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Oznaczenia 

α – kąt natarcia; 

β – kąt ślizgu; 

δ – kąt wychylenia powierzchni sterowej; 

CL – współczynniki aerodynamiczny siły nośnej; 

CD – współczynniki aerodynamiczny siły oporu; 

CS – współczynniki aerodynamiczny siły bocznej; 

Cm – współczynniki aerodynamiczny momentu pochylającego; 

Cn – współczynniki aerodynamiczny momentu odchylającego; 

Cl – współczynniki aerodynamiczny momentu przechylającego; 

Csr – pochodna współczynnika siły bocznej względem bezwymiarowej prędkości odchylania; 

Cnr – pochodna współczynnika momentu odchylającego względem bezwymiarowej 

prędkości odchylania; 

Clr – pochodna współczynnika momentu przechylającego względem bezwymiarowej 

prędkości odchylania; 
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1. Wstęp 

Analizie aerodynamicznej poddany został samolot AT-5 w konfiguracji gładkiej. Celem 

analizy było wyznaczenie charakterystyk poprzecznych samolotu dla zakrytycznych katów 

natarcia oraz dużych kątów ślizgu. 

 

Rys. 1 Samolot AT-5 

 

Rys. 2 Model samolotu AT-5 przygotowany do obliczeń 
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2. Dane geometryczne 

2.1. Wartości odniesienia: 

 Powierzchnia płata: ][17,10 2mS  

 Rozpiętość płata: ][000,9 mb  

 Średnia Cięciwa Aerodynamiczna: ][153,1 mc  

 położenie bieguna (punktu A) do obliczeń momentów względem układu OX0Y0 

Z0: mx
SCA

053,1
%25

 

 położenie bieguna (punktu A) do obliczeń momentów względem układu OX0Y0 

Z0: mz
SCA

346,0
%25

 

 Powierzchnia usterzenia pionowego: ][665,1 2mS
V

 

 

2.2. Konwencja znaków dla współczynników aerodynamicznych 

Konwencja sił bocznej oraz momentów odchylającego i przechylającego jest 

przedstawiona na Rys. 3 i Rys. 4. 

 

Rys. 3 Konwencja znaków dla przepływu asymetrycznego  
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Rys. 4 Konwencja znaków dla współczynnika momentu przechylającego (widok z przodu) 

 

Konwencja wychylenia steru kierunku oraz siły bocznej jest przedstawiona na Rys. 5. 

 

Rys. 5 Konwencja znaków dla kąta wychylenia steru kierunku - dodatnie wychylenie steru generuje 

ujemną siłę boczną. 

Uwaga – przyjęta konwencja znaków dla CS, Cl, Cn, R jest przeciwna do stosowanej w 

większości podręczników akademickich, DATA UNITs, DATCOM itp. 
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3. Analiza aerodynamiczna 

Do obliczeń aerodynamicznych samolotu nie używano charakterystyk profili. Wszystkie 

obliczenia samolotu zostały oparte na rzeczywistej geometrii skrzydła, kadłuba i usterzeń. 

Numeryczne obliczenia aerodynamiczne modelu samolotu AT-5 przeprowadzono przy 

pomocy programu MGAERO. Program wyznacza charakterystyki aerodynamiczne samolotu 

w oparciu o równania Eulera (przepływ nielepki).  

Założenia do obliczeń: 

- liczba Mach’a: Ma=0,1; 

- wysokość lotu H=0[m]; 

- globalny moment aerodynamiczny wyznaczany jest względem 25% średniej cięciwy 

aerodynamicznej; 

- wszystkie współczynniki aerodynamiczne odniesione są do powierzchni płata  

- współczynniki momentu odchylającego Cn i momentu przechylającego Cl odniesione 

są do połowy rozpiętości b/2. 

- Konwencja znaków w programie MGAERO - Cs (siła boczna dodatnia na prawe 

skrzydło) i Cn (moment odchylający jest dodatni gdy jest przeciwny do ruchu 

wskazówek zegara patrz Rys. 3) musza być ujemne oby samolot był stateczny 

- Obliczenia wykonane zostały dla następującego zakresu katów natarcia: 0 do 40[deg]  

(co 5[deg]) oraz kątów ślizgu od 0 do 25[deg] (co 5[deg]).  
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4. Wyniki 

Wyniki obliczeń zawierają: 

 podstawowe charakterystyki samolotu AT-5 (CL(α), Cm(α) i CL(CD) ), 

 rozkłady współczynników siły bocznej oraz momentów odchylającego i 

przechylającego w zakresie katów natarcia od 0-40[deg], 

 rozkłady współczynników siły bocznej oraz momentów - odchylającego i 

przechylającego w zakresie któw natarcia od 0-40 dla trzech wychyleń steru kierunku 

δR=5[deg], δR=15[deg], δR=25[deg], 

 rozkład pochodnych siły bocznej oraz momentów odchylającego i przechylającego 

względem bezwymiarowej prędkości odchylania oraz kąta natarcia. 

 propozycje ewentualnych, acz niekoniecznych modyfikacji geometrii samolotu, 

których celem jest zmiana wartości współczynnika siły bocznej samolotu. 

 

Rys. 6 Rozkład Cp dla AT-5 =20 [deg] β=0[deg] 

 

Rys. 7 Wizualizacja przepływy za pomocą linii prądu =15 [deg] i β=15[deg] 
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4.1. Podstawowe charakterystyki aerodynamiczne samolotu AT-5 

 

Rys. 8 Współczynnik siły nośnej całego samolotu w funkcji kąta natarcia, β=0[deg] 

 

Rys. 9 Współczynnika momentu pochylającego całego samolotu w funkcji kąta natarcia, β=0[deg] 
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Rys. 10 Biegunowa samolotu 
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4.2. Charakterystyki poprzeczne samolotu AT-5 

Wyniki zawierają rozkłady współczynników siły bocznej Cs oraz momentów 

aerodynamicznych - odchylającego i przechylającego w funkcji kąta natarcia α[deg] oraz kąta 

ślizgu β[deg]. 

4.2.1. Współczynnik siły bocznej Cs 

 

Rys. 11 Zmiana współczynnika siły bocznej Cs całego samolotu w funkcji kąta natarcia α i kąta ślizgu β 

 

Rys. 12 Zmiana współczynnika siły bocznej Cs całego samolotu w funkcji kąta natarcia α i kąta ślizgu β  
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4.2.2. Współczynnik momentu odchylającego Cn 

 

Rys. 13 Zmiana współczynnika momentu odchylającego całego samolotu w funkcji kąta natarcia α i kąta 

ślizgu β 

 

Rys. 14 Zmiana współczynnika momentu odchylającego całego samolotu w funkcji kąta natarcia α i kąta 

ślizgu β 
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4.2.3. Współczynnik momentu przechylającego Cl 

 

Rys. 15 Zmiana współczynnika momentu przechylającego całego samolotu w funkcji kąta natarcia α i 

kąta ślizgu β 

 

Rys. 16 Zmiana współczynnika momentu przechylającego całego samolotu w funkcji kąta natarcia α i 

kąta ślizgu β 

4.2.4. Wnioski do analizy wyników  

Analiza wykazała iż samolot jest stateczny statycznie w kierunku poprzecznym(tzn. 

0n
C

 oraz 0l
C

. Obliczenia wykonano tylko dla kąta ślizgu  25[deg] Rys. 14. 

Kierunki momentów odchylającego i przechylającego są prawidłowe. Problemem może być 
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zmiana znaku współczynnika siły bocznej dla ok. 22 [deg] kąta natarcia (patrz Rys. 12). 

Dlatego też w dalszej części przeprowadzono analizę wpływu głównych zespołów płatowca 

na współczynniki siły bocznej Cs oraz momentów przechylającego Cl i odchylającego Cn. 

 

Oznaczenia przedstawione na wykresach definiują następujące współczynniki: 

CsTOTAL – całkowity współczynnik siły bocznej samolotu 

CsV – współczynnik siły bocznej od usterzenia pionowego 

CsF – współczynnik siły bocznej od kadłuba 

CsH – współczynnik siły bocznej od usterzenia 

CsW – współczynnik siły bocznej od kadłuba 

Odpowiednio indeksy TOTAL, V, F, H, W zostały również zastosowane do oznaczeń 

współczynników momentów odchylającego Cn i przechylającego Cl. 

Kolejne wykresy (rys.16- 32) przedstawiają wyniki obliczeń współczynników Cs, Cl i Cn z 

rozbiciem na główne zespoły płatowca. 

 

Rys. 17 Rozkład współczynnika siły bocznej względem głównych zespołów płatowca dla =10[deg] 
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Rys. 18 Rozkład współczynnika siły bocznej względem głównych zespołów płatowca dla α=10[deg] 

 

 

Rys. 19 Rozkład współczynnika momentu odchylającego względem głównych zespołów płatowca dla 

α=10[deg] 
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Rys. 20 Rozkład współczynnika momentu przechylającego względem głównych zespołów płatowca dla 

α=10[deg] 

 

Rys. 21 Rozkład współczynnika siły bocznej względem głównych zespołów płatowca dla α=20[deg] 
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Rys. 22 Rozkład współczynnika momentu odchylającego względem głównych zespołów płatowca dla 

α=20[deg] 

 

Rys. 23 Rozkład współczynnika momentu przechylającego względem głównych zespołów płatowca dla 

α=20[deg] 
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Rys. 24 Rozkład współczynnika siły bocznej względem głównych zespołów płatowca dla α=25[deg] 

 

Rys. 25 Rozkład współczynnika siły bocznej względem głównych zespołów płatowca dla α=25[deg] 
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Rys. 26 Rozkład współczynnika momentu odchylającego względem głównych zespołów płatowca dla 

α=25[deg] 

 

Rys. 27 Rozkład współczynnika momentu przechylającego względem głównych zespołów płatowca dla 

α=25[deg] 
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Rys. 28 Rozkład współczynnika siły bocznej względem głównych zespołów płatowca dla α=30[deg] 

 

Rys. 29 Rozkład współczynnika momentu odchylającego względem głównych zespołów płatowca dla 

α=30[deg] 
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Rys. 30 Rozkład współczynnika momentu przechylającego względem głównych zespołów płatowca dla 

α=30[deg] 

 

Rys. 31 Rozkład współczynnika siły bocznej względem głównych zespołów płatowca dla α=40[deg] 
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Rys. 32 Rozkład współczynnika momentu odchylającego względem głównych zespołów płatowca dla 

α=40[deg] 

 

Rys. 33 Rozkład współczynnika momentu przechylającego względem głównych zespołów płatowca dla 

α=40[deg] 
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4.2.5. Pochodna współczynnika siły bocznej usterzenia pionowego względem 

kąta ślizgu  

 

Rys. 34 Rozkład siły bocznej względem kąta natarcia dla =0[deg] odniesiony do powierzchni płata S 

 

Rys. 35 Gradient siły bocznej na usterzeniu pionowym w funkcji kąta natarcia, odniesiony do powierzchni 

usterzenia pionowego Sv=1,665[m
2
]. 
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4.3. Charakterystyki poprzeczne samolotu AT-5 z wychylonym 

sterem kierunku 

Obliczenia przeprowadzono dla trzech wychyleń steru kierunku δR=5,15,25[deg]. 

Konwencja znaków przedstawiona została w punkcie 2.2. Wyniki zawierają zmiany 

współczynników siły bocznej Cs oraz momentów odchylającego Cn i przechylającego Cl w 

funkcji kąta natarcia α i kąta ślizgu β dla stałego wychylenia steru kierunku. 

 

4.3.1. Współczynnik siły bocznej Cs  

 

Rys. 36 Rozkład współczynnika siły bocznej samolotu dla δR=5[deg] w funkcji kąta natarcia α[deg] 
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Rys. 37 Rozkład współczynnika siły bocznej samolotu dla δR=5[deg] w funkcji kąta ślizgu β[deg] 

 

Rys. 38 Rozkład współczynnika siły bocznej samolotu dla δR=15[deg] w funkcji kąta natarcia α [deg] 
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Rys. 39 Rozkład współczynnika siły bocznej samolotu dla δR=15[deg] w funkcji kąta ślizgu β[deg] 

 

Rys. 40 Rozkład współczynnika siły bocznej samolotu dla δR=25[deg] w funkcji kąta natarcia α[deg] 
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Rys. 41 Rozkład współczynnika siły bocznej samolotu dla δR=25[deg] w funkcji kąta ślizgu β[deg] 

 

4.3.2. Pochodna współczynnika siły bocznej Cs po kącie wychylenia steru 

kierunku av2 

 

 

Rys. 42 Rozkład współczynnika siły bocznej samolotu względem kąta natarcia α[deg] dla kilku wychyleń 

steru kierunku δR[deg] odniesiona do powierzchni płata S 
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Rys. 43 Zmiana wartości gradientu av2 względem kąta natarcia α [deg] samolotu, odniesiony do 

powierzchni usterzenia pionowego Sv 

4.3.3. Współczynnik momentu odchylającego Cn 

 

Rys. 44 Rozkład współczynnika momentu odchylającego samolotu dla δR=5[deg] w funkcji kąta natarcia 

α[deg] 
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Rys. 45 Rozkład współczynnika momentu odchylającego samolotu dla δR=5[deg] w funkcji kąta ślizgu 

β[deg] 

 

Rys. 46 Rozkład współczynnika momentu odchylającego samolotu dla δR=15[deg] w funkcji kąta natarcia 

α[deg] 
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Rys. 47 Rozkład współczynnika momentu odchylającego samolotu dla δR=15[deg] w funkcji kąta ślizgu 

β[deg] 

 

 

Rys. 48 Rozkład współczynnika momentu odchylającego samolotu dla δR=25[deg] w funkcji kąta natarcia 

α[deg] 
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Rys. 49 Rozkład współczynnika momentu odchylającego samolotu dla δR=25[deg] w funkcji kąta ślizgu 

β[deg] 

4.3.4.  Współczynnik momentu przechylającego Cl  

 

Rys. 50 Rozkład współczynnika momentu przechylającego samolotu dla δR=5[deg] w funkcji kąta natarcia 

α[deg] 
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Rys. 51 Rozkład współczynnika momentu przechylającego samolotu dla δR=5[deg] w funkcji kąta ślizgu 

β[deg] 

 

Rys. 52 Rozkład współczynnika momentu przechylającego samolotu dla δR=15[deg] w funkcji kąta 

natarcia α[deg] 
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Rys. 53 Rozkład współczynnika momentu przechylającego samolotu dla δR=15[deg] w funkcji kąta ślizgu 

β[deg] 

 

Rys. 54 Rozkład współczynnika momentu przechylającego samolotu dla δR=25[deg] w funkcji kąta 

natarcia α[deg] 
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Rys. 55 Rozkład współczynnika momentu przechylającego samolotu dla δR=25[deg] w funkcji kąta ślizgu 

β[deg] 
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4.4. Współczynniki i pochodne sił i momentów względem prędkości 

odchylania 

Obliczenia pochodnych siły bocznej oraz momentów odchylającego i przechylającego 

przeprowadzono dla kilku kątów natarcia α=0,10,20,30,40[deg]. Celem było wyznaczenie 

wpływu kąta natarcia na wartość i znak pochodnej. Bezwymiarowa prędkość odchylania 

definiowana jest jako: 

V

rb

2
 

gdzie: 

b- rozpiętość płata; 

r- prędkość kątowa odchylania; 

V – prędkość lotu; 

 

4.4.1. Współczynnik siły bocznej Cs w funkcji bezwymiarowej prędkości 

odchylania rb/2V oraz kąta natarcia α[deg] 

 

Rys. 56 Rozkład współczynnika siły bocznej Cs względem bezwymiarowej prędkości odchylania rb/2V dla 

różnych kątów natarcia α [deg] i kąta ślizgu =0[deg] 
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Rys. 57 Rozkład współczynnika siły bocznej Cs względem kąta natarcia α [deg] dla różnych prędkości 

odchylania r oraz dla kąta ślizgu =0[deg] 

 

4.4.2. Współczynnik momentu odchylającego Cn w funkcji bezwymiarowej 

prędkości odchylania rb/2V oraz kąta natarcia α[deg] 

 

Rys. 58 Rozkład współczynnika momentu odchylającego Cn względem bezwymiarowej prędkości 

odchylania rb/2V dla różnych kątów natarcia α [deg] i kąta ślizgu =0[deg] 
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Rys. 59 Rozkład współczynnika momentu odchylającego Cn względem kąta natarcia α [deg] dla różnych 

prędkości odchylania r oraz dla kąta ślizgu =0[deg] 

4.4.3. Współczynnik momentu przechylającego Cn w funkcji bezwymiarowej 

prędkości odchylania rb/2V oraz kąta natarcia α[deg] 

 

Rys. 60 Rozkład współczynnika momentu przechylającego Cl względem bezwymiarowej prędkości 

odchylania rb/2V dla różnych kątów natarcia α [deg] i kąta ślizgu =0[deg] 
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Rys. 61 Rozkład współczynnika momentu przechylającego Cl względem kąta natarcia α [deg] dla różnych 

prędkości odchylania r oraz dla kąta ślizgu =0[deg] 

4.4.4. Pochodne sił i momentów względem prędkości odchylania dla różnych 

kątów natarcia samolotu 

Rys. 62 przedstawia zmiany pochodnych siły bocznej Csr oraz momentów odchylającego Cnr 

i przechylającego Clr w funkcji kata natarcia. 

 

Rys. 62 Zmiana wartości pochodnych siły bocznej oraz momentów odchylającego i przechylającego w 

funkcji kąta natarcia α [deg] 
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4.5. Wnioski do wyników Rozdziału 4 

Pochodna Cnr nie ulega znacznej zmianie wraz ze wzrostem kąta natarcia (Rys. 62). To 

samo dotyczy pochodnej Csr (Rys. 62). Dużą zmianę można natomiast zauważyć w 

przypadku pochodnej Clr (Rys. 62). 

Jednakże należy podkreślić, że ze względu na własności korkociągu najważniejsze są 

charakterystyki 
Cn

 i 
Cl

, zaś wartość 
Cs

 nie ma bezpośredniego wpływu na wejście i 

wyjście z korkociągu, choć pośrednio wpływa na wartości Cn i Cl oraz na ich pochodne 

względem β. 
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5. Propozycje modyfikacji konfiguracji samolotu: 

5.1 Zmiana powierzchni usterzenia pionowego samolotu 

Zmiana powierzchni usterzenia pionowego o 25% z 1.4 m
2
 na 1.75m

2
 

 [deg] CsTOTAL bez modyfikacji CsTOTAL z modyfikacją Sv [m
2
] 

5 -0,04888 -0,0536 1,40 

25 0,0423 0,02049 1,75 

 

Wyznaczamy pola powierzchni usterzenia pionowego, dla którego współczynnik siły 

bocznej Cs będzie równy 0 dla kata natarcia α=25[deg]. Dla takich założeń otrzymamy, że 

pole powierzchni usterzenia pionowego powinno wynieść Sv=2,08 m
2
,Rys. 63. 

 

Rys. 63 Zmiana współczynnika siły bocznej samolotu w funkcji powierzchni usterzenia pionowego 
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5.2 Zmiana kąta wznosu płata z 5[deg] na 3[deg] 

Wpływ zmiany kąta wzniosu płata na współczynniki siły bocznej Cs, momentu 

odchylającego Cn i momentu przechylającego Cl przedstawiono w poniższych tabelach. 

 

 [deg] CsTOTAL bez modyfikacji γ =5[deg] CsTOTAL z modyfikacją γ =3[deg] 

 β=5[deg] β=25[deg] β=5[deg] β=25[deg] 

5 -0,0488 -0,2127 -0,0492 -0,2144 

25 0,0097 0,0423 0,0114 0,0312 

 

 [deg] CnTOTAL bez modyfikacji γ =5[deg] CnTOTAL z modyfikacją γ =3[deg] 

 β=5[deg] β=25[deg] β=5[deg] β=25[deg] 

5 -0,0187 -0,0912 -0,0191 -0,0922 

25 -0,0133 -0,0820 -0,0049 -0,0707 

 

 [deg] ClTOTAL bez modyfikacji γ =5[deg] ClTOTAL z modyfikacją γ =3[deg] 

 β=5[deg] β=25[deg] β=5[deg] β=25[deg] 

5 0,0142 0,0634 0,0064 0,0400 

25 0,0388 0,1712 0,0336 0,1231 

 

Z powyżej zamieszczonych danych obliczeniowych wynika że zmniejszenie kąta wzniosu z 

5[deg] do 3[deg] powoduje nieznaczną poprawę własności antykorkociągowych (CnTOTAL 

przyrosło z wartości 0.0187 do wartości 0.0191 dla kąta β=5[deg] α=5[deg]) oraz wzrost 

własności prokorkociągowych (CnTOTAL zmalało z wartości 0.082 do wartości 0.0707 dla kąta 

β=25[deg] α=25[deg]). 
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5.3 Samolot bez wzniosu 

Modyfikacja samolotu AT-5 polegająca na zmianie wzniosu płata na wartość 0[deg]. 

 

Rys. 64 Rozkład współczynnika siły bocznej Cs względem głównych zespołów płatowca dla α=0[deg] 

 

 

Rys. 65 Rozkład współczynnika siły bocznej Cs względem głównych zespołów płatowca dla α=20[deg] 
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Rys. 66 Rozkład współczynnika siły bocznej Cs względem głównych zespołów płatowca dla α=30[deg] 
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6. Wnioski Końcowe 

W analizie korkociągu samolotu AT-5 przeprowadzono serię numerycznych analiz 

aerodynamicznych kompletnego samolotu. Badano stateczność kierunkową samolotu w 

zakresie założonych do obliczeń kątów natarcia =0-40[deg] oraz katów ślizgu =0-25[deg]. 

Obliczenia uwzględniały także analizę skuteczności steru kierunku dla zdefiniowanych 

powyżej kątów natarcia i ślizgu oraz analizę zmian pochodnych kierunkowych względem 

prędkości odchylania. Dodatkowo przeprowadzono analizę aerodynamiczną dla kilku 

wariantów modyfikacji geometrii usterzenia oraz kąta wzniosu płata. 

Ogólny wniosek z obliczeń jest taki, iż samolot AT-5 jest stateczny kierunkowo na 

dużych katach natarcia oraz jego charakterystyki aerodynamiczne pozwalają zarówno na 

zabezpieczenie samolotu przed wejściem w korkociąg oraz wyjście z korkociągu, gdyż ster 

kierunku jest skuteczny w badanych zakresach (α do 40[deg], βdo 25[deg] rb/2V do 0.3). 

Najistotniejsze parametry antykorkociągowe tj. 
Cn

 - gradient momentu odchylającego oraz 

Cl
 - momentu przechylającego względem kąta ślizgu mają poprawne wartości (wartości 

ustateczniające) w całym obliczeniowym zakresie kątów natarcia oraz ślizgu. 

Szczegółowe wnioski dotyczące wpływu parametrów lotu i geometrycznych modyfikacji 

samolotu AT-5 przedstawione są poniżej. 

 Wpływ kąta natarcia. 

Wzrost kąta natarcia w istotny sposób wpływa na parametry antykorkociagowe. Wraz z 

jego wzrostem, następuje pogorszenie wartości podstawowych parametrów 

antykorkociągowych tj pochodnej momentu odchylającego i przechylającego. Jednakże, 

należy podkreślić iż w całym zakresie obliczeniowych kątów natarcia i ślizgu wartości i znaki 

pochodnych współczynników momentów są prawidłowe (czyli 0
Cn

; )0
Cl

. 

Jednym negatywnym skutkiem na kierunkowe charakterystyki aerodynamiczne samolotu 

jest zmiana znaku współczynnika siły bocznej samolotu - Cs. Spowodowana jest ona głównie 

wpływem płata samolotu. Współczynnik ten ma jednak niewielki wpływ na 

antykorkociągowe cechy samolotu, dlatego też nie jest istotny w ocenie parametrów pro- lub 

antykorkociągowych.  
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 Wpływ kata ślizgu  

Wzrost kąta ślizgu, w założonym zakresie obliczeniowym, powoduje niewielki wpływ na 

przebiegi współczynników aerodynamicznych oraz pochodne stateczności.  

 Wpływ wychylenia steru kierunku. 

Skuteczność steru kierunku przedstawiona została za pomocą gradientu av2 oraz 

rozkładów momentów odchylającego i przechylającego. Wartość gradientu zmniejsza się 

wraz ze wzrostem kąta natarcia α ale nie zmienia znaku. Oznacza to, iż wychylenie steru 

kierunku dla stanów lotu odpowiadającym obliczeniowym zakresom kąta natarcia oraz ślizgu 

zawsze będzie zapewniało kierunkową kontrolę nad samolotem. 

 Analiza kierunkowych pochodnych stateczności od prędkości kątowej odchylania 

Analiza kierunkowych pochodnych stateczności siły bocznej Csr oraz momentów 

odchylającego Cnr i przechylającego Clr względem prędkości kątowej odchylania wykazała 

iż, wartości pochodnych Cnr i Csr są prawidłowe. Pochodna Clr wraz ze wzrostem kąta 

natarcia zmienia znak. Jednak, nie powoduje to w istotny sposób pogorszenia 

antykorkociągowych cech samolotu. 

 Modyfikacje geometrii usterzenia pionowego 

Modyfikacja geometrii usterzenia pionowego zakładała zwiększenie jej powierzchni. 

Celem jej było poprawienie wartości współczynnika siły bocznej Cs w szczególności dla 

większy kątów natarcia rzędu 20[deg] i wyżej. Analiza wykazała, iż wymagana zmiana 

powierzchni usterzenia pionowego byłaby znaczna. Powierzchnia usterzenia powinna 

wzrosnąć z wartości 1,665[m
2
] do 2,08[m

2
]. Modyfikacja ta jest niezalecana ze względu na 

znaczny wzrost powierzchni usterzenia pionowego. Poza tym, jak już wcześniej wspomniano 

współczynnik siły bocznej i jego przebieg nie jest najistotniejsza cechą antykorkociągową. 

 Modyfikacje kąta wzniosu płata 

Modyfikacja kąta wzniosu podyktowana była tymi samymi przesłankami jak modyfikacja 

usterzenia pionowego. Wyniki analizy wykazały, iż zmniejszenie kąta wzniosu powoduje 

wzrost własności prokorkociągowych samolotu i z tego powodu jest niezalecane. Dodatkowo, 

wpływ wzniosu płata na poprawę przebiegu współczynnika siły bocznej Cs jest nieznaczny. 
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