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1. Wstep

W pracy podjeto si¢ proby numerycznej symulacji ruchu samolotu podczas wykony-
wania korkociagu. Samolot traktowano jako sztywny uklad mechaniczny o szeéciu stop-
Niach swobody. Przyjeto, ze zmiany wychylenn steréw maja wplyw jedynie na wartosci
sit i momentéw aerodynamicznych dzialajacych na samolot w -locie.

Rdwnania ruchu wyprowadzono w quasi-wspélrzednych ukladu odniesienia zwiaza-
nego z samolotem, stosujac rownania Boltzmana-Hamela [4] dla ukladéw mechanicznych
0 wigzach holonomicznych. Réwnania te uzupelniono zwigzkami kinematycznymi uza-
lezniajacymi predkosci- uogélnione samolotu od quasi-predkosci. Uwzgledniono tez
Zmiang ggstosci powietrza ze zmiang wysokosci lotu. W ostatecznej formie rozpatrywano
Nicautonomiczny uklad dwunastu réwnan rézniczkowych o postaci normalnej [5].

Roéwnania Boltzmana-Hamela sa uogoélnionymi réwnaniami Lagrange’a II rodzaju,
wyrazonymi w quasi-wspoirzednych i quasi-predkosciach. W rozpatrywanym przypadku
quasi-pr¢dkosciami sg kinematyczne parametry ruchu okreslone w centralnym ukladzie
Odniesienia, sztywno zwigzanym z samolotem. Parametrami tymi sa predkosci katowe
samolotu P, Q. R i predkosci liniowe jego Srodka masy U, V, W, [2, 3, 4, 6, 7]. Wspdl-
rzgdnymi uwogdlnionymi samolotu sa wspolrzedne $rodka masy samolotu x,, .z,
W ukladzie zwigzanym z ziemia i katy samolotowe @, @, ¥’ wyznaczajace konfiguracje
Samolotu w przestrzeni, [2, 4, 6]. Pr¢dkosciami uogdlnionymi sg pochodne tych wielkosci
Wzgledem czasu.

Przyje¢to, ze oddzialywania zewngtrzne dzialajace na samolot w korkociggu sg pocho-
dzenia aerodynamicznego, od zespotu napgdowego i od sily cigzkosci samolotu. Sily
I momenty aerodynamiczne wyznaczano jako sume¢ oddzialywan od skrzydla, kadluba.
Usterzen poziomego i pionowego, w odniesienin do calosci samolotu, Dodatkowo skrzydlo
Podzielono na N = 20 paskéw. Opierajac si¢ gtéwnie na pracy [3] uwzgledniano wzajemny
Wplyw cz¢éci samolotu na sicbie. Oddzialywania aecrodynamiczne na usterzeniach i posz-
Czegblnych paskach plata liczone byly przy uwzglednieniu lokalnych warunkdw oplywu,
4 nastgpnie odnoszone do srodka masy samolotu. Podejscie takie pozwolilo na przyblizone
Uwzglednienie wplywu predkosci katowych samolotu na sily i momenty aerodynamiczne.
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Oddzialywania od zespotu napedowego ograniczono do przypadku jednosilnikowego
samolotu o napedzie turboodrzutowym. Zrédlem tych oddziatywan byly sita ciggu i mo-
menty gyroskopowe.

Obliczenia przyktadowe wykonano dla przypadku samolotu TS-11 ,,Iskra” wedtug
wlasnych programéw w Oérodku Obliczeniowym Politechniki Warszawskie;j.

2. Przyjete uklady odniesienia

Do opisu ruchu samolotu w korkociggu przyj¢to nastgpujace uklady odniesienia:

1. Uklad inercjalny O, x,y,z, zwigzany z ziemia o osi O,z, zgodnej z kierunkiem
dzialania sity cigzkosci,

2. Uklad Ox,y,z, zaczepiony w $rodku cigzkosci samolotu, o osiach réwnolegtych
do osi ukladu O, x,y,z,, '

3. Uklad wlasny Oxyz sztywno zwiazany z samolotem,

4. Uklad aerodynamiczny Ox,y,z, zwiazany z przeptywem (ukiad predkosciowy).

Z)

Rys. 1 Ukiady odniesienia Oxyz, Ox,y,2,, O, x, y, 2, oraz pr¢gdkosci liniowe i katowe w uktadzie wtasnym.

W kazdej chwili potozenie samolotu jako ciala sztywnego wyznaczane jest jednoznacz-
nie poprzez pofoZenie $rodka masy obiektu r, = ¥[x,, y;, z;] w ukladzie inercjalnym
O, x, y, z; oraz poprzez katy obrotu samolotu @, @, . Katy te wyznaczaja jednoznacz-
nie poloZenie ukladu wlasnego samolotu Oxyz wzglgdem uktadu Ox,y,z, (rys. 1). Sa to
katy quasi-eulerowskie (zwane samolotowymi) i nosza nazwy: @ — kat przechylenia,
& — kat pochylenia, ¥ — kat odchylenia.
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W ukladzie wlasnym Oxyz wektory predkosci liniowej V. i katowej £ samolotu roz-
kladaja si¢ nastepujaco:

V.=U-i+V-j+ Wk, (1)
gdzie: U — predkos¢ podiuina, V — predkosé boczna. W — predkos¢ pionowa.
Q = Pi+Qj+ Rk, (2)

gdzie: P — katowa predkos$¢ przechylania, Q — katowa pr¢dkosé pochylania, R — katowa
predkos$¢ odchylania.

Rys. 2 Skladowc sil i momentéw zewnetrznych dzialajacych na samolot zapisane w ukladzie wilasnym
Oxyz.

Wektory sit zewnetrznych F 1 momentdw zewnetrznych p dzialajacych na samolot
W ukladzie Oxyz rozkladajg si¢ na (rys. 2):

F = Xi+Yj+Zk. (3)
8dzie: ¥ — sita podtuzna, Y — sita boczna, Z —si‘la pionowa,
B = Li+Mj+Nk, 4
8dzie: L — moment przechylajacy. M — moment pochylajacy. N — moment odchyla-
jacy.
Predkosci uogdlnione %y, 3y, 5,, @. 6, ¥ zwiazane sa z quasi-predkosciami U. V,

W,P,Q, R poprzez zwiazki liniowe o wspolczynnikach zaleznych od wspétrzednych
Uogdlnionych @, 6, Y i maja postad:

& 1 sin®tg® cosPtgh P P
o _ 10 c_osi) _Sm(;p x Q1. Agx " (3)
sin cos¢ R R

1}! = e
] cos® cos®
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sin@sin@cosy cosPsin@cosy

i cos@cosy —cos@siny  +sin@siny U
3. 1= | cososinw sin@sin Osiny cos@_sin@sintp V. (5) [c.d.]
+cosDcosy —sin@cosy w
L2y |  —sin® sin®cos® cosDcos@
czyli:
‘ CO] [":C1> jy_l) Z.l) = AV XCOI[U’ V’ m (6)

Ukiad aerodynamiczny Ox,y,z, (0§ Ox, ukladu jest zgodna z kierunkiem niezaklo-
conego przeplywu, czyli z kierunkiem wektora V,) najczesciej wiazany jest z ukladem
Oxyz poprzez zalezno$é:

U cosfcosa’
Vi=V.: sing |, (7
w cosfsina

gdzie: o — kat natarcia, § — kat $lizgu.

3. Ogolne réwnania ruchu samolotu

Réwnania ruchu wyprowadzono w quasi-wspélrzednych ukladu wiasnego Oxyz przy
uzyciu réownan Boltzmana-Hamela dla ukladéw mechanicznych o wigzach holnomicz-
nych. Dokladne wyprowadzenie réwnan zamieszczone jest m.in. w pracy [l]. PoniZej
przytoczono ostatecznag forme réwnan ruchu dla dowolnego ciala sztywnego o szesciu
stopniach swobody, opisanych w dowolnym ukladzie Oxyz sztywno zwigzanym z tym
cialem.

m 0 0 0 S. =S, U
R TV | o AP A | R4
0 0 m S, —S; 0 w &
0 =S. 8 Ji —Jo —JHPp
S, 0L =80 =, T dy =Ty Q
TRy S.\' 0.\' _J.r: _Jy: J: L R
0 —R (0] 0 0 0 m 0 0 0 TN =S50
R 0 —-P 0 0 0 0 m 0 -=S. 0 S
-0 P R0 0 0 0 0 0 m S, =S, 0 ’
8)
3+ e R X T S, 2 X b
ey OF. =alfs &R 0 -P Sy g0 S8 s I o
=1 U 0O -¢g P O L =aSTERS= S e O =S FTER T g
P - ,
v :
Aw]_|es
Pl | Y
of |es
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gdzie: m — masa samolotu, S, S,, S.— masowe momenty statyczne, J,, J;, ... S e
momenty bezwladnosci gtéwne i dewiacyjne w ukladzie Oxyz, Q* = col [QF, ...
..., Q¥] — wektor sil uogdlnionych.

4. Wektor sil uogolnionych

Przyjgto, Ze sity i momenty dzialajace na samolot w locie sa pochodzenia aerodyna-
micznego, od zespolu napedowego i od sily cigzkosci.

Oddzialywania od zespotu napgdowego wyprowadzono dla przypadku jednosilniko-
wego samolotu turboodrzutowego. Zrédlem tych oddzialywan sa sila ciagu (dzialajaca
W plaszczyznie Oxz) i momenty gyroskopowe. Zalozono, Zze wektor predkosci katowej
obrotu czg$ci wirujgcych silnika ma kierunek zgodny z kierunkiem dziatania sity ciagu
(rys. 3).

Rys. 3 Oddzialywanie zespolu napgdowego.

Sity i momenty aerodynamiczne wyznaczano wedfug nastepujacej metody. Liczono
oddzielnie oddziatywania aerodynamiczne od skrzydta, kadluba oraz usterzeri pionowego
I poziomego, a nastepnie odnoszono je do $rodka masy samolotu. Dodatkowo skrzydto
podzielono na N = 20 paskéw. Lokalne oddzialywania aerodynamiczne (dla poszcze-
g0lnych paskéw skrzydla i usterzen) liczono przy uwzglednieniu lokalnych warunkow
Oplywu. Opierajac si¢ na pracy [3] uwzglgdniano tez szacunkowo wplyw poszczegdlnych
Cz¢sci samolotu na siebie. Opisana metoda pozwolita na przyblizone uwzglednienie wplywu
Predkosci katowej obrotu samolotu na sily i momenty aerodynamiczne. BliZzszy opis
Mmetody zawarty jest w [1].

W ostatecznej formie wektor sil uogdlnionych Q zapisano nastgpujaco:

X,+Tcosd—m - g-sin@
Y,+m:- g-sin@Pcos@
0" = Z,—T-sin 6-'|-m-g'cos(1)cos@ : ©)
L,—Jo Qwsind
M, +T: e+Jg(Recos d+ Psin d) |
N,—Jo* Q wcosd !
gdzie: Q¥ = col [X,, Y., Z,. L,, M,. N,]— wektor sil uogdlnionych od oddziatywan
aerodynamicznych,
T —sila ciagu,
0 — kat dzialania linii ciggu wzgledem osi Ox,
¢ — oddalenie linii dzialania ciaggu od srodka masy (rys. 3),
Jo — moment bezwladnosci czg¢sci wirujacych silnika,
® — predkos¢ obrotu silnika, inne oznaczenia jak poprzednio.
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5. Pelny uklad réwnan rézniczkowych do calkowania numerycznego
Réwnania ruchu w formie (8), w przypadku centralnego ukladu Oxyz, dla kt(’)régo
plaszczyzna Oxz jest plaszczyzna symetrii, ulegaja znacznemu uproszczeniu z racji, ze:
8, =48,=8,~10,
dgy =i = 03

Roéwnania te uzupetnione zostaty zwigzkami (5) i (6). Po uwzglednieniu postaci sit uogél-
nionych (9), pelne réwnania do catkowania numerycznego przyjeto w postaci:

dUu

Mgt X,+ Tcos 0 —mgsin®@+m(VR+ WQ), (a)
dv g
m-- = Y. +mgsin@cos@ —m(UR— WP), ' (b)
dw : '
T Z,—Tsin 6+mgcos@cos®+m(UQ—VP), (c)
5 1 9K L JoQusing 40, PO~ (U, J)OR, (@)
dQ : # o it
Jy =F = M+ Te+Jom(Rcos d+ Psin ) —J (P>~ R*)+(J.—J,) PR, (e)
J,%Itj —Jy: —‘ZI: = N,—JoQwcosd—J,.QR—(J,—J,) PQ, )
i® (10)
T P+ (Qsin®+ Rcos P)tg®, (2)
[fz'(;) = Qcos®@— Rsin®, (h)
dy 1 h :
7 (Qsiny @+ Rcos D), )
dx, . ] }
= Ucos@cosyp+ V(sin @sin@cosy —cos Psiny) + )
+ W(cos@sin@cosy+sin Psiny),
ﬂd;;; - = Ucos@sinyp+ V(sin@sin@siny + cosDcos p) + ®)
+ W((‘:os(I)sinOSim/r—sind’coy)),
d;{'/f = —Usin@+ Vsin®cos® + WcosPcosE. (D

Réwnania (a—f) stanowia zbidr szesciu podstawowych réwnan ruchu samolotu za-
pisanych w ukladzie wlasnym Oxyz. Réwnania (g—/) sa zwiazkami kinematycznymi,
uzalezniajacymi predkosci uogdlnione od quasi-predkosci. Nalezy zauwazyé, ze pierwszych
osiem roéwnar (a—A) jest niezaleznych od pozostalych czterech (i—{). Sledzenie toru lotu
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samolotu oraz zmian jego konfiguracji w locie wymaga wyznaczania przebiegdw wszyst-
kich wspolrzednych uogdlnionych. Rozpatrywaé nalezy zatem pelny uklad réwnan.

W pracy uwzgledniono zmiang gestosci powietrza w zaleznosci od wysokosci lotu.
Gesto$é powietrza liczono ze wzoru:

> HO_ZI 4256’ -
Q—Qo(]—‘44300 ) (11)

00 — gestos¢ powietrza na wysokosci O,
H, — poczatkowo wysokos$é lotu, od ktdrej liczone jest z; (0§ O, z, skierowana
jest pionowo). :

Uklad réwnan (10) zapisa¢ mozna w postaci macierzowej:

gdzie:

AxX = B, (12)
gdzie:
mO 0 0 0 0 0000O00O
0 moO 0 O 0 000000
00 m 0 O 0 000000
000 J, 0 —J.000000
000 0 J 0 000000
000 —J..0 J. 000000
A_OOO 0 0 0O 1Loooooy (13)
0 0O 0 O 0 01 00O0O
000 O O 0 001000
0 0O 0 O 0O 000100
000 0 O 0 00001 O ]
0 00 0 0 0 0000O0O01

X =col [U, V. W,P,Q,R,D,0,Y, x,,y,, z,]— wektor stanu,
B — wektor prawych stron ukladu rownan (10).
Roéwnanie (12) przeksztalcic mozna do postaci:

X = F(X, 5, T, o). (14)

gdzie: F = A~' x B — funkcja wektorowa prawych stron,
0 = [0y, Oy, 0,] — wektor wychylen sterow,
T' — oznacza wplyw zespolu napedowego.

W pracy zalozono, Ze zmiany wychylen powierzchni sterowych maja parametryczny
wplyw jedynie na wartosci sit i momentow aerodynamicznych. Sterowanie samolotem
podczas wykonywania korkociagu zamodelowano jako funkcje czasu i stanu lotu samolotu.
ZalozZenie to dotyezy réwniez sterowania zespolem napedowym. Zgodnie ze wzorem (11)
jest funkcjg wspélrzednej z;. W rzeczywistosci wzor (14) jest wyraZeniem o postaci:

(15) X = F(X. 1.

Jest to wektorowy zapis ukladu réwnan rézniczkowych nieautonomicznych o postaci
normalne;j.

24+
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6. Obliczenia przykladowe
Obliczenia przykladowe przeprowadzono dla przypadku samolotu TS-11 ,Iskra™.
Jest to samolot o napedzie turboodrzutowym, sredniopfat o klasycznej, zwartej konstrukcji,
znacznym wydtuzeniu skrzydet i ich matym skosie. Te parametry konstrukecyjne pozwolily

a 17kl
400 ———— f——rt | s +
300\‘ | | |

I e e P ) s e W

| I 4 L I —— L — t(s]

O’A(] 1 1 1 i L
201-6,,6,5[deg] — = = =T
10— !7/_ ._v_ | P 1. \ | | | ot
0___.._|‘ Y X 5, { E O \L ) I B I [ ts}

=l | ' IS AR =t
A D N % A P S
P N S OO JNN -, O IR O 7.0 DR L s
SOLO([de|g] | I ‘ | ) J\'\#’/\“\ l | ; Sl
ZSL = rl* _*_f —4,/-‘——’/:’ -+ ~ -
] | B0 [U Ao D0 RS G U ] O e sl
10|~ nldegl- ! ! e T—- e e = I ; :

-90 il e S A ot 7
180 ._I!__.___,______'_'_ s / |/_,

Lppl/sl —— | e T T ey S T ; : o s
IEEEEEE e EEEE




4|-atv/s) | S ¢ i
3 i | | | ez | o~ I i : e _,,;—-——._....-..._ tisl
= T e A T e T e _r—~ e, R ——
'1" i ‘_ - ;h—’l “‘f’ . - —— 1 ———
2 R['I/S] | f ¢ i { l =
m | | — ~——-1'~__
| o s = i i, Vo oy BN
O p= | | Aal; AV S L t{s]
120FV: Ve Im/s] 1 H | : ' + : } i i ”L—--——‘-\\i:
| | 7= |
> : | | ///\ I
O . v . — - - . fr——— Y PO
= ng__.— p——— e = | \\
TR R LS| (PR o 1ol Wyl I | \\
LO— _.1. 5 | ! // —_ i | S — 4 \_\
| ! /}/ ‘ ' l | ! | \\
OL— | P il | | | | L\ its)
‘ T 1 T T | 1 | ‘ i i \T
| | [ \
|
0y ooleidie ) 2ltueny il vel i et i ooislieten i iig
0 4 6 8 10 82 14 16 18 20 22 24 26 28 30 32
d
00 200 400 600 800 1000 1200 1400
2| |Fariel B Vx2ey?' (m]
N
200 ——W «‘ ———
16
\x
400 A\ 1 K
== 1
. 70'{
600 -
2
|
800 204
1
\
100 26%
\
\ 'd
23\\ &
1200 t 32—
z,{m] [ 3|0 i

Rys. 4 Wynikisymulacji korkociggu samolotu.
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na poczynienie zatoZenia o sztywnosci samolotu w locie i na zastosowanie metody pasowej
liczenia oddzialywan aerodynamicznych na skrzydio.

Zakres dostgpnych danych aerodynamicznych wybranego samolotu okazat si¢ niewy-
starczajacy dla potrzeb badan korkociaggowych. Zostaly one w sposéb szacunkowy roz-
szerzone na pelny zakres katow natarcia. Wyniki obliczen nie nalezy zatem odnosi¢ cisle
do rzeczywistego samolotu TS-11 ,,Iskra”.

Przy calkowaniu numerycznym ukladu réwnan rézniczkowych (15) postugiwano sig¢
najprostsza metoda Eulera, liczacej krokowo wartos$ci wektora X(t) wedtug zaleznosci:

X(t+A1) = X()+F(X(1), 1) At. ; (16)

Dla podwyZszenia dokladnosci obliczen zaggszczono krok catkowania, drukujac aktualne
wartoéci X (t) po kazdych M cyklach.

Obliczenia wykonano w Oérodku Obliczeniowym Politechniki Warszawskiej wedtug
wlasnych programéw w jezyku FORTRAN w systemie SYBER 73.

Przy symulacji ruchu samolotu w korkociagu, jako ruchu sterowanym, postawiono
sobie nastepujace zadanie. Wprowadzenie w korkociag nastgpuje z poziomego, ustalonego
lotu prostego na wysokosci 1500 m. Jako zewngtrzny warunek konfiguracji samolotu
narzucond poczatkowy kat natarcia o = 11°. W chwili + =0 nastgpuje manewr redukcji
ciggu silnika i rozpoczyna si¢ faza zmniejszania predkosci w locie prostym (odpowiednio
do stanu lotu samolotu $cigganie drazka sterowego ruchem na siebie). Po przekroczeniu
x = oy, dalsze utrzymywanie lotu prostego staje si¢ niemozliwe, Jest to moment rozpo-
czecia manewru sterem kierunku (pelne wychylenie w strong zamierzonego korkociagu)
i w slad za tym $ciagnigcie drazka sterowego ruchem na siebie do oporu.

Po wejsciu samolotu w korkociag postawiono wymog wykonania dwu pelnych zwitek,
co jest rownowazne dwu pelnym obrotom kata odchylania ¥. Jest to faza ruchu nieste-
rowanego. Nastepnie przewidziano faz¢g wyprowadzenia samolotu z korkociagu. Manewr
realizowany jest poprzez pelne przeciwne wychylenie steru kierunku i ,,oddanie” drazka
sterowego. Po ustaniu wirowania samolotu ster kierunku cofany jest do neutrum, a po
uzyskaniu odpowiedniej predkosci lotu i przejscia na podkrytyczne katy natarcia, nastg-
puje wyprowadzenie samolotu z lotu nurkowego.

Przebieg zamodelowanych parametréw sterowania samolotem w czasie oraz na ich
tle przebiegi podstawowych parametrow ruchu, poloZenia i konfiguracji samolotu pre-
zentujg wykresy na rys. 4.

Na podstawie przebiegdw z rys. 4 symulowany ruch samolotu w korkociaggu podzieli¢
mozna na nastgpujace etapy.

ETAPI — (0 -8 sek.) -— obejmuje manewr przeciagni¢cia samolotu i wszelkic manewry
zwigzane z wprowadzeniem samolotu w korkociag (dalej ruch jest juz nieste-
rowany). W okresie tym kat natarcia przekracza wartos¢ krytyczna, lot nie-
znacznie tylko odbiega jednak od lotu prostego.

ETAP2 — (8 - 14 sek.) — jest okresem wykonywania przez samolot dwu niekontrolowa-
nych obrotéw autorotacyjnych (rodzaj njesterowanych beczek autorotacyjnych).
Tor lotu samolotu pochyla si¢, wzrasta warto$¢ kata pochylenia samolotu
i kata natarcia, Zwigksza si¢ tez wyraznie predkos¢ katowa obrotu samolotu.
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ETAP3 — (14 - 19 sek) — wykonanie dwu pelnych zwitek korkociggu o osi w przyblizeniu
pionowej (nieprzerwany obrot odchylajacy).

ETAP4 — (19 - 25 sek.) — manewr przerwania wirowania samolotu polegajagcy na pel-
nym przeciwnym wychyleniu steru kierunku. W s$lad za manewrem sterem kie-
runku nastepuje zmniejszenie wychylenia steru wysokosci (..oddanie” drazka).

ETAPS5 — (25 - 32 sek.) — wyprowadzenie z lotu nurkowego.

7. Whnioski wynikajace z pracy

Zamodelowany samolot prawidlowo wchodzi i wychodzi z korkociagu. Wejscie w kor-
kocigg rozwinigty (nieprzerwany obrot odchylajacy) poprzedzane jest dwoma niestero-
wanymi obrotami (rodzaj beczek autorotacyjnych). Jest to zjawisko charakterystyczne
dla tego typu samolotéw [8]. Przy wyprowadzeniu z korkociggu opoéznienie zaprzestania
obrotéw w odniesieniu do momentu przeciwnego wychylenia steru kierunku, wynosi
ok. 1.5 sek.. a utrata wysokoséci podczas calego manewru wyprowadzenia z korkociagu
ok. 700 m. B

Uzyskane wyniki sa zblizone do parametrow korkociaggu wykonywanego przez rze-
czywisty samolot TS-11 . Iskra”, [8].

Wyniki przedstawionej pracy swiadcza, ze przy dysponowaniu odpowiednio szerokim
zestawem danych aerodynamicznych samolotu mozliwa jest symulacja jego ruchu w kor-
kociagu.

Przedstawiona metoda symulacji ruchu jest bardzo plastyczna. Pozwala na $ledzenie
przebiegdw parametréw ruchu, potozenia i konfiguracji samolotu w przestrzeni.” Umozliwia
to ocene podstawowych wlasnosci samolotu w korkociagu, a w szczegdlnosci prawidto-
wosci wejscia i wyjécia samolotu z korkociagu.

Metoda wydaje si¢ by¢ szczegdlnie uzyteczng na etapie badan modelowych nad nowa
konstrukcja. Mozliwe jest wowczas przebadanie wplywu zmian konstrukcyjnych na wia-
snodci korkociagowe samolotu. Metoda umozliwia tez przebadanie przypadkoéw lotu
nie przewidzianych normalng eksploatacja samolotu.

Nawet gdy otrzymane wyniki obliczedi obarczone sa blgdem, otrzymane ta droga
wiadomosci o wilasnosciach korkociaggowych samolotu, moga okazaé si¢ bardzo istotne
dla pilota oblatujacego nowy typ samolotu.

Aparat matematyczny metody i oprogramowanie numeryczne sg uniwersalne i poslu-
2y¢ moga do symulacji dowolnego innego, nieustalonego ruchu samolo®u.

Metoda wymaga dysponowania zestawem danych aerodynamicznych samolotu dla
pelnego zakresu katow natarcia i duzego zakresu katow slizgu. Nalezy tez uwzgledniac
wzajemny wplyw czesci samolotu na siebie. Rozdzielenie oddzialywan aerodynamicznych
na pochodzace od poszczegdinych czgsci samolotu i paskéw skrzydla, pozwolito jednak
na stosowanie tylko danych aerodynamicznych z dmuchan statycznych [1].

Uzyskanych wynikéw obliczen nie nalezy odnosi¢ $cisle do rzeczywistego samolotu
TS-11 ,,Iskra”. Dane aerodynamiczne przyjete do obliczen zostaly tylko w przyblizeniu
rozszerzone na caly zakres katow natarcia. Zastosowanie stechniczne metody wymaga
Udcislenia tych danych.
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Peswme
UHCJIEHHAS UMHTALLA WITOIIOPA CAMOJIETA

IlpejcTaBiieHO UHCTIEHHBIH METO HMMHTAIMH OBHYKEHHA CaMOJIETa BO BpPEMA LITONOpa. Y paBHEHUS
JBIYKEHHS BBIBEAECHO IS YKECTKOTO CaMOJIETa C LIECTBIO CTeNeHAMH cBo60/ibI. IIPHHATO, YTO OTKIIOHEHHE
TIOBEPXHOCTH PYJIEB YNPABJIEHHA HMEET BJIHSHIE TOJIBKO HAa BEeJIMUYHHY a3POMHAMHUYECCKMX CHJI H MO-
menToB. ITo aTOMy MeTO/Ty CHesIaHO BhIUHCIIeHHs LiToropa A camonéra TS-11 “Iskra”.

Summary

DIGITAL COMPUTER SIMULATION OF AN ATIRCRAFT, MOTION IN SPIN

A method of digital computer simulation for an aircraft in spin is presented. Differential motion
equations have been established for a rigid airplane having six degrees of freedom. Deflections of control
surfaces were assumed to have an influence only on aerodynamic forces and moments. Test calculations
were carried out for Polish training aircraft TS-11 ., Iskra’.
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