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I. Вводная часть: Отобразить тему и учебные вопросы на доске, объявить цель, указать на актуальность данного занятия, довести порядок проведения занятия
II. Основная часть:
Лекция №1
Тема: «Общие сведения, история развития воздушных судов».

§ 1. Структура дисциплины. 
§ 2. Краткий историко-технический очерк развития самолетов.
§ 3. Структурная схема самолета 
§ 4. Понятие об авиационном комплексе. Классификация самолетов.
§ 5. Конструкционные материалы.

Цель занятия: Лекции составляют основу теоретического обучения и должны давать систематизированные основы научных знаний по дисциплине, раскрывать состояние и перспективы развития соответствующей области науки и техники, концентрировать внимание обучающихся на наиболее сложных и узловых вопросах, стимулировать их активную познавательную деятельность и способствовать формированию творческого мышления. Ведущим методом в лекции выступает устное изложение учебного материала, сопровождающееся демонстрацией видео- и кинофильмов, схем, плакатов, показом моделей, приборов и макетов, использованием электронно-вычислительной техники.
§ 1. Структура дисциплины.
                                Объем дисциплины и виды учебной работы.
	Виды учебной работы
 
	Всего
часов
	Семестры

	Общая трудоемкость дисциплины
	209
	3
	

	Аудиторные занятия
	108
	*
	

	Лекции
	18
	18
	

	Практические занятия (ПЗ)
	36
	36 
	

	Лабораторные работы (ЛР)
	*
	*
	

	Самостоятельная работа
	43
	43
	

	КСР
	4
	 2
	

	Вид итогового контроля (зачет, экзамен)
	Э,З
	Э
	



Цель и задачи дисциплины.
Дисциплина должна дать студентам знания по назначению, внешним формам, параметрам самолетов и их сборочных единиц, действующих на них нагрузкам и их работе под нагрузкой, конструктивно-силовым схемам сборочных единиц самолетов, их анализу и сравнительной оценке, требованиям и сборочным единицам и путем реализации этих требовании в конструкции самолетов.
Задачи изучения дисциплины.
В результате изучения дисциплины студента должны знать следующее
-назначение ,внешние формы и параметры самолета и его сборочных единиц;
-действующие нагрузки  и  работа элементов конструкции под нагрузкой;
-назначение и варианты конструкции элементов и узлов;
-конструкционно-силовые схемы сборочных единиц самолета , их анализ и сравнительную оценку;
-требования к самолету и отдельным его агрегатам, возможные пути  их удовлетворения.
В результате  изучения дисциплины студенты должны уметь
-анализировать работу сборочных единиц самолета под действующей нагрузкой;
-анализировать и проводить сравнительную оценку различных сборочных единиц;
-формулировать требования и конструкции самолета (сборочной единицы) и определить рациональные пути их реализации в 
конструкции ЛА любого назначения.
§ 2.  Краткий историко-технический очерк развития самолетов.

Полет на аппаратах легче воздуха называется воздухоплаванием, а на аппаратах тяжелее воздуха — авиацией (от латинского avis — птица). Человечество
с давних времён стремилось реализовать мечту о полёте. В VI веке в Китае был задокументирован полёт человека с использованием воздушного змея, в IX веке в Кордовском халифате был совершён первый управляемый полёт на дельтаплане, а в Европе в XV веке проекты летательных аппаратов разрабатывал Леонардо да Винчи — но ни один из них не был реализован на практике. Активно покорять воздух человечество начало в конце XVIII века, когда в Европе появились первые аэростаты — воздушные шары.
​Легче воздуха
[image: Первый свободный полёт воздушного шара, Розье и маркиз д Арланд 21 ноября 1783]
Первый свободный полёт воздушного шара, Розье и маркиз д’Арланд 21 ноября 1783. 
В 1783 г. Жан-Франсуа Пилатр де Розье имаркиз д'Арланд впервые пролетели 8 км на воздушном шаре разработки братьев Монгольфье, наполненном горячим воздухом. После этого неуправляемые аэростаты, т. е. воздушные шары, которые перемещаются по воле ветра, не только стали популярным развлечением в Европе, но и успешно использовались в военных целях во время Гражданской войны в США и Франко-прусской войны в Европе. В XIX веке учёные сосредоточились на создании управляемого воздушного шара (дирижабля) — и в 1852 г. французЖиффар совершил первый полёт на дирижабле, оснащённом паровым двигателем. С появлением двигателя внутреннего сгорания дирижабли начали активно использоваться как для транспортного сообщения, так и в военных целях. Вершиной развития дирижаблей стали «цеппелины» — сигарообразные воздушные корабли с жёстким корпусом, внутри которого находились баллоны с водородом, обеспечивающим подъёмную силу. Благодаря им Германия вступила в Первую мировую войну с самым мощным воздухоплавательным флотом: цеппелины могли преодолеть расстояние в 2–4 тыс. км со скоростью до 90 км/ч и обрушить на врага тонны бомб. Период между двумя мировыми войнами стал «золотым веком» дирижаблей: гиганты, зачастую оборудованные роскошными каютами, ресторанами и прогулочными палубами, могли совершать трансконтинентальные перелёты и нести тонны грузов. Однако они обладали меньшей скоростью и низкой боевой эффективностью по сравнению с быстро развивающимися самолётами, что и привело к закату эры дирижаблей накануне Второй мировой войны. Ещё одной проблемой того времени было использование взрывоопасного водорода, что привело к ряду катастроф, включая катастрофу одного из крупнейших пассажирских дирижаблей «Гинденбург» в 1937 году. Современные аэростаты используют для создания подъёмной силы более безопасный гелий и применяются, в первую очередь, в развлекательных и научных целях.
Самолёты и вертолёты
Основу строительства самолётов — аппаратов тяжелее воздуха, чья подъёмная сила создаётся за счёт набегающего на крыло потока воздуха — создали эксперименты с планерами на рубеже XIX–XX веков. Многие изобретатели того времени применяли различные конструктивные решения, чтобы достичь управляемого полёта, но общепризнанный успех пришёл к братьям Райт. Американцы Орвилл и Уилбер Райт сумели разрешить целый комплекс проблем, связанных с конструкцией планера, двигателя и механизмов управления самолётом, и 17 декабря 1903 г. в Северной Каролине совершили первый задокументированный полёт самолёта. Приблизительно в это же время, в 1907 году, в воздух поднялся и первый пилотируемый вертолёт, сконструированный Полем Корню.
[image: Орвилл в Китти Хоук с планером 1901 года, нос аппарата направлен вверх; он не имел хвоста]
Орвилл в Китти Хоук с планером 1901 года, нос аппарата направлен вверх; он не имел хвоста. Фото:Commons.wikimedia.org
Практически сразу самолёты начали оцениваться с точки зрения военного применения, а начавшаяся вскоре Первая мировая война дала мощный толчок развитию военной авиации. В конце 1914 г. Ролан Гарро совместил пулемёт с главной осью самолёта, что позволило эффективно вести огонь во время полёта, и вскоре над Европой развернулись первые воздушные бои. В 20–30 годы всё активнее применяется алюминий вместо дерева как основной материал корпуса, развиваются пилотажно-навигационные приборы, а также стремительно развиваются самолётные двигатели — вплоть до появления первых реактивных двигателей в 1930-ых годах. Вторая мировая война потребовала не только усовершенствования конструкций самолётов, но и методов их производства — к концу войны их производили десятками тысяч в год. Эта производственная база стала основой стремительного развития коммерческой авиации в послевоенный период.
Процесс развития самолетов обусловлен взаимодействием между непрерывно развивающимися наукой, производством и эксплуатацией самолетов, их взаимным влиянием. Росли скорости и дальности полетов, целевые нагрузки, менялись типы и улучшались характеристики двигателей, возрастали масса и разнообразие функции бортового оборудования, улучшались его характеристики, изменялись эксплуатационные свойства самолетов. Как уже известно, каждое из свойств самолета пропорционально массе вещества, затраченного на формирование данного свойства, а коэффициент пропорциональности отражает уровень развития науки и техники.
Период 1 (до 1903г.) характеризуется попытками многих исследователей построить аппарат тяжелее воздуха и на нем подняться в воздух. Истоки этой идеи уходят в глубь веков. Известно, что эту идею разрабатывал в средние века Леонардо да Винчи, затем уже в 18 столетии Ломоносов.
Период 2 (1903-1920 гг.) характеризуются господством эвристического подхода к созданию самолета на базе методов прямой и косвенной аналогии, что отразилось в видовом многообразии самолетов, отсутствии устойчивых значении относительных масс.
Период 2 - это период становления экспериментальной базы аэродинамической науки, накопления материалов о способах и методах конструирования и проектирования самолетов. Этот период связан с плодотворной деятельностью таких ученых, как Н.Е. Жуковский и его ученики С.А.Чаплыгин, В.Н.Ветчинкин, Б.Н.Юрьев, А.Н.Туплев и др., утвердивших приоритет русских ученых в разработке многих вопросов авиационной науки и техники.
Период 3 (1914-1935 гг.) определяет начало практического использования авиации в интересах удовлетворения потребностей общества. Это период дальнейшего развития экспериментальной аэродинамики, совершенствования двигателей, конструкции, разработки методов проектирования на базе пересчета коэффициентов или метода прототипов.
Период 4 ( 1930-1950 гг.) характеризуется борьбой за аэродинамическое совершенство самолета за увеличение мощностей моторов для роста скорости и высоты полета; созданием самолетов с заранее заданным свойствами, приданием, им свойств боевой живучести и надежности.
Период 5 (1945-1965 гг.) характеризуется развитием скоростных самолетов с ТРД; борьбой за уменьшение аэродинамического сопротивления и обеспечение устойчивости и управляемости при полете на больших околозвуковых скоростях; переходом к крыльям малых удлинении, треугольным и стреловидным с малой относительной толщиной, к фюзеляжам с увеличенным удлинением, к цельноповоротным стабилизаторам.
Период 6 (с 1960-х до настоящего времени ) характеризуется попытками аналитического решения задач оптимального проектирования и конструирования с широким использованием электронно-вычислительной техники при разработке и создании самолетов. 

Эра реактивной авиации
Первыми серийными коммерческим реактивным самолётами стали американский Avro C102 Jetliner (1949 г.) и британский De Havilland Comet (1951 г.), причём «Кометы» начали использоваться на коммерческих рейсах британской авиакомпании BOAC уже в 1952 г.
[image: Самолёт De Havilland Comet]
Самолёт De Havilland Comet. Фото: Commons.wikimedia.org
В 1956 году советский «Аэрофлот» стал первой авиакомпанией в мире, осуществлявшей регулярные перевозки на реактивных самолётах Ту-104. А с появлением Boeing 707 и  Boeing 747 коммерческие перевозки стали по-настоящему массовыми. В 1975 году «Аэрофлот» начал выполнять рейсы на Ту-144, первом сверхзвуковом пассажирском самолёте, а в 1976 году British Airways начали трансатлантические рейсы на сверхзвуковом самолёте «Конкорд». Впрочем, век сверхзвуковой пассажирской авиации оказался недолог и прекратился к началу XXI века. Широкое применение реактивные сверхзвуковые самолёты нашли в военной сфере — от истребителей до бомбардировщиков дальнего действия.
Ракеты и ракетопланы
Был ли Циолковский Остапом Бендером от науки?
Первые ракеты появились в III веке в Китае вместе с изобретением пороха. Первоначально они использовались для фейерверков и развлечений, но вскоре начали применяться и в военном деле. В Европу ракеты попали благодаря походам монголов в XIII веке. В XIX веке активно применялась ракетная артиллерия, пока ей на смену не пришли более точные нарезные артиллерийские орудия. Однако эпохой ракетостроения стал XX век, когда ракеты стали рассматриваться как средство межпланетных полётов и началось научное изучение принципов реактивного движения. Пионером теории реактивного движения сталКонстантин Циолковский, спроектировавший ракету для межпланетных сообщении в 1903 г. Аналогичные исследования проводили в 1920-е годы немецкий учёный Герман Оберт и американский учёный Роберт Годдард.
Работы Циолковского, Оберта и Годдарда стали основой для развития ракетной техники в СССР, Германии и США. В СССР был создан Реактивный институт, который в 1933 году создал принципиально новое оружие — реактивные снаряды, применявшиеся во время войны в легендарной «Катюше», и первые зенитные ракеты «ГИРД». В Германии разработку ракет вело Немецкое общество межпланетных сообщений, где работал и Вернер фон Браун, создавший в 1934 году опытную ракету А-2, а в 1942 году баллистическую ракету А-4. В 1944 году эта баллистическая ракета начала применяться под военным наименованием «Фау-2». Её военное применение подтолкнуло СССР и США к активной разработке баллистических ракет в послевоенный период, во время «холодной войны». В 1957 г. в СССР под руководством Сергея Королёва была создана первая в мире межконтинентальная баллистическая ракета «Р-7», способная нести ядерный заряд, и в том же году она была использована для запуска первого в мире искусственного спутника Земли — так началась эпоха космических полётов с использованием ракет. В США в 1950–1960-е годы были созданы экспериментальные ракетопланы, в том числе первый в мире суборбитальный пилотируемый космоплан North American X-15, который в 1967 году установил рекорд скорости самолёта в XX веке — 7297 км/ч. Ракетопланы стали основой для создания «космических челноков» — многоразовых космических кораблей «Спейс Шатлл» (США, 1981 г.) и «Буран» (СССР, 1988 г.).

§ 3. Структурная схема самолета.
Самолет-это летательный аппарат (ЛА) тяжелее воздуха с аэродинамическим принципом полета. При полете используются несущие поверхности самолета (крыло и оперение) для создания с помощью воздушной среды подъемных и управляющих сил и силовая установка для создания движущей силы за счет энергии находящегося на борту самолета топлива. Для передвижения по земле разбега, пробега и руления, а также для стоянки самолет снабжен системой опор-шасси самолета представляют собой сложные технические устройства, состоящие из взаимосвязанных по назначению, месту и функционированию агрегатов, частей и элементов.
[image: ]
Рис.1.1 Структурная схема самолета. 
[image: ]К основным частям самолета относятся: крыло, фюзеляж, оперение, силовая установка, шасси (рис.1.2).
Рис. 1.2. Основные части самолета
Взаимное пространственное расположение частей самолета и его различных устройств называется компоновкой самолета.
Самолет имеет ряд функциональных систем, которыми называется совокупность взаимосвязанных изделий, предназначенных для выполнения заданных общих функций. К основным функциональным системам самолетов гражданской авиации можно отнести:
· гидравлическую и воздушную системы;
· шасси;
· систему управления самолетом;
· топливную систему;
· системы кондиционирования и автоматического регулирования давления в гермокабине;
· противообледенительную систему;
· противопожарную систему;
· бытовое и сантехническое оборудование;
· отгрузочно-швартовочное оборудование грузового самолета.
§ 4. Понятие об авиационном комплексе. Классификация самолетов.

АК представляет собой функционально взаимосвязанную совокупность самолетов и технических устройств систем управления и обеспечения, управляемых людьми, предназначенную для выполнения задач, определяемых назначением самолетов, находящихся в основе АК.
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Рис. 1.2 Структура авиационного комплекса.
Классификация самолетов.
Все  самолеты  можно  классифицировать  по  конструктивным признакам (рис. 1.3):
· по числу и расположению крыльев;
· по типу фюзеляжа;
· по форме и расположению оперения;
· по типу, количеству и расположению двигателей;
· по типу и расположению шасси.
По количеству крыльев делят на монопланы, т.е. самолеты с одним крылом, и бипланы, т.е. самолеты с двумя крыльями, расположенными одно над другим.
По расположению крыла относительно фюзеляжа различают низкоплан, среднеплан и высокоплан.
По типу фюзеляжа делят на однофюзеляжные и двухбалочные. Фюзеляжи, не несущие оперения, называют гондолами. Оперение в этом случае поддерживается двумя балками, и самолеты при этом называют двухбалочными.
В зависимости от расположения оперения различают:
1) самолеты стандартной схемы, у которых стабилизатор и киль размещаются в хвостовой части фюзеляжа;
2) самолеты схемы «утка», у которых горизонтальное оперение расположено впереди крыла;
3) самолеты типа «бесхвостка», у которых горизонтальное оперение отсутствует.
Большинство современных самолетов выполнено по первой схеме, которая имеет следующие конструктивные разновидности:
· однокилевое оперение;
· разнесенное вертикальное оперение;
· V-обpазное оперение;
· Т-образное оперение.
Переднее расположение горизонтального оперения при использовании схемы «утка» повышает его эффективность, исключая его затенение впереди находящимся крылом.
В зависимости от типа шасси различают сухопутные, гидросамолеты и амфибии.
Шасси сухопутных самолетов бывают колесными и лыжными. Гидросамолеты разделяются на лодочные и поплавковые.
По количеству опор шасси самолеты подразделяются на трехопорные с передней опорой, трехопорные с хвостовой опорой и «велосипедного» типа. Наиболее распространенной в настоящее время является трехопорная схема с передней опорой, которая предотвращает капотирование и «козление» самолета.
В зависимости от максимальной взлетной массы ВС присваиваются классы: для самолетов:
· 1 класс: масса 75 тонн и более,
· 2 класс: масса от 30 до 75 тонн,
· 3 класс: масса от 10 до 30 тонн,
· 4 класс: масса до 10 тонн; для вертолетов:
· 1 класс: масса 10 тонн и более,
· 2 класс: масса от 5 до 10 тонн,
· 3 класс: масса от 2 до 5 тонн,
· 4 класс: масса до 2 тонн.
В зависимости от скорости, высоты, дальности полета и оснащенности оборудованием ВС отдельных типов могут присваиваться повышенные класс
По дальности полета подразделяются на:
· магистральные дальние: более 6000 км;
· магистральные средние: от 2500 до 6000 км;
· магистральные ближние: от 1000 до 2500 км;
· самолеты местных воздушных линий: до 1000 км.
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Рис. 1.3. Классификация самолетов.

§ 5. Конструкционные материалы.
В современных авиационных конструкциях наибольшее применение находят высокопрочные алюминиевые, магниевые и титановые сплавы, стали, в том числе высокопрочные легированные и коррозионно-стойкие, и композиционные материалы. Правильный выбор материала элементов конструкции может существенно улучшить весовые и летно-тактические характеристики самолета, а также снизить материальные затраты на его производство и эксплуатацию. При выборе материала учитываются его механические свойства (пределы прочности [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в, текучести [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]т, сопротивления усталости при различных циклах изменения напряжений, модуль упругости  Е, износостойкость, вязкость и др.), теплофизические и химические свойства (коэффициент линейного расширения [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_284e617c.gif], теплопроводность [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6694b9a8.gif], коррозионная стойкость и др.), плотность [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], стоимость и дефицитность сырья, степень освоения в производстве, технологические свойства (пластичность, свариваемость, литейные качества, обрабатываемость резанием), определяющие возможность применения наиболее производительных производственных процессов — штамповки, прессования, литья, сварки и др. При выборе материала для элементов конструкции учитываются также их форма и размеры, величина и характер нагрузки (постоянная, ударная, циклическая), тепловое нагружение наличие в элементах конструкции отверстий, перепадов сечений и других концентратов напряжений. Однако наибольшее внимание при выборе материала уделяется удовлетворению требования обеспечения необходимых прочности и жесткости конструкции при наименьшей массе, обеспечению весовой выгодности или весовой эффективности материала.

Весовая эффективность материала, определяемая его удельной прочностью [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]доп/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] (отношением допустимых напряжений к плотности) и удельной жесткостью Е/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] (отношением модуля упругости материала к его плотности) для различных видов деформаций различна. Так, при растяжении — это [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], при общей потере устойчивости при сжатии — Е/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], при сдвиге —[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_2b36e552.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], при потере устойчивости при сдвиге —[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_778fe1d0.gif]/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], при изгибе и кручении —[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c473e22.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] и [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_36126c19.gif]/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], при повторных нагрузках — [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]max/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] (значения [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]доп при заданном усталостном ресурсе конструкции принимаются равными [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]max). Выгодность материала с учетом его стоимости определяется отношением удельной прочности [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]доп/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] к стоимости 1 кг материала а, например [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif]а. Какими же характеристиками обладают конструкционные материалы?
1. Алюминиевые сплавы — это сплавы, отличающиеся высокими, сравнимыми с легированными сталями значениями [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]доп/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] и Е/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], высоким сопротивлением усталости и хорошими технологическими характеристиками. Последнее позволяет применять к ним при обработке штамповку, прокатку, ковку и резание, а к некоторым из них и сварку. Они подразделяются на деформируемые (для производства листов, профилей, штамповок, поковок путем деформации) и литейные (для фасонных отливок) сплавы. Деформируемые алюминиевые сплавы. Их основные характеристики приведены в табл. 1.2. Сплав Д16 — дюралюмин системы А1 — Сu — Mg. Применяется для изготовления обшивок, стрингеров, лонжеронов, шпангоутов, нервюр, деталей системы управления. Имеет хорошую пластичность, что и позволяет широко применять штамповку для изготовления силовых элементов планера. Свариваемость плохая, хорошо обрабатывается резанием. Сплав Д19 сохраняет работоспособность до более высоких, чем Д16, температур ( t[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_m3132e3c.gif]250 °С) и имеет несколько более высокие по сравнению с ним характеристики [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif]. Используется для изготовления обшивки и заклепок. Сплав АК4-11 — жаропрочный ковочный (t до 350 °С), используется для изготовления монолитных панелей сверхзвуковых самолетов. Сплав АК6 — ковочный алюминиевый, применяется для изготовления горяче-штампованных и кованых деталей, кронштейнов сложной формы, рычагов качалок, монолитных панелей дозвуковых самолетов. В95 — высокопрочный сплав системы А1 — Zn — Mg — Сu применяемый для обшивок и деталей силового набора планера (поясов лонжеронов). Свариваемость плохая. Сплавы АМц, АМг2 и АМгб систем А1 — Мn и А1 — Mg отлично свариваются и применяются для изготовления емкостей, топливных баков и трубопроводов. Сплавы В65, Д18П, Д19П и АМг5 применяются для изготовления заклепок. Спеченные алюминиевые сплавы, получаемые методами порошковой металлургии, позволяют деталям из этих сплавов работать до t = 500 °С. Эти сплавы хорошо свариваются и обрабатываются резанием, у них высокая коррозионная стойкость. Литейные алюминиевые сплавы. АЛ4, АЛ9 — конструкционные сплавы для отливки деталей сложной конфигурации, работающих при температуре до 200 °С. АЛ5, АЛ19 — жаропрочные сплавы для литых деталей, работающих при температурах до 250 и 300 °С. ВАЛ5, ВАЛ10 — высокопрочные сплавы для литья высоконагруженных деталей, работающих при температурах до 200 и 250 °С. Сплавы А1 — Li обладают меньшей плотностью, бoльшими значениями [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] и Е/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], хорошей свариваемостью, что, как показывает опыт применения этих сплавов в сварных конструкциях (например, фюзеляж самолета МиГ-29), делает их весьма перспективными в авиастроении.
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Высокотехнологичные сплавы на основе алюминия марки В-1341 (деформирумые)
Сплав марки В-1341 – низколегированный, высокотехнологичный, коррозионностойкий, свариваемый сплав системы Al-Mg-Si. Листы из сплава марки В-1341 в сравнении с аналогичными полуфабрикатами сплавов группы АМг обладают повышенной технологической пластичностью при холодной листовой штамповке, при этом не нагартовываются при деформации, тогда как при изготовлении деталей из магналиев требуется проводить межоперационные отжиги из-за наклепа материала, что приводит к увеличению длительности технологического цикла, увеличению трудоемкости и, соответственно, стоимости продукции.
Область применения: Элементы системы кондиционирования воздуха, законцовок и лобовика крыла, детали внутреннего набора, сварные емкости, несиловые элементы и др. изделий авиационной техники; строительные конструкции; детали и элементы изделий транспортного машиностроения.
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2. Магниевые сплавы в 1,5 раза легче алюминиевых, отлично обрабатываются резанием, могут свариваться, имеют хорошие литейные качества. Недостатки: малая коррозионная стойкость, недостаточная пластичность при нормальной температуре, низкая температура плавления (пожароопасность). МА2-1 применяется для изготовления кованых и штампованных деталей сложной формы, работающих при температуре до 150 °С (крышки люков). MA8 применяется для изготовления листовых обшивок элеронов, рулей, закрылков и др. ВМ65-1 применяется для нагруженных деталей систем управления, штампованных барабанов колес, кронштейнов, качалок. МЛ5 — литейный сплав для изготовления барабанов колес, штурвалов, педалей, каркасов кресел.

3. Титановые сплавы обладают высокой удельной прочностью, жаропрочностью, хорошей коррозионной стойкостью (поверхностная окисная пленка устойчива до t = 550 °С). Они применяются для изготовления сварных узлов и штампованных деталей, работающих при t = 300...500 °С, обшивок 
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(ОТ4-1, ВТ5,ВТ20), силовых деталей каркаса планера, деталей шасси (ВТ22), тяг, качалок. Сплавы ОТ4, ВТ5, ВТ20 — свариваемые. Они применяются преимущественно в виде листов. Сплавы ВТ5, ВТ6, ВТ16 — повышенной прочности, используются для объемной штамповки. Сплавы ВТ5Л, ВТ6Л, ВТ20Л — литейные. Титановые сплавы имеют значение Е, в два раза меньшее, чем у стали, и там, где важнее требование жесткости, они уступают легированным сталям.
4. Стали — сплавы железа с углеродом. Для изготовления малонагруженных деталей каркаса и внутреннего оборудования применяется углеродистая сталь марок 20, 45. Стали ЗОХГСА и ЗОХГСНА относятся к легированным. Из них изготавливаются ответственные сварные узлы, холодно- и горячештампованные детали, шпангоуты, лонжероны, качалки, рычаги, кронштейны, детали шасси. Сталь ЗОХГСА используется также для изготовления болтов и заклепок. Сталь ЗОХГСНА очень чувствительна к концентраторам напряжений.
 Сталь 12Х18Н10Т — хромоникелевая, для сварных и штампованных деталей из листа, идет на изготовление обшивки. Сваривается всеми видами сварки. Стали ВНС-2 и СН-2 — высокопрочные коррозионно-стойкие, для сварных узлов и штампованных деталей из листа, работающих при температуре до 400 °С. Сталь СН-4 — коррозионно-стойкая, для изготовления элементов сотовых панелей из тонких листов, ленты и фольги, хорошо сваривается, штампуется и паяется. Сталь ВНС-5 — высокопрочная коррозионно-стойкая, для силовых механически обрабатываемых деталей (лонжеронов, шпангоутов, подмоторных рам). Сталь пластична, хорошо сваривается и обладает высокой ударной вязкостью. Сталь Я1T — обладает высокой жаропрочностью, идет на изготовление обшивки. Сталь 35ХГСА — литейная, для изготовления шпангоутов, кронштейнов, вилок. C некоторой температуры начинается интенсивное снижение механических характеристик, в том числе [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в и Е, требующее для компенсации увеличения массы или перехода на более термостойкие материалы.
Температура при аэродинамическом нагреве изменяется по формуле Т = ТH (1+0,18М2 ) , где H — высота полета. Для повышения сопротивления усталости в ответственных элементах конструкции приходится уменьшать действующие в них напряжения, хотя это и связано с увеличением их массы. В целях повышения сопротивления усталости широко применяются различные виды поверхностного упрочнения (наклеп, защитные покрытия).

5. Композиционные материалы (KM) — это конструкционные материалы, состоящие из матрицы (основы) с распределенным в ней армирующим материалом. В качестве армирующего материала могут применяться волокна стекла, углерода, бора, органические волокна. В качестве металлической основы для КМ, работающих при t до 250...300 °С, применяются алюминиевые и магниевые сплавы, при более высоких температурах (450...500 °С) — титановые сплавы, при еще более высоких — никелевые сплавы. В качестве основы в КМ широко применяются смолы, в частности, эпоксидная смола.

Композиционные материалы обладают широким диапазоном свойств, превосходя по удельной прочности, жесткости и сопротивлению усталости рассмотренные выше материалы . Это позволяет снизить массу конструкции самолета на 20...30 %. KM имеют низкую чувствительность к концентраторам напряжений, хорошую коррозионную стойкость, радиопрозрачность и др. Все это привело к тому, что из КМ стали изготавливать обшивку крыла, оперения, рулей и элеронов, предкрылков, радиопрозрачные обтекатели, трехслойные панели, перегородки в салонах, капоты, створки шасси, обтекатели и др. Зарубежными фирмами предпринимаются попытки разработки самолетов целиком из КМ . Однако КМ обладают и рядом недостатков: нестабильностью значений характеристик и анизотропией свойств, малой прочностью межслоевого сдвига, сложностью заделки. Свойства КМ можно синтезировать, изменяя типы матрицы и армирующих волокон, их объемное соотношение, число слоев, ориентацию армирования относительно действующих нагрузок, смешивая различные типы волокон, и др. При анализе материала конструкции надо учитывать, что: для элементов, работающих на растяжение, наиболее целесообразны стеклянные или органические волокна (первые еще и дешевле, а вторые имеют меньшую плотность); на сжатие более высокой прочностью обладают боропластики, они же и углепластики обладают большей жесткостью; наибольшие прочность и жесткость при сдвиге достигаются направлением армирования волокон ±45°; наибольшие ударная прочность, вязкость и трещиностойкость — у органопластиков (наиболее хрупки — углепластики); наиболее термостойкими являются угольные волокна и бороволокна (t = 500... ...900 °С); более легкие конструкции из КМ могут оказаться более выгодными даже при большой стоимости самих КМ, так как, снижая массу планера, они позволяют снизить расход топлива, увеличить целевую нагрузку или дальность полета. Последнее ведет к увеличению эффективности самолета.


Лекция №2
Тема: «Факторы, определяющие конструкцию самолета».

§ 1. Общие требования, предъявляемые к конструкции самолета.
§ 2. Силы действующие на самолет в полета. Перегрузки.
§ 3. Нормы прочности самолета.
§ 4. Нагрев самолета.


§ 1. Общие требования, предъявляемые к конструкции самолета.

Требования, предъявляемые к конструкции самолета, диктуются соображениями аэродинамики, прочности, жесткости, минимальной массы, эксплуатации, производства, а для военных самолетов и малой заметности.
Аэродинамические требования. При выбранном двигателе самолет должен обладать возможно более высокими летными данными и быть устойчивым и управляемым на всех режимах полета. Летные данные самолета определяются величинами горизонтальной, вертикальной и посадочной скоростей, высотой и дальностью полета, грузоподъемностью, величинами взлетной и посадочной дистанций.
Скорость полета является наиболее важной характеристикой самолета. Чтобы увеличить скорость полета при неизменной мощности или тяге двигателя необходимо уменьшить сопротивление самолета. Совершенствование самолета все время идет по пути уменьшения коэффициента лобового сопротивления.
Сначала это потребовало перехода от бипланной схемы к монопланной, уменьшения числа выступающих в поток частей(подкосов, раскосов, расчалок, тяг, установки убирающегося шасси и т.п.), перехода от полотняной обшивки к жесткой и к повышению качества ее поверхности, а при дальнейшем увеличении скоростей и возникновении волнового сопротивления – применения стреловидных крыльев и оперения с тонкими профилями.
Требования прочности. При всех возможных в полете и при посадке нагрузках ни один из элементов конструкции не должен разрушиться. Величины нагрузок, характер их распределения для отдельных частей самолета на различных режимах полета и посадки регламентируются нормами прочности и нормами летной годности. При этом должны учитываться и знакопеременность нагрузок, приводящая к явлениям усталости, и аэродинамический нагрев при полете на больших сверхзвуковых скоростях.
Требования жесткости. Жесткость конструкции должна исключить возможность появления недопустимых с точки зрения аэродинамики деформаций и возникновения опасных вибраций, приводящих к разрушению конструкции.
Требования минимальной массы. Конструкция самолета в целом, отдельных его частей, элементов и деталей должна иметь возможно меньшую массу, так как у самолета, как ни у одной другой машины, его масса сильно влияет на основные функциональные характеристики – летные данные. Уменьшение массы конструкции достигается обеспечением равнопрочности, сокращением количества разъемов, вырезов, несиловых элементов, применением новых конструкционных материалов. При выборе конструктивно-силовой схемы детали, элемента, агрегата необходимо стремиться, чтобы разрушающие напряжения конструкции были возможно ближе к разрушающим напряжениям данного материала.
Эксплуатационные требования. Должна быть обеспечена надежность работы всех агрегатов самолета при возможно более простом их обслуживании.
Простота обслуживания самолета обеспечивается хорошим доступом ко всем требующим осмотра узлам самолета, агрегатам оборудования и силовой установки, быстротой заправки топливом и маслом, удобным подходом к штуцерам зарядки кислородом и сжатым воздухом, удобством и быстротой монтажа и демонтажа отдельных агрегатов, простотой ремонта и т.п.
§ 2. Силы действующие на самолет в полета.
[bookmark: #3.10][bookmark: #6.10]Пространственное движение самолета, характеризующееся изменением положения самолета в пространстве, изменением скорости и направления полета, называется  маневром, а способность совершать маневр – маневренностью самолета (франц. manoeuvrer – приводить в движение, управлять, маневрировать, от лат. manu operor – работаю руками). Все силы, действующие на самолет в полете, могут быть сведены к трем: полной аэродинамической силе Ra , силе тяжести G и силе тяги двигателя P . Эти силы, в свою очередь, можно привести к равнодействующей силе F, приложенной в центре масс самолета, и моменту M относительно центра масс (рис. 2.1.):
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_1.gif]
	;
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_2.gif]


где
	Pi
	-
	составляющие силы F;

	ri
	-
	плечо силы Pi относительно центра масс


    В общем случае сила F и момент M, действующие на самолет, отличны от нуля и самолет движется поступательно вдоль вектора силы F с ускорением j = F/m и вращается относительно оси, направленной вдоль вектора M с угловым ускорением
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_3.gif]


где
	j 
	 -
	 линейное ускорение центра масс самолета, м/с2;

	F 
	 -
	 действующая на самолет сила, Н;

	m
	 -
	 масса самолета, кг;

	e
	 -
	 угловое ускорение самолета, рад/с2;

	M
	 -
	 действующий на самолет момент сил, Н·м;

	Jm 
	 -
	 момент инерции самолета относительно центра масс, кг·м2.


[bookmark: #r06_04_b][bookmark: #67.10]    Момент инерции самолета относительно центра масс
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_4.gif]


где
	mi
	-
	масса i-го агрегата самолета (например, масса двигателя);

	ri
	-
	расстояние от центра масс i-го агрегата до оси вращения самолета, проходящей через центр масс, т. е. до вектора момента M.



	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/06_04_s.jpg]

	Рис. 2.1. Силы действующие на
самолет в криволинейном полете


[bookmark: d01][bookmark: #104.15][bookmark: #105.15][bookmark: #145.13]При ускоренном поступательном и вращательном движении самолета на каждый агрегат или размещенный на самолете груз действуют инерционные силы Pi =miji , где mi – масса i-го агрегата самолета; ji– линейное ускорение i-го агрегата. В этом случае линейное ускорение каждого агрегата вследствие вращательного движения самолета будет отличаться от линейного ускорения центра масс самолета тем больше, чем дальше от центра масс самолета находится агрегат. Движущийся в криволинейном пространственном полете самолет можно рассматривать как находящийся в равновесии, если по принципу Д'Аламбера  (по имени французского математика, механика и философа Ж. Л. Д'Аламбера) включить в число действующих на него сил силу инерции
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_5.gif]


равную сумме инерционных сил, действующих на каждый агрегат самолета. Таким образом, можно записать:
F + Pj = 0, т.е. Ra + G + P + Pj = 0.
[bookmark: #111.15]Все силы, действующие на самолет в полете, удобно объединить в две группы:
- поверхностные силы - силы, не связанные с массой самолета (полная аэродинамическая сила Raи сила тяги двигателя P ), которые, собственно, и определяют полет: Rп = Ra + P ;
[bookmark: #108.15]- массовые силы – силы, связанные с массой самолета (сила тяжести G и инерционная сила Pj ), которые необходимо преодолеть для совершения полета: Rм = G + Pj.
    Здесь уместно еще раз отметить, что сила лобового сопротивления Xa, которую приходится преодолевать силой тяги двигателя P, возникает как неизбежное следствие получения подъемной силы Ya, неразрывно связана с ней, поэтому силу лобового сопротивления, как и подъемную силу, с полным основанием можно отнести к группе сил Rп, которые определяют полет. Таким образом, можно рассматривать равновесие самолета в любом пространственном движении под действием сил Rп и Rм, т. е. 
F = Rп + Rм = 0;      M = Mп + Mм = 0.
    Изменение силы F и момента M (появление приращений ΔF и ΔM при изменении полной аэродинамической силы Ra, силы тяги двигателя P или силы тяжести G) приводит к изменению параметров пространственного движения самолета. 
[bookmark: #32.4]Движение самолета неуправляемое, если приращения (возмущения) силы ΔF и момента  ΔM не обусловлены действиями летчика, а вызваны какими- либо не зависящими от него обстоятельствами (например, порыв ветра в турбулентной атмосфере). 
[bookmark: #34.4][bookmark: #44.17]Движение самолета управляемое, если приращение силы ΔF и момента ΔM обусловлено действиями летчика. В этом случае ΔF и ΔM называются управляющими воздействиями. 
[bookmark: #23.13]Летчик может изменить значение и ориентацию в пространстве полной аэродинамической силы, значение и направление силы тяги двигателя. Целенаправленное изменение этих сил приведет к формированию потребной траектории полета самолета. При решении многих задач, связанных с полетом самолета (расчет траекторий, определение прочностных характеристик и т. д.), используется понятие перегрузки.
Перегрузка – отношение суммы векторов полной аэродинамической силы и силы тяги к силе тяжести: 
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_6.gif]


     Поскольку  Rп = Ra + P  и P = – Pм , то
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_7.gif]
	или 
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_8.gif]


    Вектор перегрузки характеризует маневренность самолета, так как он учитывает величину и направление сил, изменяя которые можно управлять траекторией движения самолета. Перегрузка показывает, во сколько раз силы, определяющие траекторию движения, больше или меньше силы тяжести самолета или (что то же самое) во сколько раз ускорение движения самолета в каком-либо направлении больше или меньше ускорения земного тяготения. Для каждого отдельно взятого агрегата самолета или любого груза, находящегося на самолете, перегрузка показывает, во сколько раз действующая на него сила больше или меньше силы тяжести агрегата или груза.
    Перегрузка, действующая на самолет, может быть записана через ее проекции nx, ny, nz, на оси координат в виде 
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_9.gif]


где
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_10.gif]
	 -
	[bookmark: #26.13]продольная (тангенциальная) перегрузка;

	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_11.gif]
	 -
	[bookmark: #25.13] нормальная перегрузка; 

	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_12.gif]
	 -
	[bookmark: #24.13] боковая перегрузка; 

	 Rпх, Rпу, Rпz
	 -
	 проекции силы на оси координат.


§ 3. Нормы прочности самолета.
Для обеспечения безопасности полетов конструкция ЛА должна быть достаточно прочной в эксплуатации в течение всего срока службы ЛА. При оценке прочности ЛА рассматриваются следующие эксплуатационные условия: маневренный полет и полет в неспокойном воздухе, а также движение по ВПП. Действие нагрузок на конструкцию проявляется по-разному в зависимости от их значения, характера приложения и количества повторений. Большие, но редко возникающие, нагрузки могут вызвать остаточные деформации и разрушение конструкции. Небольшие, но часто повторяющиеся нагрузки, могут привести к усталостным повреждениям конструкции. Требования к прочности ЛА, направленные на обеспечение безопасности полетов, содержатся в Нормах летной годности самолетов (НЛГС). Это свод основных обязательных требований к прочности, жесткости и долговечности конструкции. НЛГС устанавливают ситуации нагружения, опасные для конструкции самолета, и их предельные параметры. Для гражданских самолетов в СССР было разработано несколько редакций НЛГС, которые являлись государственным стандартом и соответствовали требованиям ИКАО (International Civil Aviation Organization). В настоящее время Межгосударственный авиационный комитет (МАК), основной задачей которого является обеспечение безопасности полетов самолетов ГА, разработал обязательные к выполнению Авиационные правила (АП), которые с одной стороны являются логическим развитием НЛГС, а с другой стороны, приведены в соответствие аналогичным правилам других стран мира. К конструкции ЛА предъявляется требование выдерживать (без разрушений) нагрузки, возникающие в процессе эксплуатации, а элементы конструкции не должны иметь при этом остаточных деформаций.
[image: ]
Жесткость ЛА – способность противостоять деформациям от нагрузок. Расчеты на жесткость производятся с целью определения деформаций, возникающих в конструкции. Деформации могут существенно изменить картину обтекания ЛА, снизить эффективность органов управления, привести к возникновению автоколебаний и, следовательно, к разрушению [image: ]конструкции. Нормы жесткости регламентируют нагрузку, при которой не возникает потери устойчивости обшивки и остаточных деформаций конструкции. При расчете на прочность и анализе работы конструкции внешние силы, действующие на ЛА и укрепленные на нем агрегаты в полете и при движении ЛА по земле подразделяют на поверхностные и массовые.
 К поверхностным силам относятся: - распределенные воздушные нагрузки, приложенные к обшивке крыла. Это связанные с наружным обтеканием аэродинамические силы и статические нагрузки от давления внутри крыла; - поверхностные нагрузки, действующие на агрегаты, прикрепленные к крылу, и передающиеся через узлы крепления агрегатов с крылом. Это могут быть тяга двигателей, нагрузки от шасси при движении по земле и т.п.; К массовым силам относятся: - распределенные нагрузки, действующие на массу конструкции и приложенные непосредственно к каждому ее элементу; - сосредоточенные силы, передающиеся на планер от прикрепленных к нему агрегатов (двигатели, шасси и т.д.). 
При анализе работы под нагрузкой любого элемента конструкции необходимо установить: а) какие внешние нагрузки действуют на конструкцию и каким образом они к ней приложены; б) что является опорой для конструкции и каким образом нагрузка передается с конструкции на опору; в) что происходит внутри конструкции при ее нагружении. Любое внешнее силовое воздействие на конструкцию (независимо от физической природы сил) должно быть уравновешено эквивалентным силовым противодействием (третий закон Ньютона). Одну из взаимоуровновешенных сил, действующих на самолета, принято называть внешней силой, а другую силой реакции опоры. При воздействии внешних нагрузок на конкретный элемент конструкции, он может изменять свои формы и размеры (т.е. деформироваться). В зависимости от характера приложения нагрузок деформация может иметь различные виды: растяжение, сжатие, изгиб, кручение, сдвиг.
Растяжение. При растяжении материала прочные межатомные связи, соединяющие атомы недеформированного тела, создают большие внутренние силы противодействия внешней нагрузке. Под действием внешних сил частицы материала конструкции будут перемещаться до тех пор, пока между внешними и внутренними силами не установится равновесие, называемое деформированным состоянием. Мерой воздействия внешних сил на атомы вещества, которые могут удаляться друг от друга (при растяжении) или сближаться (при сжатии) является напряжение. Характер работы конструкции под нагрузкой во многом определяется выбором конструкционных материалов. Одной из основных характеристик материала конструкции является диаграмма [image: ]растяжения (кривая деформирования – рис. 1.2.1) – зависимость напряжений и деформаций удлинения, получаемая в результате испытаний образцов материала на удлинение. На диаграмме (см. рис. 1.2.1) до точки А рост напряжения идет без разрушения межатомных связей, а в интервале от т. А до т. D межатомные связи постепенно разрушаются, что приводит к значительному местному утонению образца. В т. D происходит разрушение образца. Наличие в материале микротрещин, вкраплений инородных матер лов, а также резкие изменения однородности формы конструкции (вырезы, риски и т.д.) нарушают постоянство напряжений и резко снижают несущую способность конструкции.
[image: ]Сжатие. При сжатии межатомные расстояния под действием нагрузки уменьшаются, межатомные силы отталкивания растут, и атомы стремятся «выскользнуть» из-под нагрузки в боковом направлении. Разрушение различных конструктивных элементов происходит по-разному, что определяется в основном формой и пропорциями этих элементов. На рис. 1.2.2 показаны различные виды деформированных состояний при сжатии. На рис. 1.2.2а и 1.2.2б приведены примеры потери устойчивости стержнем при различных условиях закрепления его концов в случае воздействия на него небольших нагрузок. При этом стержень сначала только упруго изгибается, при дальнейшем же увеличении нагрузки изогнутый стержень разрушается. Это называется общей потерей устойчивости. На рис. 1.2.2 в показана местная потеря устойчивости тонкостенным цилиндром. Для увеличения несущей способности конструкции, работающей на сжатие, ей придают форму, способную выдержать большие усилия сжатия без потери устойчивости. Например, плоский лист можно заменить гофрированным или криволинейным. 
[image: ]Сдвиг. Пример сдвига (или среза) заклепочного соединения приведен на рис. 1.2.3. Сдвиг возникает тогда, когда внешние силы смещают два параллельных плоских сечения элемента конструкции одно относительно другого при неизменном расстоянии между ними, и напряжения сдвига служат мерой сопротивления сдвигу одной части твердого тела относительно другой. При сдвиге внешней нагрузке противостоят только диагональные межатомные связи, работающие на растяжение-сжатие. Деформация чистого сдвига заключается в изменении прямых углов. Нагружение, например, тонкого листа сдвигающими усилиями по вертикальным кромкам при достижении критических усилий сдвига может привести к потере устойчивости при сдвиге – гофрированию. Причиной разрушения конструкции являются появляющиеся и развивающиеся в процессе эксплуатации трещины, которые возникают из-за несовершенства атомно-кристаллической пространственной решетки.
[image: ]Кручение. Схема нагружения кручением показана на рис. 1.2.4. Внешние силы, образующие момент относительно оси элемента конструкции, вызывают его деформацию, которая заключается в плоском повороте поперечных сечений друг относительно друга. Продольная линия, нанесенная на поверхность элемента конструкции, нагруженной кручением, принимает форму винтовой линии. Наиболее рациональным конструктивным элементом, предназначенным для восприятия кручения, является тонкостенная оболочка (см. рис. 1.2.2 в). Но и такая конструкция, нагруженная кручением, может потерять устойчивость с образованием равномерно расположенных в окружном направлении вмятин, идущих по винтовым линиям. Поэтому тонкостенные оболочки, работающие на кручение, нуждаются в подкреплении в направлении возможной потери устойчивости.
Изгиб. Некоторые возможные схемы нагружения изгибом показана на рис. 1.2.5. Внешние силы при этом вызывают деформации, которые искривляют продольную ось балки. Выпуклая сторона балки растянута, вогнутая – сжата. Зоны растяжения и сжатия разделены нейтральным слоем, длина которого при изгибе остается постоянной. Поэтому применение балок прямоугольного сечения для восприятия изгиба является нерациональным, так как средний (нерастянутый) слой будет недогружен. Для восприятия изгиба применяют [image: ]конструкции, в которых зоны, воспринимающие растяжение и сжатие имеют большую площадь, а ненагруженные зоны - меньшую. В технике широко распространен изгиб элементов конструкции, вызванный приложением к ним сосредоточенной силы или распределенной нагрузки. На рис. 1.2.6 показаны нагрузки, действующие на крыло самолета. Под действием этих нагрузок крыло будет деформироваться, а в сечениях крыла возникнут ответные уравновешивающие реакции, препятствующие недопустимым деформациям конструкции. Различные внешние нагрузки, одновременно действующие на ЛА в различных плоскостях, стремятся деформировать [image: ]конструкцию и создают в ней весь спектр внутренних сил. Под действием нагрузок на рис. 1.2.6., а также силы тяги двигателей в любом произвольном сечении крыла возникнут следующие внутренние силовые факторы: перерезывающая сила Q, изгибающий момент Мизг и крутящий момент Мкр, которые будут уравновешивать условно отсеченную часть крыла (рис. 1.2.7).
§ 4. Нагрев самолета.
Нагрев самолета в полете происходит главным образом по двум причинам: от аэродинамического торможения воздушного потока и от тепловыделения двигательной установки. Оба эти явления составляют процесс взаимодействия между средой (воздухом, выхлопными газами) и обтекаемым твердым телом (самолетом, двигателем). Второе явление типично для всех самолетов, и связано оно с повышением температуры элементов конструкции двигателя, воспринимающих тепло от воздуха, сжатого в компрессоре, а также от продуктов сгорания в камере и выхлопной трубе. При полете с большими скоростями внутренний нагрев самолета происходит также и от воздуха, тормозящегося в воздушном канале перед компрессором. При полете на малых скоростях воздух, проходящий через двигатель, имеет относительно низкую температуру, вследствие чего опасный нагрев элементов конструкции планера не происходит. При больших скоростях полета ограничение нагрева конструкции планера от горячих элементов двигателя обеспечивается посредством дополнительного охлаждения воздухом низкой температуры. Обычно используется воздух, отводимый от воздухозаборника с помощью направляющей, отделяющей пограничный слой, а также воздух, захватываемый из атмосферы с помощью дополнительных заборников, размещенных на поверхности гондолы двигателя. В двухконтурных двигателях для охлаждения используется также воздух внешнего (холодного) контура.
Таким образом, уровень теплового барьера для сверхзвуковых самолетов определяется внешним аэродинамическим нагревом. Интенсивность нагрева поверхности, обтекаемой потоком воздуха, зависит от скорости полета. При малых скоростях этот нагрев так незначителен, что повышение температуры может не приниматься во внимание. При большой скорости воздушный поток обладает высокой кинетической энергией, в связи с чем повышение температуры может быть значительным. Касается это равным образом и температуры внутри самолета, поскольку высокоскоростной поток, заторможенный в воздухозаборнике и сжатый в компрессоре двигателя, приобретает настолько высокую температуру, что оказывается не в состоянии отводить тепло от горячих частей двигателя.
    Рост температуры обшивки самолета в результате аэродинамического нагрева вызывается вязкостью воздуха, обтекающего самолет, а также его сжатием на лобовых поверхностях. Вследствие потери скорости частицами воздуха в пограничном слое в результате вязкостного трения происходит повышение температуры всей обтекаемой поверхности самолета. В результате сжатия воздуха температура растет, правда, лишь локально (этому подвержены главным образом носовая часть фюзеляжа, лобовое стекло кабины экипажа, а особенно передние кромки крыла и оперения), но зато чаще достигает значений, небезопасных для конструкции. В этом случае в некоторых местах происходит почти прямое соударение потока воздуха с поверхностью и полное динамическое торможение. В соответствии с принципом сохранения энергии вся кинетическая энергия потока при этом преобразуется в тепловую и в энергию давления. Соответствующее повышение температуры прямо пропорционально квадрату скорости потока до торможения (или, без учета ветра - квадрату скорости самолета) и обратно пропорционально высоте полета. Теоретически, если обтекание имеет установившийся характер, погода безветренна и безоблачна и не происходит переноса тепла посредством излучения, то тепло не проникает внутрь конструкции, а температура обшивки близка к так называемой температуре адиабатического торможения. 
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    В действительных условиях повышение температуры обшивки самолета от аэродинамического нагрева, т.е. разница между температурой торможения и температурой окружения, получается несколько меньшей ввиду теплообмена со средой (посредством излучения), соседними элементами конструкции и т. п. Кроме того, полное торможение потока происходит лишь в так называемых критических точках, расположенных на выступающих частях самолета, а приток тепла к обшивке зависит также от характера пограничного слоя воздуха (он более интенсивен для турбулентного пограничного слоя). Значительное снижение температуры происходит также при полетах сквозь облака, особенно когда они содержат переохлажденные капли воды и кристаллики льда. Для таких условий полета принимается, что снижение температуры обшивки в критической точке по сравнению с теоретической температурой торможения может достичь даже 20-40%. Тем не менее общий нагрев самолета в полете со сверхзвуковыми скоростями (особенно на малой высоте) иногда так высок, что повышение температуры отдельных элементов планера и оборудования приводит либо к их разрушению, либо, как минимум, к необходимости изменения режима полета. Например, при исследованиях самолета ХВ-70А в полетах на высотах более 21000 м со скоростью М=3 температура входных кромок воздухозаборника и передних кромок крыла составляла 580-605 К, а остальной части обшивки 470-500 К. Последствия повышения температуры элементов конструкции самолета до таких больших значений можно оценить в полной мере, если учесть тот факт, что уже при температурах около 370 К размягчается органическое стекло, повсеместно употребляемое для остекления кабин, кипит топливо, а обычный клей теряет прочность. При 400 К значительно снижается прочность дюралюминия, при 500 К происходит химическое разложение рабочей жидкости в гидросистеме и разрушение уплотнений, при 800 К теряют необходимые механические свойства титановые сплавы, при температуре выше 900 К плавятся алюминий и магний, а сталь размягчается. Повышение температуры приводит также к разрушению покрытий, из которых анодирование и хромирование могут использоваться до 570 К, никелирование - до 650 К, а серебрение - до 720 К. 
ГОСТ 25431-82 Таблица динамических давлений и температур торможения воздуха в зависимости от числа Маха и высоты полета
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Стратегический бомбардировщик ХВ-70 «Валькирия»
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[image: ]Способы защиты самолета от эффектов аэродинамического нагрева определяются факторами, препятствующими росту температуры. Кроме высоты полета и атмосферных условий, существенное влияние на степень нагрева самолета оказывают:
· коэффициент теплопроводности материала обшивки;
· величина поверхности (особенно лобовой) самолета;
· время полета.
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Лекция №3
Тема: «Крыло».

§ 1. Профиль крыла.
[bookmark: _§_2._Силы]§ 2. Основные геометрические характеристики крыла в плане.
§ 3. Форма крыльев на виде спереди.
§ 4. Нагрузки, действующие на крыло.
§ 5. Силовые элементы крыльев самолетов.


§ 1. Профиль крыла

Крыло является важнейшей частью самолета и служит для создания подъемной силы. Кроме того, крыло обеспечивает поперечную, а на самолетах бесхвостовой схемы также продольную устойчивость и управляемость самолета. К крылу часто крепятся стойки шасси, могут крепиться двигатели. Внутренние его объемы используют для размещения топлива.
Под внешней формой крыла подразумевают его вид в плане и спереди, а также форму его поперечного сечения (профиль). Для современных самолетов характерно применение крыльев различных внешних форм.
Внешние формы крыла оказывают влияние не только на аэродинамические, весовые и прочностные характеристики крыла, но и на характеристики всего самолета в целом.
Профилем крыла называется форма сечения его плоскостью по набегающему потоку воздуха (рис. 3.1).
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Наибольшее распространение получили двояковыпуклые несимметричные профили. С ростом числа М полета для крыльев применяются  более  тонкие профили, с меньшей кривизной, меньшим радиусом закругления носка (rН) и наименьшей толщиной. Отрезок прямой, соединяющий две наиболее удаленные точки профиля, называется хордой профиля (b).
Кривизна профиля (fmax) определяется как расстояние между хордой и средней линией профиля; Xcmax – расстояние максимальной толщины от носка профиля.
Относительная максимальная толщина профиля определяется формулой
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где Сmax – максимальная толщина профиля;
b – хорда профиля.
Профили, у которых относительная толщина больше 12 %, применяются до скоростей М=0,7; от 7 до 12 % – при М = 0,8–1,5; менее 7 % – для крыльев самолетов, летающих на больших сверхзвуковых скоростях (М > 1,5). Уменьшение относительной толщины профиля с ростом числа М является эффективным средством снижения волнового сопротивления крыла.
Недостатком тонких профилей является уменьшение их несущей способности и строительной высоты крыла. Это усложняет получение хороших взлетно-посадочных характеристик, затрудняет обеспечение необходимой прочности и жесткости без значительного увеличения массы крыла, а также размещение топлива и агрегатов.

§ 2. Основные геометрические характеристики крыла в плане 

Геометрическими характеристиками крыла в плане являются: форма в плане, удлинение, сужение, стреловидность.
Удлинение крыла определяется по формуле
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где l – размах крыла; Sкр – площадь крыла в плане.
Увеличение удлинения ведет к увеличению аэродинамического качества крыла, но уменьшает его жесткость. У современных самолетов удлинение крыла лежит в пределах от 2 до 10.
Аэродинамическое качество определяется как отношение подъемной силы к лобовому сопротивлению или дальности планирования к высоте полета H, на которой произойдет отказ всех двигателей:
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Сужение лежит обычно в пределах от 2 до 4,5. Увеличение сужения ведет к уменьшению массы крыла, но повышает склонность к концевым срывам потока, особенно на больших углах атаки.
Стреловидность крыла определяется углом, замеряемым между линией фокусов (1/4 хорд) и перпендикуляром к плоскости симметрии ВС.
Все многообразие крыльев самолетов по форме в плане может быть сведено к трем основным типам: прямые, стреловидные, треугольные. Каждый тип крыла имеет разновидности (рис. 3.2).
[image: ]
Прямые крылья характеризуются малым (до 150) углом стреловидности, могут быть прямоугольной либо трапециевидной формы в плане.
Прямые крылья широко применяют на самолетах, летающих при скоростях М < 0,65. Они отличаются значительным удлинением (7,5–12) и сравнительно толстым профилем.
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Рис. 3.2. Формы крыльев в плане:
I – прямые; II – стреловидные; III – треугольные;
1 – прямоугольное; 2 – трапециевидное; 3 – трапециевидное с прямой передней кромкой; 4 – трапециевидное малого удлинения; 5 – с прямой стреловидностью; 6 – с переменной стреловидностью; 7 – со спрямленным участком; 8 – с острыми концами; 9 – со срезанными концами; 10 – с обратной стреловидностью задней кромки; 11 – с переменной стреловидностью передней кромки (оживальное)

Стреловидные крылья широко применяют на самолетах, летающих на околозвуковых и сверхзвуковых скоростях. Увеличение числа М требует увеличения стреловидности, уменьшения удлинения и относительной толщины. В то же время стреловидные крылья по сравнению с прямыми имеют меньшие значения коэффициентов подъемной силы, что ухудшает взлетно-посадочные характеристики самолета.
Треугольные крылья применяют на самолетах больших сверхзвуковых скоростей. Они имеют стреловидность по передней кромке более 600, малое удлинение (1,5–2) и большое сужение. Треугольные крылья обладают основными достоинствами стреловидного крыла. В то же время из-за малого аэродинамического качества самолеты с треугольными крыльями имеют плохие взлетно-посадочные характеристики.



§ 3.  Форма крыльев на виде спереди.

На виде спереди крыло характеризуется углом, который называется углом поперечного V и образуется плоскостью хорд консоли крыла и перпендикуляром к плоскости симметрии самолета (рис. 3.3). Этот угол оказывает влияние на поперечную устойчивость и может меняться в пределах от –7 до +70.
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Рис. 3.3. Форма крыла (вид спереди)
Придание крылу положительного V увеличивает его поперечную устойчивость, отрицательного – уменьшает.
Прямым крыльям, как правило, придается положительное поперечное V. Стреловидные крылья имеют отрицательное поперечное V для уменьшения слишком большой поперечной устойчивости на больших углах атаки, вызванной стреловидностью.
Крылья типа «чайка» и «обратная чайка» уменьшают сопротивление в результате благоприятной интерференции крыла с фюзеляжем, но более сложны в производстве.

§ 4. Нагрузки, действующие на крыло.

Крыло, обеспечивая создание практически всей подъемной силы, является высоконагруженной частью самолета. К основным нагрузкам крыла относятся аэродинамические и массовые силы.
Аэродинамическая нагрузка возникает в результате взаимодействия крыла с воздушным потоком и является распределенной.
Величина расчетной (разрушающей) аэродинамической нагрузки определяется по формуле
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Равнодействующие погонной аэродинамической нагрузки приложены по линии центров давления крыла (рис. 3.5).
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Рис. 3.5. Нагрузки, действующие на крыло

Массовые нагрузки – это силы тяжести и инерции масс конструкции самого крыла, топлива, грузов и агрегатов, расположенных внутри или прикрепленных к нему снаружи. Инерционные силы возникают при появлении ускорений в криволинейных полетах, при полете в болтанку или при ударе о землю во время посадки.
Погонные массовые нагрузки конструкции крыла распределяются по размаху так же, как и его масса. Равнодействующие погонных массовых сил приложены по линии центров тяжести крыла, которую можно считать проходящей через точки, лежащие на 42–45 % хорд от носка крыла.

§ 4. Силовые элементы крыльев самолетов.

Крылья самолетов отличаются большим разнообразием не только внешних форм, но и особенностей конструкции. Во всех случаях крыло должно быть достаточно прочным и жестким при минимальной массе.
Передавая подъемную силу на фюзеляж, крыло подвергается деформациям изгиба, кручения и сдвига (рис. 3.6), которые должны восприниматься соответствующими силовыми элементами. 
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Рис.3.6. Сдвиг, изгиб и кручение крыла
Крылья различных типов обычно представляют  собой  наборы однотипных элементов,  участвующих в  восприятии внешних нагрузок и составляющих его конструктивно-силовую схему. К  продольному  набору  относятся лонжероны и стрингеры. Лонжероны воспринимают изгибающий момент и поперечную силу. Представляют собой продольные балки, состоящие из поясов и  стенок  (рис. 3.7). Большая часть массы лонжерона приходится на его пояса, в которых при изгибе возникают наибольшие нормальные напряжения, т.к. их материал наиболее удален от нейтральной оси.
При такой простой конструкции лонжерона достигается наиболее  эффективное использование материала, а следовательно, и минимальная масса. Изгибающий  момент  воспринимают  пояса  лонжеронов,  в  которых   возникают большие осевые усилия. Стенки лонжеронов, воспринимая практически всю поперечную силу, работают на сдвиг. Кроме того, стенки совместно с обшивкой образуют замкнутые контуры, воспринимающие крутящий момент.
Стрингеры – продольные элементы, участвующие в восприятии изгибающего момента. При этом в них действуют осевые силы сжатия или растяжения. Стрингеры подкрепляют обшивку, увеличивая ее устойчивость, воспринимают местную воздушную нагрузку и передают ее на нервюры.
Поперечный набор крыла обычно состоит из нервюр, которые по назначению делятся на нормальные и силовые (или усиленные). Нервюры придают форму профилю, подкрепляют продольные элементы и обшивку, увеличивая их устойчивость. Обшивка образует гладкую, удобообтекаемую поверхность, герметизирует крыло. Она не только воспринимает аэродинамическую нагрузку, но и работает на кручение, а часто и на изгиб. Степень участия обшивки в восприятии изгибающего момента зависит от ее толщины. Толщина обшивки зависит от конструкции крыла и действующих в данном сечении нагрузок. В направлении к концу крыла нагрузки и толщина обшивки обычно уменьшаются, поэтому при ее изготовлении необходимо применять листы разной или переменной толщины. Кроме листовой, применяют обшивку, выполненную как одно целое с подкреплениями в виде ребер, выполняющих функции стрингеров. Такая конструкция получила название моноблочных панелей. Их ставят в наиболее нагруженных зонах крыла. Силовые схемы всех крыльев принято подразделять в зависимости от способа восприятия изгибающего момента, основного силового фактора, на лонжеронные, стрингерные и моноблочные.
Лонжеронным называется крыло, у которого изгибающий момент воспринимается мощными поясами лонжеронов, а относительно слабые стрингеры служат для подкрепления тонкой обшивки.
В стрингерном крыле основную долю изгибающей нагрузки крыла берут на себя стрингеры. 
Моноблочным называется крыло, у которого во всех сечениях изгибающий момент воспринимается верхней и нижней панелями, состоящими из толстой обшивки, подкрепленной набором мощных стрингеров. В полете верхняя панель работает на сжатие, нижняя – на растяжение. Крутящий момент в моноблочном крыле воспринимается верхней и нижней панелями, а также стенками лонжеронов, в которых возникают касательные напряжения, направленные против часовой стрелки. Усилия от сдвига в вертикальной плоскости в моноблочном крыле воспринимаются стенками лонжеронов, в которых возникают касательные напряжения, направленные в полете вниз.
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Лекция №4
Тема: «Стреловидные крылья».

§ 1. Схемы стреловидных крыльев.
§ 2. Моноблочное крыло.
§ 3. Действие поперечной силы и крутящего момента.

§ 1. Схемы стреловидных крыльев.

Стреловидные крылья выполняют по тем же силовым схемам, что и прямые. Они включают те же элементы: лонжероны (или продольные стенки), панели (обшивка и стрингеры) и нервюры. Особенности конструкции стреловидных крыльев проявляются в их корневой части.
В зависимости от силовой схемы корневой части различают крылья с переломом осей стрингеров и лонжеронов (рис. 15.1) и с подкосной балкой. Особое место занимают крылья изменяемой стреловидности, у которых силовая схема корневой части определяется конструкцией поворотного узла.
 	В крыльях, изображенных на рис. 15.1, перелом осей стрингеров и лонжеронов   может   осуществляться у борта фюзеляжа (рис.  15.1, а)  или   в   плоскости симметрии самолета (рис. 15.1, б). 
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Рис. 15.1. Конструктивные схемы стреловидных крыльев
 	Для таких схем характерно наличие силовых нервюр, которые устанавливаются в плоскости перелома осей продольного набора. Обшивка и стрингеры могут проходить внутрь фюзеляжа или прерываться у его борта. 
Крылья с переломом осей продольного набора применяют преимущественно на тяжелых самолетах, у которых шасси убирается в гондолы двигателей, специальные обтекатели или фюзеляж, и поэтому в крыле нет больших вырезов.
Нормальные нервюры могут устанавливаться перпендикулярно  к оси крыла (рис. 15.1, а) или по потоку, т. е. вдоль хорд фактического обтекания крыла потоком (рис. 15.1, б). За   ось   обычно   принимают   среднюю линию между лонжеронами или ось одного из лонжеронов
На работу силовой схемы расположение нервюр практически не влияет. Если они поставлены по потоку, то форма профиля в плоскости фактического обтекания крыла выдерживается лучше.  Однако критические напряжения сдвига у косоугольного элемента обшивки ниже, чем напряжения у равновеликого прямоугольного элемента. Это объясняется тем, что при нагружении косоугольного элемента по схеме рис. 15.1, б его критические напряжения определяются работой на сжатие длинной диагонали. 
Нервюры, расположенные по потоку, имеют длину и вес, большие, чем нервюры, ориентированные по нормали к оси крыла. С точки зрения изготовления крыла проще нервюры, ориентированные по нормали к его оси. Поэтому такое их расположение применяют чаще.
Вдали от заделки элементы стреловидных крыльев нагружаются так же, как и соответствующие элементы прямого крыла. Обычно считают, что полная аналогия в работе имеет место на удалении z > В от корневой 
нервюры, где В — расстояние между лонжеронами. В сечениях, удаленных от заделки, напряжения определяют так же, как и для прямого крыла. Поэтому ниже рассматривается лишь нагружение и работа элементов корневых частей стреловидных крыльев.
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Срыв потока и падение подъемной силы, соответственно, у стреловидного крыла начинается раньше, чем у прямого, то есть на меньших углах атаки, правда с их ростом распространяется медленней, чем на прямом крыле (из-за эффекта скольжения).
Концевой же срыв сам по себе еще и ухудшает характеристики устойчивости самолета в продольном отношении. Это проявляется в возникновении так называемого  «подхвата», который имел место на некоторых типах первых скоростных реактивных самолетов со стреловидным крылом.
В случае возникновения на повышенных углах атаки концевого срыва законцовки крыла (отодвинутые, соответственно, назад ) теряют подъемную силу, и точка приложения общей подъемной силы крыла сдвигается вперед.
В зависимости от расположения центра тяжести самолета эта сила может оказаться перед ним, и тогда возникает кабрирующий момент, поднимающий нос самолета и еще больше увеличивающий угол атаки. Самолет, обладающий запасом устойчивости, при увеличении угла атаки будет «стараться» самостоятельно восстановить равновесие.
Если же этого запаса нет, то может не хватить и управляющего воздействия летчика для исправления положения. Возникает неустойчивость по перегрузке (или по углу атаки). Результатом может стать выход самолета на закритические углы и срыв в штопор.
К тому же, если срыв распространяется по крылу, то может ухудшиться поперечная управляемость, так как элероны расположены близко к зонам концевого срыва, и он может легко накрыть их, лишая тем самым эффективности.
Особенно опасны такие явления на взлетно-посадочных режимах, когда углы атаки велики, а скорости полета малы. Если из штопора самолет еще можно вывести, то глобальный срыв потока на высоте нескольких метров над землей, кардинально нарушая устойчивость и управляемость, практически не оставляет шансов на благополучный исход. По этой причине в мировой авиации случилось немало тяжелых летных происшествий.
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[image: О стреловидности крыла...]
Аэродинамический гребень на крыле Су-24М (первых серий).
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Истребитель МиГ-23. Хорошо видны аэродинамические клыки (генераторы вихрей).

§ 2. Моноблочное крыло.
Силовая схема крыла (рис. 15.2) состоит из двух лонжеронов 1—5 и 
2—4, обшивки, подкрепленной стрингерами, усиленной бортовой нервюры 
1—2 и набора обычных нервюр. 
Ниже работой носка и хвостика крыла будем пренебрегать и примем, что вся нагрузка крыла воспринимается его межлонжеронной частью, сечение которой будем считать прямоугольным.
В бортовом сечении крыло опирается на силовые шпангоуты 1—1, 2—2 фюзеляжа и крепится по контуру к боковым стенкам фюзеляжа. Чтобы определить опорные реакции, нужно раскрыть статическую неопределимость системы. Эпюры нагрузок на участке консоли крыла (до сечения 2—3) имеют такой же вид, как и эпюры прямого крыла.
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Рис. 15.2.Распределение нормальных напряжений в стреловидном крыле

Действие изгибающего момента в сечениях крыла приводит к возникновению нормальных напряжений. Для сечений, отстоящих от корневой нервюры на расстоянии z > В, их определяют также как и в прямом крыле. В крыле прямоугольного сечения они распределяются равномерно по ширине панели (рис. 15.2).
В корневой части крыла напряжения перераспределяются. Из-за 
стреловидности крыла продольные элементы панелей, расположенные 
вблизи задней стенки, например элемент 0—2, оказываются более короткими и, вследствие этого, более жесткими, чем элементы у передней стенки, например элемент 0—1—3
В результате, полагая, что здесь также справедлив закон плоских сечений, обнаруживаем, что при одних и тех же перемещениях относительные деформации, а, следовательно, и напряжения, в элементах, расположенных у задней стенки, будут больше, чем в элементах панели, находящихся вблизи передней стенки. 
Таким образом, продольные элементы, расположенные у задней стенки, догружаются, а находящиеся у передней, - разгружаются. В зависимости от соотношения жесткостей элементов крыла и стреловидности нормальные напряжения σ2-3 в панели вблизи задней стенки могут на 40…50% превысить напряжения σ2-3, определенные без учета стреловидности. 
Нормальные напряжения в сечении 2—3 можно определить по формуле

			(15.1)
Здесь     М2-3 — изгибающий момент в сечении 2—3;

                - эквивалентная толщина обшивки панели;

     	     - редуцированная площадь сечения панели;
               - редукционный   коэффициент, характеризующий распределение   напряжений   по   сечению   панели, который может быть вычислен по формуле

,		(15.2)	
где

;
 и = u/В - относительная координата, отсчитываемая от точки 2 (рис. 15.2);
   D - диаметр фюзеляжа; 
   ф - эквивалентная  толщина обшивки фюзеляжной части крыла.

Приближенно для крыла с углом стреловидности   = 40…50° величину ф  можно определить по графику рис. 15.3.
[image: ]
Рис. 15. 3. Зависимость редукционного коэффициента  оти
Пример. Определить нормальные напряжения в точках 2 и 3 панели 
(рис. 15.2), если  = 45°;  = ф = 0,6 см; Н = 20 см; В = 100 см; D/2В = 0,7; 
М2_3 = 40 000 кгс∙м.
Согласно формуле (15.2)


 	По графику рис. 15.3 соответственно


 и .
По формуле (15.1) найдем, что

;
Если конструкция работает за пределом упругости, напряжения в 
сечении по корневой нервюре выравниваются. Однако, несмотря на это, разрушение элементов, расположенных у задней стенки крыла, наступает раньше. 
Чтобы повысить несущую способность конструкции, задний лонжерон иногда выполняют более массивным, чем передний, а обшивку изготовляют переменной толщины по хорде, утолщая ее от носка профиля к задней стенке. На некоторых выполненных конструкциях толщина обшивки у задней стенки в 2…3 раза превышает толщину обшивки у передней стенки.
Треугольная панель 1—2—3 (рис. 15.4) нагружается нормальными 
напряжениями σ2_3.  
Уравновешивается панель на борту фюзеляжа погонными касательными усилиями q'1-2 бортовой нервюры и нормальными напряжениями σ'1-2 фюзеляжной части крыла. Можно считать, что напряжения σ2-3 остаются постоянными вдоль стрингеров корневого треугольника. При этом сила в элементе шириной Δи равна Δn = σ2-3 Δu∙.

[image: Рис]

Рис. 15.4. Нагружение треугольной панели стреловидного крыла
Панель фюзеляжной части крыла и бортовая нервюра. Сила в сечении 1—2 (рис. 15.4) раскладывается на две составляющие, одна из которых нагружает стрингеры и обшивку фюзеляжной части крыла, а   другая — бортовую   нервюру.   Нормальные  напряжения   в элементах фюзеляжной части


погонные касательные усилия бортовой нервюры


Дополнительные напряжения.  Нормальные напряжения,  действующие в корневом сечении, можно представить в виде двух слагаемых:


,				(15.3)

где  - нормальное напряжение, определяемое по формуле (15.1) при 
х = 1;

        - дополнительные напряжения в сечении 2—3.
Дополнительные напряжения Δσ образуют систему самоуравновешенных сил. Это следует из того, что основная система сил σ02—3В, действующих в панелях крыла (рис. 15.5), уравновешивает внешнюю нагрузку — изгибающий момент М. 
По мере удаления от корневого сечения к концам крыла напряжения Δσ уменьшаются, и в сечении 4—5 они практически равны нулю.
[image: ]
Рис. 15.5. Дополнительные нормальные напряжения  в корневом сечении крыла
Нормальным напряжениям Δσ сопутствуют дополнительные касательные усилия Δq, возникающие в обшивке и стенках. В сечении 2—3 усилия в стенках можно определить по формуле

		(15.4)
или приближенно по графику рис. 15.6.
[image: ]
Рис. 15.6. Дополнительные касательные усилия 
                            в корневом сечении крыла
§ 3.  Действие поперечной силы и крутящего момента.

На участке консоли крыла поперечная сила Q распределяется между стенками лонжеронов пропорционально их жесткостям при изгибе, крутящий момент Мк воспринимается замкнутым контуром, образованным обшивкой и стенками. 
В сечении по корневой нервюре 2—3 в результате действия дополнительных касательных усилий Δq поперечная сила заднего лонжерона возрастает, а переднего — уменьшается:

			(а)
Здесь Q02 И Q03 - поперечные силы переднего и заднего лонжеронов, определенные без учета стреловидности.
Сила Q2 на 40…50% может превышать значение силы Q02.
Перераспределение нагрузки между передним и задним лонжеронами происходит за счет обшивки и корневой нервюры, а если последняя отсутствует — за счет нескольких обычных нервюр, расположенных вблизи сечения 2—3.
Нагружение элементов корневого отсека (рис. 15.7). Поперечная сила Q2 заднего лонжерона в узле 2 передается непосредственно на силовой шпангоут фюзеляжа. Поперечная сила Q3 переднего лонжерона может быть передана на опорные узлы крыла изгибом корневой нервюры 2—3 и лонжерона 1—3 или же сдвигом элементов корневого отсека.
Рис. 15.7[image: Рис]. Нагружение элементов корневого отсека
Если считать, что она передается сдвигом элементов корневого отсека по схеме рис. 15.7, б, то на основании закона парности касательных напряжений, действующих в треугольной панели, можно заключить, что погонные касательные усилия в стенках лонжерона и нервюры равны между собой: qл = qн = qQ. При этом Qл = Qн = 0,5Q3 и  qQ = Q3 /2Н.
Крутящий момент Мк воспринимается сдвигом элементов корневого 
отсека. Касательные усилия qк = Мк /2ВН (рис. 15.7, в).
Таким образом, треугольная панель 1—2—3 и стенка лонжерона 1—3 
нагружаются погонными касательными усилиями
q = qк + qQ
а корневая нервюра 2—3 - усилиями qQ.
	Панель уравновешивается (рис. 15.8) погонными касательными усилиями q"1-2 со стороны бортовой нервюры и нормальными напряжениями σ"1-2 со стороны фюзеляжной части крыла.
[image: ]
Рис. 15.8. Уравновешивание треугольной панели и стенки лонжерона 
Условие равенства нулю проекций всех сил, действующих на панель, на направление, перпендикулярное к бортовой нервюре, дает

,
на направление 1—2 -

.
Суммарные напряжения в элементах корневой части крыла найдем, алгебраически просуммировав соответствующие напряжения,   возникающие  в   них  от действия М, Q, Mк.
[image: ]Бортовая нервюра (рис. 15.9) является сильно нагруженным элементом корневой части стреловидного крыла. На нее действуют погонные касательные  усилия

                  
Уравновешивается нервюра на боковых стенках фюзеляжа и опорных шпангоутах крепления крыла к фюзеляжу реакциями Rб и Rш.
 Рис. 15.9. Нагружение бортовой нервюры
 Жесткость опорных  шпангоутов   больше жесткости боковых стенок фюзеляжа, поэтому приближенно  можно  считать,  что  нервюра  опирается  только  на  шпангоуты,  a Rб = 0.
В этом случае расчет приводит к некоторому завышению нагрузок на нервюру и, следовательно, идет в запас прочности.  От указанных сил нервюраработает на сдвиг. Если ее контур отличается от прямоугольного, то она работает также и на изгиб, но последние деформации обычно малы, и учитывать их нет необходимости. Такие нервюры обычно выполняют в виде сплошной толстой стенки.

Лекция №5
Тема: «Механизация крыла».

§ 1. Назначение механизации. Требования к механизации крыла.
§ 2. Виды механизации крыла.
§ 3. Предкрылки.
§ 4. Элероны. Триммер.

§1. Назначение механизации. Требования к механизации крыла.

Термин «механизация крыла» на английском звучит как «high lift devices», что в дословном переводе – устройства для повышения подъемной силы.
Механизация крыла представляет собой систему устройств (закрылков, щитков, предкрылков и др.), предназначенных для управления подъемной силой и сопротивлением самолета главным образом для улучшения его ВПХ.
Роль средств механизации крыла по мере развития авиации все время возрастала. Это объясняется тем, что улучшение летно-тактических характеристик самолетов и, в частности, увеличение скоростей полета определялось, с одной стороны, развитием силовых установок (переходом на газотурбинные двигатели, ростом тяговооруженности) и применением стреловидных крыльев, а с другой стороны — увеличением удельной нагрузки на крыло p=mg/S, когда чаще взлетная масса самолета mвзл росла быстрее, чем площадь крыла S, и уменьшением относительной толщины крыла , когда уменьшалась несущая способность крыла (уменьшались значения коэффициента подъемной силы cуа).
[image: ]
[image: http://avia.pro/sites/default/files/bezymjannyj_041.jpg]
[image: Обычный щелевой предкрылок в выпущенном состоянии]
Требования к механизации крыла. 
К механизации крыла, помимо общих требования, предъявляемых ко всему самолету в целом, предъявляются следующие специальные требования:
· максимальное увеличение cyа при отклонении средств механизации в посадочное положение при посадочных углах атаки самолета;
· минимальное увеличение cxа в убранном положении средств механизации;
· максимальное значение аэродинамического качества при разбеге самолета с небольшой тяговооруженностью и возможно большее увеличение cxа при отклонении механизации во взлетное положение для самолетов с большой тяговооруженностью;
· возможно меньшие изменения значении mz (смещение ЦД крыла) при отклонении средств механизации в рабочее положение;
· синхронность действии механизации на обеих консолях крыла; простота конструкции и высокая надежность работы.
[image: ]
Рис. 1.3. Зависимость cyа от угла  атаки α при разной механизации крыла.
1 – крыло без механизации, 2 – крыло с выпущенным крылом,  3 – крыло с выдвинутым многощелевым закрылком, 4 - крыло с выдвинутым многощелевым закрылком и предкрылком.

§ 2. Виды механизации крыла.
Щитки. Щитком называется подвижная часть нижней поверхности крыла у его задней кромки, отклоняемая вниз для увеличения подъемной силы крыла и его сопротивления.
Конструкция щитка состоит из каркаса и обшивки. Каркас щитка с фиксированной осью вращения состоит из одного лонжерона обычно закрытого П-образного сечения, переднего и заднего стрингеров и разрезных балочек-нервюр П-образного или Z-образного сечения. Снизу к каркасу крепится обшивка. Крепление к крылу — при помощи шомпола и петель на специальном профиле в передней части щитка и на заднем лонжероне (стенке) крыла.
[image: ]


Закрылки.
[image: http://avia.pro/sites/default/files/154.jpg]Закрылком называется профилированная подвижная часть крыла, расположенная в его хвостовой части и отклоняемая вниз для увеличения подъемной силы крыла. Различают:
поворотный закрылок — закрылок, поворачиваемый вокруг связанной с крылом оси вращения;
выдвижной закрылок — закрылок, поворачиваемый относительно оси вращения и одновременно смещаемый назад вдоль хорды крыла для увеличения его площади;
 щелевой закрылок — закрылок, при отклонении которого между его носком и крылом образуется профилированная щель;
многощелевой закрылок. — закрылок, составленный из нескольких подвижных звеньев, отклоняющихся на разные углы и разделяющихся профилированными щелями.
[image: ]
Рис.11.4  Поворотный (а), выдвижной (б), щелевой (в)  и многощелевые (г)  закрылки.
щелевой закрылок — закрылок, при отклонении которого между его носком и крылом образуется профилированная щель;
многощелевой закрылок. — закрылок, составленный из нескольких подвижных звеньев, отклоняющихся на разные углы и разделяющихся профилированными щелями.
Конструкция поворотного закрылка показана на рисунке. Она типична для конструкции не только всех типов закрылков, но и для конструкции органов управления, используемых в системе управления самолетом — элеронов, рулей направления и высоты. Конструкция состоит из каркаса и обшивки. Каркас обычно состоит из одного лонжерона, иногда трубчатого сечения для восприятия Мк, стрингеров и нервюр. На лонжероне устанавливают узлы навески закрылка и управления. Задняя часть закрылка может иметь сотовую конструкцию, что повышает его жесткость и уменьшает массу. Навеска такого закрылка осуществляется при помощи кронштейнов, устанавливаемых на стыках усиленных нервюр и заднего лонжерона (задней стенки) крыла.
Конструкция, внешний вид и КСС выдвижного закрылка подобна рассмотренной. Однако для его выдвижения назад по хорде и отклонения вниз используются специально спрофилированные направляющие рельсы, закрепленные на усиленных нервюрах крыла, и опирающиеся на эти рельсы (скользящие по ним) ролики, установленные на торцевых нервюрах закрылка на кронштейнах.
Конструкция щелевого закрылка аналогична описанной выше. Очертания носка закрылка и задней части крыла, положение оси вращения закрылка выбираются так, чтобы при отклонении закрылка образовывалась профилированная щель, ускоряющая движение проходящего через нее воздуха и направляющая его вдоль верхней поверхности закрылка. 

[image: http://avia.pro/sites/default/files/1_5.png]Каким образом функционируют все вышеперечисленные закрылки показано на схеме. Простой закрылок, как видно из схемы, просто отклоняемая вниз задняя кромка крыла. Таким образом, кривизна крыла увеличивается, однако  область низкого давления над крылом уменьшается, потому простые закрылки менее эффективны, чем щитовые, верхняя кромка которых не отклоняется и область низкого давления не теряет в размерах. Щелевой закрылок получил свое название по причине образуемой им щели после отклонения. Эта щель позволяет проходить воздушной струе к области низкого давления и направлена она таким образом, чтобы предотвращать срыв потока (процесс, во время которого величина подъемной силы резко падает), придавая ему дополнительную энергию.

 [image: http://avia.pro/sites/default/files/2a5cf4cc38d7.jpg]
Конструкция щелевого закрылка с дефлектором включает конструкцию собственно закрылка, дефлектора, кареток и подъемников. Дефлектор— это профилированная часть закрылка, установленная неподвижно перед носком закрылка и образующая щель перед ним.
Каретки 5 состоят из двух штампованных рам, соединенных болтами. Между ними на осях устанавливаются игольчатые подшипники, которые при выдвижении закрылков катятся по полкам монорельса.
Монорельс 10 представляет собой изогнутый в форме дуги окружности стальной двутавровый профиль. Поверхности полок монорельса шлифуются и хромируются. На нем имеется проушина.
Дефлектор 4  состоит из диафрагм, обшивки и концевого стрингера.
Винтовые подъемники 8, получающие привод от трансмиссии и связанные с закрылком через кронштейны на его лонжероне, служат для управления выпуском и уборкой закрылков.
Конструкция  трехщелевого  выдвижного  закрылка. Закрылок состоит из основного и хвостового звеньев и дефлектора.
Основное звено закрылка является центральной несущей частью и главным силовым элементом трехщелевого закрылка, на котором монтируются хвостовое звено и дефлектор.
 Рельсы закрылков — консольные балки из высокопрочной стали двутаврового сечения с полками и дорожками для подшипниковых узлов кареток. Крепятся рельсы своими проушинами к узлам на стыках усиленных нервюр и заднего лонжерона в хвостовой части крыла. 
[image: ]
Гасители подъемной силы (тормозные щитки) и интерцепторы (Спойлер)—подвижные части крыла в виде профилированных щитков (пластин), расположенные на верхней поверхности крыла впереди закрылков и служащие для управления подъемной силой. Они имеют сходную конструкцию.
[image: ]
Интерцепторы - это плоские элементы на верхней поверхности крыла, которые поднимаются (отклоняются) в поток. При этом происходит торможение этого потока, как следствие увеличение давления на верхней поверхности крыла и далее, понятно, уменьшение подъемной силы этого крыла. Интерцепторы еще иногда называют органами непосредственного управления подъемной силой.
[image: Механизация крыла самолета А-320. Хорошо видны спойлеры и закрылки]
Эффект действия интерцепторов используется в процессе пилотирования и для торможения. В первом случае они работают (отклоняются) в паре с элеронами (теми, которые отклоняются вверх) и называются элерон-интерцепторы. Пример самолетов с такими органами управления – ТУ-154, В-737.
[image: Боинг-737. Работает левый элерон-интерцептор для ликвидации правого крена]
Во втором случае синхронный выпуск интерцепторов позволяет изменить вертикальную скорость самолета без изменения угла тангажа (то есть не опуская его нос). В этом случае они работают как воздушные тормоза и называются спойлерами. Спойлеры обычно применяются еще и после посадки одновременно с ревесом тяги (если, конечно, таковой имеется). Главная их задача в этом случае быстро уменьшить подъемную силу крыла и тем самым прижать колеса к бетонке, чтобы можно было эффективно тормозить тормозами колес. Аналогия с болидами Формулы 1. Там ведь тоже стоят спойлеры для эффективного прижатия колес к полотну трассы. Кто у кого что заимствовал непонятно.
[image: Выпущенные спойлеры (посадка)]
§ 3. Предкрылки.
[image: http://avia.pro/sites/default/files/pred-krylki.jpg]
[image: Обычный щелевой предкрылок в выпущенном состоянии]

Механизация носовой части крыла предназначена для затягивания срыва обтекающего крыло потока на большие углы атаки и увеличения вследствие этого значений Суа max. К средствам механизации носовой части крыла, получившим наибольшее распространение, относятся такие подвижные части крыла как предкрылки и отклоняемые ноский.
Предкрылки — профилированная подвижная часть крыла, расположенная в носовой его части. При выпуске предкрылков в полете между ними и носовой частью крыла образуется профилированная щель, обеспечивающая более устойчивое обтекание крыла на больших углах атаки.
Конструкция каждой секции предкрылка, изображенного на рис.12.1, состоит из лонжерона, стрингеров, нервюр и диафрагм, обшивки, рельсов и кареток с роликами, а также кронштейнов крепления винтовых подъемников и рельсов. При работе трансмиссии ее механизмы (винтовые подъемники) перемещают предкрылок рельсами по кареткам 8, закрепленным на переднем лонжероне крыла. В убранном и выпущенном положениях предкрылок фиксируется тормозом трансмиссии. Приводом для предкрылка служит тяга от силового цилиндра.
Для обеспечения высокого качества поверхности носка крыла стыки между секциями предкрылка герметизируются лентами и накладками, регулируется положение роликов, по которым движется рельс, и само место крепления предкрылка к рельсу, осуществляется подтяг предкрылков к крылу в убранном положении. Однако из-за разного прогиба крыла и предкрылков трудно устранить уступчатую щель между предкрылком и носком крыла в убранном положении. Это увеличивает значение сха и снижает аэродинамическое качество.
На маневренных самолетах предкрылок может быть монолитной конструкции (см.рис.12.1,е) или состоять из обшивки, продольных ребер жесткости и нервюр, системы рельс – каретка ( по аналогии с конструкцией, показанной на рис. 12.1,б) и тяги от силового цилиндра.
[image: ]
Рис. 12.1. Конструкция элементов механизации передней кромки крыла.
Отклоняемые носки применяют на самолетах с малой относительной толщиной крыла и тонкой передней кромкой, затрудняющей размещение механизмов. Они дают меньший прирост Cya max чем предкрылки. Носок отклоняется относительно шарниров 14, установленных на нижнем поясе переднего лонжерона крыла 9 или передней стенки. При повороте носка относительно оси его верхняя кромка скользит по специальному профилю, закрепленному на крыле, чем предотвращается образование щели. Применение гибкой обшивки из стекловолокна позволяет упростить конструкцию отклоняемого носка.
Щитки Крюгера устанавливают в корневой части крыла на его носке. Применяются они в сочетании с предкрылками на стреловидных крыльях для предотвращения выхода самолета на закритические углы атаки. Щитки Крюгера обеспечивают безотрывное обтекание крыла только до определенного угла атаки, после чего начинается резкий срыв потока.
Нагружение средств механизации. В убранном положении средства механизации нагружаются как части крыла. Величина расчетной воздушной нагрузки для отклоненных в рабочее положение средств механизации устанавливается нормами прочности и выбирается для каждого из них как наибольшая для разных режимов полета.
§ 4. Элероны. Триммер.
Назначение элеронов. Элероны — подвижные части крыла, расположенные у задней кромки крыла на его концах и отклоняемые одновременно в противоположные стороны (один элерон — вверх, другой элерон — вниз) для создания крена. Они предназначены для управления самолетом относительно его продольной оси X. 
Требования к элеронам, кроме общих для всех агрегатов самолета требований, включают обеспечение эффективного управления на всех режимах полета самолета, предусмотренных ТТТ.
Конструкция элеронов. Элероны, как и другие органы управления самолетом (рули высоты и рули направления), по внешним формам и конструкции (по силовым элементам, образующим силовую схему, их назначению, конструкции и работе при передаче нагрузок) аналогичны крылу. Как и конструкция крыла, конструкция элерона состоит из каркаса и обшивки. Каркас состоит из лонжерона, стрингеров, нервюр, диафрагм, усиливающих вырезы в носке элерона под узлы крепления и приводы управления, устанавливаемые на лонжероне.                                                                                                                                 
                          [image: ]
                              Рис. 12.2 Аэродинамическая компенсация.
Аэродинамическая компенсация применяется для уменьшения шарнирных моментов в системе управления элеронами  (рулями)  Мш = Тh = Yэл a (рис. 12.2 а). На современных самолетах получили распространение осевая компенсация, внутренняя компенсация с мягкой диафрагмой (рис. 12.2,6)  и сервокомпенсация.
Триммер — вспомогательная рулевая поверхность, расположенная в хвостовой части элерона (руля) и предназначенная для уменьшения (снятия) усилии на рычагах управления самолетом при изменении режима полета
Конструкция триммера показана на рис. Она типична для рулевой поверхности, в том числе и для сервокомпенсатора, и состоит из каркаса и обшивки. Каркас — из лонжеронов, нервюр, диафрагм, узлов навески, кронштейна с проушиной для тяги управления. Для легких маневренных самолетов конструкция триммера может быть выполнена из магниевого литья в виде двух склепанных половин, разрезанных по хорде. Внутри для облегчения удален ненужный (по условиям обеспечения прочности) материал.
[image: ]
Лекция №6
Тема: Тема: «Оперение».
§ 1. Назначение и составные части оперения.
§ 2. Нагрузки на оперение и работа оперения под нагрузкой.
§ 3. Конструкция и компоновка оперения.. 

§1. Назначение и составные части оперения.
[image: http://avia.pro/sites/default/files/616024.jpg]
Назначение и составные части оперения. Оперение—это несущие поверхности, являющиеся органами устойчивости и управляемости самолета. Оно состоит из горизонтального и вертикального оперения.
Горизонтальное оперение (ГО) предназначено для обеспечения продольной, а вертикальное оперение (ВО) — путевой устойчивости и управляемости самолета. Эти задачи решаются образованием на оперении переменных по величине и направлению аэродинамических сил, необходимых для обеспечения заданных режимов полета.
[image: ] 
Горизонтальное оперение самолета схемы «утка» расположено впереди крыла (рис. 4.16). При этом стабилизатор и руль высоты не затеняются кры- лом самолета.
[image: ][image: ]На самолетах схемы «бесхвостка» горизонтальное оперение отсутствует (рис. 4.17), продольная устойчивость обеспечивается крылом, а продольная управляемость – отклонением элевонов, которые могут отклоняться и как элероны – в разные стороны, и как руль высоты – симметрично (оба вверх или вниз).
Рис. 4.16. Самолет схемы «утка»	Рис. 4.17. Самолет схемы «бесхвостка»
Хвостовое оперение самолетов может быть однокилевое (рис. 4.18) или с разнесенными килями (рис. 4.19). Разнесенное вертикальное оперение применяется с целью увеличения его эффективности за счет выноса киля из области аэродинамической «тени» от носовой части фюзеляжа.

[image: ]Рис. 4.18. Однокилевое оперение: 1 – киль; 2 – руль направления; 3 – руль высоты; 4 – стабилизатор; 5 – килевой гребень; 6 – подфюзеляжный киль


[image: ]Рис. 4.19. Расположение разнесенного вертикального оперения на сверхзвуковом ВС: 1 – вертикальное оперение; 2 – горизонтальное оперение; 3 – крыло

[image: ]На некоторых самолетах применяют V-образное оперение (рис. 4.20), выполняющее одновременно функции горизонтального и вертикального оперения. Рули такого оперения могут отклоняться в одну или разные стороны.
а	б
Рис. 4.20. Схема работы рулей V-образного оперения: а – как рулей высоты; б – как рулей направления
Важное значение имеет расположение частей хвостового оперения относительно крыла.
При  попадании  горизонтального оперения в завихренную спутную струю крыла его эффективность сильно снижается, а возможность возникновения опасных колебаний увеличивается. Поэтому горизонтальное оперение устанавливается так, чтобы оно не попадало в спутную струю крыла на основных режимах полета, – приходится выносить на самый верх киля. Такая схема (Т-образное оперение) наиболее безопасна, но она приводит к утяжелению конструкции киля.

Основное требование к оперению — эффективность оперения— зависит от скоростного напора, площади оперения, его форм и расположения, жесткости оперения и жесткости опор, к которым оно крепится. Обеспечение высокой эффективности оперения для получения необходимых характеристик устойчивости и управляемости самолета на всех режимах полета, определяемых ТТТ к самолетам в зависимости от их назначения и условий применения, при наименьшей массе оперения является основным требованием к оперению.
Параметры, характеризующие ГО и ВО как несущие поверхности в основном, те же, что и для крыла (-удлинение геометрическое,-стреловидность по линии фокусов,- сужение, с-толщина профиля), а также площади в относительных величинах: [image: ]го=Sго/S и [image: ]рв=Sрв/Sго; [image: ]во=Sво/S и [image: ]рн=Sрн/Sво, где S — площадь крыла. Ниже приведены статистические данные по значениям этих параметров.
а) Для ГО: го = 2,0...4,5 (меньшее значение для скоростных самолетов с малым удлинением крыла, большее — для нескоростных самолетов с большим удлинением крыла);
 го = -2,0...3,5; го = 0...60°; [image: ]го = 4. ..10 % (го  кр, [image: ]го  [image: ]во, чтобы волновой кризис на оперении наступал не ранее, чем на крыле);  Sго =0,15...0,30;
Sрв = 0,2...0,4 (меньшие значения для сверхзвуковых самолетов).
б) Для ВО: во = 0,8...1,2; во = 2,0...3,5 (для Т-образного оперения во 1,0); го =0...60°;  [image: ]во = 4...8%; [image: ]во = 0,08...0,2; [image: ]рн =0,2...0,45 (большее значение [image: ]во и меньшее значение [image: ]рн для сверхзвукового самолета).
 Чтобы ГО и не затеняло ВО, его располагают позади ВО. Расположение единого ВО на фюзеляже может оказаться менее эффективным, чем разнесенного ВО, из-за затенения ВО фюзеляжем на больших углах атаки.
Конструкция ГО стреловидного Т-образного оперения.
Стабилизатор двухлонжеронной конструкции. Он состоит из двух стреловидных консолей, состыкованных между собой по опорным нервюрам  накладками  по переднему и заднему лонжеронам. Каждая консоль, кроме этого, включает: силовые нервюры (по числу узлов навески РВ) и обычные нервюры, концевой обтекатель, съемный носок с противо-обледенительным устройством, верхние и нижние панели, хвостовую часть и кронштейны навески РВ. Конструкция основных силовых элементов — типовая для несущих поверхностей. Опорная и силовые нервюры имеют более мощные пояса, и их стенки подкреплены стойками. Опорная нервюра связана с лонжеронами посредством фитингов и накладок.
В передней части стабилизатора на лонжероне между опорными нервюрами установлены кронштейны для крепления серьги управления стабилизатором, а на хвостовых частях нервюр – кронштейны подвески карданного вала.
Каждая половина РВ имеет типовую конструкцию. Обе половины РВ соединены карданным валом с рычагом управления. Привод управления РВ осуществляется от тяги через рычаг управления на валу, связанным одним концом фланцем через бортовую нервюру РВ с его лонжероном, а другим концом  - с кронштейном навески.
Конструкция и компоновка стреловидного ГО с изменяемым в полете углом установки стабилизатора.
Стабилизатор, установленный в хвостовой части фюзеляжа, состоит центроплана и двух консолей, соединенных между собой, как и в крыле технологическими стыками по нервюрам разъема.
Конструктивно стабилизатор состоит из силового кессона, к которому крепятся носовая и хвостовая части. Кессон в свою очередь состоит из стенок – переднего и заднего лонжеронов и верхних и нижних панелей, подкрепленных стрингерами и нервюрами. Лонжероны и нервюры имеют типовую конструкцию и состоят из поясов и стенок. Нервюры разъема и те нервюры, к которым крепятся узлы навески РВ, усилены и имеют более мощные пояса и сплошные стенки.
Стабилизатор фиксируется от поперечных перемещений двумя кронштейнами с направляющими роликами, установленными на переднем лонжероне центроплана стабилизатора. 

§ 2. Работа оперения под нагрузкой. 

Нагрузки на оперение и работа оперения под нагрузкой.
Нагрузками ГО являются распределенные аэродинамические и массовые силы. Аэродинамическая нагрузка на ГО складывается из уравновешивающей нагрузки, обеспечивающей равновесие самолета при его полете с постоянной перегрузкой, маневренной нагрузки, возникающей на ГО при отклонении рулей на величину большую, чем это необходимо для уравновешивания самолета на определенном режиме.
Распределенная нагрузка по размаху стабилизатора 
qст=Yстfbст/Sст,                
 а руля высоты
                                                  qРВ=YРВfbРВ/SРВ       
Величину расчетной уравновешивающей нагрузки
Yур=Yурf 
 можно определить, используя условие равновесия
Mzбго= Mzго
где  Mzбго и  Мzго – момент и коэффициент момента относительно оси 
Z для расчетного случая без ГО.
Расчетная нагрузка при неспокойном воздухе:
Yб=Yур+Yб,
где  Yур  -  уравновешивающая нагрузка на ГО в горизонтальном полете со скоростью V;   Yб – приращение нагрузки на ГО от порывов ветра.
Расчетная нагрузка на РВ: Yрв=KfSрвq,  а распределенная аэродинамическая нагрузка qрв= Yрвbрв/Sрв, где К –коэффициент пропорциональности ( по «Нормам прочности») f-коэффициент безопасности, S-площадь, q-скоростной напор
Стабилизатор, состоящий из двух половин, и киль представляют собой консольные балки, а неразъёмный стабилизатор - двух опорную балку с консолями. Они нагружены распределённой аэродинамической нагрузкой и сосредоточенными силами в узлах навески рулей. От этой нагрузки в силовых элементах стабилизатора и киля возникает перерезывающая сила Q, изгибающий момент М и крутящий Мк. Нагружение силовых элементов стабилизатора и киля и их работа под нагрузкой при передаче сил на опоры аналогичны нагружению и работе под нагрузкой силовых элементов крыла.
Нагружение силовых элементов стабилизатора и киля и их работа под нагрузкой при передаче сил на опоры аналогичны нагружению и работе под нагрузкой силовых элементов крыла.

§ 3. Конструкция и компоновка оперения
Конструкция и компоновка ГО с разъёмным установленном на фюзеляже стабилизатором.
Конструкция стабилизатора ГО аналогична конструкции двухлонжеронного крыла. В месте узла навески РВ для восприятия сосредоточенной нагрузки от руля в стабилизаторе стоит усиленная нервюра с мощными поясами и глухой стенкой, подкрепленной стойками. Воспринимаемую нагрузку эта нервюра передаёт на стенки лонжеронов и стрингеры, работая на сдвиг и изгиб в своей плоскости. Стенки лонжеронов, работая на сдвиг от перерезывающей силы Q , передадут ее на узлы крепления стабилизатора, которые могут быть либо на лонжеронах его центральной части, встроенной в конструкцию хвостовой части фюзеляжа, либо на усиленных шпангоутах фюзеляжа. Стрингер, работая на сдвиг от кручения (при изгибе нервюры), передает Мк на усиленную корневую нервюру стабилизатора, где Мк трансформируется в пару сил на узлах крепления стабилизатора. Изгибающий М от стабилизатора в виде пары сил передаётся поясами лонжеронов на узлы его крепления и самоуравновешивается на лонжеронах центральной части стабилизатора или других КСС стабилизатора - усиленных шпангоутах фюзеляжа.

Конструкция ГО стреловидного Т-образного оперения.
Всё оперение состоит из ГО (стабилизатора с РВ), установленного на верхней части киля, и ВО (киля с РН и форкиля), закрепленного на хвостовой части фюзеляжа.
Стабилизатор двухлонжеронной конструкции. Он состоит из двух стреловидных консолей, состыкованных между собой по опорным нервюрам накладками по переднему и заднему лонжеронам. Каждая консоль ,кроме того, включает силовые нервюры и обычные нервюры, концевой обтекатель, съемный носок с противообледенительным устройством, хвостовую часть и кронштейны навески РВ. Оперение  нервюры связано с Лонжеронами посредством фитингов и накладок.
В передней части стабилизатора на лонжероне между опорными нервюрами установлены кронштейны для крепления серьги управления стабилизатором, а на хвостовых частях нервюр - кронштейны навески карданного вала.
Крепление стабилизатора к килю следующее: фитинг с проушинами переднего лонжерона киля соединяется с кронштейнами на опорных нервюрах у передних лонжеронов консолей стабилизатора посредством серьги и качалок с рычагом управления стабилизатором. Фитинги с проушинами заднего лонжерона киля соединяются с кронштейнами коробками заднего лонжерона стабилизатора посредством болтов, являющихся осью вращения стабилизатора при изменении угла его установки. Зализ, прикрепленный к стабилизатору, обеспечивает плавный переход стабилизатора на киль.

Конструкция ВО.
ВО состоит из киля и РН. Киль стреловидной двухлонжеронной конструкции состоит из лонжеронов, бортовой, торцевой силовых и обычных нервюр, двух панелей, съемного носка, концевого обтекателя. Усиленные бортовая и торцевая нервюры имеют пояса таврового сечения, стенки, подкрепленные стойками.
Силовые нервюры в хвостовой части усилены накладками и имеют специальные фитинги, которыми через пояса заднего лонжерона прикреплены к нервюре кронштейны навески РН.
Конструкция РН - типовая для рулей. В нижней части РН лонжерон двутаврового сечения усилен трубой, на конце которой закреплена опорная вилка с фланцем РН, связанный с опорным фланцем вилки, устанавливается на опорные кронштейны навески РН. Через вилку осуществляется управление РН.
Схемы ЦПГО.
КСС ЦПГО во многом определяется схемами размещения подшипников оси вращения ГО, через которые нагрузки от него передаются на силовые шпангоуты фюзеляжа.
Конструкция ЦПГО по схеме оси: Каркас состоит из лонжеронов, стенок, панели с ребрами жесткости, балок, корневой нервюры, усиленной и обычной нервюр, оси , на которой на подшипниках устанавливается ЦПГО, носка и хвостовой части стабилизатора. На БН установлен рычаг управления ЦПГО.
Конструкция ЦПГО по схеме вала: Стабилизатор состоит из двух симметричных половин моноблочной КСС. В конструкцию каждой половины входят передняя и задняя стенки, верхняя и нижняя фрезерованные панели с ребрами жесткости, корневая нервюра, две боковые силовые балки-нервюры, набор нервюр, носок и законцовка с противофлаттерным грузом.
Хвостовая часть стабилизатора состоит из обшивки, двух уголковых стрингеров, набора нервюр и концевого ножа. Стабилизатор прикреплен к стальной трубе-валу, который вращается в подшипниках, закрепленных на усиленных шпангоутах хвостовой части фюзеляжа одним горизонтальным и четырьмя вертикальными болтами. 
Лекция №7 
Тема: «Фюзеляж».	
§ 1. Назначение фюзеляжа и требования к нему.
§ 2. Внешние формы и параметры фюзеляжа.
§ 3. Параметры фюзеляжа
§ 4. Основные нагрузки действующие на фюзеляж.

§1. Назначение фюзеляжа и требования к нему.
Фюзеляж самолета предназначен для размещения экипажа, оборудования и целевой нагрузки. В фюзеляже может размещаться топливо, шасси, двигатели. Являясь строительной основой конструкции самолета, он объединяет в силовом отношении в единое целое все его части.
Относительная (по отношению к массе самолета) масса фюзеляжа = 0,08... 0,15.                                                           
 Основным требованием к фюзеляжу является выполнение им своего функционального назначения в соответствии с назначением самолета и условиями его использования при наименьшей массе конструкции фюзеляжам. Выполнение этого требования достигается: 
· выбором таких внешних форм и значений параметров фюзеляжа, при которых получаются минимальное его лобовое сопротивление и наибольшие полезные объемы при определившихся габаритах;
·  использованием несущих фюзеляжей, создающих значительную (до 40%) подъемную силу в интегральных схемах самолета. Это позволяет уменьшить площадь крыла и снизить его массу; 
· рациональным использованием полезных объемов за счет повышения плотности компоновки, а также за счет более компактного размещения грузов вблизи ЦМ. Последнее способствует уменьшению массовых моментов инерции и улучшению характеристик маневренности, а сужение диапазона изменения центровок при различных вариантах загрузки, выгорании топлива, расходе боеприпасов обеспечивает большую стабильность характеристик устойчивости и управляемости самолета; 
· согласованием силовой схемы фюзеляжа с силовыми схемами присоединенных к нему агрегатов. При этом необходимо обеспечить: надежное крепление, передачу и уравновешивание нагрузок от силовых элементов крыла, оперения, шасси, силовой установки на силовых элементах фюзеляжа;
·  восприятие массовых сил от целевой нагрузки, оборудования и от конструкции фюзеляжа, а также от аэродинамической нагрузки, действующей на фюзеляж, и нагрузки от избыточного давления в гермокабине. Должно быть обеспечено удобство подходов к различным агрегатам, размещенным в фюзеляже, для их осмотра и ремонта;
·  удобство входа и выхода экипажа и пассажиров, выброса десантников и вооружения, удобство погрузки, швартовки и выгрузки предназначенных для перевозки грузов.  Пассажирам и экипажу должны быть обеспечены необходимые жизненные условия и определенный уровень комфорта при полете на большой высоте и возможность быстрого и безопасного аварийного покидания самолета, экипажу - хороший обзор.
К основным требованиям (как и для остальных агрегатов самолета) относится обеспечение достаточных прочности и жесткости конструкции фюзеляжа при минимальной ее массе, высокой технологичности конструкции, а для военных самолетов - еще и высокой боевой живучести.
§ 2. Внешние формы и параметры фюзеляжа.
Корпус самолета в зависимости от его типа называется: фюзеляжем – у сухопутного, лодкой – у гидросамолета и гондолой – у двухбалочного самолета. 
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В настоящее время в авиации широко применяют балочные фюзеляжи. Они представляют собой тонкостенные пустотелые балки, имеющие более или менее мощную, работающую обшивку, а также продольный и поперечный силовые наборы. В зависимости от вида балочного фюзеляжа продольный набор может состоять из лонжеронов или стрингеров. Поперечный набор состоит из шпангоутов.
Различают три разновидности балочных фюзеляжей: лонжеронный, стрингерный и обшивочный (или монококовый) (рис. 1).
[image: ]                                              Рис. 1. Балочные фюзеляжи:
а – лонжеронный; б – стрингерный; в – обшивочный (монококовый); 1, 5 – стрингеры; 2, 6, 8 – шпангоуты; 3 – лонжероны; 4, 7, 9 – обшивка

Лонжеронный фюзеляж состоит из нескольких мощных лонжеронов, набора силовых и нормальных шпангоутов, а также относительно тонкой обшивки.
В стрингерном фюзеляже имеется набор часто расположенных стрингеров, набор шпангоутов и относительно тонкая обшивка.
Обшивочный фюзеляж (монокок) состоит из толстой обшивки, подкрепленной шпангоутами. Имеются также местные продольные элементы. Основные силовые факторы в таком случае воспринимаются только обшивкой
Разновидностью стрингерного фюзеляжа при наличии толстой работающей обшивки называют полумонокок, т.к. внешние силовые факторы воспринимаются продольными элементами совместно с обшивкой.
Лонжеронная конструкция фюзеляжей оказывается выгодной для самолетов, в фюзеляже которых необходимо делать большое количество вырезов (на участках между лонжеронами) без разрушения основных силовых элементов.
Стрингерные фюзеляжи выполняют в виде тонкостенной подкрепленной оболочки (рис. 2). Стрингерный фюзеляж имеет большие внутренние свободные объемы и допускает хорошее их использование, конструкция обладает повышенной живучестью. Недостатком стрингерного фюзеляжа является то, что вырезы под двери, люки, иллюминаторы нарушают целостность основных силовых элементов и, следовательно, ослабляют конструкцию. Для усиления вырезов применяется более толстая обшивка по их краям, местные лонжероны и усиленные стрингеры, рамы и др.
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Рис. 2. Стрингерный фюзеляж

Прочность обшивочного фюзеляжа (монокока) в сжатых зонах определяется критическими напряжениями потери устойчивости обшивки, для увеличения которых приходится увеличивать толщину обшивки, а следовательно,  и массу всей конструкции. Поэтому такой фюзеляж оказывается слишком тяжелым. Чаще используется фюзеляж типа полумонокок, имеющий достаточно толстую работающую обшивку подкрепленную стрингерами.
Шпангоуты составляют поперечный силовой набор фюзеляжа любого типа. Силовые шпангоуты обеспечивают передачу больших сосредоточенных сил и  моментов (от крыла,  оперения, двигателей) на обшивку.   Нормальные
шпангоуты придают заданную форму поперечного сечения фюзеляжу и подкрепляют обшивку. Их шаг выбирается с расчетом наиболее эффективной работы обшивки и лежит в пределах 150–500 мм.
В наиболее нагруженных местах фюзеляжей применяют монолитные панели, в которых обшивка выполняется заодно с ребрами-стрингерами. Фюзеляж связывает между собой в силовом отношении основные части: крыло, оперение, шасси. В нем размещается экипаж, пассажиры, топливо, оборудование, вооружение и различные грузы, определяемые назначением самолета.
  Внешние формы фюзеляжа характеризуются формой поперечного сечения и видом фюзеляжа сбоку.
Формы поперечного сечения фюзеляжа зависят от назначения и условий применения самолета и его компоновки. 
Наибольшее распространение получили круглая форма  поперечного сечения фюзеляжа и формы (2, 3) , составленные из двух пересекающихся окружностей разных диаметров. Это объясняется тем, что фюзеляж с круглой формой поперечного сечения имеет меньшую поверхность при заданном объеме и, следовательно, меньшее сопротивление трения. Кроме того, обшивка фюзеляжа круглого сечения при избыточном внутреннем давлении работает только на растяжение, не испытывая изгибных напряжений. Фюзеляжи с формами сечений 2 и 3 занимают промежуточное положение: у них меньшее сопротивление трения, чем при других формах, но в месте пересечения окружностей они от избыточного давления ∆р нагружаются изгибом. Если эти места на противоположных бортах фюзеляжа соединить горизонтальными жесткостями (например, балками пола), то они разгрузят фюзеляж от изгиба, а сами будут работать на растяжение или сжатие. Фюзеляж с прямоугольными формами сечений с овальными сводами удобнее для размещения грузов (особенно в контейнерах). Такие фюзеляжи создают большее аэродинамическое сопротивление и они нагружались бы изгибом, если бы использовались для высотных полетов с избыточным давлением внутри фюзеляжа. И, наконец, эллиптическое сечение. Оно имеет меньшее сопротивление и удобнее для более полного использования внутренних объемов.
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Рис.3  Формы поперечных сечений фюзеляжа, параметры и формы его носовой и хвостовой частей.
Вид фюзеляжа сбоку определяется назначением самолета, требованием наименьшего сопротивления, конкретным размещением в данном фюзеляже экипажа, оборудования и целевой нагрузки, а также формой в плане крыла, схемой и расположением оперения, силовой установки и т.д. Требованию наименьшего сопротивления соответствует фюзеляж в виде осесимметричного тела с плавным сужением в носовой и хвостовой частях. Однако для транспортного самолета типа «Боинг-747»  с грузовым люком в носовой части фюзеляжа и поднятой из-за этого кабиной экипажа в виде надстройки над фюзеляжем от плавных форм отступают ради удобств погрузки и выгрузки.[image: Boeing  747]
 С другой стороны, при грузовом люке в хвостовой части фюзеляжа его стараются вписать в плавные обводы этой части фюзеляжа для уменьшения сопротивления, хотя вырез под люк получается в этом случае более длинным, чем резко скошенный люк с большим углом β рис 3 в, как, например, у самолета         С-130Е.
[image: Самолет С-130 Геркулес]
При более длинном вырезе под люк получаются большие дополнительные затраты массы на компенсацию вырезов. Удлиненная заостренная носовая часть, не мешающая обзору из кабины (лежащая ниже линии визирования от глаз летчика через нижний край остекления), позволяет уменьшить сопротивление и разместить часть оборудования, например, антенну радиолокатора и бортовую радиолокационную станцию.
Стреловидное крыло удлиняет хвостовую часть фюзеляжа, укорачивая носовую часть. При этом возрастают изгибающие моменты хвостовой части, что приводит к возрастанию массы фюзеляжа. Удлинения носовой части фюзеляжа могут потребовать условия компоновки передней опоры шасси для обеспечения необходимой базы шасси, а также перенос двигателей в хвостовую часть фюзеляжам. В любом случае выбора формы фюзеляжа решение принимают исходя, прежде всего, из удовлетворения требований, связанных с основным назначением самолета.
Компоновка фюзеляжа.
Пассажирские кабины обычно делятся на несколько салонов. Между салонами или по краям их размещаются буфеты-кухни, гардеробы, туалеты.Для перевозки багажа и коммерческих грузов под полом пассажирских кабин и в отсеках фюзеляжа предусматриваются багажные отделения. Гермокабина представляет собой наибольшую часть фюзеляжа. Компоновку фюзеляжа	рассмотрим	на	примере	самолетов Ил-76ТД (рис. 4) 
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Рис. 4. Компоновка фюзеляжа самолета Ил-76Т
§3. Параметры фюзеляжа
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§ 4. Основные нагрузки действующие на фюзеляж.
Основными нагрузками на фюзеляж являются:
· силы, передающиеся на фюзеляж от прикрепленных к нему агрегатов самолета - крыла, оперения, силовой установки, шасси. Эти силы для каждого из случаев нагружения любого  агрегата самолета будут разными. Поэтому прочность фюзеляжа должна проверяться на все случаи нагружения, определяемые нормами прочности для каждой из частей самолета, крепящихся к фюзеляжу и передающих на него свои нагрузки;
· вес грузов и агрегатов, расположенных в фюзеляже, а также вес элементов конструкции фюзеляжа. Эти силы Рi  для каждого  агрегата (груза) определяются с учетом значений перегрузок и коэффициентов безопасности.
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· аэродинамические силы (разрежения или давления), распределенные по поверхности фюзеляжа. Эти силы на выступающих частях фюзеляжа могут достигать больших значений (например, над фонарем сила разрежения может достигать 80...10 кН/м). Однако аэродинамические силы практически самоуравновешены в сечениях фюзеляжа и могут являться расчетными для проверки прочности крепления обшивки и крышек люков и лючков к каркасу фюзеляжа. Так, например, для лючка диаметром 250 мм при интенсивности аэродинамической нагрузки 40 кН/м2 сила, стремящаяся сорвать лючок,
 Р = (40- 10-4) п252/4 = 2 кН;
· силы избыточного давления в герметических кабинах фюзеляжа, каналах воздухозаборников и специальных отсеках.  Эти силы являются расчетными для местной прочности фюзеляжа. Избыточное давление ∆р в герметических кабинах вентиляционного типа может достигать для военных самолетов 0,03...0,04 МПа, а у пассажирских самолетов - до 0,06...0,07 МПа. В кабинах регенерационного типа ∆р = 0,1 МПа.
Кроме нагрузок, встречающихся при нормальной эксплуатации самолета, нормами прочности рассматриваются также особые случаи, связанные, например, с вынужденной посадкой самолета с убранным шасси на грунт или воду и др. Относительное значение перечисленных выше нагрузок определяется назначением самолета и условиями его использования, формой крыла в плане, схемой и формой в плане (сбоку) оперения и т.д., а также тем, в каком положении находится в рассматриваемый период самолет (выполняет маневр, летит горизонтально с установившейся или неустановившейся скоростью, со скольжением или без скольжения, набирает или снижает высоту, взлетает или совершает посадку, рулит и т.д.). При расчетах определяющим прочность фюзеляжа при его работе на изгиб может оказаться расчетный случай А’, а при работе на кручение - несимметричное нагружение стабилизатора (особенно Т-образной схемы) и нагружение ВО. От внешних сил (реакций в узлах крепления крыла, оперения, силовой установки и шасси), массовых сил конструкции фюзеляжа и грузов, расположенных внутри фюзеляжа, фюзеляж работает как балка на срез и изгиб в двух плоскостях и на кручение. Осевые силы, нагружающие фюзеляж вдоль оси X, как правило, не очень велики. Они могут быть учтены в расчетах на прочность. Перегрузку nx вдоль оси Х можно определить по формуле nx= (Р - X)/G, если направление тяги Р совпадает с осью X.        
    Эпюры Q, Мz, Мy и Мk.
Из схемы внешних сил, действующих на фюзеляж, и характера эпюр можно установить следующее :
1.  Значения реакций в узлах крепления крыла и оперения к фюзеляжу могут быть большими, чем сами значения подъемной силы крыла (Yкр  ) и оперения (Уго и Yво), например, силы R1 > Yкр, R2’ >Yго У, R2’’ >Yво  при стреловидном крыле и Т-образном стреловидном оперении. В этом случае поперечные нагрузки в сечениях фюзеляжа, где приложены эти силы, превосходят силы, действующие на крыло и оперение, требуя усиления конструкции фюзеляжа и дополнительных затрат массы. В частности, при Т-образном стреловидном оперении надо усиливать хвостовую часть фюзеляжа на участке между лонжеронами киля, где значения Qв и Qг, значительно большие, чем на прилегающих участках фюзеляжа. На самолетах с нестреловидными крыльями и нормальным стреловидным оперением, у которых проекции ЦД крыла и оперения находятся между узлами крепления этих агрегатов к фюзеляжу, такого превышения поперечной нагрузки в сечениях фюзеляжа над действующими на крыло и оперение силами нет.
2.  Размещение двигателей в хвостовой части приводит к значительному увеличению изгибающего момента Мz 
3.  Увеличение высоты ВО приводит к увеличению значений Мк. На участке между узлами крепления лонжеронов киля с усиленным шпангоутам (между точками 1 и 2) Мк0,5dхв.чR2//+Yвоh, а на участке впереди узла                  1 МкYво( 0,5dхв.ч+h), где dхв.ч – диаметр хвостовой части фюзеляжа.
Лекция №8 
Тема: «Шасси».
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§ 2. Основные конструктивные особенности стоек шасси.
§ 3. Системы уборки и выпуска шасси.
§ 4. Тормозная система шасси.
§ 5. Система поворота колес передней опоры

§ 1. Основные схемы шасси
Шасси предназначено для стоянки и передвижения самолета по земле. Оно оснащено амортизаторами, поглощающими энергию ударов при посадке и при передвижении по земле, и тормозами, обеспечивающими торможение самолета при пробеге и рулении. 
Шасси обязано отвечать таким специальным требованиям:
· Управляемость и устойчивость аппарата при перемещении по земле.
· Иметь необходимую проходимость и не наносить урон взлетной полосе.
· Должно позволять летательному средству осуществлять развороты на 180 градусов при рулежке.
· Исключать возможность опрокидывания самолета или касания другими частями аппарата, кроме шасси, при посадке.
· Поглощение силы удара при посадке и передвижении по неровной поверхности. Быстрое гашение колебаний.
· Низкие показатели сопротивления при разбеге и высокая эффективность торможения при пробеге.
· Относительно быстрая уборка и выпуск системы шасси.
· Наличие аварийной системы выпуска.
· Исключение автоколебаний стоек и колес шасси.
· Наличие системы сигнализации о положении шасси.
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Кроме этих показателей, шасси самолета должно отвечать требованиям ко всей конструкции летательного аппарата. Такими требованиями являются:
· Прочность, долговечность, жесткость конструкции при минимальных показателях веса.
· Минимальное аэродинамическое сопротивление системы в убранном и выпущенном положении.
· Высокие показатели технологичности конструкции.
· Долговечность, удобство и экономность при эксплуатации.

Для устойчивого положения самолета на земле необходимы минимум три опоры. 
Схемы размещения опор  шасси





      Рис. 1 Основные типы шасси:
1 – передняя опора; 2 – главные опоры; 3 – задняя опора; 4 – подкрыльные опоры







1 – передняя опора; 2 – главные опоры; 3 – задняя опора; 4 – подкрыльные   опоры.


В зависимости от  расположения опор шасси относительно центра тяжести самолета различают следующие основные схемы: а) с передней опорой, б) с хвостовой опорой и в) велосипедного типа (рис. 1).
Схема шасси и ее параметры определяют характеристики устойчивости и управляемости самолета при его движении по грунту, влияют на нагружение опор.
Трехопорная схема шасси с передней опорой характеризуется наличием  двух основных опор, расположенных несколько позади центра тяжести, и одной передней, вынесенной на значительное расстояние вперед от центра тяжести самолета. Такая схема пришла на смену схеме шасси с хвостовой опорой.
Трехопорная схема шасси с хвостовой опорой в настоящее время применяется редко, в основном на легких учебных и вспомогательных самолетах.
Применяется также велосипедная (двухопорная) схема шасси.
На современных самолетах наибольшее распространение получила трехопорная схема шасси с передней опорой. Объясняется это следующим:  носовая  стойка  предохраняет  самолет  от  капотирования,  что  позволяет   более энергично затормаживать колеса; предотвращается «козление» самолета, т.к. центр тяжести располагается впереди основных колес, и при ударе основными стойками о ВПП при посадке угол атаки и коэффициент подъемной силы крыла (Сy) уменьшаются.
Кроме этого горизонтальное положение оси фюзеляжа обеспечивает    хороший обзор экипажу, создает удобства для пассажиров, облегчает загрузку самолета тяжелыми грузами, позволяет размещать реактивные двигатели горизонтально, при этом газовая струя не разрушает аэродрома, обеспечивает самолету хорошую устойчивость при пробеге и разбеге.
Вместе с тем, схема шасси с передней опорой имеет и недостатки: сложность передвижения по мягкому и вязкому грунту, т.к. «зарываются» колеса передней опоры; большая опасность при посадке с поврежденной передней опорой.
Основные геометрические параметры трехопорного шасси с передней опорой (рис. 2) – это продольная база, колея, высота шасси, вынос основных опор  относительно  центра  тяжести,  а также  углы:  посадочный  (угол  между поверхностью земли и касательной к задней части фюзеляжа, исходящей из точки соприкосновения колес основных опор и грунта), угол выноса основных   опор. Примером самолетов можно назвать Ту-154 и Boeing 747. 
Большинство  перечисленных параметров связаны между собой. С целью уменьшения веса стоек желательно иметь небольшую высоту шасси. Однако чтобы обеспечить посадочный угол атаки, высоту стоек приходится увеличивать. Посадочный угол выбирается из условия, чтобы при посадке самолет не касался грунта хвостовой частью фюзеляжа.
Основные геометрические размеры  шасси

Рис. 2. Параметры трехопорного шасси с носовым колесом
Угол выноса шасси должен быть больше посадочного угла, для того что- бы при посадке предотвратить опрокидывание самолета на хвостовую часть.
Вынос основных опор шасси относительно центра тяжести обычно составляет 10–12 % от базы шасси, что влияет на распределение нагрузки между опорами.
Колея шасси влияет на характеристики поперечной устойчивости, а также на управляемость самолета при движении по грунту.
Велосипедная схема шасси характеризуется наличием двух основных опор, расположенных под фюзеляжем, и двух подкрыльных стоек, основное назначение которых – предохранить самолет от опрокидывания на крыло.
Велосипедная схема шасси – вынужденная схема. Переход к ней обусловлен трудностями размещения опор на крыле, особенно на больших самолетах с высокорасположенным крылом, у которых длина стоек при расположении под крылом может достигать 3–4 м и более.
При велосипедной схеме шасси из-за сравнительно большой нагрузки на переднюю опору отрыв ее на взлете затрудняется. Для облегчения взлета в конструкцию шасси включают механизм «вздыбливания» передней опоры или «приседания» задней опоры. Вздыбливание увеличивает угол атаки крыла на 2–40, благодаря чему увеличивается подъемная сила. Дополнительные механизмы («вздыбливания», уборки и выпуска подкрыльных стоек) усложняют конструкцию шасси и понижают уровень безопасности полетов. Подобная схема позволяет достичь высоких показателей аэродинамики крыла. В ту же очередь возникают сложности с техникой приземления и расположения оружия. Примерами таких самолетов являются Як-25, Boeing B-47, Lockheed U-2.
Многоопорные схемы шасси  (рис. 3)  фактически соответствуют трехопорной схеме с передней опорой и применяются на самолетах повышенной проходимости и на тяжелых самолетах, которые требуют большого  количества колес. Многоопорное шасси применяется на самолетах с большой взлетной массой. Данный тип шасси позволяет равномерно распределить вес самолета на ВПП, что позволяет снизить степень урона полосе. В этой схеме спереди могут стоять две и более стойки, но это снижает маневренность машины на земле. Для повышения маневренности в многоопорных аппаратах основные опоры также могут управляться, как и носовые. Примерами многостоечных самолетов является Ил-76, «Боинг-747».
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Рис. 3. Многоопорное шасси
§ 2. Основные конструктивные особенности стоек шасси
В зависимости от назначения, характера нагружения и выполняемой работы различают следующие основные элементы стойки: силовые элементы, элементы кинематики и управления, амортизирующие устройства.
Амортизирующие устройства (амортизационные стойки, пневматики колес, гасители колебаний и т.д.) поглощают и рассеивают энергию ударов самолета о землю, уменьшают действующие нагрузки и препятствуют возникновению колебаний при посадке и движении по земле.
Конструктивно-силовые схемы стоек шасси

















а – телескопическая; б – рычажная; в - полурычажная

Рис. 4. Типы стоек: а – телескопическая; б – рычажная; в – полурычажная
Телескопические стойки (рис. 4, а) устанавливают на самолетах, эксплуатируемых на бетонных и хорошо укатанных грунтовых ВПП, т.к. такая стойка плохо воспринимает продольные и боковые силы.
У стоек с рычажной подвеской колес (см. рис. 4, б) нагрузки с колес на шток амортизатора передаются через промежуточный подвижный элемент – рычаг. Такая стойка может амортизировать не только вертикальные, но и передние удары. При этом амортизатор стойки работает только на сжатие (растяжение). Отсутствие сил прижатия букс и сил заклинивания штока обеспечивает благоприятные условия для работы уплотнений амортизатора. Поэтому давление зарядки амортизатора в  этой схеме может составлять до 100 кгс/см2 и более против 30–40 кгс/см2 в телескопических стойках. Единственный недостаток рычажных стоек – они тяжелее телескопических.
Полурычажные стойки (см. рис. 4, в) легче рычажных, но тяжелее телескопических. В то же время они неплохо работают на восприятие продольных сил, но плохо на боковые.
К дополнительным опорам относятся предохранительные хвостовые опоры самолетов с передней стойкой шасси, предотвращающие переворачивание самолета на хвост при нарушении центровки.
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Лыжное шасси
Лыжное шасси служит для посадки летательных аппаратов на снег. Данный тип используется на самолетах специального назначения, как правило, это машины с небольшой массой. Параллельно с данным типом могут использоваться и колеса.
§3.   Системы уборки и выпуска шасси
Составляющие части шасси самолета
· Амортизационные стойки обеспечивают плавность хода самолета при побеге и разгоне. Основной задачей является гашение ударов в момент приземления. В основе системе используется азото-масляный тип амортизаторов, функцию пружины выполняет азот под давлением. Для стабилизации используются демпферы.
· Колеса, установленные на самолеты, могут отличаться по типу и размеру. Колесные барабаны изготовляются из качественных сплавов магния. В отечественных аппаратах их окрашивали в зеленый цвет. Современные самолеты оснащены колесами пневматического типа без камер. Они заполняются азотом или воздухом. Шины колес не имеют рисунка протектора, кроме продольных водоотводящих канавок. С помощью их также фиксируется степень износа резины. Разрез шины имеет округлую форму, что позволяет достичь максимального контакта с полотном.
· Пневматики самолетов оснащаются колодочными или дисковыми тормозами. Привод тормозов может быть электрическим, пневматическим или гидравлическим. С помощью данной системы сокращается длина пробега после посадки. Летательные аппараты с большой массой оснащаются многодисковыми системами, для повышения их эффективности устанавливается система охлаждения принудительного типа.
· Шасси имеет набор тяг, шарниров и раскосов, которые позволяют осуществлять крепление, уборку и выпуск.
Главные стойки шасси на легких самолетах обычно убираются в крыло или частично в крыло и в фюзеляж, а на тяжелых самолетах – в специальные гондолы на крыле или в фюзеляж (рис. 5). Передние стойки убираются в носовую часть фюзеляжа.Схемы уборки основных опор  шасси

Рис. 6.5. Основные схемы уборки главных стоек шасси:
а – колеса убираются в фюзеляж, главные стойки крепятся к крылу; б – шасси убирается  в крыло; в – шасси убирается в фюзеляж
Убираются стойки вращением их в основном относительно одной оси и редко относительно двух осей (уборка с разворотом). Колесные тележки практически всегда при убирании поворачиваются относительно стойки так, чтобы в убранном положении занимать наименьший объем.
На большинстве самолетов передние стойки убираются движением вверх – вперед (против потока), реже вверх – назад (рис. 6). В аварийном случае способ  вверх  –  вперед  обеспечивает   выпуск передней стойки под действием ее веса и набегающего потока воздуха. В крайних положениях (убранном и выпущенном) стойки должны жестко фиксироваться для предотвращения складывания при движении  самолета  по  аэродрому  или  самопроизвольного выпадания стоек при действии перегрузок в полете.
Схемы уборки передней опоры  шасси















а – против полета; б – по полету


Рис. 6. Основные схемы уборки передней стойки шасси: а – против полета; б – по полету
Уборка и выпуск шасси производятся с   помощью  гидроприводов. Командный сигнал управления  вводится  в систему экипажем с помощью рычага управления шасси. В первую очередь открываются замки створок, затем сами створки. После этого срабатывают замки убранного (или выпущенного) положения стоек и идет процесс выпуска (или уборки) стоек. После фиксации стоек в выпущенном (или убранном) положении закрываются створки. На случай отказа основной системы выпуска шасси самолеты, как правило, оборудуются системой для аварийного (механического) выпуска шасси с помощью ручного открытия замков створок и замков убранного положения шасси.
Для контроля фиксированных положений стойки в кабине установлена световая электрическая сигнализация и механические указатели на крыле и фюзеляже. Световая сигнализация осуществляется  зелеными  и красными светосигнализаторами, расположенными на светосигнальном табло.
При закрытых замках выпущенного положения шасси на светосигнальном табло горят зеленые светосигнализаторы. В момент выпуска или уборки шасси горят красные светосигнализаторы, которые гаснут при постановке опор на замки убранного или выпущенного положения и при закрытых замках створок. В убранном положении шасси и при закрытых створках   ничего не должно гореть. Для проверки светосигнализаторов (и одновременно сирены невыпущенного положения шасси) на светосигнальном табло имеется кнопка. Механические указатели основных опор шасси расположены на консолях крыла, механический указатель положения передней опоры – на среднем пульте в кабине экипажа. Кроме того, самолеты оборудуются сигнализацией о необходимости выпуска шасси, предупреждающей экипаж перед посадкой, что шасси убрано.
Система имеет блокировку, исключающую возможность уборки шасси на земле. Если будет отмечена противоречивая сигнализация положения шасси на мнемоиндикаторе и светосигнальном табло или несоответствие сигнализации положению органов управления шасси, по совокупности информации необходимо выявить истинное положение шасси и действовать в соответствии с ситуацией. При необходимости истинное положение шасси определяется визуально.

§ 4. Тормозная система шасси.

Тормозная система предназначена для торможения на рулении, пробеге и стоянке самолета. Величина коэффициента трения между колесом и поверхностью аэродрома зависит от вида и состояния покрытия ВПП, состояния пневматика, скорости движения самолета и, кроме того, от проскальзывания колеса относительно поверхности полосы. С увеличением давления зарядки пневматика и скорости движения, при увлажнении поверхности ВПП коэффициент трения уменьшается. Он уменьшается также и по мере увеличения износа пневматика. Если износ протектора составляет 90 %, то в случае торможения по мокрой полосе коэффициент трения падает на 20–40 % (тем больше, чем больше скорость движения). Проскальзывание характеризуют относительной величиной
[image: ]
Если проскальзывание отсутствует, коэффициент трения близок к нулю. С увеличением проскальзывания он быстро возрастает, и при s = 0,15–0,30 достигает максимума, а затем падает (рис. 6.8). Невращающееся колесо (s =1) двигается юзом с коэффициентом трения на 25–30 % меньше максимального значения. Длина пробега при этом увеличивается, протектор и корд пневматика
быстро истираются, срок службы его резко сокращается, возникает опасность разрушения и срыва пневматика. Последнее может привести к резкому развороту самолета в сторону разрушенного пневматика и выкатыванию за пределы полосы.
[image: ]
Рис. 8. Зависимость коэффициента трения от проскальзывания колес.

На легких нескоростных самолетах применяются колеса с колодочными и камерными тормозами, развивающие небольшие тормозные моменты. На тяжелых самолетах применяются колеса с дисковыми гидравлическими тормозами.
Схема  работы дискового тормоза














1 – корпус тормоза; 2 – нажимной диск; 3 – поршень; 4 – барабан колеса; 5 – металлокерамические диски; 6 – биметаллические диски; 7 – шлицы.

Рис. 9. Схема дискового тормоза:
1 – корпус тормоза; 2 – нажимной диск; 3 – поршень; 4 – барабан колеса; 5 – металлоке- рамические диски; 6 – биметаллические диски; 7 – шлицы.
Тормозной момент создается силами трения между дисками при их прижатии друг к другу. Прижимаются диски при помощи силовых цилиндров, расположенных по окружности неподвижной части колеса, в которые подается давление жидкости из системы торможения колес. При уменьшении давления в прижимном устройстве диски расходятся по шлицам с помощью ряда возвратных пружин, расположенных между силовыми цилиндрами. Износ тормозных дисков определяется по механическому указателю. При работе тормоза автоматически поддерживается постоянство зазора в заданных пределах в пакете дисков.
На современных колесах для исключения проскальзывания покрышки применяют автоматическое регулирование тормозного момента на    пределе
«юза».
В случае, когда в процессе торможения колесо вступает в юз, антиюзовый автомат уменьшает давление в тормозах, осуществляя растормаживание колес. При этом обеспечивается минимальный износ колес, максимальный коэффициент трения между колесом и поверхностью аэродрома и, соответственно, минимальная длина пробега.
Все тормозные колеса оборудуются сигнализаторами превышения предельных температур – термосвидетелями, выплавляющимися при температуре 120–1300 С.
При выплавлении одного или двух термосвидетелей визуально осматривают борта колеса и шины, тормоз по доступным местам. При отсутствии повреждений колесо допускается к дальнейшей эксплуатации. При выплавлении трех термосвидетелей одновременно на одном колесе шина бракуется. Шина и тормоз колеса тщательно осматриваются, изучаются условия посадки. При удовлетворительном состоянии колесо допускается к дальнейшей эксплуатации. При вторичном выплавлении трех термосвидетелей одновременно колесо и шина бракуются, тормоз направляется в ремонт.
Системы торможения колес обеспечивают:
· надежное торможение колес при стоянке, рулении, маневрировании, пробеге, прерванном взлете, буксировке и перед страгиванием;
· возможность одновременного, а также дифференцированного торможения колес основных опор шасси;
· затормаживание колес всех опор шасси после отрыва;
· фиксированное торможение самолета на стоянке.
Предусматриваются меры, исключающие возможность посадки самолета с заторможенными колесами.
Тормоза колес основных опор шасси имеют воздушное принудительное охлаждение. Вентиляторы системы охлаждения смонтированы в осях колес. Включение и выключение вентиляторов производится автоматически, а при необходимости вручную.
Управление основной системой торможения осуществляется педалями, установленными в кабине экипажа. Пилот, отклоняя педали, через передающий механизм воздействует на редукционные клапаны, которые при нажатии тормозной педали на полный ход обеспечивают возможное максимальное давление в тормозах. Для повышения маневренности на рулении управление обеспечивает как одновременное, так и раздельное торможение колес левой и правой основных опор.
Дисковые тормоза состоят из набора дисков (рис. 9), поочередно соединенных (через один) с барабаном колеса и вращающихся вместе с ним, и дисков, закрепленных неподвижно на оси колеса.Контроль  температуры тормозов


§ 5. Система поворота колес передней опоры

Система поворота колес передней опоры предназначена для выполнения разворотов на рулении и выдерживании направления на ВПП на взлете и посадке, а также обеспечивает демпфирование колебаний (типа «шимми») колес передней опоры в режиме свободного ориентирования.
Система управления поворотом колес – гидромеханическая, может работать в одном из двух режимов: в рулежном или взлетно-посадочном. На рулении управление поворотом выполняется рукоятками, а на разбеге и пробеге – педалями ножного управления. При выключенной системе колеса свободно ориентируются при буксировке самолета по рулежной дорожке (ВПП). Дросселирование перетекающей жидкости между полостями рулевых предотвращает возникновение колебаний колес. Цилиндров. Система управления поворотом колес передней опоры состоит из механической проводки управления распределительно-демпфирующими механизмами, гидравлических рулевых механизмов и механической обратной связи (рис.10).

Рис. 10. Управление передней опорой[image: 6]



III. Заключительная часть	
Преподаватель напоминает тему, учебные цели и вопросы занятия отмечает положительные отрицательные моменты при проведении занятия отвечает на вопросы, объявляет оценки, поясняет порядок подготовки к следующему занятию.
Литература.
1. Корнеев,  В.М.  Конструкция  и основы  эксплуатации  летательных аппаратов : конспект лекций / В.М. Корнеев. – Ульяновск : УВАУ ГА(и), 2009. – 130 с. (6.1.1)
2. Житомирский Г. И. Конструкция самолетов : Учебник для студентов авиационных специальностей вузов. - 3-е изд., перераб. и доп. - М.: Машиностроение, 2005. – 406с. (6.1.2)
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PYKIHH He JOMKHBI HMETh NIPH 9TOM OCTATO4HBIX Je(opMaLii.

Harpyska (w neperpyska), ipu kotopoii JIA (Wi ero 4acTs) paspylaet-
s, HA3IBATCS paspywiaoneii Harpy3Koii P, 1wt paspywiatowieii neperpyskofi 7,
Ona 710mKHa GbiTh GOIbILIE MAKCHMATEHO JOMYCTHMOI B HKCILTYaTALlH HATPY3KH
P, WK nIeperpy3KH 1, Ha3bIBAEMOIl MAKCHMATBHORN SKCTYamayuonHoi

Koa(duument Gesonactocri £ ="2.

n,

Tpounocms JIA — cNOCOGHOCTL BOCTIPHHUMATS, He Paspyluasich, BHELIHHE

Harpy3ku. Pacuer Ha NPOYHOCTB NPOBOJIAT MO paspywIatowIeii neperpyske
Yp=n,G = f,G=fY,

OntivansHo npusIMaoT £= 1,52 (MeHbwmii Kod(dHiment Gesonacho-
CTH NPHUBEJET K OCTATOMHBIM JeOPMALMSM, YMEHBLICHHIO HAIEKHOCTH, GOMb-
W - K yBe/HUEHHIO MACCHI)

Jlns pacyeTa KOHCTPYKIMH HA NMPOYHOCTH W3 BCEX HArpy30K BBIGHPAIOT
HanGobume. TIpeebHbIe HArpY3Kit (B HANDABCHUH JCHCTBIS NOXBEMHON CH-
JIBI) Mamax M Mamin YCTAHABIHBAIOTCS TAKTHKO-TEXHUYECKHMH TPeOOBAHMUSMIL, 3aBH-
cat o knacca JIA u pernaventupytotes HJITC

JKecmicocms JIA — CTIOCOGHOCTS NPOTHBOCTOSTS JIeOPMAIIAM OT HArpy-
30k. PacueTsl Ha JKECTKOCTB NPOM3BOMATCA C LENBIO ONpe/iesienns aedopmartii,
BO3HHMKAIOWMX B KOHCTPYKIMH. JlehopMalii MOTyT CYIIECTBEHHO H3MEHHTh Kap-
Ty obTexannus JIA, CHUSHTS 3(deKTHBHOCTL OPraHOB yNIPBIEHHS, IPHBECTH K
BOSHHKHOBEHHIO aBTOKOIIEGAHHII 1, CIIEI0BATE/IBHO, K PA3PYLICHHIO KOHCTPYKIUHIL

Hoparsi cecmkocmu PeramMeRTUpYIOT Harpy3Ky, pH KOTOPOii He BO3HMKa-
©T [I0TepH YCTOHYHBOCTH OOLIMBKH H OCTATO4HBIX Ae(pOpMALtii KOHCTPYKIHH.

Tlpu pacuere Ha NPOUHOCTH H AHATH3E PAGOTE KOHCTPYKLUH BHELIHHE CH-
ik, AeficTByioune Ha JIA i yKpeIuleHHbIe Ha HeM arperarsl B NoJNeTe H NpH JBH-
swerin JIA 110 3emze (oM. pic. 1.2.6), I0APa3eNsior Ha HOBEPXHOCTHHIE H MACCO-
Bble.

K 110BEDXHOCTHBIM CILIAM OTHOCSTCA
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Puc. 1.2.6

B Texuike WIHPOKO PACNIPOCTPAHEH HITHG 2IEMEHTOB KOHCTPYKLHH, Bbi-
3Banubll IPUIOKEHHEM K HUM COCPEAOTOMCHHON CILIBL HIH PAcTpEAE/IeHHON Ha-
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L2z PaCTSREHHE

TIpH pacTskeHHN MaTepHANa NIPOUHBIE MEKATOMHBIE CBS3H, COEMHSIOLINE
aToMBI HeZle)OPMHPOBAHHOTO TeJia, CO3/IAKT GOJNbIINE BHYTPEHHHE CHIIBI IIPOTH-
BojieiicTBUs BHewIHell Harpyske. [loj JeificTBHEM BHEIIHHX CHJI YacCTHIbl MaTe-
pHana KOHCTPYKIMH Oy/IyT nepeMemaTbes A0 TeX Nop, NoKa Mexly BHELIHHMH i
BHYTPEHHUMH CHJIAMH HE YCTAHOBHTCS PABHOBECHE, Ha3hIBAEMOE /1ehopMHpOBaH-
HbIM COCTOsHHEM. Mepoii BO3Ze/icTBIS BHEIIHHX CIJI HA ATOMBI BELIECTBA, KOTO-
phle MOTYT YIQISThCA JAPYr OT Apyra (NPH PaCTSKEHHH) WIH COMKaThCA (NPH
CKATHM) ABISETCS HANPSKEHHE

C [ storage.mstuca.ru/bitstream/123 Bl 2.9%20KoHcTpyKUms

Cepancar (] mopruposso s | 3 Mybnuvseas kagacr

Hanpsoxenne

Jedopmanms
Puc. 1.2.1. Jluarpamva nanpsikenuii

XapakTep paGoTbl KOHCTPYKIIHH TIOJI HATPY3KOii BO MHOIOM ONpeJensercs
BHIGOPOM KOHCTPYKIHOHHBIX MaTepUaios. OJIHON U3 OCHOBHBIX XapAKTEPHCTHK
Matepuasia KOHCTPYKLHMH SB/ISETCS JnarpaMma pacTsukenus (kpusas 1edopMupo-
Banus — puc. 1.2.1) — 3aBHCHMOCTh HaNpsKeHHH U AedopMalmii yUIHHEHHS, N0~
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ckarue, el npuaaloT GOpMy, CNOCOOHYIO BbiAepkKaTh OONbIINE YCHIHS CKATHS
6e3 noTepu yeroiiunBocTH. Hanpuvep, IU10CKuii JHCT MOKHO 3aMEHUTE ro(pHpO-
'BAHHBIM WIH KPHBOJIHHEHHBIM

R
6
Puc. 122

1.2.4 Casur
TIpuvep cABHTa (1TH Cpe3a) 3AKICTONHOTO COGIIMHCHIA TIPHBEICH Ha PHC
123, CIBHF BOSHHKACT TOIIa, KOTAA BHELIKHE CILTI CMCILAIOT ABA MAPALIEb-
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HBIX IUIOCKHX CEUeHMUs! H/IEMEHTA KOHCTPYKIMH OJIHO OTHOCHTEIIBHO JPYTOro npi
HEH3MEHHOM PACCTOSHHI MEACTy HUMH, i HANSKSHHs CABHIA CIY>KaT Mepoii o=
MPOTHBJICHHS C/IBHTY OZIHOIi 4ACTH TBEP/OTO TE/IA OTHOCHTEIEHO JPYTOii

£
DANTRSNNN] —>

- VIIIIA"VIIA

T
Puc. 123

Tlpu catBure BHEWHeHi HArPy3Ke NPOTHBOCTOAT TONBKO JMArOHATBHHE MEsK-
aTOMHBIE CBA3H, PAGOTAIONIIE HA PACTSKEHHE-CAKATHE

Jleopmarnus 4HCTOTO CIBHrA 3aKIIOYAETCS B H3MEHEHHH MNPAMBIX YIJIOB.
HarpyskeHue, Hanpusep, TOHKOTO JIHCTa CABHIAIOUMI YCUIUSMHU 10 BEpTHKATb-
HbIM KpOMKAM NPH IOCTIKEHUH KPUTHUECKHX YCUIIHil CIBITA MOKET NPHBECTH K
noTepe yCTOluMBOCTH Npu caBHre — rodpuposaniio. Hpuuuoii paspyiieus
KOHCTPYKIMH ABISIOTCS MOABISIOLINECS 1 PA3BHBAIOLINECS B NPOLECCE IKCILTYa-
TAUMM  TPEUIMHBI, KOTOPbIC ~BOSHUKAIOT M3-33 HECOBEDUICHCTBA aTOMHO-
KPHCTA/LTIYECKOI IPOCTPAHCTBEHHOI PeLeTK

1.2.5 Kpyseune
CxeMa HarpyeHms KpyueHuem nokasasa Ha puc. 12.4. Buewmue cusi,
0GpasyIolIHE MOMEHT OTHOCHTEIHHO OCH 31eMEHTa KOHCTPYKLIH, BEIBIBAIOT €ro
nepopMaLio, KOTOpas 3aK/II0YaeTCs B IUIOCKOM TOBOPOTE NONEPEYHBIX CeuenHii
JIpyr OTHOCHTEBHO apyra. IIponoibHas JIMHHS, HAHECEHHAs Ha TOBEPXHOCTH
JJIeMEHTa KOHCTPYKIHH, HArPYKEHHOH KPyYeHHeM, PHHUMAET (opMy BHHTOBOI
g
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TAUMH  TPELUMHBL, KOTOPbE BOSHHKAIOT W3-3 HECOBEPUIEHCTBA ATOMHO-
KPHCTAILTI4ECKOI POCTPAHCTBEHHON peLleTi

nURCIpy R ADROTOR

1.2.5 Kpysenue

Cxema Harpysxenns Kpydenuem nokasana wa puc. 12.4. Buemmme cuisl,
00pasyioLlie MOMEHT OTHOCHTEIIBHO OCH 3JIEMEHTa KOHCTDYKLIHH, BBI3BIBAIOT €10
‘IepopMaLHIo, KOTOPas 3aK/IIOYAeTCs B IUIOCKOM MOBOPOTE MONEPEYHBIX CeueHHii
JZIpYr_OTHOCHTENbHO Apyra. TIpONIofibHaS JMHUS, HAHECEHHAs HA NOBEDXHOCTH
IEMEHTa KOHCTPYKLIMH, HATDYKEHHOI KpyHeHHeM, IpHHHMaeT (BOpMy BUHTOBOI
o

Puc. 124

HauGosiee palliOHATbHLIM KOHCTPYKTHBHBIM Y1EMEHTOM, NpE/IHA3HACH-
HBIM JUIS BOCIIDHATHA KDYYEHHs, SBJISETCS TOHKOCTEHHas 000NOuKa (CM. PHC.
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Puc. 12.7

1.3 KOHCTPYKTHBHbIE 31eMEHTI ILTAHEPA CAMOIETA
OCHOBOI KOHCTPYKIIHH COBPEMEHHBIX CAMOJIETOB ABIAIOTCS MOKPEILICH-
HEIE TOHKOCTEHHBIE OGO/IOUKH, BOCTIPHHHMAIOLIME PA3IHUHbIE BHELIHHE HAPY3KH
M YPABHOBEIIICHHbIE BHYTPEHHUMH CHIOBBIMH (DaKTOpaMH (Ilepepe3bIBatoLIHe CH-
JIBL, KPYTAIIHE W H3rHOaKoLe MOMeHTEI). [IpHMeHeHHe TOHKOCTEHHBIX 060/I04eK,
TNOJKPEIUICHHBIX POJOLHBIMH H TIONEPEUHBIMH CHIIOBBIMH H/IEMEHTAMH, 10380~
15T PAUHOHATEHO HCTION30BATH BHYTPEHHHE 00BEMBI H OOCCIEHHBACT BHICOKHE
POMHOCTE M ECTKOCTb KOHCTPYKLUMH DU MHHHMATBHOI Macce.
Tlepepacnpenenenne naBienns BO3IyXa Ha nosepxHoct JIA B nosere npu-
BOJHT K e()OPMHPOBAHHIO €r0 OGUIMBKH, YTO OTPHUATE/IBHO CKA3bIBACTCA HA a3-
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3aBHCHMOCTD TeMnepaTypbi 0GIIMBKA OT uHCHa Maxa

fwenoMaxa___lio___li5 Do ____Ds ___Bo 5o lioo |
Bbicora nonera 0 m
Cropocrs nonera, wc. 403 510 68 51 o2t 1701 403
opocTs nonera. kw/a 225 1837 2450 062 675 6125 12250
Teuneparypa opuoxera, K 45 1s 19 leas 07 1729 60
loguiusesye Temneparyps. K 5 [130 31 60 19 a1 763
BbicoTa noneta 11-25 km
Cropocrs nonera, wc. D350 442 90 37 65 475 2950
opocTs nonera. kw/a ios2 1593 124 2655 186 310 10620
Teuneparypa opuoxera, K 50 14 90 las7 606 1300 4550
[Mossiuesme remneparypu. K ] 5 fi73 b0 89 fios3 333

B AS/ICTENTENLHLIX YCMIOBHAX NIOBILIEHIE TEMNEPaTYPbl OBLUINBKH CAMONETa 0T 23POAHHAMIIECKOTO HAMDEB, T 8. PAIHNLA MEXAY TeWNEDaTy PO TODMOXEHNR 1 TEMNEDATYPO OKPYKEHIR, MONYUBETCH HECKONSKD
‘MeHbLLEI] BB TENNOOGMENa CO CPRAOTT (TOCDRACTEOM HaNyEHIR). COCEAMIMI SNEMEHTEMI KOHCTPYKLYI 1 T. . KDOME TOT0, 1IOnHOE TOPMOKEHME NOTOKA NPOHCKOANT ML & TaK HaSHIEAEMSIX KPHTHNECKIX TOUKaX,
PACTONOXEHHSIX Ha BLICTYNALIX HECTAX CAMONETa, a NPHTOK TENNA K OBLUIMBKE 3ABCHT TAKKE OT XaDAKTEPa MOTPHHYHOTO CTIOR B03AYXA (OH GONEE HATEHCHEEH ANA TYPGYNEATHOND NOTPaHHYHOT CNOR)
‘3HAUHTENLHOE CHITKEHIE TeMMEPaTYPLI MPONCXOANT TAKKE NpH MONETaX CKE03% 06NaKka, 0COGEHHO KOrAa 0N COEDKAT NEDECXNEXAEHHLIE KaNH BOAL i KDHCTENNNKH NAa. [INA T2KINK YCNOBHI NONETa NPUHUMAETCR,
TO CHITKEHUE TEMNEDaTy DS OBLINEKN & KPHTHNECKOT] TOUKE M0 CDABHEHID C TEOPETHNECKOT] TEMNEpaTy PO TOPMOXEHIR MOXET A0CTHIS Adxe 20-40%

‘Tew He MeHee 06Ul HATPEE CaWONeTa B NONETe Co CBEPX3BYKOBLIMN CKOPOCTAMN (0COBEHHO Ha MANDI! BHICOTE) HHOTA T2K BLICOK. 239°C
4TO NOBLILLIEHHE TeMNEPTYPHI OTAENSHAIX SMEMEHTOB MNZHEDa  OBOPYAOBAHNR NHEOMHT MIHGO K WX Pa3pYLISHHI0, TGO, KaK MIAHIMYM.
K HEOBXOQUMOCTH W3MEHEHNA peXiMa nonera. Hanpiwep, npn necnegosannAx cavonera XB-T0A & nonerax wa suicorax Gonee 21000 1
€0 CropoCTLH0 =3 TemnepaTypa BX0AHSIX KPOMOK B034YX03aBODHHKA H MEPEAHNX KPOMOK KpLina cocTasnana 560-605 K. a ocransHoit
wacTh oBuumain 470-500 K. [M0CnenCTai A NOBLILEHNR TEMNIEDATYPS! ANEMEHTOS KOHCTDYKLYH CAMONETa A0 TAKINX GONLLINX SHaveHI
MOXHO OLEHITS & NONHOI MEpe, ECAN YUECTe TOT (BaKT. 4TO ye N TeMNEPaTypax 0xono 370 K pasMAr|asTca opramieckoe crekno,
"MOECEMECTHO yNOTPEGNAEMOE AN OCTEKTIEHIR KaDHH, KTIT TONMWED, & 0BIuHbIi kneii TepaeT npoukocTs. Mpn 400 K akauntensHo
CHIKAETCA NDOUHOCTS AtopamioNHiA, npin 500 K MPONCXONT XIMHECKOE PaSTOXeHHe PaBoueit KATKOCTH B THAPOCHCTEME i
paspywiese ynnoreni, oy 800 K TepAIOT HEOGXOMMEIE MEXaHINECKNE CBOICTE THTaHOBHIE CTNaBk, Npu TemnepaType ssiue 900 K
"INEBATCA AMOMUHIIL W MATHI, @ CTans Pa3MAuaeTCH. 0BSILIEHIE TEMNEPaTYPb NDHSOMNT TAKKE K PA3PYLISHIIO MOKDHITHIL U3 KOTODHX
‘2HOAWpOBEHIE W XPOMHPOBEHHE MOTYT HCMONL308ATLCA A0 570 K. Hikenuposasne - 20 650 K. a cepetpenite - 20 720 K

Tlocne nosBneHIA 3T0T0 HOBOTD NPEMATCTENA © YBENH4EHIN CKOPOCTH NOMIETa HAUBNHCS HCCMIEAOBAHIA C LSO UCKTIOUNTS NGO
CMArUWTS €70 NOCREACTBINA. CROCOB 3aLLYNTS CAMONETa O (EKTOR 33POANHAMHYECKOND HATPEES OMPEASNAIOTCA HakTOpaMi,
"MPENATCTBYA UMM POCTY TeMnepaTypH. KPOME BHCOTH MONETa 1 aTHOCHEPHSIX YCROEWIL, CYLIECTBEHHOE SMHAHHE Ha CTeNeHs Harpeaa
cawonera okasuiBaT

« KO3(WLIEHT TENNONPOBOAHOCTI MaTEpHANa OBLINEKN:
= BeMiUHa NOBEDXHOCTH (0COBEHHO NoBOBON) camoneTa:
- epewn noneta.

OTci03a CReayeT, uro MPOCTELMMI CTOCOBaMN YMEHBLLIEHIA HATDEBa KOHCTPYKIYI ABNAKTCA YEENHISHHE BHCOTH MoneTa 1
‘OrPaHUNEHIE A0 MIHIMYMA E70 NPOROMKITENSHOCTH. 3T CTOCOBS HCMONS308ANNCE B NEPBLIX CEEXIEYKOBHIX CMONTax (0COBeHHO &
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Puc. 3.7. CuioBbie CXeMbl CTPEJOBHAHBIX KDBHLIbeB C Pa3iIHYHOH KOHCTPyKUHeH
KOPHEBHIX yYacTKOB:

a — ONHOJOHXKEPOHHOE KPBLIO ¢ HepeJOMOM OCH JIOHXKepoHa 1o GopTaM (ro3enska;
12 — GopToBast u 2—3 — KOPHEBas YCHJEWHWE HepBIOPL; 2—5 — BCIOMOTaTeJNbHEIH JIOH-
KEPOH; .

6 — HABYXJOHKEPOHHOE KPBLIO C NEPeJOMOM ocefi JIOHIKEePOHOBR Mo GopTam (drosesnsizka:
1—2 — Gopromasi U 2—3 — KODHEBasl yCHUJeHHbIE HEPBIOPBI; 6 — JBYXJOHXKEPDOHHOE KPBIJIO
¢ TepesoMoM OCell JIOHMKepPOHOB 110 OCH cUMMeTpuu: 2—3 — KopHesas u (—0 — oceBad

YCHJEeHHble HEPBIODDH!;
2 — MOHOGIOUHOE KPBIIG ¢ HEepPeJoMOM ocH masenu mo Gopram diosemnxa:
1-—2 — QopToBad yCHJICHHAs HEPBKHODA;
0 — MOHCOJOYHOE KDBIO C TEPETOMOM OCH NMaHeJH MO OCH CHMMETPHH:
0—0 — ocemasi ycuJjeHndasi HepBIOpa;
& — ONHOJOHIKEPOHHOS KPBUIO C HOJKOCHOH GasKol (BHYTPEHHMM HOJLKOCOM):
283 — nopkocuas Gaska; é—4 — KOpHeBas YCHJCHHAsS HeDBIOPa; 2—5 ~— BCTOMOraTebHLI
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