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1. Wstep

W pracach zwigzanych z zagadnieniem holowania szybowcdw nie rozpatrywano statecz-
nosci zespotu holowniczego, tzn. statecznosci zespotu skiadajacego si¢ z samolotu holuja-
cego na linie szybowiec i szybowca. Rozpatrywano wylacznie statecznosé szybowea traktujac
samolot jako ciato o nieskonczenie wielkiej bezwladnosci.

W pracy [1] rozpatrywano wplyw liny holowniczej na krytyczna predkosé flatteru.
Przyjeto trzy stopnie swobody odksztalcalnego szybowca jak réwniez uwzgledniono spre-
zysta wydtuzalno$¢ liny. Otrzymano ukiad trzech réwnan rozniczkowych zwyczajnych
liniowych drugiego rzedu, ktérego rozwiazanie sprowadzato si¢ do znalezienia pierwiastkow
réownania charakterystycznego szdstego stopnia. W pracy nie uwzglgdniono sif aerodyna-
micznych dziatajacych na ling holownicza jak réwniez sit i momentéw pochodzacych od
liny holowniczej 1 dzialajacych na szybowiec. Rozwazania przeprowadzono dla trzech
konkretnych polozen szybowca wzglgdem samolotu.

Znane prace dotyczgce holowania szybowca za samolotem, mianowicie [2, 5, 131 17],
zostaty omdwione w pracy [12].

W pracy [12] rozpatrzono przypadek holowania sztywnego szybowca przez samolot
o nieskonczenie wielkiej masie, lecacy poziomo, prostoliniowo, ze stala predkoscia. Roz-
patrujge stateczno$¢ dynamiczng szybowca zastosowano teorig matych zaktécen. Réwnania
ruchu otrzymano w postaci uktadu rownan rézniczkowych zwyczajnych drugiego rzedu
ze stalymi wspdltczynnikami. Pozwolito to na okre$lenie wspolczynnikéw réwnania charak-
terystycznego, zastosowania kryteriéw statecznoéci Routha-Hurwitza oraz obliczenia
pierwiastkéw réwnania charakterystycznego metoda Bairstowa. W pracy nie uwzglgdniono
dynamiki liny holowniczej jak réwniez zaktcenn wynikajacych z odchylen od zatozonego
ruchu samolotu holujacego. Na podstawie obliczenn numerycznych zbadano jak wplywa
na stateczno$¢ szybowca polozenie wzgledem samolotu holujacego, predko$¢ holowania,
usytuowanie zaczepu holowniczego wzgledem $rodka cigzkosci szybowca oraz diugosc
1 wydtuzalno$é liny holowniczej.

W przypadku samolotu holujacego o masie poréwnywalnej z masa szybowca holowa-
nego wystgpuje wzajemny wplyw ruchéw samolotu na szybowiec holowany i odwrotnie.
W takim przypadku nalezy rozpatrzed stateczno§¢ uktadu: samolot holujacy+lina holowni-
cza—+szybowiec, co wykonano w niniejszej pracy.
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Przedmiotem niniejszej pracy jest przypadek holowania sztywnego szybowca przez
sztywny samolot za poSrednictwem cigzkiej, wiotkiej i sprezystej liny holowniczej, obcigzo-
nej sitami aerodynamicznymi.

Zalozono, iz zespdl holowniczy znajdowat sie przed zakléceniem w poziomym, prosto-
liniowym, ustalonym locie. Stosujac réwnania Lagrange’a II rodzaju wyprowadzono
rézniczkowe réwnania ruchu, ktére przedstawiono w formie zlinearyzowanej. Otrzymano
uktad siedmiu réwnati rézniczkowych zwyczajnych drugiego rzedu ze staltymi wspotczynni-
kami. Wprowadzajac zakldcenie jako warunki poczatkowe scatkowano numerycznie
otrzymany uklad réwnan metoda Runge-Kutta-Gilla. Otrzymane wyniki wskazaly wza-
jemne oddzialywanie na siebie samolotu i szybowca w czasie holowania, co wyrazilo sie
w niemoznodci rozprzegnigcia rownan ruchu uktadu. Rozwiazanie uktadu réwnan spro-
wadzono do zagadnienia znajdowania wartoéci wlasnych macierzy niesymetrycznych
(dowolnych) czternastego stopnia (w omawianym przypadku). '

W oparciu o prace [8, 91 14] sprowadzono macierz niesymetryczna do pqstéci quasi-
trojkatnej dotnej, a nastgpnie wyznaczono warto$ci wlasne,

Znajomosé wartoéci wlasnych pozwolita na okreSlenie zmian czgstosci oscylacji i thu-
mienia, jak réwniez na bezpo$rednie poréwnanie z wynikami otrzymanymi w pracy [12]
dla zagadnienia uprosiczonego.

Na podstawie obliczen numerycznych wykonanych dla jednego z szybowcédw wyczyno-
wych 1 obecnie stosowanego samolotu holujacego zbadano, jak wplywa na stateczno$é
szybowca polozenie wzgledem samolotu holujacego 1 predkoéei holowania.

Waziniejsze oznaczenia
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zmiana wspblczynnika sily nosnej szybowca i samolotu w zaleznosci od kata
natarcia, )

zmiana wspélczynnika sity nosnej usterzenia poziomego w zaleznos$ci od kata
natarcia usterzenia dla szybowca i samolotu,

polowa rozpigtoéci szybowca i samolotu,

bezwymiarowe wspdlczynniki aerodynamiczne sity normalnej i stycznej do
liny, okre§lone w stosunku do jej $rednicy i dtugosci jednostkowej,
bezwymiarowy wspélczynnik cigzarowy liny,

bezwymiarowe wspolczynniki aerodynamiczne oporu szybowca i samolotu
w locie holowanym,

bezwymiarowe wspdiczynniki aerodynamiczne sity nosnej szybowca i samolotu
w locie holowanym,

$rednica’ liny holowniczej,

przy$pieszenie ziemskie,

wspdlrzedne zaczepu holowniczego szybowca i samolotu, mierzone pionowo
wzgledem $rodka ciezkosci,

momenty bezwladnoséci wzgledem osi poprzecznych szybowca i samolotu,
wspOlrzedne zaczepu holowniczego szybowca i samolotu mierzone poziomo
wzgledem $rodka cigzkosci,

diugosé liny swobodnej i obciazonej,

$rednia cigciwa aerodynamiczna szybowca i samolotu,

odleglo$¢ osi obrotu steru wysokosci od $rodka cigzkosci dla szybowca i samo-
lotu,

aerodynamiczny moment pochylajacy szybowca i samolotu,
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sila aerodynamiczna normalna do liny dzialajaca na I m dhugoéci liny holowni-
czej,

sita ciagu silnika samolotu,

sila oporu aerodynamicznego szybowca i samolotu,

sita aerodynamiczna wyporu (no$na) szybowca i samolotu,

sila nosna usterzenia poziomego szybowca i samolotu,

cigzar jednostkowy metra biezacego liny,

cigzar szybowca i samolotu,

powierzchnia noéna skrzydel szybowca i samolotu,

powierzchnia nosna usterzenia poziomego szybowca i samolotu,
powierzchnia zataczana przez $migto samolotu,

czas,

biezacy nacigg liny holowniczej,

sita pochodzaca od liny holowniczej dzialajaca na zaczepie szybowca i samolo-
tu,

predkosé lotu,

odleglo$é ptaszezyzny $migla samolotu od $rodka ciezkosci,

odlegto$¢ §rodka cigzkosci od $rodka aerodynamicznego dla szybowca i sa-
molotu,

odlegtosé pionowa osi obrotu steru wysokosci od §rodka cigzkosci dla szybowca
i samolotu,

odleglo$¢ linii dzialania sity ciagu $migla od $rodka cigzkosci samolotu,
odleglto$¢ pionowa §rodka aerodynamicznego od $rodka ciezkosci dla szybowca
i samolotu,

kat natarcia szybowca i samolotu,

kat natarcia usterzenia poziomego szybowca i samolotu,

kat zaklinowania usterzenia poziomego szybowca i samolotu,

kat odchylenia strug splywajacych ze skrzydel szybowcea i samolotu,

katy nachylenia liny holowniczej w stosunku do linii lotu, mierzone na za-
czepach szybowca i samolotu,

kat nachylenia linii dziatania sily ciagu $migta w stosunku do osi samolotu,
wspdlezynnik wydhuzalnodci liny holowniczej,

wydtuzenie skrzydla szybowca i samolotu,

warto$ci wlasne uktadu rédwnan rdozniczkowych w postaci bezwymiarowej,
wspblczynnik ttumienia w postaci bezwymiarowej,

bezwymiarowa czesto$¢ oscylacji,
gesto$é powietrza.

2. Réwnowaga podluzna samolotu holujgcego

W ustalonym poziomym locie musi zachodzié réwnowaga sit i momentéw dziatajacych
na samalot holujacy (rys. 1), z czego wynikaja trzy réwnania réwnowagi

—P— P+ 0, —Thsing,—Pysin (e +@,) = 0,

_ xz_TZCOS(pZ—‘f_PuCOS (0‘2+‘Pn) = 09

Mo+ Pra(X52€08 0+ 245 SN 05) - Py (X2 SID 02— 25, €OS o)+

4Pz, — P, yo(ly2 COS 0y — Zppp Sin o) — T cOS gy (e 1o Sim 005+

4+ hyc080,)— T sing, (ko cos a,—hypsine,) = 0.
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Rys. 2. Geometria szybowca i uklad sit dziatajacych na szybowiec w locie holowanym

Rozpatrujac réwnowage sit dziatajacych na szybowiec holowany stycznych do kierunku

predkosci (rys. 2) otrzymano
’ TlcOS(pl—le = 0.

Z powyzszego réwnania okreélono site naciagu liny holowniczej przytoZzona na zaczepie

szybowca holowanego:

_ le
cos@;
Korzystajac z zaleznosci
Tpe” _ Tie"
7 T

(wyprowadzonej w pracy [12] wzér (4.3)) i podstawiajac zalezno$é na Ty otrzymano silg
T2 pochodzaca od liny i dzialajaca na zaczep samolotu holujacego (rys. 3)

P, €'
2.4) 7= fm € m
cosp, " T,

gdzie 11, 112, 71 1 72 53 to funkcje wyprowadzone w pracy [12] (wzory 4.4 1 4.5).

Z réwnania (2.2) po podstawieniu zalezno$ci (2.4) otrzymano niezbedny ciag zespolu
$miglo-silnikowego samolotu holujacego potrzebny do utrzymania zespolu holujacego
w ustalonym, prostoliniowym, poziomym locie:

1 cosp, €' 1,

2.5 p =— ST .
@5 " oS (taF @) PratPa cosqpr " T
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Z réwnania (2.2) i (2.3) otrzymano site nosna, jaka musi byé przytoZzona na usterzeniu
poziomym samolotu holujacego, azeby zapewni¢ réwnowage podtuZng:

1
2 COS (XZ—Zstin 241

.(2-6) Py = Iy [MOZ“I'Pzz(xszCOS o+ zgSinay)+

Z"

Py (xgsino,—zg 4+ (P —_
Py (X52 SIN 6y — 255 COS 01 ) |- ( 2+T2C05({02)COS(“2+%) +

— T5c08pa(k28in oty + 1125 €OS ty) — T Sin s (k,,CO8 iy —hpsin o) |

Rys. 3. Wielkoéci geometryczne charakteryzujace konfiguracje liny holowniczéj

Po podstawieniu do réwnania (2.1) zaleznosei (2.4)-(2.6) i uwzglednieniu, Zze kat na-
tarcia o, samolotu holujacego jest maty, tzn.

2
. %)
(27) Sinao, = tg Oy R Uy, COSUy = 1_7,

. . p o 1 :
otrzymano réwnanie, ktére po podzieleniu przez pSV? sprowadzono do postaci bez-

wymiarowej. Nastgpnie w powyzsze réwnanie wprowadzono wspélczynnik oporu samolotu
holujacego C,,, okreSlony przez wspélczynnik aerodynamiczny sity nosnej C,, [3, 4, 12
i15]:

(Cp)®
s

(28) Cra = Crpz+ Cp = 0.
Po uporzadkowaniu otrzymanego réwnania wzgledem poteg C,, uzyskano réwnanie
algebraiczne drugiego stopnia

2.9 A(CLP+BCHL+C =0,
ktore pozwoli nam obliczyé wspdtezynnik sity noénej C, samolotu holujacego dla danych
warunkéw lotu.

W przypadku @, = 0 wspdlczynniki réwnania (2.9) maja postac:

1
A= — {as(zﬂz—zﬂ)"i_ Crp2Zr2—

as

% (gza) - Cumlort
n/les Zp—2Zs2 2 m02 ~a2
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2 —_
- ?S'%Z/T lyp+Cxy [/7z2‘|‘ZHz_tg(FZ(kﬁ—/HZ)]} ’

(2.10) B= {(05+C\02) (ot xs2)+ - SQVz Zgat

+Cay [/fzz‘f‘luz‘f'tg(Pz(zﬁz‘f'hzz)]} )

2 — .
€ = —Croa(n—2e)— Cogalin+ QT,ZQ% s — Cos Thia - 2n—tg palln-+ ),
gdzie
@.11) om0 € 1 S
. xl — x1

cospy ¢” T Sy

Z réwnania (2.9) otrzymano warto$¢ wspolczynnika sity nosnej samolotu holujacego:

(2.12) Co=~57 +]/ 2A

Wprowadzajqc do C,, poprawke uwzgledniajaca dzna%ame $migla [3, 4, 15 i 20] otrzy-
mano:

S
. 2

Wspdtezynnik sity no$nej samolotu holujacego C,, wyznaczony z (2.13) okreéla para-
metry lotu samolotu holujacego, zapewniajace rownowage w ustalonym locie poziomym:.

Jak wynika z (2.13) parametry lotu samolotu holujacego zalezne sg od charakterystyki
aerodynamicznej samolotu, potozenia zaczepu holowniczego wzgledem $rodka cigzkodei
samolotu oraz przez C,; okreslone réwnaniem (2.11) od chalakterystyki aerodynamicznej
szybowca holowanego C,, i charakterystyki liny holowniczej ,, 72, €", €™, ¢y, ®,.

‘Warunki réwnowagi szybowca holowanego zostaly wyprowadzone i oméwione w pracy
[12], rozdziat 6.

3. Stateczno$¢ statyczna podiuzna samolotu holujacego

Pojecie «statycznej statecznosci» przyjete w lotnictwie jest szeroko omdéwione w wielu
pracach i podrgcznikach poé$wigconych dynamice samolotu w locie swobodnym [3, 4, 15].
Warunkiem podiuZnej statecznosci statycznej w locie swobodnym jest, aby

de
dc,

3.1)

dla przyjetego w niniejszej pracy dodatniego kierunku dziatania momentdw pochylajacych
(moment dodatni jest momentem zadmerajqcym samolot, powodujacym wzrost kata
natarcia),
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Stateczno$é statyczna mowi jedynie o wystgpowaniu momentéw wywotujacych powrést
szybowca do stanu réwnowagi w pierwszej chwili po zaktéceniu lotu [3, 4, 11]. Szybowiec
stateczny statycznie moze by¢ niestateczny dynamicznie.

Przez analogi¢ do lotu swobodnego zaproponowano w pracy [12] wprowadzenie pojecia
«statecznoscei statycznej w locie na holu».

Bezwymiarowy wspoéiczynnik momentu pochylajacego samolot holujacy, liczony
wzgledem $§rodka cigzkoéei samolotu ma postaé:

(32) : Cuiz = Cuazt Cunzy

gdzie C,,,,,z' oznacza wspolczynnik momentu pochylajacego samolotu holujacego, C,,..» Wspéi-
czynnik momentu pochylajacego, pochodzacy od sit aerodynamicznych dzialajacych na
samolot, C,2 Wspotczynnik momentu pochylajacego pochodzacy od holu.

W rozwazanych warunkach lotu wspolczynniki te zaleza wylacznie od C,,. Po zréznicz-
kowaniu (3.2) wzgledem C,, otrzymano

dehZ o dcan delZ
(33) [/sz o d sz —{ [/sz ’
Zgodnie z okresleniami przyjetymi w lotnictwie [3, 4 i 11] otrzymano zapas statecznoéci

statycznej samolotu holujacego w postaci:

(3-4) th = Z]2+h127
gdzie /_1,2 == —dC,,/dC,, 0znacza zmiang zapasu stateczno$ci statycznej pochodzaca od
holu, Ay = —dCpa/dC,, zapas statecznodci statycznej z trzymanym sterem (ster wysokosci

zablokowany) w locie swobodnym.

W celu okre§lenia zapasu statecznoéci statycznej samolotu holujacego rozpatrzono
momenty sit dzialajacych na samolot, pochodzacych od liny holowniczej (rys. 1). Skladowe
X1i Z} sity, pochodzacej od naciagu liny i przylozonej na zaczepie samolotu holujacego,
zmieniaja si¢ w zaleznoéci od kata natarcia a,:

35 X} = Tycos pa+XLy (ko —Kk15008 0+ Iap Sin o) — X5 (K Sin cp+hzp COS 0 — 1),
G Zj = —Tysin Pr+Zlo(kzy— k2208 04 hp8in0 t2)—Zho(kzasin op+hzpcos ap—hap),

gdzie X1y, X}, ZL,, Z1, sa to pochodne «linowe» oméwione w p. 4.
Moment pochylajacy sit pochodzacych od liny holowniczej ma postaé

(3.6) My, = —Xi(hayc0s ap--kypsin o)+ Zh (k2008 0y —hyp8inag) .

Po podstawieniu do (3.6) zaleznosci (3.5) i (2.4), uwzglednieniu (2.7) i (2.8) oraz po-
dzieleniu réwnania momentdéw przez %@S2 V2], otrzymano wspdlczynnik momentu pochy-
lajacego C,, W postaci bezwymiarowej:

_ _ — - 1= — =
(37 Copp = — xl(kzztg%.—hzz)—Cxl(kzz—/'lzztg‘Pz)“z—i‘ 7Cx1(hz2+kz2tg‘l’2)°‘§‘1a2 X
_ = _ - 1 - = = = .lz 1- 5, =
X X2 hyp—X 20 kpo)otr+ 5 okt Xo2h)05 | | Az — 7]’7:2“2"‘[‘/5:20‘2 —

e =1 = - 1=, =
- I:(szhzl—zzzkzZ)aZ_Q_’ (Ex21622+222h22)a%:| (kz2~§k22a%—/722a2)}-
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Rézniczkujac (3.7) wzgledem Ci, i korzystajac z drugiej zaleznosci (2.8) otrzymano
zmiang zapasu statecznosci statycznej samolotu holujacego

(3.8) by = Ahy(1)+Ahy(lez) + Aha(hs2),

gdzie poszczegdlne wyrazy 3.8 maja postac:

— - | = — = .C 3 _ Ccs C2,
(39) A/‘lz(l)=[;—2{1622[222—(2)6,:2—{—2):2)—‘%+—2—(sz ZzZ) 2 + X2 a :|+

- | = _ . C 3 c;, -
+h, [xx2‘|‘ (22,24 a: —E(sz Z) 5 —xzzT;] —

3 s

- - |- _ _ _ Cp
_hzzkzzI:Zx2+x22'_3(xx2_'zz2) p _3(xz2+2
—I_(ExZ—E :I}
— = = Cy C,
(3.10) Ahy(kzs) = ko, a' l (1— 02 tg%) s
— - — Cy (C.
(3.11) Ahy(hzg) = —hyp— (—2-—tg¢>2),
ds as
przy czym-
_ 2x1, - ks - hzy
Xx2 = W—i ) 72 — Ia2 > hZZ - 1‘12 .

Analogicznie do X, otrzymano X,», Zy, i Z.
Zapasu statecznosei statycznej samolotu w locie swobodnym Ai» nie wyprowadzano
w niniejszej pracy; przyjgto go w nastepujacej formie ostatecznej na podstawie [4] i [20]:

= Smlm (Vin ? ais ( deg) = 2sz(
(312) /'112— Szlaz ( v a, 1 '%2 —Xso a. 1

_ Sy Xa
- Aas)zsz—0,064 S,
Zmiana stateczno$ci statycznej wywolana holem (3.8) zalezy od wielu czynnikdéw.
Moze ona powodowaé wzrost lub spadek statecznoéci statycznej w stosunku do zapasu
odpowiadajacego lotowi swobodnemu samolotu z trzymanym sterem. Zapas stateczno$ci
statycznej ma wplyw na stateczno$¢ dynamiczng szybowca i samolotu holujacego. Wystgpu-
je on w rézniczkowych réwnaniach ruchu jako wspdtezynnik w pochodnych aerodynamicz-
nych My, 1 M,,.
Stateczno$c statyczna szybowca holowanego zostala wyprowadzona i omoéwiona w pracy
[12], rozdziat 7.

4. Pochodne «linowe»

Sily, wystegpujace na zaczepach holowniczych samolotu holujacego i szybowca, pocho-
dzgce od liny holowniczej, zalezne sa od wzajemnego potozenia koncéw liny, charaktery-
styki aerodynamicznej liny, charakterystyki aerodynamicznej -szybowcea i predkoéci holo-
wania. Przez analogi¢' do pochodnych aerodynamicznych [3, 4, 15], stosowanych przy
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rozpatrywaniu statecznosci samolotéw, wprowadzono pochodne «linowe» (wspdlezynniki
sif), ktére oméwiono szerzej w pracach [12 i 13].

Pochodne «linowe» XL, X}, ZL,, ZL, sktadowych sil dziatajacych na zaczep holowniczy
szybowca wzglegdem przesunigé poziomego i pionowego zostaly wyprowadzone w pracy
[12]. Analogicznie do nich wyprowadzono pochodne «liniowe» sktadowych sit dziatajacych
na zaczep holowniczy samolotu Xk, X}», Z%,, Z%,. Pochodne «linowe» podano w formie

ostatecznej w p. 8 niniejszej pracy.

5, Stateczno$¢ dynamiczna podluina zespolu samolot i szybowiec w locie na holu

Roézniczkowe réwnania ruchu uktadu holowniczego, tzn. samolot holujgcy +hol-4szy-
bowiec, wyprowadzimy korzystajac z réwnan Lagrange’a Il rodzaju [18, 19] o postaci

(5.1 i(”) T o

’ dt \ogy]  oq; " 2q;. <7

gdzie g; oznaczaja wspéirzedne uogdlnione, T energig kinetyczna ukladu wyrazong przez
wspoéirzedne uogdlnione, V energia potencjalna ukladu wyrazona poprzez wspéirzedne
uogdlnjone, Q; sity uogéinione odpowiadajace wspétrzgdnym ¢;.

-4 '
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‘?"(\ : =
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Rys. 4. Przyjete uklady wspoirzednych i zaleinosci geometryczne migdzy nimi

Przy rozpatrywaniu statecznoéci podtuinej przyjeto, Ze zespdt holujacy znajdowat
sie w poziomym, prostoliniowym locie ustalonym. Zakiécenia lotu ustalonego, tzn. zmiany
potozen i predkosei, zachodza w plaszczyznie pionowej zgodnej z kierunkiem lotu. Zesp6t
holujacy posiada siedem stopni swobody: przesuniecia pionowe szybowca, samolotu i liny,
przesunigcia poziome szybowca i samolotu oraz obroty wokét érodkéw cigzkodci szybowea
i samolotu.

6 Mechanika teporetyczna
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Szybowiec holowany posiada trzy stopnie swobody [2, 3, 4, 12 i 15], odpowiadajace
im zmiany oznaczono (rys. 4) w sposéb nastepujacy: x;, z; oznaczaja zmiany polozenia
§rodka ciezkosci szybowcea, wzgledem uktadu x3, z3 zwiazanego z niezakidconym przeply-
wem, % zmiane kata pochylenia szybowca (obrot wzgledem $rodka cigzkobci), uy, wy
skladowe zmian predkoéci w kierunkach osi x; i z1, zwigzanych z szybowcem, ¢, zmiana
predkosci katowej pochylania szybowca wokot §rodka cigzkoscei.

Samolot holujacy posiada trzy stopnie swobody [3, 4, 15] i odpowiadajace im zmiany
oznaczono na (rys. 4) w sposéb nastgpujacy: x;, z, zmiany polozenia §rodka cigzkodci
samolotu wzgledem ukiadu x3, z3 zwiazanego z niezakléconym przepltywem, & jest zmiang
kata pochylenia samolotu (obrdt wzgledem srodka cigzkosei), wz, w2 sa skladowymi zmian
predkosci w kierunkach osi zwigzanych z samolotem, ¢, oznacza zmiang predkosci katowej
pochylania samolotu wokdt érodka cigzkosci.

Line holownicza potraktowano jako ciggno idealnie wiotkie, cigzkie, sprezyste, obcig-
zone sitami aerodynamicznymi [12].

Przyjeto, ze amplitudy drgan liny holowniczej sa proporcjonalne do przesunigé statycz-
nych [16].

Jak wynika z [12] hol ma silny wplyw na wahania fugoidalne, natomiast w niewielkim
. stopniu wplywa na oscylacje szybkie szybowca. ZatoZenie upraszczajace, traktujace ling
jako element o jednym stopniu swobody, jest uzasadnione, gdyz uwzglednia podstawowg
postaé drgan liny.

Przez f; oznaczono zmiane pionowa polozenia §rodka geometrycznego liny wzgledem
ukladu xs, z3, zwiazanego z niezakldéconym przeplywem przy stalym poloZeniu samolotu
holujacego i szybowca.

5.1. Wzgledna zmiana przemieszezenia liny. Znajomo$¢ wzglednej zmiany przemieszczenia
§rodka liny f wyrazonej za pomoca wspdirzednych uogdinionych jest niezbgdna do okreéle-
nia energii kinetycznej i potencjalnej liny oraz pracy wykonanej przez sily aerodynamiczne
dziatajace na line.

Ponizej okreélono calkowita zmiane polozenia Srodka liny f3, wywotana zmianami
polozen szybowea xi, z; i &1, samolotu x;, z; 1 9, oraz zmiang strzatki ugiecia liny f;.

Przed wystapieniem zakidcefi wspdirzedne kodcdw liny (rys. 4) wyrazaja si¢ wzorami
ponizej podanymi. Mianowicie wspdirzedne zaczepu szybowca w ukladzie xs3, z3:

(5.2 (o = —(xX)wotka s (2o = —(23)10+H a5
wspélrzedne zaczepu samolotu w ukfadzie xs3, z3:
(5.3) ()20 = —(¥)0—kz2;  (Z3h20 = —(23)20+ 2.

Odlegtoséci pozioma X1 i pionowa z; migdzy koncami liny (rys. 1 i rys. 4) przed zakiSceniem
otrzymamy korzystajac z (5.2) i (5.3):

(5.4) X1 = (o~ X320, 21 = (23)10—(Z3)i20 -

Po wystapienin zakidcenh wzory na wspoétrzedne kofcow liny przyjma postaé:
wspodtrzedne zaczepu szybowca

5.5 (a1 = —(x3)1o—x1+kz cos P +hyysindy,

(zai1 = — (@Z3)10—2{—ky sind,+hycos Dy,
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wspélrzedne zaczepu samolotu

5.6) (X321 = — (X3)20—X3— K 1,C08 B+ h,o8in Dy,
‘ (Z3)i21 = — (Z3)20— 22+ FzpSin P+ 55 COS B,

Korzystajac z (5.5), (5.6) i zaloZenia, Zze katy ¢, 1 9, sa male, otrzymano odleglosci
migdzy koncami liny po zaktéceniu: pozioma x3 i pionowa z3
5.7 —\3 Ceain— (eadiar R Xy — X1+ X5+ Doy Q= Tp Dy,
(5.8) 23 = @)m— (21 R 21— 21+ 25— ko 91— kan By

Ugiecie liny f zawieszonej poziomo [6] i [7] wyraza si¢ wzorem
przed zaktéceniem

_gx
(5.9) fi= X, ’
po zakldceniu '
2
_gx;
(5.10) fi= X,

gdzie X, = P, jest sktadowa pozioma sily na zaczepie szybowca réwna oporowi szybowca
(2.6).

Calkowita zmiang potozenia liny otrzyma si¢ w posta01 nastegpujacej korzystajac przy
tym z (5.2), (5.3), (5.5), (5.6), (5.9) 1 (5.10)

(5.11) fr = [ (e + @ Gl i

Wzgledna zmiang przemieszczenia f otrzyma si¢ z (5.11) po uwzglednieniu (5.7) 1 (5.8)
i podzieleniu przez (5.9)

8X 1 1 1
(5.12) [=-—=5 [ - q’CI E(Zl+22+kzl791—kzz"92)+

+ = (e —x1-Fx3+hady __/722192)2] .

8X,

5.2. Energia kinetyczna zespolu holowniczego. Energia kinetyczna zespolu holowniczego,
wystepujaca w réwnaniu (5.1), wyrazona przez wspotrzegdne uogdlnione ma postad:

gdzie T jest energia kinetyczna szybowca holowanego, Ty energia kinetyczng samolotu
holujacego, T; energia kinetyczna liny holowniczej.

Energia kinetyczna szybowca holowanego T, [19] wyraZona przez wspolrzedne uogdl-
nione

_1 2, 1 O 24 (3'V2
(5.14) PR R CORNCIGY

B*
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Energia kinetyczna samolotu holujagcego Ty [19] wyrazona przez wspolrzedne uogdlnione
\

1 1 » s
(515) Tu =5 hit+ 5 Z G+ @,

gdzie J1, J» oznaczajag momenty bezwiadnosci szybowcea i samolotu wzgledem osi poprzecz-
nej [3, 4, 15] O1, O, cigzar catkowity w locie szybowca i samolotu. ‘

Energi¢ kinetyczna liny okre§lono [18] przyjmujac, ze przemieszczenie jest proporcjo-
nalne do ugiecia statycznego liny u; [6, 7] '

(5.16) w=fy
gdzie

N 4f1 (x,—x) x Z
(5.17) y= —T +Ex_11 .

Energi¢ kinetyczna liny okre§lono za pomocg wspdlrzednych uogdlnionych po uwzgled-
nieniu (5.16) i przedstawiono w postaci:

s X1 )
(5.18) T, = %f yrdx = f* Ly,
0

gdzie Ly jest stalym wspdlczynnikiem zaleznym od cigzaru jednostkowego liny ¢, jej kon-
figuracji (x1 1 z1) oraz oporu aerodynamicznego szybowca holowanego X3 i ma postaé

_gx|,, 3 gdz 1 ¢xt
(5.19) Lr=-¢ (Z‘+4 X, 40 x?

Wystepujaca w (5.18) pochodna wzgledem zmiany potoZenia liny otrzymano przez zréz-
niczkowanie wzgledem czasu (5.12).

5.3. Energia potencjalna zespolu holowniczego. Energia potencjalna zespolu holowniczego
wystepujaca w réwnaniu (5.1) ma postaé

(5.20) V=Vt Vy+VitVis,

gdzie V; oznacza energi¢ potencjalng szybowca holowanego, Vy energi¢ potencjalng samo-
lotu holujacego, ¥, energi¢ potencjalng liny holowniczej, wywolang pionowym przemiesz-
czeniem, Vg energie potencjalng liny holowniczej, wywolana sprezystym wydluZeniem.

’ Energia potencjalna szybowca holowanego wyrazona przez wspdéirzedne uogdlnione
wyraza si¢ wzorem:

(5.21) Vs = —0[(z3)10t+21].
Energia potencjalna samolotu holujacego wyrazona przez wspdtrzedne uogdlnione:
(5.22) Vg = —Qsl(z3)20+2].

Energie potencjalng liny holowniczej [18] stosujac (5.17) otrzymano w postaci wyrazo-
nej:

(5.23) V= —qf [ yix =1L,
0
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gdzie Ly jest statym wspolczynnikiem zaleznym od tych samych czynnikow co Ly we wzorze
(5.19)

1 gxi
(5.24) | Ly = — —2—qx1 (21—1--6‘?),

Energie potencjalna liny holowniczej pochodzaca od jej sprezystego wydtuzenia obliczymy
z zaleznoSci

. I3
_ ] f 2
(5.25) VIS = 70 AT?d].

Naciag liny 7 wystgpujacy w (5.25) zalezny od skladowej poziomej X i kata pochylenia li_ﬁy
@ [6], [7] jest nastgpujacy:
X

T = .
(5.26) T

Element diugoéci liny wyrazonej przez promien krzywizny i kat pochylenia ma postaé
(rys. 5)

(5.27) ' dl = rdp,

gdzie z zalezno$ci geometrycznych

n213/2
L]

(5.28) >

rézniczkujac dwukrotnie (5.17) wzgledem x otrzymamy

(5.29) yr=3

x%
Jak wynika z geometrii
. 1
Vi+G/Y
Podstawiajac zalezno$ci (5.26)~(5.29) do (5.25) po przeksztalceniach otrzymamy wyrazenie
na energie sprezysta liny w postaci catkowe;j:

(5.30) . cos

o1

' 1 x2ax? f de
. — — X’L,,
5 ,31) Vis 16 fi cosg §

gdzie Lg jest stalym wspdélczynnikiem:

8q | cos*ey  costp, = 2 \cos?p T cos?p, 4 I '
AWy

. | | | g(
(532) Lg=— AX, | sing, sing, | 3 ( sing, sing, ) 3
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Sita X, wystepujaca we wzorze (5.31), jest zalezna od wspdlrzednych uogdlnionych. Korzy-
stajgc z zaleznosci na pochodne «linowe» otrzymano po przeksztalceniu

(533) X =X+ X x—XLx— X2+ Xhz+
— (XL hy+ X k) (X h—X k)9,

Znajac skladowa pozioma naciggu liny X okreslona za pomoca wspdtrzednych uogdlnio-
nych (5.33) oraz korzystajac ze wzoru na Lg (5.32) z (5.31) mozna obliczy¢ energie sprezysta
liny.

5.4. Sily uogéInione odpowiadajace wspélrzednym uogélnionym zespolu holowniczego. Sily uogdlnio-
ne dzialajace na przesunigciach uogolmonych wystgpujace w réwnaniach Lagrange’a
(5.1) przedstawiono w postaci

(5.34) 0, = 0;+0;+0;",

gdzie Q; oznacza sity nogélnione pochodzace od zmiany sit i momentéw aerodynamicznych
dzialajacych na szybowiec i samolot holujacy, Q;’ sity nogdlnione pochodzace od zmiany
sit acrodynamicznych dziatajacych na ling holownicza, Q)" sity nogdlnione pochodzg od
zmiany naciggu liny holowniczej. '

Sity uogdlnione, odpowiadajace wspdtrzednym uogdlnionym poszczegdlnych stopni
swobody szybowca i samolotu holujacego, przedstawiono korzystajac z [3, 4, 12, 15] za
pomoca pochodnych aerodynamicznych i pochodnych linowych,

Q= X X+ X(2+ U d)+ X, 0,
Q= XX+ Xoo5+ Uy 0)+X o, -
Qs = Zu X+ Zun(E+Ui9)+ Zy 1,
(5.35) Qi = Zi%s+ Zoa B+ U199+ Zp D,
Ob, = M %+ MG+ U 9)+ M+ U 8)+ M by,
Qh, = M2 X3+ Mya(Z54 Uy 02+ Mp(E+ Uy )+ M p B+ M s 3.

Pochodne «linowe» wystepujace w (5.35) sa przedstawione w p. 8 niniejszej pracy.
Pochodne aerodynamiczne dla szybowca i samolotu w locie swobodnym sa wyprowadzone
w pracach [3, 4, 15]. W punkcie 8 podano pochodne aerodynamiczne dla samolotu holu—
jacego w ostatecznej postaci.

Ponizej wyprowadzono sity uogdlnione pochodzace od liny holowniczej,

Pracg przygotowana wykonang przez sily aerodynamiczne dzialajace na line holownicza
po uwzglednieniu (5.16) i zaleznoSci geometrycznej

dx

(5.36) dl = cosg

wyrazono w postaci catkowe;j:

(5.37) SWp—= — Bg v2q [ £2@) (ﬁ?ﬂx_ @ﬁ) dx] 5,
0

cose X x?
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gdzie C(p) jest funkcja okreSlajaca zmiang wspolczynnika sity nosnej liny w zaleznosci
od kata pochylenia ¢. Zostala ona wyprowadzona i oméwiona w pracy [12]. Ponizej funkcjg
te podano w formie ostateczne;j:

(5.38) Co(p) = C,sin*pcosp—C,cos*psing,

gdzie C, = 1,15, C, = 0,035.
Prace przygotowana (5.37) przedstawiono w postaci

(5.39) SWp = 0f Lp,

gdzie Lp jest wspdtezynnikiem statym. Mozna przedstawi¢ go w formie catkowej korzysta-
jac z (5.38) i nastepujacych zaleznosci geometrycznych:

1 , y'
= — ) ny = T
VI+OY Vit
Po przeksztalceniach otrzymano

(k1—2kyx) (ky—k,x)

T (=2l Y

(540)  Ly=—goUid | 162~
0

gdzie

qxX Zl
7YX, ’

kl Ul-:V.

q
ky = ——
<2 2X1 >
Do wzoru (5.39) podstawiono wyraZenie na 3f wyznaczone z (5.12) ﬁzaleinione od
wspétrzednych uwogdlnionych i uporzadkowano go wzgledem wariacji wspdirzednych
vogblnionych. WyraZenia wystepujace przy wariacjach wspotrzednych uogdlnionych sg
sitami nogSlnionymi i maja nastgpujaca postac:

1 " 2L ’ ’
Qx; = —Qx’2== - xzp (e—x1Fx04hyy —Tn B,
1
,r ., 4X
Qz Qz ; LP1
[ qxl
1 4X1 ’ !
(5.41) 0 = . — ko2 (i — X1+ X0 A G —haa Do) hay |
l
, Lp | 4X .
Qﬂz - x; [ 1k,2_—|—2(x1—x1+x2—|—-/121191—/1:2192) hzz]’
. 8X
Qf[ : LP'

gx3
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Sily uogdlnione, pochodzace od naciggu liny, obliczono okreélajac pracg przygotowana
wykonana przez te sily na przesunieciach uogdlnionych. Rozpatrzono elementarng site
dF dziatajaca na element liny d/ (rys. 5) i otrzymano réwnanie réwnowagi sit:

dF = (T+dT)sin (p+dp)—Tsine.

Rys. 5. Sily naciagu dzialajace na element liny holowniczej

Po pominieciu w powyzszym réwnaniu malych wyzszego rzedu otrzymano
(5.42)! dF = Tcospdp+dTsing.

Z zaleznofci (5.27) otrzymano

17 dl
5.43 dp = _y_T
G4 T o

Uzalezniono naciag liny T od sktadowej poziomej X

X
cosg

Po zrézniczkowaniu otrzymano zmiane naciagu liny dT° w postaci

sing
cos?p

(5.44) AT =X dyp.

Podstawiajac do (5.42) zaleznosci (5.43), (5.44) i (5.30) po przeksztalceniach otrzymano
(5.45) dF = Xy"dx. '

Pracg przygotowana obliczono korzystajac z (5.16), (5.29) i (5.45):

X1

(5.46) SWy— — [Xi—f%‘ of (Mx— i—J;‘xZ) dx] 5f

X1

i przedstawiono w postaci

(5.47) Wy = XLydf,
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gdzie Ly jest stalym wspolczynnikiem zaleznym od konfiguracji, obciazenia i charak-
terystyki liny

qx; [ gxi
(5.48) Ly = — ?f ( 2, —{—321) .
Jezeli do (5.47) podstawi si¢ zalezno$¢ of wyznaczong z (5.12) i (5.34) oraz uporzadkuje
sie wzgledem wspohrzednych uogdlnionych, to wspotezynniki wystepujace przy nich beda
poszukiwanymi sifami uogdlnionymi Q;'* analogicznie do (5.41).

5.5, Rézniczkowe réwnania ruchu zespolu holowniczego. ROZniczkowe réwnania ruchu zespotu
holowniczego otrzymano przez rozwinigcie rownan Lagrange’a IT rodzaju (5.1). Réwnania
wyprowadzono rézniczkujac zgodnie z (5.1) energi¢ kinetyczna uktadu (podpunkt 5.2)
i energie potencjalng (podpunkt 5.3) oraz dodajac sity uogdlnione (podpunkt 5.4). Po zli-
nearyzowaniu otrzymano uklad siedmiu réwnan rézmiczkowych zwyczajnych drugiego
rzedu ze statymi wspoiczynnikami.

Uktad otrzymaqych réwnan rézniczkowych zapisano macierzowo w postaci

(5.49) A%+Bx+Cx+D =0,

gdzie
A=[a] =12 ..,7
j=12,..,7
jest macierza kwadratowa wspoiczynnikéw bezwiadnosci,
B=1[b;] i=12 ..,17
j=12,..,17
jest macierza kwadratowa wspOSkczynnikéw tlumienia,
C=1[cy] i=12,..,7
j=12,..,7
jest macierza kwadratowa wspdtczynnikéw sztywnosci,
D=1[d;] j=12,..,7
jest macierza kolumnowg wyrazéw wolnych.
¥, X, X sa macierzami kolumnowymi wspélrzednych uogdlnionych lub ich pochodnych
wzgledem czasu o postaci:

X X, X,
X, X, X,
Z; Zy Z,
X=|%|, k=%, x= )
1 % 2
2 792 292
- —
| /1| | /i | i

Wyrazy macierzy A, B, CiD w postaci bezwymiarowej podano w p. 8 niniejszej pracy.
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Przy przejéciu do postaci bezwymiarowej wprowadzono zgodnie z [3, 4, 15] pojecia
stosowane w lotnictwie a ulatwiajace przeksztalcenia i pdzniejsza analize wynikdw:

czas aerodynamiczny,

—~~ czas betwymiarowy,

X, = ——, 7z, =—— bezwymiarowe przesunigcie liniowe,
o lm
. il . 'zl
X, = —V‘—, I = _Vz bezwymiarowe predkosci liniowe,
-~ A
23 oy & = 1 . . T
X, = ij/, Z, = z;7 bezwymiarowe przyspieszenie liniowe,

# = z‘)',? bezwymiarowa predkoéé katowa pochylania,

#, = 1% bezwymiarowe przyspieszenie katowe pochylania,

Znajac wszystkie wyrazy macierzy A, B, C, D i skladowe wektordw %, X, x, wyste-
pujacych w ukladzie réwnan rézniczkowych (5.49), przystapiono do ich rozwiazywania.

Dla szybowca i samolotu holujacego o znanej charakterystyce [12, 20], scatkowano
numerycznie ukitad réwnan (5.49) zadajac warunki poczatkowe, bedace zakldceniem
od ustalonego lotu na holu. Proces catkowania odbywat si¢ metoda numeryczng Runge-
Kutta-Gilla [16] dostosowana do jezyka GIER-ALGOL IIT [11],

W celu okre§lenia wzajemnego wplywu szybowca holowanego na samolot holujacy
scatkowano zlinearyzowany ukiad réwnan (5.49), dla ktorego istnieja warto$ci wlasne
pozwalajace okre§li¢ czgstoéci oscylacji i wspétezynniki ich tlumienia,

o
208 !l
Zy
Q06 —
- / - §
402 / e - ,_:Z-Z
. - X
e e — —
_________ 02 . 7 05; T
~——_ T ’
\\\\ it R
-002 - ~ e e =~ —f=
~~~~~ —_— Py
g4 S S S T N
I =50m ‘ %
Zy=01
-006 ©y=20° i
V=30mfs

Rys. 6. Charakter zmian przesunigé i obrotéw w funkcji czasu szybowea i samolotu holujacego po zakléce-
niu chwilowa predkoécia pionowa w1 = 0,1 dzialajaca na szybowiec
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Na szybowiec 1 samolot holujacy, znajdujacy si¢ w ustalonym prostoliniowym locie
na holu, zostala nadana chwilowa predko$é pionowa w; = ?1 =0,1 1 Tv2=?2 = 0,1.
Wykresy podaja, jak pod wplywem powyZszego zakidcenia zmieniaja si¢ w czasie prze-
mieszczenia liniowe 1 katowe samolotu i szybowca holowanego (rys. 6 1 rys. 7).
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Rys. 7. Charakter zmian przesunieé i obrotoéw w funkeji czasu szybowca i samolotu holujacego po zaklbceniu
chwilowa predkoscig pionowa we. = 0,1 dzialajaca na samolot

Jak wynika z rys. 6 i rys. 7, w przypadku samolotu holujacego o masie poréwnywalnej
z masg szybowca holowanego wyst¢puje wzajemny wplyw ruchéw samolotu na szybowiec
holowany i odwrotnie. W takim przypadku nie mozna rozprzg¢gnaé ukiadu réwnan (5.49)
na réwnania opisujace ruch szybowca i réwnania samolotu. Stosowanie kryteridw statecz-
nofci Routha-Hurwitza dla petnego uktadu réwnan (5.49) jest trudne i bardzo pracowite,

Otrzymanie rozwigzania ukladu réwnan (5.49) w postaci zamknigtej jest bardzo klo-
potliwe i czgsto niemozliwe.,

Do rozwiazania zagadnienia zastosowano metody numeryczne obliczenia wartosci
wilasnych ukfadu réwnan (5.49).

6. Obliczenie wartosci wlasnych ukladu réwnan rézniczkowych

Problem obliczania wartosci wlasnych czesto wystepuje przy rozwigzywaniu uktadow
rownan rézniczkowych liniowych o stalych wspdtczynnikach.

Uktad réwnan rézniczkowych zwyczajnych drugiego rzedu (5.49) przeksztalcono
stosujac zamiang zmiennych:

6.1) y = x+C'D.
Otrzymano uklad réwnaf w zapisie wektorowym w postaci:

(6.2) : Ay+By+Cy =0,
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gdzie A, B, C sg macierzami kwadratowymi stopnia 7, ktérych wyrazy wyprowadzono
w p. 5 niniejszej pracy i podano w p. 8. Réwnanie (6.2) przeksztalcono na podstawie pracy
[14] wprowadzajac nowe zmienne p okre§lone wzorem

(6.3) p=1y.
Uklad (6.2) po wprowadzeniu (6.3) zapisano w postaci
(6.4) Ap+-Bp+Cy=0.

Rozwigzanie uktadu réwnan (6.3) i (6.4) o 14 niewiadomych y i p, jest kombinacja li-
niowa rozwiazan typu

gdzie

(6.5) da=D,

i na podstawie (6.3) i (6.4) daje to réwnanie

(6.6) A2b+Bb+Ca=0

Réwnania (6.5) i (6.6) mozna zapisa¢ w postaci jednego réwnania macierzowego [14]

o o alle]-[-c -sll3]

Wprowadzajac nowe oznaczenia macierzy w (6.7) otrzymano

(6.8) APz = Qz,
gdzie
1 0 . .
P = [O ] macierz kwadratowa stopnia 14,
0o I . .
Q= [ c B] macierz kwadratowa stopnia 14,

a
Z = [ b] wektor o 14 skladowych.

Mnozac lewostronnie ukiad réwnan (6.8) przez macierz P~ otrzymano

(6.9) |[R—21]z =0,
gdzie
(6.10) R = P-1Q.

Wartoéci wlasne macierzy R sg tymi warto$ciami parametru 2, dla ktérych
(6.11) |R—71| = 0.

Macierz R jest macierza kwadratowa w omawianym przypadku stopnia 14. Ze wzgledu

na wystgpowanie sit aerodynamicznych macierz R jest macierza niesymetryczna.
Istniejace metody obliczania warto$ci wiasnych macierzy symetrycznych [14] nie moga

by¢ zastosowane bezpo$rednio do macierzy niesymetrycznych. Obliczanie wartosci wias-
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nych macierzy niesymetrycznych jest czgsto ktopotliwe i nie daje tak zadowalajacych
wynikéw jak dla macierzy symetrycznych.

Warto$ci wlasne macierzy niesymetrycznej R wyznaczono opierajgc si¢ na pracach
[8 i 9]

Macierz R doprowadzono do dolnej macierzy trojkatnej A, za pomoca macierzy
ortogonalnej T, otrzymanej w wyniku pomnozZenia prawostronnego elementarnych macie-
rzy obrotu Ty,

(612) A] = Rl’fl,
gdzie
Rl = R,
T =T12T13... T23... Tu,
przy czym
T 0_
1
i Covnrvre S i
(6.13) T = .
1
1.
Ser e C - ]
0 o1
i J

Macierz T;; (6.13) rézni sig¢ od macierzy jednostkowej I elementami ¢ i s okre$lonymi
przez (6.14):

i Fiy
(6.14) C=—F, S = —F,
]/"izl+ri2j ]/r121+r121
Jezeli otrzymana macierz tréjkatna dolna A, (6.12) pomnozy sig lewostronnie przez macierz
transponowana t,, otrzyma si¢ macierz R, réwnowazna macierzy danej R:

(6.15) R =74,

Stosujac powyzsze operacje nad kolejno otrzymanymi macierzami R;, R, R; ... Ry wedlug
nast¢pujacego algorytmu ' '

Ri=R A =R1,
R, = T:AI, N = Ry1y,

eey

(6.16)

to przy dostatecznie duzej iloéci iteracji k macierz niesymetryczna kwadratowa R spro-
wadzimy do macierzy R, o postaci:
— w przypadku wartoéci wlasnych rzeczywistych do macierzy tréjkatnej dolnej,
— w przypadku wartosci wlasnych zespolonych do macierzy quasi-tréjkatnej dolnej.
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Wyznaczenie wartoéci wlasnych macierzy quasi-tréjkatnej dolnej sprowadza sig do
rozwigzania szeregu réwnan algebraicznych kwadratowych.

Macierzy R, w zaleznodci od rozkladu wartosci wlasnych moze by¢ macierza quasi-
trdjkatna dolna nieregularna. Ilo§¢ iteracji k& zalezna jest od wyrazéw macierzy R i jej
stopnia. W trakcie prowadzenia obliczen celowe jest zmniejszanie stopnia macierzy przez
rozprzeganiec na macierze mniejsze, z ktorych bezpoérednio mozna wyznaczaé wartosci
wlasne. Przy stosowaniu powyzszej metody wyznaczania wartosci wtasnych zmniejszenie
stopnia macierzy o 2 powoduje skrécenie czasu jednej iteracji o potowg. llo§¢ iteracji
moze dochodzié w niektérych przypadkach do 1000 nawet dla macierzy czwartego stopnia.
Numeryczne wyznaczanie warto$ci wlasnych macierzy niesymetrycznych wyzszych stopni
jest mozliwe na szybkoliczacych cyfrowych maszynach elektronowych. Doktadne omdwie-
nie i wyprowadzenie powyzszej metody obliczania wartosci wlasnych zawarte jest w pra-
cach [8,9].

Kryterium polegajace na stabilizacji podwyznacznikéw macierzy A, [8], majace $wiad-
czy¢ o zakonczeniu procesu iteracji macierzy quasi-trojkatnej Ry, nie jest spetnione w przy-
padku dowolnej macierzy i nie moze by¢ stosowane.

Wygodne jest ulozenie programu obliczen w ten sposdb, by nastgpowato zerowanie
odpowiednich wyrazéw macierzy R. Wymaga to jednak kontroli macierzy R, ze wzgledu
na mozliwoé¢ stabilizacji macierzy o postaci quasi-tréjkatnej innej niz zatoZzona. Prowa-
dzenie procesu iteracji az do momentu otrzymania macierzy R, w postaci zalozonej moze
bardzo zwigkszy¢ iloéé iteracii.

Wartoéci wlasne macierzy R otrzymano w postaci

(6.17) . A= E;+iT,

gdzie Ej = 5; jest bezwymiarowym wspéiczynnikiem ttumienia, 1; = 7 thoznacza czgstodé
oscylacji.

Lot zespotu holujacego jest stateczny, jezeli wszystkie wspolczynniki ttumienia (czeéei
rzeczywiste wartosci wlasnych) sa ujemne:

(6.18) £;<0,

tzn. ruch jest tlumiony, samolot i szybowiec w locie na holu sa stateczne dynamicznie.

7. Przyklad liczbowy i wnioski

Obliczenia przykladowe przeprowadzono dla jednego z szybowcédw wyczynowych
[12] i samolotu przystosowanego do holowania [20]. Obliczenia uwzgledniajg zmiang
dwéch parametréw w locie na holu, zmiane predkosci holowania i zmiang polozenia
szybowca wzgledem samolotu holujacego. Do obliczen przyjeto line o diugodcei /o = 50 m
opisang w (12) jako ling najczesciej uzywana w eksploatacii.

Na rys. 9-16 liniami cienkimi naniesiono zmiang parametréw odnoszacych sig do
samolotu holujacego, a linie grube dotyczg szybowca holowanego. W przypadku rys. 9,
10, 13 i 14 linje ciggle charakteryzuja lot na holu, a linie przerywane lot swobodny
w warunkach réwnowaznych lotowi na holu. Na rys. 11, 12, 15 i 16 naniesiono liniami
ciagtymi zmiang wspdtczynnikéw thumienia (£), a liniami przerywanymi zmiang czgstosci
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oscylacii () w funkeji parametréw holowania. Wszystkie obliczenia wykonano na elek-
tronowej maszynie cyfrowej GIER wedtug programéw w jezyku GIER-ALGOL IIL.

7.1. Wplyw predkoéci holowania na stateczno$é szybowea w locie na holu i stateczno$¢ samolotu holujacego
Obliczenia numeryczne wykonano przy stalej dtugosci liny Jo = 50 m i kacie holu ¢ = 20°
dla szeregu predkosci holowania.

Korzystajac z prac [4, 12] okreslono wspélczynnik sity nosnej szybowca w locie swo-
bodnym C, i w locie na holu C;,, nastepnie z (3.13) obliczono wspotczynnik sity noénej
samolotu holujacego Cy,. Zmiany tych wspdtczynnikSw w funkcji predkoéei przedstawiono
na rys. 8. .

Wraz ze wzrostem predkosci wystepuje zmniejszenie wspolczynnikow sity nosnej
samolotu holujacego i szybowca oraz réznicy migdzy wspdlczynnikami w locie swobodnym
C, i C, a wspotczynnikami odpowiadajacymi lotowi na holu C; iCp.
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Rys. 10. Zmiana bezwymiarowych wspblczynnikéw tlumienia i czesto$ci oscylacji w funkcji predkosci
odpowiadajacych ruchom szybowca (linie grube) i samolotu holujacego (linie cienkie)
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W locie na holu osiqgniécie Conax DrZez szybowiec wystepuje na predkosci wigkszej
niz w locie swobodnym (rys. 8), powoduje to «przepadnigcie» szybowca na predkosci
wiekszej od predkosci minimalnej Vi, lotu swobodnego.

Zmiang zapasu stateczno$ci statycznej szybowcea hy,; i samolotu sy, w funkcji predkoéci
przedstawiono na rys. 9. W locie holowanym Wystqu_]e niewielki wzrost zapasu statecz-
poéci statycznej /1,,l i h,,z w stosunku do zapaséw I i hie odpowiadajacych lotowi swobod-
pemu (rys. 9).

Wzrost stateczno$ci statycznej w locie na holu nie moze §wiadeczyé o wzroscie statecz-
noéci dynamiczne;j.

Wartoéci wlasne o postaci (6.17) obliczono numerycznie wediug algorytmu (6.16).
Zmiane wartosci wiasnych w funkcji predkosci przedstawiono na rys. 10 i 11. Jak widzimy,
kryterium statecznoéci (6.18) nie jest spetnione. Lot pa holu z trzymanym sterem jest
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Rys. 11. Zmiana Bezwymiarowych wspolczynnikow tlumienia i czestosci oscylacji w funkcji predkosci,
odpowiadajacych ruchom szybowca (linie grube) i samolotu holujacego (linie cienkie)

7 Mechanika teoretyezna
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Jotem niestatecznym, co potwierdza wyniki pracy [12]. Oscylacje szybkie szybowca holo-
wanego 1,4 1 samolotu holujacego 756 sa thumione zawsze niezaleznie od predkosci holo-
wania &4 < 01 &5,6 < 0 (rys. 10 i 11).

Wahania fugoidalne samolotu holujacego 7,12 sa w rozpatrywanym przypadku ttumio-
ne ,E—“',z <2 0, natomiast wahania szybowca holowanego 7o 1, wykazuja staba rozbiezno$é
£o10 > 0 (1ys. 10 i 11). Wystepuje niestateczno$¢ ruchéw aperiodycznych zespotu holow-
niczego 3> 01 £, > 0 polegajaca na pionowym przemieszczaniu sie szybowca wzgledem
samolotu holujacego. Ruchy te wymagaja interwencji pilota.

7.2. Wplyw polozenia szybowca wzgledem samolotu holujacego na statecznosé. Szybowiec jest ho-
lowany na linie o dlugosci /o = 50 m ze stalq predkoscia ¥ = 30 m/s. Szybowiec moze
przemieszczaé si¢ w plaszczyznie pionowej wzgledem linii lotu samolotu holujacego.
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Rys. 14. Zmiana bezwymiarowych wspdlczynnikéw tlumienia i czestosci oseylacji w funkcji potozenia
szybowca wzgledem samolotu holujacego, odpowiadajacych ruchom szybowca (linie grube) i samolotu
holujacego (linie cienkie)

Z rysunku 12 wynika, Ze potozenie szybowca wzgledem samolotu praktycznie nie
wplywa na zmiang wspotczynnikéw sity nosnej szybowca Cu i samolotu Cz_z. Na rysunku 13
przedstawiono zmiang statecznosci statycznej szybowca /iy, i samolotu Ay, w funkcji po-

e
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tozenia szybowca wzgledem linii lotu samolotu holujacego. Potozenie szybowca powyzej
linii lotu powoduje niewielki wzrost zapasu statecznodci statycznej.

Zmiane bezwymiarowych wspotezynnikéw thumienia i czestosci oscylacji (EDwW funkcji
polozenia szybowca wzgledem samolotu przedstawiono na rys. 14 1 15. Polozenie szybowca
wzgledem samolotu holujacego ma bardzo duzy wplyw na charakter ruchu, jaki wystapi
po zaktécenju stanu réwnowagi. '

“‘I-———-—-[——_—.I_.-_._-—_ = _.._.__%'4

i T ar
10 5 _2<?/Z1 [m]
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Rys. 15. Zmiana bezwymiarowych wspélczynnikow ttumienia i czestodci oscylacii w funkcji potozenia
szybowca wzgledem samolotu holujacego, odpowiadajacych ruchom szybowca (linie grube) i samolotu
holujacego (linie cienkie)

Zmiana potozenia szybowca nie wplywa na czesto$é oscylacji szybkich szybowca N4
i ich thumienic & ,< 0, natomiast ma wplyw na tlumienie wahan fugoidalnych Eo,10
(rys. 15 i 14). Z rysunku 15 wynika ze pajkorzystniejsze poloZenie szybowca wzgledem
samolotu holujacego jest takie, w ktérym szybowiec znajduje si¢ w linii lotu z samolotem
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holujacym lub ponizej. W takim po_loieniu wystepuje zarowno ttumienie oscylacji szybkich
E, 4 < 0 jak i wahan fugoidalnych & ,, < 0.

7.3, Whnioski. Z powyzszych rozwazan wyptywaja wnioski dotyczace parametréw holo-
wania.

1. W polozeniu gérnym szybowca wzglgdem samolotu holujacego wystepuje mozliwoéc
wczeéniejszego «przeciagnigcia» szybowca niz samolotu (rys. 8).

2. W locie na holu «przeciagnigcie» szyboweca moze wystapié przy predkosci holowania
wickszej od predkosci minimalnej w locie swobodnym, Vi, << Vi, (rys. 8).

3. Wieksze predkosci holowania powoduja zmniejszenie rozbieznosci wahan fugoidal-
nych szybowca, tzn. wplywaja ustateczniajaco na holowany szybowiec (rys. 10). '

4. Potozenie szybowca wzgledem samolotu holujacego ma wplyw na wahania fugo-
idalne szybowca i samolotu holujacego (1ys. 15). Korzystniejsze jest dla szybowca polozenie
ponizej linii lotu samolotu holujacego, gdyz powoduje to tlumienie wahan fugoidalnych
(rys. 15).

5. Lot na holu jest lotem niestatecznym matematycznie, wystepuja warto$ci wiasne,
ktorych czefci rzeczywiste sg dodatnie nawet przy wigkszych predkosciach holowania
(rys. 10, 11, 14 i 15). Pociaga to za soba koniecznoé¢ reakcji pilota na zaklécenia
zewngtrzne,

Whnioski powyZzsze pokrywaja si¢ jakodciowo i wykazuja duzy zgodno$é iloSciowa
z wnioskami wyplywajacymi z pracy [12], w ktorej rozpatrzono uproszczong statecznos$é
dynamiczna podiuzna szybowca holowanego przez samolot o nieskorniczenie duzej masie.

8. Pochodne linowe, pochodne aerodynamiczne samolotu holujacego i wyrazy macierzy A, B, Ci D

8.1. Pochodno linowe. Pochodne linowe skladowych poziome;j i pionowej sity dziatajacej na zaczep holowniczy
szybowca holowanego maja postac:

1
Xy, = 3 [T, cosp,(sing, —sing,) +nsin’p, (z,— I sinp,)],
I 1 .
Xz = 5 [T\ cosp,(cosp,—cospy) +nsin’p, (icosp,—x1)],
! 1 . . . . .
Zyy = r [T sing,(sinp, —sing,) —(g+nsin*p cospy) (z;—/ sing,)],
! 1 . -
Zyy = 5 [T, sinp,(cos @,—cosp,) — (g +nsinei cosp,) (f;cospa—x1)],
gdzie
8 = x,(sinp, —sin@,)+z,(cosp,—cos ) —/, sinlp,—py),
1
n= —é—QVde,,,
L =L(1+AT)),

wielkosci x1, z1, 11, @11 @2 s3 przedstawione na rys. 3.
Pochodne linowe skladowych poziomej i pionowej sily dzialajacej na zaczep holowniczy samolotu holu-
jacego wzgledem przesuniecia poziomego i pionowego maja postac:

1 . . . .
X)’cz = 5 [T, cosp,(sinp, —sing,) +nsin’p,(z, — L sinpy)],

1
lez =5 [T, cospy(cos g, —cosp,) Fnsin’g,(l, cosp —x )],
: ;
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1
Zi-z =5 [Tysing,(sing,—sing,) — (¢ +nsin®g,cosg,) (z,~-/,sing)],

I

1
z, ~ [Tasingy(cosm —cos ) (g- nsin'pacos ) (cosp)—x,)].

8.2. Pochodne acrodynamiczne samolotu. Korzystajac z [3, 4, 12, 15, 20] w niniejszej pracy podano w formie
ostatecznej pochodne aerodynamiczne dla samolotu holujacego, stosowane w zakresie malych predkosci

(Scisliwosci powietrza nie uwzgledniono).
Pochodne aerodynamiczne sit i momentéw aerodynamicznych wzgledem zmian predkosci w postaci

wymiarowej sg nastgpujace:
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Pochodne aerodynamiczne sit i momentdéw aerodynamicznych dzialajacych na samolot holujacy wzgle-
dem zmian katowej predkosci pochylania majg postac; ’ :
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Pochodna aerodynamiczna momentu pochylajacego samolotu holujgcego wzglgdem predkoscei zmiany

kata natarcia:

1 aC, de
My, = —?QSHz/lez e :

dog, do,

Pochodna aerodynamiczna momentu pochylajacego wzgledem zmian predkosci pionowej zalezy za-
rowno od wlasnosci aerodynamicznych samolotu holujacego, jak réwniez od konfiguracji i charakterystyki
liny holowniczej

1 -
My, = 7 08 Vi aghy,,

dzie E,z jest zapasaem statecznosci statycznej samolotu holujacego okreslonej wzorem (3.4).
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8.3. Wyrazy macierzy A, B, C i D. PoniZej podano w postaci bezwymiarowej wspolczynniki réwnan przed-
stawione w ostatecznej forniie.
Wyrazy macierzy A — bezwymiarowe wspolczynniki bezwladnosci:
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Wyrazy macierzy B — bezwymiarowe wspolczynniki tlumienia:
bpo=by=bs=by=>by=by=by=0by=
= by = by = byg = by = by = by = bys = by =
= by = byy = bsg = bsy = by = bgy = bgs = b =
=bp =bp =Dy = by =bys = byg = by;; =0,

1 1 g
by, = -, = Xy ———, b= —Xg——,
1 —Xin— ”Sl v’ by 1 08,V 15 qm 0,V
by = —Xogp By = —Xop— bag = —Xgp—
22 = u2 oSV ’ D24 = w2 oS,V s 26 = Q|
1 1 g
by = ——,  by=—Zy—— b= ,
3 ut oSV 33 wi oSV 73 q1 oV
1 1 g
by = —~Zyp-——, by = —Zyp——, b = —Zp2- ,
oSV oSV oV
by = — M, ! by = —M ! — (M., U--M,)
51T (1) S QSI V/Hl > sy T wi QS‘ V/Hl » wil ¥l q1 Q, V’[]l
b, —M ! b, M ! b (Mo U +M ) — £
= , = — 2T, = —(/ ” _—
* " 0S Vi, o " 08, Vi, * he o Vi,
Wyrazy macierzy C — bezwymiarowe wspoiczynniki sztywnosci:
- 2 Ly+L Loy 2 [V ] Iy
Cpy = ;f—[ v+Lp—(Ticosp,~x; Xx1) Ly]+2 (Xx1) LS[W!
(2 lH
Cp == 'lﬁ[Lv+LP (Ticosp,—x, X5a) Ly] 4 2(/\’,\1)2 } : e
l X1 DS| Vv
Xoo | 2Ly ) I,
€3 = —¢ =xI -2 oxh L
13 14 T z1 ( x x1 LS OS Vz
ew=l_x. v 2 lxtx -1 Y
15 = l wih— pr xiX—Ticosg, ) iz

+/\/z1x1 kzl] Ly—- 2Xx1 (lehz1+Xz1kz1) LS}

2h 2
Cis = { :2 ) [(X.'x‘le_Tl cosp) hizat
x? x?

—Xhaxy kgl Ly+2X 5 (Xa1 b= X2 ezs) Ls}

1

oS, V2 ’

1

A%



STATECZNOSC DYNAMICZNA SZYBOWCA W ZESPOLE HOLOWNICZYM 379

16LNX| I

b = T = ES L)Ssz,
[ ( X4 Inl ~2(xL) Lg)
Cy = 1_—[[4/ -Lp—(Tycosp,—x; Xv1) Ly x1 SJ' '”“—I/—j,
S,
[L Lp—(T, X)Ll ~2(xL) gl
Cpp = — - v+ Lp—\T;cosp —x,Xx2)Ln X1 ]SI A
e 1
X 2Ly In
o= ey :X;(-—-Jrzxx. Lg) *'57’
22 X 1.
(2h 2
Cas = I zl '-—{[(T|COS‘P1_X.lv1xn) hzl_xél’v‘k“]LN"!‘ :
1 X1 Xy
X (X 1 ) L) ——
X1 - —_—,
x1ilz) ziftz) ) LS QSlVZ
2h
Cog = ‘{szU - ~’z‘z‘(LV LP)_“(X\:Z Xy hy—
— T1hzpcosp, _X;L\'l /sz) LN-ZXi‘l (Xxlhzz—X;n kzz) Lg y
QSIVZ’
I B NS I A L
C3 = —Cun = ——I)Cl xt LN— 21 Ax1 Ly SIVZ,
4X, L2 I
=X, L o) Ls|——,
€33 I:qfoZI N+2(X2) S] 25, V?

Cay

4X, /
[ ! A’zaLN+2(X;l)2 Ls] —L,
qx

oS, V?
1
Cys = [ A U|+ (X).lhzl—‘_lekzl)LN_i“?-le(-X\lhzl_} lekzl) LS] W ’
qx 1
4X, !
Cio = (szhvz X"Zkz’) Ly— 2Xz1(X\1hzz X-n kz:) Ls <o’
qx oSV
324\/1J L lHl
C ._—__ c _ - N
37 47 qx? N 08, V?
4X Iy,
Cyn = !1 XleN+2Xz|X\:1LS) 2s, VZ ,
4x, - In;
Cpp = — (—— ’q—;%—sz LN+2Xz1Xx|LS) :S',—VE >
4X, Iy,
Ca3 = [11 leLN Z(le) LS] oS V7 )
4X, 2 I,
Cu = [q XzzLN 2(le) LS] NG s
4x,
Cas = (Xxlhzl"'szkzl)LN 2le (Xxlhzl+lekzl) Ls o z°
qx oSV
4Xx 1
€= | —Zyw U — Xzzkzz)LN‘l'?—le(Xxl 72 le 22) Ls 0S Vz ’
295,



380

JERZY MARYNIAK
2h,, 4X, 2/1Zl f 2y,
R | Gy R e ] L
1 ax X ) x
1
—2X\|(X\|/121 rX— /\zl)LS} S V““’
I) 1 -
2h. 4X 2h 2h
en= =2y o[ ot "“)x\z—— "”X,]LN—
1 x% q.x; X
—2X (X g H-X2, k-,)LS}- S Vi
4%, 2h 1
Cs3 = "_lk-vrl—' = X- Ly ’2Xz1(XM//z1+X~ /(.,JLS] Ty
gxi Xy oS, V?
4X, 2h,, 1
Cs4 = — ,I kz+ )XzzLN T 2sz(X\lh~1Tle "l) LS] )
qxy X S\V
Css = { My, Ui - Al /‘Zl) Ls—
o (4X, 2hu\, . 1
—127 cosp,— kza+ (Xxrhzi+ Xo ko) | Ly ———
[ 1 COSPy .\‘f ((]/\ z1 X x1 iz 1Kz, N QS,V2/H1
[ 2y, ly,
G =T 22 (Ly +Lp) 2 ( Xk oy Xt k) (X Bz — X ) L+
l
/lz,hZZ 4X, 20, ] ] 1
27, — k Xt /l:ﬁX _—
4 [ 1 COS 7, — le ( @ z1 1 — v )( x2 z2 zz) N7I oS Vil
1637 [2X,
= — ko -+h ,
Cs7 g (qxl Cz1 zl) AL
2h 4X, 2h 2h
oo = {22 =Ly +Lp+ [(»—kn+ “)Xx,— “X]LNJ-
1 qxl X x}
1
+2X 5 (X = X k) LS} 57
1
2h, 4X, 255 2014,
Ce2 = _{ = (Ly+Lp)+ I:X.iz kot — = )—“_;"Xx] Ly+
qx} X X1
1
+2X)Iu (X:lcl hyy— X a1 heza) LS} Q—SI-/; »
1
4X, 2h
Coy = [_ — ket z XleLN—ZX:.I'l(Xi'lhzz_lelkzz) Ls] T
‘]xl X oS V?
4X, 2h 1
Cot = — : kzz'}' ~_z2 XzZLN 2X;1(X,Ll/7zz—lelkzz) LS] o 2’
qx Xy oSV
2 h f4X 2% '
Ces = ZI"Z-Z‘ (LV LP)“"I: : kzz |- = (Xx|/7z1+Xz1kz1)_
1 2 *
2/1 by
o X1] Ly— Z(X\I/’zz—lekzz) (Xxlllzl -I- le zl)LS} oS 72_1—;1— ,
] 1
4X 2h
Ces :{ MW2U1 [( . kzz+ zz)(szhzz Xz’ zz)'_
gx: X
hz2 1
—T\cosp,—- LN"‘Z(Xxlhzz lekzz) Ls D EZYTEE
i eSi\V Ig,



STATECZNOSC DYNAMICZNA SZYBOWCA W ZESPOLE HOLOWNICZYM 381

16X7 [ 2X,
TS (qxl ket | v
{ t
X Xx Xl 8X Iy
tn = —Cn )l“ BEE :l = C"—T = _—IZ—X-\I‘lLN—lZ)
Xz Xza Xz2 qxi oSV
1
Cy5 = qXI (X,\|/7z1“ Xz|kz|)LN Sl V2 ,
8X,
C5 = qxi (X\:z/lzz Xzz ZZ) LN Sl VZ s
64X12L Iny

Cq7 = —

— Ly -,
g2 xt oS, V?
Wyrazy macierzy D — bezwymiarowe wyrazy wolne:

1 Ly ]
= —d, = — —(Ly-+Lp)+Ticosp,|~——+Xx, L —_—,
d, d, 2[ P (Ly-+ p)+T,co 'Pl( X +Xx S)] oS, V*

1
i
dy = [—Qr\— cosp, Ly)—2T,cosp, X, Ls] W ,
4X, I ) Ly 1
d, = [—QQ‘FE(LV‘FLP_TWOS(PI N)+2T,cosp, Xz, Lg W)
4X 2L 2X, h
ds = [ l kzlLV+——‘(2X1 kyH- qx hz) +2T cosp, ( e kzl‘}' Tm) Ly~
qx 1

1
1
—2T,cosg, (Xs1 h 1+lek"l)LS] S|V2[H1
ax, 2L 2 2
dy = [_ s ko Ly— ——(ZXI kezotqxhz) 2T cosp, | — zz‘|‘_' Ly+
qxi qxi axi
+2Tcos ¢y (Xar hey— Xg kzp) L ];
1 1 \Ax1flzz zi K22/ L8 oS, Vg, ’

1

d, =
! Nz

—Tcosp,Ly) ——

Literatura cytowana w tekscie

. 3. . BYPMAH, AHaius eausnua GyKcuprozo mpoca Ha xapmuny faammepa naanepa, Viccnegosanus
10 TeOpHH IUacTyH y obonouex, C6opunk 1I, Msnarenscreo Kasanckoro Yuusepcutera, 1964,

. L. W. BrYANT, W.S. BrowN, N. E. SWEETING, Collected Researches on the Stability of Kites and
Towed Gliders, Reports and Memoranda Nr 2303, 1942.

. B. EtxuN, Dynamics of flight, New York-London 1959.

. W. FIszpoN, Mechanika Lotu, Cz. 1 1 1, PWN, Warszawa 1961.

. F. JaNIK, O obcigzeniach w locie holowanym, Sprawozdanie Instytutu Badan Technicznych Lotnictwa,
Nr 11, Warszawa 1933,

. B. K. KAuyPUH, Iubkue numu ¢ masimu cmpesxaru, Mocksa 1956.

. W. KAczurIN, Teoria konstrukcji wiszqcych, Arkady, Warszawa 1965.

. B. H. KyBJIAHOBCKAS, O nexomopurx anzopupmax 043 peuienus noaHodk npobaeMsl COBCMEENHbX IHA=
uenuti, Noxnagel Axagemun Hayx CCCP, 136 (1961).



382 JERZY MARYNIAK

9. B. H. KYBIAHOBCKAS, O Hexomopsrx areopubsax 048 peuteritn NoaHoii npobaessl cobcmeennmx Ha-
wenuti, YKypHan BbIMMCIATENbHON MATEMATUKH M MATEMAaTHYECKOH (huanky, Tom 1 (1961).

10. B. H. KYBIIAHOBCKASI, Peutenue npobaesmvt cobcmeeHMblx 3HAueHUl OAA NpPou3goabHOL Mampuysl,
Tpyanl MaremMaTHueckoro uucruryTa uaenu B. A. Crexnosa, MapatenserBo Aragemun Hayxk CCCP,
14 (1962).

11. E. LuczYWEK, Adnaliza metody zwiqzkéw calkowych w zastosowaniu do badania oplywu cial tepych
naddswiekowym strumieniem gazu, Praca doktorska, Politechnika Warszawska, 1965.

12. J. MaRYNIAK, Uproszczona statecznosé podiuina szybowcea w locie holowanym, Mech. Teoret. Stos.
1, 5 (1967).

13. S. NLuMark, Equilibrinm Configurations of Flying Cables of Captive Balloons, and Cable Derivatives
for Stability Calcullations, Reports and Merﬁoranda, Nr 3333, 1963.

14. Nowoczesne metody numeryczne, — Opracowane przez National Physical Laboratory Teddington
Middlesex, PWN, Warszawa 1965.

15. Y. B. OCTOCIABCKUI, Aapodunasuxa camoséma, Mocksa 1957.

16. J. R. Peskin, I. N. RABINOwICZ, Fortransitdiferential Equation Solution Package (Runge-Kutta), Prin-
ceton University, Technical Memorandum, Nr 75, 1959. )

17. K. PeTrRIKAT, E. PIERUSCHKA, Die Stabilitéitsbedingungen des Fieseler-Deichselschepps, Jahrbuch 1942
der Deutschen Luftfahrtforschung.

18. 1. Rzysko, A. WiLczyNski, Uwzglednienie sprezystosci podpdr w procesie drgait zamocowanych na
stale lin nosnych, Prace Katedry Mechaniki Techinicznej, Zeszyt 2-1965. Wydawnictwo Katedry Me-
chaniki Technicznej Politechniki Warszawskiej.

19. G.X. Sustow, Mechanika teoretyczna, PWN, Warszawa 1960. _ :

20. E. Mzyk, Wejscie w podmuch samolotu PZL — 104 Wilga 2, Sprawozdanie Katedry Mechaniki
Politechniki Warszawskiej Nr 48 (nie publikowane).

Pesome

MPOMOJBHASL TUHAMWUUECKASL YCTOUUYHUBOCTE MJIAHEPA B BYKCHUPHOM
KOMIIJIEKCE

B pafore paccMaTpHBaeTcs GYKCHDP JKECTKOrO IIJIAHEPA IKECTKHM CAMOJIETOM HA TAMEIIOM, TMOKOM
M yIpyrom GYKCHPHOM TPOCE, HA KOTOPLIH BIMAIOT a3POJHHAMHUECKHE CHIIbI. BYKCHUDHBIN KOMILIEKC
(Gyxcupyloutdit  camoner -- GYKCHUpPHBIN TpoC -+ OYKCHPYeMBIH rianep) Iepef BO3MYLIEHUEM HAaXo-
IUICA B TOPU3OHTANLHOM, NPIMOIMHERHOM, YCTAaHOBHBIUEMCS mojnere. C MCIIONB30BAHHEM YpaBHEHHIT
Jlarpamxa BTOpOro poAa, BbiBeleHbl AubdepeHanbHble YPABHEHHUS JBHYKEHUSI, NPENCTaNBEHHbIE
TOCJIE JIMHEAPH3AIHK B JTUHEHHOM dhopme. ITonyuena cucrema cemu auddepenumansHbIX 00bIXHOBEHHbBIX
ypaBHeHn# BTOPOro poja ¢ NOCTOSHHLIMA Koadduiuentamu. VX peeHye MpuBeieHO K IIpoGeme oTpe-
JeJIeHUsT COOCTBEHHBIX 3HaueHWl MU NPOM3BOJNIBHON MaTPHIbI, UMEIOIIEl B pacCMOTPHBAEMOM CIIyuae
YeTHIPHAALATBIH NopANoK, Ha ocHOBE UMCIEHHBIX METONOB, AN OJHOrO THIIA TUIaHEPa ¥ OYKCHPYIOLIETO
CaMOJIETA , HCCNEOBAHO BIIMSTHUE MO0 EHHUS IIIIAHEPA OTHOCUTENHHO OYKCHPYIOLIETO CaMOJNIETa i CKOPOCTH
OyKCHPOBKH Ha YCTOHUHMBOCTH IUaHepa. BuiBoapl:.

1. ITockonsKy BO BpemMa GYKCHMPHOLO IOJETa MHUHHMATIBHAS CKOPOCTE IJIaHEepa MOYKET ObITh MEHBLIE
eM MHUHHMAJIBHAA CKOPOCTh CAMOJIeTa, TO CIIEAYET ONpeleNuTh Ge30MacHyI0 CKOPOCTE DYKCHPOBKH.

2. Bonsume cxkopocTn GYyKCHpa TapaHTHPYIOT YBENUUEHHE AHHAMMUECKOW YCTORYMBOCTH INIAHEPA.

3. Bonee nosnesHbIM IIOJIOMXKEHUEM nnagepa ABIACTCA €ro MNOJOMEHNE IO JINHUH 6y}(cnpy}omero ca-
MOJIETA HJIM HHME €rO.

4. IToner GYKCHPHOrO KOMILIEKCA SBNSAETCA MATEMATHUECKH HEyCToiumsbiM. Haxxe AnA GOIBIUMX
-ckopocreit GyKcHpa BBICTYIAKT HEGONBIIHE DPACKOMACHHA aNepHOAUUECKHX [ABHYKEHHH, TpeGylolmue
HHTEPBEHUMH ITUIIOTA IIOCJIE BHEUIHUX BO3MYLIECHHIT.
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Summary

DYNAMIC LONGITUDINAL STABILITY OF A TOWED SAILPLANE

The problem of longitudinal dynamic stability of the rigid glider towed behind the rigid aircraft with
heavy and flexible towing rope affected by aerodynamic forces, has been considered. Before the disturbance
had occurred the aircraft as well as the glider performed horizontal, straightlinear, steady flight. Using the
second kind Lagrange’s equations, differential equations of motion have been derived. After the lineari-
zation had been performed, the system consisted of seven ordinary, second order differential equations
with constant coefficients. The solution of the system consists in finding out the eigenvalues of asymmetric
(arbitrary) matrices, which were of the fourteenth order in the case considered. By means of numerical
calculations, the influence of the reciprocal location of the typical aircraft and the high-performance typical
glider on the stability of the glider, has been investigated. The results are as follows:

1. Since it is possible to reach the critical angle of attack first at the glider and afterwards at the aircraft,
the minimum towing velocity should be determined.

2. The stability of the glider increases with increasing the towing velocity.

3. The order to increase the stability, the glider should fly in the line of- or below the aircarft.

4. In alf cases the towed glider is slightly unstable and even at higher velocities there exist some diver-
gences of the aperiodic motions, calling the intervention of pilot.
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