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1. Wstep

W pracy przedstawiono metode badania wiasnoéci korkociggowych samolotu, pole-
gajaca na wyznaczeniu jego punktu réwnowagi w korkociagu o osi pionowej. Samolot
traktowano przy tym jako sztywny ukiad mechaniczny o szeiciu stopniach swobody.

Przy poszukiwaniu stanu lotu samolotu w ustalonym korkociagu zalozono, Ze éredni
kat npatarcia platow jest wigkszy od krytycznego, a ruch odbywa si¢ po stromej linii
$rubowej o osi pionowej wzgledem ziemi. Rozpatrywano ruch niesterowany (ustalone
parametry sterowania) dla zadanej wysokoéci lotu.

Réwnania do wyznaczania punktu réwnowagi samolotu w korkociagu wyprowadzono
-z ogblnych réwnan ruchu samolotu jako ciala sztywnego [2, 8], otrzymanych w quasi-
wspolrzednych ukfadu wiasnego samolotu przy zastosowaniu réwnan Boltzmana-Hame-
la [5] dla ukladéw mechanicznych o wigzach holonomicznych.

Oddzialywania zewngtrzne na samolot w korkociggu wyznaczono analogicznie jak
w pracach [2, 8]. Przyjeto, Ze sa one pochodzenia aerodynamicznego, od zespolu napg-
dowego i od sily cigzkosci. Oddzialywania aerodynamiczne liczono rozdzielajgc je na po-
chodzace od skrzydla, kadiuba oraz usterzer pionowego i poziomego. Przy wyznaczaniu
oddzialywan od skrzydla zastosowano metode pasows, dzielac je dodatkowo na N = 20
paskéw. Dla kazdego z paskow skrzydla i usterzen jako calosci, oddzialywania liczono
przy uwzglednieniu lokalnych warunkéw oplywu. Oddzialywania te odnoszono nastgp-
nie do srodka masy samolotu. Opierajgc si¢ na pracy [4] uwzgledniano réwniez wplyw
czesel samolotu na siebie. Metoda ta pozwolila na przyblizone uwzglednienie wplywu
predkosci katowych samolotu na sily i momenty aerodynamiczne. Oddziatywania od ze-
spotu napedowego wyprowadzono dla przypadku jednosilnikowego samolotu turbood-
rzutowego.

Obliczenia przykladowe wykonano dla przypadku samolotu TS-11 ,,Iskra” wediug
wilasnych programéw w Osrodku Obliczeniowym Politechniki Warszawskiej.
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2. Sformulowanie zagadnienia i opis przyjetych ukladéw odniesienia

Formulujac model ustalonego korkociagu przyjeto nastgpujace podstawowe zaloZe-
nia (poréwnaj prace [1, 3, 10]):
1. Lot samolotu odbywa si¢ w zakresie nadkrytycznym $redniego kata natarcia
platow,
2. Opadanie samolotu nastgpuje po stromej linii srubowej o osi pionowej wzgl@dem
ziemi, przy jednoczesnym obrocie wokét tej osi,
. Ruch jest niesterowany i rozpatrywany jest dla zadanej wysokosci lotu,
4, Ruch jest ustalony. Oznacza to, ze wszystkie parametry ruchu, toru przemieszczania
sig érodka masy i konfiguracji samolotu wzgledem osi linii Srubowej sa ustalone.

w

| 0é korkociagu
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Rys. 1. Model korkociagu ustalonego. Oznaczenia: « — kat natarcia, @ — kat pochylenia, m — masa

samolotu, g — przyspieszenie ziemskie, Vi — predkoéé opadania pionowego, 2 — predkosé katowa ob-

rotu, rx — promien korkociagy, H,, — wysoko$¢ tracona przez samolot w jednej zwitce, R, — wypadkowa
: ' sifa aerodynamiczna

Do opisu ruchu samolotu w korkociagu ustalonym uzyto nastgpujacych uktadéw od-
niesienia:
1. Uklad Ox,;y,z, zaczepiony w érodku masy samolotu o osiach réwnoleglych do
inercjalnego ukladu O, x,y,z; zwigzanego z ziemig. O$ Oz, (réwniez o O, x,)
Jest pionowa, tzn. zgodna z kierunkiem dziatania sily cigzkosci,
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Rys. 2. Uklad korkociagowy Ox,y,z: dla korkociggu o osi pionowej. Oznaczenia: ¥V, — predkosé calko-
wita, V,‘—prqdkosé opadania pionowego, Va-— predko§é styczna, p — kat pochylenia lmu §rubowej,
» —kat odchylenia samolotu ku osi korkociagu

2. Centralny ukiad wlasny samolotu Oxyz, taki, ze plaszczyzna Oxz jest plaszczyzna
symetrii samolotu,

3. Ukfad aerodynamiczny (predkosciowy) Ox,y.z, zwiazany z kierunkiem niezaklo-
conego przeplywu,

4. Ukdad korkociagowy Ox;yxzy (rys. 2). O§ Oz, tego ukladu jest pionowa (pokrywa
si¢ z osig 0z,), a osie Oxy 1 Oy stanowia rzuty osi Ox i Oy na plaszczyzne pozioma
Ox,¥,.

Opisy trzech pierwszych ukfadow zawarte s3 m.in. w pracach [2, 7, &, 9]. Uktad kor-
kociagowy [1, 2] wprowadzony zostal w celu ulatwienia analizy konfiguracji samolotu
w korkociggu oraz toru lotu jego §rodka masy. Uktad zaczepiony jest w $rodku masy sa-
molotu. O$ Oz, jest przez caly czas rownolegla do osi korkociggu (z zaloZenia pionowa),
natomiast osie Ox, i Oy, wyznaczaja plaszczyzng prostopadia do osi linii §rubowej i sa
rzutami odpowiednio osi Ox i Oy ukiadu wiasnego na t¢ plaszczyzne. Zgodnie z zaloze-
niami przyjetymi powyzej, o§ Oz, pokrywa sig¢ z osia Oz,, a osie Ox, i Oy, zawierajg sie
w plaszczyznie Ox,y,.

11 Mech. Teoret. i Stos, 1—2/84
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Zaleznoséé pomigdzy ukladami Ox, yrzy i Oxyz mozna zapisac jako:

X " cos@ sin@sin® cos@sin® x x
V| = 0 cos @ —sin® |[x|y|=4,x]|y], )
z —sin@ sin®cos® cosPcos® z z

gdzie: @ — kat przechylenia, @ — kat pochylenia samolotu.

3. Réwnania do wyznaczamia punktu réwnowagi samolotu w korkociagu

Poszukiwane réwnania wyprowadzone zostaly z ogoélnych réwnan ruchu samolotu
sztywnego w quasi-wspétrzednych [5] centralnego ukladu wiasnego samolotu Oxyz, dla
ktorego piaszczyzna Oxz jest plaszczyzna symetrii samolotu. RO6wnania te maja posta
(2, 4, 8]:

du

mE =+ m(WQ—VR) = 03, @)

midlt/— +m(UR—WP) = QF, (b

m%z +m(VP—UQ) = Q. - ©

V)]

dP dR _

Joy —Ix gy + U= J)OR—J: PQ = OF, ()
dag 2_p2y — OF

Iy ~ U TIPRHTL(P =R = 0F, (9
dR dp

Jz—d—t—-—sz—E+(Jy*‘Jx)PQ+szQR = Q;’ (f)

gdzie: m — masa samoloty, J,, J,, J;, Jx, — momenty bezwladnosci gléwne i dewiacyjny,
U, V, W — predkosci liniowe w uktadzie Oxyz, P, O, R — predkosci katowe w ukla-
dzie Oxyz, @* = col[Q}, OF, ..., Qk] — wektor sil uogdlnionych.
Zgodnie z zatoeniami, wektor calkowitej predkosci katowej samolotu Q skierowany
Jjest wzdhuz pionowej osi korkociagu, stad:

P —sin®
Q| =0Q|sin®@cos® |, (3)
R cos@cosH

:Frgy pierwsze rownania ukladu (2) w postaci U, vV, W zastapi¢ mozna wyraZeniami
da, B, V. wedhug zaleznosci:

dz:-i<arct AN : (W Vsi 4
dt £ U = _VW COSo — S]Dd), ( )
. d — . . .

Ve= E(}/U2+V2+ W?) = Ucosficosa+ Vsinf+ Wecosfsina, )

. d Vo V—V,sinf
f = Tt(arcsmvc) = Veosf )
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Za pracami [2, 8] wektor sit uogdlnionych przyjaé mozna w postaci:

X, +T coséd—m-g-sin®
Y,+m-g-sin@cos®
Z,—T-sind+m- g cos®Pcos®
o =1, : )

M,+T-e+Jy- R o
| No—Jo Qo

gdzie: QF = col[X,, Y., Z,, L4, M,, N,] — wektor sil uogélnionych pochodzenia aero-
dynamicznego, T — ciag silnika, 6 —kat pomiedzy linig dzialania ciggu silnika
i osia Ox uktadu wlasnego, e — oddalenie linii dziatania sity ciggu od $rodka masy
samolotu, w — predkosé katowa obrotéw silnika, zaloZono, ze wektor w jest réw-
nolegly do osi Ox, J, — moment bezwladnoéci czesci wirujacych silnika.
Ostatecznie rownania do wyznaczaﬁja punktu réwnowagi samolotu w korkociggu
wyprowadzono w nastgpujgcej postaci:

o= —colTﬂ(—stina+Czcosa)+Qcos(~)sin(D+
—QtgPh(cosB@cosPsino— sinPcosa), (a)

B = —Cy-cosasinf+C, - cosf—C, - sinasinf +
+Q(smBsina—cos@cosPcosa), (b)

' . | ®)
‘Ij‘ = C,-cosacosf+C, sinf+C, - sinacosfi, (c)

P = K[Ci+K, C,— Q%in Pcos@(K,sin®+ KscosOcosP)], (d)

0= C,+02 [-%KG sin2@cos @ — K,(sin*@ — cosz@coszdi)] , (e

R = K[K;Ci+ Cy 4+ Q2%sinPcos O(K,sin® - Kgcos@cos D)), ()

gdzie:
¢, = Xat T coso—m:g:sin@
ST 2 ’
C. - Y,,+m-g-sin(.1§cosé)_
yo m-V, ’
Z,—~T-sind+m-g-cosPcost
C.=": : ,
m-V,
L, N,—Jo 2 cos@sin®
C = T Cy= - T )
c - M,+T-e+Jy- 2 - cos@cos®P

J, ’

JL*
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Ji Iz
R AR G b
K, = Jz;xf, ]j;]z K, = Jz;yfx ’

Uklad réwnan (8) Jest ukladem szesciu nieliniowych réwnan rézniczkowych F =
= col[&, §, V.V., P,Q, R] o sze$ciu niewiadomych X = col[«, g, V., 2, @, @]. Punkt
réwnowagi uktadu jest to taki punkt, czyli taki wektor X, dla ktérego prawe strony ukladu
s3 rowne zeru, czyli wektor F jest wektorem zerowym. W zagadnieniach technicznych
warunek ten jest réwnowaZny stwierdzeniu, ze w punkcie réwnowagi X, odpowiednio
zdefiniowana norma wektora F musi byé mniejsza od zadanej wartosci e. Na przyklad:

J(F) = Zlﬁ(X)l = &)+ ... +IRE). ©)

Metoda wyznaczania punktu réwnowagi tlhumaczy dlaczego zamiast ukladu U, vV,
W P Q, R rozpatrywano uktad réwnan o postam a, ﬂ 1% /Vc, P Q, R oraz dlaczego za-
miast réwnania V, rozpatrywano go w postaci 12 /Ve. Z punktu widzenia prawidlowosci
i szybkofci znajdowania punktu réwnowagi ukladu, pozadane jest by wszystkie sktadniki
sumy (9) mialy zblizZona do siebie wartoéé. Wartosci liczbowe U, V, W sy zazwyczaj o co
najmniej rzad wigksze od wartoéci liczbowych osigganych przez P, Q, R. To samo dotyczyé
moze réwnie2 pochodnych tych wielkoéci. Rzad wielkosci liczbowych «, f (w radianach)
1 V.[V. = 1 jest natomiast zblizony do rzgdu wartofci P, 0, R. Z tego wzgledu norma wek-
tora F dla ukladu réwnan o postacn a, ﬂ v, Ve, P, Q, R wydaje si¢ lepiej okre§lona niz
dla ukladu U, v, W, P, Q,

Jesli punkt réwnowagi istnieje, czyli J(X) < £, wektor X = col[e, 8, V., 2, D, 6]
Jednoznacznie charakteryzuje stan lotu ustalonego korkociggu samolotu. Warto jednak
pokusi¢ si¢ o dodatkowe informacje dotyczace ruchu $rodka masy samolotu i jego kon-
figuracji w korkociagu. Tymi dodatkowymi informacjami moga by¢: y — kat pochylenia
linii $§rubowej, r, — promien korkociagu i » — kat odchylenia samolotu ku osi korko- -
ciggu (rys. 2).

Z rys. 2 wynikaja zaleznosci:

X " cosycosx |
V| = V.| —cosysinx | = V.. 4. (10)
LA siny

Natomiast ze znanych wzoréw wynika, Ze:

U cosficosa
V{=v.| sinp =V, B. (11)
74 cos fsina
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Poréwnujac wzory (1), (10), (11) otrzymujemy:

A(3) = siny = EAu(3, i) x B(i),
i

A(2) = —cosysinx = ZAk(Z, i) x B(i).

Stad:
y = aresin( 3 (43, ) x B(), (12)
% = arcsi L \ﬁA (2, )= B (3
= sin| — Cosy Lo k2,1 D). . » » )

Promient korkociggu r, wyznaczy¢ mozna z zaleZznosci:

no=tst (14)

4. Obliczenia przykladowe

Obliczenia przykladowe wykonano dla przypadku samolotu TS-11 , Iskra” w Oérodku
Obliczeniowym Politechniki Warszawskiej wedlug wlasnych programéw napisanych w je-
zyku FORTRAN. Przy wyznaczaniu punktu réwnowagi ukladu (8) postuzono si¢ goto-
wymi procedurami standardowymi.

Obliczenia wykonane zostaly dla wielu wersji danych samolotu i sterowania i zebrane
sa w tablicy 1. Wszystkie wersje obliczen rdznig si¢ od wersji podstawowej (std) tylko
parametrami wyszczegolnionymi w tablicy. Umozliwia to przyblizona oceng wplywu zmian
poszczegblnych parametréw na wlasnoscl korkociggowe samolotu. W wersji podstawowe;j,
najwazniejsze dane samolotu i sterowania przyj¢to nastgpujaco:

m = 3240 kg 8y = —20

J.=T18 kG m s? dy = 20

J, = 1338 kG m s? o, =

J,=1972 kG m s, T i v — parametr biegu jalowego silnika
I, =77 kG m s

Sy = 3.54 m? x =0.257¢,

Sy = 2.25 m? o = 1.108 kG m~—* s?

(xa,ze) = (54,1.2) m  (wysoko$é H = 1000 m)
(xV,ZV) = (53, 16) m

gdzie: Sy, Sy — powierzchnie usterzen poziomego i pionowego, (Xu, zy) oraz (Xy, zy) —
wspdtrzgdne $rodkéw parcia usterzed poziomego i pionowego w ukladzie Oxyz,
X — wywaZenie samolotu, ¢,— $rednia cigciwa aerodynamiczoa samolotu, inne
dane jak poprzednio.
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5. Omo6wiepic wynikow obliczen i wnioski

Wyniki obliczen zebrano w tabl. 1. Oceniajac wyniki w wersji podstawowej (std),
stwierdzi¢ moZna, ze zamodelowany samolot ma tendencj¢ do wykonywania korkociggu
pochylego (kat pochylenia @ = —51.3°). Kat §lizgu jest niewielki (J5| = 3°), mala jest tez
warto$¢ kata przechylenia samolotu (@ = 1°). Zwracaja uwagg mata warto$¢ promienia
korkociagu (rzedu 1/4 rozpigtosci), duza wartoéé kata pochylenia linii $rubowej (y =
= 86.4°) i duza warto$é kata odchylenia samolotu ku osi korkociggu (x = 88.2°). Dodad
nalezy, Ze na uzyskane wyniki rzutowaé mogly wartoéci szacunkowo okreslonych danych
aerodynamicznych przyjetych do obliczed.

Pordwnujac poszczegdlne wersje obliczen, z wynikow uzyskanych dla wersji 2 wynika,
ze wzrost warto$ci wychylenia steru wysokosci ma minimalny wplyw na postaé ustalonego
korkociagu. Jest to wynikiem matej skutecznosci steru wysokosci dla o > ..

Tablica 1

Parametry punktu rownowagi

o B Ve 2 7] © % % re
deg deg | m/s 1/s deg deg deg deg m

1 std 38.6 | —3.0| 68.8 | 2.54 1.0 | —51.3) 864 | 882 | 1.72
2 § = ~-30° 38.8 | —2.8| 69.5 | 2.27 1.8 | —51.1] 86.1 | 87.1 | 2.11
3 é =130° 46.6 | —2.8| 62,5 | 2.32 | 0.5 | —43.4| 869 | 88.6 | 1.48
4 é =10° 325 | =22 759 | 3.04 52 | —57.2 862 | 86.5 | 1.65
—— || - R I I,
5 §d =15° 375 | =311 70.1 | 2.64 I.t | —52.6) 867 | 88.5 | 1.53
U, R (- [
6 m = 2600 kg 353 | —3.6| 65.0 | 2.41 1.9 | —54.6| 853 | 87.2 | 2.23
7 Jy, = 1850, 46.7 | —2.8| 61.0 | 1.89 03 | —43.3; 863 | 885 | 2.13

J: = 2500 (kGms?)

8 Jy, = 1300, 40.1 | =31 675 | 248 0.7 | —49.8| 86.5 | 88.4 1.70
J: = 2500 (kGms?)

9 x=025 ¢ 37.3 ——2.; 702 | 2.82 0.8 | —52.6| 86.6 88.4. 1.4{;

o | se=s3m w2 —33| a9 | 293 | od | -2l 867 92 139

no| S=3amt 35| 30| e | 254 | 10 | —5i4| 864 | 882 | 171

2| xa=80, 307 |-19 w1 | 349 | 29 | -592 866 | 851 | 135
xy =79 (m)

13 WYsokoéélotuH-—IOOOm 43.5 | —2.4] 79.0 | 2.40 0.5 | —46.5| 87.3 | 88.7 | 1.57
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Duzy wptyw na postaé korkociaggu ustalonego ma natomiast warto$¢ wychylenia steru
kierunku, wersje 3 i 4. Silne wychylenie steru wplywa na wyplaszczenie postaci korkociagu
(zmniejszenie wartosci bezwzglednej kata pochylenia samolotu) przy jednoczesnym zmniej-
szeniu wartosci predkoéci liniowej ¥, i katowej obrotu (2. Niepelne wychylenie steru
wystramia korkocigg i powoduje wzrost V. i 2. Zjawisko to nalezy thumaczyé tym, ze
oplyw usterzenia pionowego podczas wykonywania korkociagu przez samolot jest taki,
7¢ sila nosna (boczna) powstajaca na nim jest mata [2]. Inacze] mowiac kat natarcia na
usterzeniu jest zblizony do wartosei kata zerowej sify nosnej dla ustalonej wartosci wy-
chylenia steru. Kazda zmiana wychelenia steru powodowaé bedzie wiec zmiang warun-
kow oplywu usterzenia, a wiec zmiane postaci korkociagu.

Warto§¢ wychylenia lotek ma niewielki wplyw na posta¢ korkociagn ustalonego,
wersja 5. Potwierdza to mala skuteczno$¢ lotek dla o > ay,..

Zmniejszenie masy samolotu (wersja 6) wywolalo wystromienie postaci korkociagu.
Nalezy jednak zauwazy¢, ze obliczenia prowadzone byly przy zalozeniu, Ze zmiana masy
samolotu pozostawata bez wplywu na wartosci momentow bezwladnosei i wywazenie.

!
|
0 >

| Y Nw
|
!
l

Rys. 3. Réwnowaga momentéw pochylajacych

Wzrost oddalenia mas zastepczych wzdhiz osi Ox (wersja 7) wywoluje silne wyplasz-
czenie postaci korkociggu. Wytlumaczy¢é to mozna analizujgc réwnowage momentow
pochylajacych samolotu, majacg decydujacy wplyw na postaé¢ ustalonego korkociggu
samolotu [1, 2, 3, 10]. Warunek réwpowagi w’ przyblizeniu, po pominieciu czionéw mniej
znaczgcych, daje sig zapisaé jako:

Ma+(-[z—'[x)PR=0' (15)

Wzrost oddalania mas zastepczych wzdhuz osi Ox wywoluje wzrost momentu od sit bez-
wladnosci, a co za tym idzie do wzrostu kata natarcia (wyplaszczanie korkociagu). Wzrost
kata natarcia wywoluje z kolei wzrost wartosci aerodynamicznego momentu pochylajg-
cego samolotu M,, co zapewniu istnienie punktu réwnowagi dla wigkszej wartodci kata
natarcia o (w poréwnaniu z wersja std).

Wzrost oddalenia mas zastgpczych wzdiuz osi Oy (wersja 8) powoduje jednoczesny
wzrost momentéw J, i J.. Wplyw na réwnowage momentéw pochylajacych (15) jest wigc
maty.

Wplyw zmiany wywazenia samolotu w przyjetym zakresie (wersja 9) i zmian powierzch-
ni usterzen poziomego i pionowego (wersja 10 i 11) okazuja si¢ mie¢ malo istotny wplyw
na postaé ustalonego korkociggu samolotu. Wzrost wartosci usterzenia poziomego wy-
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woluje przy tym wyrazny wzrost wartosci predkosci katowej obrotu £2. Znikomy wplyw
zmiany wartosci powierzchni usterzenia pionowego na posta¢ korkociagu thumaczy¢ na-
lezy specyficznymi warunkami oplywu usterzenia pionowego, dla ktérych powstajaca
sifa noéna usterzenia ma mala warto§é (méwiono juz o tym przy opisie wynikow wersji 3
i4).

Z tym samym zjawiskiem zwigzane jest wystromienie postaci korkociggu przy wzrofcie
oddalenia usterzen od $rodka masy samolotu. Bardziej stroma posta¢ korkociggu zwiaza-
na jest przy tym ze zwigkszonymi predkosciami liniowa V. i katowa £2.

Zmiana wysokoéci lotu, co jest zwiazane ze zmniejszeniem ggstosci powietrza, powoduje
wyplaszczenie postaci korkociagu, a obserwowany wzrost predkosci V. jest wynikiem
zmiany ¢. Powodem zmian postaci korkociagu samolotu jest w tym przypadku (wersja 13)
zmiana proporcji pomigdzy oddzialywaniami masowymi i aerodynamicznymi.

6. Wnioski ogoélne

Przedstawiona w pracy metoda pozwala na wyznaczanie warunkow ustalonego kor-
kociagu samolotu. Punkt rOwnowagi wyznaczany jest jednoznacznie, a konfiguracja sa-
molotu w korkociagu okreflana jest bardzo plastycznie. Wyniki metody odnosi¢ moga
si¢ tylko do wlasnosci korkociggowych samolotu w korkociggu rozwinigtym. Metoda
nie dostarcza informacji o istotnych wiasno$ciach samolotu podczas wejcia i wyjscia
z korkociggu.

Wyniki obliczefi przedstawiong metoda daja si¢ latwo interpretowaé, a moZliwosé
przeprowadzania obliczen dla réznych danych samolotu i sterowania, pozwala na oszaco-
wanie wplywu réznych czynnikéw na wiasnosci korkociggowe samolotu. Umozliwi¢ to
mozZe zorientowanie si¢ w czynnikach majacych najbardziej istotny wplyw na te wia-
snoSci oraz na uniknigcie niepozadanych wlasnosei korkociggowych samolotu na etapie
jego konstruowania.

Obliczenia w przedstawionej pracy wymagaja pelnego zakresu danych aerodynamicz-
nych samolotu (0° < & < 90°). Zaprezentowane wyniki uzyskane byly dla zestawu da-
nych aecrodynamicznych przyjetych, w zakresie « > 25°, przyjetych szacunkowo (brak
dostepnych danych dla tego zakresu), [2, 8]. Wynikow obliczern nie nalezy zatem odno-
si¢ Scisle do rzeczywistego samolotu TS-11 ,,Iskra”.

Uzyskane wyniki dowodza, 2e wyplaszczenie postaci korkociggu zwiazane jest ze
zmnjejszeniem predkoéei opadania i katowej obrotu. Wystromienie postaci wywoluje
efekt odwrotny. Zmiany te sa zwigzane w przypadku zmian predkosci opadania samolotu
ze zmianami oporu samolotu, a w przypadku zmian predkosci katowej obrotu ze zmianami

efektu autorotacyjnego. Dla mniejszych, zakrytycznych katéw npatarcia, efekt ten jest
silniejszy. :
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VCTAHOBUBLIUNCA WITONIOP CAMOJIETA, YCIIOBUSI PABHOBECHUSA

TIpencranieso MeTOX ONpeHENIEHHsT TOUKH PABHOBECHS CAMONETAa BO BPCMMA IUTONOPA. YpPaBHeHMA
ONPCACIEHHA YCIOBHIT PABHOBECHA CaMoJIéTa BO BPEMHsI LITONOPA BLIBEAEHO JULA XKECTKOrO CaMONETa.
TIpHHATO TrO HEHTP MACCHI CAMONETA, BO BPEeMUA HITONOPA BHMKETCS IO BUHTOROM Tpaextopun. Ipaas-
TO, BEPTHKAJGHYIO OCh BUHTOBOM TPACKTOPHMH 3 PalyC TPAeKTOPMH OTBECTBYET pajocy urronopa. Ilpu-
MEPHO, CHIENIAHO BBIUMCIEHHS uITonopa myst camonéra TS-11 ,,Iskra”™

Summary

EQUILIBRIUM CONDITIONS OF AIRPLANE STEADY SPIN

A method for predicting an airplane spin equilibrium is presented. Equations for predicting steady
spin modes have been established for a rigid airplane and on assumption that the path of the centre of
gravity of a spinning airplane prescribes a helix as the airplane descends, The axis of the helix has been
taken vertical and the radius of the helix has been referred to as the spin radius. Test calculations have
been carried out fur Polish training airplane TS-11 , Iskra”.

Praca zostala zlozona w Redakcji dnia 2 lutego 1983 roku



