzyja niska temperatura i wysoka wilgotno$¢ powietrza. Sa-
molot, ktory wleci w obszar sprzyjajacy oblodzeniu, moze mu ulec w ciggu za-
ledwie kilku sekund, co moze doprowadzi¢ do katastrofy. Najniebezpieczniej-
sze z tego punktu widzenia sg putapy 0-5000 m, gdzie duza wilgotnos$¢ i uyjemna
temperatura moga si¢ zdarzy¢ nawet latem. Warto przy tym zwrdci¢ uwage na
fakt, ze oblodzenie zaczyna si¢ juz przy temperaturze rzgdu 0°C. Wyzsze pula-
py nie sg pod tym wzgledem niebezpieczne. Panujace tam temperatury siegaja,
co prawda zazwyczaj —60°C, jednakze ze wzgledu na bardzo niskg wilgotnos¢
brakuje wody, ktora mogtaby zamarza¢ na powierzchniach samolotu w postaci
lodu lub szronu.

Biorac to wszystko pod uwage, kazdy samolot przeznaczony do eksploatacji
w zmiennych warunkach atmosferycznych powinien by¢ wyposazony w insta-
lacje przeciwoblodzeniowa. Tradycyjnie stosowane sg cztery rodzaje instalacji
(rys. 16.27). Pierwsza z nich pobiera gorace powietrze z silnika i doprowadza
rurami do chronionych krawedzi natarcia. Tam, poprzez otworki w rurach go-
race powietrze wyplywa i podgrzewa pokrycie od wewnatrz, co topi 16d na ze-
wnatrz krawedzi. Instalacja tego rodzaju moze podgrzewac cate skrzydto, o ile
tylko w jej konstrukcji przewidziane sa odpowiednie otwory. Dzigki temu gorace
powietrze moze dociera¢ do szczelin migdzy konstrukcja skrzydta a klapami i lot-
kami. Pozwala to zabezpieczy¢ réwniez te obszary przed oblodzeniem. Niestety,
uniemozliwia to wykorzystanie przestrzeni pomiedzy dzwigarami w charakterze
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zbiornikéw integralnych. Rozwiazanie to nie nadaje si¢ wigec do zastosowania
w duzych samolotach dalekiego zasiggu, w ktorych stosowanie zbiornikdéw inte-
gralnych jest koniecznoscia.

Rys. 16.27. Instalacje odladzajace

Inne rozwigzanie instalacji przeciwoblodzeniowej polega na pokryciu krawe-
dzi natarcia workami gumowymi o odpowiednim ksztalcie. Jezeli nie ma w nich
powietrza, przybieraja one ksztalt noska profilu aerodynamicznego. W razie po-
jawienia si¢ lodu mozna je jednak napompowaé, w wyniku czego zmieniajg swoj
ksztalt. Prowadzi to w konsekwencji do pokruszenia lodu, ktory nastepnie odpada
z chronionej workami powierzchni.

Jeszcze inne rozwigzanie zaktada rozmieszczenie na krawedzi natarcia prze-
wodéw elektrycznych o stosunkowo duzej opornosci. Przeptyw pradu podgrzewa
te przewody, co prowadzi do topienia lodu na powierzchniach chronionych.

Mozliwe jest tez zraszanie powierzchni zagrozonych oblodzeniem plynem
o bardzo niskiej temperaturze krzepnigcia, np. alkoholem. Mieszajac si¢ z woda
z atmosfery, obniza on réwniez temperatur¢ krzepni¢cia mieszaniny, co uniemoz-
liwia jej osadzenie si¢ na powierzchni samolotu. Rozwiazanie to jest szczegdlnie
uzyteczne w tych miejscach, do ktérych trudno bytoby doprowadzié¢ instalacje
innego typu, np. na krawedziach natarcia topat §migiet.
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Rys. 16.28. Przyktad czujnika ostrzegajacego o oblodzeniu

Niezaleznie od tego, ktora instalacja zamontowana jest na samolocie, uzycie
ktorejkolwiek oznacza znaczny wydatek energii lub wzrost masy samolotu. Pro-
wadzi si¢, co prawda, badania nad nowymi, bardziej energooszczgdnymi systema-
mi wykorzystujacymi np. metale z pamigcig ksztaltu, jednakze wigzacy si¢ z ich
uzyciem wydatek energii i tak bedzie znaczacy [279]. Dlatego tez instalacje prze-
ciwoblodzeniowe powinny pozostawa¢ wylaczone w warunkach, kiedy nie ma za-
grozenia oblodzeniem. Wykrywanie zagrozenia oblodzeniem jest wigc niezwykle
wazne. Pierwszym zrodlem informacji sa prognozy meteorologiczne. Nie sg one
jednak w peli niezawodne, dlatego tez na powierzchniach samolotow instaluje
si¢ roznego rodzaju detektory oblodzenia [277]. Najprostszym z nich jest ptytka
z ostrzem umieszczona w polu widzenia pilotow. Lod zwykle najpierw pojawia
si¢ na ostrzach, jest wigc bardzo prawdopodobne, Ze najpierw pojawi si¢ na takim
ostrzu. Innym typem detektora oblodzenia jest obracajacy si¢ walek, za ktorym
umieszczona jest owiewka. Lod odktadajacy si¢ na watku blokuje go wzgledem
owiewki, co powoduje spadek jego predkosci obrotowej. Spadek ten jest wigc sy-
gnalem ostrzegawczym o oblodzeniu. Najnowsze detektory oblodzenia opieraja
si¢ na technologii mikroelektromechanizmoéw, dzigki czemu mozna rozmiescic¢ ich
wiele na najbardziej zagrozonych powierzchniach samolotu, nie psujac ich aero-
dynamiki. Przyktadem takiego detektora moze by¢ niewielka membranka umiesz-
czona nad zaglebieniem z dwoma elektrodami [280] (rys. 16.28). Jedna z elektrod
podiaczona jest do zrodla pradu zmiennego, co powoduje przyciaganie i odpy-
chanie membranki. Druga elektroda pozwala na pomiar pojemnosci kondensatora
utworzonego miedzy nig a membrankg. Pojemnos¢ ta jest zmienna ze wzgledu na
drgania membranki. Malejaca amplituda zmian $wiadczy o wzroscie sztywnosci
membrany, ktéra wywotana jest odktadajacym si¢ na membrance lodem.
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16.4.2. Konstrukcja slotéw i mechanizmow ich zawieszenia

Sloty to ruchomy lub nieruchomy fragment krawedzi natarcia zwigkszajacy
wspotczynnik sity nosnej oraz kat natarcia przeciagniecia, dzieki szczelinie two-
rzacej si¢ migdzy nimi, a reszta konstrukcji skrzydta. Ich konstrukcja przypomi-
na konstrukcje skrzydta, gdyz zazwyczaj sktada sie z pokrycia, dzwigara i zeber
(rys. 16.29). Zasadnicza réznica polega na tym, ze sloty bardzo czesto majg bar-
dzo dluga i cienkg krawedz spltywu. Co wiecej, krawedz ta musi by¢ mozliwie
sztywna, gdyz bardzo duze podcisnienie panujace na nosku profilu mogtoby ja
odgina¢ do gbry niezaleznie od stanu lotu i pozycji, jaka w danej chwili zajmuja
(rys. 16.30).

‘q‘“____
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Rys. 16.29. Przyktadowa konstrukcja slotu

Tworzyloby to wysoki uskok tuz za krawedzig natarcia ptata, na gornej jego
powierzchni. Taki uskok zwickszatby opdr aerodynamiczny. Z tego wzgledu
sztywnos¢ krawedzi sptywu slotu jest szczegdlnie wazna. Osiaga si¢ ja, stosujac
konstrukcj¢ przektadkowa zajmujaca catg wysokos¢ profilu. Inng metoda zmniej-
szania uskoku na krawedzi sptywu slotu jest stosowanie zamkow zapinajgcych si¢
w trakcie chowania slotu i dociskajacych krawedz sptywu slotu do powierzchni
skrzydta po jego catkowitym schowaniu sig.
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Rys. 16.30. Blokada slotu uniemozliwiajaca podsysanie jego krawedzi sptywu

Rys. 16.31. Zawieszenie slotéw statych: a) G-1 Aviation, b) widok Zebra sitowego

W najprostszym przypadku sloty nie zmieniajg swojej pozycji wzgledem
krawedzi natarcia ptata (rys. 16.31). W tym wypadku w celu ich polgczenia
z konstrukcjg skrzydta wystarczy zastosowa¢ odpowiednio wytrzymale wy-
siegniki. Wewnatrz plata wysiegniki te przymocowane sg do zeber sitowych,
wystarczajaco mocnych, aby przenies¢ bardzo duze sily wynikajace z rozktadu
ci$nien na slocie na dzwigary.

Zawieszenie ruchomych slotow mozna zrealizowaé na kilka réznych sposo-
bow. Pierwszy z nich polega na zamontowaniu na krawedzi natarcia, na zawia-
sach o osi pionowej, szeregu wysiegnikow, ktorych konce rowniez zawiasowo
potaczone sa ze slotami. W catosci tworzy to zestaw polaczonych rownolegle
czworobokow przegubowych (rys. 16.32).

Zasadniczg zaletg tego rozwigzania jest niewielka przestrzen potrzebna do
zmieszczenia tego mechanizmu, gdy sloty sa schowane. Niestety, obrot dzwigni
wokot osi pionowych sprawia, ze sloty nie wysuwaja si¢ wprost do przodu, lecz
po luku, do przodu i w bok. W efekcie po otwarciu si¢ slota czgs$¢ krawedzi
natarcia jest go pozbawiona, a cz¢s¢ ma slot, ale z nicoptymalnym ksztattem
szczeliny.
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Rys. 16.32. Zawieszenie slotu automatycznego na poziomym czworoboku przegubowym

Kolejna metoda polega na zamontowaniu do slotu szyn (rys. 16.33 1 16.34). Do
przedniej czgsci zeber skrzydta przymocowane sg rolki toczace si¢ po tych szy-
nach w trakcie chowania i wypuszczania slotéw. Metoda ta pozwala na poruszanie
si¢ slotdw po Scisle zaprojektowanej trajektorii. Wymaga jednak duzej przestrzeni
przed przednim dzwigarem, na zmieszczenie szyn w czasie, gdy sloty maja by¢
schowane. Wymaganie to jest sprzeczne z checig przeznaczenia jak najwiekszej ob-
jetosci skrzydta na integralne zbiorniki paliwa. Rozwigzaniem jest zamocowanie
do s$cianek przedniego dzwigara puszek mieszczacych szyny w stanie schowanym,
a jednoczesnie pozwalajacych na zachowanie szczelnosci integralnego zbiornika
paliwa. Warto przy tym zwroci¢ uwage na fakt, ze ze wzgledu na specyficzny ksztalt
szyn puszki te musza by¢ zagiete w dot, co moze prowadzi¢ do gromadzenia si¢ na
ich dnach wody i przyspieszonej korozji. Dlatego tez kazda puszka powinna by¢
wyposazona w otwdr z przewodem drenazowym, pozwalajace na usuwanie gro-
madzacej si¢ wody. Nieusunieta woda mogtaby réwniez zamarzna¢, blokujac slot.

Rys. 16.33. Przyktadowy schemat dziatania mechanizmu szynowo-rolkowego slotu
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Rys. 16.34. Mechanizm szynowo-rolkowy slotu samolotu Boeing C-17
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Rys. 16.35. Przyktadowy schemat zawieszenia slotu na pionowym czworoboku przegubowym

Podobng wad¢ ma mechanizm oparty na czworoboku przegubowym lezacym
w plaszczyznie rownolegtej do powierzchni Zzeber (rys. 16.35). Réwniez i w tym
przypadku daje si¢ uzyska¢ optymalne trajektorie ruchu slotow. I réwniez w tym
przypadku potrzebna jest spora przestrzen na zmieszczenie mechanizmu przed
dzwigarem. Tym razem jednak nie da si¢ go zmiesci¢ w niewielkiej puszce si¢-
gajacej w glab integralnego zbiornika paliwa. Zasadniczg zaleta w porownaniu
do mechanizmu rolkowo-szynowego jest mniejsza wrazliwos¢ na odksztatcenia
i niedoktadnosci wykonania, ktore moga powodowaé blokowanie tego ostatniego.

Istnieje rowniez mozliwo$¢ zainstalowania slotow na zestawie pantografow,
ktore zajmuja stosunkowo niewiele miejsca i pozwalaja na wysuwanie si¢ slotow
w zaplanowanym kierunku (rys. 16.36). Niestety, mozliwosci optymalizacji tra-
jektorii ruchu slotu sg tu bardzo ograniczone.
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Rys. 16.36. Przyktadowy schemat zawieszenia slotu na pantografie

16.4.3. Konstrukcja klap przednich i klap Kruegera

Wszystkie rodzaje slotow maja zasadniczg wade w postaci uskoku na krawedzi
sptywu slotu. Uskok ten uniemozliwia uzyskanie przeplywu laminarnego na gérnej
powierzchni skrzydta. Zastosowanie slotu w skrzydle laminarnym bytoby mozliwe
tylko wtedy, gdyby uskok ten miat wysokos¢ mniejszg niz 0,001 mm i to w locie,
przy odksztatconej krawedzi sptywu slota. Uzyskanie tak niewielkiego uskoku jest
technologicznie niemozliwe. W zwigzku z tym, chcac uzyskaé laminarny optyw
gbérnej powierzchni skrzydia i jednoczesnie zwigkszy¢ wspotczynnik sity nosnej
oraz kat natarcia przeciagnigcia, trzeba stosowaé inne rodzaje mechanizacji. Przy-
ktadem urzadzenia, ktére moze by¢ w tym przypadku uzyteczne, jest klapa Kruege-
ra. Klapa ta w stanie schowanym stanowi cz¢$¢ pokrycia pod krawedzig natarcia.
W stanie otwartym przedhuza krawedz natarcia, jak na rys. 16.37. Oryginalnie zo-
stata ona wynaleziona jako nowy rodzaj hamulca aecrodynamicznego (hamulce IAW
[265, 281]). Jednakze w roli hamulcéw aerodynamicznych mechanizm ten zupetnie
si¢ nie sprawdzit, gdyz oprécz wzrostu oporu aerodynamicznego powodowal row-
niez wzrost sity nosnej, a to nie pozwalato uzyskac bardziej stromego kata schodze-
nia do ladowania, do czego hamulce aerodynamiczne sg przeznaczone.

Najprostszy mechanizm zawieszenia klapy Kruegera to wysiegnik z osig obro-
tu zamocowang w okolicy krawedzi natarcia i sitownik. Wydhuzajacy sie¢ sitownik
wypycha wysiegnik, ktory wraz z fragmentem pokrycia obraca si¢ w kierunku do
przodu. Mozliwe jest rowniez zawieszenie klapy Kruegera na zestawie pantogra-
fow, co pozwala przemiesci¢ ja przed krawedz natarcia skrzydta, dzieki czemu
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zaczyna ona dziata¢ podobnie do slotu. Wada klapy Kruegera jest to, ze dziata ona
skutecznie tylko w swoim skrajnym polozeniu, a jej efektywno$¢ jest mniejsza niz
efektywnos¢ konwencjonalnego slotu.

Rys. 16.37. Przyktadowy schemat zawieszenia klapy Kruegera

Inny problem w zakresie mechanizacji krawedzi natarcia pojawia si¢ w szyb-
kich samolotach bojowych. Stosuje si¢ w nich bardzo cienkie profile, w ktorych
nie ma miejsca na sloty. Zamiast nich stosuje si¢ tzw. klapy przednie, ktére pod
wzgledem mechanicznym przypominaja klapy wysklepiajace, tyle ze zainstalo-
wane na krawedzi natarcia (rys. 16.38-16.41).

Rys. 16.38. Przyktadowe schematy napedow klapy przedniej
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Zawieszone s3 one zwykle na zawiasie liniowym, a napgdzane moga by¢ kil-
koma réznymi mechanizmami. Moze to by¢ liniowy sitownik hydrauliczny lub
sruba pociggowa umieszczone ponad zawiasem. Moze to by¢ sitownik obrotowy
z popychaczem przechodzgcym nad zawiasem. Moze to by¢ réwniez mechanizm
mimosrodowy. Obrotowy sitownik hydrauliczny moze tez by¢ zintegrowany z za-
wiasem klapy przednie;j.

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

Rys. 16.40. Zawieszenie i naped klapy przedniej w samolocie Lockheed F-104 Starfighter (Deut-
sches Museum Flugwerft, Schleissheim)

Szczegodlnie ciekawy jest naped mimosrodowy, sktadajacy si¢ z zagietego pre-
ta, przechodzacego przez dwa tozyska, osadzone w nieruchomej czesci skrzydta.
Kiedy pret obraca sig¢, jego zagigta koncdwka unosi si¢ do géry lub opada. Wy-
starczy wigc umiescic¢ ja w szczelinie dzwigara klapy, aby napedzata klape [282].
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Rys. 16.41. Mimosrodowy naped steru

Zasadnicza wadg klap przednich jest bardzo maty promien krzywizny nad osig
obrotu po wychyleniu klapy. Jest to miejsce, w ktorym bardzo fatwo moze dojs¢
do oderwania optywu. Dlatego tez trwaja proby zaprojektowania klapy przed-
niej, ktora wychylataby si¢ fagodnie, na catej swojej cigciwie [283—-285]. Badania
w tej dziedzinie mogg rowniez doprowadzi¢ do powstania bardziej efektywnych
rodzajow mechanizacji krawedzi natarcia, pozwalajacych na zwigkszanie wspot-
czynnika sity nosnej i kata natarcia przeciagnigcia z jednoczesnym zachowaniem
laminarnego charakteru optywu na gornej powierzchni ptata. Podobne rozwigza-
nia probuje si¢ rowniez stosowac na krawedziach sptywu [282, 286].






Rozdziat 17

W chwili obecnej wigkszos¢ prac badawczych wiaze sie z elektronicznymi
uktadami sterowania, ktére znajduja zastosowanie w samolotach bojowych, pa-
sazerskich i bezzalogowych. W samolotach lekkich ciagle jednak dominuja me-
chaniczne uktady sterowania. Biorac przy tym pod uwage bogactwo literatury na
temat uktadow elektronicznych, podrecznik ten skupi si¢ na zapomnianych nieco
uktadach mechanicznych [201-203, 206, 207, 287].

Na wstepie rozwazan warto zauwazyc¢, ze w samolocie wystepuja dwa roézne
rodzaje uktadow sterowania: urzadzenia do sterowania ciaglego oraz urzadzenia
nastawcze. Do pierwszej grupy naleza np.: stery wysokosci i kierunku oraz lotki.
Charakteryzuje si¢ ona tym, ze nalezace do niej organa sterowania sg aktywne
w trakcie catego lotu. Do drugiej grupy naleza np.: trymery, mechanizmy wypusz-
czania i chowania klap i podwozia. Tym razem sterowane mechanizmy poruszane
sa tylko kilkakrotnie w ciggu catego lotu. W ciagu catej reszty lotu pozostaja nie-
ruchome. Ta réznica w sposobie operowania stawia przed tymi dwoma grupami
uktadéw sterowania rozne wymagania.

17.1. Wymagania techniczne dla mechanicznych
uktadéw sterowania

Tak jak kazde inne urzadzenie na poktadzie samolotu, réwniez uktad sterowa-
nia musi by¢ odpowiednio wytrzymaty, niezawodny, lekki, trwaty, prosty w kon-
strukcji, technologii i obstudze. Na tym jednak wymagania dotyczace uktadéw
sterowania si¢ nie koncza, gdyz istnieje caly szereg wymagan specyficznych dla
uktadow sterowania [287]:

o Kinematyka mechanizmu powinna zapewnia¢ dostateczne wychylenia sterow

i lotek we wszystkich warunkach ruchu samolotu, przy nalezytym wykorzysta-

niu praktycznego zakresu wychylen elementow sterownicy oraz latwg ich re-
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gulacje, a maksymalny zakres wychylen powinien by¢ w sposob pewny mecha-
nicznie ograniczony przez zderzaki.

o W zadnych warunkach ruchu mechanizmy sterowania cigglego nie mogq mieé¢
zadnych elementow samohamownych ani potozen martwych, a pilot musi przy-
najmniej czesciowo lub posrednio odczuwaé momenty zawiasowe sterow.

e Ruchy elementow sterujgcych oraz wysitki pilota muszq by¢, co do kierunku,
zwrotu i wartosci odpowiednio zgodne z wywolanymi przez nie zmianami ru-
chu samolotu.

o Przecietne wysitki pilota w normalnych warunkach ruchu powinny by¢ utrzy-
mane na umiarkowanym poziomie, nienuzgcym dla pilota, ale tez zapewniajg-
cym wystarczajgcq doktadnosé i czutos¢ sterowania.

o  Mechanizm powinien by¢ w sposob pewny mechanicznie zabezpieczony przed
mozliwosciq przypadkowych nieprawidlowych przelgczen.

o Mechanizmy sterowania pochyleniem, przechyleniem i odchyleniem powinny
by¢é w kazdych warunkach catkowicie niezalezne od siebie i innych elementow
sterowniczych oraz niewrazliwe na odksztalcenia konstrukcji ptatowca.

e Mechanizm powinien mie¢ mozliwie mate opory wewnetrzne w porownaniu
z niezrownowazonymi obcigzeniami aerodynamicznymi lub zastepczymi.

o Mechanizm sterowania i jego zabudowa powinny byé dostatecznie sztywne
i pozbawione luzow dla unikniecia zwigzanego z tym niebezpieczenstwa drgan
i innych zakiocen prawidiowosci sterowania.

o FElementy i zespoly ukladu sterowania powinny by¢ pozbawione sktonnosci do
drgan wilasnych, ktore moglyby zakiocaé prawidlowosé sterowania lub prowa-
dzi¢ do niebezpiecznych uszkodzen.

Na szczegoélne podkreslenie zastuguja wymagania zwigzane z faktem, ze uktad
sterowania musi dziala¢ poprawnie, pomimo iz samolot jest zwykle urzadzeniem
bardzo elastycznym. Zaniedbanie tych wymagan mogloby doprowadzi¢ do sytuacji,
w ktorej uktad sterowania przestalby dziata¢ w krytycznym momencie, np. w trak-
cie wyprowadzania samolotu z lotu nurkowego. Z tego tez wzgledu w trakcie proby
statycznej samolotu sprawdza si¢, czy uklad sterowania dziala poprawnie i czy nie
wystepuja w nim zbyt duze sily w catym zakresie obcigzen dopuszczalnych.

Warto tez zwroci¢ uwage na kombinacje zjawisk, jaka tworza luzy, elastycz-
nos¢ i tarcie. Kazde urzadzenie mechaniczne moze podlega¢ drganiom. Dotyczy
to rowniez samolotu, ktéry ze wzgledu na wymaganie niskiej masy jest zazwy-
czaj urzadzeniem bardzo odksztatcalnym. Drganiom samolotow poswigca si¢
wiec bardzo duzo uwagi, zwlaszcza drganiom flatterowym. W efekcie praktycz-
nie wszystkie postaci drgan sg w samolocie silnie thumione w catym zakresie do-
puszczalnych predkosci lotu. Biorgce jednak pod uwage, ze uktadem sterowania
operuje pilot postugujacy si¢ swoimi zmystami, sprawa ré6znego rodzaju oscylacji
przestaje by¢ oczywista. Rozwazmy dla przyktadu, co moze si¢ zdarzy¢, gdy pi-
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lot samolotu siedzi w kabinie, w dziobie bardzo dtugiego i elastycznego kadtu-
ba, a ukfad sterowania ma duze luzy polaczone ze stosunkowo duzym tarciem
w uktadzie sterowania. W trakcie wykonywania manewrow kadtub samolotu be-
dzie si¢ odksztalcat, co moze powodowaé opdznienie w przekazywaniu informa-
¢ji o dzialajacych na samolot obcigzeniach do kabiny. W efekcie pilot bedzie na
te obciazenia reagowal z opdznieniem. Przy duzym tarciu w uktadzie sterowania
bedzie on przekonany, ze wychyla stery, ktére ze wzgledu na duze luzy nadal beda
pozostawaty nieruchome. Pilot bedzie wigc obserwowatl nieskutecznosé swoich
dziatan i po chwili obserwacji bedzie decydowat o zwigkszeniu wychylen steréw.
Zakumulowane opo6znienia moga doprowadzi¢ do sytuacji, w ktorej wychylenie
steru pojawi si¢ w przeciwfazie wzgledem pozadanej akcji korygujacej. W efek-
cie pilot zamiast prawidlowego sterowania wzbudzi rozbiezne oscylacje. Zjawi-
sko to nosi nazwe Oscylacji Indukowanych przez Pilota (P1O — Pilot Induced
Oscillations). Nazwa P10 jest krzywdzaca dla pilotéw, gdyz faktyczng przyczyna
sg zbyt duze odksztalcenia konstrukeji, luzy i tarcie, a nie akcje podejmowane
przez pilota. Co wigcej, zjawisko to zdarza si¢ réwniez w samolotach bezzato-
gowych, ktérych autopiloty mogg mie¢ np. algorytmy charakteryzujace si¢ zbyt
duzymi opodznieniami. Dlatego tez spotyka si¢ rdwniez nazwe APC (Airplane-
Pilot Coupling). Wyprowadzenie z takiego stanu lotu jest zwykle bardzo proste.
Wystarczy, jesli pilot pusci stery. Prawidtowo zaprojektowany, stateczny samolot
wroci wtedy samoczynnie do stabilnych warunkéw réwnowagi. Problem polega
na tym, ze zjawisko to wystepuje najczesciej wtedy, gdy pilot stara si¢ sterowac
bardzo doktadnie, np. w trakcie podejscia do ladowania czy w trakcie tankowania
w locie. Puszczenie steréw wymaga wtedy od pilota bardzo silnych nerwow, dla-
tego tez warto zwroci¢ uwagg na to, aby uktad sterowania samolotu nie dawat si¢
tatwo wprowadza¢ w taki stan [288].

17.2. Typy uktadow sterowania

17.2.1. Uktad popychaczowo-dzwigniowy

Jednym z najbardziej popularnych mechanizmoéw stosowanych w uktadach
sterowania jest uktad popychaczowo-dzwigniowy. Swoja popularnos¢ zawdzie-
cza gtownie bardzo duzej sztywnosci, z powodu ktdrej stosowany jest w najbar-
dziej odpowiedzialnych fragmentach uktadu sterowania. Uktad ten jest jednak
stosunkowo ciezki ze wzgledu na stosunkowo duzg mase rur stosowanych na po-
pychacze. Duza masa wynika z duzej srednicy rur, a ta z kolei z operowania tym
uktadem w obydwie strony, co powoduje zaro6wno rozcigganie, jak i $ciskanie
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popychaczy. Przy $ciskaniu moze oczywiscie dochodzi¢ do wyboczenia, ktoremu
zapobiega si¢ przez stosowanie rur o duzym momencie bezwtadnosci, czyli wla-
$nie duzej srednicy. Inng metoda na zabezpieczenie uktadu przed wyboczeniem
jest podziat popychacza na krétsze odcinki i potaczenie koncow kazdego z odcin-
koéw z wahaczem przymocowanym obrotowo do konstrukcji samolotu (rys. 17.1
i 17.2). Ogranicza to mozliwos¢ ruchu przegubdéw w kierunku prostopadtym do
osi popychacza i sprawia, ze kazdy z odcinkow dziata na $ciskanie samodzielnie.
Dzigki czemu kazdy odcinek ma znacznie mniejszg dlugos¢ swobodna, niz miat-
by caly popychacz. Podzial na odcinki pozwala rdwniez na omijanie przeszkod
we wnetrzu konstrukcji samolotu. Wada tego rozwigzania jest jednak sumowanie
si¢ luzow w przegubach kolejnych odcinkdéw popychacza.

Rys. 17.2. Popychaczowo-wahaczowy naped steru wysokosci samolotu Regiane 2000 (Flygvapen-
museum, Linkdping)
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Problem wyboczenia popychacza mozna tez rozwigza¢ bez dzielenia go na odcin-
ki, pod warunkiem jednak, Ze zostanie on podparty w kilku miejscach tzw. przelotka-
mi (rys. 17.3). Przelotka to zestaw trzech tozysk tocznych zamontowanych do wregi
w taki sposdb, zeby popychacz przechodzit pomigdzy ich biezniami zewnetrznymi. To
réwniez ogranicza mozliwos¢ ruchu popychacza w kierunku prostopadtym do jego osi.

P
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Rys. 17.3. Mechanizm popychaczowo-przelotkowy steru wysokosci [287]

Wadg tego rozwigzania jest to, ze popychacz moze si¢ porusza¢ tylko wzdtuz
przelotek, tymczasem przeguby dzwigni drazka sterowego 1 steru poruszaja si¢
po tukach. Nalezy wigc zapewni¢ mozliwos¢ przesuwania si¢ przegubu wzdtuz
dzwigni. Z tego wzgledu otwory w dzwigniach takiego uktadu musza by¢ wydtu-
zone, a przemieszczanie si¢ przeguboéw w tych wydtuzonych otworach powoduje
przyspieszone wycieranie si¢ ich $cianek. Wycieranie to mozna ograniczy¢, wsta-
wiajac prostopadloscienny suwak pomigdzy dzwigni¢ a napedzajacy ja sworzen.

Na koniec warto zaznaczy¢, ze uklad popychaczowo-dzwigniowy dziala pra-
widlowo w zakresie wychylen £60°.

17.2.2. Uktad linkowy

Drugim z bardzo popularnych uktadéw sterowania jest uktad linkowy
(rys. 17.4). Dziala on poprzez naciaganie linki zaczepionej po jednej stronie dzwi-
gni i luzowanie drugiej. Swobodna linka nie moze by¢ bowiem sciskana, gdyz na-
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tychmiast ulega wyboczeniu, tzn. luzuje si¢. W przeciwienstwie do poprzedniego
jest to wiec uktad bardzo lekki, ale niesztywny. Dziata on prawidtowo w zakresie
wychylen £60°, i bardzo tatwo moze by¢ rozmieszczany wzdtuz bardzo skom-
plikowanych tras wewnatrz konstrukcji samolotu, co jest jego najwigkszg zaleta.
Wystarczy w tym celu wstawic¢ rolke na kazdym zakrecie linki. Niestety, luzowa-
nie si¢ nieobcigzonej linki moze powodowac spadanie tejze linki z rolki. Dlatego
tez rolki wyposazone s3g zazwyczaj w uchwyty utrzymujace linke w rolce nawet
wtedy, gdy jest ona poluzowana (rys. 17.5b).

Zastosowanie rolek pozwala na zachowanie stalego momentu niezb¢dnego do
poruszania sterem. Wystarczy w tym celu zastosowacé rolki rowniez w miejscach
zaczepienia linek.

Niewatpliwg wadg uktadu linkowego jest koniecznos¢ czgstej regulacii (rys. 17.5a).
Jej przyczyna jest wykonywanie linek z plecionego drutu stalowego. W plecione;j lin-
ce peknigcie jednego drutu nie powoduje zerwania catej linki, co zwicksza niezawod-
no$¢ uktadu. Jednakze splecione linki ocierajg si¢ o siebie, a ich aktualna dlugosc
zalezy od rownowagi pomigdzy sitami spr¢zystosci, tarcia i obcigzenia zewnetrznego.
Przylozenie obcigzenia wigkszego niz zatozone konczy si¢ zazwyczaj trwatym wy-
dhuzeniem linki, w zwigzku z czym wymagaja one czestej regulacji.
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Rys. 17.4. Mechanizm linkowo-rolkowy steru wysokosci [287]

Rys. 17.5. a) Rolka napinajaca, posredniczaca migdzy uktadem linkowym a popychaczowym, b) za-
bezpieczenie przed wypadaniem linek z rolki [207]
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17.2.3. Uktad z linkami Bowdena

Niektore problemy linkowego ukladu sterowania daje si¢ rozwigza¢ dzieki
umieszczeniu linki w rurce o niewiele wigkszej srednicy (rys. 17.6). Mechanizm
taki nazywa si¢ linka Bowdena i ma te¢ zalete, ze rurke mozna zamocowac na stale
do konstrukcji samolotu. Znajdujaca si¢ w niej linka traci mozliwo$¢ wybaczania
sie, gdyz moze si¢ luzowac tylko w zakresie roznicy srednic linki i rurki. Pozwala
to lince na przenoszenie $ciskania, w zwiazku z czym przy pomocy jednej linki,
ktoéra moze biec po stosunkowo skomplikowanej trasie, mozna sterowac jakims
urzadzeniem w obydwie strony. Zmniejsza to mase i upraszcza konstrukcje ukta-
du, jednakze rozpierajaca si¢ wewnatrz rurki linka zwieksza tarcie w uktadzie
sterowania. Linka Bowdena nadaje si¢ wigc szczegolnie dobrze do nastawczych
ukladéw sterowania, np. do sterowania przepustnica silnika. Z tego wzgledu
w uktadzie z linkg Bowdena cze¢sto pojawiaja si¢ elementy samohamowne.

Linka Bowdena moze by¢ stosowana do sterowania urzadzeniami wymagaja-
cymi sterowania ciaglego, ale pod warunkiem ze sterowanie bedzie si¢ odbywato
bez udziatu $ciskania linek. Oznacza to koniecznos¢ zastosowania dwoch linek,
ale linki te zajmujg $cisle okreslone miejsce w konstrukcji i nic nie moze si¢ w nie
zaplatac¢ lub ich uszkodzi¢. Stosunkowo czesto taki uktad linkowy spotyka si¢
w szybowcach, do sterowania sterem kierunku. Do sterowania sterem wysokosci
uklad taki raczej si¢ nie nadaje, ze wzgledu na mimo wszystko niska sztywnos¢
1 mozliwo$¢ pojawiania si¢ trwatych odksztatcen linek.

Rys. 17.6. a) Schemat linki Bowdena, b) mechanizm sterowania zespotem napedowym przy pomo-
cy linek Bowdena [287]

17.2.4. Uktad linkowo-bgbnowy

Do sterowania mechanizmami nastawczymi czesto stosuje si¢ rowniez mechanizmy
linkowo-bgbnowe (rys. 17.7 1 17.8). Od zwyktych mechanizmow linkowych roznig sie
one tym, ze na kazdym koncu linki znajduje si¢ beben, na ktory jest ona kilkakrotnie
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nawinieta. Z kolei na kazdy beben przypadaja dwie linki, kazda nawinigta w przeciwna
strong. Dzigki temu, jesli jedna linka nawija si¢ na beben, to druga si¢ z niego odwija.
Linka nawijana jest naciagnigta, obraca wigc bebnem na swoim drugim koncu. Ten za$
nawija linke zluzowana, czyli te, ktora z pierwszego bebna jest odwijana.

=&

Rys. 17.7. Mechanizm linkowo-bgbnowy przestawiania statecznika poziomego [287]
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Rys. 17.8. Mechanizm linkowo-bebnowy przestawiania statecznika poziomego samolotu Boeing 40
(Museum of Flight, Seattle)

Wady i zalety tego uktadu sg bardzo podobne do wad i zalet zwyklego ukta-
du linkowego, z tg roéznica, ze zakres ruchu tego uktadu ograniczony jest tylko
liczba zwojow linek nawinietych na bebny. Nieograniczony jest rowniez zakres
mozliwych przetozen. Ponadto bgbny bardzo tatwo mozna taczyé z elementami
samohamownymi, takimi jak sruba pociggowa.

17.2.5. Uktad linkowo-tancuchowy

W uktadach sterowania stosuje si¢ rowniez elementy zgbate. Przyktadem moze
tu by¢ potaczenie uktadu linkowego z tancuchem i kotem zebatym (rys. 17.9).
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Uktad taki dziata podobnie jak poprzedni, z tym ze zamiast bgbna w uktadzie
znajduje si¢ kolo zgbate, a konce linek potaczone sg tancuchem zawinigtym na
tym kole. Naprzemienne nacigganie linek powoduje przemieszczanie si¢ tancucha
1 jednoczesnie obracanie kota. Uktad tego rodzaju moze by¢ zastosowany rownie
dobrze w mechanizmie sterowania ciggtego, np. w wolancie, jak i nastawczego,
np. po polaczeniu kota zebatego ze Srubg pociaggowa.

Zasadniczymi zaletami tego uktadu sa nieograniczony zakres ruchu i przeto-
zen oraz mozliwo$¢ montowania w razie potrzeby elementéw samohamownych.

Podstawowg wadg sg stosunkowo duze luzy, wynikajace z sumowania si¢ lu-
z6w na potaczeniach wszystkich par ogniw. Stad w przedstawionym przyktadzie
polaczenie z mechanizmem linkowym, gdyz linki w trakcie regulacji sa naciagane,
co rowniez kasuje luzy w tancuchu. Ponadto tancuch powinien pracowaé w jednej
plaszczyznie, zeby nie mie¢ tendencji do spadania z kota zgbatego. W zwigzku
z tym bardzo wazne jest precyzyjne rozmieszczenie pozostatych elementéw ukta-
du, tak aby tancuch nie byl ze swojego kota przez nie $ciggany.
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Rys. 17.9. Mechanizm linkowo-tancuchowy w wolancie [287]

17.2.6. Uktad pokretny

Na koniec warto wspomnie¢ o uktadzie sterowania z rurg skretna (rys. 17.10).
Moze on mie¢ posta¢ diugiej rury ze stozkowymi kotami zgbatymi na koncach.
Najwazniejszymi zaletami takiego uktadu sa nieograniczony zakres ruchu i prze-
tozen, mozliwos¢ stosowania elementow samohamownych oraz fatwos¢ realizacji
polaczen automatycznych. Ta ostatnia cecha jest szczegolnie istotna w przypad-
ku konstrukcji, ktore czesto bywaja montowane i demontowane, np. szybowcow.
Wystarczy wtedy w jednej rurze wycia¢ wzdhuzng szczeline, a przez druga, o in-
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nej Srednicy, przetkng¢ sworzen. Polgczenie polega wtedy na wsunigciu jednej
rury w druga, tak aby sworzen wsunat si¢ w szczeline (patrz rys. 15.24).

Podstawowymi wadami sg niska sztywno$¢, wynikajaca ze stosunkowo niskiej
sztywnosci skretnej rury, w poréwnaniu np. z jej sztywnoscia na sciskanie, oraz
trudne do usunigcia luzy w kotach zebatych. Z tym ostatnim problemem mozna
sobie poradzié, stosujac naped dzwigniami zamiast két zebatych. Powoduje to
jednak ograniczenie zakresu ruchu. Problem sztywnosci sprawia, ze zazwyczaj
w uktadach sterowania stosuje si¢ tylko krotkie odcinki rur skretnych. Moga one
wystepowac np. w tych miejscach, gdzie konieczne jest zastosowanie potaczenia
szybkoztgcznego.

N

Rys. 17.10. Mechanizm napedu przestawialnego statecznika poziomego rurg skretna i kotami stoz-
kowymi [287]

17.3. Wybrane rozwigzania konstrukcyjne uktadu
sterowania

17.3.1. Drazek sterowy

Wsréd wymagan dla uktadow sterowania widnieje koniecznos$¢ projektowa-
nia ich w taki sposob, aby poszczegdlne stery nie sprzegaty si¢ ze sobg w spo-
sob niezaplanowany. Jest to szczegolnie trudne do osiggnigcia w przypadku lo-
tek i steru wysokosci, ktore uruchamiane sg tym samym organem sterowania,
tzn. razkiem sterowym lub kolumng sterowa z wolantem. Ster wysokosci uru-
chamiany jest, gdy organ sterowania porusza si¢ do przodu i do tylu, natomiast
lotki, gdy ten sam organ porusza si¢ na boki. Mechanizmy uktadu sterowania
bezposrednio potgczone z tym organem sterowania muszg rozdziela¢ jego ruchy
na ruchy sktadowe, tak aby ruchy steru i lotek byty od siebie zupetnie niezalezne,
co nie zawsze jest tatwe.
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Istnieja dwie metody na rozdzielenie ruchéw drazka z popychaczowym ukla-
dem sterowania sterem wysokosci. Rozwazmy jednak najpierw btedne rozwia-
zanie. Moze ono polega¢ na tym, ze drazek sterowy jest dzwignig nierownora-
mienng, na ktérej jednym koncu znajduje si¢ rgkojesé, a na drugim przegub ta-
czacy ja z popychaczem steru wysokosci. Pomiedzy nimi dragzek zamontowany
jest obrotowo do rury skretnej napedzajacej lotki. Jezeli popychacz potaczony do
dolnego konca drazka bedzie lezat w ptaszczyznie rownolegtej do osi rury skret-
nej (rys. 17.11), to ruchy drazka na boki beda nie tylko obracaty rure, ale rowniez
pociggaly koncéwke tego popychacza, gdyz odleglos¢ mierzona miedzy koncami
popychacza, wzdhuz osi rury skretnej, jest wicksza, gdy popychacz i rura leza
w jednej ptaszczyznie, a mniejsza, gdy sa przekoszone.
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Rys. 17.11. Nieprawidlowy mechanizm drazka sterowego — wychylenie drazka w bok powoduje
sprzezone wychylenie lotek i steru wysokosci [287]

Jesli jednak jedna koncowka popychacza podtaczonego drugim koncem do
drazka znajdowac si¢ bedzie na osi rury skretnej (rys. 17.12), to popychacz ten
bedzie lezat na pobocznicy stozka z wierzchotkiem w jednym przegubie popy-
chacza i podstawie ograniczonej trajektorig drugiego konca popychacza. W tym
przypadku koncéwka znajdujaca si¢ na wierzchotku stozka nie bedzie zmienia-
ta swojego potozenia niezaleznie od potozenia koncéwki lezacej na podstawie.
Dzigki temu koncowka lezaca na wierzchotku nie bedzie reagowata na zmiany
polozenia rury skretnej. Jedynym problemem pozostanie wiec skompensowanie
obrotow popychacza wokot jego wlasnej osi, co jednak tatwo mozna zrealizowaé
dzieki przegubom kulistym.



194 Cezary Galinski

Rys. 17.12. Prawidlowy mechanizm drazka sterowego — podczas wychylenia w bok koncowka
drazka porusza si¢ po krawedzi podstawy stozka, ktdrego wierzchotkiem jest koncowka
pierwszego popychacza, dzigki czemu ster wysokosci pozostaje nieruchomy [287]

Druga metoda uniezaleznienia ruchow lotek 1 steru wysokosci polega na zain-
stalowaniu drazka do wysiggnika wystajacego z rury skretnej do gory w taki spo-
sob, aby popychacz napedzajacy ster wysokosci przechodzit wewnatrz rury skretnej
(rys. 17.13). Réwniez w tym wypadku trzeba skompensowac obroty tego popycha-
cza wokot jego wlasnej osi przy pomocy przegubow kulowych na jego koncach.

Rys. 17.13. Przyktad prawidtowego mechanizmu drazka sterowego z popychaczem w rurze skretne;j
[207, 287]
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Rys. 17.14. Prawidlowe i nieprawidlowe linkowe mechanizmy drazka sterowego [287]

Rozwazmy teraz przypadek napedu lotek linkowym uktadem sterowania
(rys. 17.14). Mozna w tym przypadku popehic¢ co najmniej dwa bledy. Jezeli dra-
zek bedzie przymocowany do rury skretnej napedzajacej popychacz steru wysokosci,
a linka przebiega¢ bedzie rownolegle do tej rury, to wychylajac drazek do przodu, pilot
bedzie naciagat réwniez linki napedzajace lotki, co moze powodowac ich nieplano-
wane wychylenie. Konieczne jest wigc wprowadzenie linek do wngtrza rury skretnej
w taki sposob, aby wychodzity z niej wzdtuz jej osi. Dzigki temu ruchy steru i lotek
uniezaleznig si¢ od siebie. Jesli jednak linki beda przymocowane wprost do koncowki
drazka, to przy kazdym wychyleniu beda si¢ luzowacé, gdyz suma odlegtosci od jedne;j
z rolek do koncowki drazka i do drugiej rolki jest mniejsza, gdy drazek jest wychylo-
ny, niz gdy zajmuje pozycj¢ neutralng. Dlatego tez na koncodwce drazka powinna si¢
znajdowac rolka o promieniu rownym dtugosci krotszego ramienia dzwigni drazka.

17.3.2. Kolumna sterowa i wolant

W przypadku kolumny sterowej i wolantu problem sprzezenia sterowania
lotkami i sterem wysokosci nie jest az tak skomplikowany, gdyz w stosunkowo
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prosty sposdb mozna naped linkowo-tancuchowy wolantu zmiesci¢ wewnatrz ko-
lumny sterowej, wypuszczajac linki w osi obrotu rury skretnej napedzajacej ster
wysokosci (rys. 17.15a). Mozna tez do osi wolantu zamocowa¢ stozkowe koto
zgbate, napedzajace rur¢ skretng wewnatrz kolumny. Rozprzezenie ruchow steru
i lotek polega w tym przypadku na zastosowaniu przegubu Kardana w punkcie,
przez ktory przechodzi o$ obrotu napedu steru wysokosci (rys. 17.15b).
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Rys. 17.15. Przyktady rozwiazan konstrukcyjnych mechanizmu wolantu. Pojedyncza kolumna ste-
rowa pozwalajaca na sterowanie z dwdoch miejsc pilotow (c) [202, 287]

Ciekawostka natomiast jest zrealizowanie tego typu uktadu sterowania moz-
liwie lekko 1 w ograniczonej przestrzeni, z mozliwo$cig sterowania przez dwoch
pilotéw. Istnieje bowiem rozwiazanie, w ktérym jedna kolumna sterowa i jeden
wolant sg wykorzystywane przez obydwu pilotow. Jest to mozliwe dzigki temu,
ze na gorze kolumny sterowej znajduje si¢ wysiggnik, ktory moze by¢ obracany
w lewo 1 w prawo. Na koncu tego wysiggnika znajduje si¢ wolant. Wewnatrz ko-
lumny znajduje si¢ natomiast uktad rolek, przez ktore przewijaja si¢ linki. Rolki
te rozmieszczone sg w taki sposob, aby linki nie luzowaty si¢ w trakcie przesta-
wiania wysiegnika (rys. 17.15c¢).
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Uktad z wolantem mozna tez zrealizowa¢ w ogdle bez kolumny sterowej. Wo-
lant moze by¢ bowiem zamocowany na rurze skretnej osadzonej na zespole tozysk
zamontowanych w tablicy przyrzadow (rys. 17.16). Pomigdzy tymi tozyskami rura
ma polaczenie wielowpustowe z dzwignig napedzajaca lotki. Ruchy wolantu na
boki obracaja tg dzwignig dzigki wpustom, natomiast ruchy do przodu i tytu po-
wodujg przesuwanie si¢ dzwigni wzdtuz wpustéw, gdyz ruchy do przodu i tytu za-
blokowane sg przez tozyska. Koniec rury skretnej wolantu jest nastepnie potaczony
z popychaczem napedzajacym dzwignig steru wysokosci. Ruchy wolantu do przodu
1 tytu przektadaja si¢ zatem na ruchy steru wysokosci bez sprzg¢zenia z lotkami.
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Rys. 17.16. Suwliwy mechanizm wolantéw [201]

17.3.3. Orczyk

Ster kierunku uruchamiany jest przy pomocy tzw. orczyka. W najprostszej posta-
ci jest to pret zamocowany w srodku do osi obrotu, do ktérej podtaczony jest naped
steru kierunku (rys. 17.17a). Pilot opiera stopy na koncach preta 1, naciskajac na nie,
naprzemiennie uruchamia ster. W tym przypadku pojawia si¢ powazny problem er-
gonomiczny, gdyz cheac utrzymac peten kontakt stopy z orczykiem, pilot musiatby
obracac¢ nig wokot osi rownoleglej do osi obrotu orczyka, ktora jest pionowa. Tym-
czasem o$ obrotu stopy jest pozioma. Oznacza to, ze przy duzym wychyleniu stopa
opiera si¢ na orczyku tylko krawedzia, co grozi poslizgiem. Mozna temu zapobie-
gac przy pomocy stosownych uprzezy, wygody operowania to jednak nie poprawi.

Z tego wzgledu czesciej stosuje si¢ czworobok przegubowy o réwnych bo-
kach, czyli tzw. prostowod (rys. 17.17b). W polowie dtugosci dtuzszych bokow
zamocowane sg one do osi obrotu. Dzigki temu krotsze boki przemieszczaja si¢
do przodu i do tytu, zblizajac sie do siebie, ale nie obracaja si¢ i zawsze pozostaja
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rownolegle do ptaszczyzny symetrii samolotu. Dzigki temu stopy pilota moga
pozosta¢ w dogodnej ergonomicznie pozycji, bez zagrozenia poslizgiem.

Nie jest to jednak jedyne mozliwe rozwigzanie. Pedaly orczyka mozna za-
wiesi¢ niezaleznie pod tablicg przyrzadéw lub na podtodze. Kazdy z pedatow
jest polaczony popychaczem z dzwignia napedzajaca rure skretng steru kierunku
(rys. 17.18). Rozwigzanie to ma t¢ zalete, ze pedaty mozna umiesci¢ bardzo blisko
siebie, dzieki czemu tatwo je zmiesci¢ w ciasnej kabinie.
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Rys. 17.17. Przyktadowe schematy mechanizmu napedzajacego ster kierunku [287]: a) prosty or-
czyk, b) orczyk prostowodowy, ¢) pedaty wahaczowe

Na koniec mozliwe jest rowniez umieszczenie pedaldw na szynach biegnacych
réwnolegle do ptaszczyzny symetrii samolotu (rys. 17.19). Pedaly sa wtedy podtaczo-
ne do linek napedzajacych ster kierunku. Linki te przechodzg jednak przez zestaw ru-
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chomych rolek, dzigki czemu naciskajac na jeden pedat, pilot przesuwa drugi do tyhu.
Potlaczenie pedatow z szynami odbywa si¢ za posrednictwem suwakow, ktére moga
rowniez umozliwia¢ regulacje potozenia pedalow wzgledem fotela pilota.

Rys. 17.18. Rozne rozwigzania konstrukcyjne pedatow wahaczowych [201]

Sworzen blokujacy
pedat wzgledem

Rys. 17.19. Przyktad instalacji pedalow na szynach i linkowego napedu steru kierunku [207]

17.3.4. Napedy lotek

Zasadniczym problemem w konstrukcji napedu lotki jest wymagana zazwyczaj
réznicowosc jej wychylen polegajaca na tym, ze lotka powinna si¢ wychyla¢ bar-
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dziej do gory niz w dot. Zabezpiecza to przed oderwaniem na gérnej powierzchni
lotki wychylonej w dét przy niskiej predkosci lotu oraz pozwala na wyrownanie
wspdtezynnikéw oporu lotek wychylonych w przeciwne strony.

Realizacja roznicowosci lotek jest stosunkowo prosta. Jesli lotka napedzana jest
czworobokiem przegubowym o bokach réwnolegtych, to wychylenia lotki w gore
1 w dot sg symetryczne. Jesli jednak popychacz taczacy koncéwki wahaczy nape-
dzajacych lotke ma mniejsza dtugos¢ niz odleglos¢ pomiedzy osiami obrotu oby-
dwu wahaczy 1 jesli wahacz napgdzajacy mechanizm jest pochylony w strong lotki
W jej potozeniu neutralnym, to wychylenie lotki w dét bedzie mniejsze niz wychyle-
nie w gore. Zasade dziatania tego mechanizmu przedstawiono narys. 17.201 17.21.

Rys. 17.20. a) Mechanizm realizujacy jednakowe wychylenia lotek, b) mechanizm pozwalajacy na
roznicowe wychylenia lotek [287]

Rys. 17.21. b) Réznicowos¢ lotek i jej brak a) [287]
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17.3.5. Organa sterowania klap i trymerow

Napedy klap i trymeréow naleza do grupy napedéw nastawnych, w przypadku
ktorych blokowanie si¢ uktadu jest nie tylko dopuszczalne, ale wrecz konieczne,
gdyz ciagle sterowanie potozeniem tych organdw przez pilota nie jest niezbgdne,
a wywotywatoby tylko jego zmeczenie. Mechanizmy te jednak powinno si¢ da¢
niezawodnie odblokowa¢ na zyczenie pilota. Moze to by¢ osiagniete przez za-
stosowanie mechanizmu samohamownego, takiego jak §ruba pociagowa, ktory
dziala, gdy sita napedzajaca przytozona jest z jednej jego strony, a nie dziala, gdy
jest przytozona z drugiej strony. Innym sposobem zablokowania takiego uktadu
sterowania jest zastosowanie mechanizmu zapadkowego. Pozwala on jednak na
zablokowanie napedu w $cisle okreslonych potozeniach. Metoda ta bardzo dobrze
pasuje do napedu klap (rys. 17.23), bo zamieszczone w instrukcji obstugi pred-
kosci lotu na klapach sa $ci$le zwigzane z konkretnymi ich wychyleniami. Inne
wychylenie klap mogtoby dezorientowac pilota. Z drugiej strony taka blokada
w Scisle okreslonych miejscach nie pasuje do napedu trymera, bo bardzo czegsto
jest on stosowany do kompensowania réznic w zatadowaniu samolotu, a te rozni-
ce nie sg Scisle okreslone.
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Rys. 17.22. Popychaczowo-wahaczowy naped przestawiania statecznika poziomego ze $rubg samo-
hamowna [207]

Nastawne napedy trymerdw mozna realizowa¢ np. przy pomocy mechani-
zmow linkowo-bebnowych (rys. 17.6 1 17.8), linkowo-tancuchowych i/lub rura-
mi skretnymi (rys. 17.24). Nie znaczy to jednak, ze napedu takiego nie da si¢
zrealizowac np. przy pomocy uktadu popychaczowo-dzwigniowego. Trymer ste-
ru wysokosci pokazany na rys. 17.22 napedzany jest korbka polaczong ze srubg
pociagowa. Sruba ta utrzymywana jest w statym miejscu przez zawieszone ob-
rotowo lozysko. Drugi koniec sruby wkrecony jest w nakretke umieszczong na
koncu dzwigni napgdzajacej popychacz przestawialnego statecznika poziomego,
penigcego funkcj¢ trymera.



202 Cezary Galinski

Rys. 17.23. Dzwigniowo-popychaczowy naped klapy z zapadka [207]

Rys. 17.24. Lancuchowo-pokretny naped trymera steru w samolocie Regiane 2000 (Flygvapenmu-
seum, Linkdping)

17.3.6. Usterzenie motylkowe [289]

W niektorych przypadkach celowo taczy si¢ funkcje niektérych steréw. Do-
brym przyktadem jest tu usterzenie motylkowe (V, Rudlickiego), ktore sktada sie
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tylko z dwdch powierzchni nosnych o bardzo duzym wzniosie [139]. Funkcje
steru kierunku trzeba potaczy¢ z funkcja steru wysokosci.

Przyktad miksera pozwalajacego na sprzg¢zenie tych dwoch funkcji przed-
stawiony jest na rys. 17.25. Jesli pedaty steru kierunku sg nieruchome, to dolne
przeguby dzwigni napedzajacych powierzchnie sterowe rdwniez sg nieruchome,
dzigki czemu stanowig osie obrotu dzwigni. Z drugiej strony ruchy drazka do
przodu i do tylu powoduja, za posrednictwem popychacza, ruchy ramki, na ktdrej
zawieszone sg obie dzwignie. Poniewaz jednak obie dzwignie sa zamocowane do
ramki w takich samych odlegtos$ciach od dolnych przegubdéw, to ruchy popycha-
czy napedzajacych stery sg symetryczne i w konsekwencji powierzchnie sterowe
wychylaja si¢ symetrycznie jako ster wysokosci.

Rys. 17.25. Mikser usterzenia V

W przypadku gdy drazek jest nieruchomy, nieruchoma jest réwniez ramka,
a tym samym 0sig obrotu dzwigni staje si¢ przegub mocowania dzwigni do ramki.
Niesymetryczne ruchy pedatow spowoduja wtedy niesymetryczne ruchy dzwigni,
popychaczy 1 powierzchni sterowych, ktore z kolei spelnig role steru kierunku.
W rzeczywistych sytuacjach ani pedaty, ani drazek nie sg oczywiscie nieruchome,
w zwigzku z tym wychylenia powierzchni sterowych sg funkcja kombinacji wy-
chylen drazka i pedatow.

Inny przyktad rozwigzania tego zadania pokazany jest na rys. 17.26. Orczyk
potaczony jest popychaczami z bocznymi uchwytami jarzma napedzajacego po-
wierzchnie sterowe. Jarzmo to ma dwie osie obrotu: poziomg i pionowg. Ruchy
orczyka wywotujg obroty jarzma wokdt osi pionowej, o ile tylko drazek pozosta-
je nieruchomy. Dzigki temu jarzmo napgdza niesymetrycznie dzwigni¢ sterujaca
popychaczami powierzchni sterowych w funkcji steru kierunku. Z drugiej strony,
jesli orczyk pozostaje nieruchomy, to obrdt jarzma wokot osi pionowej jest za-
blokowany. Ruchy drazka wywotuja wtedy obroty jarzma wokét osi poziomej,
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a to z kolei powoduje przemieszczanie do przodu lub tytu catej dZwigni sterujace;j
popychaczami powierzchni sterowych, a w konsekwencji réwniez symetryczne
wychylenia powierzchni sterowych w funkcji steru wysokosci.

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

17.3.7. Sterolotki

W samolotach w uktadzie latajacego skrzydla istnieje koniecznos$¢ sprzeze-
nia funkcji steru wysokosci i lotek. Mozna tego dokona¢ przy pomocy miksera
pokazanego na rys. 17.27a. W tym przypadku drazek sterowy jest zamocowany
do jarzma obracajacego si¢ wokol osi poziomej. Na wysokosci przegubu ma on
dzwigni¢ rownoramienng napgdzajacg poprzez popychacze dwie dzwignie steru-
jace popychaczami powierzchni sterowych. Jezeli drazek porusza si¢ do przodu
lub do tyhu, to porusza si¢ cate jarzmo, a dzwignie sterujace pozostaja wzgledem
jarzma nieruchome. Powoduje to symetryczne ruchy popychaczy napgdzajacych
powierzchnie sterowe w funkcji steru wysokosci. Jesli drazek pochyla si¢ na
boki, to jarzmo pozostaje nieruchome, a dzwignie sterujgce poruszajg si¢ anty-
symetrycznie, co wywoluje niesymetryczne wychylenia powierzchni sterowych
w funkcji lotek.

Inny rodzaj miksera napedzajacego sterolotki przedstawiono na rys. 17.27b.
W tym przypadku wykorzystano stozkowe kota zg¢bate. Drazek jest przymoco-
wany do kota obracajacego si¢ wokodt osi rownolegtej do ptaszczyzny symetrii
samolotu. Koto to zazgbione jest z dwoma kotami obracajagcymi si¢ niezaleznie
od siebie wokdt osi prostopadtej do ptaszczyzny symetrii samolotu. Do tych kot
przymocowane s3 dzwignie sterujace i popychacze powierzchni sterowych. Osie
wszystkich kot potaczone sg ze sobg jarzmem, dzieki czemu ich wzajemna lokali-
zacja w przestrzeni pozostaje niezmienna. Jesli wigc drazek porusza si¢ do przodu
lub tyhu, to jego koto zebate wymusza symetryczne obroty dwoch pozostalych
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kot, a tym samym réwniez symetryczne ruchy dzwigni sterujacych, popychaczy
i powierzchni sterowych w funkcji sterow wysokosci. Jesli natomiast drazek po-
rusza si¢ na boki, to jego koto obraca pozostale dwa w przeciwne strony, co powo-
duje niesymetryczne wychylenia dzwigni, popychaczy i powierzchni sterowych
w funkcji lotek.

@ |l b) |
|I
!I .'-=_;‘ '-".\s-_
== l.fr vyl ]
JFI&FI; °>«‘,L§_‘-._,-rﬁ'
I_F I' x-f\h\k
5 % )
#’_;-,z--ﬁjgi-'_:_a __:..--"'"f - -:b-\._,-—'-"
= e SN e

Rys. 17.27. Przyktadowe rozwiazania mikserow sterolotek [201]

17.3.8. Klapolotki

W kazdym samolocie optaca si¢ podejmowac srodki w celu zmniejszenia jego
predkosci minimalnej. Pozwala to bezpiecznie ladowa¢ nawet samolotom o bar-
dzo duzym obcigzeniu powierzchni nosnej. Jedna z najskuteczniejszych metod
obnizania predkosci minimalnej jest zwigkszanie maksymalnego wspotczynnika
sily nosnej przez zastosowanie klap na krawedzi sptywu skrzydet. Niestety, za-
zwyczaj nie mozna wykorzysta¢ w tym celu calej rozpietosci skrzydet, bo przy
koncéwkach muszg znajdowac sie jeszcze lotki przeznaczone do sterowania po-
przecznego. Wymiary lotek mozna zmniejszy¢ dzigki zastosowaniu spojlerow
[139]. Dzigki temu klapy moga zaja¢ wieksza czes$¢ rozpigtosci skrzydetl. Nieste-
ty, z lotek nie mozna zrezygnowac catkowicie. Okazuje si¢ jednak, ze lotki mozna
wykorzysta¢ réwniez w charakterze klap, z tym ze ich faczne wychylenie w cha-
rakterze klap i lotek w dot powinno by¢ mniejsze niz wychylenie konwencjo-
nalnych klap. Wigksze wychylenie konwencjonalnych klap gwarantuje, ze przy
zmniejszaniu predkosci lotu oderwanie optywu najpierw wystapi przy kadtubie,
pozwalajac na skuteczne sterowanie klapolotkami.

Przyktadowe miksery sterowania klapami i klapolotkami przedstawiono na
rys. 17.28. W mechanizmie a) zaréwno klapy, jak i lotki potaczone sg z nape-
dem wychylania klap, przy czym w przypadku lotek zastosowane jest inne prze-
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lozenie, gwarantujace mniejsze wychylenie klapowe dla klapolotek. Ponadto
dzwignia wychylenia klap jest zamocowana nieruchomo wzglgdem konstrukcji
samolotu, podczas gdy dzwignia wychylenia klapolotek zamocowana jest na kon-
cu innej dzwigni, polaczonej z rurg skretng drazka sterowego. Jesli drazek jest
nieruchomy, to wychylenie klap powoduje rowniez nieco mniejsze wychylenie
klapolotek. Jesli natomiast nieruchomy jest naped klap, to na skutek ruchu drazka
na boki porusza si¢ dzwignia sterujgca klapolotkami. Nic nie stoi oczywiscie na
przeszkodzie, aby klapolotki mogty realizowa¢ funkcje lotek zaréwno przy kla-
pach i klapolotkach schowanych, jak i wypuszczonych.

Inny mikser realizujgcy to samo sprzezenie przedstawiony jest na rys. 17.28b.
W rozwigzaniu tym zardwno rura skretna drazka sterowego, jak i naped klap tacza
si¢ w czworoboku przegubowym o zmiennej dlugosci podstawy (Sruba rzymska).
Przy czym popychacz napedzajacy klapy podlaczony jest bezposrednio do kon-
cow czlonu podstawowego, podczas gdy naped klapolotek podiaczony jest do
cztondéw bocznych pomigdzy podstawg a cztonem gérnym.

Rys. 17.28. Przyktadowe rozwigzania napedow klapolotek [201]
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Czton gorny jest poruszany przez rur¢ skretng drazka sterowego. Jesli wiec
dtugo$¢ podstawy czworoboku pozostaje stata, to jej konce stanowia osie obrotu
dla cztonéw bocznych. Ruchy boczne drazka sterowego powoduja wtedy antysy-
metryczne obroty cztonéw bocznych czworoboku wokoét przeguboéw taczacych je
z podstawa. Dzigki temu niesymetrycznie poruszajg si¢ rowniez pozostate elementy
napedu klapolotek, a klapy pozostaja nieruchome. Z kolei, jesli nieruchomy jest
drazek sterowy, a wydluza si¢ podstawa czworoboku, to osiami obrotu cztonéw
bocznych stajg si¢ ich przeguby gorne. Wydtuzanie si¢ podstawy wywotuje wigc
jednoczesne symetryczne przemieszczenie zardéwno mechanizmu wychylenia klap,
jak 1 klapolotek. Przy czym réznica wychylen klap i klapolotek wynika z innego
potozenia przeguboéw na cztonach bocznych. Nic tez nie stoi na przeszkodzie, aby
klapolotki poruszaty si¢ w funkcji lotek przy wypuszczonych klapach.






Rozdziat 18

18.1. Niektore problemy stosowania materiatow
kompozytowych

Z roku na rok coraz czesciej stosowane sa w lotnictwie konstrukcje z materia-
16w kompozytowych. W rozdziale 10 wspomniano pokrotce o wadach i zaletach
tych materiatow. Tutaj niektore z zagadnien zostang opisane nieco bardziej szcze-
gbtowo.

Na poczatek warto zwroci¢ uwage na czynniki, jakie okreslaja wlasciwosci
kompozytu polimerowego. Sg to:

1. Material zbrojenia (widkno weglowe, szklane, aramidowe itp.).

2. Posta¢ zbrojenia (tkanina, mata, widkno cigte, roving — czyli wigzka niesple-

cionych witdkien).

Gramatura zbrojenia lub jego tex (masa 1 km wigzki).

Material spoiwa (zywica epoksydowa, polimerowa, fenolowa).

5. Stopien zbrojenia (wagowy lub objgtosciowy stosunek ilo$ci zbrojenia do ilo-
$ci spoiwa).

6. Cykl cieplny.

7. Orientacja wtdkien.
Szczegolnie wrazliwe na czynnik ludzki sg czynniki 4-7 [32].

Eali

Spoiwo zazwyczaj jest dwuskladnikowe, przy czym proporcje pomiedzy
sktadnikami musza by¢ $cisle zachowane. Pomijajac wigc oczywiste pomytki
dotyczace materialow poszczegolnych sktadnikdw, najwickszym problemem jest
zachowanie wtasciwych proporcji sktadnikow, 1 to w catej objetosci spoiwa. Po-
jawia si¢ tu problem doktadnego mieszania mieszanki sycacej (niezzelowanego
spoiwa), ktore na dodatek musi si¢ odbywaé mozliwie szybko. Mieszanka syca-
ca zaczyna bowiem lokalnie zelowaé juz w momencie wlania utwardzacza do
zywicy, a czas w ktorym nadaje si¢ do przesycania, jest zwykle ograniczony do
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okoto 1-2 godzin. Im mniejsza czg$¢ tego czasu zajmie mieszanie, tym wiecej
zostanie na inne procesy technologiczne. Nie mozna jednak dopusci¢ do tego,
zeby w réznych obszarach mieszanki sycacej proporcje sktadnikéw byty rézne.
Zagadnienie utrudnia fakt, ze proces zelowania jest egzotermiczny, co oznacza,
ze w jego trakcie wydziela si¢ cieplo. Nie mozna wigc miesza¢ mieszanki sycacej
w zbyt duzych naczyniach, gdyz prowadzi to do wrzenia i gwaltownego zelowa-
nia. A moze nawet doprowadzi¢ do zaptonu. W catym procesie mieszania i syce-
nia istotne sg warunki otoczenia. Podwyzszona temperatura skraca oczywiscie
czas technologiczny. Wazna jednak jest tez wilgotnos$¢ powietrza, gdyz mieszanka
sycaca chlonie wode z powietrza, co obniza wlasciwosci mechaniczne spoiwa.

W przypadku stosowania preimpregnatow, czyli wstepnie przesyconych i pod-
suszonych warstw tkaniny, problem mieszania i przesycania wtokien spada na
producenta preimpregnatu. Pojawiaja si¢ jednak problemy z ich przechowywa-
niem. Zwykle bowiem muszg one by¢ przechowywane w $cisle okreslonych tem-
peraturach, przy scisle okreslonej wilgotnosci i tylko przez ograniczony czas.

Zbrojenie jest zazwyczaj znacznie bardziej wytrzymate niz spoiwo. Wydawaé
by sie wigc moglo, ze im wigcej w kompozycie zbrojenia, tym lepsze powinien on
mie¢ wlasciwosci mechaniczne. Stosunek objetosci zbrojenia do objetosci kom-
pozytu nazywa si¢ objetosciowym stopniem zbrojenia. Teoretycznie mozliwy
jest objetosciowy stopien zbrojenia kompozytu zbrojonego rovingiem wynosza-
cy ~90,7%. Tymczasem jednak najlepsze wtasciwosci mechaniczne kompozyty
uzyskuja przy objetosciowym stopniu zbrojenia wynoszacym ~50%. Wynika to
z trudnos$ci rownomiernego przesycania zbrojenia mieszankg sycaca, ktére na-
silajg si¢ przy wzroscie stopnia zbrojenia ponad 50%. Jesli w jednym miejscu
ilo$¢ mieszanki sycacej jest nieco wigksza nizby to wynikato z zatozonego stopnia
zbrojenia, to w innym musi by¢ mniejsza. Przy bardzo duzych stopniach zbrojenia
w obszarach ubozszych w mieszanke sycaca moga si¢ pojawic¢ pgcherze powie-
trza (rys. 18.2) lub nawet takie obszary, gdzie widkna w ogoéle nie zostaty zwilzo-
ne. Nie sg one wigc zabezpieczone przed wyboczeniem, co obniza wytrzymatos¢
kompozytu. W przypadku preimpregnatow problem ten jest zazwyczaj mniejszy,
gdyz przesycanie nastepuje w firmie specjalizujacej si¢ w realizacji tej czynno-
$ci. Mozna wiec zaktadaé, ze stopien zbrojenia w danej warstwie jest w miare
rownomierny. Nie zabezpiecza to jednak przed zamykaniem pecherzy powietrza
pomiedzy warstwami kompozytu (rys. 18.1).

W technologii mokrej pecherze powietrza pojawiajg si¢ w mieszance sycacej
jeszcze w trakcie mieszania zywicy z utwardzaczem. Ich liczba ro$nie w trak-
cie przesycania zbrojenia. Jezeli zelowanie nie zachodzi w prozni, to pgcherze
te zostaja uwiezione pomiedzy widknami zbrojenia. Z tego tez wzgledu sycidia
[32, 33] do rovingu czesto zawierajg urzadzenia odsysajace préozniowo powietrze,
a kompozyty zbrojone tkaninami utwardza si¢ pod workami foliowymi, z ktérych
rowniez odpompowuje si¢ powietrze.
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Pecherze pomiedzy warstwami

Rys. 18.1. Delaminacja

Rys. 18.2. Pecherze powietrza pomiedzy wtdknami zbrojenia oraz pomigdzy pasmami watku i osno-
wy w tkaninie

Nawet przy optymalnym stopniu zbrojenia i braku pecherzy powietrza w struk-
turze wlasciwosci mechaniczne kompozytu sg gorsze od teoretycznych. Wynika to
np. z nierbwnomiernosci roztozenia wtokien w objetosci kompozytu (rys. 18.3).
Nieréwnomierno$¢ ta powoduje inne niz oczekiwane potozenie powierzchni obo-
jetnej przy zginaniu oraz mimosrodowos¢ $ciskania kompozytu.

Rys. 18.3. Nier6wnomierne rozmieszczenie widkien

Nierownomiernos¢ rozmieszczenia widkien i1 pecherze powietrza moga by¢ row-
niez nastepstwem przekroczenia czasu technologicznego, w ktorym mieszanka syca-
ca nadaje si¢ do przesycania zbrojenia. Jest to btagd niedopuszczalny, gdyz powoduje
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on powstawanie bardzo duzych obszaréw niezwilzonych mieszanka, co moze spowo-
dowa¢ drastyczne obnizenie wytrzymatosci wyrobu. Jezeli wige juz do tego dojdzie,
to wyrdb nalezy bezwzglednie odrzuci¢. Niebezpieczenstwo przekroczenia czasu
technologicznego wystepuje zwlaszcza latem, gdy temperatury otoczenia sg wyzsze.

Temperatura ma réwniez ogromne znaczenie w procesie utwardzania spoiwa.
Wigze si¢ to z jego struktura, ktdra zmienia si¢ po podgrzaniu kompozytu do
pewnej charakterystycznej temperatury, zwanej temperaturg zeszklenia. Zwykle
spoiwo ma dobre wlasciwos$ci ponizej tej temperatury, a zte powyzej. Po zzelowa-
niu wiekszo$¢ spoiw ma bardzo niska temperature zeszklenia lub nawet strukture
charakterystyczng dla temperatur wyzszych od temperatury zeszklenia. W skraj-
nych przypadkach wyroby maja tak niskie wiasciwosci wytrzymatosciowe, ze nie
da si¢ ich wyja¢ z foremnika bez uszkodzenia. W zwiazku z tym wymagaja one
odpowiedniej obrébki cieplnej w celu podniesienia temperatury zeszklenia i/lub
przebudowy struktury. Obrdobka ta musi by¢ przeprowadzona doktadnie wedlug
wskazan producenta. Zastosowanie innego cyklu cieplnego grozi uzyskaniem in-
nej temperatury zeszklenia niz zakltadana lub nawet nieuzyskaniem zaktadanych
wlasciwosci wytrzymatosciowych.

Wplyw jakosci wykonania na orientacje wtokien (rys. 18.4) jest dosy¢ oczywi-
sty. Nawet nie mylac si¢, laminater zwykle nie jest w stanie utozy¢ tkaniny doktad-
nie zgodnie z wymaganiami. Zadanie to jest tatwiejsze w przypadku uktadania tzw.
preimpregnatéw. Mozna je bowiem cig¢ w sposdb zautomatyzowany, a poszcze-
gblne wiokna pozlepiane sg tak mocno, ze wycigta formatka preimpregnatu nie
zmienia ksztattu w sposob dramatyczny. Co wigcej, umieszczone pod sufitem hali
produkcyjnej sterowane numerycznie projektory zawierajagce diody laserowe po-
zwalajg w sposob jednoznaczny pokazaé, jak dana formatka powinna by¢ utozona.
Jednakze wystarczy nawet niewielkie zakrzywienie powierzchni foremnika, aby
pojawita si¢ potrzeba recznego dopasowania formatki, a to prowadzi do przemiesz-
czania si¢ wldkien zbrojenia. Problemy z dopasowywaniem formatek rosng wraz
ze stopniem komplikacji geometrii wykonywanego wyrobu. Jeszcze trudniejsze
jest utrzymanie zaplanowanej orientacji wtokien w technologii mokrej, w ktorej do
foremnika wktada si¢ suche tkaniny i dopiero potem przesyca. W suchej tkaninie
nic nie utrzymuje wiokien na miejscu, wigc mogg si¢ one przemieszczaé przez
caty czas od momentu wyciecia formatki, az do zzelowania spoiwa. Problemem
jest réwniez uzyskanie rownolegtosci wtdkien w elementach wykonywanych z ro-
vingu. Tego rodzaju elementami sg na przyktad pasy dzwigaréw kompozytowych.
Przy ich wykonywaniu roving przesyca si¢ w sposdb zautomatyzowany w syci-
dtach, ktore oprécz przesycania facza rdwniez mniejsze pasma rovingu w duze
wiazki, ktére nastepnie uktada si¢ w foremniku. Po utozeniu kazdej kolejnej wiazki
trzeba jg koniecznie docisngé¢ do poprzednich, w celu usunigcia pgcherzy powie-
trza, jakie mogly si¢ znalez¢ miedzy nimi. Falowanie si¢ widkien nastepuje zwykle
juz w sycidle, a dociskanie do siebie wigzek tylko ten proces pogiebia.
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Rys. 18.4. Bledy orientacji wldkien: a) tkaniny, b) rovingu

Jak wigc powinny by¢ utozone widkna w sposdb prawidtowy? Ze wzgledu
na swoja struktur¢ kompozyty nalezag do materiatow ortotropowych, to znaczy
takich, w ktorych mozna wyrézni¢ szczegolne kierunki, gdzie kompozyt osiaga
maksymalne wartosci wlasciwos$ci mechanicznych. Pokrywaja si¢ one z kierun-
kami utozenia wiokien. W zwigzku z tym zbrojenie powinno by¢ utozone w taki
sposob, aby wigkszos¢ wtokien utozona byta wzdhuz gtdéwnych kierunkow obcig-
zenia. Np. w pasach dzwigara zdecydowana wigkszos¢ wtokien powinna by¢ uto-
zona wzdtuz dtugosci pasa. Wykonuje si¢ je wigc zazwyczaj z rovingu. Korzystne
jest dodanie tzw. okopertowania z symetrycznej tkaniny utozonej pod katem 45°,
gdyz zabezpiecza to przed delaminacja. Proporcjonalnie jednak okopertowanie
ma znacznie mniejszg mas¢ niz sam pas dzwigara.

W przypadku $cianek i powlok pracujacych na $cinanie gtowne obcigzenia
przenosza zwykle tkaniny symetryczne (o takiej samej liczbie wtokien w obydwu
prostopadtych kierunkach) utozone pod katem 45° wzgledem kierunku najdtuz-
szego wymiaru elementu. Najczesciej jednak towarzyszg im tkaniny symetryczne
utozone pod katem 0°. Pozwala to stworzy¢ struktur¢ o wtasciwosciach zblizo-
nych do izotropowych, gdyz wtokna ,,réwnolegle” przebiegaja po przekatnych
kwadratow utworzonych przez widkna ,,skosne”. Powstaje wigc co§ w rodzaju
kratownicy (rys. 18.5). Umozliwia to powloce przenoszenie obcigzen skierowa-
nych inaczej niz pod katem 45°. Zasada ta dotyczy zarowno $cianek i powtok la-
minarnych (sktadajacych si¢ tylko z warstw zbrojenia i spoiwa), jak rowniez prze-
ktadkowych, gdzie laminarne oktadziny rozdzielone sa lekkim wypehiaczem.
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Rys. 18.5. Laminarna struktura kompozytu o wtasciwosciach zblizonych do blachy
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Pojawia si¢ w zwigzku z tym pytanie, jaka moze by¢ minimalna liczba tkanin
w powtoce lub $ciance. Jedna warstwa typowej tkaniny symetrycznej nie ma wité-
kien sko$nych. Z drugiej strony dwie warstwy, z ktérych jedna jest ,,prosta”, a dru-
ga ,,skosna”, nie sg symetryczne w kierunku grubosci. Prowadzi to do deformacji
wyrobu po wyjeciu z foremnika [109-114]. Dopiero trzy warstwy pozwalaja na
zachowanie symetrii, przy jednoczesnym zbrojeniu zaréwno witdknami ,,prostymi”,
jak i,,skosnymi”. Przy takiej liczbie tkanin dwie tkaniny powinny by¢ utozone pod
katem 45° wzgledem kierunku najdtuzszego wymiaru elementu. Pomiedzy nimi
powinna si¢ znajdowac tkanina ,,prosta”. Przy ograniczonym wyborze gramatur,
zwlaszcza tkanin weglowych, czgsto prowadzi to do znacznego przewymiarowania
Scianek i powtok. Dopiero niedawno pojawity si¢ tkaniny tkane w czterech kie-
runkach i zawierajace zar6wno proste, jak i skosne witdkna. Dodatkowa zaletg jest
lepsze przenoszenie obcigzen pomiedzy wioknami prostymi i skosnymi.

W jaki jednak sposob kompozyt moze przenosi¢ obcigzenia skupione? Pytanie to
jest tym wazniejsze, ze najpopularniejsza w lotnictwie metoda taczenia elementéw —
nitowanie — polega na wywierceniu w tych elementach otwordéw i przylozeniu do nich
obcigzenia na stosunkowo matg powierzchnie otworu. Tymczasem wywiercenie otworu
w kompozycie spowoduje poprzecinanie wiokien (rys. 18.6). Jesli wigc do otworu zlo-
kalizowanego blisko krawedzi kompozytowej ptyty przytozymy obcigzenie, to efektem
bedzie tylko wyprucie niektorych wiokien. Obcigzone zostanie przy tym tylko spoiwo,
ktérego wytrzymatos¢ jest bardzo mata w porownaniu z wytrzymatoscig zbrojenia.
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Rys. 18.6. Wyprucie widkien z kompozytowej struktury laminarnej pod wptywem naciskow wywo-
tanych oddziatywaniem sworznia lub nita na $cianki otworu

Widkna potozone pomiedzy otworem a krawedzia jako przeciete nie beda w sta-
nie przenosi¢ obcigzenia, gdyz z wyjatkiem spoiwa nie beda miaty si¢ czego trzy-
maé. Z kolei wtdkna znajdujace si¢ za otworem nie beda obciazone, bo nie beda
mialy zadnej tacznosci z widknami pomigdzy otworem a krawedzig. Co gorsza,
pomimo ciagglych prob nie opracowano jak dotad techniki wiercenia w materiatach
kompozytowych pozwalajacej na uzyskanie gtadkich $cianek otworow. Zazwyczaj
wystaja z nich wtokna przerwane, ale nieucigte na powierzchni otworu. Inne zas
wlokna zostaja wyszarpane z wnetrza materiatu. Na koniec nacisk wiertta na po-
szczegolne warstwy kompozytu moze w trakcie wiercenia doprowadzi¢ do dela-
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minacji (por. rys. 18.1). W celu rozwigzania tych problemdéw mozna oczywiscie
zwigkszy¢ liczbe warstw (a tym samym grubos¢) kompozytu w takim stopniu, aby
sama wytrzymatos$¢ spoiwa wystarczyla do przeniesienia obcigzen. Spowoduje to
jednak znaczny wzrost masy konstrukcji. Druga mozliwo$¢ polega na czesciowe;j
hybrydyzacji [290], czyli wklejeniu pomiedzy warstwy zbrojenia paskéw meta-
lowe;j folii, ktére przenosi¢ beda obcigzenia na cale otoczenie otworu (rys. 18.7).
W przypadku kompozytéw zbrojonych widknem weglowym musi to by¢ folia ty-
tanowa. Hybrydyzacja nie jest jednak rozwigzaniem idealnym, cho¢by ze wzgledu
na roznic¢ rozszerzalnosci cieplnej pomigdzy metalem a kompozytem. Poza tym
w kompozycie hybrydowym jeszcze tatwiej wywota¢ delaminacje w trakcie wier-
cenia (rys. 18.1). Dlatego tez podstawowg technologig taczenia elementow kompo-
zytowych jest klejenie. Niektdre firmy nie majg zaufania do klejenia, ze wzgledu
na zbyt niska powtarzalno$¢ witasciwosci polaczen klejonych. W zwiazku z tym
stosujg one réwnoczesne nitowanie i klejenie. Aktualne badania w zakresie taczenia
elementow metalowych i kompozytowych omdéwione sg w [115, 116].

Kompozyt zbrojony
wiéknem weglowym

“l

Rys. 18.7. Uktad warstw zapobiegajacy wypruwaniu wtokien z kompozytowej struktury laminarne;j
pod wplywem naciskow wywotanych oddziatywaniem sworznia na $cianki otworu [290]

18.2. Wprowadzanie sit skupionych

W celu przeniesienia wigkszych sit skupionych czgsto wykorzystuje sie dwie
tulejki z kolierzami przyklejanymi na zewnatrz otworu (rys. 18.8). Wigksza z tych
tulejek wklejona jest bezposrednio w kompozyt, mniejsza wsunieta jest w wigksza
z drugiej strony i przyklejona do kompozytu tylko kotierzem. Jeszcze wigksze
sity mozna przenosi¢ przy pomocy zamkow mechanicznych, ktérych zasadnicza
zaleta jest minimalizacja zaleznosci od klejenia (rys. 18.9). Typowy zamek mecha-
niczny polega na zacisnig¢ciu przynajmniej czesci kompozytu pomiedzy tworzacymi
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labirynt oktadzinami. Kompozyt pomiedzy oktadzinami zachowuje si¢ jak ciecz
w zamknigtej przestrzeni, dzigki czemu transfer obcigzen migedzy oktadzinami a za-
cisnieta migdzy nimi czes$cig kompozytu jest bardzo efektywny. Klejenie jest odpo-
wiedzialne za polaczenie czesci kompozytu zacisnictej pomiedzy oktadzinami a po-
zostalg czescig kompozytu. Zwykle odbywa si¢ to na bardzo duzej powierzchni, co
pozwala na przeniesienie duzych obcigzen i zwigkszenie niezawodnosci potaczenia.

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

Naktadki
metalowe

Zewnetrzne
oktadziny
kompozytowe

Rys. 18.9. Bezadhezyjny zamek mechaniczny [117, 291]
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Dodatkowe paski tkaniny
+ wypetnienie spoiwem
z napetniaczem

Rys. 18.10. Zamek klinowy [32]

Pewng formg zamka mechanicznego jest potaczenie klinowe (rys. 18.10) po-
legajace na umieszczeniu w trojkatnym uchwycie rozszerzajacego si¢ klinowo
kompozytu. Uzyskanie ksztattu klina mozna osiagna¢, zwickszajac lokalnie liczbe
warstw zbrojenia. Uchwycony w ten sposob element kompozytowy moze przenosié
zarowno sily rozciagajace, jak i sciskajace potaczenie. Nie moze si¢ wysunaé przy
obcigzeniu rozciggajacym, bo scianki uchwytu zaciskajg si¢ na nim tym bardziej,
im wicksza sita zostala przylozona. Nie moze si¢ rowniez przemiesci¢ w przeciwng
strong pod wplywem sit Sciskajacych, gdyz widkna opieraja si¢ o podstawe uchwy-
tu. A ze wzgledu na spoiwo nie maja tez mozliwosci wyboczenia sig.

Rys. 18.11. Zamek rolkowy [32]

Kompozytowy pas mozna tez zawinag¢ wokot tulei umieszczonej w uchwycie
(rys. 18.11). Sita rozciagajaca polaczenie przenoszona jest wtedy bezposrednio
przez rozcigganie widkien. Natomiast sila $ciskajgca potaczenie przenoszona jest
przez $cinanie warstwy kleju pomiedzy pasem a metalowa wkiadka opierajaca
si¢ na tulei. Warto zwrdci¢ przy tym uwage na to, ze wkladka nie moze miec
mniejszej wysokosci niz §rednica tulei, gdyz sita rozciggajaca odrywataby pasy
od wktadki, co nastepnie uniemozliwiatoby przenoszenie sity $ciskajacej. W roz-
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wigzaniu tym pojawia si¢ problem niepewnosci, ktore widkna sa obcigzone i w ja-
kim stopniu. Jesli bowiem zalozymy, ze potaczenie jest obcigzone np. sitg roz-
ciagajaca, to jest oczywiste, ze obcigzone sg wewnetrzne widkna, opierajgce si¢
bezposrednio o tulej¢. Nie jest jednak oczywiste, jakim obcigzeniom poddawane
sg wtokna zewnetrzne. Opieraja si¢ one bowiem na spoiwie, ktore jest elastyczne.

18.3. Wybrane rozwigzania konstrukcji skrzydta
z materialow kompozytowych

Na koniec warto przedstawi¢ przyktady rozwigzan jednej z najpopularniej-
szych kompozytowych konstrukcji lotniczych, jaka jest skrzydto. Pokrycie skrzy-
det kompozytowych zwykle wykonywane jest jako przekladkowe. Dzigki temu
jest ono zwykle tak sztywne, ze nie stosuje si¢ wewnatrz zadnych zeber normal-
nych. Jedyne zebra wystepujace w konstrukcji takiego skrzydta to zebra zamyka-
jace oraz zebra silowe wprowadzajace obciazenia skupione.

Na rysunku 18.12 wida¢ szczegdty konstrukeji krawedzi natarcia dwoch szy-
bowcdw. Wypekiacz pokrycia przektadkowego jest zeszlifowany pod katem jesz-
cze przed krawedzia, w zwiazku z czym sama krawedz ma strukture laminarng.
Dolne i gérne pokrycie sg na krawedzi natarcia sklejone na zaktadke. Widoczna na
rys. 18.12b piankowa $cianka stuzy do podpierania wewnetrznej wargi zaktadki.
Klej taczacy obydwie czesci pokrycia jest bowiem stosunkowo gesty. Nierowno
nalozony moze warge odgina¢ w trakcie klejenia. W efekcie w miejscach, gdzie
natozono ciensza warstwe kleju, moga pojawia¢ si¢ niedoklejenia, a te z kolei sa
skrajnie niebezpieczne ze wzgledu na ci$nienie spigtrzenia wystepujace w opty-
wie na krawedzi natarcia skrzydta. Szczelina w tej krawedzi moze spowodowac
gwaltowny wzrost cisnienia wewnatrz kesonu i rozerwanie go [119].

Rys. 18.12. Przyktady zaktadkowej konstrukeji krawedzi natarcia w skrzydle kompozytowym
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Obydwa przedstawione rozwigzania maja wspdlng wade. W trakcie sklejania
cze$¢ kleju jest wyciskana w postaci wyplywek. Wyptywki wewnetrznej usungd
si¢ nie da i zwigksza ona mas¢ konstrukcji. Wyptywke zewnetrzng trzeba ob-
ciaé i zeszlifowaé. Niestety, w obydwu przypadkach pojawia si¢ ona doktadnie na
nosku profilu. W zwiazku z czym szlifowanie zmienia nieco, w sposob losowy,
geometri¢ tej czesci profilu, ktora ma najwickszy wplyw na jego wiasciwosci.
Rozwigzaniem tego problemu moze by¢ przesunigcie szwu pod nosek profilu.
Utrudnia to jednak uktadanie tkanin przy wykonywaniu gérnego pokrycia.

Na rysunku 8.13 przedstawiono jedna z najbardziej popularnych konstrukcji
dzwigara. Jest on wykonywany z dwoch czgsci: gérnej i dolnej. Kazda z czesci
wykonywana jest w jednej operacji technologicznej w foremniku o ksztatcie li-
tery U. Sklejane sg one ze soba w plaszczyznie obojetnej dzwigara wywinigtymi
na zewnatrz pétkami $cianek. Proporcje wysokosci do szerokosci paséow dzwiga-
ra wynikajg z mozliwos$ci transmisji obcigzen przez spoiwo. Im dalej od Scianki
znajduje si¢ widkno, tym slabiej jest obcigzone. W zwigzku z tym przy konstruk-
cji jednosciankowej dopuszcza si¢ proporcje 5:1, a przy dwusciankowej 10:1.
Scianki omawianego dzwigara wykonane sa jako przekladkowe, dzigki czemu nie
wymagaja zadnych dodatkowych elementéw zabezpieczajacych przed wybocze-
niem. Najwicksza wadg tego rozwigzania jest niepewnos¢ co do grubosci skleiny
Scianek dzwigara. W kazdym produkowanym seryjnie szybowcu grubos¢ ta moze
by¢ inna, w zwigzku z tym pomigdzy pokryciem skrzydta a dZzwigarem znajduje
si¢ gruba warstwa kleju, ktéra mogtaby skompensowac zbyt grubg lub zbyt cienka
warstwe kleju miedzy pétkami dzwigara.

Potaczenia
kompensacyjne

Rys. 18.13. Dzwigar skrzynkowy

Na rysunku 8.14 przedstawiony jest dzwigar o ksztatcie dwuteownika z troj-
katnymi pasami i laminarng $ciankg. Caly dzwigar powstaje w jednym foremniku.
Wysokos$¢ tego dzwigara jest $cisle okreslona przez wymiary foremnika, w zwiaz-
ku z tym warstwa kleju kompensujaca niedoktadnosci wykonania moze by¢ znacz-
nie ciensza. Kompensuje bowiem tylko roznice grubosci piankowego wypehiacza
pokry¢. Cienkie laminarne $cianki tego dzwigara sg wrazliwe na wyboczenie, mu-
szg wigc by¢ usztywnione stosunkowo gesto rozmieszczonymi omegdwkami. Jed-
na z nich jest widoczna na zdjgciu. Warto zauwazy¢, ze srodki cigzkosci obydwu
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pasow leza na przedtuzeniu Scianki. Gdyby tak nie bylo, to $cianka podlegataby
zginaniu, ktére mogtoby doprowadzi¢ do jej peknigcia w okolicy pasa.

Potaczenia
kompensacyjne

Rys. 18.14. Dzwigar belkowy

Na rysunku 18.15. przedstawiono skrzydto skorupowe, w ktérym role pasow
dzwigara spelnia znacznie pogrubione pokrycie. Pogrubienie to wykonane jest
z wielu warstw tkaniny modutowej, tzn. takiej, w ktdrej znacznie wigcej wiokien
wystepuje wzdhuz rozpietosci skrzydta niz wzdhuiz cigciwy. Konce pogrubienia
podparte sg przektadkowymi $ciankami, wykonanymi z desek drewna balsa okle-
jonych obustronnie oktadzinami z kompozytu szklano-epoksydowego. Réwniez
1 w tym rozwigzaniu $cianki tacza gorna i dolng skorupe w sposéb kompensacyj-
ny. Do dolnej skorupy przyklejone sa kompozytowe korytka, ktore wypetiono
klejem i w ktore wcisnieto $cianki w trakcie montazu.

Drewno balsa w tym rozwigzaniu wykorzystano rowniez jako wypetniacz dla
przektadkowego pokrycia.

Potaczenia
kompensacyjne

Rys. 18.15. Dzwigar z pasem rozmytym (Deutsches Museum Flugwerft, Schleissheim)

Na rysunku 18.16. pokazano konsekwencje proby potaczenia pokry¢ przektad-
kowych z dzwigarem za posrednictwem zbyt cienkiej kompensacyjnej warstwy
kleju. Jak widaé¢ na powigkszeniu, wypelniacz dolnego pokrycia zostat zgnieciony
i popekal. W tym miejscu nie moze on juz przenosi¢ obcigzen pomigdzy oktadzi-
nami przektadkowego pokrycia.
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Rys 18.16. Uszkodzenia wypehiacza przektadkowego pokrycia w wyniku proby montazu skrzydta
ze zbyt cienka kompensacyjng warstwa kleju pomigdzy dzwigarem a pokryciem

Na rysunku 18.17 przedstawiono $cianki zamykajace keson skrzydta. W oby-
dwu przypadkach sa one laminarne i tak zlokalizowane, aby potki byty rozchylo-
ne na zewnatrz. W przeciwnym razie $cianki takiej nie datoby si¢ wyjac z jedno-
czg$ciowego foremnika. Roznica pomigdzy obydwoma rozwigzaniami polega na
tym, ze w skrzydle po prawej stronie wykorzystano rozbieznos¢ obrysu profilu,
natomiast w skrzydle po lewej stronie sfazowanie wypetniacza piankowego. Pro-
blem ten dotyczy zarowno konstrukcji kompozytowych, jak i metalowych. Cho¢
tych drugich w mniejszym stopniu.

Rys. 18.17. Scianka zamykajaca

Na rysunku 18.18 przedstawiono zawias steru wysokosci szybowca PW-5.
Analogiczne zawiasy zastosowano w konstrukcji zawieszenia lotek. Warto zwrd-
ci¢ uwagg na fakt, ze nieruchoma cze$¢ zawiasu jest przyklejana do $cianki jesz-
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cze przed przyklejeniem jej do pokrycia. Dzieki temu tkaniny, ktorymi oklejony
jest zawias, przyklejone sg nie tylko do pionowej czesci $cianki, ale rowniez do jej
potek. Pozwala to przenosi¢ obcigzenia bezposrednio z zawiasu na pokrycie. Po-
mimo tego w miejscu, w ktdrym przyklejono zawias, znajduje si¢ rowniez zebro.

\ AA

Rys. 18.18. Zawias punktowy steru wysokosci szybowca PW-5

Na rysunku 18.19 przedstawiono konstrukcje liniowego zawiasu elastycznego,
utworzonego z gornego pokrycia skrzydta. Rozwigzanie to pozwala zachowac
gtadka i pozbawiong szczelin gorng powierzchnig skrzydta. Niestety, zawias tego
typu pozwala lotce nie tylko na obroty, ale rdwniez na przemieszczanie si¢ do
gbry i do dotu bez obrotu. Drugim problemem omawianej tu konstrukc;ji jest dtu-
gos$¢ tylnej dolnej wargi uszczelniajacej szczeling. Jesli jest ona zbyt krotka, to
przy duzym wychyleniu lotek moze wyskoczy¢ na zewnatrz dolnego pokrycia,
blokujac lotke. Zdarzenie takie moze mie¢ katastrofalne skutki [263].

Na zakonczenie warto jeszcze zwrdci¢ uwagg na konstrukcje krawedzi sptywu
w skrzydtach kompozytowych, ktora jest znacznie prostsza niz w skrzydtach meta-
lowych. Na rysunkach 18.20 i 18.21 przedstawiono dwie koncepcje konstrukcji tego
elementu. W obydwu przypadkach wypehiacze przektadkowych pokry¢ zostaty ze-
szlifowane pod ostrym katem. Przy czym w pierwszym przypadku sfazowanie za-
czyna si¢ 1 konczy w tej samej odlegtosci od krawedzi splywu. W drugim natomiast
gorme pokrycie konczy si¢ znacznie blizej krawedzi splywu niz dolne. W obydwu
przypadkach gorne i dolne pokrycie sklejone sg gruba warstwa kleju. Konstrukcja
taka pozwala na uzyskanie krawedzi splywu o stosunkowo niewielkiej grubosci.
Z gruboscia ta nie mozna jednak przesadzaé, gdyz zbyt cienka krawedz sptywu moze
si¢ fatwo kruszy¢, a takze by¢ przyczyng wielu skaleczen w trakcie eksploatacji.
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Rys. 18.19. Liniowy zawias elastyczny i krawedz sptywu skrzydta kompozytowego

Rys. 18.20. Liniowy zawias elastyczny i krawedz sptywu skrzydta kompozytowego

Rys. 18.21. Krawedz splywu skrzydta kompozytowego
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