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Wstep

Podrecznik jest przeznaczony przede wszystkim dla studentéw specjalnosci In-
zynieria Lotnicza Politechniki Wroctawskiej, Wydziat Mechaniczno-Energetyczny.
Zawiera materiat z wyktaddw, ktore autor prowadzit na Politechnice Warszawskiej
w latach 1981-2001.

Podany materiat nie wyczerpuje w catosci probleméw zwiazanych z wyznacza-
niem obciazen dziatajacych na wspotczesnie budowany samolot.

Proponowane metody obliczen stanowia w wigkszosci przyblizone rozwiazania,
ktére sa przydatne na etapie wstepnego konstruowania samolotu, a scislej ksztattowa-
nia jego struktury. Przyjeto zatozenie, ze zrezygnuje si¢ w wielu przypadkach z anali-
tycznych opiséw zjawisk, podano ich fizykalny sens uzupetniony odpowiednio przy-
gotowanymi przyktadami liczbowymi. Przyktady liczbowe sa tak dobrane, ze z jednej
strony sa to warianty podstawowych metod wyznaczania obciazen, z drugiej zas stro-
ny na 0got wskazuja wymiarujace przypadki obciazenia.

Przyktady liczbowe dotycza odpowiednich rozdziatow.

Integralna czescia do przyktadow liczbowych jest materiat w postaci sylwetek
i danych samolotu.

Niezbedna literatura pomocnicza sa aktualnie obowiazujace przepisy zdatnosci do
lotu sprzetu lotniczego.



1. Opis obciazen — okreslanie wielkosci i wartosci

Do wyznaczenia obcigzenia zewnetrznej konstrukcji samolotu niezbedna jest zna-
jomos¢ sit aerodynamicznych oraz sit bezwtadnosci i masy. Okreslenie sit aerodyna-
micznych wynika z rozktadu cisnienia na optywanych powierzchniach, sita bezwtad-
nosci natomiast zalezy od rozkladu masy konstrukcji i od wielkosci pola
przyspieszenia wywotanego sitami aerodynamicznymi. Zaréwno sity aerodynamiczne,
jak i sity bezwtadnosci sa w rownowadze w stosunku do catego obiektu, jakim jest tu
samolot (aerodyna), nie sa natomiast w rownowadze w odniesieniu do poszczegolnych
jego fragmentow.

Powoduje to powstanie obciazen wewnetrznych. Sity wewnetrzne w konstrukcji
umozliwiaja zachowanie rownowagi tych fragmentow w strukturze. Struktura powin-
na by¢ zatem tak uksztattowana, aby mogta przenies¢ powstate sity wewnetrzne.

Dazy sie do tego, aby doktadnie okresli¢, jakim obciazeniom bedzie podlegata
ksztattowana struktura. Obecnie jest wymagana z jednej strony coraz wigksza nieza-
wodnos¢, a z drugiej — mozliwie jak najmniejsza masa, co daje wystarczajace mozli-
wie mate nadmiary wytrzymatosci.

Nalezy dokona¢ analizy czynnikéw wywotujacych sity dziatajace na samolot
W czasie np. zamierzonej zmiany toru lotu. Czynnikiem zmiennym jest kat toru
lotu. Pilot decyduje o parametrach, takich jak: kat toru lotu, sita ciagu i predkosé
lotu po torze.

Obciazenie wtedy moze zaleze¢ od takich ,,czynnikéw”, jak: pilot, warunki atmos-
feryczne (otoczenie) i wiasciwosci samolotu. Oczywiscie, konstruktor ma wpltyw na
wilasciwosci samolotu i co wazne powinien okreslic te czynniki jednoznacznie,
a wartosci dobra¢ w wymaganym i akceptowanym przedziale.

Dwa pierwsze ,,czynniki” traktujemy, ze sa niezalezne od konstruktora, ale musi
on zna¢ mozliwe bledy popetnione przez pilota i mie¢ wiedze o wielkosci turbulen-
cji atmosfery. Sity i momenty dziatajace podczas ruchu na samolot traktuje si¢ jak
obciazenie.

Warunkiem koniecznym prawidtowego wyznaczenia sit wewnetrznych — a po6z-
niej naprezen w strukturze, jest okreslenie wszystkich zrodet obciazen, jakie dziata-
ja na samolot w analizowanej fazie ruchu.
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Do zrodet obciazen zalicza sie:

e cisnienie aerodynamiczne na powierzchniach optywanych przez powietrze,

e reakcje podtoza podczas ruchu na ziemi lub na wodzie,

¢ oddziatywanie zespotu napedowego,

e pole przyspieszenia: ziemskie (masa) i przyspieszenie w ruchu samolotu za-
rowno liniowe, jak i katowe, powodujace powstawanie sit bezwtadnosci,

e inne zrédta o znaczeniu lokalnym; np. zabudowane na samolocie instalacje si-
fowe (z pominicciem zespolu napedowego), obstuga naziemna, nadcisnienie
w pomieszczeniach uszczelnionych, gradient temperatury w strukturze (naprezenia
termiczne) itp.

Jak wigc wida¢ mamy tu do czynienia z pewnym obszarem obciazen. Granice
tego obszaru, czyli ekstremalne wartosci obciazen sa traktowane jako obciazenie
dopuszczalne.

Obciazenie dopuszczalne jest to pojecie zwiazane z praca konstrukcji, z czynnika-
mi zewngtrznymi.

Naprezenia dopuszczalne to pojecie zwigzane z materiatem (zwykle jego doborem)
i procesami (technikami) wytwarzania konkretnej konstrukcji — tego pojecia nie uzy-
wa si¢ w analizie konstrukcji samolotu. Stad warunek:

konstruktor powinien tak ukszta/towac strukture, aby pod dziafaniem obcig-

zen dopuszczalnych we wszystkich warunkach i przypadkach przewidzianych

przepisami budowy i eksploatacji samolotow, spe/niafa ona swoje przezna-
czenie, tzn. aby nie wystgpify odksztafcenia trwafe w konstrukciji.

Oczywiscie, obciazenia dopuszczalne nie moga wywotaé¢ zniszczenia. Moga je
wywotaé obciazenia niszczace, ktore musza by¢ wieksze o pewna warto$¢ od obcia-
zen dopuszczalnych.

Stosunek obciazen niszczacych (Pnis;) do obciazen dopuszczalnych (Pgop) Okresla
wspotczynnik bezpieczenstwa v

Py V < P, (1.1)

isz

i jednoczesnie:

Piop < Py (1.2)

last

gdzie: Ppast — odpowiada obciazeniom wywotujacym odksztatcenie plastyczne,
v—wspotczynnik bezpieczenstwa, zwykle 1,5.



2. Wyznaczanie wspoélczynnika obciazen samolotu
w jego srodku ciezkosci

Wielkos¢ obciazen zasadniczych samolotu w dowolnych warunkach jego ruchu wyra-
za si¢ zwykle w sposdb bezwymiarowy, przez odniesienie do obciazen uznanych za wyj-
sciowe. Dla obciazen podczas lotu takim stanem jest lot poziomy prostoliniowy ustalony.

Wspotczynnikiem obciazenia nazywamy bezwymiarowy stosunek:

P

n=ot 2.1)

Zy

gdzie: P, — sita nosna samolotu podczas lotu, P, - sita nosna samolotu podczas lotu

ustalonego poziomego prostoliniowego réwna sile cigzkosci samolotu Q.
Po podstawieniu P, =m,g otrzymujemy:

P

n=—2 (2.2)
m,g
czyli:
P, =nm,g

gdzie: mo— masa samolotu, g — przyspieszenie ziemskie.

Poniewaz
1 12
nmogzgpv Sc, (2.3)
wiec:
n =1p ivzcz (2.4)
2" Mg

gdzie: p — gestos¢ powietrza, S — powierzchnia skrzydta, V — predkosé lotu, ¢, — wspot-
czynnik sity nosnej (samolotu!).
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Jak wiec wynika ze wzoru (2.4) przebieg zmian wspotczynnika n w zaleznosci od
predkosci jest parabola dla ustalonego wspétczynnika sity nosnej c,.
Dodatkowo wyznacza si¢ takze wspotczynniki:

P
nX = PX , nX = y
Moyg myg
Jest to wygodna forma zapisu, poniewaz uniezaleznia obliczenia od przyjetego uktadu

jednostek.
Rozpatrzmy przyktad mozliwego do osiagniecia wspotczynnika obciazenia, wy-
wotanego przez samolot lecacy o nastepujacych predkosciach:
o predkos$¢ minimalna w locie poziomym
Viin =150 km/h +-¢

Zmax

o predkos¢ maksymalna w locie poziomym

Vinax = 750 KM/h =€,y 1nay
Zatézmy, ze samolot leci z predkoscia maksymalna, a wiec przy matym kacie

natarcia, odpowiadajacym niewielkim wartosciom wspétczynnika sity nosnej,

zwieksza sie (jesli moze) mozliwie szybko kat natarcia do jego wartosci krytycznej,

co odpowiada maksymalnej wartosci wspdtczynnika sity nosnej. Jest to manewr na

0g6t mozliwy do wykonania ze wzgledu na wiasciwosci aerodynamiczne samolotu.
Podczas lotu poziomego z predkoscia maksymalna V., mamy:

Q-P, =0
czyli
1 o2
on = _Ep VmaxS ¢, (25)
Podczas lotu poziomego z predkoscia minimalna mamy:
Q - Pzz =0
czyli
* 1 2
on = _Ep Vmin S C; max (2.6)
P, =P,

Po wykonaniu manewru od punktu A do punktu B (rys. 2.1):

1
Pz = _Ep anaxs Cz max (27)
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Wspotczynnik obciazenia dla stanu opisanego zaleznoscia (2.7)

2 2
t [ Voa | _[T0)_ o (2.8)
P, P |V 150

min

Na poruszajacy sie samolot i bedacego w nim pilota, po wykonaniu tak ztozonego
manewru, dziata przyspieszenie prostopadte do toru lotu wicksze 25 razy od przyspie-
szenia ziemskiego. Wynika to migdzy innymi z Il zasady Newtona, gdyz

P, =mja
gdzie a — przyspieszenie dziatajace w srodku masy
PZO =m,g

a wtedy otrzymamy inna posta¢ zapisu wspotczynnika obciazenia n

m,a
n=—2
my,g
czyli
a
n=— (2.9)
g
A n
n=25 B
A MANEWR
n=1 A
’/
== Vimin Vinax »
— »
-~ ~ g Vv
n= —1 ~ \V‘%

Rys. 2.1. Wspdtczynnik obciazen w zaleznosci od predkosci — manewr

W obliczeniach wspédtczynnika obciazenia czesto pojawia si¢ zagadnienie
tzw. standw nieustalonych, ktére traktuje sie jako stan chwilowej réwnowagi statycz-
nej z uwzglednieniem sit czynnych i sit d’Alamberta.
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Wygodnie jest w tych obliczeniach rozpatrywa¢ zagadnienie jako sume stanu ustalo-
nego, przed wystapieniem zakiécenia ruchu i przyrostu na skutek zaktocenia. Zasadniczo
istotne zmiany dynamiczne obciazen w srodku masy sa powodowane przez zmiany kata
natarcia, i co za tym, wspotczynnika sity nosnej, wywotane dziataniem pilota (obciazenie
sterowane — manewr) lub podmuchem prostopadtym do toru lotu (obciazenia od burzli-
wosci atmosfery — turbulencja). Wptyw zmian predkosci mozna na ogo6t zaniedbad.

Zaktadajac, ze przed zaktdceniem

1 S V2
2" myg

to przyrost wspotczynnika obciazenia na skutek zmiany wspdtczynnika sity nosnej
0 AC, bedzie:

1 S

An== VZ2Ac 2.10
P g 2 (2.10)
Po podzieleniu stronami otrzymamy:
An_Ac,
n, ¢
(2.11)
An=n, Ac,
stad wielkos$¢ wspdtczynnika po zaktoceniu:
n = np(1+ ACZJ (2.12)
CZ

Przyczyna powstawania przyrostu obciazen jest turbulencja atmosfery — obciazenia
traktowane sa wtedy jako niezalezne od pilota. Wptyw turbulencji na przyrost obciazen
mozna rozpatrzy¢ na przyktadzie pojedynczego podmuchu, jaki napotyka poruszajace
sie skrzydto. Natrafia ono na obszar wznoszacego si¢ lub opadajacego pionowo powie-
trza. Dla uproszczenia mozna wstepnie zatozy¢, ze zmiana predkosci pionowej powie-
trza odbywa si¢ w sposob nagty, od w = 0 do wartosci W = W (rys. 2.2).

Podczas podmuchu ,,ostrokrawedziowego” nastepuje nagte zwiekszenie kata natar-
cia skrzydta o wielkos¢ Aa (rys. 2.3). Istniejaca w rzeczywistym podmuchu strefa
przejsciowa, w istotny sposéb zmniejsza zapisany wczesniej przyrost kata natarcia:

Aa =arctg Wina
\Y
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W l, bw
ly=0
o Wmax
Wmax
T N—— 1 — -
X X
w W
_ lw I " lw |
Wmax | W max
(W€ 30m
W, 2
ly € 10l W=——H"' 1= cos -——2’;:)
X g

Rys. 2.2. Podmuch rzeczywisty, rézne modele podmuchdw: a — podmuch rzeczywisty,
b — podmuch ostrokrawedziowy, ¢, d — dwa opisy strefy przejsciowej podmuchu:
I, — dtugosc¢ strefy przejsciowej wzdtuz drogi samolotu (x),
I, — $rednia cigciwa geometryczna skrzydta

Rys. 2.3. Zmiana kata natarcia skrzydta
wywotana podmuchem ostrokrawedziowym

Trzeba tu zaznaczy¢, ze zarbwno ksztalt, jak i wymiary strefy przejsciowej sa
nadal niejednoznacznie okreslone, wiadomo jedynie, ze istnieje tu duza réznorod-
no$¢ modeli podmuchow.
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Zmiana kata natarcia, a wiec i zmiana sity aerodynamicznej zalezy od wielu
czynnikow. Czynniki te mozna zestawi¢ w dwie grupy:

1. Czynniki wptywajace na ruch samolotu po zatozeniu jego idealnej sztywnosci

2. Czynniki wynikajace z odksztatcen konstrukciji.

W kazdej z tych dwu grup trzeba uwzgledni¢ jeszcze dodatkowe czynniki, ktore
konstruktor musi bra¢ pod uwagg.

W pierwszej grupie nalezy uwzglednié, ze:

e wartosci sit aerodynamicznych podczas szybkich zmian kata natarcia nie mozna
w sposéb Scisty opisa¢ za pomoca wspétczynnikéw tych sit wyznaczonych z badan
dla ustalonego kata natarcia; nalezy zastosowaé funkcje uwzgledniajaca predkosé
zmiany kata natarcia (d/dt),

e podczas przelotu przez podmuch pionowy samolot doznaje réwniez przyrostu sit
na usterzeniu poziomym; dla statecznego statycznie samolotu powstaje wtedy moment
pochylajacy (aerodynamiczny), ktory dziata przeciwnie do kierunku zmiany kata na-
tarcia, wywotany podmuchem; w konsekwencji nastepuje pochylenie samolotu, a to
zmniejsza zmiane Kata natarcia,

e W miare zmiany kata natarcia nastepuje zmiana sity nosnej, co powoduje wzrost
predkosci pionowej samolotu w Kierunku zgodnym z kierunkiem podmuchu, a wiec
zmniejszenie dalszej zmiany kata natarcia.

W drugiej grupie nalezy uwzgledni¢:

e zmniejszajace sig¢ cisnienie aerodynamiczne na skrzydle powoduje zmiang kata
skrecenia skrzydta, a to zmiang wartosci sit aerodynamicznych, zmienia si¢ wigc roz-
ktad jej wzdtuz rozpigtosci,

e zmiana ugigcia skrzydta powoduje, zaleznie od rozktadu masy skrzydta i udziatu
masy skrzydta w masie catego samolotu, mniej lub bardziej istotne zmiany sit bez-
wiadnosci dziatajacych na mase kadtuba,

o predkos¢ zmiany ugiecia skrzydta powoduje zmiany jego kata natarcia oraz
zmiany sit bezwtadnosci wzdtuz rozpietosci skrzydta.

Odksztatcenia skrzydta w czasie przelotu przez podmuch pionowy moga spowo-
dowac¢ znaczace roznice obciazen skrzydta, zalezne od tego jak sztywne jest skrzydto.

Aby uprosci¢ analizg obciazenia, zaleca si¢ wprowadzi¢ do obliczen wspdtczynnik
ztagodzenia podmuchu, jest on zawsze mniejszy od jednosci. Wspotczynnik ztago-
dzenia podmuchéw pozwala skorygowaé¢ zaleznos$¢ przyrostu kata natarcia od mak-
symalnej predkosci pionowej podmuchu, ktdra operuje sig¢ w uproszczonej analizie
podmuchu ,,ostrokrawedziowego”. Zaleznie od metody obliczania wspétczynnik zta-
godzenia podmuchu moze ujmowa¢ mniej lub wiecej uprzednio wymienionych czyn-
nikdw, ktére maja wptyw na przyrost sity nosnej. Na przyktad wedtug obowiazuja-
cych przepisow budowy statkébw powietrznych wspoétczynnik ztagodzenia -
oznaczany jako 7, wyznacza sig:

_088u

_ 2.13
753, P (2.13)
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gdzie:

2m,

H=—""7—
dc

.S —*

P L de

(2.14)

gdzie: u — cecha masowa, my — masa samolotu (tzw. wyjsciowa w momencie rozpo-
czynania lotu), p — gestos¢ powietrza, Iz, — $rednia cieciwa aerodynamiczna, S — po-
wierzchnia skrzydta, dc,/da = a — pochodna wspotczynnika sity nosnej wzgledem kata
natarcia.

Tak wyznaczony wspotczynnik ztagodzenia podmuchu 7, zastosowany do zalez-
nosci podajacej przyrost kata natarcia w pionowym podmuchu ,,ostrokrawedziowym”,
0 Wnax Czyni ten podmuch réwnowazny podmuchowi o zatozonej w obliczeniach
wspotczynnika ztagodzenia, dtugosci i ksztatcie strefy przejsciowe;j.

Dla Wax mozna napisac:

W W
Aa=narctg—=n — 2.15
7 arctg = | (2.15)

gdyz W jest mate w poréwnaniu do V i dlatego przyrost wspoétczynnika sity nosnej
mozna zapisac jako:

Ac, =% pp

z

dc, W
— 2.16
da da g \ ( )

i otrzymamy wadwczas, ze przyrost sity nosnej bedzie:

1,,,. W 1
AP, ==V San—==pVSan W 2.17
=3 1y =3P n (2.17)
gdzie:
a=ch
da

Catkowita sita nosna po wejsciu w podmuch pionowy bedzie:
P, =P, +AP, = nQ (2.18)

Poniewaz:
P, +n,Q=0 (2.19)

wiec mozna napisa¢, po wstawieniu zaleznosci (2.17) i (2.19) do (2.18) i przyjeciu
konwencji znakéw, ze oznaczenie (+) dotyczy podmuchu skierowanego do gory,
a oznaczenie (=) oznacza podmuch skierowany w dét. Ostatecznie wspotczynniki ob-
cigzenia od podmuchu mozna wyznaczy¢ z zaleznosci:
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an WV (2.20)

n=n0i§

Olwn

Zgodnie z przepisami budowy samolotow za stan wyjsciowy przyjmujemy lot
ustalony poziomy prostoliniowy i wtedy n, = 1. Jak wiec wida¢ z zaleznosci (2.20)
przebieg zmian wspoiczynnika n w zaleznosci od predkosci, w tym przypadku, jest
linig prosta przecinajaca 0$ n w punkcie no = 1 i nachylona pod katem

pS
tgy==——an W
gy 20 n

€0 zobrazowano na rys. 2.4.
n

A

Rys. 2.4. Wsp6tczynnik obciazen w zaleznosci od predkosci

Jezeli teraz na wykres 2.4 naniesiemy przebieg pokazany na rys. 2.1, to otrzyma-
my rysunek 2.5.

Z wykresu 2.4 mozna odczytywaé przyrost wspétczynnika obciazen An dla do-
wolnej predkosci lotu V. Jednakze z rysunku 2.5 wynika, ze w przedziale predkosci
Vs, —Vg (tu Vs; — minimalna predkosé lotu, bo przy maksymalnej wartosci ¢, mx) nie
jest mozliwe osiagniecie przez samolot wartosci obliczanych z zaleznosci (2.20),
wystepuje bowiem ograniczenie wynikajace z osiaganiem maksymalnej wartosci
wspotczynnika sity nosnej i zwiazanej z tym wartosci krytycznego kata natarcia —
czyli kata, przy ktérym nastepuje oderwanie strugi. Dalszy wzrost kata natarcia
powoduje zmniejszenie sity nosnej, a zatem i wspditczynnika obciazenia.
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szax

i

An
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L -

Rys. 2.5. Obciazenia od podmuchéw

Jezeli przyréwnamy do siebie zaleznosci (2.20) i (2.4), po uwzglednieniu,
ze Q = meg, to mozemy wyznaczy¢ charakterystyczna predkos¢ Vg — zwana dopusz-
czalna predkoscia w burzliwej atmosferze (dla np. dopuszczalnej predkosci piono-
wej podmuchu) i odpowiadajaca temu wartos¢ wspotczynnika ng. Konstruktor moze
zatem wptywaé na to potozenie, dobierajac odpowiednio parametry wczesniej usta-
lone jako state np. S/Q, a, c,. Ta informacja wazna jest tez dla pilota.

Przesledzmy tok postepowania podczas wyznaczania wspotczynnika obciazenia
oraz na kilku przyktadach liczbowych.

Przyklady liczbowe

2.1. Wyznaczy¢ wspotczynnik obciazenia samolotu akrobacyjnego znajdujacego
sie w ustalonym locie prostoliniowym wznoszacym sie w pozycji ,,na plecach”, pod
katem @ = 20° do poziomu i lecacego z predkoscia V = 180 km/h.

Warunek réwnowagi:

a poniewaz:

wiec:

-P, =m; gcos &

no P __mogcose
m, 9 my 9

n=-cos @
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Rys. 2.6. Réwnowaga sit

Gdy lot jest ustalony i prostoliniowy, wéwczas zaroéwno predkosé, jak i inne dane
techniczne nie maja wptywu na wartos¢ wspotczynnika n.

2.2. Wyznaczy¢ maksymalny mozliwy do osiagniecia dodatni wspotczynnik ob-
ciazenia n dla samolotu o nastepujacych danych: my = 7500 kg, S = 23,3 m?
o= 1,226 kg/m?, Vinax = 800 km/h, C; max = 1,5.

n=L
b 9
50
.
. zanurzony
< -..,_‘\ * W cleczy
20 L < %29— ="} ; ;
0 N S;@Q_ A kierunek sil
“—‘irq Sl e y bezwladnosci
10 | < e '
\ N .
het 1= -~ -
5 -~ e e e e e e e T o e oy e
— .-"""-.,__ “"-....
S~ T~ |-~
~. "~
2 T~ \"\-..\
AY
1 : T r r T T -
at 1 2 5 10 100

czas dzialania przyspieszen (w minutach)

Rys. 2.7. Odpornos¢ organizmu ludzkiego na dziatanie przyspieszen

Korzystajac z definicji:
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to maksymalna wartos¢ zostanie osiagnieta dla P, = P may.

1
P Ep S VZszaX
n=—2max _
myg my,g

2
1,226-233- (800 . 1) 15
=143

2-7500-9,81
Otrzymany wspoéiczynnik obciazenia jest wiekszy od tej wartosci, jaka cztowiek
moze wytrzymac¢ w pozycji siedzacej!

2.3. Wyznaczy¢ wspotczynnik obciazen n dla szybowca nurkujacego z ustalona
predkoscia V po torze nachylonym do poziomu pod katem @ = 30°. Z warunku row-
nowagi sit:

P, =mygcos &

a z zalozenia:

N P, _mygcosd
on mog
n=cosé =0,86

Rys. 2.8. Rbwnowaga sit
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2.4. Wyznaczy¢ wspbtczynniki obciazen samolotu wykonujacego tzw. ,,gérke” ob-
cigzen predkosciag V = 360 km/h, w punktach od 1 do 5, zaktadajac, ze profil gorki
sktada sie z odcinkow kotowych o promieniu R = 509 m i odcinkéw prostych, na kt6-
rych leza punkty 2 i 4. Odcinki proste nachylone sa do poziomu pod katem @ = 30°.
Punkty 1i 5 leza na tukach toru lotu (rys. 2.9).

Rys. 2.9. Tor lotu

e Punkt1i5:V =360km/h=100 mf/s.
Korzystamy z definicji:

n=—
g

wtedy (przyspieszenie ziemskie + dosrodkowe)

2 2
a=g +V—=9,81+100
R 509
a = 29,4 m/s
- 29,4
Y981
e Punkty 2i4
n, , =c0s30°=0,86
e Punkt 3

2
a=g —V? =9,81-19,62 =9,81 m/s?

ns =—1 mimo ze samolot znajduje sie w pozycji normalne;j!
Gdy n;z = 0, wowczas promien:
V? 100

g 981

=1019 m
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2.5. Wyznaczy¢ wspotczynnik obciazenia n samolotu znajdujacego sie w prawi-
diowym, tzn. bez ,zeslizgu” Ilub ,wyslizgu”, ustalonym zakrecie poziomym
0 promieniu R =721 m i lecacego z predkoscia V = 360 km/h.

Rys. 2.10. Réwnowaga w zakrecie prawidtowym

Z warunku réwnowagi (rys. 2.10) mamy:

22
, :J<mog>2+[”‘ov |
R
V4 100*
P,=m 1+——=m l+—=m \/§
°g‘\/ R2g? "g\} 72129817 9

AN
4

3-
21 @
14

: 2

57,7° 75° 90° ©

Rys. 2.11. Wspbtczynnik obciazenia w zakrecie
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Poniewaz:
n= PZ = —1 = \/5
m,g CoS¢@

Q= arccosiz 54°73

NE

wieC przebieg zmian wspotczynnika obciazen dopuszczalnych w takim zakrecie,
w zaleznosci od kata przechylenia, bedzie miat taki charakter, jak przedstawiono na
rys. 2.10. Gdy wspotczynnik n = 4, wowczas nalezy wykona¢ zakret z przechyleniem 75°.

2.6 Samolot lecacy ustalonym lotem poziomym prostoliniowym z predkoscia
V =50 m/s napotkat podmuch pionowy, z dotu do gory, o predkosci w = 10 m/s. Wy-
znaczy¢ wspotczynnik obciazenia w $rodku masy samolotu, tuz po zadziataniu po-
dmuchu. Przyja¢, ze wspobiczynnik ztagodzenia podmuchu wynosi n = 0,6.
Lot odbywa sie na wysokosci H = 0 m (wedtug A.W. — atmosfery wzorcowej). Masa
dc 1
7z _g =

samolotu my = 850 kg, powierzchnia nosna s = 16,3 m? a= q o
o

Korzystamy z zaleznosci:
n=1+Lp S pwy e
2" " m,g da

i po podstawieniu wartosci liczbowych otrzymujemy:

n =1+1-1,226- 163

——-0,6-10-50-5=2,8
2 850-9,81

2.7. Na samolot z przyktadu 2.6 dziata podmuch z géry do dotu o predkosci
= —10 m/s. Korzystajac z wczesniejszego rozwiazania:
S dc,

1
n=1-—p,—npWV
27 mg " da

po podstawieniu wartosci liczbowych otrzymujemy:

n=-0,8

mimo ze lot odbywa si¢ w pozycji normalnej!

Pozostawia si¢ czytelnikowi analiz¢ zmiany wysokosci lotu okreslonego przez
wspbtczynnik ztagodzenia podmuchu 7. Zgodnie z zaleznosciami (2.13) i (2.14) war-
tos¢ wspotczynnika zalezy od wysokosci lotu. W zaleznosci (2.13) zaréwno w liczni-
ku, jak i w mianowniku pojawia si¢ wptyw wysokosci lotu, ale zmieniajacy sig
w rézny sposob.



3. Konstruowanie krzywych obciazen samolotu
podczas lotu

Wyznaczone wczesniej obciazenia samolotu dotyczyty réznych wybranych stanéw
lotu. Zbior przypadkow obciazen, ktore nalezy bra¢ pod uwage podczas wyznaczania
przypadkéw wymiarujacych konstrukcje jest podawany w przepisach budowy samolo-
toéw. Zbidr obciazen dopuszczalnych podczas lotu jest przedstawiany w postaci krzy-
wej obciagzen sterowanych i krzywej obciazen w burzliwej atmosferze. Przepisy bu-
dowy samolotéw podaja zalecane sposoby budowy tych krzywych.

Na przyktad krzywa obciazen dopuszczalnych, wywotanych w wyniku manewru
przez pilota, zamyka obszar, wewnatrz ktérego znajduja sie wszystkie mozliwe
w eksploatacji stany lotu i wywotane przez nie obciazenia. Ten przewidziany przez
konstruktora obszar eksploatacji musi by¢ przekazany do wiadomosci uzytkow-
nikowi.

Wspotczynnik obciazen dopuszczalnych jest $cisle zwiazany z przeznaczeniem
samolotu i podawanie do wiadomosci jego aktualnie osiaganych dla danego stanu lotu
wartosci, w wielu przypadkach, mija si¢ z celem. Jednak w przypadkach koniecznych,
np. szybowce lub samoloty szkolno-akrobacyjne, nalezy przewidzie¢ przyspieszenio-
mierz do kontroli przez pilota wartosci wspotczynnika obciazen.

Dla kazdego samolotu nalezy jednak poda¢, do wiadomosci uzytkownika w wyko-
nanej dla niego instrukcji eksploatacji, zakres wspétczynnikow obciazen dopuszczal-
nych, dla jakich byt konstruowany samolot. Przewidywane przez konstruktora obcia-
zenie, wywolane przez burzliwg atmosfere, wymaga podania jedynie wartosci
maksymalnej predkosci lotu w burzliwym powietrzu Vg — tak jak to podano w rozdzia-
le 2, narys. 2.5, podajac zasade wyznaczania tej predkosci.

Podane uwagi daja poglad na nieco odmienne spojrzenie przez pilota — uzytkowni-
ka na sprawy obciazen (,,dopuszczalne” — dla konstruktora, ,,nigdy nie przekraczalne”,
»,maksymalne” — dla pilota). Inaczej méwiac:

¢ ,,CO najmniej takie obciazenia trzeba przewidywac” — konstruktor,

¢ ,,CO najwyzej takie obciagzenia mozna przytozy¢” — pilot.

W Polsce stosuje si¢ obecnie przepisy zdatnosci cywilnego sprzetu lotniczego
zgodnie z ich podziatem, zaleznym od masy samolotu, co przedstawiono na rys. 3.1.
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Przesledzmy teraz na podstawie przyktadéw liczbowych, podobnie jak w rozdzia-
le 2, tok postepowania podczas konstruowania krzywych obciazen.

Masa
startowa [kg]

Masa
wiasna

[ka]

JAR 25

(duze samoloty z nap. turbinowym)

5670 kg (12500 funtéw)

8518Kkg (19000 funtéw)

1 - silnikowe

JAR 23

2 - silnikowe:

(samoloty mate i lokalnej komunikacji)

FAR Cz. 25
(samoloty transportowe)

830
750 750
moto-
szybowee szybowce
JAR 22 JAR VLA
(szybowce | motoszyb.) (bardzo lekkie
samoloty)
115 130
|
1 - csobowe | 2-osob.
z napedem
50
bez napedu |

bez napedu

FAR Cz.103
{ultralekkie)

8618
5670 wielosilnik.
1 - silnikowe
FAR Cz.23
(samoloty male)
115
70 2 napedem

PRZEPRPISY PODSTAWOWE

PRZEPISY ROWNOWAZNE

Przyklady liczbowe

3.1. Dla samolotu nieakrobacyjnego, Short SC7 Skyvan, wyznaczy¢:
o krzywa obciazen sterowanych,

o krzywa obciazen w burzliwej atmosferze,

¢ obwiednig obciazen dopuszczalnych w locie.

Potrzebne dane przyja¢ wedtug zataczonej charakterystyki (rys. 3.1) i dodatkowo
zatozy¢, ze:

V.. =86 m/s =310 km/h

Rys. 3.1. Zakresy stosowania przepiséw zdatnosci do lotu (szybowce i samoloty)
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Cz max bezklap = 1’5
Cz min — 1'0
dﬁ =4 95i
de '~ rd

Wszystkie krzywe wyznaczy¢ w uktadzie n — V.

1. Wyznaczanie krzywej obciazen sterowanych

Wybor przepiséw zalezy miedzy innymi od masy startowej i przeznaczenia sa-
molotu. Dla samolotu Short SC7 Skyvan masa ta wynosi 5670 kg — samolot o prze-
znaczeniu transportowym. Jezeli postuzymy sie odpowiednimi przepisami, biorac
jako ograniczenie, ze my = 5670 kg < 5700 kg, to dla samolotu kategorii NA (nie-
akrobacyjnego) wspotczynnik obciazen n; powinien spetnia¢ nastgpujace warunki:

(11000 a5
m, + 4600

po podstawieniu mg = 5670 kg otrzymamy:
317<n, <38

Poniewaz masa konstrukcji zalezy rowniez od wspdtczynnika obciazen, wybieramy
wiec minimalna mozliwa wielkos¢ i wtedy (np. po zaokragleniu) przyjmujemy, ze:

n =32

Do obliczen bierzemy konfiguracje samolotu bez Kklap i przyjmujemy, ze lot od-
bywa si¢ na wysokosci H = 0 m (wedtug A.W. — atmosfery wzorcowej):

n,=0,0
n, <-0,4n,
Przyjmujac
n, =-13

Przystepujemy do obliczania predkosci charakterystycznych:

st\/ 2M, 9 :\/ 2:5670-981 _ 41 7 mys =150 kmih
oS Comme | 1,226-34,65-15
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i analogicznie:

=512 m/s =184 km/h

, _ [ 2-5670-981
% 11,226-34,65-|-1

Parabola biegnaca od punktu A jest okreslona réwnaniem:

V =Vg/n
stad
V, =Vs \/ny = 417432 = 74,6 m/s = 268 km/h
analogicznie:

Vg =V¢,\/[ns| =512 {13 = 58,4 m/s = 210 km/h

Predkos¢ obliczeniowa V¢ musi spetniaé¢ nastepujace warunki:

1V, >k, |l
s

2. Ve 20,94V,
Mozna przyja¢ mniejsza wartos¢, pod warunkiem, ze V. >V, , gdzie Vyo — pred-
kos¢ normalna operacyjna. Z danych samolotu:

Vyo =278 km/h =77,4 m/s

Bywa, ze wspotczynnik k jest definiowany w zaleznosci od rodzaju przepisow, jest
on wtedy funkcja (mgg)/S, na przykitad:

e dla %3956 N/m?, k = 2.89,

e dla % > 9810 N/m?, k =219 — przeliczone na jednostki SI.

Zmienia sie on liniowo w przedziale:
956 < % <9810 N/m?

czyli: k=-0,79-10"* % +2,96 (w tym przedziale).
W naszym przypadku:

myg 5670-9,81
S 34,65

=1605N/m?
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stad po podstawieniu k = 2,83 otrzymujemy:

Ve, 22,83 22098 113 4mis - 408 kmih
' 34,65

Ve, 20,9-86 =77,4m/s = 278 km/h
Poniewaz V¢ =V, wigc do dalszych obliczen przyjmujemy:
Ve =V, =77,4m/s

Maksymalna predkos¢ obliczeniowa ma by¢ wieksza, gdy bierze sie dwie wartosci:

Vg 21,4V,
Vp 2V +20
Po podstawieniu otrzymamy:
Vp, >1,4-77,4=108,3 m/s= 390 km/h
Vp, >77,2+20=97,4 m/s =350 km/h

Przyjmujemy Vp = 97,4 m/s — mozemy juz wykresli¢ krzywa obciazenia od stero-
wania — rys. 3.2.

nl

-1
-1,3

_2<

Rys. 3.2. Krzywa obciazen sterowanych
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§=3465m

i g,,__\

=§92m?

] N | H
y { 2 3% 4 5m
] (i e s |
T .
| 1
lgy=47m 2 7
—4- 121
400m
Rys. 3.3. Samolot Short SC7

Wymiary
Rozpietosé 19,79 m
Diugos¢ 12,21 m
Wysokosé 4,60 m
Powierzchnia nosna 34,65 m?
Masa
Masa wiasna 3318 kg
Masa maksymalna startowa 5670 kg
Osiagi
Predkosc¢ przelotowa 278 km/h
Predkosc¢ przeciagnigcia na klapach 111 km/h
Predko$¢ wznoszenia 8,3 m/s

2 silniki turbosmigtowe Garrett Air Research TPE 331-201

Nmax = 526 KW
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2. Wyznaczenie krzywej obcigzen w burzliwej atmosferze

Zgodnie z wybranymi, obowiazujacymi przepisami, przyjmujemy za stan wyj-
sciowy ustalony lot poziomy prostoliniowy i w zwiazku z tym wspotczynnik obciaze-
nia od podmuchu jest liniowa funkcja predkosci w uktadzie n-V:

2myg  da
gdzie: W — predkos¢ pionowego podmuchu (7,5 lub 15 m/s), 1 — wspbtczynnik ztago-
dzenia podmuchu okreslony jako:

_ 0,88u
53+ u
gdzie
__2m
dc
1,S—*=
P la de
Dla prostokatnego ptata $rednia cieciwa aerodynamiczna i geometryczna wynosi:
_S
sa b
gdzie b — rozpigtos¢ skrzydet
|y =25 175
19,79
dalej mamy:
s 2-5670 _3081
1,226-1,75-34,65-4,95
stad wspodtczynnik ztagodzenia podmuchéw wynosi:
y= 0,88-30,81 _ 0.75
5,3+30,81
oraz
n=1+ 1226 _ 34,65 -0,75-495 WV

2 5670-9,81
n=1+0,001417 WV

gdzie: V — predkos¢ lotu, W — predkos¢ powietrza wyrazone w m/s.

Zgodnie z przepisami maksymalna predkoscia dla podmuchu W = +7,5 m/s jest
predkosé¢ lotu Vp. Dla podmuchu natomiast W = +15 m/s jest predkosé lotu V.
Stad A Sy otrzymujemy:

n,, =1+103=(-0,03++2,03)
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ny,, =1+164=(-0,64++2,64)

Nanosimy wyniki na wykres w ukladzie n-V i otrzymujemy krzywe obciazen
w burzliwej atmosferze (rys. 3.4). Punkty nyp i nyc taczymy liniami prostymi. Od stro-
ny mniejszych predkosci obciazenia od podmuchéw ograniczone sa parabola C; mx,
ktdrej przekraczanie powoduje oderwanie strug, a w nastepstwie moze doprowadzi¢
do ,,zwalenia si¢” samolotu przy oczywistym zmniejszeniu obciazen.

-
Rys. 3.4. Krzywa obciazen w burzliwej atmosferze

3. Obwiednia obciagzen dopuszczalnych

Obwiednia obciazen dopuszczalnych jest obwiednia dwéch poprzednio wyznaczo-
nych krzywych (rys. 3.3 i 3.4). Jak wida¢ z rysunku 3.5 wymiarujacymi sa tu obciaze-
nia od sterowania (manewrow). Jedynie ujemny podmuch przy predkosci Vp daje ob-
cigzenie wigksze, co do bezwzglednej wartosci niz obciazenia od sterowania. Zwykle
nanosi si¢ na jeden wykres wszystkie trzy krzywe.

n

-t

2+

Rys. 3.5. Obwiednia obciazen
Obwiednia obciazen dopuszczalnych w locie — linia przerywana
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5= 13,8/ m?

Konstruowanie samolotow

{46m 1y =402m
®
3667

Rys. 3.6. Samolot akrobacyjny Zlin 2526 AFS Akrobat

Wymiary:

Rozpigtosé
Diugosé
Wysokosé

Powierzchnia nosna

Masa

Masa wiasna
Masa maksymalna startowa

Osiagi

Predkos¢ maksymalna
Predkos¢ przelotowa
Predkos¢ przeciagnigcia
Predko$¢ wznoszenia
Silnik Avia M 137 A

Nmax = 132,5 kW

8,84 m
7,81 m
1,90 m

13,81 m?

605 kg
830 kg

250 km/h
216 km/h
100 km/h
9m/s
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4. Obwiednia obciazen zewnetrznych
Wedtug tych samych przepiséw, co w zadaniu poprzednim, wyznaczy¢ obwiednie

obciazen zewngtrznych dla samolotu akrobacyjnego Zlin 2526 AFS Akrobat (rys. 3.6):
e krzywa obciazen sterowanych,
o krzywa obciazen w burzliwej atmosferze,

¢ obwiednie obciazen dopuszczalnych w locie.
Potrzebne dane przyja¢ wedtug zataczonej charakterystyki oraz zatozy¢:

Comax =14
Comin = _1'1
dc 1
140
da rd
Wszystkie krzywe wyznaczy¢ w uktadzie n-V.
] J:w .
1
Cmby =F(C2) 02 4
2hin 252 455 Akrobat )}%
A
| &
+ | e /,
of Z
A
-10 -5 A7 0 05 10 G
//
/’1
-1 / af
A - ;

Rys. 3.7. Wspdtczynnik momentu — Zlin Z526 AFS Akrobat
Jesli rozwiazemy zadanie tak jak poprzednie, to wspotczynniki obciazen wyniosa:
n1:6, n, =-1, n3:—3
oraz predkosci wynosi¢ beda:
Vs, = 26,2 m/s, V'l =29,5m/s, V, =64,2mls, V5 =511m/s,
Ve =62,5m/s, V, =100 m/s,
Przyjmujac, ze:
S
o, =1,=—=156m
SA s} b
to otrzymamy wspo6tczynnik ztagodzenia podmuchéw wynosi¢ bedzie:
n=0,65

Wodwczas proste podmuchéw mozna okresli¢ nastepujaco:
n=1+0,042V dla W =+15m/s
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n=1+0,021V dla W =+x75m/s

Jak wynika z rysunku 3.8. decydujace sa obciazenia od sterowania, krzywa obciazen
od podmuchu zajmuje potozenie ,,w $srodku” krzywej od manewrow. Samolot akroba-
cyjny jest wymiarowany obciazeniami od manewrdw, czego nalezato si¢ spodziewac.

n
6t

e ———— ]

5 ===
Rys. 3.8. Obwiednia obciazen dopuszczalnych — Zlin 2526 AFS Akrobat

Z rysunkéw widaé, iz dodatnimi obciazeniami wymiarujacymi moga by¢ zaréwno
obciazenia od sterowania, jak i od burzliwosci atmosfery, wymiarujace obciazenia
ujemne natomiast pochodza wytacznie od burzliwosci atmosfery. Jesli postuzy¢ sie
przepisami podstawowymi np. JAR 23 lub réwnowaznymi FAR cz. 23 (rys. 3.1) to sie
okaze, ze mozna zrobi¢ podobne spostrzezenie. Jest to rzecz zrozumiata gdyz frag-
ment tych przepisw przewidziany jest przede wszystkim dla samolotéw komunika-
cyjnych, ktére z zatozenia nie powinny wykonywa¢ gwattownych manewréw, turbu-
lencja atmosfery natomiast nie zalezy od woli pilota.



4. Obcigzenia zewnetrzne usterzen

Sita dziatajaca na usterzenie poziome ma zapewni¢ rownowage momentow ae-
rodynamicznych wzgledem srodka cigzkosci samolotu dla spetnienia warunku row-
nowagi podtuznej. Wartos¢ sity na usterzeniu wymagana do zapewnienia takiej
réwnowagi, oznaczanej jako PZHO, mozna obliczy¢ dla dowolnego stanu lotu, majac

dany wykres przebiegu momentu samolotu bez usterzenia w funkcji kata natarcia
(lub wspotczynnika sity nosnej) ¢, = f(a) lub ¢, =f(c,).

Wypadkowa sita aerodynamiczna, dziatajaca po wejsciu w podmuch samolotu
statecznego, nie przechodzi przez jego srodek ciezkosci. Powstanie moment aerody-
namiczny, ktéry bedzie przeciwdziatat zmianie kata natarcia samolotu wywotanej
podmuchem. Na usterzeniu poziomym powstanie sita aerodynamiczna, ktora skia-
da¢ sig bedzie z sity potrzebnej do rdwnowagi i sity wywotujacej niezrbwnowazony
moment aerodynamiczny — wywotuje ona przyspieszenie katowe.

Przyrost sity od podmuchu na usterzeniu poziomym mozna okresli¢c w prosty
sposéb, zaktadajac te same wartosci predkosci podmuchu i wspétczynnika jego zta-
godzenia, jakie dziataja na skrzydto, a wigc chodzi tu o jednoczesne dziatanie po-
dmuchu na skrzydto i usterzenie przy uwzglednieniu, ze przyrost kata natarcia na
usterzeniu uwzglednia kat odchylenia naptywajacych na usterzenie strug powietrza.
Ten przyrost kata mozna zapisac jako:

Aay =Aa (1_d_gj (4.1)
da

wtedy przyrost sity na usterzeniu bedzie:

1 ,dc, pw de
AP, =—=p S,V w17 == 4.2
H p P ou'H da, V ( da) (4.2)

gdzie: ¢ — kat odchylenia strug i w obszarze usterzenia poziomego, Vy — predkosé
optywu usterzenia poziomego.



Zaktadajac, ze predkos¢ optywu usterzenia jest w przyblizeniu réwna predkosci
optywu skrzydta oraz uproszczeniu zaleznosci (4.2) otrzymamy:

1 dCz de
AP, =—=pS,V—pW|1-— 4.3
7, 2,0 H da,, n ( daj (4.3)

Przyjmujemy, ze w rozpatrywanym czasie przejscia samolotu przez strefe przej-
sciowa podmuchu pilot nie wykona zadnego ruchu sterem wysokosci. Catkowita sita
po wejsciu w podmuch bedzie wowczas wynosita:

P, =P, +AP, (4.4)

z

gdzie PZHO — jest sita potrzebna do réwnowagi w stanie lotu przed wejsciem w podmuch.

Warto$¢ tej sity mozna obliczy¢ z warunku réwnowagi wokét osi y-y (0$ y skie-
rowana jest w kierunku rozpigtosci skrzydet) po znalezieniu z wykresu ¢, = f(c,)

wartosci wspotczynnika momentu samolotu bez usterzenia poziomego — ¢, odpo-
0
wiadajaca wartosci wspotczynnika sity nosnej c, dla stanu lotu przed wejsciem

w podmuch. Gdy zatozymy dodatni zwrot sity na usterzeniu zgodny z dodatnim zwro-
tem osi z, wéwczas moment po uwzglednieniu znakéw, bedzie:

1
MO = I:)ZHQIH = EIO VZS Is'aCmbu (45)
1 I
PzH =5P VI—% Lacmbu (4.6)
02 I,

gdzie Iz = l;gem — Srednia cigciwa aerodynamiczna, rowna czasami sredniej cigciwie
geometrycznej.

Trzeba okresli¢ wartos¢ sity potrzebnej do réwnowagi po wejsciu w podmuch.
W zaleznosci (4.6) Cnpy jest podawany zazwyczaj jako wynik dmuchan aerodynamicz-
nych zwykle modelu w mniejszej podzialce i otrzymuje sie wdwczas przebieg
Cmbu = f(Cz)-

Site (4.6) mozna obliczy¢ jedynie metoda kolejnych przyblizen, gdyz potrzebna

wartos¢ ¢, +c, obliczamy dla zatozenia, ze P, 4 =nmM,g, lecz w rzeczywistosci
P

 skizys = MMoG — P, ato powoduje zmiang wspotczynnika sity nosnej ¢, i w rezul-
tacie kolejno cppy, daje to nowa wartosé PZHO Iteracje nalezy prowadzi¢ tak dtugo,
az otrzymane PZHO rownatoby si¢ zatozonemu do obliczenia P, gya. W praktyce

ze wzgledu na fakt, ze na og6t kolejne iteracje prowadza do zmniejszenia wartosci
P,  przyjmuje si¢ pierwszy wynik jako dostatecznie doktadne obliczenie z btedem

Zh,

po stronie bezpiecznej.



Uktad powiazan geometrycznych przedstawiono na rys. 4.1.

Py

M, F}”

sm. £ %y

Cleciwa  (2=0 — Ve %
a-€
= / A

e Ly -

ay=a-E+az,

Rys. 4.1. Powiazania geometryczne

Obciazenia aerodynamiczne mozna podzieli¢ na trzy rodzaje:

1. Sity wynikajace z potrzeby zachowania rownowagi podtuznej samolotu w catym
zakresie uzytkowych predkosci lotu (a wiec i wspotczynnikdw c,).

2. Sity bedace wynikiem manewrowania samolotem,

3. Sity wynikajace ze zmian optywu na skutek podmuchdéw atmosferycznych.

W celu uproszczenia obliczen mozna wczesniejsze zaleznosci przeksztatcié¢, korzy-
stajac z rownosci:

mygn =%p SVZc,

zakladajac, ze Vy = V otrzymamy posta¢ umozliwiajaca wyznaczenie sity na usterze-
niu potrzebna do rownowagi:

P, = mogn—Cmbu la (4.7)
"o z IH
1 2
P, =5 P SuVic, (4.8)
gdzie
C,., =a1(a+aZH —g) + 8,0y (4.9
dc,
a, = —"
' da
dc
a, =—"

da



przy czym o — kat natarcia skrzydta, liczony od kata zerowej sity nosnej, «, - kat

zaklinowania usterzenia, liczony od kata zerowej sity nosnej, £ — kat odchylenia strug
za skrzydtem, S, — kat wychylenia steru wysokosci.

Z danych zawartych w obliczeniach aerodynamicznych, mozna na etapie projektu
wstepnego przyjac, ze Kat odchylenia strug:

£0 =573t -184%
A A
E =~ 36,52 = 35i
da A A
. .. 2nA  de a .
gdzie A - wydtuzenie skrzydta, zwykle a=z , —=35— dla jednopfata
A+2 da A

i de = 55E dla dwuptata.
da A

Przedstawione zaleznosci (4.7), (4.8), (4.9) umozliwiaja obliczenie sity na usterze-
niu potrzebna do réwnowagi w dowolnym stanie lotu i ustalenia odpowiadajacej jej
konfiguracji usterzenia poziomego.

Na skutek wychylenia steru wysokosci na usterzeniu wystgpuje przyrost sity no-
s$nej okreslony zaleznoscia:

AP, =% P SuVSa, ABy, (4.10)
Sumaryczne obciazenie usterzenia po wychyleniu steru wysokosci wynosi:
P,, =P, +AP, (4.11)

W czasie lotu w burzliwej atmosferze usterzenie doznaje przyrostow obciazen na
skutek oddziatywania podmuchéw pionowych:

_ 1 2 w de
PZH(w) —Ep SH VH n v(l—aj a; (412)

i podobnie jak poprzednio sumaryczne obciazenie bedzie:
P, =P, +AP, (4.13)

Na usterzenie, tak samo jak na inne elementy samolotu, dziataja réwniez sity ma-
sowe zaréwno od przyspieszenia liniowego wystepujacego w srodku masy samolotu,
jak i katowego, wywotanego niezrownowazeniem momentdéw wzgledem srodka masy.
Przyspieszenie katowe jest na skutek, miedzy innymi, zmian sit aerodynamicznych na
usterzeniu poziomym, gdyz w ogélnym przypadku zmiany te nastepuja predzej niz
zmiany wspotczynnika sity nosnej c,, a co za tym idzie i wspotczynnika momentu bez



usterzenia cnpy Samolotu. W wyniku tego zjawiska wystepuje réznica miedzy momen-
tem wystepujacym od usterzenia a momentem potrzebnym do réwnowagi w danym
stanie lotu. Roznica sity wystepujacej na usterzeniu i sity potrzebnej do réwnowagi
w danym stanie lotu jest sita wywotujaca przyspieszenie katowe:

P, =P —P.. (4.14)
gdzie PZHE — sita wywotujaca przyspieszenie katowe, P,  sita dziatajaca na usterze-
nie poziome, Py ~ sita potrzebna do réwnowagi w danym stanie lotu.

Otrzymujemy, ze przyspieszenie katowe bedzie:

(4.15)

gdzie & — przyspieszenie katowe, l,, — moment bezwtadnosci samolotu wzgledem osi
y-y przechodzacej przez srodek masy.

Ostatecznie przyrost wspdtczynnika obciazen od przyspieszen katowych wynosi
w odlegtosci x od srodka masy:

An, = &% (4.16)

i warto$¢ te nalezy doda¢ do znanej z warunkdw lotu wartosci wspétczynnika n w srod-
ku masy. Aby w obliczeniach obciazen usterzen poziomych uwzgledni¢ tzw. czynnik
czasu, ktdry jest zwiazany ze sposobem wykonywania manewru, wprowadza sie dwa
rodzaje manewrdw: niekontrolowany i kontrolowany. Oba te manewry rézniace sie
ruchem steru kolejno przesledzimy.

Na rysunku 4.2 podano jakosciowo ruch steru odpowiadajacy tzw. manewrowi
niekontrolowanemu (@ — predko$¢ katowa, — wychylenie steru).
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Rys. 4.2. Manewr niekontrolowany

Pilot wychyla ster z potozenia odpowiadajacego potozeniu rownowagi /% do poto-
zenia f; i pozostawia go w tym potozeniu. Pojawia Si¢ przyspieszenie katowe
£1w zwiazku z tym powstaje predkos¢ katowa @. Powoduje to spadek i zmiang znaku
£ (tzw. momenty tlumiace), a co za tym idzie zmniejszenie predkosci katowej w. Usta-
la sig nowy stan rownowagi odpowiadajacy wychyleniu steru g;. Czas manewru jest
stosunkowo dtugi, a przed ustaleniem sie nowego stanu réwnowagi malejaca predkosé
katowa @ moze nawet Kilkakrotnie zmieni¢ znak, oznacza to, ze samolot moze wyko-
na¢ kilka wahnig¢ wokot nowego stanu rownowagi.

1

AB,

/

Bo

Rys. 4.3. Manewr kontrolowany

Na rysunku 4.3 przedstawiono ruch steru odpowiadajacy tzw. manewrowi kontro-
lowanemu (@ — predkosé katowa, S — wychylenie steru). W manewrze tym poczatko-
we wychylenie steru Af jest znacznie wigksze niz potrzebne do rownowagi w stanie
docelowym — f; potem nastgpuje wychylenie steru w przeciwna strong dla zahamo-
wania wywotanej wczesniej predkosci katowej @ (wiekszej niz dla manewru niekon-
trolowanego), ostatecznie pilot ustala potozenie steru na kacie f;. Aby osiagnac¢ taki
sam rezultat mozna stosowa¢ nieskonczenie wiele kombinacji wychylenia steru.
Im wieksze sa wychylenia steru, tym krotszy jest czas potrzebnego wychylenia
i krotszy jest czas wykonania manewru.

Wystepujace w czasie sterowania zmiany sit na usterzeniach poziomych (podobnie
bedzie na usterzeniu pionowym) beda w istotny sposob zalezaty od rodzaju manewru
oraz od czasu ruchu steru dg/dg (dotyczy to rowniez skrzydia podczas ruchu lotek).
Do obliczenia obciazen usterzen (i lotek) od sterowania nalezy wiec zna¢ przebieg wy-
chylenia powierzchni steru wysokosci (lotki) w funkcji czasu. Dla stosunkowo krétkiego
ruchu sterami nastepuja rowniez stosunkowo szybko nowe warunki rGwnowagi momen-
tow dziatajacych na samolot. Upraszczajac, w pierwszym przyblizeniu, mozna wiec
zatozy¢, iz w nowych warunkach lotu, warto$¢ liczbowa predkosci optywu nie ulegnie
zmianie, a zmieni si¢ jedynie jej kierunek. Wracajac teraz do zaleznosci (4.6) i dla przy-



jetej krzywej obciazen dopuszczalnych (wczesniej wyznaczonej!) od sterowania mozna
obliczy¢ odpowiadajace poszczegdlnym punktom krzywej wartosci sit na usterzeniu
poziomym potrzebne do rownowagi momentéw w tych punktach. Z zatozenia wynika,
ze w sterach lotu odpowiadajacych poszczeg6inym punktom, panuja warunki réwnowa-
gi podituznej samolotu.

Gdy znane sa wartosci n i V dla rozwazanego punktu, woéwczas mozna okresli¢
wspotczynnik sity nosnej ¢, z réwnania ruchu wzdtuz osi z:

c, =1L (4.17)
= pV?S

2 P

A nastepnie po odczytaniu wartosci Cppy Z WYKresu cnpy = f(c,) obliczy¢ P, Z réw-

nowagi momentéw. Z obliczen wzdiuz catej krzywej obciazen dopuszczalnych od
sterowania mozna sporzadzi¢ wykres PZHO =f(c,) (rys. 4.4):

Py = % p Vi Syc,, (4.18)
oc, oc, 5
c, =—"ra, +—"
Zhg day Ho o By, Ho
lub krécej:
Cppy, = 81, An, + 89, By, (4.19)

dla obliczonej wartosci sity PZHO i wynikajacego ze stanu lotu &, mozna wyznaczy¢

kat wychylenia steru S, potrzebny do rwnowagi z zaleznosci (4.18) i (4.19):

B, = ——| o~y oy, (4.20)

Do obliczen dodatkowej sity na usterzeniu, wywotanej sterowaniem, nalezy okresli¢
ruch steru wywotany przez pilota, tak jak opisano to wczesniej. Dla uproszczonych obli-
czen obciazen usterzenia poziomego od sterowania zaklada sie przy manewrze kontrolo-
wanym, ze pilot wywotuje przyspieszenie katowe wokot osi y-y, oznaczone jako g, dla
rozwazanego stanu lotu zanim nastapi zmiana kata natarcia (e, = 0). Caty wigc przyrost
sity PZHS od sterowania wywotany jest dodatkowym wychyleniem steru A4, ktére moz-

na okresli¢ z zaleznosci (4.20), gdyz zapis (4.18) i (4.19) jest wazny tez dla przyrostu sity:



(4.21)

(V's1)

Rys. 4.4. Sity na usterzeniu poziomym potrzebne do réwnowagi

Podobnie dla uproszczonej analizy manewru niekontrolowanego zaktada sie¢ row-
niez nagty ruch sterem i obliczenia prowadzi dla e, = 0 (tj. bez uwzglgdnienia zmiany
kata natarcia). Przyrost kata wychylenia steru ABy wynika tutaj bezposrednio z zato-
zonego ruchu sterem, zwykle do tzw. ogranicznika wychylenia w mechanizmie stero-
wania. Gdy znamy A/, wowczas mozna obliczy¢ z zaleznosci (4.19) wielkos¢ Ac,
(dla Aay = 0) i nastepnie z zaleznosci (4.18) site PZHS od sterowania podczas manew-

ru niekontrolowanego.

Na rysunku 4.4 podano przyktad takiego wykresu. Litery oznaczaja charaktery-
styczne punkty krzywej obciazen. Tak uzyskany wykres jest przydatny do dalszej
analizy obciazen usterzenia poziomego, umozliwia okreslenie stanu lotu wzdtuz
krzywej obciazen dopuszczalnych od sterowania. Na wykresie narysowano réwniez

linig P, /|| = f(c,). Tak okreslona funkcja w swojej czesci do punktu Dy, dlan > 0



i do punktu n = -1, dla czesci ujemnej, odpowiada wartosci sit potrzebnych do réw-
nowagi wzdtuz linii n = 1 i n = =1. Krzywa ta nie ma zataman (inaczej niz krzywa
PZHO = f(c,) — bo zatamanie wystgpuje na krzywej obciazen) poza punktem nieciagtosci

dla ¢, = 0, dla wartosci c, lezacych miedzy przecieciami PZHO krzywymi PZHO /n
i PZHO /|n|nie ma ona praktycznego znaczenia, gdyz w tym zakresie dla osiagniecia

n =1 lub n = -1 trzeba przekroczy¢ predkosé¢ Vp!
Aby mozna byto z obliczonej wartosci P, ~ znalez¢ rozklad cisnien aerodyna-

micznych na usterzeniu wzdtuz cigciwy, nalezy znalez¢ kat natarcia usterzenia i kat
wychylenia steru dla rozwazanego stanu lotu. Gdy znamy wspdtczynniki aerodyna-
miczne usterzenia (0c, /day i oc, [0p,) ikat odchylenia strug w obszarze uste-

rzenia, wowczas mozna dla okreslonego z rozwazanego stanu lotu kata natarcia skrzy-
dta obliczy¢ najpierw kat natarcia usterzenia, a potem, wykorzystujac wartos¢ PZHO

obliczy¢ kat wychylenia steru potrzebny do otrzymania PZHO W rozwazanym stanie
lotu. Na przyktad wedtug rysunku 4.1:

ay=a+a, —¢&

Dla znanego kata zaklinowania usterzenia wzgledem cieciwy geometrycznej
skrzydta i katéw natarcia skrzydta « i kata odchylenia strugi £ mozna obliczy¢ ay
(ay,— dla warunkéw réwnowagi podiuznej). Poniewaz wartos¢ sity potrzebnej do

réwnowagi mozna rowniez wyznaczy¢ w zaleznosci od wspétczynnika sity nosnej na
usterzeniu, teraz dla catkowitej sity na usterzeniu P, =P, +P, , kat natarcia
0 r3

usterzenia a,, pozostaje bez zmian, a kat wychylenia steru bedzie:

Bu = Pu, +A By
Dla obciazen wywotanych podmuchem na usterzeniu zaktada sie, ze pilot nie wychyla
dodatkowo steru, tak wigc By = S, , hatomiast przyrost sity wywotany jest zmiana Kata
natarcia usterzenia. Zmiang tg mozna okresli¢ z zaleznosci, ze oy =a+a, —¢

Aay =Aa [1—£)
da

+ AP

Zy, 7y

a catkowity kat natarcia usterzenia dla catkowitej sity na usterzeniu P, =P
WYnosi:

ay =ay, TAay



kat wychylenia steru pozostaje bez zmian. Zaleznos¢ potrzebna do obliczania sity
AP, podano wczesniej (4.3):

ZH

AP =%p S,V alHnW(l—d—g] (4.22)

S=H5m?
_—

)

Rys. 4.5. Szybowiec SZD - 36 Cobra 15

Wymiary

Rozpigtos¢ 15,0 m
Diugosé¢ 6,99 m
Wysokosé 1,59 m
Powierzchnia nosna 11,6 m?
Wydtuzenie 19,4
Masy

Masa pustego 257 kg
Maksymalna masa startowa 385 kg
Osiagi

Predkos¢ maksymalna 250 km/h



Predkos¢ minimalna 67 km/h
Doskonatos¢ przy 97 km/h 38

Dane dodatkowe

dC
z :Si, al :3,85i
da rd rd

Stosowanie podanych zaleznosci przesledzimy na Kilku przyktadach liczbowych.

Przyklady liczbowe

4.1. Obliczy¢ site aerodynamiczna, jaka musi powsta¢ na usterzeniu poziomym
szybowca Cobra 15 (rys. 4.5), aby zapewni¢ rownowage momentéw podtuznych pod-
czas ustalonego lotu nurkowego pod katem 30°, z predkoscia V = 200 km/h.
Do rozwiazania wykorzystamy zataczone charakterystyki szybowca.

| |‘ Cmby=F(C2)

03 /é

Rys. 4.6. Wspo6tczynnik momentu — SZD — 36 Cobra 15
Sita na usterzeniu poziomym potrzebna do réwnowagi:

(o
P, =mogn-mu -2
" 2 n



_ 2mygn  2-385-9,81-c0s30° - 3,6

= 7= ——=0,149
p SV 1,225-11,6 - 200
Z wykresu Cnpy = — 0,035, stad ostatecznie
P, =-385-9,81-0,866- 0,035 084 _ =-1010,0 N
Ho 0149 4.2

Poniewaz zatozylismy site nosna na skrzydtach
P, =m,gn =389-9,81-0,866 = 32711 N
wiec PZHO =0,308P, i wymaga kolejnych iteracji. Przyjmujemy P, =m,gn= PZHO

i obliczamy nowy c, na skrzydtach:

2P, 2-(3271,1+1010,0)-3,6°

C, = 5= 5 =0,195
o pSV 1,226-11,6-200
Stqd Cmbu = _0,026
Nowa wartos¢ — P, =P, 0149 0026 _ -5733 N
Hoy H 0,035 035 0195
i znowu:
2P,
L = 2-=0175
 pSV
Crpy = —0,080
_p, 0195 003 7371 N
Hoz " 0,026 026 0,175
i dalej nowe wartosci beda:
2P,
Cc, = “-=0,182
o pSV
Crpw = —0,028
_p 0175 0,028 0028 _ es15 N

P
? Hog tia 003 0182

i tak dalej az do otrzymania, ze:



c, =0,180
Cppy = —0,029

P, =-629,7N

Jak widag¢, iteracja jest wolno zbiezna, dlatego w takim przypadku obliczenia po-
winny by¢ prowadzone za pomoca ETO, z wykorzystaniem dobrze utozonego algo-
rytmu. Nalezy jednak dodaé, ze iteracja jest konieczna jedynie w przypadku braku
analitycznej zaleznosci cnyy = f(C,), ktéra umozliwia rozwiazanie problemu na pod-
stawie nastepujacego uktadu rownan:

1 S
Mg =2 p SVZ(CZ +C,, ?H]

P, zlp S\/Zcmbu("zl‘iS
o2 I,

1
P, :EID S VI—%CZH

Ho
Dla duzej wartosci stosunku c, i ¢, przyjecie pierwszego przyblizenia jest wy-
starczajaco doktadne.

4.2. Biorac za podstawe krzywa obciazen sterowanych z zadania 3.2 dla samolotu
Z526 AFS Akrobat (rys. 3.6) — wyznaczy¢ wielkos¢ sity na usterzeniu potrzebnej do
rownowagi w zaleznosci od sity nosnej samolotu c¢,, Wyznaczy¢ takze krzywa

P /| n|. Skorzysta¢ z podanych charakterystyk (rys. 3.7).
Wyprowadzimy najpierw podstawowe zaleznosci i obliczymy wspdtczynniki:

c I,
Pz mo gn mbu_ “sa
Ho I
z H

Po podstawieniu odpowiednich danych:

P, =3281,22 mupy
Ho CZ

, =29 _ 96162
P SV v

gdzie V - predkosé lotu, m/s.
Dalsze obliczenia wykonujemy tabelarycznie (tabela 4.1)

Uwaga: Do obliczenia PZHO , dla Ip. 6, gdy n = 0 postuzymy sie wzorem:



Gdy znamy P, dla Ip. 5 mozna zauwazy¢, ze rowniez:
0

1 I,
PZHQ - E'D SVDszbu f

1 ,
P, ==pSVic,,, =&
Zhg, 2p D ~¥mbug IH
stad:
_ Cmbu6
og 7o Cmbus
Tabela 4.1

Punkt Crbu Crnbu PZHO PZHO PZHO PZHO

Lp. na n v C: bez z bez z bez z
K.O.S napedu | napedem | napedu | napedem | napedu | napedem

m/s N N N N
1 1 1 26,2 1,40| 0,220 0,240| 515,6 562,5 515,6 562,5
2 A 6 64,2 1,40| 0,220 0,240| 3093,7| 33749 515,6 562,5
3 2 6 80 0,90| 0,142 0,151| 3106,2| 3303,1 517,7 550,5
4 D 6 100| 0,577 0,095 0,099| 3241,4| 33779 540,2 563,0
5 3 3 100| 0,288 0,056 0,055| 1914,0| 1879,8 638,0 626,6
6 4 0 100 0,00| 0,020 0,014| 683,6 4785 © ©
7 E -1 100| -0,096| 0,009 0,000| 307,6 0 29,5 0
8 5 -2,07 80| -0,311| -0,014| -0,028| -305,7| -611,5| -147,7 -295,4
9 F -3 62,5| -0,738| -0,057| -0,080| -760,3| -1067,0| -253,4 -355,7
10 6 -3 57,1 -1,1| -0,090f -0,120| -805,4| -1073,8| -268,5 -357,9
11 11 -1 29,5 -1,1| -0,090f| -0,120| -268,5| -357,9| -268,5 -357,9
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Rys. 4.7. Sity na usterzeniu — Zlin 26 AFS

4.3. Na podstawie danych do przyktadu 4.2 sporzadzi¢ wykres kata natarcia uste-

rzenia poziomego i kata wychylenia steru wysokosci potrzebnych do réwnowagi
w funkcji ¢, — samolotu.

Skorzystaé¢ z zamieszczonej charakterystyki samolotu przyjmujac:

- =+2,57°, & =3,2%, a =2,75%, e=03a, a,=+1°, o =42°

a
obliczymy najpierw:
ay = f(cz)

Ay, =a+a, —&

liczymy wzgledem kata zerowej sity nosnej na skrzydle i pamictamy, ze £=0,3d
ay =a (1- 0,3)aZH



Oy, = Qg skrzyd — e, 0 + ay,
a, =-0,43°
Hy !

a® =0,7a° —0,43°

Cleciwa _agerodynarmiczng

%z=0

o
2 skrz

Cieciwa geometryczng

Rys. 4.8. Konfiguracja usterzenia

Poniewaz dla zakresu liniowego — patrz tekst przyktadu 3.2

de, _de, _,,1
da a rd
. 573

a = HCZ =13,64CZ

wigc, po podstawieniu:
ap, =9,548 ¢, —0,43°
jest to réwnanie prostej oy = f (C,).
Réwnowage momentdw mozna zapisa¢ réwnaniem:

1 1
EPSVZIACmbu :EPSH Vi lhe,,

po uproszczeniu i przeksztatceniu otrzymujemy:

Sl

CZH SH IH cmu
Z drugiej strony mamy

C, =,y +a,pf

Iy



3,2 1

a, =——=0,056 -
57,3 stopien

a, =2 _0048——
57,3 stopien

Podstawiamy
C,, = (9,5480Z -0,43° ) 0,056 + 0,048 5°

¢, =0535¢, —0,024+0,048/°
%cmm =0,535¢, — 0,024 + 0,048 B°
H "H

13,81-1,62

256.4,02 Cmv ~2TC

mbu

i stad ostatecznie otrzymujemy
B° =4520c,,, —11145¢c, + 0,50
Dalsze obliczenia podajemy w tabeli 4.2 i nanosimy na wykres 4.9.

Uwaga: Poniewaz praktycznie dla catego zakresu c, B, > 0, nalezy wigc tak
zmieni¢ kat zaklinowania usterzenia, aby A, z napedem bylo rowne zeru dla c, sa-
molotu odpowiadajacego predkosci przelotowe;j.

Tabela 4.2
Lp. c, Cmbu Cmbu ﬂ ° ﬂo
bez napgdu | z napedem | bez napgdu | z napedem
1 -11 -0,040 -0,120 4,69 3,34
2 -0,7 -0,054 0,075 331 2,36
3 -0,3 -0,013 -0,026 2,17 1,57
4 0 0,020 0,014 1,40 1,13
5 0,4 0,071 0,071 0,72 0,72
6 0,9 0,142 0,151 0,17 0,57
7 1,4 0,220 0,240 -0,06 0,84
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Rys. 4.9. Geometria konfiguracji

4.4. W samolocie Z526 AFS Akrobat, lecacym ustalonym lotem poziomym
z predkoscia Va = 64,2 m/s, pilot wychylit gwattownie ster wysokosci do gory, az do
ogranicznika ruchu — zderzaka. Na podstawie wynikéw z poprzednich przyktadow
liczbowych obliczy¢ przyrost sity oraz catkowita sitg na usterzeniu poziomym po wy-
chyleniu steru. Zatozy¢ dodatkowo, ze katy wychylenia steru do ogranicznika wyno-
sza: do gory —20°, do dotu +18°.

Nalezy skorzysta¢ z wynikow przyktadu poprzedniego po zatozeniu, ze poziomy
lot ustalony odbywa si¢ z napedem. Obliczymy najpierw ¢, dla V4 i n =1 z warunku:



¢, = 0,233; dla tej wartosci c,-ta znajdujemy wartosci PZHO /n (z napgdem) = 700 N
i jest to sita PZHO odpowiadajaca predkosci Vain = 1.

Korzystajac teraz z przyktadu 4.3, mozna z wykresu S, = f(c,) odczyta¢ wartosé
Bu, = +1,7°.

Rys. 4.10. Katy wychylen steru

Mozliwy przyrost kata Afa; Ay =—21,7°, stad przyrost:

Po podstawieniu wielkosci liczbowych otrzymujemy

_ _@ 256 4121,6-% .21,7=-6735 N

Zy

Stad wypadkowa sita na usterzeniu poziomym
P, =P, +AP,
H Ho H

z

P, =—6035N

Iy

Jak wida¢ na skutek takiego manewru moze by¢ duza sita poréwnywalna z sita
ciezkosci samolotu!



5. Obciazenia zewnetrzne w czasie ruchu na ziemi

Podwozie samolotu ma za zadanie umozliwi¢ postéj i ruch samolotu na ziemi oraz
przyja¢ i rozproszyc¢ energi¢ wynikajaca z ruchu samolotu podczas ladowania. Znajo-
mo$¢ obciazen, jakie powstaja w tych okolicznosciach, umozliwiaja prawidtowo
zwymiarowaé¢ podwozie.

Pelne wyszczegdlnienie przypadkdéw zachodzacych zaréwno podczas normalnej
eksploatacji, jak i w sytuacjach awaryjnych podaja przepisy budowy samolotow.

Energia jaka musi pochtona¢ podwozie jest suma energii kinetycznej opadania
pionowego i energii potencjalnej:

2

E=™ (mg-P)h (5.1)

gdzie E — energia samolotu zwiazana z ruchem pionowym, w — predkos$¢ pionowa
samolotu w chwili przyziemnienia, h — wysokos¢ obnizania si¢ srodka masy od chwili
przyziemnienia do catkowitego ugigcia amortyzacji.

Energia ta powinna by¢ mniejsza lub co najwyzej rébwna pracy amortyzacji wyra-
zonej jako:

L=2(ih, 7, +h,7,) (5.2)

gdzie L — praca amortyzacji, Z — maksymalna sita dziatajaca na podwozie, h, — skok
amortyzatora, i — przetozenie amortyzacji rdwne stosunkowi obnizenia $rodka masy
do skoku amortyzacji, 77, — wspotczynnik petnoty wykresu pracy amortyzatora (zdefi-
niowany pozniej), h, — skok pneumatyka, 7, — wspotczynnik petnoty wykresu pracy
pneumatyka.
Przyjmuje sig, ze pracg t¢ musi wykona¢ podwozie gtowne. Stad maksymalne ob-
cigzenie podwozia gtéwnego podczas ladowania:
mw?
E 2

Cihgathym,  ihgm,+hon

+(mg-P,)h

(5.3)
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W zaleznosci (5.1) do obliczenia wartosci dopuszczalnych nalezy zna¢ dopusz-
czalna warto$¢ predkosci opadania w i wartosé sily nosnej w chwili przyziemnienia.
Opadanie zaczyna si¢ gdy:

P,—mg<0

(mg — P;,) jest sita dziatajaca na samolot w kierunku pionowym ku ziemi. Na skutek
niedostatecznie duzej sity nosnej mamy do czynienia z przyspieszeniem w kierunku
pionowym. Jezeli uczynimy dwa zatozenia:

e 7g sifa ciezkosci rowna sig sile nosnej,

e 7g sita nosna jest rowna zeru,
to oczywiste jest, ze rzeczywista sita dzialajaca znajduje sie w praktyce miedzy tymi
dwoma przypadkami. Jej wartos¢ ustalaja przepisy i zwykle:

P, =§Q, tj. 66% P,

Nastgpnym etapem obliczen jest wyznaczenie przyrostu wartosci wspotczynnika
obciazen podczas ladowania; zdefiniowany jest on przez zapis:

An, =—% (5.4)
m_g
Gdy uwzgledniamy, ze tuz przed przyziemnieniem
N, = P, (5.5)
m_ g
wowczas otrzymujemy wspoétczynnik obciazen podczas ladowania:
n=AnL+no=Z+PZ (5.6)
m_g
Site pionowa okresla sie jako:
X=Zu (5.7)
gdzie u— wspbtczynnik tarcia.
Mozna teraz okresli¢ wspotczynnik obciazen wzdiuz 0si x—X.
X Z
N =——=—"p=An_u (5.8)
mg mg
lub tez zapisac:
nX:LﬂZM _au (5.9)

)7
mg mg g

gdzie a — przyspieszenie pionowe srodka masy samolotu na skutek dziatania sity Z.
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W obliczeniach obciazen site X przyktada sie do osi kota (z wyjatkiem, gdy koto
jest zahamowane) (moment sity rowny X %: M, =1, & — stad koniecznos¢ stoso-

wania rozpedzenia kot o duzej srednicy przed przyziemnieniem).
Xo

| r // |

I S

I — A / I |
I o y‘ T ]
LJJ| Z : ~ Il I

~

[P, e A e b

If X [ v
7 ?79?? é?;ﬂ

Rys. 5.1. Rozktad sit

Wypadkowa sit Z i X zwykle nie przechodzi przez srodek masy, w wyniku powsta-
je moment okreslony jako:

M=Wr=ryz%+X?

lub prosciej:

M=Zx,+Xz,
Moment ten wywotuje przyspieszenie katowe réwne:

e= (5.10)

Iyy

Gdy znamy wartosci ¢, mozna wowczas okresli¢ wspotczynnik obciazen wywota-
nych tym przyspieszeniem w odlegtosci x od srodka masy.

Podwozie ponadto ulega obciazeniom w czasie ruchu po ziemi zgodnie z zasa-
dami dynamiki. W podwoziach samolotoéw pojawia sie zwykle elementy sprezyste —
zwykle sprezyna. Sprezyna zdolna jest jedynie do amortyzacji energii, po ugieciu
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sprezyny nastepuje jej ,,0db06j” przy zerowym polu histerezy i sprezyna zwraca pra-
wie w catosci energie zamortyzowana. Zastosowanie amortyzatoréw sprezynowych
prowadzi¢ wigc bedzie tzw. ,,koztowania” — doprowadza to do wykonywania nieak-
ceptowanych podskokoéw. Po wyhamowaniu predkosci opadania, istniejaca w takim
amortyzatorze energia, réwna jest praktycznie energii pochtonietej i jest wyzwalana
przez gwaltowne rozprezenie sie amortyzatora (,,0dbéj”). Praca takiej sprezyny wy-
nosi L = Zh,/2 — i jest to pole lezace pod charakterystyka sprezyny.

Az (V4
7 i i
| I
i |
' :
I |
I z‘;aL Fig i /?p
hamax 4 hp max
297414/
: . / | powietrze
=== _otwor
| — .
ey clecz
=

Rys. 5.2. Charakterystyki amortyzacji: a — amortyzator sprezynowy, b — pneumatyk,
¢ — amortyzator cieczowo-powietrzny. | — obciazenie, 1l — odciazenie.
V1<V, < V3, V3 zbyt duza predkosé weiskania ttoka
(gwattowny wzrost reakcji Z, zmniejszenie sig h,).

Pole zakreskowane — energia rozproszona

Dazymy do otrzymania jak najwigkszej pracy amortyzacji, przy mozliwie ma-
tych ugieciach i wartosciach reakcji pionowych Z, nalezy wiec zwieksza¢ pole leza-
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ce pod charakterystyka amortyzacji. Zapewniajacy maksymalna prace po zatozonym
ugieciu ,,idealny amortyzator” miatby wartos¢ sity stata od poczatku do konca swe-
go ugigcia, co oczywiscie bytoby nie do przyjecia podczas kotowania po nieréwnym
terenie.

Wartos¢ pracy réwnataby sie iloczynowi sity i ugiecia amortyzatora (Z — hy).
Stosunek energii pochtonigtej przez rzeczywisty amortyzator (czyli pracy amortyza-
tora) do energii pochtonigtej przez ,,idealny amortyzator” nazywa si¢ wspotczynni-
kiem petnoty pracy amortyzatora — 7,.

Inaczej jest to stosunek pola lezacego pod charakterystyka amortyzatora przy je-
go ugieciu do pola prostokata Z — h,. Wsp6tczynnik petnoty pracy amortyzatora dla
sprezyny wynosi 7, = 0,5; dla pneumatyka 7, = 0,45.

Znacznie wieksze niz sprezyna wspotczynniki petnoty pracy amortyzatora uzysku-
je sie w budowanych amortyzatorach cieczowo-powietrznych (rys. 5.2). Energia po-
chianiania zalezy tu od predkosci ruchu ttoka, gdyz w znacznej czesci jest pochtaniana
przez opory hydrauliczne przeptywu cieczy przez specjalnie zaprojektowane otwory.
Ta cze$¢ energii pochtaniana jest bezpowrotnie, krzywa odboju lezy znacznie powyzej
krzywej sprezania i dlatego 77, moze by¢ nawet okoto 0,8 (i wiecej).

Czas maksymalnego ugiecia si¢ amortyzatora podczas ladowania nie przekracza
0,5 sekundy.

Przyktady liczbowe

5.1. Samolot podchodzi do ladowania z ustalona predkoscia pionowa
w =2,3 m/s. W momencie przyziemniania kétko tylne znajduje sie tuz nad ziemia.
Wspotczynnik tarcia w momencie przyziemnienia 4 = 0,2. Obliczy¢ maksymalna
site pionowa i pozioma jaka wystapi na podwoziu gtownym. Do obliczen przyjaé¢
dane samolotu AR — 822 (rys. 5.3). Dodatkowo zatozy¢: h, = 0,46 m, 1, = 0,78,
i=0,7, h, =0,12 m, 7, = 0,45. Poniewaz ruch jest z zatozenia ustalony, musi istnie¢
rownowaga sit, a wobec tego P, =m, g. Stad energia ladowania:

m_w? 1900 2,3
2

E= =502551

Wielkos¢ sity pionowej:

E 5025,5

=< = =16 420 N
ih, 7, +h,nn, 0,7-046-0,78+012-0,45

Wielkos¢ sity poziomej:

X=2Z -u4=16 420-0,2=3284 N
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5 =260m?
e

Wymiary
Rozpigtosé

Diugos¢

Wysokosé
Powierzchnia nosna
Masa

Masa wiasna
Masa catkowita maksymalna

Osiagi

Predkos¢ maksymalna
Predkos¢ robocza nad polem
Predkos¢ przeciagniecia
Predkos¢ wznoszenia

Putap

Silnik Lycoming 10-540-6105

Nmax = 213 kW
Dane dodatkowe

lyy = 2100 kg - m?

Konstruowanie samolotow

ly=528m

I 280m I

Rys. 5.3. Samolot IAR — 822

12,8 m
9,40 m
2,80m

26,0 m?

1120 kg
1900 kg

170 km/h
120-160 km/h
75 km/h
3,5m/s

4500 m
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5.2. Korzystajac z wynikow przyktadu poprzedniego, oraz przyjmujac, ze podana
w charakterystyce samolotu IAR — 822 geometria odnosi si¢ do podwozia ugietego,
wyznaczy¢ pole obciazen masowych, wywotane polem przyspieszen wzdtuz osi po-
ziomej przechodzacej przez srodek masy.

Z zalozenia:
N, = P =1
m_g
przyrost:
Z 16320

An 0,88

‘" m g 1900-9,81
Przyspieszenie katowe wywotane jest momentem:
M=Xz,-Zx,=3284-137-16 420-0,95=-11100 N-m

Zgodnie z rysunkiem 5.4:

M,
m-gXx
s.m.
. X
Rys. 5.4. Rbwnowaga momentow
e X
n=—-
g
M x
n,=——=0,54x
Iy 9

ostatecznie mamy:

n=1+0,88+0,54x

Pole obciazen przedstawione jest na rysunku 5.5.
Obciazenia wzdtuz osi x sa state i skierowane do przodu:

n,=An_u=0176
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ZA
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Rys. 5.5. Pole obciazen

5.3. Przed startem przeprowadza si¢ probe silnikdw, az do uzyskania petnego cia-
gu. Kofa gtéwne zabezpieczone sa podstawkami. Obliczy¢ obciazenie kota przedniego
podczas préby silnikéw. Do obliczen wykorzysta¢ charakterystyki samolotu North
American OV-10A Bronco (rys. 5.7). Zalozy¢, ze podana geometria odnosi sie do
podwozia ugigtego.

Rozwazymy réwnowage samolotu wzgledem punktu o (0$ kota gtéwnego):

P.Z,+mgXx, —Zp(xp—xg)zo
stad:
P Z,+mgx; 2.15400-1,69+4494-9,81-0,8

Xp + Xq 2,72+0,8

z

] =24814 N

Sity Xp i Xy jako przytozone do osi kot — kota niehamowane nie daja momentu
wzgledem punktu 0.

P, sm.
:11 3

mg

PN Vs (Ll
ol

Rys. 5.6. Réwnowaga
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S= 2703 m? |
N i
Ji
01
G
§]
0 O Sy =667m?
0
<
o
a
0
]
[s4=22271
o — . Im
Rys. 5.7. Samolot North American OV-10A Bronco
Wymiary
Rozpigtosé 12,19 m
Diugos¢ 12,67 m
Wysokosé 4,62m
Rozstaw két gtéwnych 4,52 m
Powierzchnia nosna 27,03 m?
Masa
Masa wiasna 3161 kg
Masa startowa 4494 kg
Osiagi
Predkos¢ maksymalna 452 km/h
Rozbieg 226 m
Dobieg 226 m
Zasieg z dodatkowymi zbiornikami 2300 km

2 silniki turbosmigtowe larrett Air Research T 26

Nmax = 526 KW
Pstart = 1,540 KN
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5.4. Podczas dobiegu na suchym betonowym pasie startowym pilot hamuje kota
gtéwne, nie doprowadzajac jednak do poslizgu. Przyjmujac, ze w tych warunkach
4= 0,8, obliczy¢ maksymalna site pionowa, jaka moze wystapi¢ na podwoziu przed-
nim. Do obliczen wykorzysta¢ charakterystyki samolotu North American OV-10A
Bronco (rys. 5.7). Zatozy¢, ze podana geometria odnosi sie do podwozia ugietego.
Srednica kola gtéwnego D = 0,75 m. Nalezy przyja¢, ze podczas dobiegu sita nosna
i sita oporu rowne sa zeru.

Rozwazmy réwnowage samolotu podczas hamowania, zaktadajac, ze na dobiegu
ciag silnikéw Ps = 0:

D P, =X, -mgn, =0

Y P =2,+Z,-mg=0

D> M, =mgnx[zp+%j+mgxg ~7,(x, +x,)=0

A 4 ) ] 7
j D/2

Rys. 5.8. Obciazenie podwozia

Poniewaz
Xg=2Zyu
z réwnania (5.1):

mgn, =Z,u
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Z,=mg-Z

g p

D
Z, ,u(Zp +Ej+mgxg :Zg(xp +xg)

po podstawieniu i przeksztatceniu otrzymamy:

D
Zp+? +Xg
=20900 N

z, +E+Xg + X,

Z,=mg

5.5. Podczas ladowania doprowadzono do utraty sity nosnej, w momencie gdy
srodek masy samolotu znajdowat sie na wysokosci H = 1,5 m nad poziomem na-
wierzchni lotniska. Samolot opadt na kota gtéwne z kotem przednim tuz nad ziemia.
Obliczy¢ pionowe obciazenia podwozia gtdwnego oraz wspétczynnik An.. Do obli-
czen wykorzysta¢ charakterystyki samolotu Zlin 42 (rys. 5.9), przyjmujac,
ze podana geometria odnosi sie do podwozia ugietego, dodatkowo zatozy¢:
ha,=0,3m, 7,=0,65,i=1, h,=0,12 m, 7, = 0,45.

Poniewaz w momencie rozpoczgcia ,,ladowania” mozna przyjaé¢ predkosc pio-
nowa réwna zeru, wiec energia ladowania jest po prostu energia potencjalna:

Ep =m.g (H _hL)
gdzie h. — wysokos¢ srodka masy przy maksymalnie ugietej amortyzacji:

h =z, +05Dh,

E, =920-9,81-[15- (1,07 +0,5-05-0,42)] = 5415 ]

stad:

E, 5415

Z=- = ~21747 N
ih,7,+h,n, 03-0,65+012-0,45

n, =241
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Zlin 42

S=13215m?

Wymiary
Rozpigtosé
Diugos¢
Wysokosé

Powierzchnia nos§na

Masa

Masa wtasna
Masa catkowita maksymalna

Osiagi

Predkos¢ maksymalna
Predkos¢ przelotowa
Predkos¢ przeciagniecia
Predkos¢ wznoszenia
Putap

— Silnik Avia M 137 A
— Npmax = 132,5 KW

Konstruowanie samolotéw

Rys. 5.9. Samolot Zlin 42

9,11 m
7,07 m
2,69m

13,15 m?

600 kg
920 kg

215 km/h
200 km/h
95 km/h
4,0 m/s
4100 m



6. Obciazenia kadtubow

W obliczeniach obciazen zewngtrznych kadiub samolotu traktuje si¢ zazwyczaj
jako belke podparta na okuciach skrzydto—kadtub.

Do zrodet obciazen kadtuba nalezy zaliczy¢:

o reakcje innych czesci samolotu mocowanych do kadtuba, przede wszystkim
usterzenia i podwozia oraz reakcje mas skupionych, tadunku i urzadzen,

e ohciazenia aerodynamiczne pochodzace od rozktadu cisnienia dziatajacego na
kadtub, istotne jest to dla samolotéw latajacych z bardzo duza predkoscia M > 0,5,

o wiasng mase kadtuba w polu przyspieszen,

e roznica cisnien wewnatrz kabiny i na zewnatrz — dotyczy to kabin uszczelnio-
nych — z tzw. hermetyzacja,

¢ zabudowane w kadtubie jednostki napedowe i inne instalacje sitowe.

Aby zwymiarowacé poszczeg6lne fragmenty konstrukcji kadtuba, nalezy przeana-
lizowa¢ mozliwe stany obciazen w locie i na ziemi. Analiza tak duzej liczby przy-
padkow jest bardzo czasochtonna. Pracg t¢ utatwia wykonanie wykresow sit tnacych
i momentéw gnacych dla wybranych prostych przypadkéw obciazen jednostko-
wych.

Obciazenia wzdtuz osi x na og6t nie wymiaruja zasadniczej struktury, moga na-
tomiast wymiarowac wezty, ktorymi sity te sa wprowadzone na strukture kadtuba.

Obciazenia dziatajace wzdtuz dwédch pozostatych osi mozna rozdzieli¢ na proste
przypadki. Gdy zatozymy, ze w ptaszczyznie (na przyktad x—z) kadtub jest obciazo-
ny nastepujacymi zespotami ,,sit jednostkowych”:

e pochodzacymi od masy kadtuba poddanego przyspieszeniu odpowiadajacemu
wspotczynnikowi obcigzen n =1,

e pochodzacymi od mas kadtuba poddanego przyspieszeniom odpowiadajacym
zatozonemu przyspieszeniu katowemu &, wokot srodka masy, czyli poddanych dzia-
faniu wspotczynnikéw obciazen
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(na og6t przyspieszenie katowe wygodniej jest wymiarowa¢ posrednio przez okre-
slenie PZHO, czyli sity wywotujacej przyspieszenie katowe, lecz przytozonej na

usterzeniu),
e aerodynamiczna P, ~dziatajaca na usterzeniu poziomym.

W kazdym przypadku belka kadtuba jest w rownowadze pod dziataniem sit ob-
ciazajacych i reakcji na okuciach skrzydtowych. Dla podanych przypadkéw obcia-
zen sporzadza sie wykresy sit thacych i momentow gnacych, korzystajac z tych
wykreséw mozna dla dowolnego przekroju A-A wyznaczy¢ wielkosci sity tnacej
i momentu gnacego z zaleznosci:

P, P,
Qa-na _QAnj +Qug = P —=+Qpnj = P (6.1)
j ZHg
n PZHg PZH
Maa=Muj—+My; —+Myuy; (6.2)
nj ZHg PZHJ'

gdzie: Qa_a i Ma_a — sita thaca i moment gnacy dla zatozonego przypadku obcia-
zen W przekroju A=A, Qanj, Qazj, Qanj — rzedne wykresu sity tnacej dla odpowied-
nich przypadkow obciazen jednostkowych w przekroju A-A, Mayj, Mazj, Manj —
rzedne wykresu momentéw gnacych jak poprzednio, n, PZHS, P, — wielkos¢ ob-

Iy
ciazen dla badanego przypadku obciazen.

Obciazenia wzdtuz osi x wymiaruja, jak wspomniano, jedynie wgzty wprowa-
dzajace te sity na strukture kadtuba. Sa na przyktad wezty okucia toza silnika na
kadtubie. Takze obliczenia weztow podwozia mocowanego do kadtuba wymagaja
osobnej analizy, do ktorej niezbgdna jest znajomos¢ schematu wytrzymatosciowe-
go struktury kadtuba. Z tego powodu te zagadnienia sa tu pominiete.

Wspbtczesne samoloty sa uzytkowane na duzych wysokosciach, zmusza to do
koniecznosci zwiekszania cisnienia wewnatrz kadituba. Powstajaca réznica cis-
nien, prowadzi do pojawiania si¢ obciazen, stad kadiub traktowany jest jako
uszczelniony zbiornik z obciazeniem wynikajacym z rdznicy cisnien. W razie zbyt
szybkich zmian cisnienia, ale takich, ze cisnienie wewnatrz jest mniejsze niz na
zewnatrz — zbyt gwaltowna zmiana — spadek wysokosci prowadzi do zmiany kie-
runku obciazenia, te niewielkie obciazenia od ujemnej réznicy cisnien $ciskaja
konstrukcje uszczelniona, i sa bardzo niebezpieczne — dochodzi do sciskania cien-
kosciennych powtok.

Analize rozktadu naprezen dodatkowo komplikuje istnienie nieciagtosci kon-
strukcji — wykroje okienne, drzwi — co zwigksza naprezenia w obszarach takich
nieciagtosci i utrudnia ich obliczanie.
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Przyklady liczbowe

6.1. Dla podanego rozktadu masy w kadtubie samolotu oraz zadanego potozenia
oku¢ skrzydta zbudowaé wykresy sit tnacych i momentdw gnacych dla nastepujacych
obciazen jednostkowych: n; = 1, PZ]_ =1 kN, P, =1 kN. Dodatkowo przyjac:

&l HJ

lyy = 6223 kg-m? i skorzystac z rysunku 6.1.

A __B m,
. 41m J.0.8m
X, .

Rys. 6.1. Model kadtuba

Wykonujemy obliczenia i zestawiamy je w tabeli 6.1 dla zadanych wartosci
m; (kg) i xi (m):

Tabela 6.1
) m; Xi m; Xi = m; X2
p Zespel ko | m | kgml | N | [kgm? | ™9 (i~
1 | Podwozie przednie 31 1,80 55,8 304 100,4 —66
2 | Sterownia 20 2,30 46,0 196 105,8 =34
3 | Kadtub - czes$¢ przednia 465 2,80 | 1302,0 4561 3645,6 -594
4 | Zatloga - fotele 240 2,90 696,0 2354 2018,4 —-286
5 | Silniki 200 585 | 1170,0 1962 6844,5 271
6 | Kadlub — czesé tylna 232 6,10 | 14150 2275 8632,7 364
7 | Usterzenie pionowe 25 9,50 237,5 245 2256,2 112
8 | Usterzenie pionowe 90 9,65 4825 490 4656,1 232
Razem 1263 5405,0 28259,8 0
Dlam;=1
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Reakcje na okuciach:

(Xgn =%4) D mig

Rg = = 2787 N

Xp — Xp

Ry =) mg—Ry =9603 N

A Sm

—— =
mr-g

Y
Xmg
X, =41 W
| x., =428
X, =49

Rys. 6.2. Reakcje na okuciach

Sity obciazajace belkg dla m; = 1 obliczymy z zaleznosci:
R, =mg
Obliczenia, wyniki sity tnacej i momentéw gnacych przedstawiono na wykresie

(rys. 6.3).
Dla P, =1kN

. P,..In 1000-537

J
I, 6223

=0,863

gdzie
I, = (X —%,)=537m

Reakcje na okuciach wynosza (rys. 6.4):

R. =—R. = €ol yykag _ 0,863-5892
§ ° XB - XA 0,8

=6356N

8 8

| s = 1,15(2 mx: = X2 Y mi) =5892 kg -m?

1 1
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Rys. 6.4. Reakcje na okuciach
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Sity obciazajace:
I:)i = mig(xi - Xsm)

Obliczenie sit podano w tabeli 6.1, wyniki — sity tnace i momenty gnace na wykre-
sie (rys. 6.5).

Qzey b Wykres sily tnacej dla Py, = 1 kN
M
2000+
980 S80
694 | ‘ 709 344,
0] e¢ ro0 J||| |V A Bl T T T T
2 3 Y VNG 6 7 8 9 x[m
-20001
©
-40001
-5376
-6000{
Mzsyll Wykres momentéw gngcych dla Py, = 1 kN
[kNm]
27 |
|
Nl
o , A Bl T[] . ] : -
2 N3 Tﬁ- £5 6 7 8 9 x[m
-24

Rys. 6.5. Sily tnace i momenty gnace

Uwaga: Sita P, nie jest sita obciazajaca, a jedynie reprezentantem przyspieszenia
katowego.
Dla PZHj = 1 kN, przypadek belki wysigegnikowej przedstawiono na (rys. 6.6).

Reakcje:

P -
Rg = P (e =x,) =69375N

Xg = X

R, =5937,5N
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Y

Rys. 6.6. Reakcje na okuciach

Sity tnace i momenty gnace przedstawiono na rysunku 6.7.

Qzp, A
(N

5000

5937,5

Wykres sit thacych
dla P,, =1 kN

2o VI TR

Wykres momentow gnacych
dlaP,,=1kN

Rys. 6.7. Sity tnace i momenty gnace

69
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6.2. Obliczy¢ obciazenia mocowania toza silnika do kadtuba, w przypadku gdy
samolot znajduje sie w dowolnym punkcie petli 0 promieniu R = 91,7 m, i leci z pred-
koscia V = 216 km/h. Do obliczen przyja¢ dane samolotu Zlin Z526 AFS Akrobat,
zatozy¢é dodatkowo: ms = 110 kg — masa zespotu napedowego, o = 0,87 kg-m® — mo-
ment bezwiadnosci smigta dwuptatowego, k = 1,5 — wspotczynnik nierébwnomiernosci
pracy silnika, 7 = 0,78 — sprawnos¢ smigta, n = 2750 obr/min — liczba prawoskretnych
obrotoéw silnika (patrzac w kierunku lotu).

Poniewaz zaktadamy petlg o ustalonym promieniu R, mozna przyja¢ dla kazdego
punktu samolotu, ze n wyniesie:

2 2
\g/R o
Stad sita masowa silnika:
Fs =mggn=53955 N
Sita ciagu silnika dla znanej sprawnosci bedzie:

N7 1325-10°-0,78

P
STy 60

=2207 N

Moment oporowy $migta bedzie:
N
M, = k-9557=68 9835 N-m

gdzie: N — sita, w W, n — obroty, obr/min.
Obliczenie momentow zyroskopowych wymaga osobnego potraktowania.
Momenty zyroskopowe beda zalezaty od biegunowego momentu bezwtadnosci ob-
racajacej sie masy lg, predkosci katowej masy i prostopadtej do niej predkosci katowej
samolotu @, lub @, w ruchu obrotowym wokot osi y lub z.

Z JLZ'
o
w Vw
/If A mLew
a0 /
T z5 Vi Sino

Rys. 6.8. Przyspieszenie Coriolisa
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Jezeli ruch punktu A jest ruchem ztozonym nie postepowym, to jego predkos¢ jest
suma predkosci wzglednej V,, i predkosci unoszenia V,, a przyspieszenie wyraza sie
wzorem

aA:aW+an+ac

gdzie a. jest przyspieszeniem Coriolisa. W przypadku gdy predkosé unoszenia jest
predkoscia katowa (@), wowczas przyspieszenie to jest iloczynem tej predkosci kato-
wej i sktadowej predkosci wzglednej na ptaszczyzne wirowania (rys. 6.8):

a,=2wV, sina
Dla smigta lub wirnika elementarna sita bezwtadnosci (rys. 6.9):
dP, =-dma,

dR, =dm2V,w =2Q o, r cose dm

[z
Rys. 6.9. Elementarna sita bezwtadnosci

Suma rzutéw sity dP. na osie: X, y z:
dx=20w,rcosp dm
dy=0
dz=0
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Momenty od sity dP,:
wzgledem osi x; dM, =0

wzgledemosiy; dM, =-zdP, =-2Q v, r’cose sing dm
wzgledem osi z; dM, = -y dP, = -2 Qw, r’cos® ¢ dm
Dla catego ciata bedzie:

X=ZngII’COS(p dm=0

poniewaz:
.[ rcosp dm =0
gdyz srodek ciezkosci smigta lezy na osi x;
y=0,z=0.
Momenty:
M, =0

M, = —ZmeJrz cos g sing dm
M, = ZwaIr2c052¢) dm
dla ciata obrotowego i smigiet wigcej niz dwuptatowych:
.[rz cos gsin ¢ dm :Jz ydm=0
gdyz moment odsrodkowy tych ciat rowna sie zeru.
jr20082¢ dm =J'y2 dm

dzigki symetrii:
jyzdm :Jzzdm

a poniewaz:
Iy :J‘(y2 +zz)dm :'|-y2dm+.|.zzdm
Iyzdm = I?O
i dla tych ciat:

M,=M,=1,2 o,
dla smigiet dwuptatowych biegunowy moment bezwtadnosci (rys. 6.10):
=[5, am

(6.3)
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== —>

Rys. 6.10. Moment bezwladnosci $migta

Utozsamiajac rsy z promieniem r kat ¢ oznacza potozenie topat smigta i istnieja
zmienne dwa momenty zyroskopowe:
(M,). =21,2 o,cos’ p (6.4)

oraz
(My)z, =-21y 2w, cosp sing

a ostatecznie
(M), ==21,2 a,sin2¢p (6.5)

L NSNS AT
7-X7 X

180°

",
Rys. 6.11. Momenty zyroskopowe dla smigta dwutopatowego
Mozemy obliczy¢ momenty zyroskopowe na podstawie podanego materiatu:
(M,). =21, 2w, cos’ ¢

(M,), =-1, Qa,sin2¢

gdzie
_mn_ ﬂ = 2881
30 30 s
Vv 216 =O,65£

n=—=—-
R 917-36 S
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Ostatecznie obciazenie od zespotu napedowego przestawiono na rysunkach
(6.12) i (6.13).

i"fz'l'

0 %0° 360° 7

Rys. 6.12. Obciazenie od zespotu napgdowego

(M;)z=F(p)

Rys. 6.13. Obciazenie od zespotu napgdowego



7. Rozklady obciazen aerodynamicznych
powierzchni nosnych

Obciazenia dopuszczalne powierzchni nosnych wynikaja wprost z krzywej obciazen.
Dla ustalonego wspdtczynnika obciazen dopuszczalnych n i predkosci lotu V mozna
okresli¢ kat natarcia skrzydta i odpowiadajace mu wspdtczynniki aerodynamiczne.

Aby znalez¢ obciazenia wymiarujace konstrukcje skrzydta, wystarczy zwykle ana-
liza punktéw charakterystycznych krzywej obciazen. Dodatkowymi rozwazanymi
przypadkami obciazen powinny by¢ obciazenia od podwozia (w przypadku jego mo-
cowania do skrzydet) oraz obciazenia od obstugi naziemnej. Przeprowadzona analiza
powinna umozliwi¢ znalezienie maksymalnych dopuszczalnych naprezen, wystepuja-
cych w poszczegoélnych fragmentach konstrukcji skrzydta.

Podstawowymi analizowanymi obciazeniami w locie beda obciazenia symetrycz-
ne. Obciazenia niesymetryczne na ogot nie wymiaruja elementéw samego skrzydia
tylko jego okucia mocowania do kadtuba i elementy tej czesci konstrukcji skrzydta,
ktéra przechodzi przez kadtub.

Analizg¢ przypadkow wymiarujacych poszczegolne fragmenty konstrukcji nalezy
prowadzi¢ pod katem wyboru stanéw obciazen, dajacych wartosci maksymalne mo-
mentow gnacych skrzydto sitami prostopadtymi do plaszczyzny cieciwy (momenty
gnace normalne) i momentoéw skrecajacych, oraz dla pewnych typow konstrukcji
(np. skorupowa) ich wspotdziatania. Momenty gnace w ptaszczyznie cigciw (momenty
styczne) nie daja zwykle duzych wartosci naprezen.

Dla przypadkéw wybranych z analizy nalezy sporzadzi¢ wykresy sit poprzecznych
(normalnych i stycznych), momentéw gnacych (normalnych i stycznych) oraz mo-
mentow skrecajacych. W tym celu nalezy zna¢ rozktady obciazen aerodynamicznych
i sit masowych od ciezaru skrzydta wzdtuz rozpietosci i wzdtuz cieciwy.

Potozenie sita aerodynamicznych wzdtuz cieciwy okresla wspétczynnik momentu.
Dla danego profilu wspétczynnik momentu (cma) wzglgdem punktu zwanego srodkiem
aerodynamicznym profilu jest wartoscia stata, niezalezna od kata natarcia (z definicji
tego punktu).

Rozktad obciazen wzdtuz rozpietosci zalezy od obrysu skrzydta (wartosci ) i od
zmian wartosci wspotczynnikow c;, ¢ i Cma (rys. 7.1) wzdtuz rozpigtosci. W pierw-
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szym przyblizeniu wspotczynnik oporu ¢, i momentu ¢, Mmozna przyjac state wzdtuz
rozpigtosci i odczyta¢ ich wartos¢ z biegunowej skrzydta dla znanych wartosci ¢, sa-
molotu, wynikajacych ze stanu lotu. Najprostsza metode znalezienia rozktadu wspot-
czynnika sity nosnej wzdtuz rozpigtosci podano w dalszej czgsci:

APzz—%pOVZIYAyCZ
1 2
APX:_EPOV IyAyCX

1
AMsa zapovzliAycma

-45, % 4-ar,
Ak, Sa Se
-4,
01'-/'-'/‘1 AN 4k
A
v Xsqg 195
I Xse i
L {

Rys. 7.1. Sity i momenty aerodynamiczne i masowe dziatajace na pasek skrzydta o szerokosci A y:
S, — srodek aerodynamiczny profilu, S; — srodek cigzkosci paska skrzydta

Na rysunku 7.1 pokazano pasek skrzydia o szerokosci Ay, na ktéry dzialaja sity
i momenty aerodynamiczne: P,, Py i Mg, oraz sita masowa bedaca iloczynem wspét-
czynnika obciazen n i ciezaru rozwazanego paska skrzydta gs. Aby zapewnié popraw-
nos¢ dalszych obliczen, nalezatoby dziatajace sity roztozy¢ na kierunki gtéwnych osi
bezwtadnosci pracujacej czesci przekroju skrzydia. Jednak ze wzgledu na to, ze w tej
fazie obliczen szczegdtowe rozplanowanie konstrukcji skrzydta nie jest jeszcze na
0g0t zakonczone, mozna przyja¢ jako kierunki gtéwnych osi bezwtadnosci ptaszczy-
Zne cieciw i plaszczyzne do niej prostopadia. Nalezy wiec sity P, i Py roztozy¢ na
kierunkini t:

AP, = AP, cosa + AP, sin«
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AP, = —AP, sina + AP, cos«

Zwykle mozna przyja¢ (bo katy natarcia sa niewielkie), ze AP, = AP, i tylko
z podanej drugiej zaleznosci okresli¢ site APy, ktéra zwykle w rownym stopniu zale-
zy od obu cztonéw i dla duzych katdw natarcia przybiera wartosci dodatnie
(do przodu). Poniewaz mozna pomina¢ sktadowa sit masowych w ptaszczyznie cig-
ciw, sitg¢ masowa ngs mozna przytozy¢ rownolegle do AP, (w ptaszczyznie prosto-
padtej do ptaszczyzny cieciwy).

Gdy mamy okreslone z danych aerodynamicznych i cigzarowych sity oraz momenty
skrecajace, dziatajace na poszczegblne paski skrzydia, mozna wykonaé¢ obliczenia
i narysowac¢ wykresy sit poprzecznych (Qn i Q;), momentéw gnacych (Mg, i My) oraz
momentow skrecajacych Ms wzdtuz rozpietosci skrzydta, za pomoca metod poznanych
na wykladzie z wytrzymatosci materiatow. Podczas tych obliczen traktuje sie skrzydio
jako belke o warunkach podparcia, wynikajacych z zewnetrznej geometrii samolotu —
skrzydto wolnonosne, z zastrzatem czy tez dwuptat (rys. 7.2).

kadlub

NN

Rys. 7.2. Obciazenia dziatajace na skrzydto

Pewne trudnosci moga wystapi¢ podczas obliczania momentu skrecajacego. Rze-
czywisty moment powodujacy skrecanie konstrukcji w rozpatrywanym przekroju
wymaga obliczenia jego wartosci wzgledem srodka sit poprzecznych rozpatrywanej
konstrukcji. Zwykle jednak w czasie wykonywania obliczen potozenie srodka sit po-
przecznych nie jest jeszcze znane.

Mozna zatem obliczy¢ wartosci momentu skrecajacego wzgledem dowolnie wy-
branego punktu cigciwy i w nim przytozy¢ sitg poprzeczna. Najmniej ktopotow ra-
chunkowych sprawiaja obliczenia Ms wzgledem punktdw lezacych na linii prostopa-
diej do plaszczyzny symetrii samolotu i przechodzacej przez stala procentowa



78 Konstruowanie samolotéw

gtebokosé cieciwy skrzydita. Oczywiscie, jest to mozliwe tylko dla skrzydet bez wy-
raznego skosu. Aby okresli¢ moment skrecajacy wzgledem linii prostopadiej do ptasz-
czyzny symetrii samolotu, nalezy dla poszczegdlnych paskéw obliczy¢ wartosci

AM si = AM sai XaiAPni - Xqi ngs;

a nastepnie wartosci momentow skrecajacych w kolejnych przekrojach
k
M sk = Z AM si
i=1

Wartosci momentu skrecajacego, obliczonego wzgledem punktéw nie bedacych
srodkami sit poprzecznych poszczegdlnych przekroi, nie sa miernikami rzeczywistych
obciazen skrecajacych skrzydto dla rozwazanego przypadku. Znanymi metodami,
z wyktadu wytrzymatosci konstrukcji lotniczych mozna znalez¢ dla poszczeg6lnych
obciazen wartosci wydatkéw naprezen stycznych w przekroju (pochodzacych od skre-
cania i sit poprzecznych) i dopiero bedzie wiadomo, ktéry z rozwazanych przypadkéw
daje maksymalne obciazenia $cinajace.

Obliczenia rozktadéw obciazen powinny uwzgledni¢ wptyw odksztatcen skrzydta na
te rozklady. Jest to mozliwe do uwzglednienia dopiero po wstepnych obliczeniach, po-
zwalajacych ustalic w pierwszym przyblizeniu przekroje elementéw pracujacych kon-
strukcji. Dla skrzydet o duzym wydtuzeniu odksztatcenie skretne skrzydta ma istotny
wplyw na rozklad obciazen aerodynamicznych wzdtuz rozpietosci. Zwykle obliczenia
takich skrzydet prowadzi si¢ metoda kolejnych przyblizen. Po obliczeniu rozktadu ob-
ciazen wzdtuz rozpigtosci nieodksztatconego skrzydta oblicza sig¢ jego kat skrgcania
i wprowadza si¢ wynikajace stad poprawki do rozktadow obciazen aerodynamicznych.

Istnieja doktadne metody pozwalajace okresli¢ rozktad wspétczynnikdw sity no-
snej wzdtuz rozpiegtosci skrzydta z teorii optywu. Metoda przyblizona, dajaca jednak
stosunkowo bliskie rzeczywistych rozktady wspotczynnikow sity nosnej wzdtuz roz-
pietosci, jest metoda Schrenka. Zaleta tej metody jest jej prostota, pozwalajaca otrzy-
ma¢ wynik w bardzo krotkim czasie. Podstawa jej jest zatozenie, ze rozktad sity no-
snej wzdtuz rozpigtosci rozwazanego skrzydta jest zblizony do $redniej arytmetycznej
rozktadu tej sity dla idealnego eliptycznego obrysu skrzydta (a wigc skrzydta niezwi-
chrzonego geometrycznie, o statym profilu i o statym kacie odchylenia strug wzdtuz
rozpietosci) i dla obrysu rzeczywistego rozwazanego skrzydia o przyjetym statym
kacie odchylenia strug wzdtuz rozpiegtosci.

Dla przekroju y mozna zapisac:

dc,

- |1, +(4),] (7.1)

1
c,l, ==
2

Zyy
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gdyz dla statego kata odchylenia strug wzdtuz rozpigtosci ¢, = z&a jest stata wzdtuz
[24

rozpigtosci i nie zalezy od przekroju y. lloczyn c, 1y jest miara sity aerodynamicznej na

jednostke rozpietosci; aby otrzymaé rzeczywista wartos¢, nalezy ten iloczyn pomnozy¢
przez wartos¢ cisnienia dynamicznego dla rozpatrywanego przypadku lotu. 1, i (le)y
oznaczaja odpowiednio dla rozpatrywanego przekroju cigciwe rozwazanego skrzydta
i cigciwa skrzydta eliptycznego o takiej samej powierzchni i rozpigtosci.

Gdy C, = dc,
da

a =1, odpowiada wspoOtczynnikowi sity nosnej catego skrzydta

rownemu jednosci, wowczas rownanie (7.1) przybierze nastepujaca postac:

Zally :%_Iy +(Iel)y_

C
lub
1_ (Iel) 1
c, ==|1+ y 7.2
zal'y 2 ( )

y

gdzie ¢, jest wspotczynnikiem sity nosnej w rozpatrywanym przekroju, dla wsp6t-
czynnika sity nosnej catego skrzydta C, = 1.

Po obliczeniu c,,; mozna znalez¢ wartos¢ wspotczynnika sity nosnej w przekroju
y dla dowolnej wartosci C, catego ptata z zaleznosci:

(CZ )y ZCZ(CZal)y (73)
Wynika to ze struktury podanej na poczatku zaleznosci.

Obliczenie ¢, najlepiej prowadzi¢ graficznie. Nalezy narysowac¢ tak zredukowany
obrys skrzydta eliptycznego, aby tworzy? ¢wiartke kota (rys. 7.3). Powierzchnia takie-
go obrysu (b/2 = e = 1); S = /4. Stad $rednia cieciwa wynosi tez /4. Redukuje sie
nastgpnie obrys rzeczywisty; rozpigtos¢ w stosunku 1/0,5 b, a cigciwy w stosunku

%% gdzie Ig — Srednia cieciwa geometryczna rozwazanego skrzydta. W ten sposéb
otrzymuje sie¢ obrys zredukowany rozwazanego skrzydta. Po odczytaniu z rysunku
wartosci |y i (le)y mozna obliczy¢ za pomoca zaleznosci (7.2) rozktad wspotczynnika
sity nosnej ¢,,1 wzdtuz rozpietosci (dla skrzydta niezwichrzonego).

Aby okresli¢c maksymalny wspotczynnik sity nosnej skrzydta C, ..., nalezy spo-
rzadzi¢ wykres rozktadu maksymalnych mozliwych do uzyskania wspotczynnikdw
sity nosnej wzdtuz rozpietosci (C z uwzglednieniem zmiany C, ., Wywolanej

zmax )Re !

ewentualna zmiana profilu i zmiana liczby Reynoldsa wzdtuz rozpietosci. Zmiana
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liczby Re spowodowana jest zmiana cieciwy skrzydta wzdiuz rozpietosci. Do oblicze-
nia liczby Re przyjmuje sie w pierwszym przyblizeniu Vi, z warunkéw technicznych.
Wspotczynnik C,, przez ktory nalezy pomnozy¢ rzgdne krzywej c,,, aby otrzymaé
krzywa styczna do linii (C e bedzie poszukiwanym wspotczynnikiem C dla

skrzydta, a uzyskany punkt stycznosci — punktem pierwszego oderwania strug. Wszel-
kie dalsze préby zwiekszania kata natarcia beda powodowaty coraz wieksze rozprze-
strzenianie sie oderwania strug rozpoczete w punkcie stycznosci i spadek C, skrzydta.
Podana metoda znajdowania rozktadu c, wzdtuz rozpigtosci umozliwia réwniez
obliczenie tego rozktadu po dalszym udoskonaleniu aerodynamiki skrzydta przez jego
zwichrzenie.
Gdy chcemy zwiekszenia C

Zmax ) Zmax

skrzydta, wéwczas nalezy tak obraca¢ wzgledem

Zmax
siebie profile w poszczegélnych przekrojach, aby zmniejszy¢ katy natarcia tam gdzie
nastgpuje oderwanie i osiagna¢ we wszystkich przekrojach wartosci ¢, niewiele mniej-
sze od (C podczas osiagniecia w jednym przekroju lokalnego (C

i poczatku oderwania. Mozna réwniez tak zmienia¢ profile wzdtuz rozpietosci, aby
zwiekszy¢ (C w obszarze duzych wartosci iloczynéw C, c,.1, €0 réwniez pro-

zmax /Rpe Zmax )Re

zmax )Re

wadzi do zwigkszenia C, ., skrzydia.

Zwykle zalezy réwniez na przesunieciu poczatku oderwania w Kierunku nasady
skrzydta. Zachodzaca zawsze pewna asymetria podczas oderwania strug nie da wtedy
duzych momentoéw przechylajacych i niezamierzonego wprowadzenia samolotu
w korkociag. Dla zapewnienia skutecznego dziatania lotek w tym krytycznym stanie
lotu, nalezy da¢ tak duze zwichrzenie, aby w obrgbie lotek (lub ich zewngtrznych kon-
cow) katy natarcia byly jeszcze dos¢ odlegte od krytycznych, powodujacych oderwa-
nie strug. Zatozenia te prowadza do skrzydta, ktére przy nasadzie ma wieksze Kkaty
natarcia niz na koncu (zwykle jeden do paru stopni).

Zbyt duze zwichrzenie skrzydta, uwzgledniajace tylko warunki lotu w poblizu dodat-
nich krytycznych katéw natarcia, prowadzi do niekorzystnego rozktadu nosnosci dla ma-
tych katéw natarcia, np. w poblizu predkosci maksymalnej. Dla tego zakresu predkosci
moze sie zdarzy¢, ze czes¢ skrzydta w poblizu jego koncéw ma nosnos¢ ujemna, ktdra
jest rbwnowazona nosnoscia dodatnia, przewyzszajaca cigzar samolotu. Oczywiscie przy
takim rozktadzie nosnosci catkowite opory skrzydta sa wigksze niz dla skrzydta o statym
rozktadzie ¢, wzdtuz rozpietosci. Staty rozktad c, wzdtuz rozpietosci daje najmniejsze
opory skrzydta o zatozonym profilu powierzchni i C, skrzydta potrzebnym do lotu.

Zwichrzenie skrzydta, pozadane dla duzych katéw natarcia, daje bardzo nieko-
rzystny rozktad dla C, ujemnego (wigksze c, na koncu skrzydta niz przy nasadzie).
Powoduje to wzrost momentéw gnacych dla tych standéw lotu, a wiec mozliwosé
wzrostu niezbednych przekrojow pracujacych konstrukcji. Dla samolotéw wykonuja-
cych lot w pozycji odwrdconej stwarza niebezpieczenstwo znacznych momentow
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przechylajacych po lokalnym niesymetrycznym oderwaniu i mozliwos¢ niezamierzo-
nego wprowadzenia samolotu w korkociag plecowy.

Aerodynamicznym skutkiem wprowadzonego zwichrzenia bedzie tzw. rozkitad
C,o Wzdtuz rozpigtosci. Jest to rozktad c, wzdtuz rozpigtosci, odpowiadajacy C, skrzy-
dfa réwnemu zeru. Jest on niezalezny od kata natarcia skrzydta i moze by¢ w poszcze-
gblnych przekrojach dodawany do iloczynu C, ¢, jak podano na rysunku 7.3b.

3) 2 (szx) Re

CZ& f

Sprawdzenie
S

2= S

pr. symetrii s-tu

|

|
|
- !
|
Yy L Cao : y
50 \C J | 050

Rys. 7.3. Metoda Schrenka: a — zredukowane obrysy skrzydet,
b — rozktady wspotczynnikow sity nosnej wzdtuz rozpietosci

<
-

Do oceny obciazen konstrukcji istotna jest znajomos¢ rozktadu obciazen zaréwno
wzdtuz rozpietosci jak i wzdtuz cieciwy powierzchni nosnych. Obciazenia wzdiuz
rozpigtosci dla stosowanych prostych skrzydet i srednim wydtuzeniu mozna okresli¢
z wystarczajaca doktadnoscia (~10%) za pomoca opisanej wyzej metody Schrenka.
Dla skrzydet o bardziej skomplikowanym ksztalcie, stosuje sie badania tunelowe lub
inne metody zwykle wymagajace zastosowania ETO. Zwykle w tym przypadku, roz-
ktady cisnien wzdtuz cigciwy dla profili klasycznych, uzyskuje sig z dostateczna do-
ktadnoscia stosujac linearyzacje rozktadu cisnien. Do obliczen mozna stosowac¢ zline-
aryzowane rozktady cisnien przedstawione dalej dla typowych przypadkdw.

1. Profil niezatamany: a# 0, 6= 0 (rys. 7.4):
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-h
\C,
-P M~ Cm
O‘V 02T [F
0251
B l=1

Rys. 7.4. Rozktad cisnien — profil niezatamany

p=-(11C,-60 Cm)% q

h=-(25C, —300 Cm)% q

gdzie C, — wspdtczynnik sity aerodynamicznej prostopaditej do cieciwy profilu, wy-
wotanej katem natarcia dla profilu niezatamanego:

C,=z=C,

Cm — wspo6tczynnik momentu wzgledem punktu 0,25 | dla profilu niezatamanego,

q= %pv 2 _ cisnienie dynamiczne.

-Ah \n ACn
\

-

0251

Rys. 7.5. Rozktad cisnien — profil jednokrotnie zatamany
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2. Profil jednokrotnie zatamany: =0, 6= 0 (rys. 7.5):
A p=-[(2p-08)AC, ~6AC, ] q
4

1
o (L-9)

gdzie: AC,, AC, — przyrosty wspotczynnikow aerodynamicznych profilu wywotane
wychyleniem czesci ruchomej, ¢ — stosunek cieciwy czesci ruchomej (od osi obrotu
lub od osi walca wpisanego w profil i stycznego do noska czesci ruchomej do krawe-
dzi sptywu) do cieciwy catego profilu.

3. a#0,0#0(rys. 7.6).

an--{osac_ +eac, ) q

Rys. 7.6. Suma rozktadu cisnien gy, gz, X1, Xo —Wg rys. 7.7:
A — cze$¢ rozktadu cisnien przypadajaca na statecznik (o wypadkowej ),
B — czes$¢ rozktadu cisnien przypadajaca na ster (0 wypadkowej ds)
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Rys. 7.7. Obciazenie aerodynamiczne usterzenia:
g, — obciazenie ciagte statecznika na jednostke rozpietosci,
g2 — obciazenie ciagte steru na jednostke rozpietosci,
X1, Xo — potozenie obciazen wzdiuz cieciwy

Dla profili laminarnych i nadkrytycznych, szczeg6lnie dla wychylonych po-
wierzchni ruchomych, informacje czerpa¢ nalezy z badan aerodynamicznych lub
potwierdzonych nimi i wiarygodnych obliczen numerycznych, np. metodami pane-
lowymi.

Nalezy zaznaczy¢, ze stosowana metoda linearyzacji rozktadu cisnien daje dobre
przyblizenie rozktadu sit, natomiast nie moze by¢ podstawa do szacowania momen-
tu zawiasowego czesci ruchomych, gdyz potozenie sity wypadkowej rozktadu zline-
aryzowanego moze by¢ rézne od rzeczywistego.

Przyklady liczbowe

7.1. Metoda Schrenka okresli¢ maksymalny wspétczynnik sity nosnej, nieskreco-
nego geometrycznie skrzydta samolotu HAL HA-31 MKII Basant (rys. 7.8), zatozy¢,
ze wspotczynnik sity nosnej profilu wynosi C =16.

Zaniedbujemy zaokraglenia i traktujemy ptat jako prostokatny:

zZmax

;= =0,785

NG|

Dla kolejnych przekrojow skrzydta obliczamy wg zaleznosci podanych wczesniej (7.2):
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1 lei
Con==|1+ M
2 l,

Poniewaz wartos¢ |, = 0,785, wigc:

Cun :l{u (L )y}

2 0,785

Przyjmujemy z rysunku samolotu |l dla poszczegélnych przekrojow i wyzna-
czamy c,,; W funkcji y i nastepnie nanosimy wyniki na rys. 7.8. Plat osiaga najwigk-
szy ¢, wmomencie gdy w jakimkolwiek przekroju c, profilu osiagnie wartosé
C Jak wynika z rysunku stanie si¢ to w osi symetrii ptata.

Zmax*

Copua = —2m =10 _q 4

zplata Czal oyt 1,13

§=234m?

|

ai3m

I 335m I

Rys. 7.8. HAL HA - 31 MKII Basant

Wymiary
Rozpietosé 12,0 m
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w rejonie lotki. Zatozy¢ C

Konstruowanie samolotéw

Diugos¢ 9,00 m
Wysokosé 255m
Rozstaw podwozia 2,70 m
Powierzchnia nosna 23,34 m?
Masa
Masa wiasna 1170 kg
Masa catkowita normalna 1865 kg
Masa catkowita maksymalna 2270 kg
Ladunek chemikaliow 600-910 kg
Osiagi
Predkos¢ maksymalna 243 km/h
Predkos¢ minimalna 107,5 km/h
Predkos¢ minimalna z klapami 93 km/h
Predkos¢ wznoszenia 5,4 m/s
Putap 4540 m
Silnik Rolls — Royce Continentall
Nmax = 184 kW
c: A
;,’
Cz
1,6
1,54
1,134
1,0
0,51
0 -
1T
0.5k

Rys. 7.9. Rozktad wspoétczynnika c,

7.2. Metoda Schrenka zbada¢, czy na nieskreconym skrzydle motoszybowca
SZD-45 Ogar (rys. 7.10) potozenie punktu poczatkowego oderwania strug znajduje sie

Zmax

=1,78 dla profilu przy kadtubie oraz przyja¢, ze wielkos¢
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C:Z max
9% i jest liniowy wzdtuz rozpigtosci. Znalez¢ C

profilowego na skutek zmniejszania liczby Reynoldsa na koncu skrzydta wynosi

.max _PIata niezwichrzonego.

Redukujemy cieciwy skrzydta w stosunku:
l=x 2

=T X 07268
I, 4 1+l 4

0

(1,)., =0,7268-162 =118
(1), =0,7268-0,54 = 0,39

Przyjmujemy z rys. 7.12 |, i (let)y dla poszczegdlnych przekrojow i wyznaczamy:

CM:%{H(':')V}

y

nastepnie nanosimy na wykres.
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- by =q8m

b
Rys. 7.10. Motoszybowiec SZD — 45 Ogar

Wymiary Osiagi
Rozpigtosé 175m e Samoloty:
Diugosé 7,95m Predkos¢ maksymalna 180 km/h
Wysokosé - Predkos¢ przelotowa 150 km/h

. . ) , Predkosé wznoszenia 2,8 m/s
Powierzchnia nosna 19,10 m Putap 5000 m
Wydtuzenie 16 Dtugosc¢ startu 200 m

e Szybowce:

Masa Doskonatos¢ maksymalna 27,5
Masa wiasna 470 kg przy predkosci 100 km/h
Masa maksymalna 700 kg Opadanie minimalne 0,96 m/s

przy predkosci 71 km/h
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Znajdujemy C,,., plata, przesuwajac wykres c,,; do gory przez pomnozenie go
przez stata wartos¢, dla ktorej wykresy K, i C, . bgda styczne.

Punkt stycznosci jest poczatkowym punktem oderwania strug i znajduje si¢ w ob-
rebie lotki (niedobrze). Mnoznik k = 1,56 jest jednoczesnie wartoscia C,,., plata.

0 100 150  v[km/h] 200
RH“"“‘L
1 ﬁ,,__‘__hﬁ
2
\
3
<

y AN
5 \‘

W[m/fs]

Rys. 7.11. Biegunowa predkosci SZD-45 Ogar

b Punkt oderwania

1 -
0 0”5 N e

—_— w

Obszor (ofki 58

(

Rys. 7.12. Rozktad wspotczynnika sity nosnej c,
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7.3. Zaktadamy staty rozktad wspoiczynnika sity nosnej C, wzdtuz rozpietosci na
prostokatnym usterzeniu o wymiarach, jak na rys. 7.13, obliczy¢ obciazenia oku¢
ster — statecznik oraz oku¢ statecznika zatozywszy, ze wychylenie steru wysokosci
wynosi 4 = 0°, a catkowita sita na usterzeniu P,y = 2000 N. Predkosé optywu uste-
rzenia wynosi Vy = 50 m/s. Profil usterzenia jest symetryczny.

bt
tﬁm 015m

2F 0s stery

A T?B T

" 2m _I_ 2m

2b,=48m

Cy=42m

048 m

Rys. 7.13. Geometria usterzenia

Poniewaz

1
P ZEPSH Vi Cop

wiec
_ 2Py _ 2-2000 0226
pSy VS 1,226-48-1,2-50°

zH

Cmo = 0 — dla profilu symetrycznego.
Mozemy teraz skorzystaé¢ ze wzor6w na linearyzacje rozktadu cisnienia, dla profilu
niezatamanego, zaktadajac C, = C,y4

p=-11C,, = q=-477,4 N/m*

q=-1082,3 N/m?

1
8
1
h=-25C,,

gdzie
_pV’

q =1532,5 N/m?

Zlinearyzowany rozktad cisnienia przedstawiono rys. 7.14.
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Uwaga: Sprawdzianem poprawnosci obliczen jest warunek, ze parcie sumaryczne
na cate usterzenie rowne jest sile P,,. Obciazenie steru rowna sig iloczynowi srednie-
go cisnienia na sterze powierzchni steru:

p - 048D 48.48-200 N
120 2
ry
s
-
&
. 0.24m 0.48 m
B ~ 1,20 m

Rys. 7.14. Zlinearyzowany rozktad cisnien wzdtuz cigciwy

Obciazenie ciagte wyniesie:

P
g, =—> =458 N/m?

i bedzie przytozone w 1/3 cieciwy steru, liczac od oku¢ ster—statecznik. Poniewaz ster

jest symetryczny, mozna rozpatrywa¢ tylko jedna potdwke, traktujac ja jak belke na
dwaoch podporach (rys. 7.15).

Réwnowaga momentéw wzgledem punktu B:

2
L

Qs
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2,4 2
Re =0, > =458-(1,2)° =659 N

7=

Rg :%—Rc =440 N

Qs
B C
LN A
R, R
20m o)
24m N

Rys. 7.15. Ster jako belka

W celu obliczenia sit na okuciach usterzenia poziomego napiszemy réwnanie mo-
mentdw wzgledem osi przechodzacej przez punkt D (rys. 7.13):

E'1,2'4,8 E—0,15 +E~0,24'0,48 %—0,15 —3'1,2-4,8
2 3 2 3 2

x %(1,2 -0,24 - %} ~2(Rg —R¢)(1,2-0,24-0,48)=Rye
Po podstawieniu i obliczeniu otrzymamy:
R2E =600 N,
R.p = 1400 N

Obliczone sity na okuciach wynikaja z obciazen aerodynamicznych. Catkowite
obciazenia w weztach sa suma obciazen aerodynamicznych, masowych i od sterowa-
nia. Catos¢ obciazen to wynik superpozycji.

7.4. Korzystajac z wynikow w przyktadzie liczbowym 4.2 i 4.3 znalez¢ rozkiad ci-
$nien wzdtuz cigciwy usterzenia poziomego samolotu 2526 AFS Akrobat, zatozyw-
szy, ze C,y jest stata wzdtuz rozpietosci. Wykonaé obliczenia dla przypadku obciaze-
nia maksymalna sita aerodynamiczna. Maksymalna sita aerodynamiczna wynosi
Px=3377,9 Ndla C, = 1,4 i V?= 4121 m?s® z przyktadu liczbowego 4.2 dla przy-
padku z napgdem.

Wedtug przyktadu liczbowego 4.3: oy = 10,8°, £y =—-1,69°.

Stad obliczamy:

Cyi (@)= a2, =0,056-10,8 = 0,605
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C,i(By)=ap, =0,048-(-1,69)= 0,081
Car = Capi @y )+ Cyy (B )= 0,0524
Z drugiej strony:

2P, 233779
pSLVZ  1,226-256-412,6

=0,523 (btad < 1%!)

zH

Wyznaczymy teraz rozkiad cisnien na profilu superponujac przypadek obciazen
dla profilu niezatamanego — C,, (a,, ) i profilu zatamanego.

Profil niezatamany

p=-11C,, (“H )lq =-2101,7 ﬁ2
8 m

h=-25C,, (ay )lq = —4776,6 ﬁz
8 m

Zlinearyzowany rozktad cisnien przedstawiono rysunku 7.16.
N A
m
-7000 4
-6000 +
-5000
-4000
-3000 1

-2000+

-1000 +

0

Rys. 7.16. Zlinearyzowany rozktad cisnien
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Profil zatamany
Z rysunku sylwetki samolotu mozna ustali¢, ze cieciwa steru stanowi 0,5 cieciwy
usterzenia, czyli ¢=0,5

Ap=-[20-05)AC, (8,)-6AC, | -a=+7686
® m
Ah=-[0,5AC,, (5, )-6AC, ] L g-—7r185 N
Z m ¢ (1_ (0) m2
ACy = Cop (B )52 = 40,0186

AC

z



8. Obcigzenia skrzydel i wezldw przenoszacych
sily skupione

Przyjmuje sig, ze catkowita sita nosna samolotu jest wytworzona przez skrzydta
facznie z ich czescia kadlubowa. Sposoby okreslenia rozktadu obciazen aerodyna-
micznych wzdtuz rozpietosci i wzdtuz cieciwy podano w poprzednim rozdziale. Roz-
ktad masy struktury nosnej jest albo znany z zatozen konstrukcyjnych, albo przyjmuje
sig, ze jest proporcjonalny do powierzchni, czyli przyjmuje sie¢ stata mase jednostki
powierzchni. Masy skupione okresla si¢ osobno.

Okreslenie obciazen skrzydet polega na podaniu rozktadu sity tnacej, momentu
gnacego i momentu skrecajacego w funkcji rozpietosci skrzydta. Zadanie to rozwiazu-
jemy, dzielac skrzydto na 5-10 paskéw i dla kazdego paska okreslamy wielkos¢
i miejsce przytozenia sity aerodynamicznej i masowej. Dalej postepuje sie jak z belka
obciazona szeregiem sit i zawieszona w sposob analogiczny do skrzydta.

Jedyna trudno$¢ moze wynikna¢ przy okreslaniu momentu skrecajacego, gdyz na
090t na tym etapie opracowania projektu nie jest jeszcze znane potozenie srodka sit
poprzecznych (SSP) dla poszczegdlnych przekrojow skrzydta. Przyjmuje si¢ wtedy
umowna linie prostopadta do osi kadtuba i wzgledem niej podaje wielkos¢ momentu,
ktory w tym przypadku nie jest oczywiscie momentem skrecajacym, a jedynie mo-
mentem wzgledem tej umownej 0si.

Obciazenia statyczne nie odgrywaja zasadniczej roli, jednak ich wplyw na wymia-
rowanie niektdrych elementéw konstrukcji skrzydet moze by¢ istotny i dlatego
w analizie obciazen nie moga by¢ pominiete.

Przyklady liczbowe

8.1. Znalez¢ reakcje oku¢ kadtubowych skrzydet samolotu 2526 AFS Akrobat dla
charakterystycznych punktéw obwiedni obciazen. Zatozy¢, ze rozkitad C, jest staty na
catej powierzchni skrzydet, tacznie z czescia kadtuba. Rozstaw oku¢ kadiubowych
wynosi by = 0,82 m. Cigciwa w ptaszczyznie symetrii I, = 2,00 m, a koncowa
lk=1,12m. Masa metra kwadratowego powierzchni nosnej wynosi $rednio
Oms = 14 kg/m? i jest przytozona w 40% cigciwy biezacej.
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Przyja¢, ze Cpo = —0,009. Owiewke skrzydto—kadtub pominaé. Sposéb przenosze-
nia sit i geometri¢ potozenia oku¢ podano na rysunku. Przyjaé¢ ac, = o = —2° i skorzy-
sta¢ z zatozonej biegunowej skrzydta — patrz rysunek 8.1.

g2l

Rys. 8.1. Uktad oku¢

Rozpoczynamy od wykreslenia geometrii skrzydta z zaznaczeniem cigciwy, na ktorej
leza okucia. Obciazenie oku¢ pochodzi¢ bedzie jedynie od powierzchni znajdujacej sie
na zewnatrz oku¢. Nalezy pamieta¢, ze rozkiad C, jest staty, wowczas mozna wypadko-
wa Sit¢ nosna przytozy¢ w 25% cigciwy przechodzacej przez srodek cigzkosci skrzydta
zewnetrznego. Analogicznie mozna postapi¢ z sitami masowymi, przyktadajac je w 40%
tej samej cieciwy. Jednoczesnie cieciwa ta jest srednia cieciwa aerodynamiczna trapezo-
wego plata niezwichrzonego i lezy ona od oku¢ skrzydta w odlegtosci:

b

I + 21,
Vi, =

I + 1,

»

w|

przy czym: b = =4,01 m - rozpictos¢ skrzydta na zewnatrz oku¢
I =1,92 m

Po podstawieniu otrzymujemy:
Y, =183 m

i nanosimy te wielkos¢ na rysunek geometrii skrzydta (rys. 8.3). Wielkos¢ |
sa = 1,56 m otrzymujemy z rysunku i odktadamy wielkosci 0,25lsa i 0,4lsa. Znajdu-
jemy rzuty srodka aerodynamicznego i $rodka masy skrzydta na cieciwe okué. Nale-
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zy uwzgledni¢ kat natarcia i sktadowe sit aerodynamicznych oraz sit masowych, nor-
malne i styczne do Ig, —rys. 8.4:

P.=P,cosa+sina

P, =P, cosa—-P, sina
Odpowiednie skfadowe sity masowej

P, =—Msgn cosa

Pm =Mgan sina

Najlepiej potraktowaé obciazenia Py, Pam, Py i M, 0ddzielnie, a obciazenia okug li-

czy¢ metoda superpozycji, gdyz wtedy rownania statyki sa maksymalnie uproszczone
i istnieje mniejsze prawdopodobienstwo pomyiki.

Z rysunkéw 8.1 i 8.3 bierzemy konieczne dane i piszemy réwnania statyki:
e dla Py,

I:)na + ZAna + ZCna =0
YAna +YBna +YCna =0

Xgna =0

Bna

P.-183=Y,, -012-1,92
P.-013+Z,-073=0

Yo, -0,73=0
stad

Z pe = —(1-018)P,, =—0,82P,,
Analogicznie obliczamy pozostate przypadki i otrzymujemy odpowiednio
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e dla Py
X =0

Bnm

Xerm =0

Cnm

Yoom = 1,.94P,

Anm

Yo, =—7,94P,

Bnm

0,27

Z =
Anm 0,

Pmn=037P,,

Zeom =(1-0,37)P,. =0,63P,,

L=4i2m ) Gy
14

06 :
/ Btequnowg
: Y Skrzydta
04 / Z526AFS T |

& \ 94 0 Gz 06 00
E
»
\
s\
: \
& 8
E| =g
SE N
& 10 \\
—
Rys. 8.2. Geometria skrzydta Rys. 8.3. Biegunowa skrzydta

Z526 AFS Akrobat
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[ dla Pt(a+m)

e dla M,

Konstruowanie samolotow

Rys. 8.4. Rozktad sit

XBMO =0
YAMo =0

YBMo =0
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YCMO =0

M,
Z o =—==137TM,
AMo = oy 73

Zewo =—137TM,
Obliczenie sktadowych obciazen skrzydta:

P.=P__ +P

na — ' zcosa Xsing

P, = mgns—_830 9,81- &n 3593n, N
S 13,81

P, = PZ&n=3593&n, N
z CZ
2P,
. ;=962 —
pS \Y v?

Cy~z biegunowej skrzydta
~ 57,3C,
~ dC,

da

+2°

a =13,64C, +2°
P =0nSsgncosa =14-6,09-9,81-ncosa
P,m, =836,4-ncosa
P, =836,4-nsina

M =%pSV s, C,, 12226 6,09-156-V2C,,

M, =582-V°C,,

Na podstawie tych wzoréw mozna przeprowadzi¢ tabelaryczne obliczenia dla
poszczegblnych punktow charakterystycznych krzywej obciazen i znalez¢ przypad-
ki wymiarujace poszczeg6lne okucia. Zadanie to pozostawia sie w catosci Czytelni-
kowi.
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T
Q@.' = ’m@,ﬁ_

_C')__ 433m' :?_

Rys. 8.5. Samolot Gates Learjet

Wymiary

Rozpigtos¢ 10,84 m
Dtugosc 14,50 m
Wysokosé 3,84 m
Cigciwa skrzydta

— U nasady 2,74 m
—na koncu 1,40 m
Rozstaw podwozia 251 m
Baza podwozia 4,93 m
Powierzchnie

Powierzchnia nosna 21,53 m?

Powierzchnia usterzenia poziomego 5,02 m?

Masy

Masa wiasna 3300 kg
Masa handlowa maksymalna 1059 kg
Masa startowa 6803 kg
Masa do ladowania 6032 kg

Osiagi

Predkosc¢ przelotowa maksymalna 877 km/h
Na wysokosci 12500 m
Predkos¢ przelotowa optymalna 817 km/h
Na wysokosci 12500 m
Predkosc¢ przeciagnigcia w konfiguracji

do ladowania 198 km/h
Predko$¢ wznoszenia 30,7 m/s

Predkos¢ wznoszenia na jednym silniku 9 m/s

2 silniki General Electric CJ610—6 0 ciagu Pyay = 13,145 kN
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8.2. Wyznaczy¢ wykresy sit tnacych, momentdéw gnacych i momentu skrecajacego
skrzydta samolotu Gates Learjet dla dwdch przypadkéw lotu z predkoscia V = 720 km/h
in = 4. Cigzar startowy: a) puste zbiorniki, b) pelne zbiorniki doczepiane. Masa obu
skrzydet mg = 800 kg, masa zbiornika doczepnego m,, = 15 kg, a paliwa w nim zawarte-
go m, = 300 kg. Srodek masy zaréwno zbiornika pustego, jak i petnego znajduje sie na
krawedzi natarcia skrzydta. Przyjmujemy C, = — 0,014. Potozenie linii srodkéw masy
zarowno przekrojow skrzydta, jak i srodkow sit poprzecznych w 40% cigciwy biezace;.
Rozktad C, i masa jednostkowa skrzydet sa state wzdtuz rozpigtosci. Rozstaw oku¢ ka-
diubowych by =1,6 m.

Przyja¢ P, = P,, a Py = 0. Ze wzgledu na przyjete zatozenia mozna przyktad rozwia-
za¢ analitycznie, dzielimy go na dwa zagadnienia:

e obciazenia ciagte,

e sity od mas skupionych — w tym przypadku zbiornikdw.

Geometrie skrzydta przedstawiono na rysunku 8.2.

'
e
~—._ S 3 .
. 2
E [ —. e
x| - "“;‘22@_.44
—1] &
gf
A\ 1
164 m
1084 m

Rys. 8.6. Geometria skrzydta

as

= R

Rys. 8.7. Elementarny pasek
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Wyznaczamy site tnaca na elementarnym pasku od obciazen ciagtych —rys. 8.7:

AP, = mgnA?S

AmsgnzmsgnA?S

AS AS
AT =mgn— -m.gn—
g S s9 S

AT =%(m—ms)AS

Korzystamy z rysunku 8.7 i przechodzimy do zapisu rézniczkowego

-
dsS =1,dy= I"+b_blk<y dy
z

dS = (I, +0,29y) dy

Podstawiamy AS = ds i catkujemy
gn Yy Yy
Ty = ?(m -mg) ijdy + 0,29J. y dy
0 0

Ostatecznie otrzymujemy:
n
T =g (M=) I,y +0.145y°)

gdzie y przekroj biezacy

9,81-4 ,
T,,, =—— (6803 -800) (1,4y + 0,145
"= 153 ( )(L4y )

T, =15317y +1586y*, N

gdzie y - od 0 do 20— b,

=4,62m, liczac od konca skrzydta w strone kadtuba.
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Dodajemy obciazenia od masy skupionej:
¢ dla zbiornika pustego

T(y)zp =-m,gn=-588 N

¢ dla petnego
Ty, =-12348 N

W celu obliczenia momentu gnacego od obciazen ciagtych stosujemy zaleznosci:

dM
Ty = d;y)
Ty dy=dMy,

My = IT(y) dy+C
My, =15317J-ydy +1586 j y2dy +C

M,,, =76585y* +5285y° +C
Stata C wyznaczymy z warunku

stad C = 0.
Ostatecznie mamy:

M,,, =5285y° +76585y*, N-m
Moment gnacy od masy skupionej:
o zbiornik pusty

e zbiornik petny

M =-12348y, N-m

(¥)z

Obliczenia momentu skrecajacego w przekroju I, od obciazen ciagtych (rys. 8.8):

' 1 ds ds
dM 4 (y) =5 p SV 21, Cyy + mon-2-(0.751, 061, )-ms gn-=056 (1, ~1, )
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Y

dML(y) == pV Cmo (I, +0,29y) dy+m§”j(| +0,29)(0,751, - 0,61, )dy
0

Y
msg“ 6j| ~1,)1,dy
0

Y
M5 (Y) % UI dy + 0,58, jydy+00841jy2dy}
0

Y Y
{msjl +0,29y)°dy 0,6 ( +0294j| +0,29y dyjl
0 0

Y Y
06@ +0,29Y) (I, +0,29y)dy - j +0,29y) dy}
0 0
% as
S
§ dﬂz-mgn%s
hhx,(zo(b‘u - my_
- Ling, :
— - —-.----h'"--
> / I e
NNye s
g % o
/ %
mggn S 4y y
Y

Rys. 8.8. Elementarny pasek — geometria

Po podstawieniu i uporzadkowaniu otrzymujemy
M{(Y)=160955Y —615,4Y2 +5289Y°, N-m
Od masy skupionej m, mamy

M (Y), =-m,gn[l, —0,6 (I, +0,29Y)]

M (Y), =—m,gn|[0,56 — 0,174Y ]
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Ty 7]
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- 41040 - I
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Rys. 8.9. Sity tnace:
a) zbiorniki puste, b) zbiorniki petne
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3
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Rys. 8.10. Momenty gnace
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Ms@y) \
[kNm] Msty)
(kvm)
115 1164

.'GU 1 | mg-

/ /1

/ /]
ANk /

A1 IE e

/| N /| S

/| S ) g

8 3

g ﬂ S

a0 1z 3 4 ‘Sym O 1 2 3 4 Tiym

Rys. 8.11. Momenty skrecajace:
a) zbiorniki puste, b) zbiorniki petne

Od sit masowych:
¢ dla zbiornika pustego

Mg (Y),, =—329,6+102,4Y, N-m

¢ dla petnego
Mg (Y), = -6921,6 +2150,4Y, N-m

Odpowiednie wykresy sit i momentdw przedstawiono na rysunkach 8.9, 8.10, 8.11.

8.3. Wyznaczy¢ wykresy sity tnacej, momentdéw gnacych i sity normalnej w obu
dzwigarach skrzydta samolotu HAW HA-31 Mk Il Basant, w zaleznosci od sity no-
snej P, ~ P,. Dla okreslenia rozktadu obciazen wzdtuz rozpietosci skorzysta¢
Z wynikéw z przyktadu 7.1. Przyja¢ V = 180 km/h, n = 2 oraz Cy,, = —0,02. Przedni
dzwigar znajduje sie w odlegtosci 0,13 m, a drugi 1,20 m od krawedzi natarcia. Oku-
cia obu dzwigar6w nie moga przenosi¢ momentu gnacego. Pokrycie skrzydet nie
przenosi skrecania:

mgn:%pSVZCZ

C, - 2mgrl _ 2-227O~9,81-22 _1245
pSV  1226-2334-50
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Na wykresie z przyktadu 7.1 rozktad C,,, jest obliczony dla C, wypadkowego |, stad

w naszych obliczeniach nalezy srednie C, , dla i-tego paska pomnozyc¢ przez 1,245:

zal

C, =1245C,,

z

1
AP, =3 pASVZC, =15325AS,C, , N

‘ APz
Diwigar przedni 6”3(« Diwigar tyln

4 —

0485m

120m
- 194 m

Rys. 8.12. Potozenie dzwigarow
Poniewaz pokrycie nie przenosi skrecania AP, , wigc nalezy podzieli¢ na dzwigar
tylny i przedni (rys. 8.12):
(0,485 -0,13)AP,

APdti =
1,20-013
APy =0,33 AP, , N — dzwigar tylny,
APy, =0,66 AP, , N —dzwigar przedni.
Przyrosty od momentéw
AM,
AP, =+ i
1,07

APdtI = _0,934 AM 0, N
gdzie

AMOi = %pASI \ 2CmOISA = _5915Asi, N-m
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Ze szkicu sylwetki samolotu wyznaczamy rozstaw okué¢ kadtubowych i
zastrzatowych skrzydta:
b,=11m

b,=6,6 m
Rozpietosc¢ skrzydta od konca do okué¢ wynosi

by =%(12—bk)=5,45 m

Odlegtos¢ od oku¢ gtéwnych do oku¢ zastrzatéw
b, =%(bz ~b,)=2,75m

Poniewaz okucia gtéwne skrzydet z zatozenia nie przenosza momentu gnacego,
sktadowa sity w zastrzale, prostopadta do ptaszczyzny skrzydta, musi réwnowazyé
moment od wypadkowej sit aerodynamicznych wzgledem osi oku¢

6
szbzl = z K AIDzi ASi Yi
i=1
gdzie y; — odlegtos¢ srodka i-tego paska skrzydta od osi okug.
Réwnanie nalezy napisa¢ zaréwno dla dzwigara przedniego, jak i dzwigara tylne-
go, wstawiajac odpowiednia warto$¢ okreslajaca k. Sita prostopadia do ptaszczyzny
skrzydta na okuciu gtéwnym wynosi

6
R=) kAP, AS; +P,
i=1
Réwnanie odnosi si¢ do obu dzwigaréw. Dalsze obliczenia prowadzimy wedtug
tabeli 8.1. Sita prostopadta od zastrzatu przedniego

6

Z AM gpi
_ i=1

szp =—- b,

_ 32852 _ 1946 N
2,75

Sita prostopadta na okuciu dzwigara przedniego

R, = zAPdpi +Pogp

pzp

R, =1000 N



Tabela 8.1

7% N 2 | AS= c. C, APLC)  |APy(My)| APy | AM,, [AP,Cy| AP, | AM,
12 | Ay 1,94 L245(5) | 1011,45(4%(6) | -55,6:(4) | (D +(8) | (1(0) | 17247 | (11)=(8) [(2:(12)

m m’ N N Ndm N N Nim
Mmoo o @ (s) {6) {7 (8) 9 oy | (n (12) (13)
1. (5225 087 | 0875 | 0,79 | 0983 868,0 485 | 8195 | 42819 | 4340 | 4825 |2521,0
2.1 45| 075 1,94 | 08 | 1,02 2003,4 -107,9 | 18955 | 8529,7 | 1001,7 | 1109,5 | 4992,7
3.0 35| 058 194 | 1,025 | 1276 2503,8 -107,9 | 23960 | 8386,0 | 12519 | 1360,0 | 4760,0
4125 | 041 194 | 1,09 | 1357 2662,7 —107,9 | 2554,8 | 6387,0 | 13313 | 14390 | 35975
50015 ] 0245 | 194 | L12 | 1,394 27353 —107,9 | 26274 | 39411 | 13676 | 14755 | 22132
6. | 05| 0,08 194 | L13 | 1407 2760,8 -107,9 | 26529 | 13264 | 13804 | 14880 | 7441
Suma| 12946,1 | 32852, 73545 | 18828

auoldnys Az1s yoAobzsouazad mozzam 1| apAzays eluazbiogo '8

60T



110 Konstruowanie samolotow

Odpowiednio na tylnym dzwigarze

SN
2,75

R, =7354-6846 =508 N

Konstruowanie wykreséw sity tnacej i momentu gnacego pokazano na szkicach
(rys. 8.131i 8.14).

Sita wzdtuzna w dzwigarze (zarowno przednim, jak i tylnym) jest reakcja na skta-
dowa wzdtuzna sity w zastrzale i wyraza sie zaleznoscia:

N, =P, ctgo

gdzie o jest katem miedzy ptaszczyzna skrzydta a ptaszczyzna dzwigaréw.

T
I};] Wykres sity tnqce/
dzwigara przedriego
0
%% Wytres od st
/aeradynamicznych
5+ /n’yms wypadkowy
]
< [ M -
1lg 117 7 q 5 6 ym
s
X
N
S
g
-5t & N
=N
by,

Wykres od pionowej
Skiadowe| reakcft rastrioty

Rys. 8.13. Sita thaca
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Mp §
(ktm]

M

Wykres wypadkow,

b, 3 .A q 5 6 y[m]

y

-0 §
;v:,
(=

_20.

Rys. 8.14. Moment gnacy

Ze szkicu sylwetki:
5=20°, ctg 20° = 2,605
Po podstawieniu otrzymamy
N, =31119 N

N, =17834 N

Oczywiscie sita ta dziata tylko miedzy okuciami gtéwnymi a zastrzatowymi —
patrz rysunek 8.15.



112

Konstruowanie samolotow

A
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Rys. 8.15. Sita tnaca i moment gnacy

8.4. Korzystajac z danych i obliczen poprzedniego przyktadu wyznaczyé sity
w zastrzatach skrzydta samolotu HAL H1 - 31 MKII Basant, zaktadamy, ze moga one
przenosi¢ jedynie sity poosiowe. Sita w plaszczyznie prostopadtej do skrzydta
| przechodzacej przez dzwigar wyraza Si¢ wzorem:

P= Poe
sind
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Sita w zastrzale
P Poz

R — —
* cosy sind cosy

gdzie y jest katem miedzy wyzej okreslona ptaszczyzna a dzwigarem.
Ze szkicu sylwetki:
cosy, =0,9925

cosy, =0,9818
sind =0,3420
P, =91679 N
P, =53113 N

NIP

]

31

Diwigar przedni

Plaszezyzng okué

bz ¢ a1 56 ylm]

”21
(en)

201 178

Plaszczyzna okuc

2 3 q 5 [ yim)

Rys. 8.16. Sity normalne
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a) 212,9 kNm
b) 2129 kNm __
170,3 kNm

& &

Rys. 8.17. Obciazenie zastrzatu



9. Obcigzenia dopuszczalne mechanizmow
sterowania samolotem

Moment sity (Ppy), jaki przyktada pilot do wolantu lub drazka sterowego na ra-
mieniu 1, jest rownowazony momentem zawiasowym steru pokazanym na rys. 9.1.
Wypadkowa sita Pyr dziatajaca na ster w odlegtosci e od zawiaséw. W podobny spo-
s6b wyglada obciazenie mechanizmdw sterowania sterem kierunku i lotkami.

Na rysunku 9.1 przedstawiono schemat obciazen mechanizmu sterowania. Czgs¢
momentu od pilota (Ppul) moze by¢ réwnowazona sitami masowymi mechanizméw
i steru przy szybkim wychyleniu wolantu przez pilota lub reakcjami na ogranicznikach
wychylen steréw (na tzw. ,,zderzakach”).

A

Rys. 9.1. Schemat obciazen mechanizmu sterowania:
A —ruch sterownicy, Z — zderzak

Dla sterownic podwdjnych (dwustery) mozliwe jest zgodne (lub przeciwne) dziatanie
obu pilotéw. Wymagania szczegétowe w tym zakresie sa podane w przepisach budowy.

Moment zawiasowy rozwazanego steru zalezy od predkosci lotu i wspoétczynnika
momentu zawiasowego. Wartos¢ wspotczynnika momentu zawiasowego trudno jest
oceni¢. Zalezy bowiem od duzej liczby parametrow geometrii steru, takich jak kat kra-
wedzi sptywu, ksztalt noska steru, potozenie osi obrotu steru, skutecznos¢ zastosowane-
go odciazenia aerodynamicznego itp. Istotny wplyw na wartos¢ wspétczynnika momen-
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tu zawiasowego ma doktadnos¢ odwzorowania geometrii steru (np. kata krawedzi spty-
wu, czy tez potozenia osi obrotu). Nawet dla tego samego typu samolotu na r6znych
egzemplarzach mozliwe sa znaczace réznice w wartosciach momentow zawiasowych.

Sita dziatania pilota zalezy od kilku czynnikow:

¢ od mozliwosci fizycznych pilota (znowu problem statystyczny),

e od wielkosci samolotu (wieksze ograniczenie ,,psychiczne” w przyktadaniu
przez pilota maksymalnie mozliwych sita na sterowanie w samolotach matych),

¢ od kierunku i sposobu przytozenia sity na sterownice.

Wartosci dopuszczalne sit od pilota, nazywane dopuszczalnym wysiZkiem pilota, sa
podane w wymaganiach przepisow budowy. Ujete sa one zwykle w zaleznosci od
cigzaru samolotu oraz typu uzytych sterownic (wolant czy drazek).

Whprowadza si¢ zwykle pojecie maksymalnego wysiZku pilota i minimalnego wy-
siku pilota. Nawet dla bardzo duzych momentéw zawiasowych steru nie ma sensu
zwigkszanie obciazen powyzej odpowiadajacych maksymalnemu wysiZkowi pilota,
gdyz jest znikome prawdopodobienstwo, ze pilot przytozy wigksze sity ze wzgledu
na swoje ograniczone mozliwosci fizyczne, a dla matych samolotow rowniez ogra-
niczenia ,,psychiczne”. W przypadku bardzo matych wartosci momentéw zawiaso-
wych nie mozna zmniejszy¢ obciazen mechanizmoéw sterowania ponizej wartosci
odpowiadajacych minimalnemu wysitkowi pilota, gdyz takie obciazenia moga by¢
przytozone podczas gwaltownego szarpniecia (reakcja jest wowczas bezwiadnosé
mechanizmoéw i steréw) oraz wychyleniu do zderzakéw.

Dla okreslonych wartosci wysitku pilota nalezy zapewni¢, jak dla obciazenia do-
puszczalnego, wytrzymatos¢ mechanizméw sterowania i ich mocowanie do konstrukcji.
Jako minimalny wspotczynnik bezpieczenstwa v przyjmuje si¢ zwykle 1,5. Dla linek
stalowych, czesto uzywanych zamiast narysowanych na szkicu popychaczy, nalezy
przyjmowac v= 2.

Oprdcz uktadu obciazen mechanizméw sterowania w locie nalezy przeanalizowaé
obciazenia wynikajace z optywu steru i lotek ,,0d tytu” w czasie postoju lub kotowania
Z tylnym wiatrem.

Otrzymywane przy takich optywach momenty zawiasowe moga osiagna¢ bardzo du-
ze wartosci, gdyz wypadkowa rozktadu cisnien powierzchni ruchomej zbliza si¢ do kra-
wedzi sptywu i jej odlegtos¢ od osi obrotu powierzchni ruchomych osiaga duze wartosci.
Moze to spowodowaé duze wartosci momentu zawiasowego, nawet dla niewielkich
cisnien aerodynamicznych. Wywotane tak obciazenia réwnowazone sa reakcjami na
zderzakach.

Dla mechanizméw sterowania, niezaleznie od spetnienia warunkdéw wytrzymato-
sciowych opisanych poprzednio, nalezy zapewni¢ wiasciwa sztywnos¢ mechanizmow.
Wymagane sztywnosci mechanizmdw powinny zabezpieczy¢ od drgan powierzchnie
ruchome i zapewni¢ mozliwos¢ przekazania ruchu odpowiedniej sterownicy na po-
wierzchnig ruchoma podczas dziatania obciazen. Szczegdtowe wymagania sztywnosci
mechanizmoéw mozna znalez¢ w przepisach budowy.
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10. Obciazenia powierzchni ruchomych skrzydet

Do analizy obciazen skrzydia przyjmuje sie zwykle, ze powierzchnie ruchome sa
integralna czescia skrzydta bez wprowadzania obciazen z powierzchni ruchomych na
skrzydto. Wptyw takiego zatozenia na rozktad obciazen skrzydta jest pomijalnie maty.

Dopiero podczas analizy obciazenia poszczegdlnych powierzchni ruchomych:
klap, lotek, slotow — nalezy uwzgledni¢ rzeczywiste warunki ich zawieszenia. Podsta-
wowym obciazeniem powierzchni ruchomych beda rozktady cisnien aerodynamicz-
nych. W wiekszosci przypadkéw sity masowe od przyspieszen dziatajacych na caty
samolot mozna w analizie pomina¢. Dodatkowym obciazeniem beda sity od napedu
(od sterowania) powierzchni ruchomych.

n

Rys. 10.1. Obciazenia powierzchni ruchomych:
A, B, C — punkty zawieszenia na skrzydle, a—a — 0$ obrotu

Tak scharakteryzowane wartosci obcigzen dopuszczalnych mozna doprowadzi¢ do
obciazenia ciagtego wzdtuz rozpigtosci klapy lub lotki lezacego w pewnej odlegtosci
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od osi obrotu. W réwnowadze momentow wzgledem osi obrotu utrzymuje powierz-
chnia ruchoma sita od mechanizmu sterowania Ps na ramieniu r (rys. 10.1).

Dla tych przyjetych obciazen brak jest sit wzdtuz osi b. W rzeczywistosci sity
w tym kierunku sa znikome. Moze to doprowadzi¢ do przyjecia konstrukcji o bar-
dzo malej sztywnosci zawieszen w kierunku osi b. Mata sztywnosé zawieszenia
moze spowodowaé drgania powierzchni ruchomej w ptaszczyznie by 0 znacznych
amplitudach wzdtuz osi b. Wzbudnikiem takich drgan bywa zwykle silnik lub inna
instalacja energetyczna, czasami ukitad wirdw aerodynamicznych. Aby zapobiec
mozliwosci takich drgan, nalezy zapewni¢ sztywnosé¢ zawieszenia w kierunku osi b
odlegta od rezonansu. Zwykle osiaga si¢ to przez zatozenie pewnego obciazenia
masowego wzdtuz osi b, gdyz obliczenie czgstosci drgan wiasnych omawianych
drgan jest niemozliwe przed zaprojektowaniem konstrukcji powierzchni ruchomej.
Zapewnienie wytrzymatosci zawieszenia na zatozone obciazenie masowe wzdtuz b
powoduje wystarczajaca sztywnos¢ zawieszenia. Obcigzenie masowe zalezne jest od
cigzaru powierzchni ruchomej, dane liczbowe podaja aktualne przepisy budowy.
Rozwazania powierzchni zawieszonej na zawiasach dotycza rowniez steru wysoko-
§ci i steru Kierunku.
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11. Inne zrddia obciazen

Praca napedu ma dla obciazen wiekszosci samolotéw znaczenie lokalne. Wptywa
na obciazenia zabudowy silnikéw (toze silnikowe) i przylegtej czesci konstrukcji.
Na obciazenia te sktadaja sie: ciag napedu F, moment obrotowy maksymalny silnika
Mopr Oraz moment zyroskopowy wywotany obrotem samolotu z predkoscia katowa
o sktadowej prostopadtej do predkosci katowej obracajacych si¢ mas napedu ($migta
dla silnikéw ttokowych i turbosmigtowych, wirniki turbin i sprezarek dla turboodrzu-
towych i turbosmigtowych).

Praca napedu (gtéwnie silnikéw ttokowych) moze dodatkowo spowodowaé drgania
(takze rezonansowe) nawet w oddalonych czesciach konstrukcji. Zdarza sie, ze czestos¢
drgan wiasnych popychaczy (gtéwnych elementéw tzw. sztywnego uktadu sterownicze-
go) lezy blisko zakresu obrotow najczesciej stosowanych w uzytkowaniu zabudowanego
silnika ttokowego. Dla znanej sztywnosci popychacza niezbednej do przeniesienia wyma-
ganej sity sciskajacej oraz jego masy, nalezy obliczy¢ czestos¢ drgan wiasnych popycha-
cza iporéwna¢ z zakresem obrotow zastosowanego silnika, aw przypadku zgodnosci
poréwnywanych wartosci trzeba zwiekszy¢ sztywnosé popychacza. Nalezy pamieta¢ o
wptywie sity wzdtuznej w popychaczu na czestos¢ jego drgan wiasnych. Ze wzrostem
sity sSciskajacej popychacz, szybko maleje czestos¢ drgan wiasnych, osiagajac zero dla
eulerowskiej sity krytycznej (analogia do wzrostu czgstosci napinanej coraz mocniej stru-
ny).

Wartosci obciazen od napedu niezbedne do obliczenia wytrzymatosci toza silnika
nalezy okresli¢ dla wszystkich przewidzianych w eksploatacji warunkow pracy nape-
du i warunkdw lotu czy tez ruchu po ziemi okreslonych jako warunki dopuszczalne.
Analizg mozliwych przypadkow obciazen dla konstrukcji konwencjonalnych utatwiaja
aktualne wymagania przepiséw budowy, ktére podaja wymagane minimum przypad-
kéw do rozwazania.

Dla silnikéw ttokowych lub turbosmigtowych stuzy znana zaleznos¢ okreslajaca
moc silnika:
nN

F=""
Vv
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gdzie: n — sprawnos¢ $migta, N — moc silnika (zwykle maksymalna), KM, v — pred-
kos¢ lotu dla rozwazanego przypadku, m/s.

Dla mocy silnika podanej w koniach mechanicznych F = 7N/v gdzie otrzymana
wartos¢ sity F, w N.

Maksymalny moment obrotowy silnika ttokowego lub turbo$migtowego jest
wiekszy od momentu $redniego obliczonego ze znanej mocy i obrotéw. Ta nadwyz-
ka momentu wynika z mozliwych nieréwnomiernosci pracy silnika. Dla silnikéw
ttokowych zalezy przede wszystkim od liczby cylindrow. Dla silnikdw turboodrzu-
towych moment obrotowy jest wynikiem maksymalnego przyspieszenia katowego
masy wirujacego silnika. Nalezy zatem przyja¢ do obliczen wspétczynnik k rowny
stosunkowi momentu maksymalnego (Mgpr)max d0 Momentu obrotowego sredniego
(Mobr)sr Whasciwy dla zabudowanego silnika

obr ) max

(Mobr)s'r

Wspotczynnik k nalezy okresli¢ badz z danych silnika, badz postuzy¢ sig aktual-
nymi zaleceniami przepiséw budowy. Tak wiec ostatecznie dla silnika ze smigtem:

k=M

N
(Mobr)max = kw_' N-m

S

gdzie: N —moc, w W, axs — predkosé¢ katowa $migta, w rad/s.

Poniewaz dotychczas najczesciej w katalogach silnikéw lotniczych moc podawana
jest w koniach mechanicznych KM, a predkos¢ katowa okresla si¢ w obr/min, to dla
tych jednostek moment obrotowy maksymalny w N - m:

Mgy ), = 7,02-103k%

Dla silnikow turboodrzutowych maksymalny moment obrotowy wynosi:
M max = IOS 85 k

gdzie: lo,s — moment bezwtadnosci masy obrotowej silnika, & — maksymalne przy-
spieszenie katowe, zwiekszajace predko$¢ katowa masy obrotowej (z danych silni-
ka), k — wspbtczynnik wiekszy od jednosci (z uwzglednieniem mozliwych wzrostéw
wartosci &).

Zrédtem predkosci katowej wokot osi y lub z moze by¢ sterowany ruch krzywoli-
niowy samolotu wokot tych osi.

Z zaleznosci na rysunku 11.1 otrzymujemy
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n
R=19
@y
Wiadomo, ze a)yR =V
Vv
R=—
@y
i ostatecznie
n
v, =19
v

Rys. 11.1. Symetryczny ruch krzywoliniowy samolotu

Dla obrotu wokét osi z znaczace wartosci wystepuja dla korkociagu lub ustalonego
krazenia. Wielkosci @, i @y, pochodzace od przyspieszenia katowego &, i g, wywola-
nego niezrobwnowazonymi wartosciami sit na usterzeniach, sa zwykle bardzo mate;
wywotane natomiast przyspieszeniami katowymi obroty wynosza najwyzej kilkana-
scie stopni, co wymaga krétkiego czasu dziatania przyspieszenia i daje mate wartosci
predkosci katowych.

Oprécz okreslanych wielkosci obciazen nalezy uwzglednié sity masowe dziatajace
na silnik i mocowane do niego masy ($migto, ostony itp.). Sity te wywotane beda
przyspieszeniami katowymi i liniowymi dziatajacymi podczas rozwazanego stanu lotu
lub tez ruchu samolotu po ziemi.
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Jednostki sity

Tablica jednostek

N

Jednostki sity (niuton) kG
1N 1 0,102
1kg 9,81 1
Jednostki pracy i energii
Jedr_lostkl pracy 3 KJ KG -m
i energii
1J 1 10°° 0,102
1kJ 10° 1 102
1KG - m 9,81 90,8110 1
Jednostki mocy
Jednostki mocy W kW kG m/s
W 1 10°° 0,102
kw 10° 1 102
kG - m/s 9,81 9,8110°° 1
Jednostki cisnienia
Jednostki N/ KG/m? at KG/em?
cisnienia
N/m? 1 0,102 9,87:10° 1,0210°°
kG/m? 9,81 1 9,68'10°° 107
atm 1,013:10° 1,033-10* 1 1,033
kG/cm? 9,81'10* 10* 0,968 1

W Polsce obowiazujaca jednostka cisnienia (w uktadzie SI) jest paskal:

1Pa =1N/m?
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