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1.  Wstęp 

Przedmiotem  niniejszej  pracy  jest  zbadanie  wpływu  odkształcalnoś ci  gię tnej  skrzydeł 

na  stateczność  podłuż ną  szybowca. 

W  pracy  [5], przy  rozpatrywaniu  wpływu  odkształcalnoś ci  gię tnej  skrzydeł  na  statecz

ność  podłuż ną  szybowca,  założ ono,  że  prę dkość  w  kierunku  osi  podłuż nej  zwią zanej 

z  szybowcem  nie  ulega  zmianie.  Powyż sze  założ enie  nie  pozwoliło  na  zbadanie  wpływu 

odkształcalnoś ci  gię tnej  na  wahania  fugoidalne  i  ograniczono  się  do  badań  oscylacji 

szybkich. 

W  niniejszej  pracy  do  badania  statecznoś ci  zastosowano  teorię  małych  zakłóceń.  Rów

nania  ruchu  otrzymano  w  postaci  układu  równań  róż niczkowych  zwyczajnych  drugiego 

rzę du  ze  stałymi  współczynnikami.  Wyznaczono  współczynniki  równania  charakterys

tycznego  szóstego  stopnia,  zastosowano  kryteria  statecznoś ci  RouthaHurwitza, jak  rów

nież  obliczono pierwiastki  równania  charakterystycznego  metodą  Bairstowa  [9]. W  pracy 

uwzglę dniono  tylko  odkształcalność  gię tną  skrzydła,  bowiem  czę stoś ci  odpowiadają ce 

I  postaci  gię tnej  skrzydeł  szybowców  są  rzę du  1,53,5  Hz  i  są  najbliż sze  czę stoś ci  oscy

lacji  szybkich  szybowca;  podczas  gdy  I  skrę tna  postać  skrzydła  wystę puje  przy  czę stoś ci 

2028  Hz [4,  8]. Jako  odkształcenia  przyję to  postacie  własne,  otrzymane  doś wiadczalnie 

na  drodze  badań  rezonansowych  szybowców  [4, 8, 10]. 

Zagadnienie  rozwią zano  metodą  przyję tą  przy  rozważ aniu  statecznoś ci  aparatów  lata

ją cych  [2, 3,  6,  11]. Pozwoliło  to  przeprowadzić  konfrontację  wyników  otrzymanych  dla 

szybowca  odkształcalnego  i  sztywnego. 

Otrzymane  wyniki  wskazują,  że  odkształcalność  gię tna  skrzydeł  ma  wpływ  na  oscy

lacje  szybkie, jak  również  silnie  wpływa  na  wahania  fugoidalne  szybowca. 

N a  podstawie  obliczeń  numerycznych,  wykonanych  na  elektronowej  maszynie  cyfro

wej  G I E R,  na  przykładzie  produkowanego  w  kraju  szybowca  wyczynowego  zbadano 

wpływ  zmian:  sztywnoś ci,  zapasu  statecznoś ci  statycznej,  prę dkoś ci  na  czę stość  oscylacji 

i  tłumienie  szybowca  odkształcalnego  i  sztywnego. 

3  Mechanika  teoretyczna 
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2.  Równania  ruchu 

Równania  ruchu  szybowca  wyprowadzono  w  układzie  współrzę dnych  zwią zanych  ze 

ś rodkiem  masy  szybowca.  Rozpatrzono  małe  zakłócenia  od  ustalonego  lotu  prostolinio

wego  zachodzą cego  w  płaszczyź nie  pionowej  zgodnej  z  układem  osi  (x,  y). 

Małe  zakłócenia  oznaczono  nastę pują co: 

u  — zmiana  prę dkoś ci  Ux  w  kierunku  osi X zwią zanej  z  szybowcem, 

w — zmiana  prę dkoś ci  W\  w  kierunku  osi z  zwią zanej  z  szybowcem, 

•& — zmiana  ką ta  pochylania  szybowca  Bu  obrót  w  płaszczyź nie  x,  z  wzglę dem  osi  y, 

q  — zmiana  prę dkoś ci  ką towej  pochylania. 

" z 

Rys.  1.  Przyję ty  układ  współrzę dnych  zwią zanych  z  szybowcem  i  odpowiednie  prę dkoś ci  liniowe  i  ką towe 

Równania  ruchu  szybowca  sztywnego  wzglę dem  układu  osi  zwią zanych  z  szybowcem 

(rys.  1)  zostały  wyprowadzone  w  pracach  [2,  3,  11].  Po  wprowadzeniu  do  nich  sił Xe.  Ze 

i  momentów  aerodynamicznych  M,,  pochodzą cych  od  zginania  skrzydła  otrzymano 

m(it+  Wtf)  =  XuU+XnW+Xaq—mg&cosQi+Xe, 

tn(w—Uiq)  —  Z U M+Z w w+Z ef l '— mg&sindl  \   Ze, 

(2.1) 

Jyq  =  Muu+Mww+Mqq+M^w+M c, 

q  =  b. 

Uwzglę dnienie  zginania  skrzydeł  wprowadza  stopnie  swobody  wynikają ce  z  odkształ

ceń,  które  prowadzą  do  dodatkowych  równań  ruchu.  Przyję to,  że  ugię cie  skrzydła  w  każ

dym  jego  przekroju,  przy  założ eniu,  że  drga  ono  ruchem  harmonicznym  Cj(t) —  acosoj,/, 

okreś lone  jest  funkcją  

(2.2)  zj(y,t)  =  0j(y)l;j(t), 

gdzie 

Ф /ОО —  postać  własna  ugię cia  skrzydła  odpowiadają ca  y'tej  postaci, 

coj  — czę stość  drgań  odpowiadają ca  ytej  postaci. 
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Stosując  równania  Lagrange'a  II  rodzaju  otrzymano  dodatkowe  równania  ruchu  szy

bowca  wynikają ce  z  odkształceń  gię tnych  skrzydła 
/1  71 

(2.3)   ̂ EMt)+  У  Ejco%(t)  =  Fj, 
;=i   J =I 

gdzie 
6/2 

(2.4)  Ej=  2  J '  т (у )Ф ](у )с у  +  т кФ %0); 

o 

Ej — masa  uogólniona  odpowiadają ca  jtej  postaci  własnej  skrzydła, 

Ы2 

(2.5)  F,  =  2  f  F:(y,tW(y)dy, 
o 

Fj — siła  uogólniona  odpowiadają ca  y'tej  postaci,  wynikają ca  z  obcią ż enia  skrzydła  siłą  

wymuszają cą  F:(y,  t)  przy  wyłą cznym  uwzglę dnieniu  jego zginania, 

'»(>') — funkcja  rozkładu  masy  wzdłuż  rozpię toś ci  skrzydła, 

mk  — masa  kadłuba  wraz  z  usterzeniem  traktowana  jako  masa  skupiona  w  płaszczyź nie 

symetrii  skrzydła. 

Wzory  na  pochodne]  aerodynamiczne  Xu,  Xw,  Xq,  Z „ , Zw,  Zq,  Mu,  Mw>  Mq  i  wys

tę pują ce  w  układzie  równań  (2.1)  są  wyprowadzone  w  pracy  [3]  i  omówione  w  pracach 

[2,  3,  11].  Poniż ej  wyznaczono  siły  i  momenty  aerodynamiczne  Xe,  Zc  i  Me  wystę pują ce 

w  układzie  równań  (2.1)  wywołane  drganiami  gię tnymi  skrzydła. 

Zmiana  ką ta  natarcia  elementu  skrzydła  w  dowolnym przekroju  wywołana  drganiami 

gię tnymi  jest  nastę pują ca: 

wtedy  zmiana  siły  noś nej  na  skrzydle wywołana  odkształceniem  gię tnym  bę dzie 

* Д  г  6/2 

(2.7)  z<  =   2 f  Z„{y)M,dyy=   e t f j  ^  J  l(yW(y)dy\t(t). 
o  l   o  J 

Po  wprowadzeniu pochodnej  aerodynamicznej  Zft  otrzymano 

(2.8)  Zc  =  Z/rt, 

gdzie 

6/2 

(2.9)  Zjt  =  e U l  £  f  l(y)0j(y)dy. 
o 

Analogicznie  wyprowadzono X^,  Mrf 

6/2 

( 2 . Ю )  х л  =   e i / i   d2  f  KyW(y)dy. 
o 

6/2 

(2.11)  Щ  = 6 ^ 1 % /   ?(y)*j(y)dy, 

3* 
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Siła  wymuszają ca  Fz(y,  t)  wystę pują ca  w wyraż eniu  (2.5)  na  siłę  uogólnioną  Fj ma  pos

tać  

(2.12)  Fz(y,  t)  =  ieuV(y)^(«+A».)  =  jQU2«y)~«  ±еи г 1(у )^Ф &К , 

przy  czym 

iv 

Po  podstawieniu  (2.12)  do  (2.5)  i przekształceniach  otrzymano 

(2.13)  Fj  =  Ejww+Ejit, 

gdzie 

6/2 

(2.14)  EJw  =  l(y)0j(y)dy. 
o 

6/2 

(2.15)  Er;  = e U ^ J  l(y)0)(y)dy. 
o 

Zakładają c,  że przed  zakłóceniem  =  0  i  uwzglę dniając  (2.15),  (2.14),  (2.13),  (2.11), 

(2.10)  i  (2.9)  po  podstawieniu  do  (2.3)  i  (2.1)  otrzymano  układ  równań  róż niczkowych 

zwyczajnych  drugiego  rzę du  ze  stałymi  współczynnikami 

л  SHEfilG  '  Г  • ' '   >Т ШЯ  

muXuuXww+X»&Xq&   £Xji£  =  0, 
j=i 

n 

Zuu+mwZww+Z!firnUi4Zqb—  Zfit  =  0, 

2.16) 
я  

MuuMń WMww+Jy&M q§  £  Mjct  =  0, 
jl 

n 

2  (Ej't+Ejct+E jm

2CEjww)  =  0, 

gdzie JV3 =  mgcosBu  Z 9  =  X^tgO,. 

3.  Rozwią zanie równań ruchu  i badanie statecznoś ci 

W  dalszych  rozważ aniach  uwzglę dniono  stopień  swobody  wynikają cy  z  odkształcal

noś ci  gię tnej  skrzydeł —  I  postać  gię tną  skrzydeł  szybowca.  Układ  równań  (2.16)  prze

kształcono  do  postaci  bezwymiarowej  dzieląc  równania  sił  przez  cUJS,  równania  mo

mentów  przez  QU2SIH  oraz  wprowadzając  oznaczenia  przyję te  w  lotnictwie  [2,  3,  6,  11]: 

i—  czas  aerodynamiczny, 

/<! — wzglę dna  gę stość  szybowca, 
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t  — czas  bezwymiarowy, 

j y  — bezwymiarowy  moment  bezwładnoś ci, 

u,  w — bezwymiarowe  prę dkoś ci  liniowe. 

Otrzymano  nastę pują cy  układ  równań  w postaci  bezwymiarowej: 

u — xuii  — xww  —  —  #fJCs# +  JCir£  =  0, 

(3.1) 
zuii   +  wzww  ( l  f  jaXe+ztf+xtft  =  0, 

mJi  +  m^w\mww  +  e  +  me§{mif^   =  0, 

eiwvv +  C+e,;C +  f i ; C  =  0, 

gdzie 

lw 
QUXS  /it

  i w  e,  et/,s 

l  Z K   = ,  l 
(3.2)  Щ   =    —  e,j  = QUXS  ei  QU^S 

j y  QUISIH 

wic  =  ~ T  лт т с/   '  E ] C =  ( 2 ? n V )  ' 

przy  czym 

J £,  w  w  .  Jy 

e i = — '  Р *   ^'  '=~p~su;'  i j , =  m J| " 

Rozwią zując  układ  równań  jednorodnych  (3.1)  otrzymano  równanie  charakterystyczne 

szóstego  stopnia  w  postaci 

(3.3)  J'+iB'+B^+iCt   + C^+iDt  + D^P+iE'+E^+Ff^+G^  = 0, 
gdzie  współczynniki  Bx,  Cu  i  £\  są  współczynnikami  równania  charakterystycznego 

czwartego  stopnia  otrzymanego  z  równań  ruchu  szybowca  sztywnego  [3].  Natomiast 

współczynniki  Bi,  Ci,  D\,  Ef,  F[   i  G{  są  zmianami  współczynników  wywołanymi  uwzglę d

nieniem  odkształceń  gię tnych  skrzydeł  i  mają  postać: 

Bi = «tf, 
Cf  =  Biê +eirz^e^, 

Di  ы  Cliii   +  BxeK+JCKUW^ZIC     | l +  ^ " W i ?  j « i w . 

£f  =  Ae i ; + С ! ё к +  (xuz] ;  — z„Xi {)m ,—(r,^,/  +m„z,c) —  + 
L  Pi 

+  z9 m , ;+(xu w ,;  +w UA  , ; )( l+ — 
\  P 

F{  =  Ą e ^ + A e i c + I ^ e C ^ i f + m i ^ i j t — z * ( X i ^ i { + m » X i{ 0 j < ? i w. 

Gf  = 
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W  wyniku  rozwią zania  równania  charakterystycznego  (3.3)  otrzymano  pierwiastki 

zespolone  sprzę ż one  w  postaci 

(3.4)  A |  =  Й  ±  irjl, 

gdzie 

ź k  =  fkt  —  bezwymiarowy  współczynnik  tłumienia, 

Vk —  t]kt —  bezwymiarowa  czę stość  oscylacji. 

D l a  szybowca  statecznego  wszystkie  współczynniki  tłumienia  muszą  być  <  0,  tzn. 

ruch  jest  tłumiony  i  szybowiec jest  stateczny  dynamicznie.  Aby  stwierdzić  czy  szybowiec 

jest  stateczny,  nie  trzeba  rozwią zywać  równania  charakterystycznego  (3.3),  wystarczy 

jedynie  sprawdzić  kryteria  RouthaHurwitza  (dla  równania  charakterystycznego  szóstego 

stopnia  są  one  podane  w  pracy  [6]). 

4.  Przykład  liczbowy  i wnioski 

Przykładowe  obliczenia  numeryczne  wykonano  dla  krajowego  szybowca  wyczynowego 

według  danych  projektu  wstę pnego. 

Korzystając  z  [4]  wyznaczono  funkcję  rozkładu  mas  wzdłuż  rozpię toś ci  skrzydła  w  po

staci 

m(y)=  l,9280,356>+0,163y2. 

Funkcję  ugię cia  skrzydła  odpowiadają cą  I  postaci  gię tnej  wyznaczono  na  podstawie 

prób  rezonansowych  [10]  wykonanych  zgodnie  z  [4,  8]  i  otrzymano  w  postaci 

Ф1О )  =  0,217+0,0268j20,0000981/. 

W  obliczeniach  zmieniano  kolejno:  czę stość  drgań  własnych,  zapas  statecznoś ci  sta

tycznej,  prę dkość  i  wysokość  lotu.  Pozwoliło  to  znaleźć  wpływ  powyż szych  czynników 

na  stateczność  podłuż ną  szybowca.  Jednocześ nie  przeprowadzono  obliczenia  statecznoś ci 

szybowca  sztywnego  i  porównano  je  z  wynikami  obliczeń  dla  szybowca  odkształcalnego. 

Po  numerycznym  rozwią zaniu  metodą  Bairstowa  równania  charakterystycznego  (3.3) 

otrzymano  pierwiastki  w  postaci  (3.4),  sześć  pierwiastków  ).%  dla  szybowca  odkształcal

nego  i  cztery  pierwiastki  A*  dla  szybowca  sztywnego.  D l a  szybowca  sztywnego  współ

czynniki  Bf  =  Cf  =  £>? =  Ef  =  Ff  =  G\  =  0.  Pierwiastki  Aj i  ?.k  z  jednakowymi  indek

sami  k,  odpowiadają  tym  samym  przypadkom  ruchu  szybowca  odkształcalnego  i  sztyw

nego.  Otrzymano  trzy  pary  pierwiastków  zespolonych  sprzę ż onych  A?> 2,  A 3 > 4  i  Af, 6,  które 

charakteryzują  ruchy  okresowe  szybowca  odkształcalnego  oraz  dwie  pary  pierwiastków 

zespolonych  A ] 2  i  A 3 4  dla  szybowca  sztywnego. 

Pierwiastki  Af >2  i  A 1 2  odpowiadają  głównie  szybkim  silnie  t łumionym  oscylacjom  po

chylają cym  zachodzą cym  wokół  osi  poprzecznej  y.  Pierwiastki  ?ĄA  i  A 3 4  charakteryzują  

okresowe  ruchy  fugoidalne  [2,  3]  słabo  tłumione,  zachodzą ce  na  kierunku  osi  podłuż nej  x. 

Trzecia  para  pierwiastków  A?>e  odpowiada  pionowym,  okresowym  przemieszczeniom 

szybowca  wywołanym  odkształcalnoś cią  gię tną  skrzydeł. 
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N a  rysunkach  24  liniami  grubymi  naniesiono  zmianę  parametrów  odnoszą cych  się  

do  szybowca  odkształcalnego,  a  linie  cienkie  dotyczą  szybowca  sztywnego.  Lini e  cią głe 

przedstawiają  zmiany  współczynników  tłumienia  (f)  w  postaci  bezwymiarowej,  a  linie 

przerywane,  zmiany  bezwymiarowych  czę stoś ci  oscylacji  (rj). 

N a  rysunkach  2  i  3  przedstawiono  wpływ  parametrów  konstrukcyjnych  na  czę stoś ci 

oscylacji  i  współczynniki  tłumienia.  Zmiana  vg  charakteryzuje  wzrost  sztywnoś ci  gię tnej 

skrzydeł  przy  nie  zmieniają cych  się  własnoś ciach  geometrycznych,  aerodynamicznych 

i  tym  samym  rozkładzie  mas  (rys. 2).  Na  rys. 3 przedstawiono  wpływ  zmiany  zapasu  sta

tecznoś ci  statycznej  przy  założ eniu  niezmiennej  sztywnoś ci  i  rozkładu  mas.  N a  zapas 
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Rys.  2.  Zmiany  bezwymiarowych  wspó łczynn ików  t łumieni a  i  czę stoś ci  oscylacji  szybowca  w  funkcj i 

czę stoś ci  I  postaci  gię tnej   skrzydła  dla  wysokoś ci  Я = 0ш  
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statecznoś ci  statycznej  [2,  3]  mają  wpływ  parametry  geometryczne  i  charakterystyka 

aerodynamiczna  szybowca.  Wpływ  zmian  prę dkoś ci  lotu  na  czę stoś ci  oscylacji  i  tłumienie 

przy  stałej  sztywnoś ci  i  rozkładzie  mas  przedstawiono  na  rys.  4. 

Wnioski  wynikają ce  z  obliczeń  numerycznych  są  słuszne  dla  danego  szybowca  i  nie 

wszystkie  mogą  być  uogólnione.  Szersze  uogólnienie  wniosków  wymagałoby  obliczeń  

numerycznych  dla  szeregu  szybowców.  Przyję cie  do  obliczeń  tylko  pierwszej  postaci 

gię tnej  jest  daleko  idą cym  uproszczeniem,  jednak  pozwala  zbadać  wpływ  odkształcal

noś ci  gię tnej  skrzydeł  na  stateczność  szybowca.  Należ ałoby  rozpatrzyć  wię kszą  ilość  

stopni  swobody  wynikają cych  z  odkształcalnoś ci:  skrzydeł,  usterzenia  i  kadłuba.  Nie

0,1  0,2  0,3  0,4  0,5  0.6  fti 

<?5,6 

±1  0i   2 
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V=41Jm/s 
vg  = 3,3  Hz 
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Rys.  3.  Zmiana  bezwymiarowych  wspó łczynn ików  t łumieni a  i  czę stoś ci  oscylacji  szybowca  w  funkcj i  za

pasu  statecznoś ci  statycznej   dla  wysokoś ci  H  =  0  m 
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wą tpliwie  skomplikuje  to  analizę,  a  tym bardziej  porównanie  z  wynikami  otrzymanymi 

dla  szybowca  sztywnego. 

Z  wykonanych  obliczeń  i  wyników  przedstawionych  na  rysunkach  24  moż na  wycią g

nąć  wnioski  o  charakterze  ogólnym,  konstrukcyjnym  i  pilotaż owym. 
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Rys.  4.  Zmiana  bezwymiarowych  współczynników  t łumieni a  i  czę stoś ci  oscylacji  szybowca  w  funkcj i 

prę dkoś ci  lotu  na  wysokoś ci  H  =  0  m 

W n i o s k i  o g ó l n e 

—  Wyniki  oscylacji  szybkich  i  wahań  fugoidalnych  otrzymane  dla szybowca  odkształ

calnego  są zgodne  z  wynikami  dotyczą cymi  szybowca  sztywnego  (rysunki  24); 

—  odkształcalność  gię tna  skrzydeł  powoduje  dodatkowe  harmoniczne  przemieszczenia 

pionowe  szybowca  (tłumione  w  przypadku  szybowca  rozpatrywanego)  (rysunki  24). 
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W n i o s k i  k o n s t r u k c y j ne 

—  Zwię kszenie  sztywnoś ci  gię tnej  skrzydeł  powoduje  wzrost  czę stoś ci  drgań  gię tnych, 

natomiast  nie ma wpływu  na ich tłumienie  (rys. 2); 

—  wzrost  sztywnoś ci  gię tnej  skrzydeł  nie  wpływa  na  ezę stoś ci  i  tłumienie  oscylacji 

szybkich  i wahań  fugoidalnych  szybowca  (rys.  2); 

—  wzrost  zapasu  statecznoś ci  statycznej  (zmiany  geometrii  i charakterystyki  aerodyna

micznej  szybowca) nie ma wpływu  na tłumienie  drgań  gię tnych  i ich czę stoś ci,  jak  rów

nież  nie daje  róż nic  mię dzy  czę stoś ciami  i tłumieniem  oscylacji  szybkich  i wahań  fugoidal

nych  szybowca  odkształcalnego  i  sztywnego  (rys.  3). 

—  Zmiany  prę dkoś ci  nie powodują  róż nic  w  czę stoś ci  i  t łumieniu  oscylacji  szybkich 

i  wahań  fugoidalnych  szybowca  sztywnego  i  odkształcalnego  (rys.  4); 

—  zmiany  prę dkoś ci  wpływają  na  bezwymiarową  czę stość  drgań  gię tnych  natomiast 

nie  mają  wpływu  na bezwymiarowe  współczynniki  tłumienia  tych  drgań  (rys. 4). 

Przedstawiona  praca  wskazuje,  że  konieczne jest  szersze  zbadanie  wpływu  i charakteru 

odkształceń  na stateczność  aparatów  latają cych.  Szczególnie  wydaje  się to  konieczne dla 

szybowców,  które  charakteryzuje  duża  odkształcalność  i  niskie  czę stoś ci  drgań  poszcze

gólnych  elementów  konstrukcji.  Wprawdzie,  jak wynika  z  wyż ej  przeprowadzonych  obli

czeń,  czę stość  najniż szej  postaci  gię tnej  skrzydła  jest  najbliż sza  czę stoś ci  oscylacji  szyb

kich  szybowca  i mimo  to nie wpływa  w widoczny  sposób  na te  oscylacje. 

Uwzglę dnienie  wię kszej  iloś ci  stopni  swobody,  wynikają cych  z  odkształcalnoś ci  kon

strukcji  i  sprzę ż eń  mię dzy  nimi,  sprowadzi  rozpatrywanie  statecznoś ci  szybowca  do  za

gadnienia  zbadania  moż liwoś ci  pojawienia  się  drgań  samowzbudnych,  czyli  zjawiska 

flatteru. 

W n i o s k i  p i l o t a ż o we 

Waż niejsze  oznaczenia nie wyjaś nione w  tekś cie 

b 
Cm 

Cx 

Cz 

ma 

[m]  rozpię tość  skrzydeł  szybowca, 

bezwymiarowy  współczynnik  momentu  pochyla ją cego  skrzydeł, 

bezwymiarowy  współczynnik  oporu  aerodynamicznego, 

bezwymiarowy  współczynnik  siły  noś nej, 

przyspieszenie  ziemskie, 

odległość  ś rodka  cię ż koś ci  szybowca  od zawiasów  steru  wysokoś c i, 

funkcj a  zmiany  cię ciwy  skrzydła  z  rozpię toś cią, 

masa  szybowca, 

powierzchnia  noś na  skrzydeł, 

prę dkość  lotu, 

kąt natarcia, 

gę stość  powietrza, 

czę stość  I  postaci  drgań  gię tnych  skrzydeł. 

g  [m/s2] 
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m  [k G s2/m] 

S  [nr ] 

UT  =  V  [m/s] 
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1 1.  И .  В.  О С Т О С Л А В С К И Й,  И .  В.  С Т Р А Ж Е В А,  Д и н а м и к а  п о л е т а  —у с т о й ч и в о с т ь  и  у п р а в л я е м о с т ь  л е 

т а т е л ь н ы х  а п п а р а т о в ,  И з д а т е л ь с т во  М а ш и н о с т р о е н и е,  М о с к ва  1965. 

Р е з ю ме  

В Л И Я Н ИЕ  И З Г И Б Н ОЙ  Д Е Ф О Р М И Р У Е М О С ТИ  К Р Ы Л Ь ЕВ  

Н А  П Р О Д О Л Ь Н УЮ  У С Т О Й Ч И В О С ТЬ  П Л А Н Е РА  

В  р а б о те  р а с с м о т р е но  в л и я н ие  и з г и б н ой  д е ф о р м и р у е м о с ти  к р ы л ь ев  п л а н е ра  на е го  п р о д о л ь н ую  

у с т о й ч и в о с т ь.  У ч т е ны  т ри с т е п е ни  с в о б о ды  с о о т в е т с т в у ю щ ие  д в и ж е н ию  п л а н е ра  в  в е р т и к а л ь н ой  

п л о с к о с ти  и  д о б а в о ч н ые  с т е п е ни  у ч и т ы в а ю щ ие  в л и я н ие  и з г и б н ой  д е ф о р м и р у е м о с т и.  У р а в н е н ия  

д в и ж е н ия  п о л у ч е ны  в  в и де  с и с т е мы  о б ы к н о в е н н ых  д и ф ф е р е н ц и а л ь н ых  у р а в н е н ий  в т о р о го  п о

р я д ка  с  п о с т о я н н ы ми  к о э ф ф и ц и е н т а м и. 

Н а  п р и м е ре  п р о т о т и па  о д н о го  иэ  п о л ь с к их  п л а н е р ов  п р о д е л а ны  р а с ч е ты  у ч и т ы в а ю щ ие  

п е р в ую  ф о р му  и з г и ба  к р ы л ь ев  и  т ри  с т е п е ни  с в о б о ды  ж е с т к о го  п л а н е р а.  Р е з у л ь т а ты  э т их  р а с

ч е т ов  п о с л у ж и ли  д ля  п о л у ч е н ия  н е к о т о р ых  о б щ их  в ы в о д ов  о т н о с и т е л ь но  к о н с т р у к ц ии  и  п и л о

т а ж а,  а  т а к же  н е к о т о р ых  в ы в о д ов  о т н о с и т е л ь но  в о з м о ж н ой  н е о б х о д и м о с ти  и з м е н е н ия  п р и н я т ых  

п р е д п о л о ж е н и й. 

S u m m a r y 

E F F E C T  O F F L E X U R A L  D E F O R M ABIL IT Y  O F WING S  O N T H E  L O N G I T U D I N A L  STABIL IT Y 

O F  A  G L I D E R 

The  influence  of  flexural  deformabilit y  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  deformabilit y  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  rigi d  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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