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1.  Wstęp

W  pracy  przedstawiono  uproszczoną   metodę   wyznaczania  warunków  równowagi
ustalonego  korkocią gu  samolotu.  Metoda  w  przybliż ony  sposób  okreś la  ką t  pochylenia
samolotu  0,  prę dkość  ką tową   obrotu Q, prę dkość opadania  Vk  oraz promień  korkocią gu
rk  i ką t  pochylenia lini i  ś rubowej  toru przemieszczania się  ś rodka masy  samolotu  y.

Samolot potraktowano jako  sztywny  ukł ad mechaniczny o sześ ciu  stopniach  swobody.
Przyję to  nastę pują ce  podstawowe  założ enia dotyczą ce  stanu  lotu  samolotu w  korkocią gu
ustalonym: oś korkocią gu  jest pionowa wzglę dem  ziemi, maty ką t  przechylenia samolotu,
mały ką t ś lizgu, taka konfiguracja  samolotu, że oś korkocią gu  leży w przybliż eniu w płasz-
czyź nie  symetrii  samolotu.  Dodatkowo zał oż ono,  że dla  a  >  ak r ,  wartość współczynnika
cał kowitej  siły  aerodynamicznej  cRa  samolotu jest  w  przybliż eniu  stała  [6, 7].

Wyniki  obliczeniowe  uzyskane  w  pracy  dla  przypadku  samolotu TS- 11  „ Iskra", od-
noszone  są   do  wyników  uzyskanych  dla  tego  samego  samolotu  w  pracy  [3], w  której
rozpatrywano  warunki  równowagi  ustalonego  korkocią gu  samolotu  przy  uwzglę dnieniu
pełnych  równań ruchu samolotu.

2.  Wzory  wynikają ce  z  równowagi  sił   działają cych  na  samolot  w  korkocią gu

W  pracy  zamodelowano, że  samolot  w  korkocią gu  ustalonym  porusza  się   po  stromej
lini i  ś rubowej  o  osi  pionowej  wzglę dem  ziemi.  Ruch jest  niesterowany  i  rozpatrywany
jest dla ustalonej wysokoś ci  lotu. Ruch ten stanowi nałoż enie się  na siebie  opadania samo-
lotu z prę dkoś cią   Vk  i obrotu wokół  osi korkocią gu  z prę dkoś cią   ką tową   Q,  rys.  1.

Ką t  przechylenia samolotu w korkocią gu jest zwykle mały, rzę du kilku stopni  [1,2,3,5].
Ką t  odchylenia osi  Ox  samolotu ku  osi  korkocią gu  jest  natomiast rzę du  88°,  czyli  oś  Ox
przebiega  bardzo blisko  osi  korkocią gu  [2, 3, 6, 7]. Z pewnym przybliż eniem  moż na wię c
przyją ć,  że  oś  korkocią gu  leży  w  płaszczyź nie  symetrii  samolotu  Oxz.  Cał kowita  siła
aerodynamiczna  działają ca  na  samolot  w  korkocią gu,  z  racji  małego  ką ta  ś lizgu,  jest
w  przybliż eniu  prostopadła do  płaszczyzny  pł atów i  zawiera  się   w  płaszczyź nie  symetrii
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oś  korkocią gu

Rys.  1.  Model  ustalonego  korkocią gu  samolotu.  Oznaczenia:  a — ką t  natarcia,  0 — ką t  pochylenia,
m — masa  samolotu, g — przyspieszenie  ziemskie,  Vt — prę dkość  opadania  pionowego,  O — prę dkość
ką towa  obrotu  samolotu,  r* — promień  korkocią gu,  Hzw — wysokość  tracona  przez  samolot  w  jednej

zwitce korkocią gu,  R„ — wypadkowa  silą   aerodynamiczna  działają ca na samolot

samolotu  Oxz  [4, 6, 7]. Oznacza to w  przybliż eniu  dział anie siły Ra  wzdłuż osi  Oz samo-
lotu  (rys.  1). Przy  takich  założ eniach siła noś na  samolotu  równoważy  sił ę   odś rodkową,
a  siła oporu samolotu równoważy  jego  cię ż ar.

D la  wię kszoś ci  samolotów  obserwuje  się   zjawisko,  że  dla  nadkrytycznych  ką tów  na-
tarcia,  wartość  współczynnika  całkowitej  siły  aerodynamicznej  samolotu  cRa  jest  pewną
stałą  wielokrotnoś cią   maksymalnego  współczynnika  siły  rioś nej  samolotu  czmax  [5, 6, 7].
Moż na to zapisać jako:

Zjawisko  to  ilustruje  rys.  2.  W  zależ noś ci  od  typu  samolotu  kR  =  1.0—1.3.
Z  równowagi  sił  na rys,  1 wynikają   zależ noś ci:

mQ2rk+Raś m9  =  0,  (2)

mg- R„cosQ  =  0,  (3)

gdzie:  m — masa  samolotu, Q — ką towa  prę dkość  obrotu  samolotu,  rk  — promień  kor-
kocią gu,  R„ — całkowita siła aerodynamiczna działają ca  na samolot, &  — ką t  pochylenia
samolotu  (<9 ma wartość  ujemną   jak  na rys.  1), g  — przyspieszenie  ziemskie.
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Rys.  2.  G raficzne  przedstawienie zależ noś ci  (1)

Dzielą c wzory  (2) i  (3) przez siebie  otrzymujemy:

_  gtg0
(4)

Wstawiając  (1)  do  (3)  i  uwzglę dniają c,  że  dla  małych ką tów  przechylenia  samolotu  0:

a  = 90°- <9,  (5)

otrzymujemy:

= 0,

stąd po przekształceniach:

V
c

2mg

tmax-   sma
(6)

gdzie:  Q — gę stość powietrza, S — powierzchnia noś na samolotu,
Vmia — minimalna prę dkość  samolotu,  inne  oznaczenia jak  uprzednio.
Wzory  (4)  i  (6)  są   jedynymi  dają cymi  się   wyprowadzić  z  warunków  równowagi  sił

działają cych  na samolot w korkocią gu.  Nie wyznaczają   one jednak ż adnego z parametrów
korkocią gu  bezpoś rednio.

3.  Równowaga  momentów

Decydują cy  wpływ  na  postać  ustalonego  korkocią gu  samolotu  ma  równowaga  mo-
mentów pochylają cych  [1, 2, 3, 4]. Przy pominię ciu wpływu od zespołu napę dowego i uzna-
ją c  wartość  dewiacyjnego  momentu bezwładnoś ci  samolotu Jxz  za  mał ą, równowagę  mo-
mentów pochylają cych  działają cych na samolot sprowadzić moż na do postaci:

Ma + (Jz- Jx)P- R  = 0,  (7)

gdzie:  Ma  — aerodynamiczny moment pochylają cy  samolotu, JX,JZ  — momenty bezwład-
noś ci samolotu w układzie własnym  Oxyz,
P,R  — prę dkoś ci  ką towe  przechylania  i  odchylania  w  układzie  Oxyz.
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Rys.  3.  Warunek  równowagi  (10)  przedstawiony  na  wykresie

Zgodnie  z  [1,2, 3, 4]  prę dkoś ci  ką towe  samolotu  w  ukł adzie  Oxyz,  dla  przypadku
korkocią gu  o osi pionowej  moż na zapisać:

Q

— sin <9

cos® sin  0

Dla małej wartoś ci  ką ta przechylenia  <P, cos$  g  1. Stą d:

= 0.

(8)

(9)

Biorą c  pod  uwagę,  że  Ma  = -— •   Q •  S •   Vi  •   ca  •   cm  oraz  uwzglę dniając  wzory  (5)  i  (6),

równanie  (9) przekształcić moż na do postaci:

i kRsma
= 0. (10)

gdzie:  cfl —  ś rednia  cię ciwa  aerodynamiczna  skrzydła,  c„  —  współczynnik  aerodynamicz-
nego momentu pochylają cego  samolotu.

Zakładają c,  że  współczynnik  c„   w  niewielkim  stopniu  zależy  od  prę dkoś ci  ką towej
obrotu  samolotu  Q,  warunek  równowagi  (10) przedstawić  moż na na wykiesie.  Oznaczyw-
szy pierwszy  człon sumy  przez cm j,  a  drugi  przez  c^, wykres  taki przedstawiono  dla  przy-
padku  samolotu  TS- 11  „ Iskra"  na rys.  3.  Dane  masowe,  geometryczne  i  aerodynamiczne
samolotu  przyję to  przy  tym  jak  w  pracach  [2, 3].  Stałą   kR  zał oż ono równą   1.0,  a  dane
sterowania  samolotem  przyję to  nastę pują co:

& B  =  - 20°,  bv  = 20°,  dL  =  0°.

gdzie:  ó„,   dy,  8L —  odpowiednio  wychylenie  steru  wysokoś ci,  kierunku  i  lotek.
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Rys.  4.  Zależ ność  Na  =• /(&) dla  róż nych  wartoś ci  ką ta  natarcia  samolotu ot

N a  podstawie  analizy  wykresu  z  rys.  3 niemoż liwym  jest jednak  ś cisłe  odczytanie po-

ł oż enia  punktu  równowagi.  Należy  posłuż yć  się   warunkiem  dodatkowym,  warunkiem

równowagi  momentów  działają cych  na  samolot  o  kierunku  wektora  równoległym  do

osi  korkocią gu.

Przy  założ eniu mał ego ką ta  przechylenia  samolotu  0  oraz przy  uwzglę dnieniu  wzoru  (5),

warunek  (11) upraszcza  się   do  zależ noś ci:

Na  =   La  •  cosa+ iV,, •  sina  =  0.  (12)

Jeż eli  dla  danej  wartoś ci  ką ta  natarcia  a  istnieje  taka  wartość  prę dkoś ci  ką towej  Q,
dla  którego  Na  =  0.  to  moż liwym  jest  utworzenie  wykresu  QNn=o = / («)•   Narzucają
się   dwie  moż liwe  metody  otrzymywania  takiego  wykresu,  poprzez  obliczenia  i  drogą
dmuchań modelowych  dla modelu  wirują cego.

W  pracy  wykonano  obliczenia  numeryczne w  celu  otrzymania przebiegów  NQ  =  f(Q)
dla  róż nych  ką tów  natarcia  samolotu.  Przy  obliczeniach  zakł adano  fi  =  0°,  a  prę dkość
liniową   samolotu  dla  danego  ką ta  a  liczono  z zależ noś ci  (6). Wyniki  obliczeń  dla  rozpa-
trywanego  samolotu TS- 11  „ Iskra" prezentuje  wykres na rysunku  4.

Z  rys.  4  wynika,  że  poszukiwany  punkt  równowagi  znajdować  winien  się   w  zakresie
ką ta  natarcia od  32°  do  43°.  D la każ dej  wartoś ci  ką ta  a  z tego zakresu  istnieje  taka  war-
tość Q,  dla  której  Na  =  0.  Moż liwym  jest wię c  utworzenie wykresu w  funkcji  ką ta natar-

o = / (<*)•cia /(

Powracając  do  wykresu  z  rys.  3, dla  każ dego  a  znając  wartość  Q,  dla  której  moż liwe
jest Nn  =  0, na wykres nanieść moż na linię  Na  -   0. Bę dzie to linia ł ą czą ca punkty  z  krzy-
wych  c,„j wybranych  tak,  że  dla  każ dego  a  wybrana  bę dzie  krzywa  dla  wartoś ci  Q  odpo-
wiadają cej  warunkowi  Na  =   0.  Przecię cie  utworzonej  linii  z  przebiegiem  c„   wyznaczy
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Rys.  5.  Graficzne  wyznaczenie  punktu  równowagi  samolotu  w  korkocią gu

w  przybliż eniu  położ enie  punktu  równowagi  samolotu  w  korkocią gu.  D la  wybranego
samolotu zaprezentowane jest to na rys. 5.

Z  rys. 5 odczytać  moż na nastę pują ce  parametry  punktu  równowagi  samolotu  w kor-
kocią gu:  a  = 40.5°, Q  = 2.45  l/ s.  Ze wzorów  (4), (5) i  (6) wyliczyć  moż na  pozostałe
istotne parametry  ustalonego  korkocią gu  samolotu.

Tablica  1

a  (deg)

P  (deg)
V  (m/s)
Q  (l/ s)

'  0  (deg)

©  (deg)

r»  (m)

Metoda  przybliż ona

40.5

0 «
65.1

2.45

ow
- 49.5

1.91

Obliczenia  numeryczne11

38.6

- 3.0

68.8

2.54

1.0
- 51.3

1.72

1) — obliczenia  za pomocą   [3J, dla pełnego  układu  równań  mchu  samolotu,
2) — wielkoś ci  przyję te  z założ enia.

W  tablicy  1 zestawiono  uzyskane  w pracy  wyniki w porównaniu z wynikami  otrzyma-
nymi w pracy  [3], które uzyskane  były dla tego  samego  zestawu  danych i  sterowania sa-
molotu  TS- 11  „ Iskra"  poprzez  rozpatrywanie  warunku  równowagi  pełnego ukł adu rów-
nań  samolotu.

4.  Wnioski  wynikają ce  z  pracy

Z  wyników  uzyskanych  w  pracy  (tabl.  ł ) wynika,  że metoda  uproszczona  daje  dość
dobre  przybliż enie  w porównaniu z  obliczeniami  numerycznymi  dla pełnego ukł adu rów-
nań.  Należy  jednak  zauważ yć,  że w  obu przypadkach  przyję to  identyczne  dane  aerody-
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namiczne  samolotu,  a  wykresy  Na  — f{Q)  otrzymane  były  przy  wykorzystaniu  czę ś ci
oprogramowania  uż ytego  w  pracy  [3]. Miał o  to  istotny  wpływ  na zbliż enie  wartoś ci  uzy-
skanych  wyników  w obu  przypadkach.

Metoda jest prosta  i  szybka.  Pozwala  na zorientowanie  się   w  podstawowych  własnoś-
ciach  korkocią gowych  samolotu.  Wyniki  metody  dają   się   ł atwo  interpretować  na  wykre-
sach, a  uzyskać  je  moż na bez  koniecznoś ci  angaż owania  kosztownych  obliczeń  numerycz-
nych.

Zwraca  uwagę   mały  zakres  aerodynamicznych  danych  samolotu  niezbę dnych  do  ob-
liczeń  opisaną   metodą.  Wymagane  są   przebiegi  współczynników  cx  i  cz  (lub  cRa)  oraz  cm

samolotu  dla  pełnego  zakresu  ką tów  natarcia.  Zależ ność  QNQ=O — / («)  najdogodniej
wydaje  się   otrzymać na  drodze  dmuchać modelowych  w  tunelu pionowym  przy  zastoso-
waniu  modelu wirują cego  [2].

Metoda jest przybliż oną   i  dobrze jest zdawać  sobie  sprawę   z wagi  czynionych założ eń
upraszczają cych.  Przy  otrzymywaniu  zależ noś ci  QNQ=O = f(«)  drogą   dmuchań  modelo-
wych,  z  góry  skazujemy  się   na  bł ą d  wynikają cy  z  faktu  założ enia, że  rk  -   0.  Metoda  ta
z  góry  zakł ada  też,  że  0  =   0°  oraz,  że  oś  korkocią gu  przecina  się   z  osią   Ox  samolotu.
Konsekwencją   tych  faktów  jest  pominię cie  małej  zwykle  wartoś ci  ką ta  ś lizgu  samolotu
w  ustalonym  korkocią gu.  Należ ał oby  też  zweryfikować  doś wiadczalnie  założ enie  cRa  =
=   kR  •  czmsx.  Nawet jednak  gdy  założ enie to nie jest  spełnione, tzn. cRa  = / (a) dla całego
zakresu  ką tów  natarcia,  wykonanie  obliczeń  powyż szą   metodą   jest  moż liwe  (zmiana  we
wzorze  (6)).

Zaproponowaną   metodę   należy  traktować  jako  pierwsze  przybliż enie  problemu.  Jej
szybkość  i  ograniczony  zakres  wymaganych  danych  aerodynamicznych  samolotu  sta-
nowią   jej  poważ ne  zalety.

Literatura  cytowana w tekś cie

1.  W. M .  ADAMS,  Analitic  Prediction  of  Airplane  Equilibrium  Spin  Characteristics,  NASA  TN D- 2669,
November 1972.

2.  W.  BLAJER,  Badanie  dynamiki  samolotu  w  korkocią gu,  praca  doktorska  Politechniki  Warszawskiej
(nie  publikowana), Warszawa 1982.

3.  W.  BLAJER,  J.  MARYNIAK ,  Ustalony  korkocią g  samolotu,  warunki równowagi,  Mech. Teoret. i Stos.,
22,  1/2, 1984.

4.  B. W.  MCCORMIC, Equilibrium  Spinning  of a  Typical Single- Engine Low- Wing Light  Aircraft,  Journal
of  Aircraft,  vol., 18, March 1981.

5.  S.B.  G RAFTON, E .L.  AN G LIN , Dynamic  Stability  Derivatives  at Angles  of  Attack  from  —5° to 90" for
a  Variable- Sweep Fighter  Configuration  with  Twin  Vertical  Tails, NASA  TN  D- 6909, October  1972,

6.  M . F .  KoTlK,  fltmcutuKa wmonopa cauomma,  MauiimocipoeHHe, MocKBa 1976.
7.  M . I \   KOTI K , KpummeCKue  pewaiMU ceepx3eyKoeoio caMOjiema,  MamHHocTpoeHne, MocKBa  1967.

P  e 3  IO  M e

AH AJIH 3  yCTAHOBHBIUErOCH  HITOIIOPA  CAMOJIfiTA

Ho  ynpomeHbift,  rpacbiraecKHH  MeTOfl  onpefleneiniH  ycraHOBHBmerocH  mionopa ca-
MOJie'Ta.  CaMOJiei  HPHHHTO  KaK wecrKoe  Tejio.  ITpiiHOTOj  BepTHKajiBHyio  oa> iirronopa,  yraw  KpeHa
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H CKOJiBłKeHHH Majiwe,  ocb uiTonopa  JIOKHT B njiocKocTH CHMeTpHH caMOJieia.  I I o 3T0My MeTcwy  cflenaHo

i<ai< nprnwep, Bbrracjiemiji  p,im caMoneia TS- 11  „ I skra"

S u m m a ry

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  została  złoż ona  w  Redakcji  dnia  2  lutego  1983  roku


