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1. Wstep

W pracy przedstawiono uproszczona metod¢ wyznaczania warunkéw réwnowagi
ustalonego korkociggu samolotu. Metoda w przyblizony sposéb okresla kat pochylenia
samolotu @&, predkosé katowa obrotu £, predkosé opadania ¥, oraz promien korkociggu
r 1 kat pochylenia linii rubowej toru przemieszczania si¢ §rodka masy samolotu y.

Samolot potraktowano jako sztywny uktad mechaniczny o szesciu stopniach swobody.
Przyjeto nastgpujace podstawowe zatoZenia dotyczace stanu lotu samolotu w korkociagu
ustalonym: of korkociggu jest pionowa wzglgdem ziemi, maly kat przechylenia samolotu,
maly kat §lizgu, taka konfiguracja samolotu, e o$ korkociagu lezy w przyblizeniu w plasz-
czyznie symetrii samolotu. Dodatkowo zatoZzono, Ze dla « > ay,, warto$¢ wspdiczynnika
calkowitej sity aerodynamicznej ¢, samolotu jest w przyblizeniu stala [6, 7).

Wyniki obliczeniowe uzyskane w pracy dla przypadka samolotu TS-11 ,,Iskra”, od-
noszone sg do wynikéw uzyskanych dla tego samego samolotu w pracy [3], w ktorej
rozpatrywano warunki réwnowagi ustalonego korkociagu samolotu przy uwzglgdnieniu
petnych réwnan ruchu samolotu.

2. Wzory wynikajace z réwnowagi sil dzialajacych na samolot w korkociagn

W pracy zamodelowano, Ze samolot w korkociggu ustalonym porusza sie po stromej
linii $rubowej o osi pionowej wzgledem ziemi. Ruch jest niesterowany i rozpatrywany
jest dla ustalonej wysokosci lotu, Ruch ten stanowi naloZenie si¢ na siebie opadania samo-
lotu z predkoscia ¥ i obrotu wokét osi korkociagu z predkoseig katowa 2, rys. 1.

Kat przechylenia samolotu w korkociagu jest zwykle maly, rzedu kilku stopni [1, 2, 3, 5].
Kat odchylenia osi Ox samolotu ku osi korkociagu jest natomiast rzgdu 88°, czyli 0§ Ox
przebiega bardzo blisko osi korkociagu [2, 3, 6, 7). Z pewnym przyblizeniem mozna wigc
przyjaé, ze of§ korkociagu lezy w plaszczyZnie symetrii samolotu Oxz. Calkowita sila
aerodynamiczna dzialajaca na samolot w korkociaggu, z racji malego kata §lizgu, jest
w przyblizeniu prostopadia do plaszczyzny platow i zawiera si¢ w plaszczyinie symetrii
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Rys. 1. Model ustalonego korkociggu samolotu. Oznaczenia: o« — kat natarcia, ® — kat pochylenia,

m— masa samolotu, g — przyspieszenie ziemskie, ¥ — predkos¢ opadania pionowego, £2 — predko$é

katowa obrotu samolotu, rr — promien korkociggu, H:. — wysoko§¢ tracona przez samolot w jednej
zwitce korkociggu, R, — wypadkowa sila aerodynamiczna dzialajaca na samolot

samolotu Oxz [4, 6, 7). Oznacza to w przyblizeniu dzialanie sity R, wzdluz osi Oz samo-
lotu (rys. 1). Przy takich zalozeniach sita noéna samolotu réwnowazy site odérodkowa,
a sila oporu samolotu réwnowazy jego cigzar.

Dla wiekszosci samolotéw obserwuje sie zjawisko, Ze dla nadkrytycznych katéw na-
tarcia, warto$¢ wspdlczynnika catkowitej sity aerodynamicznej samolotu cg, jest pewna
stala wielokrotnoscia maksymalnego wspolczynnika silty nosnej samolotd ¢;max [5, 6, 7.
Mozna to zapisa¢ jako:

CRa = chzmnx- (1)
Ziawisko to ilustruje rys. 2. W zaleznosci od typu samolotu kp = 1.0—1.3.
Z réwnowagi sit na rys. | wynikaja zaleznosci:

mQ?r.+R,sin@ =0, )
mg—R,cos6 = 0, 3)

gdzie: m — masa samolotu, 2 — katowa predko$é¢ obrotu samolotu, r, — promie kor-
kociggu, R, — calkowita sita aerodynamiczna dzialajaca na samolot, ® — kat pochylenia
samolotu (€ ma warto$¢ ujemng jak na rys. 1), ¢ — przyspieszenie ziemskie.
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Rys. 2. Graficzne przedstawienie zaleznosci (1)

Dzielac wzory (2) 1 (3) przez siebie otrzymujemy:

tg®
o= -5 @
Wstawiajac (1) do (3) i uwzglgdniajac, ze dla malych katéw przechylenia samolotu @:
o=90°-6, &)
otrzymujemy:
mg——;—QSVcZkkczmusina =0,

stad po przeksztalceniach:

2mg Vinin
Vc = - - —, 6
l/Q'S'kR'czmnx'Slna ]/kRSiIld ©

gdzie: p — gestos$¢ powietrza, S — powierzchnia nosna samolotu,

V1o — Iinimalna predkoéé samolotu, inne oznaczenia jak uprzednio.

Wzory (4) i (6) sa jedynymi dajacymi sig wyprowadzi¢ z warunkow réwnowagi sit
dziatajacych na samolot w korkociagu. Nie wyznaczajg one jednak Zadnego z parametréw
korkociggu bezpoérednio.

3. Réwnowaga momentow

Decydujgcy wplyw na postaé ustalonego korkociggu samolotu ma réwnowaga mo-
mentéw pochylajacych [1, 2, 3, 4]. Przy pominigciu wplywu od zespohi napgdowego i uzna-
jac warto$¢ dewiacyjnego momentu bezwiadnosci samolotu J,, za mata, réwnowage mo-
mentéw pochylajacych dziatajacych na samolot sprowadzi¢ mozna do postaci:

M,+(J,~J)P-R =0, )

gdzie: M, — aerodynamiczny moment pochylajacy samolotu, J,, J, — momenty bezwlad-
nosci samolotu w ukladzie wlasnym Oxyz.
P, R —predkosci katowe przechylania i odchylania w uktadzie Oxyz.
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Rys. 3. Warunek réwnowagi (10) przedstawiony na wykresie

Zgodnie z [1, 2, 3, 4] predkosci katowe samolotu w ukladzie Oxyz, dla przypadku
korkociagu o osi pionowej moZna zapisac:

P " —sin®
0| = 0} cosOsin® |, )
R cos@cos D

Dla malej wartodci kata przechylenia @, cos® ~ 1. Stad:

M, + 5 23— J)sin(~26) = 0. ©

Biorac pod uwage, ze M, = % <0~ 8-V2% ¢, ¢, oraz uwzgledniajac wzory (5) i (6),

rownanie (9) przeksztalcié mozna do postaci:
J.—~J,

LIl S YR b
0 S Vic 0% - sin(20) + Y 0. {10)

gdzie: ¢, — $rednia cigciwa aerodynamiczna skrzydla, c,, — wspdtczynnik aerodynamicz-
nego momentu pochylajacego samolotu.

Zakladajac, 2e wspétezynnik ¢, w niewielkim stopniu zalezy od predkosci katowej
obrotu samolotu {2, warunek réwnowagi (10) przedstawi¢ mozna na wykresie. Qznaczyw-
szy pierwszy czton sumy przez c,,;, a drugi przez ¢}, wykres taki przedstawiono dla przy-
padku samolotu TS-11 ,,Iskra” na rys. 3. Dane masowe, geometryczne i aerodynamiczne
samolotu przyjeto przy tym jak w pracach [2, 3]. Stala kg zalozono réwna 1.0, a dane
sterowania samolotem przyjeto nastepujaco:

aH = _200, (s]/ = 200, 6L = 00.

gdzie: 9y, dy, 0, — odpowiednio wychylenie steru wysokosci, kierunku i lotek.
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Rys. 4. Zalemnoéé Ng = f(£2) dla réznych wartoéci kata natarcia samolotu «

Na podstawie analizy wykresu z rys. 3 niemozliwym jest jednak Sciste odezytanie po-
tozenia punktu réwnowagi. Nalezy postuzyé si¢ warunkiem dodatkowym, warunkiem
réwnowagi momentéw dzialajacych na samolot o kierunku wektora réwnoleglym do
osi korkociagu. '

Ng = —L,sin@+ M,sin® - cos@+N,cosPcos® = 0. (11)

Przy zaloZeniu malego kata przechylenia samolotu @ oraz przy uwzglednieniu wzoru (5).
warunek (11) upraszcza si¢ do zaleznoscei:

Ng = L, cosa+N,-sina = 0. (12)

Jezeli dla danej wartosci kata natarcia o istnieje taka warto$¢ predkosei katowej Q,
dla ktérego N, = 0, to mozliwym jest utworzenie wykresu Lno-o = fla). Narzucaja
si¢ dwie mozliwe metody otrzymywania takiego wykresu, poprzez obliczenia i droga
dmuchan modelowych dla modelu wirujgcego.

W pracy wykonano obliczenia numeryczne w celu otrzymania przebiegow Ng = f(£)
dla réznych katéw natarcia samolotu. Przy obliczeniach zaktadano B = 0°, a predkosc
liniows samolotu dla danego kata « liczono z zaleznosci (6). Wyniki obliczen dla rozpa-
trywanego samolotu TS-11 , Iskra” prezentuje wykres na rysunku 4.

Z rys. 4 wynika, ze poszukiwany punkt réwnowagi znajdowal winien si¢ w zakresie
kata natarcia od 32° do 43°. Dla kazdej wartofci kata « z tego zakresu istnieje taka war-
tosé R, dla ktérej N, = 0. Mozliwym jest wiec utworzenie wykresu w funkcji kata natar-
cia Png-0 = fle).

Powracajac do wykresu z rys. 3, dla kazdego « znajgc wartosé 2, dla ktore_] mozliwe
jest N, = 0, na wykres naniesé¢ mozna lini¢ Ny = 0. Bedzie to linia 1gczaca punkty z krzy-
wych ¢,; wybranych tak, Ze dla kazdego « wybrana bedzie krzywa dla wartosci 2 odpo-
wiadajacej warunkowi N = 0. Przecigcie utworzonej linii z przebiegiem ¢ wyznaczy
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Rys. 5. Graficzne wyznaczenie punkiu réwnowagi samolotu w korkociagu

w przyblizeniu poloZenie punktu réwnowagi samolotu w korkociagu. Dla wybranego

samolotu zaprezentowane jest to na rys. 5.
Z rys. 5 odczyta¢ mozna nastepujace parametry punktu réwnowagi samolotu w kor-
kociggu: o = 40.5°, Q2 = 2,45 1/s. Ze wzoréw (4), (5) i (6) wyliczyé mozna pozostate

istotne parametry ustalonego korkociggu samolotu.

Tablica 1
Metoda przyblizona Obliczenia numeryczne

o (deg) 40.5 38.6

B (deg) 0? -3.0

V (m/s) 65.1 68.8
, £.1f) 245 2.54
' D (deg) v 1.0
O (deg) —49.5 —51.3
i (m) 1.91 1.72

1) — obliczeniaz za pomocy [3], dla pelnego ukladu réwnah ruchu sumolotu,

2) — wielkodci przyjgte z zalozenia.

W tablicy 1 zestawiono uzyskane w pracy wyniki w poréwnaniu z wynikami otrzyma-
nymi w pracy {3], ktore uzyskane byly dla tego samego zestawu danych i sterowania sa-
molotu TS-11 ,,Iskra” poprzez rozpatrywanie warunku réwnowagi pelnego ukladu réw-
nai samolotu.

4. Wrioski wynikajgce z pracy

Z wynikéw uzyskanych w pracy (tabl. 1) wynika, Zze metoda uproszczona daje doé¢
dobre przybliZenie w poréwnaniu z obliczeniami numerycznymi dla pelnego uktadu réw-
nafi. Nalezy jednak zauwazyé, ze w obu przypadkach przyjeto identyczne dane aerody-
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namiczne samolotu, a wykresy Ny = f({2) otrzymane byly przy wykorzystaniu czgsci
oprogramowania uzytego w pracy [3]. Mialo to istotny wplyw na zbliZenie wartosci uzy-
skanych wynikéw w obu przypadkach.

Metoda jest prosta i szybka. Pozwala na zorientowanie si¢ w podstawowych wlasnoé-
ciach korkociggowych samolotu. Wyniki metody dajg si¢ latwo interpretowaé na wykre-
sach, a uzyskad je mozna bez koniecznoéci angazowania kosztownych obliczen numerycz-
‘nych.

Zwraca uwage maly zakres aerodynamicznych danych samolotu niezbednych do ob-
liczen opisana metodg. Wymagane sa przebiegi wspSlczynnikéw ¢, i ¢; (lub cg,) oraz ¢
samolotu dla pelnego zakresu katéw natarcia. Zalezno$¢ Qnp-o = f(¢) najdogodniej
wydaje si¢ otrzymaé¢ na drodze dmuchan modelowych w tunelu pionowym przy zastoso-
waniu modelu wirujgcego [2].

Metoda jest przyblizong i dobrze jest zdawac sobie sprawe z wagi czynionych zalozefi
upraszczajgcych. Przy otrzymywaniu zaleznodci Qnp-o = f{«) droga dmuchan modelo-
wych, z gory skazujemy sig na blad wynikajacy z faktu zalozenia, ze r, = 0. Metoda ta
z gbry zaklada tez, ze @ = 0° oraz, ze 0§ korkociggu przecina si¢ z osig Ox samolotu.
Konsekwencja tych faktéw jest pominiecie malej zwykle wartosci kata §lizgu samolotu
w ustalonym korkociggu. Nalezaloby tez zweryfikowaé doswiadczalnie zaloZenie cg, =
= kg C:max. Nawet jednak gdy zaloZenie to nie jest spehnione, tzn. cp, = f(o) dla catego
zakresu katdw natarcia, wykonanie obliczent powyzsza metodg jest mozliwe (zmiana we
wzorze (6)).

Zaproponowang metode nalezy traktowaé jako pierwsze przyblizenie problemu. Jej
szybkos¢ 1 ograniczony zakres wymaganych danych aerodynamicznych samolotu sta-
nowig jej powazne zalety.
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VIIPOUIEHHBIA AHAJIM3 YCTAHOBHUBIIEIOCA IITOIIOPA CAMOJETA

TIpescrapieno ympoueHsit, rpabuueckunii METOS ONpelEeNeHHA YCTAHOBHBUIETOCH ILUTOIIOPA Ca-
mon€éra. CamoNET DPHHATO KaK KECTHOE Teno. IIpHHsTO, BEPTHKANBLHYIO OCh INTONOPA, YIMBI KpeHA
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H CKOTNBM(EBUST MaJIbIe, OCh INTOMOPA JIESKUT B IJIOCKOCTA CHMeTpui camonéra. ITo aTomMy MeToxy caenano
KaK TpuMep, BeIauCenust 1ia camonéra TS-11 ,,Iskra™

Summary
SIMPLIFIED STUDY OF AIRPLANE STEADY SPIN
An estimative, graphical method for predicting steady spin modes of an airplane is presented. An
airplane has been treated as a rigid body. It has been assumed that spin axis is vertical, roll angle and angle

of attack are small, and that spin axis belongs to the symmetry plane of an airplane. Test calculations
have been carried out for Polish training airplane TS-11 ,,Iskra”.

Praca zostala zloZona w Redakcji dnia 2 lutego 1983 roku



