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i.  Wstę p

W  pracy  przedstawiono  metodę   badania  własnoś ci  korkocią gowych  samolotu,  pole-
gają cą   na  wyznaczeniu  jego  punktu  równowagi  w  korkocią gu  o  osi  pionowej.  Samolot
traktowano  przy  tym jako  sztywny  ukł ad  mechaniczny  o sześ ciu  stopniach  swobody.

Przy  poszukiwaniu  stanu  lotu  samolotu  w  ustalonym  korkocią gu  założ ono,  że  ś redni
ką t  natarcia  pł atów  jest  wię kszy  od  krytycznego,  a  ruch  odbywa  się   po  stromej  linii
ś rubowej  o  osi  pionowej  wzglę dem  ziemi.  Rozpatrywano  ruch  niesterowany  (ustalone
parametry  sterowania)  dla  zadanej  wysokoś ci  lotu.

Równania  do wyznaczania  punktu  równowagi  samolotu  w korkocią gu  wyprowadzono
z  ogólnych  równań  ruchu  samolotu  jako  ciała  sztywnego  [2, 8],  otrzymanych  w  quasi-
współ rzę dnych  ukł adu  własnego  samolotu  przy  zastosowaniu  równań  Boltzmana- Hame-
la  [5] dla ukł adów  mechanicznych  o wię zach  bolonomicznych.

Oddział ywania  zewnę trzne  na  samolot  w  korkocią gu  wyznaczono  analogicznie  jak
w  pracach  [2, 8].  Przyję to,  że  są   one  pochodzenia  aerodynamicznego,  od  zespołu napę-
dowego  i  od  siły  cię ż koś ci.  Oddział ywania  aerodynamiczne  liczono  rozdzielając  je  na po-
chodzą ce  od  skrzydła,  kadł uba  oraz  usterzeń  pionowego  i  poziomego.  Przy  wyznaczaniu
oddział ywań  od  skrzydła  zastosowano  metodę  pasową,  dzieląc  je  dodatkowo  na  N  =  20
pasków.  D la  każ dego  z  pasków  skrzydła  i  usterzeń  jako  całoś ci,  oddziaływania  liczono
przy  uwzglę dnieniu  lokalnych  warunków  opływu.  Oddziaływania  te  odnoszono  nastę p-
nie  do  ś rodka  masy  samolotu.  Opierając  się   na  pracy  [4] uwzglę dniano  również  wpływ
czę ś ci  samolotu  na  siebie.  Metoda  ta  pozwoliła  na  przybliż one  uwzglę dnienie  wpływu
prę dkoś ci  ką towych  samolotu  na  siły  i  momenty  aerodynamiczne.  Oddziaływania  od  ze-
społu  napę dowego  wyprowadzono  dla  przypadku  jednosilnikowego  samolotu  turbood-
rzutowego.

Obliczenia  przykł adowe  wykonano  dla  przypadku  samolotu  TS- 11  „ Iskra"  według
własnych  programów  w  Oś rodku  Obliczeniowym  Politechniki  Warszawskiej.
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2.  Sformułowanie  zagadnienia  i  opis  przyję tych  układów odniesienia

Formułując  model  ustalonego  korkocią gu  przyję to  nastę pują ce  podstawowe  założ e-

nia  (porównaj prace  [1, 3, 10]):

1.  Lot  samolotu  odbywa  się   w  zakresie  nadkrytycznym  ś redniego  ką ta  natarcia

płatów,
2.  Opadanie  samolotu  nastę puje  po  stromej  linii  ś rubowej  o  osi  pionowej  wzglę dem

ziemi, przy jednoczesnym obrocie wokół  tej  osi,
3.  Ruch jest niesterowany  i rozpatrywany  jest dla zadanej wysokoś ci  lotu,
4.  Ruch jest ustalony. Oznacza to, że wszystkie parametry ruchu, toru przemieszczania

się   ś rodka  masy  i  konfiguracji  samolotu  wzglę dem  osi  lini i  ś rubowej  są   ustalone.

oś  korkocią gu

Rys.  1.  Model  korkocią gu  ustalonego.  Oznaczenia:  a — ką t  natarcia,  O —ką t  pochylenia,  m—masa
samolotu, g — przyspieszenie  ziemskie,  Vk — prę dkość  opadania  pionowego,  Q — prę dkość  ką towa ob-
rotu, rk — promień korkocią gu, Hlw  — wysokość tracona przez samolot w jednej zwitce, R„ — wypadkowa

silą   aerodynamiczna

D o  opisu  ruchu samolotu w  korkocią gu  ustalonym uż yto  nastę pują cych  ukł adów od-
niesienia:

1.  Ukł ad  Oxgyezg  zaczepiony  w  ś rodku  masy  samolotu  o  osiach  równoległ ych  do
inercjalnego  ukł adu  O1x1y1z1  zwią zanego  z  ziemią.  Oś  Ozg  (również  oś  O ^ )
jest pionowa, tzn. zgodna z kierunkiem dział ania siły cię ż koś ci,
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Rys. 2. Układ korkocią gowy  Oxtytzk  dla korkocią gu o osi pionowej.  Oznaczenia: Vc — prę dkość całko-
wita, Vk — prę dkość  opadania  pionowego,  Va — prę dkość  styczna,  y—  ką t  pochylenia  linii  ś rubowej,

• x — ką t  odchylenia  samolotu  ku osi  korkocią gu

2.  Centralny ukł ad własny  samolotu  Oxyz,  taki, że płaszczyzna  Oxz  jest  płaszczyzną
symetrii  samolotu,

3.  Ukł ad aerodynamiczny  (prę dkoś ciowy)  Oxayaza  zwią zany  z kierunkiem niezakłó-
conego  przepływu,

4.  Ukł ad korkocią gowy  Oxkykzk  (rys.  2). Oś Ozk tego  ukł adu jest pionowa  (pokrywa
się  z osią   Ozg),  a osie Oxk i 0 jf c  stanowią   rzuty  osi Ox i Oy na płaszczyznę  poziomą
Oxgyg.

Opisy  trzech  pierwszych  ukł adów  zawarte  są  m.in. w pracach  [2, 7, 8, 9].  Układ kor-
kocią gowy  [1, 2]  wprowadzony  został  w  celu  ułatwienia  analizy  konfiguracji  samolotu
w korkocią gu  oraz  toru lotu jego  ś rodka  masy.  Ukł ad zaczepiony jest w ś rodku masy  sa-
molotu. Oś Ozk jest  przez  cały czas  równoległa do osi korkocią gu  (z założ enia pionowa),
natomiast  osie  Oxk  i Oyk wyznaczają   płaszczyznę   prostopadłą  do osi linii  ś rubowej  i są
rzutami  odpowiednio  osi Ox i Oy ukł adu własnego  na tę  płaszczyznę.  Zgodnie z założ e-
niami  przyję tymi  powyż ej,  oś Ozk pokrywa  się  z osią   Ozg, a osie  Oxk i Oyk zawierają   się
w płaszczyź nie  Oxgyg.

11  Mech.  Teoret.  i  Stos.  1—2/ 84
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Zależ ność pomię dzy  ukł adami Oxkykzk  i  Oxyz  moż na zapisać  jako:

cos©  sinC&sin©  cos(£sin©

0  cos$  — sin$

—sin©  sind>cos©  cos<Ż >cos0

gdzie:  0  —  kąt przechylenia, 0  — kąt pochylenia  samolotu.

X

X

y

Z

=  AkY.

X

y
z

0)

ń V
at

3.  Równania  do  wyznaczania  punktu  równowagi  samolotu  w  korkocią gu

Poszukiwane  równania  wyprowadzone  zostały  z  ogólnych  równań  ruchu  samolotu
sztywnego  w  ą uasi- współ rzę dnych  [5] centralnego  ukł adu wł asnego  samolotu  Oxyz,  dla
którego  pł aszczyzna  Oxz  jest  pł aszczyzną  symetrii  samolotu.  Równania  te  mają  postać
[2,4,8]:

(a)

(b)

(c)

6  =  02,  (d)

=  Qo>  (e)

(f)

dQ

(2)

gdzie: m — masa samolotu, Jx,  Jy,Jz,  Jxz  —  momenty bezwł adnoś ci  gł ówne i  dewiacyjny,
U,V,  W—  prę dkoś ci liniowe w ukł adzie Oxyz, P,Q,  R — prę dkoś ci ką towe w  ukł a-
dzie Oxyz, Q*  = col[g£> Q%,  ..., Qt]  — wektor  sił  uogólnionych.

Zgodnie  z  zał oż eniami, wektor  cał kowitej  prę dkoś ci  ką towej  samolotu  Q  skierowany
jest wzdł uż pionowej  osi  korkocią gu,  stą d:

P ]  T  - sin©

Q  - Q  sin<Ż >cos©  .  (3)

R\  [COS<?COS0

Trzy  pierwsze  równania  ukł adu  (2) w  postaci  U,  V,  W zastą pić  moż na  wyraż eniami
<ii fi, Vc  wedł ug zależ noś ci:

dl  W\  1
— F sina),

c~  dt
W2)  =

Vccost

(4)

(5)

(6)
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Za pracami  [2, 8] wektor  sił  uogólnionych  przyją ć  moż na w postaci:

~Xa+T-   cosd—m  •  g-  sin©

Ya+m  •  g  •  sin$cos0

Za—T-  smó + m  •  g-   cos$cos<9

Ma+T- e  + J0-   Rco

_Na- J0- Q- a>

Q*  = (7)

gdzie: Q* =  col[X„ , Ya, Za, La, Ma,N0]  — wektor  sił   uogólnionych  pochodzenia  aero-
dynamicznego,  T—cią g  silnika,  8 — ką t  pomię dzy  linią   działania  cią gu  silnika
i  osią   Ox ukł adu własnego, e — oddalenie  linii  działania siły cią gu  od ś rodka  masy
samolotu, w — prę dkość  ką towa  obrotów  silnika,  zał oż ono, że wektor  co jest  rów-
noległy do osi Ox, Jo — moment bezwładnoś ci  czę ś ci  wirują cych  silnika.

Ostatecznie  równania  do  wyznaczania  punktu  równowagi  samolotu  w  korkocią gu

wyprowadzono  w nastę pują cej  postaci:

gdzie:

a =
1

cos/3
•  (— Cxsin a + C-  cos a) + i3cos6>sin<P+

sin0cosa),  (a)

P =   — Cx  •  cosasin/? + Cj,-  cos/? — C2 •  sinasin/ ?+

+ i2(sm6>sina- cos0cos<?cosa),  (b)

V
- =j- = Cx  •  cosacos/ ?+ Cy  •  sin/ 9+ Cz •  sinacos/ 3,  (c)

'   e

P  = Z[C,+ A"tCn- ^2sm*cos0(A:4sinc>+ i5:scos0cos*)],  (d)

1
Q «  Cm+Q2\ - ~- K6sm2&cos$- K2(sm20- cos2©cos2&)\ ,   (e)

L 2 > ] •
R = ,  (f)

Xa+T-   cosó- m-  g- sin&
x  =  ~  m- V„~

Cy  =

c =

g-  sin(Pcos0

m- Vc

Za- T- smd+m-  g-  cos#cos<9
m- Vc

L a  Na-

Ma+T-   e+J0  •  Q •  co •  cos6>cos0

(8)

i i *
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K  =  —
1 -

JXJZ

K  -

T  —  T

A 4  =   I I  —
/ z

• W,
J—J

Układ  równań  (8)  jest  układem  sześ ciu  nieliniowych  równań  róż niczkowych  F  =
=  col[a, /?, Fc/ K c, P, Q, R]  o  sześ ciu  niewiadomych  X  = col[«, /9, KCJ Q,  0,  &].  Punkt
równowagi  układu jest to taki punkt, czyli  taki wektor X,  dla którego prawe strony ukł adu
są   równe  zeru,  czyli  wektor  F  jest  wektorem  zerowym.  W  zagadnieniach technicznych
warunek  ten  jest  równoważ ny  stwierdzeniu,  że  w  punkcie  równowagi  X,  odpowiednio
zdefiniowana norma wektora F musi być mniejsza  od zadanej wartoś ci  e. Na przykł ad:

J(F) =   \ a(X)\+  ...  + \R(X)\ - (9)

Metoda  wyznaczania  punktu  równowagi  tł umaczy  dlaczego  zamiast  ukł adu  U,  V,
W, P, Q, R rozpatrywano układ równań o postaci a,  /?, VC\VC,  P, Q, R  oraz dlaczego za-
miast równania  Vc  rozpatrywano  go  w  postaci VC\VC.  Z punktu widzenia  prawidłowoś ci
i  szybkoś ci znajdowania  punktu równowagi  ukł adu, poż ą dane jest  by wszystkie składniki
sumy  (9) miały zbliż oną   do siebie wartoś ć. Wartoś ci  liczbowe  U, V,  W są   zazwyczaj  o co
najmniej  rzą d wię ksze od wartoś ci liczbowych osią ganych przez P, Q, R. To samo dotyczyć
może również pochodnych tych wielkoś ci.  Rząd wielkoś ci  liczbowych  a,  /? (w radianach)
i Ve\Vc  =  1 jest natomiast zbliż ony do rzę du wartoś ci  P, Q, R. Z tego wzglę du norma wek-
tora  F  dla ukł adu równań  o postaci  a,  /?, Ve/ Ve>  P, Q,  R wydaje  się   lepiej  okreś lona niż
dla  układu U, V, W, P, Q, R.

Jeś li  punkt  równowagi  istnieje,  czyli  J(X)  <  e,  wektor  X  =   col[a, /?, Vc,  Q,  0,  6]
jednoznacznie  charakteryzuje  stan  lotu  ustalonego  korkocią gu  samolotu.  Warto  jednak
pokusić  się   o  dodatkowe  informacje  dotyczą ce  ruchu ś rodka  masy  samolotu  i jego  kon-
figuracji  w korkocią gu.  Tymi  dodatkowymi  informacjami  mogą   być:  y — ką t  pochylenia
lini i  ś rubowej,  rk — promień  korkocią gu  i  x — ką t  odchylenia  samolotu  ku  osi  korko-
cią gu  (rys. 2).

Z rys. 2 wynikają   zależ noś ci:

xk

h
cosy cos K
- cosy sin H

siny

Natomiast ze znanych wzorów  wynika,  ż e:

nr
\ y

[w
—  V

"cos/?cos a

sin/?

cos/9 sin a
=   VCB.

(10)

OD
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Porównując  wzory  (1), (10), (11)  otrzymujemy:

A(3)  =   siny  =   ^  Ak(3,  i) x  B(i),

A(2)  =  - cosysina:  =  Jj  ^k(2,  i)xB(i).
i

Stą d:

y  =  arcsin [J^  (Ak(3,  i) x B (i)) ,  0 2)
i

)  (13)

Promień  korkocią gu  r* wyznaczyć  moż na z zależ noś ci:

'  rfc =  ^ | p .  (14)

4.  Obliczenia  przykładowe

Obliczenia przykł adowe wykonano  dla przypadku  samolotu TS- 11 „ Iskra" w  Oś rodku
Obliczeniowym  Politechniki Warszawskiej  według własnych programów  napisanych w ję -
zyku  FORTRAN.  Przy  wyznaczaniu  punktu  równowagi  ukł adu (8) posłuż ono się   goto-
wymi  procedurami standardowymi.

Obliczenia wykonane  zostały dla wielu wersji  danych samolotu i  sterowania i  zebrane
są   w  tablicy  1.  Wszystkie  wersje  obliczeń  róż nią   się   od  wersji  podstawowej  (std)  tylko
parametrami wyszczególnionymi  w tablicy. Umoż liwia to przybliż oną   ocenę  wpływu zmian
poszczególnych parametrów na własnoś ci korkocią gowe  samolotu. W wersji  podstawowej,
najważ niejsze  dane samolotu  i  sterowania  przyję to  nastę pują co:

m
Jx

Jy

/ **
SH

Sy

(x,

=  3240  kg
=  778  kG  m  s2

-   1338  kG  m  s2

-   1972  kG  m  s.v
=  77  kG  m  ss

=  3.54  m2

=  2.25  m2

„ *„ )  = (5.4,1.2) m

6y =

« * •

T \

x  - -

Q  '

=  - 20
=  20
=  0
w —  parametr  biegu

= 0.25  ca

= 1.108  kG  n r 4  s2

(wysokość  i f  =  1000  m)
(xv,zr)  =   (5.3,  1.6)  m

gdzie:  Su,  Sv  — powierzchnie usterzeń  poziomego  i pionowego,  (xn,  zH)  oraz  (xv,  zv)  —
współ rzę dne  ś rodków  parcia  usterzeń  poziomego  i  pionowego  w  układzie  Oxyz,
x — wyważ enie  samolotu,  ~ca —  ś rednia  cię ciwa  aerodynamiczna  samolotu,  inne
dane jak  poprzednio.
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5. Omówienie wyników  obliczeń  i  wnioski

Wyniki  obliczeń  zebrano  w  tabl.  1.  Oceniając  wyniki  w  wersji  podstawowej  (std),
stwierdzić  moż na, że  zamodelowany  samolot  ma  tendencję   do  wykonywania  korkocią gu
pochyłego  (ką t pochylenia & =   - 51.3°).  Ką t ś lizgu jest niewielki  (|/?|  =  3°),  mała jest  też
wartość  ką ta  przechylenia  samolotu  (0  — 1°).  Zwracają   uwagę   mała  wartość  promienia
korkocią gu  (rzę du  1/4  rozpię toś ci),  duża  wartość  ką ta  pochylenia  linii  ś rubowej  (y —
=  86.4°) i duża wartość  ką ta  odchylenia samolotu ku  osi  korkocią gu  (a  =  88.2°).  D odać
należ y, że na uzyskane  wyniki  rzutować mogły wartoś ci  szacunkowo  okreś lonych  danych
aerodynamicznych  przyję tych  do obliczeń.

Porównując  poszczególne wersje  obliczeń, z wyników  uzyskanych  dla wersji  2  wynika,
że wzrost wartoś ci wychylenia  steru wysokoś ci  ma minimalny wpływ na postać ustalonego
korkocią gu.  Jest  to  wynikiem  małej  skutecznoś ci  steru  wysokoś ci  dla  a  >  ak r .

Tablica  1

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

Wyszczególnienie  zmian

std

d  =  - 30°

6  =   30°

8  =  10°

d  =  15°

m  =   2600  kg

/ ,  =  1850,

J.  =  2500  (kG ms2)

J,  =  1300,

J,  -   2500  (kG ms2)

X  =   0.25  Ca

S»  =  5.3  m2

Sy  =  3.4  m1

xH  =  8.0,

Xv  =   7.9  (m)

wysokość  lotu H  =   1000 m

a.

deg

38.6

38.8

46.6

32.5

37.5

35.3

46.7

40.1

37.3

37.2

38.5

30.7

43.5

P
deg

- 3 .0

- 2 .8

- 2 .8

- 2 .2

- 3 .1

- 3 .6

- 2 .8

- 3 .1

- 2 .9

- 3 .3

- 3 .0

- 1.9

- 2 .4

Parametry

Vc

m/s

68.8

69.5

62.5

75.9

70.1

65.0

61.0

67.5

70.2

68.9

68.8

79.1

79.0

D

l/ s

2.54

2.27

2.32

3.04

2.64

2.41

1.89

2.48

2.82

2.93

2.54

3.49
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0.5

równowagi

0

deg

- 51.3
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86.7
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X
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86.5
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88.4

88.4
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88.7

/ *
m

1.72

2.11

1.48

1.65

1.53

2.23

2.13

1.70

1.48

1.39

1.71

1.35

1.57
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Duży wpływ  na postać korkocią gu  ustalonego  ma natomiast wartość  wychylenia  steru
kierunku, wersje  3 i 4. Silne wychylenie  steru wpływa na wypłaszczenie postaci  korkocią gu
(zmniejszenie  wartoś ci  bezwzglę dnej  ką ta  pochylenia samolotu) przy jednoczesnym zmniej-
szeniu  wartoś ci  prę dkoś ci  liniowej  Vc  i  ką towej  obrotu  Q.  N iepełne  wychylenie  steru
wystramia  korkociąg  i  powoduje  wzrost  Vc  i  Q.  Zjawisko  to  należy  tłumaczyć tym,  że
opływ  usterzenia  pionowego  podczas  wykonywania  korkocią gu  przez  samolot jest  taki,
że  siła noś na  (boczna) powstają ca  na  nim jest  mała  [2]. Inaczej  mówią c  ką t  natarcia na
usterzeniu jest  zbliż ony  do  wartoś ci  ką ta  zerowej  siły  noś nej  dla  ustalonej  wartoś ci  wy-
chylenia  steru.  Każ da  zmiana  wychelenia  steru  powodować  bę dzie  wię c  zmianę   warun-
ków  opływu  usterzenia,  a wię c  zmianę  postaci  korkocią gu.

Wartość  wychylenia  lotek  ma  niewielki  wpływ  na  postać  korkocią gu  ustalonego,
wersja  5. Potwierdza  to małą   skuteczność  lotek dla a  >  ak j .

Zmniejszenie  masy  samolotu  (wersja  6)  wywołało  wystromienie  postaci  korkocią gu.
Należy  jednak  zauważ yć,  że  obliczenia prowadzone  były  przy  założ eniu, że zmiana masy
samolotu  pozostawała  bez  wpływu  na  wartoś ci  momentów bezwładnoś ci  i  wyważ enie.

Rys.  3.  Równowaga  momentów  pochylają cych

Wzrost  oddalenia  mas  zastę pczych  wzdłuż osi  Ox  (wersja  7) wywołuje  silne  wypłasz-
czenie  postaci  korkocią gu.  Wytłumaczyć  to  moż na  analizując  równowagę   momentów
pochylają cych  samolotu,  mają cą   decydują cy  wpływ  na  postać  ustalonego  korkocią gu
samolotu  [1, 2, 3,  10]. Warunek  równowagi  w przybliż eniu,  po pominię ciu członów mniej
znaczą cych,  daje  się   zapisać  jako:

Ma + (J2- .Tx)PR  =  0.  (15)

Wzrost  oddalania  mas  zastę pczych  wzdhiż  osi  Ox  wywołuje  wzrost  momentu od  sił  bez-
władnoś ci, a co za  tym  idzie do wzrostu  ką ta natarcia (wypłaszczanie korkocią gu).  Wzrost
ką ta  natarcia  wywołuje  z  kolei  wzrost  wartoś ci  aerodynamicznego  momentu  pochylają-
cego  samolotu  Ma,  co  zapewnia  istnienie  punktu  równowagi  dla  wię kszej  wartoś ci  ką ta
natarcia  a  (w porównaniu z wersją   std).

Wzrost  oddalenia  mas  zastę pczych  wzdłuż  osi  Oy  (wersja  8)  powoduje  jednoczesny
wzrost  momentów JziJx.  Wpływ  na  równowagę   momentów pochylają cych  (15) jest  wię c
mał y.

Wpływ zmiany wyważ enia  samolotu w przyję tym  zakresie  (wersja  9) i zmian powierzch-
ni  usterzeń poziomego  i pionowego  (wersja  10  i  11) okazują   się   mieć mało  istotny  wpływ
na  postać  ustalonego  korkocią gu  samolotu.  Wzrost  wartoś ci  usterzenia  poziomego  wy-
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wołuje  przy  tym  wyraź ny  wzrost  wartoś ci  prę dkoś ci  ką towej  obrotu  Q.  Znikomy  wpływ
zmiany  wartoś ci  powierzchni  usterzenia  pionowego  na  postać  korkocią gu  tł umaczyć na-
leży  specyficznymi  warunkami  opływu  usterzenia  pionowego,  dla  których  powstają ca
siła noś na usterzenia ma małą  wartość  (mówiono już  o  tym przy  opisie  wyników  wersji  3
i4).

Z  tym samym zjawiskiem  zwią zane jest wystromienie  postaci  korkocią gu  przy  wzroś cie
oddalenia usterzeń  od ś rodka  masy  samolotu. Bardziej  stroma postać korkocią gu  zwią za-
na  jest przy  tym ze zwię kszonymi  prę dkoś ciami  liniową   Vc  i  ką tową   Q.

Zmiana wysokoś ci  lotu, co jest zwią zane ze zmniejszeniem  gę stoś ci  powietrza,  powoduje
wypłaszczenie  postaci  korkocią gu,  a  obserwowany  wzrost  prę dkoś ci  Vc  jest  wynikiem
zmiany  Q. Powodem zmian postaci korkocią gu  samolotu jest w tym przypadku  (wersja  13)
zmiana proporcji  pomię dzy  oddziaływaniami  masowymi  i  aerodynamicznymi.

6.  Wnioski  ogólne

Przedstawiona  w  pracy  metoda  pozwala  na  wyznaczanie  warunków  ustalonego  kor-
kocią gu  samolotu.  Punkt  równowagi  wyznaczany  jest  jednoznacznie,  a  konfiguracja  sa-
molotu  w  korkocią gu  okreś lana  jest  bardzo  plastycznie.  Wyniki  metody  odnosić  mogą
się   tylko  do  własnoś ci  korkocią gowych  samolotu  w  korkocią gu  rozwinię tym.  Metoda
nie  dostarcza  informacji  o  istotnych  własnoś ciach  samolotu  podczas  wejś cia  i  wyjś cia
z  korkocią gu.

Wyniki  obliczeń  przedstawioną   metodą   dają   się   ł atwo  interpretować,  a  moż liwość
przeprowadzania  obliczeń dla róż nych danych samolotu i  sterowania,  pozwala  na  oszaco-
wanie  wpływu  róż nych  czynników  na  własnoś ci  korkocią gowe  samolotu.  Umoż liwić  to
może  zorientowanie  się   w  czynnikach  mają cych  najbardziej  istotny  wpływ  na  te  wła-
snoś ci  oraz  na  uniknię cie  niepoż ą danych  własnoś ci  korkocią gowych  samolotu  na  etapie
jego  konstruowania.

Obliczenia  w  przedstawionej  pracy  wymagają   pełnego zakresu  danych  aerodynamicz-
nych  samolotu  (0°  <  a  <  90°).  Zaprezentowane  wyniki  uzyskane  były  dla  zestawu  da-
nych  aerodynamicznych  przyję tych,  w  zakresie  a  >  25°,  przyję tych  szacunkowo  (brak
dostę pnych  danych  dla  tego  zakresu),  [2, 8]. Wyników  obliczeń  nie  należy  zatem  odno-
sić ś ciś le do rzeczywistego  samolotu TS- 11  „ Iskra".

Uzyskane  wyniki  dowodzą,  że  wypłaszczenie  postaci  korkocią gu  zwią zane  jest  ze
zmniejszeniem  prę dkoś ci  opadania  i  ką towej  obrotu.  Wystromienie  postaci  wywołuje
efekt  odwrotny.  Zmiany te są   zwią zane  w przypadku  zmian prę dkoś ci  opadania  samolotu
ze zmianami oporu samolotu, a w przypadku zmian prę dkoś ci  ką towej  obrotu ze zmianami
efektu  autorotacyjnego.  D la  mniejszych,  zakrytycznych  ką tów  natarcia,  efekt  ten  jest
silniejszy.
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P  e 3 lo  M e

yCTAHOBHBUIHfiLC H  HITOITOP  CAMOJIETA,  YCJIOBHfl  PABHOBECŁŁS

merop, onpefleJieHHH  TOTKH  paBHOBecHH caMOJiera  BO speMHH imonopa.  YpaBHeHira
ycjiOBHH  paBHOBecHH caMOJi&ra  BO BpeMHH imonopa  BHBefleHO  WI H >KecTKoro caMoneia.
ueHTp iwaccM cawojieia,  BO BpemHfi  im onopa RBH>i<eTCJi no  BUKTOBOS TpaeicropHH.  I I P H H H -

TO,  BepTHKaJitnyio  OCB BHHTOBoft  TpaeKTopHH a paflnyc  TpaeKTopHH OTBecTsyeT  pafljocy  urronopa.  I IpH -
MepHO, CAeJiaHO  Bhvmcnemw  n n on opa  fljiH   caMOJieia  TS- 11  „ I skra"

S u m m a ry

EQUILIBRIU M   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 została  złoż ona w  Redakcji  dnia 2  lutego 1983 roku


