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Streszczenie. W pracy przedstawiono wazniejsze zagadnienia zwigzane z lotem odwrdconym samolotu
manewrowego (akrobacyjnego). Zaprezentowany zostal opis matematyczny dotyczacy réwnowagi
podtuznej samolotu dla lotu odwréconego, w tym w szczegdlnosci wspdlczynnika momentu pochy-
lajgcego samolot bez sily na usterzeniu poziomym (C,,;,), a takze samej sity na usterzeniu poziomym
(Pp,)- Przeprowadzona zostata analiza podmuchéw dzialajacych na samolot lecacy w pozycji odwro-
conej, w odniesieniu do obwiedni obcigzen. Dokonana zostala réwniez analiza obcigzen usterzenia
poziomego w locie odwréconym, wywolanych zaréwno podmuchami, jak i brutalnym sterowaniem.
Na zakonczenie przedstawione zostaly uwagi na temat aerodynamiki skrzydta w locie odwréconym
dla wybranego profilu lotniczego. Skoncentrowano si¢ na statycznej analizie rownowagi podiuznej
samolotu w warunkach lotu odwrdconego. Nie przeprowadzono rozwazan dynamicznych, uwzgled-
niajacych wplyw sit bezwladnosci na obcigzenia konstrukcji. Zagadnieniom dynamicznym zostanie
poswiecona osobna publikacja.
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1. Wstep

Samoloty o duzej manewrowosci to samoloty, ktére projektowane s3 zgodnie
z wymaganiami przewidzianymi dla samolotéw akrobacyjnych, to jest tych, ktore
wykonuja figury pelnej akrobacji. Figury te wywoluja stany obciazen realizujace
dodatnie i ujemne wartosci wspotczynnikow obciazen o wielkos$ciach wyznaczanych
przez obwiednie obcigzen sterowanych i od podmuchéw. Cechg tych samolotow
jest duza manewrowosc.
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Taki samolot powstaje w Wojskowej Akademii Technicznej, jego projekt i reali-
zacja jest przedsiewzieciem, w ktérym dominuje nurt badawczy.

Proces powstawania samolotu akrobacyjnego, oznaczonego jako ,, HARNAS-3,
odbywa si¢ w ramach realizacji projektu badawczo-rozwojowego finansowanego
przez Narodowe Centrum Badan i Rozwoju. W trakcie realizacji projektu wylaniaja
sie zagadnienia wymagajace opracowan naukowych. To generowanie zagadnien
jest wpisane w formule projektu badawczo-rozwojowego i do takich tez zagadnien
czastkowych zaliczy¢ nalezy te prace.

Wprowadzenie do manewréw odbywa sie z lotu ustalonego normalnego okresla-
nego wspolczynnikiem obcigzen dopuszczalnych n, = 1. Dla samolotéw manewrowych
dopuszczanych do wykonywania akrobacji pelnej jednym z mozliwych standw jest stan
lotu odwrdconego (plecowego) okreslony wspolczynnikiem obcigzenia n, = -1.

Poniewaz ustalony lot odwrdcony charakteryzujg parametry odmienne niz
w locie normalnym, dlatego wymaga to oddzielnej analizy jako jeden z elementow
obliczeniowej dokumentacji samolotu.

Celem tej pracy jest zwrdcenie uwagi na niektore specyficzne aspekty lotu
odwro6conego i wystepujace przy tym nieraz niedocenione zagrozenia.

2. Podluzna rownowaga samolotu

Réwnowage podtuzng samolotu ocenia si¢ na podstawie znajomosci przebiegu
momentu pochylajacego oraz przebiegu katow wychylenia steru wysokosci w celu
zapewnienia rownowagi podiuznej. Obie te wielkos$ci przedstawia si¢ w funkcji
wspolczynnika sity nosne;j.
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Rys. 1. Rownowaga podluzna samolotu
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Momenty i sity aerodynamiczne rozpatrywane sg tylko ze wzgledu na ich usy-
tuowanie wzgledem srodka masy samolotu, bez rozréznienia na uktad osi ,,samolo-
towy” czy ,,predkosciowy”. W tym przypadku dolny ptat samolotu lecacego w locie
odwrdéconym ma indeks plata gérnego, a gérny — indeks dolnego

Wspoétczynnik momentu pochylajacego samolot bez sity na usterzeniu pozio-
mym (wysokosci) wzgledem $rodka masy samolotu w locie (rys. 1) okresla si¢
z zalezno$ci (1).

Cp =Cp *C,, — T, (1)
gdzie: C, ~— wspolczynnik momentu skrzydla wzgledem punktu lezacego
w 25% $redniej cieciwy odniesienia;
C,, . — wspotczynnik momentu kadtuba;
C, — wspdlczynnik sily normalnej na placie gérnym;
C,, — wspotezynnik sity normalnej na placie dolnym;

C, — wspolczynnik sily stycznej na placie gérnym;

C — wspdlczynnik sily stycznej na placie dolnym;

t — odlegto$¢ sity normalnej od srodka masy samolotu;

ng — odleglosc sity stycznej od srodka masy — plat gorny;
ny — odleglos$¢ sily stycznej od srodka masy — plat dolny;

¢, — $rednia cigciwa odniesienia.

W locie wspétczynnik momentu bez usterzenia (C,,,,,) ma zwykle charakter taki jak
przedstawia rysunek 2. Wykres nalezy analizowa¢ w powigzaniu z rysunkiem 1.
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Rys. 2. Wykres zalezno$ci wspdtczynnika momentu C,,;,, w funkeji wspotczynnika sity nosnej C,
w locie odwréconym [3]
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To wtedy w locie odwréconym pojawiaja si¢ wyzsze wartosci wspdtczynnika
Conpy, niz W locie normalnym, co pokazuje rysunek 3, na ktérym ujemny kierunek sity

zwarto$ciami C. 1C

b
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gdzie: C,, — wspolczynnik sity normalne;j. Cor

nos$nej na placie powoduje dodawanie si¢ cztonu
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Rys. 3. Zmiana zwrotu sity no$nej na placie w locie odwréconym

Moment pochylajacy samolot, bez sity na usterzeniu poziomym, rownowazony
jest przez moment od sily na usterzeniu (Py,), co w zapisie bedzie:
Cmbu.S.q.CSV:PHo'LH’ (2)
gdzie: S — powierzchnia skrzydla (no$na);
q — ci$nienie dynamiczne;
Py, — sita na usterzeniu poziomym w stanie réwnowagi podtuznej;

Ly — ramie sily Py, wzgledem srodka masy samolotu,
stad z zaleznosci (2) wynika wielko$¢ sily na usterzeniu konieczna do réwnowagi:

Csr
P =-C -S-qg-—. 3
Ho my, q LH ( )

Wielkosci tych sit dla charakterystycznych punktéw obwiedni obcigzen dla
hipotetycznego samolotu przedstawiono na rysunku 4 i w tabeli 1.
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Rys. 4. Wielko$ci sil Py, na tle obwiedni obcigzen
TABELA 1
Wartoéci sil Py, dla hipotetycznego samolotu
Polozenie srodka masy Predkos¢
Przednie Tylne
Punkt na krzywej 0 ] 1%
obcigzen [km/h]
P Ho P Ho

A -800 -400 100
D ~1200 +100 Ve

G -1300 -1900 90
E ~1500 -2100 Ve

Wielko$ci wymiarujace mogg pojawic si¢ w locie odwréconym (punkt E i G dla
obcigzen od manewrdw) zaréwno dla przedniego, jak i tylnego polozenia srodka
masy, co powinno by¢ ostrzezeniem dla konstruktora. Tabela 1 pokazuje przyktad
wzrostu obcigzen z uwzglednieniem polozenia srodka masy. Wyniki liczbowe stuza
do ilustracji jakosciowej, a ich konkretne wielkosci powinny by¢ odzwierciedlone
w dokumentacji obliczeniowe;.

Zmiany sil na usterzeniu poziomym s3 wynikiem zmian kata natarcia na uste-
rzeniu, co zapisa¢ mozna jako:

Py=ay-ay-q-Sy,

(4)
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gdzie: ay — pochylenie linii wspdlczynnika sity no$nej na usterzeniu;
ay — kat natarcia na usterzeniu wysokosci;
Sy — powierzchnia usterzenia wysoko$ci.

Kat natarcia na usterzeniu wysokosci okresla sie z zalezno$ci:
a,=a-e+a.+K,-B,, (5)

gdzie: & — kat odchylenia strug w okolicy usterzenia wysokosci;
a, — kat zaklinowania usterzenia w stosunku do ptata;
K} — gradient zmiany kata natarcia na usterzeniu po wychyleniu steru
wysokosci;
B — kat wychylenia steru wysoko$ci.

Wykorzystujac zaleznosci (4) i (5), réwnanie rownowagi podtuznej (2) przy-
bierze teraz postac:

Cmb”-S-q-Esr=aH-(a—e+az+KH-/3H)-SH-q-LH. (6)

Stad wielkos$¢ kata wychylenia steru wysokosci dla zapewnienia réwnowagi
podluznej wynosi:

Cmbu S Esr
S7L +CC_€+CfZ
a
B = = —t (7)
KH

ijest on funkcja warto$ci wspotczynnika sity no$nej. Charakter przebiegu zaleznosci
B = f(C.) wlocie odwréconym przedstawiono na rysunku 5.

3
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Rys. 5. Wykres zalezno$ci kata wychylenia steru wysokosci Syr w funkcji wspolczynnika sity nosnej
C, w locie odwréconym
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W locie odwréconym, jak wida¢ z rysunku 5, potrzebne sg duze dodatnie
wychylenia steru wysokosci.

3. Podmuchy w locie odwroconym

Samolot, lecac w pozycji odwroconej (na plecach), moze napotkac na podmuch
pionowy [1]. Wielkos¢ wspotczynnika obcigzen dzialajacych na samolot w momencie
pojawienia si¢ podmuchu wynosi:

n=n,tAn, (8)

gdzie: n,=+1 — dlalotu normalnego;
n, = -1 — dla lotu odwrdconego.

Przyrost wspoélczynnika obcigzenia bedzie wynosik:

1 1
An:_.po.v.n.a.w._’ (9)
2 Py

gdzie: p, — gestos¢ powietrza na poziomie morza;
n — wspodlczynnik ztagodzenia podmuchéw;
a — gradient pochylenia wspoétczynnika sity nosnej C;
w — intensywnos$¢ podmuchu, tu predkos¢ pionowa podmuchu;
ps — obciazenie powierzchni nosnej.

W locie odwr6conym, gdy 7, = -1, mamy do czynienia z odzwierciedleniem
w przebiegu linii podmuchdw na obwiedni obcigzen, co pokazuje rysunek 6.

Te linie proste dla lotu normalnego wychodzg z punktu v = 01 n, = +1, natomiast
dla lotu odwrdconego z punktuv=0in,=-1.

Tak jak to pokazano na wykresie n = f(V) (rys. 6), dla podmuchéw o predkosci
w=17,5m/sek, ktore stanowig umowng granice pomiedzy atmosfera spokojng
a burzliwg.

Jesli samolot ma lata¢ w pozycji odwrdconej w atmosferze spokojnej, musi by¢
sprawdzony wytrzymalosciowo na obcigzenia wynikajace z dziatania podmuchéw
do +7,5 m/sek.

Tu istotne jest to, ze nomenklatura podmuchéw dotyczy uktadu zwigzanego
z ziemig (podmuch dodatni dziata do géry, podmuch ujemny w kierunku do ziemi),
natomiast krzywa obcigzen dotyczy ukladu zwigzanego z samolotem, to powoduje,
ze nastepuje zamiana znakéw podmuchu w stosunku do lotu normalnego.
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Rys. 6. Przebieg linii podmuchéw na tle obwiedni obcigzen w locie odwréconym

Zaleznie od przyjetej wielkosci dopuszczalnej predkosci lotu odwréconego
VNE odwrécony Podmuch o intensywnosci w = 17,5 m/sek moze wywota¢ wspotczynnik
obcigzen wyzszy od okreslonego przez krzywa obciazen sterowanych.

4. Obciazenia usterzenia wysokosci

Obcigzenia usterzenia wysokosci (poziomego) w locie odwréconym wywotane
s3 zaréwno podmuchami, jak i brutalnym sterowaniem. Zwykle brutalne sterowanie
jest zrédlem wymiarujacych wartosci sit [2].

Sifa powstajaca na usterzeniu wysokosci przy brutalnym sterowaniu jest suma
sily statycznej w stanie réwnowagi, tj. przy n, = +1 w locie normalnym i -1 w locie
odwrdconym, okreslonym zaleznoscig (3), oraz przyrostu sity wywotlanej brutalnym
wychyleniem steru wysokosci, czyli:

P, =P, +AP,, (10)
a przyrost ten okresli¢ mozna z zaleznosci:

AP =ay, Sy Ky M3y, (11)
gdzie: My =Bk = B
Brux — graniczne konstrukcyjne wychylenie steru wysokosci do gory
i do dotu (do ogranicznikéw w ukladzie sterowania);
Bur — zgodnie z zaleznoscig (7).
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Rozpatruje si¢ na ogét dwa przypadki:
— pelnego przyrostu wychylenia steru ABy; przy predkosci lotu Vy;
— 1/3 pelnego przyrostu wychylenia steru ABy; przy predkosci lotu V.

W takich przypadkach zaleca sie konstruktorowi wykonanie zbiorczego zesta-
wienia wielkosci obcigzen usterzenia wysokosci dla przypadku brutalnego sterowania
w locie normalnym i odwréconym.

Przyktad takiego zestawienia dla hipotetycznego samolotu przedstawia tabela 2.

TABELA 2
Zbiorcze zestawienie wartosci sil Py dla przypadku brutalnego sterowania

) Przednie polozenie Tylne polozenie
Brutalne sterowanie Lot érodka masy srodka masy
przy predkosci
Py [N]
Vy -4450 -4078
Normalny
Vb -4179 -3712
Vi -4661 -4695!
Odwrécony
Vi ~3870 -1175

Wielkosci sit w tym przypadku wskazuja, ze obcigzenie wymiarujace moze powstacé
w przypadku lotu odwrdconego przy tylnym polozeniu srodka masy samolotu akro-
bacyjnego. Moze by¢ to zaskoczenie w przypadku ignorancji (niedocenienia) sytuacj,
jakie moga powsta¢ w locie odwrdconym.

5. Aerodynamika skrzydla z wybranym profilem
w locie odwrdéconym

W przypadku budowania samolotu o duzej manewrowosci dazy si¢ do tego,
aby konfiguracja bryly aerodynamicznej byla taka, zeby w sposéb prosty uzyska¢
symetrie w locie normalnym i odwréconym przez uzycie na przyklad w skrzydle
profilu symetrycznego.

Poniewaz jednak w projekcie wstepnym samolotu zawarto inne wymagania,
to spelnienie celu stalo si¢ mozliwe jedynie wtedy, gdy uzyje si¢ dwoch skrzydet
tworzacych tak zwang komore dwuplata. I wtedy tylko symetri¢ zapewnia komora,
w ktorej profile skrzydet niekoniecznie muszg by¢ symetryczne. Jesli uwzgledni sie,
ze jednym z kryteriéw doboru profilu jest wymaganie, aby uzyty profil posiadal duza
warto$¢ wspolczynnika sity nosnej (C,), np. nie mniej niz 1,4 przy jednoczesnym
niemal pionowym charakterze jego przebiegu na tle biegunowej profilu, zwtaszcza
w zakresie matych wartoséci wspétczynnika sity oporu (C,).
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Przykladem takiej charakterystyki jest wykres przebiegu wspolczynnikow
aerodynamicznych dla profilu FX-61-186, ktorych charakter przedstawiono na
rysunku 7, przy liczbie Re = 1,5-10°.
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Rys. 7. Przyklad przebiegu charakterystyk wspotczynnikéw aerodynamicznych dla profilu FX-61-186 [3]

Ekstrapolacja wykonana zostata metoda inzynierska, bez wykorzystania nume-
rycznych programéw narzedziowych (np. Xfoil).

Wiekszo$¢ profili przeznaczonych do samolotéw nie posiada danych uwzgled-
niajacych ujemne wartosci wspotczynnika C, i kata natarcia minus a, gdyz jest to
na ogol niepotrzebne.

Charakterystyki takie jak na rysunku 7 nie pozwalaja na okreslenie zachowania
sie samolotu akrobacyjnego w przypadku wykonywania lotu odwréconego (pleco-
wego), poniewaz:

« znane jest tylko pochylenie charakterystyki (a = %) w czedci, gdy jest ona

prostoliniowa i dla dodatnich wartosci wspélczyn?lika sity nosnej (C,);

« nie wiadomo, do jakiej wartosci ujemnego wspolczynnika sity nos$nej cha-

rakterystyka ta pozostaje prostoliniowa;

o ponadto nieznane sg:

— zmiana pochylenia charakterystyki przy zblizaniu si¢ do ujemnego
krytycznego kata natarcia. Jest to informacja istotna, bo zabiega si¢
o to, aby samolot akrobacyjny miat tzw. ostry — gwalttowny charakter
»przeciagniecia’;

— warto$¢ ujemnego krytycznego kata natarcia;

— warto$¢ minimalnego wspotczynnika sily nosnej;
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— przebieg wartosci wspolczynnika sily oporu (C,) dla ujemnych wartosci
wspolczynnika sily nosnej (C,);

— przebieg wartosci wspdtczynnika momentu profilu dla ujemnych wiel-
kosci wspdtczynnika sity nosnej (C,).

Jest to juz na tyle wystarczajaca liczba czynnikow, ze uzasadnia potrzebe pro-
wadzenia odregbnej analizy naukowej lotu odwrdconego.

Gdy konstruktor jest wiec zmuszony do analizy lotu odwrdconego, to oczywi-
ste staje sie to, ze zmuszony jest tez do odtworzenia ujemnej galezi charakterystyk
w sposob przyblizony. Ekstrapolacja wspétczynnika sily oporu (C,) i momentu (C,,)
jest praktycznie niemozliwa. Trzeba wigc ja wykona¢ w przyblizeniu. Dopiero proby
w locie, w trakcie ktérych mozna dokona¢ pomiaréw biegunowej predkosci w locie
odwrdéconym, pozwola na weryfikacje przyjetych charakterystyk.

Zrodlo finansowania pracy — dziatalno$¢ statutowa WAT PBS 23844.

Artykut wplyngt do redakcji 6.05.2015 r. Zweryfikowang wersje po recenzjach otrzymano 8.10.2015 r.
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S. DANILECKI, P. LESZCZYNSKI

Inverted flight of the aircraft with high maneuverability

Abstract. The paper presents major issues associated with maneuvering of the aircraft inverted flight
(acrobatic). It was presented mathematical description for longitudinal balance of the airplane for
inverted flight, in particular, the pitching moment coefficient plane without power for horizontal
rudder (C,,,), as well as the same force on the rudder horizontal (Pp,). An analysis was conducted
for gusts acting on the plane flying in an inverted position in relation to the flight envelope. It has also
been analysed the horizontal tail load, acting on the inverted fly and caused by both gusts and brutal
control. In conclusions, the comments on the aerodynamics of wing in flight inverted for the selected
airfoil are presented. The focus is on static analysis of longitudinal balance of the airplane under normal
inverted flight. Dynamic considerations, taking into account the impact of inertia on the load structure,
were not carried out. Dynamic issues will be given in a separate publication.
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