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1. Wstep

Przedmiotem niniejszej pracy jest zbadanie wplywu odksztalcalno$ci gietnej skrzydet
na stateczno$é podtuzna szybowca.

W pracy [5], przy rozpatrywaniu wptywu odksztaltcalnosci gietnej skrzydel na statecz-
no$¢ podiuzna szybowca, zaloZzono, ze predko$¢ w kierunku osi podiuZznej zwiazanej
z szybowcem nie ulega zmianie. Powyzsze zalozenie nie pozwolilo na zbadanie wplywu

odksztalcalnosci gigtnej na wahania fugoidalne i ograniczono sie do badan oscylacji
szybkich.

W niniejszej pracy do badania stateczno$ci zastosowano teori¢ malych zaklécer. Row-
nania ruchu otrzymano w postaci ukladu réwnan rézniczkowych zwyczajnych drugiego
rzedu ze statymi wspolczynnikami. Wyznaczono wspélczynniki réwnania charakterys-
tycznego szdstego stopnia, zastosowano kryteria statecznosci Routha~Hurwitza, jak réow-
niez obliczono pierwiastki réwnania charakterystycznego metoda Bairstowa [9]. W pracy
uwzgledniono tylko odksztalcalno$¢ gigtna skrzydia, bowiem czestoéci odpowiadajace
I postaci gigtnej skrzydet szybowcéw sa rzedu 1,5-3,5 Hz i sa najblizsze czestosci oscy-
lacji szybkich szybowca; podczas gdy I skrgtna postaé skrzydia wystgpuje przy czestosci
20-28 Hz [4, 8]. Jako odksztalcenia przyj¢to postacie wlasne, otrzymane do$wiadczalnie
na drodze badan rezonansowych szybowcéw {4, 8, 10].

Zagadnienie rozwigzano metoda przyjeta przy rozwazaniu statecznosci aparatow lata-
jacych [2, 3, 6, 11]. Pozwolilo to przeprowadzi¢ konfrontacj¢ wynikéw otrzymanych dla
szybowca odksztalcalnego i sztywnego.

Otrzymane wyniki wskazuja, ze odksztatcalno$é gigtna skrzydet ma wplyw na oscy-
lacje szybkie, jak réwniez silnie wptywa na wahania fugoidaine szybowca.

Na podstawie obliczeri numerycznych, wykonanych na elektronowej maszynie cyfro-
wej GIER, na przykladzie produkowanego w kraju szybowca wyczynowego zbadano

wplyw zmian: sztywno$ci, zapasu statecznosci statycznej, predkosci na czgsto$¢ oscylacji
i ttumienie szybowca odksztalcalnego i sztywnego.

3 Mechanika teoretyczna
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2. Réwnania ruchu

Réwnania ruchu szybowca wyprowadzono w ukladzie wspoirzednych zwiazanych ze
§rodkiem masy szybowca. Rozpatrzono male zaklécenia od ustalonego lotu prostolinio-
wego zachodzacego w plaszczyZnie pionowej zgodnej z ukiadem osi (x, »).

Mate zaklocenia oznaczono nastgpujaco:

u — zmiana predkosci U, w kierunku osi x zwigzanej z szybowcem,

w — zmiana predkosci W, w kierunku osi z zwiazanej z szybowcem,

¥ — zmiana kata pochylania szybowca 0, obrét w plaszezyZnie x, z wzgledem osi y,
g — zmiana predkosci katowej pochylania.

W+w

Iz

Rys. 1. Przyjety uklad wspblrzednych zwiazanych z szybowcem i odpowiednie predkosci liniowe i katowe

Réwnania ruchu szybowca sztywnego wzgledem ukladu osi zwiazanych z szybowcem
(rys. 1) zostaly wyprowadzone w pracach [2, 3, 11]. Po wprowadzeniu do nich sit X,. Z,
i momentéw aerodynamicznych M, pochodzacych od zginania skrzydta otrzymano

I’I‘l(il—{— qu) = qu+X‘vH’+qu—mg1900501+Xe,
- mw—U,q) = Zu+Z,w+Z,q—mgdsind,+Z,,
@1 Jyg = Mu+M,w+ Mg+ Mw+M,,
q = .

Uwzglednienie zginania skrzydet wprowadza stopnie swobody wynikajace z odksztal-
cen, ktére prowadza do dodatkowych réwnan ruchu. Przyjeto, ze ugigcie skrzydta w kaz-
dym jego przekroju, przy zatoZeniu, Zze drga ono ruchem harmonicznym £;(¢) = acosw;t,
okreélone jest funkcja
(2.2) zi(y, 1) = D;(») &;(1),
gdzie

®,;(y) — postaé wlasna ugiecia skrzydla odpowiadajaca j-tej postaci,

w; — czgsto§é drgan odpowiadajaca j-tej postaci.



WPLYW ODKSZTALCALNOSCI GIETNEJ SKRZYDLA : 139

Stosujac rownania Lagrange’a II rodzaju otrzymano dodatkowe réwnania ruchu szy-
bowca wynikajace z odksztalcen gigtnych skrzydia

(23) D B0+ D) Bl = F
j=1 j=1
gdzie
bj2
2.4) Ej=2 | m(») @) dy+md(0);
0
E; — masa uogélniona odpowiadajaca j-tej postaci wlasnej skrzydtia,
b2
2.5) Fy =2 F.0.0%,0)dy,
0

F; — sita uogélniona odpowiadajaca j-tej postaci, wynikajaca z obciaZenia skrzydta sita
wymuszajaca F,(y, t) przy wylacznym uwzglednieniu jego zginania,
m(y) — funkcja rozkladu masy wzdtuz rozpigtosci skrzydia,
m; — masa kadfuba wraz z usterzeniem traktowana jako masa skupiona w plaszczyZnie
symetrii skrzydia.

Wzory na pochodne| aerodynamiczne X,, X,,, X,, Z., Z,,, Z,, M,, M,,, M, i M,, wys-
tepujace w ukladzie réwnan (2.1) sa wyprowadzone w pracy [3] i oméwione w pracach
[2, 3, 11]. PoniZej wyznaczono sily i momenty aerodynamiczne X,, Z. i M. wystepujace
w ukfadzie réwnan (2.1) wywolane drganiami gietnymi skrzydta.

Zmiana kata natarcia elementu skrzydfa w dowolnym przekroju wywolana drganiami
gietnymi jest nastepujaca:

z _ By
2.6 Ao, = —— = —L Ly
( ) o U] U[
wtedy zmiana sily noénej na skrzydle wywotana odksztalceniem gietnym bedzie
bj2
.7 Z, = 2f Zoe(y) daody = |:—0U, e f I(»)D; (y)dy:IC(t)
0
Po wprowadzeniu pochodnej aerodynamicznej Z;: otrzymano
(2.8) , ' Z, = Z;t,
gdzie
bl2
dcC.
(2.9) Zg=—oUi— = f I(y)Pi(y)dy.
0
Analogicznie wyprowadzono Xz, My,
b2
dacC,
(2.10) Xg = —eUl—da-f 1) Pi(y)dy,
0

b/2 .
deS
(2.11) My = oU =" f F(y)Di(y)dy.

ki
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Sita wymuszajaca F;(y, t) wystgpujaca w wyrazeniu (2.5) na sit¢ uogélniona F; ma pos-
taé

1 dc, C,
(2.12)  F,1) = @U /(y) (a+Aae) = eUil(y)—*= do © Qle(y) ‘1510’)5
przy czym
w= .
=7
Po podstawieniu (2.12) do (2.5) i przeksztaiceniach otrzymano
(2.13) F; = Ej wt+E;¢,
gdzie
i b2
214 = | @00,
0
b/2
dcC, )
2.15) E; =00, = [ 10) B0y,
0

Zakladajac, ze przed zakidceniem W, = 0 i uwzgledniajac (2.15), (2.14), (2.13), (2.11),
(2.10) i (2.9) po podstawieniu do (2.3) i (2.1) otrzymano uklad réwnad rézniczkowych
zwyczajnych drugiego rzgdu ze stalymi wspolczynnikami

mit—X u—X W+ Xgd—Xd— D X =0,

Jj=1

_Z,,u—{~mfv—Z“,w—l~Z,ﬂ9—mUﬂ?'—qu'?— Z ch-f =0,
i=

2.16)
_M,,u—A/[M'V—1V[w}v+in9—Mq{9— Z Mjéé =0,

j=1
DB+ By b+ Bt —Ejum) = 0,
Ji=1

gdzie X3 = mgcosh,, Zy = Xgtgh;.

3. Rozwigzanie réwnan rucku i badanie stateczaosci

W dalszych rozwazaniach uwzglgdniono stopiet swobody wynikajacy z odksztaltcal-
noéci gietnej skrzydet — I postaé gietna skrzydet szybowca. Uklad réwnan (2.16) prze-
ksztalcono do postaci bezwymiarowej dzielgc réwnania sit przez poUZS, réwnania mo-
mentow przez oULSly oraz wprowadzajac oznaczenia przyjete w lotnictwie [2, 3, 6, 11]:

{ — czas aerodynamiczny,

1, — wzgledna ggsto$¢ szyboweca,
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{ — czas bezwymiarowy,

Jy — bezwymiarowy moment bezwladnosci,

u, w — bezwymijarowe predkosci liniowe.

Otrzymano nastepujacy uklad réwnan w postaci bezwymiarowej:

Xq

ﬁ—xuﬁ—xwﬁ— #—5+x3ﬁ+x152 =0,
5
o — Z, \—= -
ey —LlwhW— l 4 79 l? F{ = 0,
(3.1) z U+W—2z, W ( + #1) + 290426

mua+ﬁ@§7+mww+3+mﬁ+ﬁ@ =0,

W+ E 48 Et e, L =0,

gdzie
X |1 - t Ew
Xyf = — » e w— — —— ——0 ’
* eUiS ‘ el oU,S
1 Zyg - 1 E:
3.2 = = . = e US|
(3.2) Zyg 1, oU,S € e, oUS
- 1 Ml;' = "
My o= —— X, e = Qav 1),
| ¢ J» 0U:Sly = )
przy czym
e = B _.m PR I
" m = eSly ~ oSU, = mly

Rozwiazujac uklad réwnan jednorodnych (3.1) otrzymano réwnanie charakterystyczne
széstego stopnia w postaci
(33) A+ B'+BYF+(Ci+ CO I+ (D, +D§) P+ (E'+Ef) 2+ F5I+G5 = 0,
gdzie wspotczynniki By, Cy, D, i E| sa wspélczynnikami réwnania charakterystycznego
czwartego stopnia otrzymanego z réwnan ruchu szybowca sztywnego [3]. Natomiast
wspotezynniki BS, C§, Df, Ef, Ffi Gf sa zmianami wspélczynnikéw wywotanymi uwzgled-
nieniem odksztalcer gigtnych skrzydet i maja postaé:

-Bf = Elg ’

Cf{ = Biey +e—zice,,

_ _ — Z, _
D = Ciey; +B1e1c+[(xu—mq)zxc' - (1 + #—q) m; —z,,x,c']elw.
) 1
_ B B _ _ _ X
Ef = Dye; +Cie+ [(x,,zlc' —zyXi ymy— (zymy +myz;) #—" +

1
_ L z.\ |
+zgmyg —l—(x.,m,;‘ —i—m,,xlc')(l =+ #—")Jem,
1

F{ = E\e; +D ey +[xg(zumi; +muzi ) — zo(Xumiy; + muxi¢)]er,,
G§ = Eey.
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W wyniku rozwiazania réwnania charakterystycznego (3.3) otrzymano pierwiastki
zespolone sprzgzone w postaci

(3.4) i = & & ing,

gdzie
&= §f?~ bezwymiarowy wspoétczynnik thumienia,
¢ = nif — bezwymiarowa czesto$é oscylacji.

Dla szybowca statecznego wszystkie wspStczynniki thumienia muszg byé & < 0, tzn.
ruch jest tlumiony 1 szybowiec jest stateczny dynamicznie. Aby stwierdzi¢ czy szybowiec
jest stateczny, nie trzeba rozwigzywaé réwnania charakterystycznego (3.3), Wystarczy
jedynie sprawdzi¢ kryteria Routha-Hurwitza (dla réwnania charakterystycznego széstego
stopnia sg one podane w pracy [6]).

4. Przykiad liczbowy i wnioski

Przykladowe obliczenia numeryczne wykonano dla krajowego szybowca wyczynowego
wedtug danych projektu wstepnego.

Korzystajac z [4] wyznaczono funkcj¢ rozkiadu mas wzdhiz rozpigtosci skrzydta w po-
staci

m(y) = 1,928—0,356y+0,163y2.

Funkcj¢ ugigcia skrzydila odpowiadajaca I postaci gigtnej wyznaczono na podstawie
prob rezonansowych [10] wykonanych zgodnie z [4, 8] i otrzymano w postaci

d,(y) = —0,21740,0268»*—0,0000981y*.

W obliczeniach zmieniano kolejno: czesto$é drgan wlasnych, zapas statecznosci sta-
tycznej, predkosé i wysokoéé lotu. Pozwolilo to znalezé wplyw powyZszych czynnikdéw
na stateczno$¢ podhuzna szybowca. Jednocze$nie przeprowadzono obliczenia statecznosci
szybowca sztywnego i poréwnano je z wynikami obliczen dla szybowca odksztalcalnego.
Po numerycznym rozwiazaniu metoda Bairstowa réwnania charakterystycznego (3.3)
otrzymano pierwiastki w postaci (3.4), szeéé pierwiastkéw A¢ dla szybowca odksztalcal-
nego i cztery pierwiastki 4, dla szybowca sztywnego. Dla szybowca sztywnego wspél-
czynniki B = C{ = D$ = Ef = F¢ = G¢ = 0. Pierwiastki A£i 4, z jednakowymi indek-
sami k, odpowiadaja tym samym przypadkom ruchu szybowca odksztalcalnego i sztyw-
nego. Otrzymano trzy pary pierwiastkéw zespolonych sprzeZonych iiz, 13’_4 i 1‘5’,6, ktore
charakteryzuja ruchy okresowe szybowca odksztalcalnego oraz dwie pary pierwiastkow
zespolonych 4, , i 4, dla szybowca sztywnego.

Pierwiastki 1?)2 i AALZ odpowiadaja gtéwnie szybkim silnie thumionym oscylacjom po-
chylajacym zachodzacym wokodt osi poprzecznej y. Pierwiastki 15,4 1 13.4 charakteryzuja
okresowe ruchy fugoidalne [2, 3] slabo tlumione, zachodzace na kierunku osi podtuznej x.
Trzecia para pierwiastkow 7@,6 odpowiada pionowym, okresowym przemieszczeniom
szybowca wywolanym odksztalcalnoscia gietna skrzydet. -
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'Na rysunkach 2-4 liniami grubymi naniesiono zmian¢ parametréw odnoszacych sig
do szybowca odksztalcalnego, a linie cienkie dotycza szybowca sztywnego. Linie ciagle
przedstawiaja zmiany wspolczynnikéw thumienia () w postaci bezwymiarowej, a linie
przerywane, zmiany bezwymiarowych czestosci oscylacji (7).

Na rysunkach 2 i 3 przedstawiono wplyw parametréw konstrukcyjnych na czestosei
oscylacji i wspétezynniki tlumienia. Zmiana v, charakteryzuje wzrost sztywnosci gigtnej
skrzydet przy nie zmieniajacych si¢ wlasnosciach geometrycznych, aerodynamicznych
i tym samym rozkladzie mas (rys. 2). Na rys. 3 przedstawiono wplyw zmiany zapasu sta-
tecznodci statycznej przy zalozeniu niezmiennej sztywnosci i rozkladu mas. Na zapas
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Rys. 2. Zmiany bezwymiarowych wspélczynnikéw tlumienia i czgstos$ci oscylacji szybowca w funkcji
czestosei I postaci gigtnej skrzydta dla wysokoéci H = 0 m
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stateczno$ci statycznej [2, 3] maja wplyw parametry geometryczne i charakterystyka
aerodynamiczna szybowca. Wplyw zmian predkosci lotu na czestosci oscylacji i ttumienie
przy stalej sztywnosci i rozkladzie mas przedstawiono na rys. 4.

Whnioski wynikajace z obliczedr numerycznych sa stuszne dla danego szybowca i nie
wszystkie moga byé uogélnione. Szersze uogdlnienie wnioskéw wymagatoby obliczen
numerycznych dla szeregu szybowcédw. Przyjecie do obliczen tylko pierwszej postaci
gietnej jest daleko idacym uproszczeniem, jednak pozwala zbada¢ wplyw odksztalcal-
nodci gigtnej skrzydel na stateczno$é szybowca. Nalezaloby rozpatrzyé wicksza ilosé
stopni swobody wynikajacych z odksztalcalno$ci: skrzydel, usterzenia i kadluba. Nie-
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Rys. 3. Zmiana bezwymiarowych wspoélczynnikdéw tlumienia i czg¢stoéei oscylacji szybowca w funkcji za-
pasu statecznos$cl statycznej dla wysokoéci H = 0 m
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watpliwie skomplikuje to analizg, a tym bardziej poréwnanie z wynikami otrzymanymi

dla szybowca sztyw

nego.

Z wykonanych obliczen i wynikéw przedstawionych na rysunkach 2-4 mozna wyciag-
naé¢ wnioski o charakterze ogdélnym, konstrukcyjnym i pilotazowym.
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Rys. 4. Zmiana bezwymiarowych wspélczynnikdéw tlumienia i czgstodci oscylacji szybowca w funkcji
predkoéci lotu na wysokod$ci H = 0 m

Wnioski ogdlne

— Wyniki oscylacji szybkich i wahan fugoidalnych otrzymane dla szybowca odksztal-
calnego sg zgodne z wynikami dotyczacymi szybowca sztywnego (rysunki 2-4);

— odksztalcalno$¢ gietna skrzydet powoduje dodatkowe harmoniczne przemieszczenia
pionowe szybowca (tlumione w przypadku szybowca rozpatrywanego) (rysunki 2-4).
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Wnioski konstrukcyjne

— Zwigkszenie sztywnosci gigtnej skrzydel powoduje wzrost czgstoéci drgan gietnych,
natomiast nic ma wplywu na ich thumienie (rys. 2);

— wzrost sztywnosci gietnej skrzydel nie wplywa na ezgstosci i thumienie oscylacji
szybkich i wahan fugoidalnych szybowca (rys. 2);

— wzrost zapasu statecznoéci statycznej (zmiany geometrii i charakterystyki aerodyna-
micznej szybowca) nie ma wplywu na tlumienie drgan gietnych i ich czgstoécei, jak row-
niez nie daje réznic miedzy czesto$ciami i thumieniem oscylacji szybkich i wahan fugoidal-
nych szybowca odksztalcalnego i sztywnego (rys. 3).

Wnioski pilotazowe

— Zmiany predkosci nie powoduja réznic w czestoéei 1 ttumieniu oscylacji szybkich
i wahan fugoidalnych szybowca sztywnego i odksztalcalnego (rys. 4);

— zmiany predkoéci wplywaja na bezwymiarowa czg¢sto$é drgan gigtnych natomiast
nie maja wplywu na bezwymiarowe wspélczynniki ttumienia tych drgan (rys. 4).

Przedstawiona praca wskazuje, Ze konieczne jest szersze zbadanie wplywu i charakteru
odksztatcen na stateczno$¢ aparatéw latajacych. Szczegdlnie wydaje si¢ to konieczne dla
szybowcow, ktore charakteryzuje duza odksztalcalnoéé i niskie czestoéci drgan poszcze-
gblnych elementéw konstrukcji. Wprawdzie, jak wynika z wyzej przeprowadzonych obli-
czen, czesto$¢ najnizszej postaci gietnej skrzydla jest najblizsza czestoSci oscylacji szyb-
kich szybowca i mimo to nie wplywa w widoczny sposéb na te oscylacje.

Uwzglednienie wigkszej iloéci stopni swobody, wynikajacych z odksztalcalnosci kon-
strukcji 1 sprzeZzenn miedzy nimi, sprowadzi rozpatrywanie stateczno$ci szybowca do za-
gadnienia zbadania mozliwoéci pojawienia sie drgan samowzbudnych, czyli zjawiska
flatteru.

Wainiejsze oznaczenia nie wyjasnione w tekScie

b [m] rozpigto$é skrzydet szybowca,

Chs bezwymiarowy wspolczynnik momentu pochylajacego skrzydet,
Cyx bezwymiarowy wspdlczynnik oporu aerodynamicznego,

Cy bezwymiarowy wspélczynnik sily nosnej,

& [m/s?] przyspieszenie ziemskie,

I [m] odleglo$¢ $rodka cigzkosci szybowca od zawiaséw steru wysokosci,
i(» [m} funkcja zmiany cigciwy skrzydla z rozpigtoscia,

m [kG s*/m] masa szybowca,

S [m?] powierzchnia no$na skrzydet,

U, = V [m/s] predkosé lotu,

o [rad] kat natarcia,

o [kG s?/m?’] gesto§é powietrza,

[Hz]

Vig

czestos$é 1 postaci drgan gietnych skrzydel.
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Pesome

BJIUSITHHE M3THMBHON HEDPOPMUPYEMOCTH KPHIJILEB
HA ITPOJOJIBHYIO,YCTONYUBOCTE IIJIAHEPA

B paboTe pacCMOTPEHO BIIMAHUE H3THOHOMN 1ehOpPMHUPYEMOCTH KPbUIBEB IUIAHEPa HA €r0 NPOHOIBHYIO
YCTOHYHBOCTE. YUTeHBb! TPH CTENEHH CBOGOAB! COOTBETCTBYIOLIHME ABIYKCHMIO NJIaHEPA B BEPTAKAIBHON
MJIOCKOCTH M A00aBOYHBIE CTENECHM YUYHTBLIBAIONIHE BJIMAHME M3rHOHOH aedopmupyeMOCTH. YpaBHeRMA
IBHACHUA NOJIyYeHbI B BHJE CHCTEMBI OOBIKHOBEHHBIX AuddepeHIManbHbIX YPABHEHHN BTOPOro no-
PAAKA C NOCTOAHHBIMH KO3(duuHeHTaMA.

Ha npumepe npoToTHna OSHOIO M3 MNOJBCKHX IUIAHEPOB NPOJENAHB! PaCUeThbl YUMTLIBAXOLLHE
nepByo ¢opmy M3rHéa KpbUILEB M TPH CTENEHW CBOGOALI YKECTKOro IuaHepa. PesysbTaTh! 9THX pac-
YETOB IMOCIIY)KIUIM JUIA TOJyYeHHs HEKOTOPbIX OGLIMX BBIBOAOB OTHOCHTENIEHO KOHCTPYKLMH H IIHJIO-
Ta)ka, 2 TAKYKE HEKOTOPBIX BBIBOAOB OTHOCHTEJILHO BO3MOYKHOH HEOOXOAHMMOCTH M3MEHEHMS NMPUHATLIX
TpeATNIONIOYKEHUH .

Summary

EFFECT OF FLEXURAL DEFORMABILITY OF WINGS ON THE LONGITUDINAL STABILITY
OF A GLIDER

The influence of flexural deformability of wings of a glider on its longitudinal stability is discussed
in the paper. Three degrees of freedom resulting from glider motions in the vertical plane, and additional
degrees connected with flexural deformability of wings are equally taken into consideration. Equations
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of notion have been obtained in the form of a system of ordinary, second order differential equations
with constant coefficients. '

As an example, numerical calculations taking into account the first flexural mode of wings and three
additional degrees of rigid glider are presented for one prototype of domestic gliders. From the results
of calculations the definite conclusions of general, constructional and pilotage character are drawn as well
as those concerning necessity of eventual modifications of previously accepted assumptions.
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