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1.  Wstęp

Loty holowane szybowców są  obecnie szeroko stosowane. Dotychczas jednak zagadnie-
nie  statecznoś ci  szybowców  w  locie  holowanym  nie zostało w  pełni  rozwią zane.  Istnieje
zaledwie  kilka  prac  zwią zanych  z  tym  zagadnieniem.

W roku 1933 F. JANIK   [6] rozpatrywał  obcią ż enia w locie holowanym szybowca. W pracy
tej nie poruszał  zagadnień statecznoś ci. Okreś lił  konfigurację   liny holowniczej  przyjmując
przybliż oną   zmianę   współczynników  aerodynamicznych  w  funkcji  ką ta  nachylenia  liny
nie  popartą   doś wiadczeniem.

W  pracy  [12]  rozpatrywano  stateczność  szybowca  holowanego  na  krótkim  nieod-
kształcalnym  «dyszlu».

Praca  [1] zawiera  szereg publikacji  BRYANTA,  BROWNA  i  SWEETINGA  dotyczą cych  sta-
tecznoś ci latawców i szybowców w locie holowanym. Autorzy okreś lając  ką t holu (<pi)rozpa-
trywali  wyłą cznie  równowagę   sił, pomijając  równowagę   momentów, co znacznie  wpływa
na  wartoś ci  danych  wyjś ciowych  potrzebnych  do  obliczeń  statecznoś ci  dynamicznej.
Wprowadzając  w  równania  ruchu pochodną   momentu pochylają cego  wzglę dem  zmiany
prę dkoś ci  pionowej  mw  jak  dla  lotu  swobodnego,  nie uwzglę dniano  zmian  wynikają cych
z holu. Zmiany te przy niektórych konfiguracjach  są  znaczne i mają   wpływ na stateczność
dynamiczną.  W  wymienionej  pracy  linę   holowniczą   traktowano  jako  nierozcią gliwą.

S. NEUMARK W pracy  [9] rozpatrywał  konfigurację   nierozcią gliwej  liny balonu w oparciu
o dmuchania wykonane  w r.  1934 w Instytucie Aerodynamicznym  w Warszawie.  W pracy
[10]  z  r.  1963  rozpatruje  on  zagadnienia  statecznoś ci  balonu  na  nierozcią gliwej  linie.
Wyprowadza  pochodne linowe  i  okreś la  konfiguracje  liny  nierozcią gliwej  z pominię ciem
oporów tarcia. W przypadku holu szybowca  zwis liny holowniczej jest mały i opory tarcia
mogą  być równorzę dne z siłą  aerodynamiczną  normalną  do liny i nie powinny być pomijane.

W  niniejszej  pracy  rozpatrzono przypadek  holu  szybowca  sztywnego  (nieodkształcal-
nego) przez samolot  (cię ż ki) znajdują cy  się  w poziomym prostoliniowym  locie ustalonym.
Opierając  się   na  pracach  [9] i  [10]  okreś lono  konfiguracje  rozcią gliwej  liny  holowniczej
z  uwzglę dnieniem  oporów  tarcia.  Rozpatrzono  równowagę   i  stateczność  statyczną   po-
dłuż ną   szybowca  w  locie  holowanym,  okreś lono  zakresy  ką tów  holu  i współczynników
siły noś nej  moż liwych  do uzyskania  w  czasie holu.

Rozpatrując  stateczność  dynamiczną   szybowca  zastosowano  teorię   małych zakłóceń.
Równania  ruchu otrzymano w postaci  układu równań róż niczkowych  zwyczajnych  dru-
giego rzę du ze stałymi współczynnikami  [1]. Pozwoliło to  na okreś lenie  współczynników
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równania  charakterystycznego  i zastosowanie  kryteriów  statecznoś ci  ROUTHA- HURWITZA

jak  również  obliczenie  pierwiastków  równania  charakterystycznego  metodą   BAIRSTOWA.

W pracy nie uwzglę dniono  dynamiki liny holowniczej jak  również zakłóceń wynikają -
cych  z nieustalonych  ruchów  samolotu. Zagadnienie rozwią zano  metodą  stosowaną   przy
rozważ aniu  statecznoś ci w  locie swobodnym  [3, 4 i  11]. Pozwoliło to na wzajemną   kon-
frontację   wyników,  odpowiadają cych  lotowi  swobodnemu  i holowanemu  oraz uproś ciło
analizę.

N a  podstawie  obliczeń numerycznych  wykonanych  dla jednego  z szybowców wyczy-
nowych  dokonano  analizy  statecznoś ci.  Zbadano jak  wpływa  na  stateczność  szybowca
położ enie wzglę dem  samolotu holują cego, prę dkość holu, usytuowanie zaczepu holują cego
wzglę dem  ś rodka  cię ż koś ci  szybowca  i  długość liny  holowniczej.

Waż niejsze  oznaczenia

a  =  — ~  [l/ rad]  zmiana  współczynnika  siły  noś nej  szybowca  w  zależ noś ci  od  ką ta
da

natarcia,

«i  =  .  [l/ rad]  zmiana  współczynnika  siły  noś nej  usterzenia  w  zależ noś ci  od  ką ta
CO.IT

natarcia  usterzenia,

a2  =   * H  [l/ rad]  zmiana  współczynnika  siły  noś nej  usterzenia  w  zależ noś ci  od  ką ta
wychylenia  steru  wysokoś ci,

Cma  współczynnik  momentu pochylają cego  szybowiec,  pochodzą cy  od  sił
aerodynamicznych,

Cmi  współczynnik momentu pochylają cego  szybowiec,  pochodzą cy  od  liny
holowniczej,

C„,   Ct  współczynniki aerodynamiczne siły normalnej  i  stycznej  do  liny  okreś-
lone  w  stosunku  do  jej  ś rednicy  i  długoś ci  jednostkowej,

Cz  współczynnik  aerodynamiczny  siły  noś nej,
Cx  współczynnik  aerodynamiczny  oporu,

d  [m]  ś rednica  liny  holowniczej,
g  [m/sek2]  przyspieszenie  ziemskie,

hz  [m]  współ rzę dna  zaczepu  holowniczego  szybowca  mierzona  pionowo
wzgl.  ś rodka  cię ż koś ci,

h\ =   '"°  zapas  statecznoś ci  statycznej  szybowca  w  locie  swobodnym,
aC

- TT?-
dCz

zapas  statecznoś ci  statycznej  szybowca  w  locie  holowanym,

zmiana  zapasu  statecznoś ci  statycznej  szybowca  wywołana  holem,hi =
aCz

ly  [kGm sekJ]  moment bezwładnoś ci szybowca wzglę dem  osi poprzecznej,
k~ [m]  współ rzę dna zaczepu holowniczego szybowca mierzona poziomo wzglę -

dem  ś rodka  cię ż koś ci,
'o. 'i  [m]  długość  liny  swobodnej  i  obcią ż onej,

la  [m]  ś rednia  cię ciwa  aerodynamiczna,
la  [m]  odległość  osi  obrotu  steru  wysokoś ci  od  ś rodka  cię ż koś ci  szybowca,

mu,  mw,  m^,, mą   pochodne aerodynamiczne momentu pochylają cego  wzglę dem  zmiany:
prę dkoś ci  podłuż nej,  prę dkoś ci  pionowej,  prę dkoś ci  zmiany  ką ta
natarcia  i  prę dkoś ci  ką towej  pochylania  w  postaci  bezwymiarowej,

m [kG sek2/ m]  masa  szybowca,
M  [kG m]  moment pochylają cy  szybowca,
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n [kG/m]
Pn [kG]
P,  [kG]

9  [kG/m]
6[kG]

Re =  rfj/ / v
Slm*]

Srl  [m>]
* [kG/m]

f [sek]
!T[kG]

71 [kG]
«  [m/sek]
w  [m/sek]

-   V  [m/sek]
x s  [m]
.xi  [m]

[kG]

zi  [m]
jr, [m]

Z

Z ł   [kG]

a  [rad]

Pn  [rad]
a =  2CzfnAe  [rad]

9̂1  [rad]

Po [rad]

9>p  [rad]
<PM  [rad]
A  [1/kG]

siła  aerodynamiczna  normalna  do  liny  działają ca  na  1  m  długoś ci.
siła  aerodynamiczna  normalna  do  liny,
siła  aerodynamiczna  styczna  do  liny,
siła  aerodynamiczna  oporu,
siła  aerodynamiczna  wyporu  (noś na),
sił a  oporu  aerodynamicznego  usterzenia  poziomego,
siła  noś na  usterzenia  poziomego,
cię ż ar  jednostkowy  metra  bież ą cego  liny,
cię ż ar  szybowca,
liczba  Reynoldsa,
powierzchnia  noś na  skrzydeł   szybowca,
powierzchnia  noś na  usterzenia  poziomego,
siła aerodynamiczna styczna  działają ca na  1 m  długoś ci  liny,
czas,
naciąg  liny,
siła pochodzą ca od liny, działają ca  na zaczepie szybowca,
zmiana  prę dkoś ci  poziomej,
zmiana  prę dkoś ci  pionowej,
prę dkość  lotu,
odległość ś rodka  cię ż koś ci  od  ś rodka  aerodynamicznego,
odległość  pozioma  mię dzy  koń cami  liny  holowniczej,
pochodne  linowe  poziomej  składowej  siły  nacią gu  liny  wzglę dem
przesunię cia:  poziomego  i  pionowego  w  postaci  bezwymiarowej,
pochodne  aerodynamiczne  składowej  poziomej  siły  aerodynamicznej
wzglę dem  zmian prę dkoś ci: poziomej, pionowej  i ką towej  pochylania
w  postaci  bezwymiarowej,
składowa  pozioma  nacią gu  liny  przyłoż ona na  zaczepie  holowniczym
szybowca  działają ca  zgodnie  z: kierunkiem  lotu,
odległość  pionowa  mię dzy  koń cami  liny  holowniczej,
odległość  pionowa  ś rodka  aerodynamicznego  od  ś rodka  cię ż koś ci,
odległość  pionowa  osi  obrotu  steru  wysokoś ci  od  ś rodka  cię ż koś ci,
pochodne  linowe  pionowej  składowej  siły  nacią gu  liny  wzglę dem
przesunię cia:  poziomego  i  pionowego  w  postaci  bezwymiarowej,
pochodne  aerodynamiczne  składowej  pionowej  siły  aerodynamicznej
wzglę dem  zmian prę dkoś ci:  poziomej, pionowej  i  ką towej  pochylania
w  postaci  bezwymiarowej,
składowa  pionowa  nacią gu  siły  przyłoż ona na  zaczepie  holowniczym
szybowca  działają ca,  normalnie  do  kierunku  lotu,
ką t  natarcia  szybowca,
ką t  zaklinowania  usterzenia  poziomego,

ką t  wychylenia  steru  wysokoś ci,
ką t  odchylenia strug  spływają cych  ze skrzydła,
ką t  nachylenia  liny  holowniczej  w  stosunku  do  linii  lotu  mierzony  na
zaczepie  szybowca,
ką t  nachylenia  liny  holowniczej  w  stosunku  do  linii  lotu  mierzony  na
zaczepie  samolotu,
ograniczenie  ką ta  holu  ze  wzglę du  na  równowagę   sił ,
ograniczenie  ką ta  holu  ze  wzglę du  na  równowagę   momentów,
współczynnik wydłuż alnoś ci liny,
wydłuż enie  skrzydła  szybowca,
pierwiastki  równania  charakterystycznego  w  postaci  bezwymiarowej,
współczynnik  efektywnoś ci  usterzenia  poziomego,
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•f  współczynnik  tłumienia  w postaci  bezwymiarowej,
rf  czę stość  oscylacji  w postaci  bezwymiarowej,

Q  [kGsek2/ m4]  gę stość  powietrza.

2.  Aerodynamika  liny  holowniczej

D o  okreś lenia  konfiguracji  liny  holowniczej  oprócz  danych  o  cię ż arze  jednostkowym
i wł asnoś ciach sprę ż ystych  liny niezbę dna jest znajomość  sił  aerodynamicznych. Ze wzglę du
na  zmienny ką t nachylenia liny w stosunku do linii lotu należy  okreś lić  zależ ność współ czyn-
nika  siły  noś nej  Czl  i współ czynnika  oporu  Cx l od ką ta  nachylenia  liny q>.

Współ czynnik  oporu  aerodynamicznego  liny  ustawionej  prostopadle  do  przepł ywu
powietrza  (cp — 90°)  oznaczono  przez  C,„  a  współ czynnik  oporu  tarcia  liny  ustawionej
równolegle  w  przepł ywie  (<p — 0)  oznaczono  przez  Ct.

Rozpatrzono siły aerodynamiczne działają ce na element  liny  o  dł ugoś ci  /  i  ś rednicy  d
nachylonej  pod ką tem  cp do przepł ywu  o prę dkoś ci  V  (rys. 1).

Rys.  1. Rozkł ad prę dkoś ci  i sił  aerodynamicznych  działają cych na element  liny  o  długoś ci  I i  ś rednicy d

Sił y  aerodynamiczne  okreś lone  przez  współ czynniki  mają   postać

JP„  =   ~QldVzCnsin2cp,  P, =  — QldV*Ctco&i(p.

Rozkł adając  siły P„  i Pt  na kierunek  normalny  i styczny  do przepł ywu  otrzymano:

(2.1)
zi  =   P„coscp—P,sinq> =   - —- QldVz(C„sm2cpcos(p— Ctsin(pcos2(p),

==  P„sin(p+P,cos(p  =

Sił ę  noś ną   dział ają cą   na element liny  Pzl  i sił ę  oporu Pxl  okreś lono  za pomocą   współczyn-
n ików  C2,  i  Cxi

(2.2)  P2 QldVCzl,  Pxl  =  - I  QldV2Cxl,
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gdzie
Czi  =   C„sin2c5C0S99— C, sin<p cos2  cp,

( 2' 3- )  Cxl  =  C„sin?(p+- Ctcos*q>.

Wartoś ci C„  i C, dobrano tak, aby zależ noś ci  (2.3) były zgodne z doś wiadczeniem  [9 i  13]
(por.  rys.  2).

C„=   1,15,  Ct  =   0,035.

Na  rysunku  2  krzywe  oznaczone  symbolem  N  zostały  otrzymane  przez  S.  NEUMARKA

w czasie dmuchań lin balonowych w r. 1934 w Instytucie Aerodynamicznym w Warszawie [9].
Natomiast  krzywe  oznaczone  symbolem  W  zostały  podane  przez  K. D.  WOODA  [13].

Czl= Cn sirff  coif  -   Ct coslp  sin?
Cn iin'f

krzywe  wg. SMeumarka
krzywe  wq- H.D. Wooda

Rys.  2.  Doś wiadczalne  i  teoretyczne  zależ noś ci  aerodynamicznych  współczynników  siły  noś nej  i  oporu
w  funkcji  zmiany  ką ta  pochylenia

Otrzymane zależ noś ci  (2.3)  na  współczynniki  aerodynamiczne  mogą   być  stosowane  dla
lin holowniczych w całym zakresie  prę dkoś ci stosowanych  przy holu szybowców. Zakres
liczb  Reynoldsa  dla  lin  holowniczych  osią ga  wartość  Re =  (l4- 6)- 104.  Maksymalne
wartoś ci liczby Re są   dużo niż sze od krytycznej  liczby Rek r =  (1,8- ^5)- 105  [2 i  13]. Daje
nam to pewnoś ć, że zawsze znajdujemy  się  w zakresie podkrytycznym  i przy  obliczeniach
nie ma potrzeby dokonywania odrę bnych dmuchań dla poszczególnych lin holowniczych [9],

3.  Charakterystyka  liny  holowniczej

W poniż szej  tablicy  podano  cię ż ary  jednostkowe  q  lin  holowniczych, współczynniki
wydłuż alnoś ci  okreś lone  jako  X — Al/ PIa  i  ś rednice  d  lin  uż ywanych  obecnie  w  Polsce
do  holowania  szybowców  [14].
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Typ  liny

A
B
C
D

J.

Opis  liny

Lina  stylonowa  zwijana
Linia  stylonowa  w  oplocie
Lina  stylonowa  w  oplocie
Lina  konopna  zwijana

MARYNIA K

d
Cm)

0,0070
0,0067
0,0083
0,0113

<?
(kG/m)

0,0308
0,0326
0,0462
0,0771

X
(1/ kG)

0,00117
0,00025
0,00035
0,00021

4.  Konfiguracja  liny  holowniczej

Przy rozpatrywaniu zagadnień równowagi i statecznoś ci szybowców  w locie holowanym
konieczna jest znajomość siły Ji na zaczepie szybowca  zależ nej  od współrzę dnych koń ców
liny holowniczej  JCI , z\ oraz ką tów  <po i q>i wzglę dem  linii lotu, jakie  lina  tworzy  na zacze-
pach  samolotu i  szybowca  (rys. 3).

Rys.  3.  Wielkoś ci  geometryczne  charakteryzują ce  hol  szybowca

Rozpatrzmy przypadek holu szybowca,  gdy samolot holują cy znajduje  się  w ustalonym,
poziomym  locie  prostoliniowym,  natomiast  szybowiec  może  zajmować  dowolne  poło-
ż enie w  płaszczyź nie pionowej  zgodnej  z  linią   lotu.

Linę   holowniczą   traktujemy  jako  cię gno  idealnie  wiotkie,  cię ż kie,  obcią ż ane siłami
aerodynamicznymi. W  przypadku  liny  holowniczej  moż na pominąć  momenty  zginają ce,
wynikają ce  ze sztywnoś ci  liny  [5, 7 i 8].

Rozpatrzono element liny dl obcią ż ony siłą  nacią gu  liny  T i  T+dT,  cię ż arem własnym
qdl, siłami aerodynamicznymi: styczną  tcos2(pdli normalnąnsmP- ę dl  (rys. 4). Wprowadzono
oznaczenia

^  '   "*

Równania rzutów sił  na kierunek styczny  i normalny do elementu liny mają   postać

— T+(T- \ - dT)cos(d(p)+tcos2<p dl— gń ncp dl = 0,
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Po przekształ ceniach, pominię ciu mał ych wyż szego rzę du  i wprowadzeniu  bezwymiaro-
wego  współ czynnika  cię ż arowego  liny

otrzymano

(4.2)

- edv2

Cq  .  Ct

- ~t sin  ę - - =r
dq>.

T

Rys.  4.  Rozkł ad  sił  dział ają cych  na element  Hny o  dł ugoś ci dl

Po  wprowadzeniu  nowych  stał ych  [10]

cq _  c, _  c,
c„   '  c„   cą

i  scał kowaniu  (4.2)  otrzymano  zależ ność

(4.3)  IŹ L =  Tl£t = Ku
X  Ti

gdzie

(4.4)

(4.5)

r  =
(ctgtp— i cos  2v

\   tgy+ cosę? /
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Analogicznie  do r i rj otrzymamy  zależ noś ci na  TI i r\ \   podstawiając  <p\   zamiast  <p  do
(4.4)  i  (4.5).

Stosując  zależ ność  (4.3) moż emy  obliczyć  naciąg  liny  w  dowolnym jej  punkcie, o ile
znamy  wielkoś ci  q> i T na jednym  z jej  koń ców.

Z  drugiego  równania  (4.1) otrzymamy

(4.6)  Tdy =   {qco5ęJ

rns\ ti2cp)dl.

Po  podstawieniu  zależ noś ci  (4.3) do  (4.6) otrzymamy  dł ugość liny  holowniczej  w postaci

cał kowej

, _ r , e _ 2
1 ~ ' r  SdV*

? _
J Cq1  S

<Pn

Współ rzę dne  koń ców  liny  holowniczej  xi i z\  (rys. 3)  obliczymy  wychodząc z zależ noś ci
geometrycznych

dx\ . =   dlcosrp,  dzi =  dhm<p;

otrzymamy

(4.8)  Xl =   - jrrs  - =;
y  Ti  p d F2  J  C„co

(4.9)  z i = —  - 7̂2 I  7  ^r- irdcP-

Zmienimy  granice  cał kowania w celu  wprowadzenia  nowych  funkcji

2  /"  Te""cosm  ,

, .  . „   2  / '  Te~"sin®
(4.12)  v  —- - y-  y

Korzystając  z funkcji  (4.10)- (4.12) i zależ noś ci  (4.3) okreś lono  długość liny  holowniczej:

(4.13)  h^Kiint- fio)

i  współ rzę dne koń ca  liny  na zaczepie  szybowca wzglę dem  zaczepu  samolotu  holują cego:

(4- 14)  Xi- A( fll- t fo),

(4.15)  «- JG (v- ft t ).

D la  lin wydłuż alnych  stosowanych  do holu  przyję to

(4.16)  /i = / o(l+ Ari) ;

uwzglę dnienie  zmiany  nacią gu  T wzdłuż liny  daje  róż nice w stosunku  do  lx  obliczonej
z  (4.16)« 0,01% a w stosunku  do Ah (wydłuż enia) sw 3%.



A-

ą   =0,0462  k6/ m
d  * 0,0083  m

A  =  0,00035 J/ k6

Rys.  5a.  Funkcje długoś ci /t  i współ rzę dnych koń ców  liny  a  iv  dla  liny  typu  C
przy  prę dkoś ci  holu 20  i  50  m/sek.

5  Mechanika teoretyczna [65]



—  _  [/  =  50 m/ sek
lina  typu.C"  ą   =0,0461  k6/ m

d  =0,0023  vn
A  =.0,0O03S

- 90 - 60  - 30  30  60  90

Rys.  5b.  Funkcje r  i  ei dla liny  typu  C przy prę dkoś ci holu 20  i 50 m/sek.

[66]
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N a rysunkach 5a i 5b przedstawiono przykł adowo funkcje  /<, a, v, r  i en otrzymane po nu-
merycznym  scał kowaniu  (4.10)- (4.12)  dla  liny  typu  C  i  prę dkoś ci  holu  V—  20m/ sek.
i  50  m/ sek.

Ką t  holu  951 i  odpowiadają cy  mu  Cz  holu  okreś limy  na  podstawie  p.  6,  co  umoż liwi
obliczenie siły na  zaczepie  szybowca  I i .  Z zależ noś ci  (4.16)  obliczymy  cał kowitą   dł ugość
liny  h  i z wykresów na rys.  5 dla wartoś ci 931 znajdziemy  \ i\ , ai i vi,  co  pozwala  ze  wzorów
(4.3) i (4.13) obliczyć  / .lo.  Z wykresu na rys.  5 znajdziemy  dla wartoś ci  / t0 ką t cp0,  a nastę pnie
tro i  vo.  Stosując  (4.14)  i  (4.15)  obliczymy  współ rzę dne koń ców  liny  x\  i  zi.

5.  Współczynniki  sił   pochodzą ce od  liny  holowniczej  (pochodne linowe)

W  celu  okreś lenia  sił   pochodzą cych  od  liny  holują cej  zakł adamy  liniowy  charakter
zmian  sił  w  zależ noś ci  od  przemieszczenia  koń ców  liny  wzglę dem  siebie.

Przez  analogię   do  pochodnych  aerodynamicznych,  stosowanych  przy  rozpatrywaniu
statecznoś ci samolotów, wprowadzono pochodne linowe (współ czynniki sił ), które okreś lono
nastę pują co:

Zmiany sił  pochodzą ce od liny holowniczej  przedstawiono za pomocą  pochodnych lino-
wych

Z[ =  Zl^dxi+Zl

HdzL

Siła T\ pochodzą ca od liny holują cej jest przył oż ona na zaczepie pod ką tem <pi w stosunku do

lini i  lotu,  a  odpowiednie  jej  skł adowe  są:

(5.2)  X\  =  T1COS991,  Z{  =  Tisinipi.

Zmianę   siły  otrzymamy  po  zróż niczkowaniu  zależ noś ci  (5.2)

dX[  =  c

dZ[  — c

Jeż eli do  (5.3) wprowadzimy  zależ ność na dT\ i T\dę \ wyraż one przez elementarne prze-
sunię cia dx\ idzi  oraz 7i, U, xi,  z\, 931 i 9?0, to po przyrównaniu  do  (5.1) obliczymy  pochod-
ne  linowe  Xl

Xl,  X\x,  Zl

Xl  i  Zl

H.

Po  przekształ ceniu  (4.2)  i  (4.3)  i  wprowadzeniu  do  (4.6)  otrzymano zależ ność  na  ele-
mentarną   dł ugość  liny

T  xx'  2
(5- 4)  dl =   —-  e"1"" —  1 T 7 2  dcp,

i  analogicznie

cc  «\   »  Ti  „   „   TT'COSIP  2

(5- 5)  dx  =  - i-   e'1-1'  y

(5- 6)  ^  =  ^ 1 ^ - ^ ^

5*
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Korzystając  z zależ noś ci  (5.4)- (5.6)  otrzymano trzy  równania, które przedstawiają  sobą
zmianę dł ugoś ci liny  i zmiany współ rzę dnych poł oż enia koń ców  liny pod wpł ywem  zmiany
siły dT\  i ką tów  holu  d<p\ i dtpa analogicznie  do  [10]:

(5.7)  ^dT+± dJTlXl  J
sm<pi  QdV2Cq  I   smtpo  QdV1C

(5.8)  ^- dTĄ dĄ
Ti QdV2Cą

(5.9)  ą  ^Ą d

Po  przekształ ceniu  równań  (5.7)- (5.9)  i  wyeliminowaniu  r'od(po oraz  TJJCJI  otrzymano
zależ noś ci

(5.10)  dTi=  - rzr  - r^r- .  ^{dxx  [^(sinmi—sinc?o)  —  qń
o\Y  —qiiAsxn(p\)

(5.11)  Tidipi =  -   ,  ,—:—  r{dXi  [/ iSin<po—Zi+ Ari/ ^sincji—sinc3o)]+
o( lgliAsttupi)

(cosg?0—cosc^O—csin î  (/1COS930—

Tih(ń ncpi~  sinc3o)]+

[xi—hcos(po- \ - ATrfi(cos(po

gdzie

(5.12)  d =  xi(sin95i—sin95o)+ ^i(cosc3o—cosipi)—/ isin(9?i—ipo).

Podstawiając  zależ noś ci  (5.10)  i  (5.11)  do  równań  (5.3)  i porzą dkując  wzglę dem  dxi  i dz\

otrzymamy  pochodne  linowe  w  postaci:

X'Xl  =   AiX'x- A2X'x'1,
(  }  Zl

Xl  =  AiZ'Xl+A2Z'x'1,

gdzie

(5.14)  ^ 1 =  _ _ 4 ^

Czł ony X'Xi,  X'Zl,  Z'Xl  i Z'tl  stanowią  pochodne linowe  obliczone przez S.  NEUMARKA  [10]
dla  niewydł uż alnych  lin . W  przypadku  gdy  współ czynnik  wydł uż alnoś ci  % =  0  wyraż enia
(5.13)  na  pochodne  linowe  pokrywają  się  z  wynikami  S.  N eumarka

X'Xl  = - -̂

X'Zi  = - r-

(5.15)

ZXl  =   - £-

Z'Zl  =   - ^- [Tisinc»i(cosc3o—coscji)—(^+ «sin2c)icos99i)(/ icosc9o—xi)]
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Drugie  człony pochodnych  linowych  mają   postać:

in<pi—sin^o) (qcos<pi+nsm2cp{),

(5.16)

Z'x\  — s<pi+n&in 2q>i),

X'z[  =  - s-i

Z'z[  =  - -̂

Korzystając  ze  wzorów  (5.12)- (5.16)  stosunkowo  prosto  obliczymy  pochodne  linowe.
Są   one zależ ne  od <pi,  (po, T\ , h, Xi, Z\ , X,q'\n,  które to wielkoś ci  obliczymy  na  podstawie
p.  4  niniejszej  pracy.

6.  Równowaga  podłuż na  szybowca w locie  holowanym

W  ustalonym  poziomym  locie  holowanym,  musi  zachodzić  równowaga  sił  i  momentów
działają cych  na szybowiec  (rys.  6).

Rys. 6. Rozkład sił  i momentów działają cych na szybowiec w locie holowanym oraz zależ noś ci geometryczne

Otrzymano  trzy  równania  równowagi

(6.2)  T icosipi—Px=  O,

(6.3)  Mo+Pz(xscosa—zssma)+Px(x5sma+zscosa)+PzH(lHcosa+Zjjsin.a)+

- \ - TiCos<pi(hzcosa—kzSina)—TisirupiOi^ina- j- kzCosa) =  0.

Z  równań  (6.1)  i  (6.2) po przekształ ceniu  i  podzieleniu  stronami  otrzymano

(6.4)

D o  równania  (6.4) podstawiono  zależ ność  na  sił ę   noś ną   usterzenia  PzII  [4]

(6- 5)  P . E -
aH  \   apii  oCzn

oraz  zależ noś ci  na sił ę  noś ną   szybowca  Pz  i  cał kowity  opór Px  przedstawione  za pomocą
współ czynników

P  S V 2 C  p
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Otrzymano ograniczenie ką ta holu (pP ze wzglę du  na równowagę   sil przy  skrajnych  wychy-
leniach  steru  wysokoś ci  + / 9H mttX  (do dołu)  i  —/ 3H m l n  (do góry)

gdzie

_  dCz  _  dCzH  _  dCzH

da  '  dan '  d/ 3n

Z  równania  (6.2) wyznaczono  siłę   nacią gu  liny  wystę pują cą   na zaczepie  szybowca

(6.7)  Ti =  — — .

Sił ę  T\ obliczymy  znając  opór  szybowca  Px i ką t holu cpi. Z równania  (6.3) okreś lono
s\ \ ę Pzn,  która  powinna  wystę pować  na usterzeniu  poziomym, aby zapewnić  równowagę
momentów w locie ustalonym. Po podstawieniu  tak obliczonej  siły PzH do równania (6.4)
otrzymano  wzór  na zależ ność  ką ta  holu  q>i  od współczynnika  siły  noś nej  szybowca  Cz:

(6.8)

gdzie  Cmbn  jest  to współczynnik  momentu pochylają cego  szybowca  bez usterzenia  pozio-
mego  [4] i ma postać:

CmbH =   Cm0+Czxs+(Cx- Cza)ls.

Zależ ność  (6.8) okreś la  dla danego współczynnika siły noś nej Cz jedyny  moż liwy  ką t holu
Q5i, który  zapewnia  równowagę   szybowca.  Są  to Cx holu  niezbę dne do lotu  holowanego
danego  szybowca  z  okreś loną   prę dkoś cią.

Ze  wzglę du  na ograniczone  wielkoś ci  siły  noś nej  PzH na usterzeniu  odpowiadają ce
skrajnym  wychyleniom  steru  wysokoś ci,  korzystając  z  równań  (6.3) i  (6.5) otrzymano
ograniczenia  ką ta  holu <pM  ze wzglę du  na równowagę   momentów

CmbHla+Cx(h1cosa—kzsina)—~- i- y- \  fli   (/ „cos a + zH  sin a)  a 1 1 —^
tg(pM  =  _  _ _ _ _ _ _ _ _ _ __

N a  rysunku  7 wykreś lono  krzywą   Cz holu w funkcji  ką ta  holu q>i i naniesiono krzywe
ograniczają ce  ze wzglę du  na równowagę   sił  cpP i ze wzglę du  na równowagę   momentów
tpM.  Z rysunku  wynika,  że równowaga  szybowca  w locie holowanym  tylko  wtedy jest moż-
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liwa, gdy  krzywa  Cz  holu znajduje  się wewną trz  zakresu  Cx  rozporzą dzalnych.  Warunek
powyż szy  moż na uzyskać  przez odpowiednie umieszczenie zaczepu holują cego  i  wł aś ciwe
rozwią zanie  konstrukcyjne  i  aerodynamiczne usterzenia poziomego.

* > •
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Rys.  7.  Krzywa  współ czynników  siły  noś nej  niezbę dnych  do  lotu  holowanego  (Cz  holu)  w  funkcji  ką ta
holu <pi z naniesionymi  ograniczeniami  ze wzglę du na równowagę  sił  cpp  — / (Cz)  i ze wzglę du na  równowagę

momentów  <PM = f(Cz)  dla  skrajnych  wychyleń  steru  wysokoś ci

7.  Statyczna  stateczność  podł uż na szybowca  w  locie  holowanym

Poję cie statycznej statecznoś ci przyję te  w lotnictwie jest  szeroko  omówione w pracach
poś wię conych dynamice lotu samolotów  [3, 4 i 11].

Warunkiem  podł uż nej  statecznoś ci  statycznej  w  locie  swobodnym  jest

(7.1)
da

< 0

dla  przyję tego  w  niniejszej  pracy  dodatniego  kierunku  dział ania  momentów (moment
dodatni jest  momentem zadzierają cym  szybowiec,  powodują cym  wzrost  ką ta natarcia).

Stateczność statyczna mówi jedynie o wystę powaniu  momentów wywoł ują cych  powrót
szybowca  do stanu równowagi w pierwszej  chwili po zakł óceniu lotu  [3, 4 i 11],

Przez analogię  do  lotu swobodnego  proponuje się wprowadzenia  poję cia statecznoś ci
statycznej w  locie  holowanym  okreś lając  Cmh  = / (Cz) ,  tzn. współ czynnik  momentu  po-
chylają cego  policzony wzglę dem  ś rodka  cię ż koś ci  szybowca  (rys. 6).
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W  postaci bezwymiarowej  moment pochylają cy  przedstawimy za pomocą  współczynnika

(7.2)  Cm), =   Cma- \ - Cmi,

gdzie
Cmh  oznacza  współ czynnik  momentu  pochylają cego  szybowca  w  locie  holowym,
Cma  współ czynnik momentu  pochylają cego  pochodzą cy  od sił  aerodynamicznych,  działają cych  na

szybowiec,
Cmi  współ czynnik  momentu  pochylają cego  pochodzą cego  od liny  holowniczej.

Po  zróż niczkowaniu  (7.2) wzglę dem  Cz  otrzymamy

dCz  dCz

  +  dCz  '

Zgodnie z okreś leniami przyję tymi  w lotnictwie  [3, 4 i 11] otrzymamy zapas statecznoś ci

statycznej  w  locie holowanym  hh  w postaci

(7.3)  h„ =  h+hi,
gdzie

hx =  ?- p-̂   zapas  statecznoś ci  statycznej  z  trzymanym  sterem  w  locie  swobodnym,
clCz

hi  =  J ~ ^-  zmiana  zapasu  statecznoś ci  statycznej,  pochodzą ca  od liny  holowniczej.

Zapasu  statecznoś ci  statycznej  hi w  locie swobodnym  nie wyprowadzono  w  niniejszej
pracy  a  przyję to  na podstawie  pracy  [4] w ostatecznej  formie

(7.4)  ^ ^ ^
a  \  daj  a

Rozpatrzymy  momenty sił  pochodzą cych od liny holowniczej  (rys. 6). Składowe X[  i Z\
siły pochodzą cej  od nacią gu  liny  i przyłoż onej na zaczepie szybowca zmieniają   się  w zależ-
noś ci od  ką ta  natarcia  a.  Okreś limy  je  korzystając  z pochodnych linowych  wyprowadzo-
nych  w  p.  5 niniejszej  pracy:

X[  =  TiCos<pi—Xl

Xl(hzsma+kzcosa~- kz)+Xl

Zi(kzsina—hzcosa+hz),

Z[  —  T isin ę si—Z jć ^sina+ ^cosa—k z)+Z Z i{k zń na—hzcosa+hz) .

Moment  sił  pochodzą cych  od liny ma postać

(7.6)  Mi  =  Xl(hzcosa—k2sma)—Z[(kzcosa+hzsma).

Po  podstawieniu  do  (7.6)  zależ noś ci  (7.5)  i  (6.7)  i  uwzglę dnieniu,  że  ką t  natarcia  a  jest
mały

i  «2

Sina «  a,  cos a  &   1  —

i  podzieleniu  równania  momentów  przez  ~^- QSV2la otrzymano  współczynnik  momentu

w postaci  bezwymiarowej

(7.7)  Cml =   - (xxJis- Xẑ z)(ahz- azkz)la+ (zx Î zJł z)(Fza+ Ę a2)la+
-   —  —  a

+   (xXlkz+xZlhz)lazahz  —  -   (zXl

_  _  _  _  a2  —
+Cx(hz- kztg<p{)—Cxa(kz+ht)+C( k

—  _ —  -   a2

k + h )  lk
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g d z i e  x  -   k  h
i  )  "• Z  j  )  " 2  »

analogicznie  do xX l  otrzymano xZ l ,  r , t  i  zZl.

Współ czynnik  oporu  Cx  i  ką t  natarcia  a  uzależ niono  od  współ czynnika  siły  noś nej
Cz  [4], a nastę pnie zależ ność  (7.7) zróż niczkowano  wzglę dem  Cz.

Otrzymano  zmianę   zapasu  statecznoś ci  statycznej  h\ pochodzą cą   od  holu:

(7.8)  tii  -   Ah(l)+AhQct)+AhQtx),

gdzie

(7.9)  Ah(l)  =  A

_
Ah{l)  pokazuje  zmianę   zapasu  statecznoś ci  statycznej,  pochodzą cą   od liny  holowniczej.  Zależy od

własnoś ci  liny  (cię ż aru  jednostkowego,  ś rednicy,  wydluż alnoś ci,  długoś ci),  konfiguracji  liny
i  położ enia zaczepu  holują cego.  Wielkość  ta  powoduje  wzrost  lub  zmniejszenie  zapasu  sta-
tecznoś ci  statycznej  w  zależ noś ci  od  konfiguracji;

Ah{kz)  pokazuje  zmianę  zapasu  statecznoś ci  statycznej,  pochodzą cą   od przesunię cia  zaczepu  holują -
cego poziomo wzglę dem  ś rodka  cię ż koś ci  szybowca;  zależy ono od danych  aerodynamicznych
szybowca.  Przesunię cie  zaczepu  do przodu  wzglę dem  ś rodka  cię ż koś ci  szybowca  powoduje,
że  wartość  ta jest  zawsze  dodatnia i  daje  wzrost  zapasu  statecznoś ci  statycznej;

Ah(hz)  pokazuje  zmiany  zapasu  statecznoś ci  statycznej  wywołaną   przesunię ciem  zaczepu  holu-
ją cego  pionowo  wzglę dem  ś rodka  cię ż koś ci  szybowca.  Przesunię cie  zaczepu  poniż ej  ś rodka
cię ż koś ci  powoduje  przeważ nie  spadek  zapasu  statecznoś ci  statycznej.

Zapas  statecznoś ci  statycznej  w  locie  holowanym  hh  okreś lany  jest  przez  (7.3)  po
uprzednim obliczeniu  hi  z  (7.4)  i  ht  z  (7.8).

Jak  widzimy,  zmiany zapasu  statecznoś ci statycznej, wywoł ane  holem, zależą   od  wielu
czynników  i  mogą   w  rezultacie  powodować  wzrost  lub  spadek  statecznoś ci  statycznej
w stosunku  do zapasu  statecznoś ci  h\, odpowiadają cego  lotowi swobodnemu z trzymanym
sterem.

Wpływ  poszczególnych  czynników  na  zapas  statecznoś ci  statycznej  podł uż nej  bę dzie
omówiony  dokł adnie w  p. 9 niniejszej  pracy.

Zapas statecznoś ci statycznej ma wpływ na stateczność dynamiczną  szybowca.  Wystę puje
w róż niczkowych  równaniach ruchu jako  współ czynnik w pochodnej  aerodynamicznej  mw.

8.  Uproszczona analiza  statecznoś ci  dynamicznej  podłuż nej  szybowca  w  locie  holowanym

Równania  ruchu  szybowca  w  locie  holowanym  wyprowadzono  rozpatrując  małe
zakł ócenia od ustalonego  lotu  poziomego,  prostoliniowego,  co pozwoliło  na  linearyzację
równań. Linearyzacja  umoż liwiła uzyskanie rozwią zania w prostej postaci dla  wygodniejszej
analizy  statecznoś ci.
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Mał e  zakłócenia  oznaczono  (rys.  8)  nastę pują co:

x{,z[  zmiana położ enia ś rodka  cię ż koś ci  szybowca wzglę dem  układu x\ , z, zwią zanego  z samolotem,
• & zmiana  ką ta  pochylenia  (obrót wzglę dem  ś rodka  cię ż koś ci),

u, w  skł adowe  zmian  prę dkoś ci  zwią zane  z  szybowcem  w kierunkach  osi x i z (zwią zanych z szy-
bowcem),

q  zmiana  prę dkoś ci  ką towej  pochylenia,
tu, Wi  skł adowe  zmian  prę dkoś ci  szybowca w kierunkach osi xi i Z\  (zwią zanych  z- samolotem).

- z,

Rys.  8. Zmiana  położ enia szybowca  wywołana  zakłóceniem w  stosunku  do prostoliniowego  poziomego
lotu  ustalonego;  wzajemne  zależ noś ci  w przyję tych  układach współrzę dnych

Równania  ruchu szybowca w  locie swobodnym  wzglę dem  osi zwią zanych  z  szybowcem
(x,  z)  zostały podane w  pracach  [3, 4  i  11]. Po wprowadzeniu  do  nich sił  pochodzą cych
od  liny  holowniczej  otrzymano

mu  =   - mg&cos&L+Xl,u+Xww+Xqq+Xlix'1+Xl

Zlz'1+Xl$,

m(w- Uiq)  =   l [ 1 ' i $

ą  =  b.
Przyję to,  że  zespół   holują cy  (samolot+ szybowiec)  znajdował   się   w  poziomym  locie

ustalonym,  prostoliniowym  &i  =   0.  Uwzglę dniając  powyż sze  założ enie  i  korzystając
z  wyprowadzeń  [3] otrzymano

(8.2)  x'  =   u ==   wi,

(8.3)  ż [ =  w—Ui& =  w\ .

Przekształ cając zależ ność  (8.3)  otrzymano

(8.4)  w =  ż '1+Ui'&  =  Wi+Ui# .

Podstawiając  zależ noś ci  (8.2) i  (8.4) do równań (8.1) otrzymano układ równań róż nicz-

kowych  zwyczajnych  ze  stałymi  współczynnikami

miii =  XHui+Xw(w1+U1&)+X qq+Xl

Xlx'1+Xl/ 1+Xl$- mg&)

mwi  =   Zuin+Zw(wi+Ui$)+Z qq+Zł

Xlx[+Zl lz'1+Zl&,
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Współczynniki  sił  i momentów przy  zmianach prę dkoś ci  zwane  są   pochodnymi  aerody-
namicznymi  [3, 4  i  11] i  oznaczamy  je, np.:

du'  ą   8q'  w•   dw  '

a  przy  przesunię ciach—pochodnymi  linowymi  (p. 5) i  [10]  np.

Ą - L̂.  Ą - M,  i«- .̂

Pochodnych aerodynamicznych wystę pują cych  w układzie równań  (8.5) nie wyprowa-
dzono  w  niniejszej  pracy.  Są   one szeroko  omówione  i  wyprowadzone  w wielu pracach
zwią zanych  z  dynamiką   lotu  samolotów.

Korzystając  z pracy  [3] przytoczono  w ostatecznej postaci pochodne aerodynamiczne
w postaci bezwymiarowej  stosowane w zakresie  małych prę dkoś ci  (nie uwzglę dniając  ś ciś-
liwoś ci  powietrza).

Pochodne sił  i momentów aerodynamicznych w zależ noś ci od zmian prę dkoś ci:

(8.6)  z„ =  —Cs,  zw =

mu=   C,

daj'

,  da
2 T 1  dal1

k
h'

Pochodne sił  aerodynamicznych w zależ noś ci od ką ta pochylenia:

mgcosdi  mg
(8- 7)  X

Pochodne aerodynamiczne w zależ noś ci od ką towej  prę dkoś ci pochylania dla skrzydeł
prostych  zbież nych:

scxH i  f (

Pochodna aerodynamiczna momentu pochylają cego  wzglę dem  prę dkoś ci  zmiany  ką ta
natarcia:

(8" 9)  mi= - TT""a^"la -
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Pochodna momentu pochylają cego  wzglę dem  prę dkoś ci  pionowej  zależy  zarówno  od
własnoś ci aerodynamicznych szybowca, jak również od konfiguracji  i  charakterystyki  liny
holowniczej:

w  2  la  da  '

Korzystając  z  (7.2) i  (7.3) otrzymamy

dCm  dCz  ldCma  dCml  \   dCz  -   -

Stąd
mh

w  =   mw~\ - ml

w,

gdzie

(8.10)  w w  =  _ _ _ —- i - Ai,  m\l'=—- TY- - —- hi.
2  lH  da  2  lu  aa

Pochodne liniowe sił  wzglę dem przesunięć X'Xl, X
l

2l, Z
l

Xl  i Z
l

tl  koń ca liny zostały  wyprowadzo-
ne w p. 5 niniejszej  pracy.

Poniż ej  wyprowadzono  pochodne  liniowe  momentu pochylają cego  wzglę dem  przesu-
nię ć i ką ta pochylenia oraz pochodne liniowe sił  wzglę dem ką ta pochylenia.

Zmiany sił  i momentów pochodzą ce od liny w zależ noś ci od przesunię cia  i zmiany ką ta
pochylenia  mają   postać

dX\  =   Xl

Xld

dZ\  =   ZI

Xld

dM[  =   Ml

Xl

Uwzglę dniając  zmianę  ką ta pochylenia d& otrzymamy (rys. 6)

dZ\  =   Zl

Xl

dM[ =   dX\hI- dZ\ks  =   (Xl

Xlhz- Zl

XlkT)dx1+(Xl

Xlhz- Zl

Zlk2)dz1+

+  [Xl

Xllil- (Xl

Zl+Z I

Xl)hzkz+Z'Zlkl+T 1  (hxó

Pochodne  linowe  w  powyż szych  równaniach  są   współczynnikami  przy  dx\ ,  dz\  i d&.
Poniż ej podano pochodne linowe w postaci  bezwymiarowej:

'  ~  QSV2  l  ~  lpSV2  '

s
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Znając wszystkie pochodne aerodynamiczne i liniowe  przystą piono  do  rozwią zywania
układu  równań  (8.5).  Układ  równań  (8.5)  przekształcono  do  postaci  bezwymiarowej
dzieląc  równania  sił  przez QV2S,  równanie momentów  przez  QV^SIH  oraz  wprowadzając
nastę pują ce wyraż enia zgodnie z nazwami przyję tymi  w lotnictwie [3, 12 i 13]:

t  =   m  czas  aerodynamiczny,
QVS

/ ij  =   - m  wzglę dna  gę stość  samolotu,  .
QSIH

—  t
t  =  —  czas  bezwymiarowy,

/

/   =   y  bezwymiarowy  moment  bezwładnoś ci,
Jy  ml2H

— ;  lvi  =  —  bezwymiarowe  prę dkoś ci  liniowe,

~q  =  qt  bezwymiarowa  prę dkość  ką towa  pochylania,

Jy  Jy  Jy

- -   HimZl

h  h  Jy  Jy

Przyję to  również, że osie zwią zane  z szybowcem  zostały  tak dobrane, aby  kierunek prę d-
koś ci V przed zakłóceniem równowagi  był  zgodny z kierunkiem obranej osi x, tzn. CĄ  =   V.
Otrzymano układ równań w postaci  bezwymiarowej

dt  A'i
—xw—xm)ft  — 0,

(8.12)  —zuu1+- ^=- —zwwi—±q—zxjxi—z# łzi—(zw+zB)&   =  0,

_  d&  dxx  _  &źx

q  =   ~j=,   M l  =  - r ^>  Wi  =  — = r .
dt  dt  dt

Rozwią zanie ogólne układu równań przewidujemy  w postaci

Xi =   J1  1"'  ftt}kt

Po podstawieniu  powyż szych  zależ noś ci  do  układu równań  (8.12), podzieleniu  przez  eAl

i uporzą dkowaniu wzglę dem x0,  z0, tfo otrzymano układ równań jednorodnych. Warunkiem
rozwią zania tego układu jest, aby wyznacznik ze współczynników przy Xn, Zo i #o był  równy
zeru. Po rozwinię ciu  wyznacznika  i uporzą dkowaniu  wzglę dem  potęg  X otrzymano  rów-
nanie charakterystyczne w postaci

(8.13)  Xe+B1P+(Ci+Ci)J i+(D 1+D\ ')J3+(E l+El)^+FlX+Gl   -   0,

gdzie  współczynniki  B\ , Ci, D\   i  E\ są   współczynnikami  równania  charakterystycznego
czwartego stopnia w przypadku lotu swobodnego szybowca  [3].
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Współczynniki  równania  charakterystycznego  (8.13)  dały  się   rozdzielić na czę ść od-
powiadają cą   lotowi swobodnemu i czę ść uwzglę dniają cą   wpływ holu.

Współczynniki  równania charakterystycznego  dla lotu swobodnego

Bl  =  B =   - (xll+ zw)+ mq+ (l+ zq) -̂ ,

Ci  =   xuzw—xvzu—(xa+zw)mq+\—zw- \—-   - - {  9-   q

Di =  (_xuzw—xwzu)mq+   I —  —11  (xuzw- xwzu)- zuxĄ m;v—

Zmiany współczynników równania charakterystycznego wywołane holem:

C' =  11+ - -̂j  ml—xXl~zH

^w—xwzZ l+(x u—zu)zZ i]ln g+

xuzw~xwzu~- xXl- zZl)m»+  X"Zzi  Xz

xwzXl)f  l i  —  z»xXl- {xa—xSi)zXl

y

mą Ą   - J+ (x„zZl—xZlz„+ xXlzw—xwzx^

- 2 i - ^—i- JL1— r s x „ — (x9—xs , )zu+xH,z I 1—x„ zw  w Z
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G\ =  G =   fcxz2l—^
+  [zXlxw—zwxXl—zaxXl—  (x9.—xai')zXj]mZl:

Kryteria  statecznoś ci  Routha- Hurwitza,  dotyczą ce  mał ych zakł óceń ruchu  ustalonego,
stawiają  warunek,  aby  wszystkie  współ czynniki  równania  charakterystycznego  (8.13)
były dodatnie:

(8.14)  Bi,C,D,E,F,G>0

jak  również, aby wyróż nik  Routha był  wię kszy od zera  [1]:

(8.15)  R = A0A2- Az

l  > 0,

gdzie

B

D

F

1

C

E

0

B

D
Ai =

B

D

0

1

C

G

0|
B  ,  A2

F\

B

= F

0

1

E

G

0

D

F

gdzie

E = Ei+E\ ,  F=F\ ,  G = G\ ,

Dla  stwierdzenia  czy  szybowiec  jest stateczny w locie  holowanym  wystarczy  sprawdzić
kryteria Routha- Hurwitza (8.14) i (8.15).

W przypadku  rozwią zania  równania  (8.13) pierwiastki  otrzymane mają  postać

(8.16)  tt  =
i  dla  szybowca  statecznego  współ czynniki  tł umienia  są  f £ < 0,  tzn.  ruch  jest  tł umiony
i szybowiec  jest stateczny  dynamicznie.

Znając  pierwiastki  równania  charakterystycznego  (wartoś ci  wł asne), moż emy  obliczyć
wektory  wł asne korzystając  z dwóch  równań ukł adu 8.12 o postaci

(8.17)

Z1  I — A„

-

- —  0 ,

gdzie ź l„  są to odpowiednie  wartoś ci  wł asne, a x", z" i • &"  odpowiadają ce  im wektory  wł asne.
Równania opisują ce  ruch szybowca  po zakł óceniu otrzymamy w postaci

Xl

(8.18)

Stałe K„  obliczymy z warunków  począ tkowych  dla t = 0.

9.  Przykł ad  liczbowy  i  wnioski

Jako  przykł ad  przeprowadzono  obliczenia  dla jednego  z prototypowych  szybowców
wyczynowych.  W obliczeniach  zmieniano  kolejno  parametry  holu  tak,  aby moż na  było
znaleźć  wpł yw  poszczególnych  czynników  na stateczność  szybowca  w locie  holowanym.
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Jednocześ nie  przeprowadzono  obliczenia  statecznoś ci  w  locie  swobodnym  i  porównano
je  z  wynikami  obliczeń  dla  lotu holowanego. Do obliczeń przyję to  linę typu  C  najczę ś ciej
uż ywaną  w  eksploatacji.

N a wykresach  naniesiono liniami cią gł ymi zmianę współ czynników f  tł umienia, a liniami
przerywanymi  zmianę czę stoś ci ~rj w  funkcji  parametrów holu. Linie grube  cią głe  i przery-
wane  charakteryzują  lot  holowany  szybowca,  a  linie  cienkie  lot  swobodny  szybowca
w warunkach*równoważ nych'lotowił ioł owaaemu.

Wszystkie  obliczenia  wykonano  na  elektronowej  maszynie  cyfrowej  G IER  wedł ug
programów  w  ję zyku  G IER- ALGOL  III .  Rozwią zanie  równania  charakterystycznego
6 stopnia przeprowadzono metodą Bairstowa  [15], co pozwoliło na znalezienie  pierwiastków
zespolonych.

9.1. Wpł yw  poł oż enia szybowca wzglę dem  samolotu holują cego  na statecznoś ć. Szybowiec jest holo-
wany na linie o dł ugoś ci / 0 =  50 m ze stałą prę dkoś cią  V =   30 m/sek.  Szybowiec  może prze-
mieszczać się w pł aszczyź nie pionowej z\ — ± 20 m wzglę dem lini i lotu samolotu holują cego.
Zmianę  zapasu  statecznoś ci  statycznej  przedstawionej  na  rys.  9.obliczono  z  (7.4),  (7.8)
i  (7.3).

Po  rozwią zaniu  równania  charakterystycznego  (8.13)  otrzymano  6  pierwiastków
(8.16),  które  stanowią  wartoś ci  wł asne  ukł adu.  Wystę pują  dwa  pierwiastki  zespolone
sprzę ż one  X\ =  li± i»?i.  Ą =  fj!±#?2>  odpowiadają ce  ruchom okresowym  szybowca, oraz
dwa  pierwiastki  rzeczywiste  7Ą  =  £5 i  A* =  !* ,  odpowiadają ce  ruchom  aperiodycznym.
Zmianę wartoś ci wł asnych w zależ noś ci od poł oż enia przedstawiono na rys. 10.

Przykł adowo  dla  obranego  ką ta  holu  <pi =   20°  podano  poniż ej  obliczone  z  równań
(8.17)  wektory  wł asne,  co  pozwoliło  na  wł aś ciwe  okreś lenie  postaci  wł asnych ukł adu.

* 5
• &«

~- 2,550±t 2,541

1±/
0,046 ±   i 2,650
0,476+  i 415

0,168±  10,216

i±i
2,10S±; 0,641
0,385 ±   133,200

- 0,256

1
- 0,121

0,003

- 0,017

1
23,800
0,411

Wartoś ci  wł asne  Aj  odpowiadają  szybkim  silnie  tł umionym oscylacjom  (duża  czę stość
oscylacji)  wokół  ś rodka  cię ż koś ci  szybowca. Wartoś ci  wł asne A* odpowiadają  aperiodycz-
nym  sł abo  tł umionym przesunię ciom podł uż nym szybowca, natomiast wartoś ci  wł asne 1'J
charakteryzują  aperiodyczne  bardzo  sł abo  tł umione przemieszczenia  pionowe  szybowca-

Wartość wł asna ~X% charakteryzuje  okresowe ruchy fugoidalne  [3] i  [4] (o mał ej czę stoś ci,
sł abo  tł umione).  Ma  ona wpł yw  na wszystkie trzy  rodzaje  ruchów.  Najsilniej  wpł ywa  na
oscylacje  wokół  ś rodka cię ż koś ci, a najmniej  na przesunię cia poziome.

Obliczenie zmian x, z i # w funkcji  czasu (8.18) w zależ noś ci od warunków  począ tkowych
wskazuje,  że najwię kszy  wpł yw  na stateczność szybowca  w  locie holowanym  mają  zakł ó-
cenia powodują ce  zadzieranie szybowca. Przesunię cia poziome wpł ywają  silnie na  oscylacje
zaraz  po  zakł óceniu, natomiast przesunię cia pionowe  uwidaczniają  się po pewnym  czasie
(narastanie stopniowe amplitudy) i są sł abe.



0,20

- 0.1S-

• OAO

- 0,05

0,630

A (o
- 15 s  10

Rys.  9.  Zmiana  «zapasu  statecznoś ci  statycznej»  szybowca  w  funkcji  położ enia  Dionowego  wzglę dem
samolotu  holują cego

6 Mechanika  teoretyczna [81]



Rys.  10. Zmiana współczynników tłumienia  (  i  czę stoś ci  r\  w  funkcji  położ enia pionowego  wzglę dem  sa-
molotu  holują cego

[82]
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Zmiana  poł oż enia szybowca  wzglę dem  lini i  lotu  samolotu  holują cego  ma  decydują cy
wpł yw na wahania fugoidalne  (wartoś ci wł asne Ą )  i aperiodyczne ruchy podł uż ne  szybowca
(!(j)  (rys.  10). W  locie  szybowca  poniż ej  lini i  lotu  samolotu  holują cego  otrzymano  ruchy
fugoidalne  tł umione Q\  <  0) i wahania podł uż ne nie tł umione  (£3" >  0).

Zmiana  poł oż enia  szybowca  nie  wpł ywa  na  oscylacje  szybkie  (£ '', i  77'1) jak  również
na  aperiodyczne przesunię cia pionowe (£J).

Porównując wartoś ci wł asne charakteryzują ce  lot swobodny szybowca  widzimy  (rys. 10),
że hol zupeł nie nie wpł ywa na oscylacje  szybkie  ( I j  =   ii  i <r\ \  =  571), natomiast  silnie  wpł y-
wa na tł umienie wahań fugoidalnych  (££ ?=  £2) przy niewielkich  zmianach  czę stoś ci  (jj\  x  772).
W  locie  holowanym  w  stosunku  do  swobodnego  wystę pują   dwie  dodatkowe  wartoś ci
własne  h  i  Ź I4, które  przeważ nie  są   wielkoś ciami  rzeczywistymi  i  charakteryzują   ruchy
aperiodyczne.

Przewyż szenie  szybowca  w  stosunku  do  samolotu holują cego  powoduje  wzrost  zapasu
statecznoś ci  statycznej,  rys.  9, nie powoduje  to jednak  wzrostu  statecznoś ci  dynamicznej.

9.2.  Wpływ  prę dkoś ci holu na stateczność szybowca.  Szybowiec  jest holowany na linie  C  o dł u-
goś ci  /o =  50 m ze zmienną   prę dkoś cią.

Rys.  11. Krzywe  równowagi  szybowca  zmiany  ką ta  holu q>i  w  funkcji  współczynnika  siły  noś nej  Cz  dla
róż nych  prę dkoś ci  holu

Z  (6.8) obliczono dla kilku  prę dkoś ci holu zmianę  ką ta  holu cpi w  zależ noś ci  od współ-
czynnika siły noś nej szybowca  Cz. Wykresy równowagi  naniesiono na rys.  11.

Widzimy  z  rys.  11, że  hol  szybowca  z  okreś loną   prę dkoś cią   i  na  okreś lonej  pozycji
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wzglę dem  samolotu holują cego  (951) może odbywać się tylko  na jednej  wartoś ci  Cz  zapew-
niają cej  równowagę.

W  locie  holowanym  osią gnię cie  minimalnej prę dkoś ci Vmin  szybowca,  odpowiadają cej
lotowi  swobodnemu, jest  moż liwe jedynie  w  poł oż eniu poniż ej  lini i  lotu samolotu  holują-
cego.  W  poł oż eniach górnych  przepadniecie  szybowca  nastą pi  na  prę dkoś ci  wię kszej  od
prę dkoś ci  minimalnej, Vminh > Vmia.

Zachowując  stały  kąt  holu  <pi  =  20°  obliczono  dla  róż nych  prę dkoś ci  holu  zmiany
zapasu  statecznoś ci  statycznej  (rys.  12) i wartoś ci  wł asnych  (rys.  13)  oraz  dla  ką ta  holu
ęn  =  —5°  (rys.  14) wartoś ci  wł asne.

Widzimy, że zmiana prę dkoś ci holu nie wpł ywa na tł umienie oscylacji  szybkich  (|f = fr)
i niewiele  wpł ywa  na  zmianę  czę stoś ci  {rj\  fa 771),  nie  daje  róż nic  mię dzy  lotem  holowa-
nym  i  swobodnym,  nie  wpł ywa  również  na  aperiodyczne  ruchy  pionowe  (£J =  const)
(rys.  13 i  14)._Natomiast ze  wzrostem  prę dkoś ci  nastę puje  zwię kszenie  tł umienia  wahań
fugoidalnych  fśj  szczególnie  dla poł oż enia szybowca  poniż ej  lini i lotu samolotu  holują cego
(rys.  13 i 14). Zmiana zapasu  statecznoś ci  statycznej  (rys.  12)  ma  taki  sam  charakter  jak
dla  lotu  swobodnego.

9.3. Wpł yw  dł ugoś ci i  wydł uż alnoś ci  liny  holowniczej  na  stateczność  szybowca.  Obliczenia  prze-

prowadzono dla szybowca  holowanego z prę dkoś cią  V= 30  m/sek  na  ką cie  h o lu fi  =  20°.

Rys.  17. Krzywe  równowagi  szybowca,  zmiany  ką ta  holu q>i  w funkcji  współ czynnika  siły  noś nej  Cz  dla
róż nych  poziomych  poł oż eń  zaczepu  holowniczego  wzglę dem  ś rodka  cię ż koś ci  szybowca
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Rys.  18. Krzywe  równowagi  szybowca  dla  róż nych pionowych poł oż eń  zaczepu  holowniczego  wzglę dem
ś rodka  cię ż koś ci  szybowca

Lin a  holownicza  jest  typu  C  o  zmiennej  dł ugoś ci  (rys.  15). N astę pnie  przyję to  liny  C  o
dł ugoś ci k  =  50 m i zmieniano dla niej współ czynnik wydł uż alnoś ci X rys.  16.

Zmiana  dł ugoś ci  liny  holowniczej  i jej  wydł uż alnoś ci  nie- powoduje  zmian  zapasu  sta-
tecznoś ci  statycznej  w  stosunku  do  lotu swobodnego  (jeż eli  lot  odbywa  się na stał ym ką cie
holu  coi =  const).

Zmiana  dł ugoś ci  liny  wpł ywa  jedynie  na  wahania  fugoidalne  (f£, 572) i  aperiodyczne
przemieszczenia  podł uż ne  (£§), nie  ma  natomiast  wpł ywu  na  oscylacje  szybkie  (rys.  15).
Wydł uż alność liny nie wpł ywa na zmianę wartoś ci wł asnych (rys. 16).

9.4.  Wpł yw  poł oż enia zaczepu holowniczego  wzglę dem  ś rodka  cię ż koś ci  szybowca  na równowagę i sta-
tecznoś ć.  Rozpatrzono  przypadek  lotu  holowanego  z  prę dkoś cią  V =  30  m/sek  na  linie
typu  C  o  dł ugoś ci  I o  =  50  m  przy  stał ym  ką cie  holu  931  =  20°.  Zmieniano  poł oż enie
zaczepu  holują cego  wzglę dem  ś rodka  cię ż koś ci  przesuwając  go  od  ś rodka  cię ż koś ci  po-
ziomo  do przodu  kz  przy  stał ym hz  =   0 i pionowo w dół  hz  przy stał ym kz  =  0.

N a  rysunku  17  przedstawiono  krzywe  równowagi  obliczone  wg  (6.8)  w  zależ noś ci  od
poziomego  przesunię cia  zaczepu  holowniczego.  Wpł yw  przesunię cia  pionowego  zaczepu
przedstawiono  na  rys.  18.  Widzimy,  że  przesunię cie  zaczepu  holowniczego  do  przodu
powoduje  wię ksze  pochylenie  krzywych  równowagi,  co  w  efekcie  pozwala  na  wię ksze
ruchy  sterem wysokoś ci  w celu uzyskania  równowagi.  Jest to czynnik waż ny dla szybowców
szkolnych.  Przesunię cie  zaczepu  holowniczego  w  pionie  niewiele  wpł ywa  na  równowagę.
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Przesunię cie zaczepu  holowniczego  poziomo  do  przodu  powoduje  zawsze  silny  wzrost
zapasu  statecznoś ci  statycznej  (rys.  19),  natomiast  przesunię cie  zaczepu  pionowo  w  dół
zmniejsza  zapas statecznoś ci statycznej  (rys. 20).

Zmiany poł oż enia zaczepu holowniczego  nie mają  wpł ywu na oscylacje  szybkie  (('I, T/ l),
natomiast  silnie  wpł ywają  na  wahania  fugoidalne  ($jj5ł ?t)  i  przesunię cia  aperiodyczne

&i  i Ij) .
Przesunię cie zaczepu poziomo  do  przodu  wpł ywa  na  tł umienie  (fj  <  0)  wahań  fugoi-

dalnych i powoduje  wzrost  rozbież noś ci  ruchów aperiodycznych  (£![ >  0 i  |J  >  0). Zmiana
poł oż enia  zaczepu pionowo  w  dół  od  ś rodka  cię ż koś ci  wywoł uje  wzrost  tł umienia  ruchów
aperiodycznych  i  rozbież ność  wahań  fugoidalnych.

Z  powyż szych  wyników  widzimy,  że  korzystniejsze  jest  poł oż enie  przednie  zaczepu
holowniczego  ze wzglę dów na równowagę  i stateczność szybowca  w  locie  holowanym.

9.5.  Wpł yw  zmiany  zapasu  statecznoś ci  statycznej  na  stateczność  dynamiczną  szybowca.  N a  zapas

statecznoś ci statycznej  szybowca  mają  wpł yw  parametry  konstrukcyjne,  charakterystyka
aerodynamiczna  oraz warunki  holu.

N a  rysunkach  23  i  24  przedstawiono  zmiany  wartoś ci  wł asnych  A* w  przypadku  holu
z  prę dkoś cią  odpowiadają cą  współ czynnikowi  siły  noś nej  Cz  =  0,75  dla  dwóch  poł oż eń
szybowca:  górnego  rys.  23 i dolnego  rys.  24.

Rysunki  25  i  26  przedstawiają  zależ ność  Xh  dla  tych  samych  poł oż eń  szybowca,  lecz
przy  współ czynniku siły noś nej  Cz =  0,22, co odpowiada  wię kszej  prę dkoś ci.

Z powyż szych  wykresów wynika,  że zarówno tł umienie jak  i czę stoś ci  oscylacji  szybkich
w locie holowanym i swobodnym są  identyczne (rys.  23- 26).

Wzrost  zapasu  statecznoś ci  statycznej  wpł ywa  ustateczniają co,  gdyż nastę puje  zmniej-
szenie dodatnich wartoś ci  £\

Waż nym czynnikiem wpł ywają cym  na stateczność jest prę dkość holu  (lot na  mniejszych
Cz)  oraz poł oż enie szybowca  wzglę dem  samolotu  holują cego.

Porównując  wyniki  rys.  26  z  wynikami  rys.  23- 25  widzimy,  że  najkorzystniejszymi
warunkami  lotu  holowanego  jest  wię ksza  prę dkość  holu  (w  przypadku  rozpatrywanego
szybowca  Vh >  1,4  Fm l n)  oraz  poł oż enie szybowca  poniż ej lini i  lotu  samolotu  holują cego.

9.6. Wnioski.  N a  stateczność  szybowca  w  locie  holowanym  mają  wpł yw  parametry
holu  jak  również  rozwią zanie  konstrukcyjne  i  aerodynamiczne  szybowca.  Z  rozważ ań
przeprowadzonych  w poprzednich rozdział ach wypł ywają  nastę pują ce  wnioski.

a.  Konstrukcyjne.  Zaczep  holowniczy  szybowca  powinien  być  umieszczony  jak  naj-
dalej  w  przodzie  przed  ś rodkiem  cię ż koś ci  (o  ile  jest  to  moż liwe  nad  ś rodkiem  cię ż koś ci
szybowca).  Powoduje  to  wzrost  zapasu  statecznoś ci  statycznej,  tł umienie  wahań  fugoi-
dalnych  oraz  zapobiega  gwał townym  zmianom pionowego  poł oż enia  szybowca  przy  ma-
ł ych  ruchach  drą ż ka  sterowego.

Zapas  statecznoś ci statycznej  zapewniają cy  wł aś ciwy  pilotaż szybowca  w  locie  swobod-
nym jest wystarczają cy  dla lotu holowanego.

b.  Wnioski  wynikają ce  ze  zmian parametrów  holu.  Ze wzglę du  na moż liwoś ci  wcześ niej-
szego  przecią gnię cia  szybowca  w  locie  holowanym  powinna  być  okreś lona  min imalna
prę dkość holu  dla  danego  szybowca,  F ( ,m l n  > Vmin.

Wię ksze prę dkoś ci holu zapewniają  zwię kszenie  statecznoś ci  szybowca.



Rys. 23. Zmiana współczynników  tł umienia i czę stoś ci szybowca  w funkcji  «zapasu  statecznoś ci statycznej*
dla  ką ta  holu  cn =  20°  i  Cz  =  0,75
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Rys. 24. Zmiana współczynników tłumienia i czę stoś ci szybowca  w funkcji  «zapasu  statecznoś ci  statycznej*
dla  ką ta  holu  <pi  =  - 5°  i  Cz  =  0,75

7  M echan ika  teoretyczna
[97]



- 0 I 2  ~°

«———

h

<*-

"""   """   02   1

^  \

0 °

, — • — '

Q g

. r

.   2.

•  2 ^

•   0   -

—  —

- ;.   -

- i  -

- 4-

—

o,

— — ^ — — ™ J

/   a

•   •   I "   ' • '

—M- ii

2

• I  I I I—, I| J

0,

Łl  II  -

i

—'

0,

• * - -

0

M W

J|

5

—?Ł

ft

?• )

- ?,

- %

%

Rys. 25. Zmiana współczynników  tłumienia i czę stoś ci szybowca  w funkcji  «zapasu  statecznoś ci  statycznej*
dla  ką ta  holu  ę i  =   20°  i  Ct  =   0,22

[98]



• 0,4

- - 0,4

- - 0,6

- - 0,8

- 1,0.  -

- 3-

0,i30

Rys. 26. Zmiana współczynników  tłumienia i czę stoś ci  szybowca  w funkcji  «zapasu  statecznoś ci  statycznej*
dla  ką ta  holu <f\   =  —5°  i  Cz  =   0,22

[99]



100  J.  MARYNIAK

Korzystniejsze  jest  położ enie szybowca  poniż ej  linii  lotu  samolotu  holują cego, gdyż
powoduje  to tłumienie wahań  fugoidalnych.

W  locie  holowanym  może  wystą pić  niestateczność  wahań  fugoidalnych  lub słaba
rozbież ność  ruchów  aperiodycznych,  zachodzi  to jednak  bardzo  powoli  i  pilot  zawsze
zdą ży  zareagować  sterami ustateczniają co.
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P  e 3 io H e

AHAJIH 3 nPOflOJI&HOŚ! yCTOft- qHBOCTH ITJIAHEPA BO BPEMJi
nOJIETA  HA  BYKCHPHOM   TPOCE

B  paGoTe  paccMaTpiiBaeTCfi  6yi<ciipoBKa  >i<ecTi<oro  ruiaiiepa  caMO.neToiw,  HaxoflHmHMca  B  ropn30H-

Ta.nŁHOM, rrpHMOJiHHeHHOM  ycTaHOBHBiueiwcH  noneTe. H a ocHOBe pa6orw  C. HeiiMapKa  [9, 10]

Koii(p0rypai?HH:  SyKCHpHOro Tpoca n on fleiicTBiieM  aspoflHHaMiraecKHK  CHJI.  PaccMaTpiiBaiOTCH

paBHOBeciiH  njiaMepa  BO BpeMH  6\ 'KCH POBKH,  a TaioKe  onpeflejijjioTca  npeflejibi  SyKcupa  u  cooTBeTCTDy-

iorqnx  HM Koacbipiiij;HeHTOB  noflteMHoii  OHJIBI .  H a ocHOBe  pe3yjiŁTaTOB  BpnaHTa3  Bpayna  I I   C yn urara,

npoBe# eH  aHanH3  npOflOJiBHOH  JCTOH ^H BOCTH  njianepa  B  6yKCHpHOM   n o n de  c  npHMeHeHHteiw

meHHH.  3 TO no3BOJiHiio  onpeflejiiiTB  KoadpiumneHTbi  xapaKTepncTHtiecKoro

KpiiTepnft  ycTofwHBOCTu  Payca- FypBHua  H BbranciniTŁ  MeioflOM   BepcTOBa  KopHii  3Toro  xa-

paKTepi- icwmecKoro  ypaBHeHHH mecToił  cTeneHti.

^HcneHHbiH  pac^CT  BbinojiHeH  flJia  oflHoro  Tima  imaHepa.  HccjieflOBano  BJiHHHiie  HS ycToiî HBOCTB

nnaH epa  cjie,riyiomnx  napaMeTpoB:  nojlOHteKHJi  nnanepa  OTHocmejibHO  caMOJieTa- 6yKCnpoBinnKa,  CKO-

POCTH  6yKcapoBKHj  nojio>KeHHfl  MecTa npiiKpenjieHHH  SyKcapHoro  3aMi<a OTHOCHTejiBiio  neirrpa TH>i<ecTH

a  Taione  ^J I U KŁ I  H yfljDiHennH  6yi<CHpHoro  Tpoca.
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Pe3yjibTaTM   pacicTa  noi<a3BiBaiOT, *rro  6yi<cnpoBKa  BUHHCT  na cbyroiiHiibie  KOJieSaiiHJij  HO ne
KopoTKonepiiofliiieci<HX  Kojie6aiiHii.ycTOHiHB0CTb  njianepa  noBbicinaeTcn, PCJIH  OH pacnojioHceH HHMce
caMOJieTa- CyKCirpoBmHKa,  'ran  I OK  3TO Bt,i3biBaeT  3aTyxamie  <j)yronfliibix  KOJieGaniiii.  Kponie  Toro n o-
ne3iio  noMecTiiTb  CyKCiipiibiń  3aM0K  Bnepefln,  nepen  i^ m p ow  TH>i<ecTH nnaH epa  (u  BŁime  Lteirrpa  ra-

eCJIH  3TO  B03MOJKHO).

S u m m  a ry

SIMPLIFIED  LONG ITUDINAL  STABILITY  OF  A  TOWED  SAILPLAN E

The  paper deals  with  the case  of  a  rigid  sailplane  towed  by  an  aircraft  in  a  horizontal, steady  flight
along a straight  linę . The tow ropę  configuration  was  defined  according to the paper by  S. N eumark, the
aerodynamic forces  being  taken into account.

The  equilibrium  of  the towed  sailplane was  considered. The tow  angle  intervals  and  the respective  lift
coefficients  were  calculated.

The  longitudinal  stability  of  a  sailp!ano was  analysed  by  means of  the smali  perlurbation  method de-
veloped  by  Bryant, Brown  and Sweeting.  This  method  lcads  to a  sixth  order  characteristic eą uation and
allows  for  the application of  the Ruth- Hurwitz stabiiity  criterion. The roots of characteristic eą tiation wcre
calculated  by  means of  the Bairstow method.

Numerical  analysis  was  accomplished  for  a  specified  high  performance  sailplane  prototype. The  in-
fluence  on the stability  of  the following  paratneters was  investigated:  the relative  sailplane- towing  aircraft
attitude, the flight  velocity, the attachment lock position in relation to the sailplane gravity  center, thelength
and  elasticity  of  the tow ropę.

As may be concluded from  the obtained results  the towing does not changc the high  freą uency  oscilla-
tion but modifies  the fugoidal  ones. With  respect to the sailplane stability  it is advantageous:

—  to fly  the sailplane below  the level of  the  towing aircraft  for  the fugoidal  oscillation damping,
•— the  attachment  lock  should  'be  built  in  to  the  sailplane  structure  before  the  gravity  center

(preferably  above  its  level).
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