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Abstract

In following paﬁer the estimation of wing internal
structure geometry has been presented. Knowing the wing
internal structure layout and its specific operation
conditions the participation in load transfer of internal
structure elements was determined. Having the strength
conditions, the internal structure geometry parameters in
test cross-section was determined. Generally available
knowledge of technical data and performance of tested
aircraft (\1Nas used. Moreover a necessary specific knowledge
was used.
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Streszczenie

Przedstawiono probe oszacowania geometrii elementow
sitowych platowca na przykladzie skrzydla. Znajgc uklad
wytrzymaf())éciowo—konstrukcyjny skrzydta, specyfike jego
pracy, ustalono udzial elementow sitowych w przenoszeniu
obcigzen. Wychodzqc z warunkow wytrzymatosciowych
okreslono parametry geometryczne struktury sitowej w
badanym przekroju. Wykorzystano ogdlnie dostepng wiedze
o0 analizowanym samolocie w zakresie danych technicznych i
jego osiggow oraz positkowano si¢ konieczng wiedzg
specjalistyczng w tym obszarze.

Stowa kluczowe - konstrukcja lotnicza, obcigzenia
skrzydla, obwiednia obcigzen, wytrzymalos¢ konstrukcji
lotniczej

loads, flight

1. SFORMULOWANIE PROBLEMU

1.1. Wprowadzenie

W pracy zaprezentowano, proste, inzynierskie podejscie
ktére pozwala odpowiedzie¢ na najwazniejsze problemy
wytrzymato§ciowe, przynajmniej z punktu widzenia statyki
konstrukcji lotniczych [1].

Zamystem autora bylo dojscie do  okreslenia
przyblizonych  parametrow geometrycznych sitowych
elementow struktury skrzydta na bazie ogdlnodostgpnych
danych technicznych 1 osiggdw  samolotu. Przy
wykorzystaniu  szacunkowych,  wstgpnych  obliczen
wytrzymato$ciowych cienkosciennych struktur lotniczych.
W tym celu wykorzystywano poradniki do projektowania
konstrukcji [2, 3, 4], oraz opracowania dotyczgce
konstrukcji statkdw powietrznych [5, 6, 7] i ich obliczen
wytrzymatosciowych [8, 9, 10, 11].

Powszechnie wiadomo, ze wszystkie dociekania badaczy,
dotyczace odpowiedzi ukladu samolotu na rdzne
,Lwymuszenia” mechaniczne, $ciS§le zwigzane sa ze
znajomoscia geometrii konstrukcji, w tym szczegoétowo
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konstrukcji 1 geometrii elementow szkieletu ptatowca.
Najprosciej - mie¢ dostgp do dokumentacji technicznej
konstrukcji. Problem moze rozwigza¢ roéwniez dostep do
rzeczywistej, fizycznej konstrukcji samolotu. Poniewaz
obydwoma mozliwo$ciami nie dysponujemy, dlatego dla
rozwigzania postawionego problemu, przyjeto nastepujaca
drogg postepowania:

- penetracja ogolnie dostgpnej literatury technicznej
dotyczacej samolotu (m.in. [12, 13, 14, 15]), w ktorej
znalezé mozna niezbedne ogdlne dane techniczne i
osiagi  rozpatrywanego samolotu (przeznaczenie,
geometria, sylwetka  w rzutach, struktura
wytrzymalo$ciowa, masy, profile, pogladowe przekroje
wewngetrzne,...),

- wykorzystywanie danych bardziej szczegdétowych
zawartych w dostepnej dokumentacji technicznej, z
reguly eksploatacyjnej dokumentacji samolotu (np.
[16]),

- wykorzystanie specjalistycznej wiedzy lotniczej z
zakresu obcigzen zewnetrznych dziatajacych na
konstrukcje, specyfiki pracy konstrukcji lotniczej i
specyfiki jej obliczen wytrzymato$ciowych.

1.2. Miejsce samolotu wg norm wytrzymaloSci

Wroémy na moment do projektowania ptatowca
samolotu. Przy wykonywaniu obliczen wytrzymatosciowych
ptatowca (i jego czgéci) niezbedna jest znajomos$¢ obcigzen
dziatajacych na samolot w czasie eksploatacji ( por. [17, 18,
19, 20, 21]). Doktadne okreslenie wielkosci i kierunku,
rozktadu i charakteru dziatania obcigzen jest mozliwe tylko
na konkretnym samolocie i w konkretnych warunkach jego
uzytkowania. Poniewaz obliczenia wytrzymatosciowe
prowadzi si¢ w procesie jego projektowania (gdy obcigzenia
rzeczywiste nie sa znane) zachodzi konieczno$¢ ustalenia
obcigzen prawdopodobnych. Obcigzenia te przyjmuje si¢ na
podstawie analizy statystycznej pomiarow od zarania
lotnictwa i podaje w normach wytrzymatosci (przepisach
budowy samolotow) jako  obowigzujace.  Normy
wytrzymatosci podlegajg cigglym zmianom i uscisleniom,
zgodnie z aktualnymi wymaganiami techniki lotniczej oraz
w oparciu o najnowsze badania. Normalizowanie obcigzen
prowadzi si¢ w taki sposob, by byly jak najbardziej zblizone
do rzeczywistych, ktorym podlega¢ bedzie samolot w
okresie jego eksploatacji. Jesli obcigzenia rzeczywiste okazg
si¢ wieksze od znormalizowanych (obliczeniowych) to
konstrukcja nie bedzie mie¢ dostatecznej wytrzymatos$ci,
jezeli beda mniejsze od obliczeniowych, wowczas
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konstrukcja bedzie przewymiarowana (o duzej masie) co
prowadzi do pogorszenia wlasnosci lotnych samolotu.
Zgodnie z normami wytrzymato$ci wszystkie samoloty
dzieli si¢ na trzy klasy: A - akrobacyjne, B - 0 ograniczonej
akrobacji i C - nicakrobacyjne. Z powyzszego wynika, ze

podstawa  klasyfikacji w normach jest zwrotno$¢
(akrobacyjno$¢, manewrowo$¢) samolotu a nie jego
przeznaczenie (dyspozycyjny, myS$liwski, pasazerski,

patrolowy,..). Zaliczenie konkretnego samolotu do danej
klasy zalezy od oceny wlasciwosci manewrowych, ktérymi
si¢ charakteryzuje zgodnie z konkretnym przeznaczeniem i
stawianymi wymogami przez uzytkownika (zamawiajacego
samolot).

Dla kazdej klasy samolotéw normy podaja wartos¢
maksymalnego przecigzenia cksploatacyjnego Nemax 1.
najwickszego dopuszczalnego przecigzenia podczas calego
okresu eksploatacji. Jego wartos¢ okresla si¢ w normach w
zalezno$ci od masy samolotu w locie oraz wielkoSci
ci$nienia dynamicznego. Jest ona rozna dla samolotéw
roznych klas. Dla samolotow klasy A wielko$¢ Ngmax
ograniczana jest wzgledami fizjologicznymi organizmu
ludzkiego 1 z reguly nie przekracza Nems = 8+9. Dla
samolotow klasy B wielko$¢ N max zawiera si¢ $rednio w
zakresie 4+5,5 co zapewnia niezbedne wlasnosci
manewrowe 1 lot z podmuchami. Dla samolotow klasy C
wielko$¢ N max okresla si¢ dla warunkow lotu w burzliwe;j
atmosferze, przyjmujac zwykle Nemax = 2,5 + 3,5. Z
przedstawionej tresci wynika, ze samolot Tu-154 nalezy
zaliczy¢ do klasy C.

1.3. Problemy wytrzymalo$ciowe i wymagania ogélne

Jednym z podstawowych wymagan stawianych
konstrukcji lotniczej jest dostateczna wytrzymato$¢ przy
zachowaniu minimalnej masy. Przyjmuje sig¢, ze konstrukcja
samolotu jest dostatecznie wytrzymata jesli rownoczesnie
spelnione s3 dwa wymagania.

1. Przy dzialaniu obcigzenia mniejszego od oblicze-
niowego nie nastapi zniszczenie konstrukcji. Jest ono
spelnione w przypadku, gdy wielko$§¢ naprezen
powstajacych w glownych elementach sitowych
konstrukcji pod dziataniem obcigzenia obliczeniowego
jest mniejsza od wielko$ci napre¢zen niszczacych tj. g, <
o, . Oznacza to, ze je$li element konstrukcji jest
poddany rozcigganiu, wowczas naprezenia niszczace o
rowne sa doraznej wytrzymatosci materialu R,
Natomiast jesli element pracuje na $ciskanie (a moze
przy tym utraci¢ stateczno$¢) wowczas napr¢zenia
niszczace rOwne sg naprezeniom krytycznym oy, .

2. Przy dziataniu obcigzenia eksploatacyjnego, napr¢zenia
powstale w elementach konstrukcji nie powinny
przekracza¢ wielkos$ci naprezen dopuszczalnych tj. g, <
Odop -

Obydwa warunki wytrzymato$ciowe majace postaé
O < Odop, (1)
zabezpieczajg dostateczng wytrzymatos¢ konstrukeji. Jesli
0, 1 0, beda znacznie mniejsze od oy | G4ep , 10 kONstrukcja
bedzie przewymiarowana. Z powyzszego wynika, zZe
optymalna wielko$¢ wspolczynnika bezpieczenstwa, przy
ktorej spetnione s3 jednocze$nie obydwa warunki, powinna
by¢ réwna stosunkowi o, / ogp. Zalecana przez normy
wytrzymato$ciowe wielko$¢ wspotczynnika bezpieczenstwa
f = 1,5+2 zabezpiecza spelnienie drugiego warunku przy
obliczaniu konstrukcji zgodnie z warunkiem pierwszym.

0o = On
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2. OBCIAZENIA SKRZYDLA

2.1. Przypadki obliczeniowe obcigzenia

Do dalszych rozwazan nalezy wyznaczy¢ obcigzenia
obliczeniowe dziatajace na skrzydta samolotu. Obcigzenia te
istotnie zaleza od warunkéw lotu. Jedno i to samo
obcigzenie (np. sita nos$na skrzydta) moze by¢ osiagnicte
przy duzych predkosciach na malych katach natarcia lub
przy matych predkosciach na duzych katach natarcia.
Jednakze jego rozkltad na powierzchni skrzydla bedzie
rézny. W wyniku tego w jednym przypadku bardziej
obcigzone beda jedne elementy konstrukcji, w drugim inne.
Z wszystkich mozliwych przypadkéw obcigzenia skrzydia
normy wytrzymatosci wyrdzniaja takie, ktore charakteryzuja
si¢ najbardziej cigzkimi warunkami pracy okreslonej grupy
elementow konstrukcji. Przypadki te nazywane sa
obliczeniowymi przypadkami obcigzenia. Jesli wytrzymatosé
konstrukcji  bedzie dostateczna w  poszczegdlnych
przypadkach obliczeniowych, to uwaza si¢, ze bgdzie ona
dostateczna w ogole.

2.2. Obwiednia obciazen

W celu wyznaczenia obcigzen dziatajacych na skrzydto
(rowniez na inne zespoly platowca), niezbedna jest
znajomos$¢ przeciazenia n, predkosei lotu v i masy samolotu
m. Na podstawie danych statystycznych  normy
wytrzymalo$ci okres$laja obszary obcigzen wystepujacych w
locie w postaci obwiedni n(v) dla okreslonej klasy
samolotow, podanych w punkcie 1.2.

Na Rys. 1 przedstawiono hipotetyczna obwiedni¢ n(v) dla
samolotu klasy C tj. samolotu nieakrobacyjnego
(pasazerskiego, transportowego,...). Jest to obwiednia
obcigzen w locie, bedaca wypadkowa dwoch obwiedni
obcigzen: pierwszej - od sterowania, drugiej - obciazen
powstajacych w locie z podmuchami.

Obszar zakre$lony (ograniczony) linig tamang (Rys. 1):
1ADEG1’ oznacza obszar uzytkowania samolotu, a
obcigzenia wynikajg ze sterowania. Dodatkowe pola
uzytkowania samolotu wyznaczaja podmuchy. Sg to pola
zakreskowane w poblizu punktow: C — w locie z dodatnimi
przecigzeniami, punktu F — z przecigzeniami ujemnymi.

Rys. 1. Przyklad obwiedni obciazen samolotu w locie jako
wypadkowej od sterowania i od podmuchéw dla samolotu
nieakrobacyjnego (klasa C). Predkosci: vy — predkosé
przeciagniecia w locie normalnym, v, i Vg — predkosci
manewrowe odpowiednio w locie z przeciazeniami dodatnimi
oraz ujemnymi, V. - predko$¢ przelotowa, vp — predkosé
maksymalna.

Nalezy doda¢, ze najwigkszymi przecigzeniami dla
samolotu nieakrobacyjnego, jak wida¢ z obwiedni (Rys. 1)
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sg przecigzenia towarzyszgce podmuchowi U, , zarowno po
stronie dodatniej (podmuch wstgpujacy) jak i po stronie
ujemnej (podmuch zstepujacy). Wartosci tych przecigzen w
dalszej cze$ci referatu wykorzystane zostang do analizy i
rozwigzania postawionego problemu.

Z rysunku obwiedni n(v) wynika wazna konkluzja dla
pilota. Otéz podczas lotu w burzliwej atmosferze nie
powinno si¢ przekracza¢ predkosci V. , bowiem powyzej tej
predkosci podmuchy powietrza (bliskie U,) moga ,,potamac”
samolot.

Przecigzenia dzialajace na samolot w locie z podmuchami
N, mozemy okresli¢ z zalezno$ci

n, =1+ Auv, @

w ktorej parametr kierunkowy A zalezy od no$nosci
skrzydta (pochodna Cz po a), jednostkowego obcigzenia
plata p i wysokosci lotu (tu gesto$¢ powietrza p)

oc, 1
da ' 2p’

A= A( p). (2a)

Zalezno$¢ (2), dla konkretnej wartosci parametru A i
podmuchu u jest roéwnaniem linii prostej wzgledem
predkosci v (por. linie podmuchoéw na Rys. 1). Znaki =+
dotycza skierowania podmuchu. W normach wytrzymatosci
rozpatruje si¢ dwa lub trzy podmuchy u, , U, , uz skierowane
do gory i do dotu. Najwickszy z nich u; nie przekracza
warto$ci 25 m/s. Z reguly, dla samolotow tej klasy,
najwazniejszym jest podmuch u, bowiem linia prosta (2),
dla predkosci V¢ , powoduje wzrost przecigzen dziatajacych
na samolot w stosunku do przecigzen od sterowania, jak
przedstawiono na Rys. 1.

Obwiednia obcigzen zwiera trzy wyrdznione predkosci
Va, Ve i Vp , ktore dla samolotu Tu-154 nalezy oszacowac. W
tym celu wykorzystamy wartosci dopuszczalnego cisnienia
dynamicznego Qmex , ktore dla tej klasy samolotow naleza do
przedziatu (2000+3500) kG/m? [6, 8, 7]. Do dalszych analiz
przyjeto warto$é z tego przedzialu wynoszaca 3000 kG/m? .
Na tej podstawie i w oparciu o dane techniczne samolotu
wyznaczono predkosci ve = 630 km/h i vp = 790 km/h.
Predkos¢ wyjscia z nurkowania oszacowano na 450 km/h.
Wszystkie predkosci dotycza wysokosci H = 0.

Jak  wcze$niej wspomniano, obwiedni¢ obcigzen
wyznacza si¢ dla roéznych wysokosci i ustalonej masy
samolotu nazywanej masa obliczeniowa Mgy , ktora jest
mniejsza od masy startowej maksymalnej. Przy zwigkszaniu
masy samolotu, powyzej masy obliczeniowej, maksymalne
przeciazenie eksploatacyjne Nemaxm 0dpowiadajace tej masie
powinno by¢ obnizone zgodnie z zalezno$cia

m
—. 3)
m

n

emax,m S nemax

W opisach technicznych samolotu zwykle producent
podaje wielko$¢ Nemaxm dla kilku konfiguracji masowych
(zaladowania) samolotu.

Jako mase¢ obliczeniowa dla Tu-154 przyjeto 0,85 masy
startowej maksymalnej co daje = 87100 kg. Z kalkulacji
masowej samolotu oraz danych masowych zamieszczonych
w [22] wynika, ze dla tej masy nalezy przyja¢ pozostatosé
50 % paliwa w zbiornikach wewnetrznych plata. W tej
kwestii nasuwa si¢ pewna analogia do samolotow innej
klasy, np. [23].

2.3. Rozklady sil wewnetrznych wzdluz dlugosci skrzydla

Rozpatrzymy trzy punkty obwiedni obciazen A, C i D
(Rys. 1), odpowiadajace przypadkom obliczeniowym
obcigzenia przy dodatnich katach natarcia. Przewidywaé
nalezy, ze w tych punktach skrzydto podlega¢ bedzie
najwickszym  obcigzeniom. Czym si¢ te punkty
charakteryzuja? Kolejno:

Punkt A - lot krzywoliniowy na krytycznym kacie
natarcia (Czmax), predkoscia manewrowa Va 1 duzym
przeciazeniem eksploatacyjnym np . Punkt przylozenia sity
aerodynamicznej lezy w przedniej czesci profilu skrzydta.
Powinna dziata¢ duza sita poprzeczna oraz duzy moment
zginajacy 1 skrecajacy w przekroju skrzydta. Punkt A
rozpatruje si¢ w celu sprawdzenia wytrzymato$ci noska
profilu i przedniego dzwigara skrzydta. Realizowany jest np.
podczas wyjscia z nurkowania (tzw. wyrwanie).

Punkt C — lot z predkoscia przelotowa Ve > Va , Z
umiarkowanym (matym) katem natarcia i maksymalnym
przecigzeniem eksploatacyjnym Nc = Nemax Wynikajacym z
podmuchu pionowego wstepujacego o predkosei U,>U; ;

Punkt D — krzywoliniowy lot samolotu na matych katach
natarcia z maksymalng predkoscia vp i z duzym
przecigzeniem Np = Ny lecz mniejsze od nc . Przypadkowi
towarzysza duza sita poprzeczna, duzy moment zginajacy i
duzy moment skrecajacy. Ten ostatni moze byc
przeciwnego znaku niz w punkcie A, z uwagi na
przemieszczenie do tylu Srodka parcia wzdluz cigciwy
skrzydta.

Reasumujgc, do dalszych analiz przyjeto nastgpujace
wartos$ci parametrow obwiedni n(v):

- punkt A:ny=3; va=450km/h,
- punkt C: nc = 3,5; vc =630 km/h,
- punktD:np=3; vp=790 km/h,

Obcigzenia skrzydta wzdluz rozpictosci wyznaczono
proporcjonalnie do biezacej cieciwy skrzydla [19, 24]
zgodnie z wzorem

no (mobl mpl)g b(y) , (4)
S

gdzie: b(y) — biezaca cigciwa skrzydta; g — przyspieszenie
ziemskie; m,; — masa plata (dwoch skrzydet); mg, — masa
obliczeniowa samolotu w locie; n, — przeciazenie
obliczeniowe dla ekstremalnych punktow obwiedni n(v);
p.(y) - jednostkowe obcigzenie skrzydta wzdtuz rozpietosci;
S — powierzchnia no$na ptata.

Po wykonaniu catkowania wzdtuz dtugosci (rozpigtosci)
skrzydta otrzymujemy rozktad sity poprzecznej oraz
podobnie - rozktady momentow: zginajacego i skrecajacego.
Przy wyznaczaniu rozkltadu momentu skrgcajacego nalezy
pamigta¢ o przesunigciu $rodka parcia 1 Srodka masy
wzgledem $rodka sztywnosci (Srodek sit poprzecznych) w
biezacym przekroju skrzydta [25].

Dla nas interesujace sg ekstremalne punkty obliczeniowe
obwiedni n(v) — Rys. 1. Rozklady obliczeniowych sit
wewnetrznych wzdtuz dtugosci skrzydta dla punktéw A, C i
D przedstawiono odpowiednio na Rys. 2 — dla sily
poprzecznej Tzo, Rys. 3 — dla momentu zginajacego Mxo i
na Rys. 4 dla momentu skrecajgcego Mso. Rozklady
obcigzen obliczeniowych (Tzo, Mxo i Mso) uzyskano przy
przyjeciu wspotczynnika pewnosci wynoszacego 1,5. Z
rozktadow sit i momentow (Rys. 2+Rys. 4) mozna ustalic,
obciazenia obliczeniowe w krytycznym przekroju skrzydta
tj. w przekroju kontaktu z brzoza [22, 24]. Wynosza one:
Tz0 = 29,75 T, Mxo = 77,7 Tm i Mso = 14,8 Tm. Sg to

p.(y)=
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najwieksze wartosci ,,sil”, uzyskane w locie z dodatnimi
przecigzeniami. Pierwsze dwie wartosci dotycza lotu
samolotu z podmuchem u, (punkt C obwiedni), natomiast
warto$¢ Mso dotyczy punktu A (wyjscie z nurkowania).
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Rys. 2. Zmiana sily poprzecznej Tz wzdluz dlugosci skrzydia
dla punktéow A, C i D obwiedni n(v). Masa samolotu 87100 kg,
H = 0 m, predkosci: manewrowa v = 450 km/h, przelotowa vc
=630 km/h i maksymalna vp = 790 km/h (Rys. 1).
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Rys. 3. Zmiana momentu zginajacego Mx wzdluz skrzydia
samolotu dla punktéw A, C i D obwiedni n(v). Dane
analogiczne jak na Rys. 2
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Rys. 4. Rozklady momentow skrecajacych Ms wzdhluz skrzydia
samolotu dla punktéow A, C i D obwiedni n(v). Dane
analogiczne jak na Rys. 2.

W analizach wytrzymalosciowych, prowadzacych do

wyznaczenia geometrii  struktury, nalezy rozpatrzy¢
wszystkie punkty obwiedni n(v). Kazdorazowo przyjmowaé
adekwatne obcigzenia dla rozpatrywanego  punktu.

Obcigzenia te beda si¢ ré6zni¢ od wymienionych wyzej —
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obcigzen maksymalnych. Trzeba znalez¢ taki punkt dla
ktérego stan obcigzen powodowaé bedzie najwigksze
napr¢zenia w strukturze. Najprostsza droga jest analiza
jako$ciowa stanu naprezen od uktadu tych obcigzen.

3. WSTEPNE OBLICZENIA WYTRZYMALOSCIOWE
Przy obliczaniu ogélnej wytrzymatosci i sztywnosci
skrzydta niezbedne sa obcigzenia, geometryczne parametry
konstrukcji (chcemy je wyznaczy¢) oraz wlasnosci fizyko-
chemiczne zastosowanych materiatdéw. Okreslanie naprezen
i odksztalcen w elementach skrzydta, w oparciu o ogbélne
zasady mechaniki technicznej jest zadaniem zlozonym,

wielokrotnie statycznie niewyznaczalnym. Na uzytek
niniejszego opracowania, przejdziemy od konstrukcji
rzeczywistej do  okreslonego  modelu  silowego,

konstrukcyjno-wytrzymato$ciowego. Konstrukcja skrzydta
samolotu Tu-154 (Rys. 5) skfada si¢ z nastgpujacych
elementow: trzech dzwigarow (Rys. 6), podtuznic, zeber i
pokrycia.
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Rys. 5. Struktura silowa doczepnej czes$ci skrzydla [16]. Na
uzytek referatu analizowany jest przekrdoj A-A obowiazujacy
dla struktury tréjdzwigarowej skrzydla doczepnego.

Nie wdajac si¢ w szczegoly pracy konstrukcji mozna
stwierdzi¢, ze w pokryciu powstajg naprezenia styczne (od
momentu skrecajacego Ms i sit tngcych Tz i Tx) oraz
naprezenia normalne (od momentdéw zginajacych Mx i Mz),
w podhluznicach i pasach dzwigardw naprezenia normalne
(od Mx i Mz), w $ciankach dzwigar6w — naprgzenia styczne
(od Tz, Tx i Ms), w zeberkach — napr¢zenia normalne (od T i
Ms — pod wptywem ktorego Zeberka pracujg na zginanie).
Nalezy tu doda¢, ze w przypadku skrzydta samolotu
Tupolewa pokrycie w pelni ,,wspodtpracuje” z podtuznicami,
0 czym w dalszej cze$ci. Nizej rozpatrzymy bardziej
szczegdtowo wybrane, podstawowe elementy konstrukcji.

W analizowanym przekroju skrzydta na elementy
konstrukcji silowej zastosowano stopy aluminium (ozn.
ros.): D16 (Rm = 45 kG/mm?) i B95 (Rm = 55 kG/mm?).
Wartosci wytrzymatosci doraznej stopéw podano za [15].
Panel gorny skrzydta (pasy dzwigarow, pokrycie wraz z
podtuznicami) wykonany jest ze stopu o podwyzszone]
wytrzymalosci  B95.  Natomiast panel dolny (z
analogicznymi elementami jak w panelu gornym) jest
wykonany z duralu D16 [26].

3.1. Przeniesienie sily poprzecznej Tzo

Sita poprzeczna przenoszona jest gtownie przez $cianki
wzdluzne skrzydta w postaci wydatku naprgzen stycznych q
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w [kG/cm]. W skrzydle samolotu Tu-154 sg nimi $cianki
dzwigarow. Udziat kazdej $cianki w przeniesieniu sity Tzo
jest zalezny od jej sztywnosci (geometrii). Poniewaz jej nie
znamy, wigc przyjmiemy, ze sita w kazdej Sciance jest
proporcjonalna do kwadratu jej wysokosci, czyli

h-2
T, = 3' T, .1=123. )
2.
1
Wysokosci  kolejnych $cianek, przyjeto z profilu

analizowanego przekroju skrzydta: 26 cm, 35 cmi29 cm.

Z obliczen wynika, ze udziat Scianek w przenoszeniu sity
obliczeniowej Tzo jest nastepujacy: T, = 24,7 % Tz0, T, =
44,7 % Tzo, T,z = 30,7 % Tzo. Dla obliczonych sit mozna
wyznaczy¢ grubosci §cianek

é}ZL , 1=1,2,3. (6)
0,95h; 7,

Jesli dla $cianki dzwigara przyjmiemy niszczace
naprezenia styczne 7, = 1215 kG/mm? [6, 9], wowczas
grubosci $cianek beda nastepujace: d; = 2,15+2,69 mm, J, =
2,89+3,61 mm; J3 = 2,4+3 mm w zalezno$ci od przyjecia
gornej lub dolnej wartosci 7,. Zwykle dla $cianek dzwigaréw
przyjmuje si¢ wartos¢ wicksza [6].

Praktycznie, $cianki wzdluzne przenosza catkowicie site
poprzeczng (quasi pionowa).

Ne3

1. HIKHUI nosic, 2. CTeHKa, 3. CTolKa, 4. BepxHUi nosc.

Rys. 6. Przekroje dzwigarow doczepnej czesci skrzydia
samolotu Tu-154 [16]. Oznaczenia: 1 — pas dolny, 2 — $cianka
dzwigara, 3 — rozpérka (usztywnienie $cianki), 4 — pas gorny.

3.2. Przeniesienie momentu skrecajacego Mso

Moment skrgcajacy przenoszony jest przez kontury
zamknigte w postaci wydatku napregzen stycznych g [kG/cm]
dziatajacych w $ciankach wzdluznych oraz gornej i dolnej
powloce pokrycia jedno- lub wieloobwodowego. Wielko$¢
przenoszonego momentu zalezy wprost od sztywnosci
skrecania C; danego obwodu [25]

4R
si T dS '
Ne¥)
gdzie: F; — powierzchnia ograniczona konturem i-tego
obwodu, ¢ — z reguly zmienna grubo$¢ $cianki (pokrycia)
wzdtuz obwodu, G — stala materiatowa.

W przypadku struktury skrzydta Tu-154 mamy trzy
obwody (kesony): przedni (noskowy) i dwa obwody

zawarte migdzy dzwigarami. Keson noskowy ma znaczenie
drugorzedne, bowiem ma niewielki udziat w przenoszeniu

i=12.. n @)

momentu skrecajacego. Jes$li przyjaé, ze powierzchnie
kesondéw zawarte migdzy dzwigarami sa jednakowe (F =
2400 cm® kazdy) wowczas pod dziataniem momentu
skrecajagcego Mso $cianka wewnetrzna (dzwigar nr 2)
praktycznie nie pracuje. A moment Mso przenosza dwie
Scianki skrajne (przedniego i tylnego dzwigara) oraz
powloki kesonow (Rys. 5 — przekroj A-A). Z pierwszego
wzoru Bredta mozemy oszacowaé grubosci pokrycia i
$cianek w celu przeniesienia momentu Mso

M
5> 4FS°T . ®)

Po podstawieniu danych: F = 2400 cm?, 7, = 12 kG/mm? i
Mso = 14800 kGm otrzymujemy grubo$¢ & < 1,3 mm. Z
rozkladu naprezen stycznych wzdhuiz konturu od Mso i
naprezen stycznych od sity Tzo (punkt 3.1) wynika, ze
grubosci $cianek dzwigarow nalezy nieco zweryfikowac.
Scianke przedniego dzwigara nalezy zwigkszy¢ o 1,3 mm a
Scianke tylnego dzwigara zmniejszy¢ o 1,3 mm.

W dalszych analizach begdziemy przyjmowaé grubosé
pokrycia powlok skrzydta wynikajaca z przeniesienia
momentu skrecajacego, jak ustalono wyzej dpor = 1,3 mm.

3.3. Przeniesienie momentu zginajacego Mxo

3.3.1. Dzwigary jako uktad izolowany

Przyjmiemy w celach poznawczych, ze obliczeniowy
moment zginajacy Mxo jest catkowicie przenoszony przez
dzwigary (zespot trzech dzwigarow). Kazdy dzwigar bedzie
przenosit cze§¢ momentu Mxo. Udziat ten zalezy wprost od
sztywnosci zginania dzwigara w rozpatrywanym przekroju
skrzydta. W obliczeniach uproszczonych traktuje sig¢, ze
dzwigar przenosi moment zginajacy w postaci pary sit
dziatajacych w jego pasach. Pomija si¢ wplyw S$cianki
poniewaz jest on maty. Przyjmiemy, ze sztywnos$¢ zginania
jest proporcjonalna do kwadratu wysoko$ci dzwigara (jak
przyjeto w p. 3.1). Wykorzystujac wzor (5), odpowiednio
zamieniajgc w nim sile na moment, wyznaczymy udziat
kolejnych dzwigar6w w przenoszeniu momentu MXo,
mianowicie: My, = 24,7 % Mxo, M,, = 44,7 % Mxo, M,z =
30,7 % Mxo.

Jak wspomniano wcze$niej, kazdy dzwigar przenosi
moment zginajacy w postaci pary sit dziatajacych w pasach.
W locie normalnym, pas gorny jest $ciskany, pas dolny -
rozciggany. Warto$ci sit wzdluznych w pasach kolejnych
dzwigarow wynoszg: dla pierwszego P; = 0,247Mxo /h; =
77,7 T, drugiego P, = 104,5 T i trzeciego P; =~ 86,6 T.
Naprezeniem niszczacym dla $ciskanych pasow dzwigarow
zazwycza] bywa warto$¢ napr¢zen lokalnej utraty
stateczno$ci oy 1ok » tj. Wyboczenie jednej ze $cianek profilu.
Ogodlna utrata stateczno$ci jest niemozliwa, gdyz pas jest
wzmocniony w dwu plaszczyznach pod duzym katem
(bliskim 7/2) 1 usztywniony pokryciem i §cianka dzwigara.

W przypadku S$ciskanych paséw dzwigarow skrzydia
samolotu Tu-154, ktorych geometrii nie znamy, przyjmuje
sie¢ (1,3+1,4) Rm, a w powloce rozciaganej 0,9 Rm.
Przyjmujac $rednie naprezenia dopuszczalne dla $ciskania
1,35 Rm (materiat stop B95, Rm = 55 kG/mm?
wyznaczymy powierzchnie paséw gornych: Fiq= 10,46 cm?;
Foy = 14,07 cm? Fyy = 11,66 cm® Podobnie otrzymamy
powierzchnie paséw dolnych (rozciaganych): F;q = 15,7
cm?; Fog = 21,1 cm?; Fyy = 17,49 cm?. Czyli, przy zatozeniu
calkowitego przejecia momentu zginajacego  przez
dzwigary, ich taczne powierzchnie powinny wynosi¢: 36,19
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cm’® dla pasow gornych i 54,29 cm?®  dla paséw dolnych.
Wyznaczone powierzchnie paséw traktujemy jako pierwsza
przymiarke.

3.3.2. Powloki wzmocnione podituznicami

Powloki skrzydta samolotu Tu-154 (Rys. 5), w obszarze
pomigdzy dzwigarami, sg silnie wzmocnione podtuznicami.
Powloka gorna oprocz paséw dzwigaréw zawiera 25
podtuznic (paséw o kilkakrotnie mniejszej powierzchni
przekroju w stosunku do paséw dzwigara), powloka dolna -
16 podhuznic. Niezwykle wazne jest okre§lenie mozliwosci
nos$nych powloki, a zwlaszcza ustalenie jaka cze¢$¢ pokrycia
»wspotpracuje” z podhuznica. Gtéwnie jest to wazne dla
powtoki gornej, poddanej $ciskaniu i §cinaniu.

Rys.

7. Geometria fragmentu gornej powloki
wzmocnionej podluznicami. Oznaczenia: t — podzialka, 2c -
szeroko$¢ pokrycia wspélpracujacego z podluznica, 6 — grubosé
pokrycia, b — odleglos¢ pomiedzy sgsiednimi Zeberkami
skrzydla.

skrzydla

Obcigzenie przenoszone przez wzmocniong powloke jest
sumg obcigzen przenoszonych przez podtuznice i obcigzenia
przenoszonego przez pokrycie. Wprowadza si¢ pojgcie
wspotczynnika redukeji ¢ = 2c/t , gdzie: 2c — zastepcza
szeroko$¢ pokrycia, t — podziatka, odlegtos¢ pomigdzy
kolejnymi podtuznicami (RysS. 7).

Wspotczynnik redukcji ¢ oznacza fizycznie udziat
pokrycia w przenoszeniu obcigzenia. Gdy ¢ = 1 (czyli 2¢ =
t), to znaczy, ze pokrycie jest tak sztywne, iz naprezenia
krytyczne pokrycia i elementu najbardziej sztywnego (w
tym przypadku podtuznicy) sa sobie rowne. Dla $ciskanej
powloki skrzydta gpqr Wyznaczymy z zaleznosci [6, 7, 9]:

) E
Pooic = 2c —1,9 POk | Tpokr 9)

t t O-kr, pod

gdzie: Epoe — modut Younga ( 0,72x10° kG/cm? dla stopu
Al); Jpor — grubos¢ pokrycia, t — podziatka, oy pea —
naprezenia krytyczne dla podtuznicy.

Dla konstrukeji skrzydta samolotu tej klasy zaleca si¢
przyjmowanie podtuznic o przekroju poprzecznym okoto 1
cm’ . Przyjmujemy z literatury [9] podtuznice o powierzchni
przekroju f,. = 0,95 cm® dla ktrej mamy 6,00 = 3000
kGlcm? . Przyjeto grubos¢ pokrycia Opokr = 2,2 mm (por.
Rys. 8 wykonany wg [16]). Potwierdzono to réwniez
wynikami obliczen napr¢zen S$ciskajacych elementu
pokrycia o szerokosci t (Rys. 7) od jego grubosci &
pokazanymi na Rys. 9 .

Po potozeniu danych do wzoru (9) otrzymujemy warto$¢
@pokr > 1. Oczywiscie, maksymalna wartos¢ nie moze by¢
wigksza od jedno$ci, ale oznacza to, ze szeroko$¢
wspotpracujgcego pokrycia jest wigksza od podziatki (2¢>1).

Czyli cate pokrycie o dlugosci podziatki t wspotpracuje z
podtuznicami. Do dalszych obliczen przyjeto stusznosé
relacji orpokr = Orpoar - 11Z€DA doda¢, ze podana warto$¢
O poar J€St NAJMNiejsza i dotyczy lokalnej utraty statecznosci
podtuznicy. Z obliczen wynika, ze utrata stateczno$ci wg
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Rys. 8. Zmiana grubosci pokrycia wzdluz dlugosci skrzydia
samolotu Tu-154 [26].
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Rys. 9. Zalezno$¢ wytrzymalo$ci $ciskanej (gornej) powloki
skrzydla od grubosci pokrycia.

Teraz mozemy okresli¢ jaki jest udziat Sciskanej powtoki
analizowanego przekroju skrzydta Tu-154 w przenoszeniu
obliczeniowego momentu zginajacego Mxo0. Wartos¢
przenoszonego momentu przez powtoke gorng obliczymy z
formuty [6]:

M g

X, pow

= 078SCrme-kr,p0dl (n fpodl + Bé‘pokr)' (10)

gdzie: Cyax — maksymalna grubos¢ skrzydta w przekroju
obliczeniowym, n — liczba podtuznic, f,,, — pole przekroju
podtuznicy, B — odlegto$¢ pomiedzy skrajnymi dzwigarami
w przekroju skrzydta; pozostate oznaczenia jak wyzej.
Ktadac do wzoru (10) wymienione wyzej dane liczbowe

9

Przy gpow =1 otrzymujemy M, o,

~ 51 Tm. Oznacza to,

ze powloka gorna (pokrycie wraz z podtuznicami) przenosi
okoto 65 % obliczeniowego momentu zginajacego (Mxo =
77,7 Tm) w tym przekroju. Pozostatg czg$s¢ momentu
przenosza pasy dzwigarow.

Teraz nalezy zweryfikowaé (tu zmniejszy¢) wyznaczone
wczesniej  przekroje  gérnych  pasow  dzwigardw.
Mianowicie: Fy4z 10,46 na 3,6 cm?; Fog z 14,07 na 4,84
cm® i Fa z 11,66 na 4,01 cm® Teraz sumaryczna
powierzchnia paséw gornych wynosi 12,45 cm?.

Podobnie mozna zweryfikowa¢ wyznaczone wcze$niej
powierzchnie dolnych pasow dzwigarow. W tym celu
wykorzystujac (10), przy potozeniu Rm (materiatu D16)
zamiast oy, poar 1 przyjeciu grubosci dolnego pokrycia d = 2,5
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mm (Rys. 8), otrzymujemy warto§¢ momentu zginajacego
przenoszonego przez powloke dolng. Wynosi ona okotlo
80% momentu obliczeniowego Mxo. Do przeniesienia
pozostatej czesci Mxo, wyznaczamy powierzchnie dolnych
pasow dzwigarow: Fiq = 3,28 cm?, Fpg = 4,41 cm?i Faq =
3,65 cm’ Calkowita powierzchnia przekrojow pasow
dolnych wynosi 11,34 cm? i przekracza 90 % sumarycznej
powierzchni pasow gornych.

Po wykonaniu powyzszych dziatan, mozna sprawdzié
jakie Srednie naprezenia Sciskajace o, wystepuja w calej
powloce gornej (pokrycie, podtuznice i pasy dzwigarow).
Obliczymy je z zaleznosci:

— Spow’
Z I:i,g;(Ddz' +n fpodl + Bé‘pokr@pokr

gdzie: S,,w = Mx0/0,85Cpq = 261,2 T — sita dziatajaca w
powtoce od obliczeniowego momentu zginajacego; Fig —
powierzchnia pasa goérnego i-tego dzwigara, n — liczba
podiuznic, @4 | @pokr — Wspotczynniki redukeji dzwigara i
pokrycia odniesione do podluznicy; pozostale oznaczenia
jak wyzej.

Po podstawieniu danych liczbowych do wzoru (11)
otrzymamy: g, = 29,7 kG/mm® < 6}, = 30 KG/mm?® .
Oznacza to, ze dzialajace w konstrukcji napr¢zenia sa
mniejsze od naprezen niszczacych. Gdyby przyjaé grubosc
pokrycia 6 = 1,3 mm - wyniklag tylko z przejecia
obliczeniowego momentu skrecajacego Mso (pkt. 3.2) -
wowcezas g, = 35,2 kG/mm® > gy, 00 (POr. Rys. 9). Czyli
ponad 17 % wicksze od naprezen niszczacych konstrukcje.

W powloce dolnej powstaja napr¢zenia rozciagajace (lot
normalny, podmuchy wstepujace). Wszystkie sitowe
elementy powtoki (pasy dzwigardéw, podluznice, pokrycie)
sa duralowe (D16). Pokrycie wzmocniono szesnastoma
podtuznicami. Podluznice przyjeto o tej samej geometrii
przekroju jak w powloce goérnej. Wytrzymatos¢ catego
uktadu odniesiono do wytrzymatosci doraznej D16 (Rm =
45 kG/mm?).

Postepujac podobnie jak dla powloki gdornej obliczymy
maksymalne napre¢zenia rozciggajace w powloce dolnej
zgodnie z wzorem

o, < Or podt (11)

S panelu

o,=
019 (Z I:i,d ¢dz’ +n fpodl (Dpod{ + ngokr)

w ktorym, przyjete symbole maja podobne znaczenie jak w
wzorze (11), lecz teraz dotycza elementow powtoki dolne;j.
Pozostate réznice: Rm — wytrzymatos¢ dorazna stopu D16,
Oa: = Ppoar — WspOtczynniki redukcji pasow dzwigaréw oraz
podhuznic. Mnoznik 0,9 oznacza zmniejszenie o 10%
powierzchni i wprowadza si¢ go jako ostabienie
rozcigganego przekroju powloki (zmniejszenie powierzchni)
wynikajace z zastosowania potaczen nitowanych (otwory).
Po podstawieniu danych liczbowych do wzoru (12)
otrzymujemy oy =~ 45 kG/mm® czyli mamy réwno$c
naprezen oy = Rp. Z punktu widzenia naprezen
rozciagajacych, otrzymany wynik wskazuje na bardzo dobre
wykorzystanie materiatu.

Patrzac na obwiedni¢ obcigzen dopuszczalnych (Rys. 1)
— pogladowa dla samolotow rozpatrywanej klasy - mozna
zauwazy¢, ze w locie z przecigzeniami ujemnymi dolna
powloka poddana jest $ciskaniu. Taki stan, szczegolnie
ekstremalny, moze mie¢ miejsce podczas lotu z predkoscia

<R, (12)

V¢ przy podmuchu zstgpujacym (z goéry do dotu). Podczas
lotu z ne < 0 juz przy predkosci V¢ (a z pewnoscig po jej
przekroczeniu) samolot mozna potamaé przez sterowanie.
Nalezy sprawdzi¢ dolng powtoke na obcigzenia wystepujace
w tym obszarze. Punktowi F (Rys. 1) towarzysza
ekstremalne obcigzenia, na pewno od momentu zginajacego
Mx 1 sily poprzecznej Tz. Skrgcanie jest z pewnoscia
mniejsze niz w punkcie A obwiedni (Rys. 1).

Najwazniejsze jest sprawdzenie powtoki dolnej na
naprezenia normalne od zginania. Zgodnie z normami,
przyjmujemy jego warto$¢ réwna potowie obliczeniowego
momentu zginajagcego w punkcie C obwiedni (czyli 0,5 Mxo
= 38,9 Tm). Naprezenia $ciskajace obliczymy ze wzoru
(11), kltadac w nim dane dotyczace powtloki dolnej:
sumaryczna powierzchnia paséw dzwigarow — 11,34 cm?;
Opokr = 2,5 mm; n = 16 podiuznic, ¢, = 2,86 i gpo = 0,89.
Otrzymujemy naprezenia $ciskajace o ~ 16 kG/mm? < 26
kG/mm?. A wiec nieco wigcej niz 60 % naprezen lokalnej
utraty stateczno$ci podtuznicy z materiatu D16 (0j,poar = 26
kG/mm?), ktére sa naprezeniami niszczacymi. Nalezy tutaj
dodaé, ze Sciskane pokrycie, z uwagi na zmniejszong liczbg
podtuznic (16), dla tego wariantu obcigzenia, tylko
czg$ciowo wspotpracuje z podtuznicami (@poxr < 1).

3.4. Wynikowa, wstepna geometria przekroju skrzydla

W  wyniku wyzej przedstawionych przyblizonych
obliczen wytrzymatosciowych  struktury krytycznego
przekroju skrzydta mozna podaé uzyskang geometri¢ jego
elementow sitowych, co ilustruje Rys. 10.
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Rys. 10. Wyznaczona wstepna geometria silowych elementéw
struktury w ,krytycznym” przekroju skrzydla samolotu Tu-
154. Wszystkie wymiary podano w cm. Oznaczenia: b — cigciwa
profilu w przekroju ,krytycznym”, h; (i = 1, 2, 3.) — wysokosci
Scianek dzwigaréw.

Rys. 11. Podzial tréjobwodowej struktury skorupowej na 26
elementow do obliczen statyki lotniczej. Widoczne pasy
dzwigarow.

Z uwagi na zastosowane wzory obliczeniowe naprgzen,
odnoszace si¢ do konstrukcji o statej wysokos$ci ($redniej) i
duza roznice w realnej wysokosci $cianek dzwigarow
(siggajacg okoto 30%) pokazang geometri¢ struktury (RYs.
10) nalezy traktowa¢ jako wstgpna. W dalszej czeSci
zostanie zweryfikowana w wyniku doktadniejszych
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obliczen wytrzymato$ciowych konturu rzeczywistego, przy
wykorzystaniu modelu obliczeniowego z prac [25, 24].

4. OBLICZENIA KONCOWE. WERYFIKACJA
NUMERYCZNA

4.1. Model obliczeniowy

Struktura silowa analizowanego przekroju doczepnego
skrzydta samolotu Tu-154 zostata przedstawiona na Rys. 5.
Jest to struktura trojobwodowa, ktora tworza: trzy dzwigary
(Scianki pionowe plus pasy), gorna i dolna powloka
wzmocnione wieloma podtuznicami.

W  poprzednich punktach przedstawiono rozwazania
natury stricte inzynierskiej, ktore doprowadzity do ustalenia
niezbednych danych geometrycznych do analizy naprezen
konstrukcji pod dziataniem zlozonego stanu obcigzen. Dla
weryfikacji  ustalonych parametrow  geometrycznych

przekroju (Rys. 10) wykonano szereg komputerowych
obliczen wytrzymato$ciowych. Punktem wyjscia byly
wykorzystane obcigzenia obliczeniowe uzyskane dla wy-
branych ekstremalnych punktéw obwiedni obcigzen (RYys.
1).

==
==
—
=

e e e e eV
f

— TG

Rys. 12. Przykladowe wykresy naprezen stycznych od sily Tz
(rys gérny), od momentu skrecajacego Ms (rys Srodkowy) i
wydatku naprezen normalnych od momentéow zginajacych w
plaszczyznach prostopadtych (np. wg [27, 28]) - (rys dolny).

Do badan komputerowych wykorzystano model
obliczeniowy z prac [25, 24]. Do obliczen rzeczywista
struktur¢ powlok skrzydla, zawarta w obszarze trzech
dzwigarow, pozbawiono podluznic wprowadzajac pokrycie
o wigkszej grubosci tzw. grubosci zastgpczej (ekwiwa-
lentnej).
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Wszystkie pozostate wymiary zostaty zachowane jak na
Rys. 10. Zastosowano podzial konturu przekroju skrzydta
na 26 odcinkow prostoliniowych (Rys. 11).

4.2. Weryfikacja geometrii przekroju

Nalezy zauwazyé, ze przedstawiony tok wyznaczania
geometrii struktury, dotyczy kesonu prostokatnego o stalej
wysoko$ci. Czyli im dzwigary beda blizsze jednakowej
wysoko$ci tym lepiej. Poniewaz rdéznica w wysokoS$ci
dzwigarow wynosi ponad 30%, nalezy traktowaé

wyznaczong geometri¢ na Rys. 10 jako pierwsza
przymiarke.
W dalszej czeSci nalezy ja zweryfikowaé. W

szczegolnosci dotyczy¢ to bedzie powierzchni pasow
dzwigarow. W tym celu wykonano szereg obliczen punktow
obwiedni n(v) dla obcigzen obliczeniowych i dokonano jej
weryfikacji na podstawie otrzymanych naprezen.

12x0,95ent 130,950

0.8

Rys. 13. Wyznaczona, zweryfikowana geometria silowych
elementéw struktury w ,krytycznym” przekroju skrzydia
samolotu Tu-154. Wszystkie wymiary podano w cm.
Oznaczenia jak na Rys. 10.

Przyktadowe wyniki obliczen dla izolowanych,
pojedynczych obcigzen przedstawiono na Rys. 12, a
koncowa,  numerycznie  zweryfikowang  geometri¢
elementow struktury w badanym przekroju skrzydta
ilustruje Rys. 13. Z poréwnania Rys. 10 i Rys. 13 wynika,
ze dolne pasy wszystkich dzwigaréw i gorny pas przedniego
dzwigara zwigkszono w zakresie 5+15 %.

5. PODSUMOWANIE, WNIOSKI

W pracy przedstawiono probe oszacowania (odtworzenia)
przyblizonych wymiaréw geometrycznych struktury sitowe;j
zespotu ptatowca w wybranym przekroju. Wykonano to na
przyktadzie skrzydta samolotu w przekroju kontaktu z
brzozg smolenska. Niezbgdne wywody przeprowadzono
przy wykorzystaniu podstawowych danych technicznych i
osiggdbw oraz dostepnej dokumentacji eksploatacyjnej
samolotu Tu-154. Wykorzystano rowniez niezbedna wiedze
ekspercka z zakresu obcigzen samolotu, jego konstrukcji
oraz specyfiki obliczen wytrzymatosciowych cienkoscien-
nych struktur lotniczych.

Uzyskano nastepujace rezultaty, w kolejnosci jak ponize;j.
e Ustalono klas¢ samolotu wg norm wytrzymatosci,

jednoczesnie przyporzadkowujac warto$ci
odpowiednich przeciazen eksploatacyjnych Ngmax Oraz
wspotczynnik bezpieczenstwa. Ustalono obcigzenia
obliczeniowe, niszczace konstrukcje.

e Przedstawiono pogladows, charakterystyczng dla tej
klasy samolotow, obwiedni¢ obcigzen w locie z
przecigzeniami dodatnim i ujemnymi. Rozpatrzono
kilka punktéw obliczeniowych obwiedni - A, C i D
(por. Rys. 1). Wyznaczono dla nich charakterystyczne
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predkosci lotu: va , Ve | Vp W oparciu o dopuszczalne
ci$nienie predkosci dla samolotéw tej klasy. Ustalono
rowniez odpowiadajace tym punktom warto$ci
przeciazenia normalnego. Wszystkie obliczenia dotycza
wysokosci H = 0.

e Wykonano obliczenia aerodynamicznych i masowych
obcigzen skrzydta (metoda cigciw), a w konsekwencji
rozktadow sit wewngtrznych: sit  poprzecznych,
momentéw zginajacych i skrgcajacych (Tz, Mg, Ms)
wzdhuz jego rozpigtosci dla wymienionych punktow
obwiedni n(v). Ustalono najwi¢cksze wartosci tych ,,sit”
dla analizowanego przekroju skrzydta.

e Najwigksza sita poprzeczna Tz i moment zginajacy Mx
towarzysza punktowi C (lot z podmuchem
wstepujacym) obwiedni przy predkosci Vc; najwiekszy
moment skrecajacy jest generowany w punkcie A
(wyjécie z nurkowania przy predkosci va ) obwiedni.
Rozpatrzono charakter pracy konstrukcji (struktury)
doczepnego skrzydta samolotu oraz przypadkow
rozkltadow podstawowych sit wewnetrznych wzdhuz
dtugosci skrzydta.

e Wykonano szereg obliczen wytrzymalosciowych
elementéw podlegajacych $cinaniu od sity Tz i
momentu Ms. Dotyczy to S$cianek dzwigaréw oraz
powtok (gornej i dolnej) oraz elementdw przenoszacych
naprezenia normalne od zginania MX (pasy dzwigarow i
pokrycie wzmocnione podhuznicami).

e Ustalono, ze dla struktury sitowej skrzydla samolotu
Tu-154, w czg¢éci Sciskanej (rys. 5) pokrycie catkowicie
wspotpracuje z podtuznicami. Stad, przyjmowano, ze
naprezenia krytyczne pokrycia oyrpor S8 rowne
naprezeniom krytycznym lokalnej utraty statecznosci
podiuZnicy Okr,pod! -

e Stwierdzono, ze moment zginajacy Mx0 W
rozpatrywanym przekroju w 65% jest przenoszony
przez pokrycie wzmocnione podtuznicami. Pozostate
35% momentu zginajacego przenosza pasy dzwigarow.
Dla panelu dolnego, udzial pokrycia z podtuznicami w
przenoszeniu Mxo jest wigkszy.

e W wyniku obliczen wytrzymatosciowych ustalono
geometrig elementéw sitowych tj. grubo$ci Scianek i
pokrycia oraz powierzchnie pasow (dzwigarow,
podtuznic) w rozpatrywanym przekroju skrzydta, ktore
ilustruje rys. 10 (geometria wstepna) i rys. 13
(geometria koncowa).

Przyjmujac taki sposéb postgpowania mozna z
zadawalajacym skutkiem wyznaczy¢ np. przyblizone
rozklady parametréw masowych i sprezystych wszystkich
zespotow samolotu. Rozktady takie s3  niezbedne w
analizach statycznych i dynamicznych oraz drgan
konstrukcji. Otrzymane wyniki nie powinny odbiegac
znaczaco od obliczonych (czy uzyskanych z badan
eksperymentalnych) dla rzeczywistej konstrukcji.

Zaprezentowang metodyke wyznaczania geometrii
przekroju skrzydta (mozna uogdlni¢ na cale skrzydto i inne
zespoly ptatowca), kojarzaca si¢ z metodami inzynierii
wstecznej (np. [29]), w prostym ujeciu i z dobrym skutkiem
stosowano w pracach dyplomantow (np. [30, 31, 32] ). Byta
ona podejmowana w celu wyznaczenia odpowiednich
charakterystyk masowo-sprezystych ptatowca, niezbednych
w analizach drgan samolotow, traktowanych jako
przestrzenne uktady mechaniczne o réznych konfiguracjach
aerodynamiczno-konstrukcyjnych, w tym gtadkich i z
podwieszeniami zewnetrznymi.
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