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Jak to jest 7 wywazeniem samolotu?

darza sig, ze pojecie ,,wywazenie samo-

lotu” nie jest stosowane adekwatnie do
opisywanego zjawiska. Moga wigc pojawié
si¢ znaczace nieporozumienia co do istoty
analizowanych zjawisk, zwiazanych z me-
chanika lotu samolotu. Taki przypadek za-
obserwowalem w bardzo ciekawym artyku-
le pandéw: pptk. dypl. pil. Ryszarda Micha-
lowskiego i pplk rez. pil. inz. Marka Sawin-
skiego pt. ,,Niebezpieczny manewr do lqdo-
wania”, opublikowanym w ,Przegladzie
WLiOP” w czerwcu 2001 r. Terminu ,,wy-
wazenie”, charakteryzujacego potozenie
srodka masy samolotu na $redniej cigciwie
aerodynamicznej, uzyto do okreslenia zrow-
nowazenia (aerodynamicznego) samolotu.

Autorzy stusznie okreslili, ze przyczyna
katastrofy samolotu 75-7// w dniu 2 marca
2001 r. bylo nieprawidlowe pilotowanie sa-
molotu, polegajace na utrzymywaniu zbyt
matej predkosci obrotowej silnika podczas
wypuszczania podwozia w locie ze znacz-
nym przechyleniem. Wypuszczenie podwo-
zia w warunkach deficytu ciagu spowodo-
wato szybkie, zauwazalne zmniejszenie
predkosci samolotu, a duze przechylenie
powigkszyto predkosé jego przeciagnigcia.
Rzeczywiscie, byta to catkowicie wystarcza-
jaca przyczyna wprowadzenia samolotu w
stan przeciagnigcia i w korkociag. Kompli-
kowanie tego domystem, ze w tym samym
czasie moglo réwniez pojawic si¢ ,,zawisnig-
cie obrotéw” silnika, wydaje si¢ niepotrzeb-
ne, tym bardziej, ze niestusznie rzuca to cien
na polski produkt.

Na czym polega terminologiczny problem
»Wywazenia samolotu”? Otdz na stronie 59
»Przegladu” autorzy pisza: ,,Takie wywaze-
nie (przy V,= 405 km/h, str. 58) w konfigu-
racji gladkiej powoduje, ze do przeciqgnie-
cia samolotu potrzebne jest mniejsze wychy-
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lenie drazka sterowego do siebie. Samolot
tatwiej przekracza Q,, ale aby wyprowadzic¢
go z korkociqgu, nalezy zdecydowanie wy-
chyli¢ drqzek sterowy od siebie. Tylne wy-
wazenie zmniejsza bowiem zapas stateczno-
Sci podtuznej, a tym samym zmniejsza war-
tos¢ momentu aerodynamicznego M,, ko-
niecznq do zmniejszenia kqtow natarcia
w korkociqgu”.

Z tego cytatu wynika, ze najpierw termin
,Wwywazenie” zostal zastosowany do zdefi-
niowania zréwnowazenia (aerodynamiczne-
go) samolotu przy predkosci 405 km/h, a na-
stepnie uzyto go w kontek$cie polozenia
srodka masy samolotu. Sa to dwie roézne
sprawy. Zrébwnowazenie samolotu w gornej
odchyltce predkosci (390+15 km/h) odpo-
wiada bardziej przedniemu wywazeniu (ma-
sowemu) samolotu, a nie tylnemu, jak to na-
pisano w kolejnym zdaniu.

Niescisto$¢ mogta wyniknaé¢ z mechanicz-
nego zastosowania tre$ci zawartej] w moim
artykule pt. ,.,Korkociqg samolotu TS-11",
opublikowanym w ,,PWLiOP” z lipca-sierp-
nia 1994 r., na ktéry w bibliografii powota-
li si¢ autorzy. Na stronach 26 i 27, w pod-
rozdziale ,,Rozklad masy, momenty bezwlad-
nosci i wywazenie samolotu TS-11" napisa-
no: ,,Wywazenie samolotu ma podstawowe
znaczenie jesli chodzi o zapas statycznej
statecznosci podiuznej samolotu ... . Wywa-
zenie ma duze znaczenie przy wprowadza-
niu i wyprowadzaniu samolotu z korkociq-
gu. Przy przednim wywazeniu, podczas
wprowadzania samolotu w korkociqg trze-
ba znacznie wychyli¢ ster wysokosci by spo-
wodowacé przekroczenie Q, (dla samolotu
TS-11 — 04> 15°), ale podczas wyprowadza-
nia z korkociqgu, znaczny moment podiuz-
ny — przeciwstawiajqcy sie duzym kqtom
natarcia pomaga w przywroceniu warunkow
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Rys. 1. Potozenie $rodka
ciezkosci samolotu na SCA
(wywazenie samolotu)

Y

Skrajne przednie
potozenie $c

~_Skrajne tylne

potozenie $c

normalnego lotu. Tylne wywaZenie — od-
wrotnie; wymaga mniejszego wychylenia
steru wysokosci podczas wprowadzania do
korkociqgu (dla TS-11 54<10°), lecz wy-
prowadzeniu 7 korkociqgu towarzyszy
mniejszy moment zmniejszajqcy kat natar-
cia samolotu. Dla samolotu TS-11 skrajne
polozenia srodka ciezkosci, gwarantujqce
bezpieczne wiasciwosci lotne, wynoszq 18%
i 30% SCA”.

Wydaje sig, ze warto ujednoznacznic
kwestie wywazenia (masowego) i zrowno-
wazenia (aecrodynamicznego) samolotu.

WywaZenie (masowe) samolotu

Pojgcie ,,wywazenie samolotu” okresla
potozenie srodka masy samolotu lub — kie-
dy mowimy o sile cigzkosci, czy wrgcz o
cigzarze samolotu — potozenie $rodka cigz-
kosci ($c) samolotu na $redniej cigciwie
aerodynamicznej (SCA) — rys. 1.

W zaleznosci od pozostatosci paliwa,
podwieszen zewngtrznych, czy kata skosu
skrzydet $rodek cigzkosci wedruje wzdtuz
SCA. W instrukcji uzytkowania (pilotowa-
nia) samolotu podane sg skrajne dopuszczal-
ne i chwilowe jego potozenia. Na rys. 2
przedstawiono wedrowke srodka cigzkosci
dla samolotu 7S-11 (SNP).

Zrownowazenie podtuine
(aerodynamiczne) samolotu

Do podtuznego zrownowazenia samolotu
konieczne jest, by suma sit dziatajacych na
samolot w plaszczyznie symetrii i suma mo-
mentéw wzgledem osi Oy byty rowne zeru.
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P+P,=0 (1)
O+P.=0 (2)
M,=0 (3)

Jesli spetnione beda dwa pierwsze row-
nania, to samolot bedzie wykonywat lot
ustalony. Trzecie rownanie ma istotne zna-
czenie dla zrbwnowazenia samolotu wzglg-
dem osi Oy. Aby suma momentéw wzgle-
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Rys. 2. Potozenie $rodka masy (ciezkosci) sa-

molotu TS-11 (SNP — dwoch pilotéw + amunicja)

w zaleznosci od ilosci paliwa (Samolot TS-11
JIskra”. Instrukcja techniki pilotowania)
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Rys. 3. Sity i momenty dziatajgce na samolot

dem osi Oy — M, réwnala si¢ zeru, musi za-
chodzi¢ nastgpujaca roéwnosc:

Mv :Myo +B (x” _xic)+Mv5H =0
ktéra mozemy wyrazi¢ we wspolczynnikach:

Gy =G+l x4y =0 (4)
Statyczna statecznosé podtuina samolotu
przy zmianie kqta natarcia
(przeciqienia)

Samolot jest statycznie stateczny podtuz-
nie przy zmianie kata natarcia (przeciaze-
nia), jesli po zaistnieniu zaburzenia tego
kata (przeciazenia) samoczynnie dazy do za-
chowania pierwotnego kata natarcia (prze-
cigzenia).

Podczas analizowania statycznej statecz-
no$ci podtuznej samolotu zakladamy, ze
jego predkosé jest stata i ze C. przy zmia-
nie 0 ma przebieg liniowy.

Jesli podczas lotu z jakiego$ powodu na-
stapi zwigkszenie kata natarcia samolotu,
wowczas, przy statej predkosci, w samo-
locie nastapi przyrost sity nosnej o AP..
Dalsze zachowanie si¢ samolotu bedzie za-
lezalo od potozenia jego srodka cigzkosci
(rys. 4).
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Gdy potozenie §c na SCA znajduje sig
przed ogniskiem aerodynamicznym (O4),
samolot jest statycznie stateczny. Znaczy to,
ze zwigkszeniu kata natarcia towarzyszy mo-
ment likwidujacy tendencj¢ wznoszenia spo-
wodowana wzrostem sity nosnej (rys. 4a).

Pokrywanie si¢ $¢ z OA4 powoduje obo-
jetna statyczng stateczno$é podtuzng samo-
lotu (rys. 4b).

Samolot jest statycznie niestateczny po-
dtuznie, gdy $c znajduje si¢ za OA samolo-
tu. W takiej sytuacji zwigkszenie kata na-
tarcia wywotuje moment wznoszacy, ktory
poglebia pierwotne zaburzenie (rys. 4c).

Wykres na rys. 5 przedstawia zaleznosci
wspotczynnika momentu wzgledem osi Oy
- C,, dlaréznych potozen $c wzglgdem OA.

Stateczno$¢ statyczna podluzna mozna
wyrazi¢ matematycznie:

AC,,/Aa <0 &)
lub
AC,,/AC. <0 (6)

Jezeli zrozniczkujemy rownanie 4 wzgle-
dem C., otrzymamy:

3, /0C, =x, i )
lub najogolniej:

AC,,/AC, =xo =xsc
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Rys. 4. Tendencje do ob-
rotu samolotu w zalezno-
Sci od potozenia $rodka
ciezkosci

a AP,
T I
A(X./,
\% Sc
b AP,
Ao
\% Sc
(o]
AP,

Rdznica Xo ~ X stanowi o wielkosci sta-
tecznosci. Im wigksza jest jej warto$é, tym
bardziej stromo przebiega zalezno$¢ C,, (d,
C.) —rys. 5, tym wigksza jest rowniez sta-
tyczna statecznos$¢ podtuzna samolotu i tym
wigkszy zapas statecznosci podtuznej ma sa-
molot. Wynika stad wniosek, ze przy bar-
dziej przednim wywazeniu (masowym)
samolotu ma on wigkszy zapas statycznej
statecznos$ci podluznej.

Wplyw wychylenia steru wysokosci
na moment podtuiny samolotu

Zmiana polozenia steru wysokosci powo-
duje zmiang wartosci wspotczynnika mo-
mentu podluznego samolotu C,,, o wartos¢
AC,,ny 1owna AC,, /Ady x Oy (rys.6).

Przy wychyleniu steru na nurkowanie
nastgpuje ujemny przyrost C,, — wykres C,,
(a, C,) przemieszcza si¢ w dot, natomiast
wychylenie steru na wznoszenie generuje
przyrost dodatni C,, — wykres C,, (0, C.)
przemieszcza si¢ ku gérze. Nalezy przy tym
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zaznaczyC, ze zapas statecznosci nie zmie-
nia si¢ — wykres C,, (0, C,) zachowuje sta-
te pochylenie (AC,,/AC= const.).

Zwiqzek miedzy statycznymi
charakterystykami statecznosci
i sterownosci samolotu

Z rownania 4 mozna wyznaczy¢ kat wy-
chylenia steru wysokosci w celu zrownowa-
zenia samolotu przy danej predkosci:

= It
my H
Z wzoru 8 wynika, ze im wigkszy jest
zapas statycznej statecznosci podluznej sa-
molotu, tym odpowiednio wigkszy jest kat
wychylenia steru wysokosci, potrzebny do
zrownowazenia samolotu.

Zréwnowazenie samolotu
przez wychylenie steru wysokosci
w ustalonym locie poziomym

Zagadnienie to przedstawiane jest w po-
staci zaleznosci wychylenia steru wysoko-
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Rys. 5. Zaleznosci
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Xoz2 - Xsc2 > Xo1 - Xsct

o~
e -

e

»~ Statecznos$¢ obojetna
\ a(CZ)

-~
S _ _
- s 1 Xo1 - Xset

Gf@
C.
<7,
3

)_(02 - )_(5'02

$ci, potrzebnego do zrownowazenia samo-
lotu w locie poziomym, przy réznych pred-
kosciach. Wykresy sporzadza si¢ dla dane-
go potozenia §c samolotu i dla okreslonej
wysokosci lotu. Aby taka zalezno$¢ uzyskac,
do réwnania 8 wprowadza si¢ za C, wyra-
zenie: C. = 2 [P/p OS V2. Wowczas wy-
chylenie steru potrzebne do zréwnowazenia
samolotu przy danej predkosci przybierze
postac:

C 1

61.1 — myo +

_ 20, )
C,, /08, C, /05,

p3m?

(€)

Na podstawie tego wzoru sporzadza si¢
odpowiedni wykres (rys. 8).

Natomiast wptyw potozenia $c na prze-
bieg zaleznosci kata wychylenia steru wy-
sokosci od predkosci samolotu w locie po-
ziomym przedstawia rys. 9. Z tego wykresu
wynika, ze im bardziej przednie jest poto-
zenie §c samolotu, tym wigksze wychylenie
steru wysokosci potrzebne jest dla zréwno-
wazenia.

Cmy

/

Rys.6. Wptyw wychylenia steru wysokosci na warto§¢ momentu podtuznego samolotu

Przeglad WLIOP
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)_(o <Xse

)_(o = Xsc

)_(o> Xsc

Rys. 8. Wykres zréwnowa-
zenia samolotu przez wy-
chylenie steru wysokosci
dla matych liczb Ma; r6zne
Cmya

Rys. 7. Wptyw potozenia $c
samolotu na jego zréwno-
wazenie
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Rys. 9. Wpltyw potozenia $c
na zréwnowazenie samolotu
w locie poziomym (przyktad)
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Rys. 10. Sita na drazku ste-
rowym i moment zawiasowy
na sterze w uktadzie stero-
wania podiuznego

\Mzaw.

s

Sita na drqiku sterowym
w prostoliniowym locie samolotu

Poniewaz pilotowanie samolotu odbywa
si¢ wedlug sity wystepujacej na drazku ste-
rowym, dotychczasowe okreslenia, dotycza-
ce wychylenia steru wysokosci potrzebnego
do zrownowazenia samolotu nalezy prze-
transponowacé na sity, ktore powoduja te
wychylenia. Dla prostego uktadu sterowania
sterem wysokosci, przedstawionego na rys.
10, mozna napisa¢ rownanie rownowagi:

PH mxH + Mzaw. maH = O

stad
By =M, 20 (10)
A)CH
gdzie:
Mzaw. = Cm zaw. Ep DW DSH DbH/Z

Sy — powierzchnia steru wysokosci;

by — $rednia cigciwa steru wysokosci.
Moment zawiasowy, przy danej predko-

$ci samolotu i wysokosci lotu, zalezy od kata

natarcia usterzenia poziomego oraz od kata

wychylenia steru wysoko$ci. Z kolei kat

natarcia usterzenia poziomego jest funkcja
kata natarcia samolotu, kata ustawienia sta-
tecznika i kata skosu strumienia zaskrzydto-
wego.

Wykorzystujac wzoér 10 mozna sporzadzi¢
wykres zrownowazenia samolotu w locie po-
ziomym dla réznych jego predkosci (rys. 11).

Wykres ten pokazuje wielkos¢ i kierunek
sily, jaka trzeba przytozy¢ do drazka stero-
wego przy zadanej predkosci, aby zagwa-
rantowa¢ podtuzne zréwnowazenie samolo-
tu. Przy matych predkosciach wystgpuje sita
ciagnaca (do siebie). Jej wartos¢ zmniejsza
si¢ w miar¢ zwigkszania predkosci i zdaza
do zera przy predkosci zréwnowazenia. Dal-
szy wzrost predkosci powoduje wystapienie
sity pchajacej (od siebie), ktorej wartosé
ro$nie w miar¢ zwigkszania predkosci sa-
molotu. Po przekroczeniu Ma,,, w zwiazku
z pojawieniem si¢ kryzysu falowego, sita
pchajaca maleje.

Oczywiscie, przebieg Py (V) zalezy od
potozenia $c. W miar¢ przesuwania si¢ $c
samolotu ku tylowi wykres ten przemiesz-
cza si¢ w gore (rys. 12).

Vmin.

Py
Od
siebie
Rys. 11. Podtuzne zréwno- Do
wazenie samolotu sitg na siebie
drazku w zaleznosci od
predkosci lotu

1
E Vzréwnowai.
1
1
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Rys. 12. Wplyw potozenia sc na krzywg zrébwnowazenia wzgledem sity na drgzku sterowym
dla samolotu TS-11 (instrukcja pilotowania samolotu TS-17)

Na wykresie tym widac¢, ze dla samolotu
TS-11, przy bardziej tylnym potozeniu $c —
29% SCA, predkos¢ zrownowazenia wyno-
si okolo 325 km/h. Przy przednim poloze-
niu §c — 24,8% SCA, predkos$é zréwno-
wazenia ma warto$¢ okolo 400 km/h.

Whnioski

© Stwierdzenie przez zatogg, w dniu 2 mar-
ca 2001 r., ze zrownowazenie samolotu
TS-11 nastapito przy predkosci 405 km/h,
a wigc przy gornej granicy WT (390£15
km/h), $wiadczy o tym, ze $c samolotu
znajdowat si¢ w nieco przednim potloze-
niu w stosunku do potozenia nominalne-
go, przy ktérym powinna wystgpowac
predkos¢ zrownowazenia nominalna, wy-
noszaca 390 km/h. Przy takim wywaze-
niu samolotu, po to, by spowodowa¢é
zwigkszenie jego kata natarcia, trzeba
bylo wychyli¢ ster wysokosci o kat
wiekszy nizby to mialo miejsce przy no-
minalnym polozeniu $c, ktéremu odpo-
wiada predkos$¢ zréwnowazenia 390
km/h. Jak wiadomo, bardziej przednie
potozenie $c samolotu (bardziej przednie

wywazenie) ulatwia wyprowadzenie
z korkociagu.

@ Wydaje sig, ze w celu niedopuszczenia do

—_

nieporozumien nalezy przestrzegaé jedno-
znacznosci okreslen: ,,wywazenie samo-
lotu” — to oznaczenie potozenia $c na
SCA, a ,zrébwnowazenie samolotu” (w
tym przypadku — podtuzne) — to taki stan
lotu, w ktéorym suma sit dzialajacych
w plaszczyznie symetrii samolotu i suma
momentdéw wzgledem osi Oy rowna sig
zeru. Zrownowazenie samolotu uzyskuje
si¢ przy predkosci odpowiadajacej, wia-
sciwemu dla tej predkosci, potozeniu
srodka ciezkoSci.
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The author explains the question of mass and aerodynamic balancing aircraft, in relation to
the articles of Lt. Col. dipl. pil. Ryszard Michatowski and Lt. Col. res. pil. eng. Marek Sawinski:
»Dangerous manoeuvre for landing”, published in June ,,AADF Review”.
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