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1. Wstep

Zagadnienia dynamiki samolotu w czasie ruchu po ziemi i wiaZacy si¢ z tym problem
shimmy s3 obecnie intensywnie badane w szeregu o$rodkach zagranicznych [2, 3, 11, 12,
14, 15, 16, 19, 20].

CoLLins | BLack [2, 3] badali shimmy samolotu przy uwzglednieniu ciegnowej teorii
pneumatykéw sformulowanej przez von SHLIPPE i DIETRICHA oraz przy uwzglednieniu
teorii punktowej sformulowanej przez MORELANDA. W swoich pracach nie uwzgledniali
wplywu ruchu samolotu na wlasnoéci dynamiczne rozwazanego podwozia.

PACEJKA w pracy [14] wprowadzil bardzo zlozony model pneumatyka, ktéry moze
by¢ opisany réwnaniami rézniczkowymi czastkowymi I rzedu. Przyjecie modelu PACEIKI
[14] do badan dynamicznych rozbiegu i dobiegu samolotu prowadzi do znacznych trud-
nosci obliczeniowych nawet przy zastosowaniu szybkoliczgcych maszyn cyfrowych o duzej
pamigci. Ponadto teoria PACEJKI powstala w oparciu o pewien uproszczony wyidealizo-
wany model pneumatyka odnoénie jego struktury wewnetrznej, ukladu nitek kordu osnowy
i kostek bieznika i dlatego nie powinna by¢ stosowana do opon innych niz radialne.

W pracy [13] PAceIXA analizowal wlasno$ci dynamiczne kola ogumionego formutujzc
transmisyjne réwnania pneumatykéw. Sa to réwnania rézniczkowe zwyczajne I rzedu
wzgledem niewiadomych sit i momentéw sil generowanych na pneumatykach. Badanie
wlasno$ci dynamicznych kota ogumionego przeprowadzil w oparciu o analiz¢ transmitancji
widmowej dla otrzymanego ukladu réwnan.

PopGORsKI, KRAUTER i RAND [15] analizowali shimmy przedniego podwozia samolotu
przy uwzglgdnieniu punktowej teorii MORELANDA badajac wplyw geometrii podwozia,
niewywazenia kota i nieregularno$ci drogi na wlasno$ci dynamiczne podwozia. Nie uwzgled-
niali wptywu ruchu calego samolotu.

ROGERS i BREWER podali w pracy [16] metod¢ eksperymentalnego wyznaczania wspol-
czynnikéw w réwnaniu transmisyjnym pneumatyka w oparciu o odwrotne przeksztal-
cenie Laplace’a. StuBBs, BYRDSONG i SLEEPER [20] symulowali eksperymentalnie dyna-
miczne wlasno§ci podwozia samolotu dla 4 réZnych konstrukeji przy uwzglcdnieniﬁ
bocznego oplywu. NEIMARK i FUFAJEW [12] badali shimmy przedniego podwozia samolotu
przy uwzglednieniu teorii pneumatyka sformulowanej przez KIELDYSZA.

W zadnej z cytowanych prac nie uwzglgdniono wplywu ruchu calego samolotu na
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dynamik¢ podwozia. Nie uwzgledniono rowniez wplywu sit i momentéw aerodynamicz-
nych na wspéiczynniki w réwnaniach transmisyjnych pneumatykow.

W niniejszej pracy dynamiczne réwnania ruchu samolotu otrzymano stosujac réwnania
Boltzmanna-Hamela. Na podstawie obliczonych warto$ci i wektoréw wlasnych macierzy
stanu wyrézniono 2 postacie drgafi wlasnych uktadu, ktére decyduja o dynamice samolotu
w czasie ruchu po ziemi: wysokoczestoSciowe wezykowanie przedniego podwozia i nisko-
czestoSciowe odchylanie samolotu. Zbadano wplyw najwazniejszych parametréw ukladu
na czestosci i thumienia postaci drgan wlasnych.

2. Dynanticzne réwnania ruchu santolotu kolujacego po ziemi

Do opisu dynamiki samolotu przyjeto cztery nastepujace uktady odniesienia (rys. 1, 2):

— uklad inercjalny Ox, yo zo zwiazany z ziemia oraz trzy nieinercjalne uktady wspét-
rzednych O; x; y, z; zwiazane z samolotem, powstale przez kolejne prawoskrgtne obroty
ortogonalne i przesunig¢cia rownolegle;

— uklad O, x, y, z; powstaly przez obrét ukladu Ox, y, zo wokét osi z o kat od-
chylenia samolotu y;

— uklad 0, x, y, z, powstaly przez obrét uktadu O, x, y, z, wokét osi y, o konstruk-
cyjny kat ¢ pochylenia osi goleni przedniego podwozia i przesunigcie réwnolegle do punktu
O,;

— uklad O; x; y; z3 powstaly przez obrét uktadu O, x, ¥, z, wokét osi z, o kat 6
skrecenia kota przedniego podwozia.

Punkt O, jest rzutem $rodka masy samolotu na plaszczyzng ziemi.
Punkt O, (i pokrywajacy sie z nim punkt O,) jest punktem przecigcia osi x, z osig goleni
przedniego podwozia.
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Rys. 1. Samolot M17 w ruchu po ziemi
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Potozenie samolotu opisano za pomoca czterech wspéirzgdnych uogélnionych xq,
Yo, ¥, 8 w ukladzie wspétrzednych Oxo yo zo zwigzanym z ziemig oraz czterech quasi-
wspotrzednych uogdlnionych x,, vy, », 6 w ukladzie quasi-wspélrzgdnych O, x, y, z,
zwigzanych z samolotem.

Réwnania transformacyjne z ukladu predkosci uogélnionych do ukiadu quasi-pred-
ko$ci zapisano nastgpujaco:

Xy = XoCO81+Josiny,

) V1 = —Xosinp+yocosy,
o= 0.

Réwnania ruchu samolotu otrzymano na podstawie:
— holonomicznych réwnan Boltzmanna-Hamela [9]

4 4
d [ oT* oT* \’ \"oT* ., .
@ —Zﬂ_( awu) - om, Py ey O, Vit = Qi

gdzie u = 2, 3, 4, oraz
— réwnan transmisyjnych pneumatykow [13]
dla przedniego podwozia:

(3a) ' Y, V+Y = Cp1tp + Cp2 Py,

dla gléwnego podwozia:
(3b) Yﬂ%'i‘ Yri = Crap;  i=1,2,

gdzie o oznacza wspélczynnik relaksacji pneumatyka, Y -—sil¢ boczng generowana na
pneumatyku, « — kat bocznego znoszenia pneumatyka, C,, C, — wspolczynniki sztyw-
nofci pneumatyka odpowiednio bocznego znoszenia i przechylania, @, — kat przechylenia
plaszczyzny kola przedniego podwozia, przy czym indeksy p i T oznaczaja odpowiednio
podwozie przednie i tylne.

N Cp=T 0y

Rys. 2. Katy znoszenia o, ar, oraz sily boczne Y,, Yr, dzialajace na pneumatyki
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Obliczone na podstawie definicji niezerowe symbole Boltzmanna y}, wynosza:
Yis=—vi, =1, yis= -9} =-1.
Dynamiczne réwnania ruchu samolotu odpowiadajace quasi-wspdlrzednym y,, v, &

otrzymano na podstawie réwnan (2) stosujagc metod¢ macierzowa przedstawiona w pra-
cy [7]. W wyniku otrzymano réiniczkowe réwnanie macierzowe w postaci normalnej:

@ W= ADLTE) ™ (- CO TP TG w T 4
£ T TG AOT.Dow+ Qg+ Q,),

gdzie w oznacza macierz quasi-predkosci, A, T» — macierze bezwladnoSci nie za-
wierajace kombinacji quasi-predkosci, C™, T&;® — te’ skladniki macierzy bezwladnosci,
ktore zawieraja kombinacje quasi-predkosci, TV, T{'* — macierze pochodnych energii
kinetycznej wzgledem quasi-wspéirzednych, TG, T@'*) — macierze pochodnych energii
kinetycznej wzgledem quasi-predkoéci, T'— macierz wspdlczynnikéw Boltzmanna,
Q;, Q, — macierze sit uogélnionych odpowiednio cigzkoéci 1 aerodynamicznych.
Indeksy (1) oraz (2, 3) odpowiadaja umownemu podziatowi samolotu na trzy bryly:
(1) koto przedniego podwozia wraz z golenig bez uwzglednienia ruchéw obrotowych kota,
(2) samolot bez goleni i kola przedniego podwozia oraz bez uwzglednienia obrotéw kot
podwozia giéwnego, (3) kota podwozia przedniego i gtéwnego przy uwzglednieniu rzeczy-
wistych ruchéw tych két w celu opisu efektéw giroskopowych [7]. Metoda wyznaczenia
wszystkich zdefiniowanych powyzej macierzy dla pelnego przypadku nieliniowego oraz
metoda linearyzacji macierzowego réwnania rézniczkowego jest podana w pracy [7].
Energi¢ kinetyczna bryly umownej nr (1) wyznaczono na podstawie znajomoéci predkoscei

liniowych §rodka masy w ukladzie O, x, y, z,:
V2 = Vcose—ypesindcose— desin g,

®)] Vy2 = y1+yplacose+-ecos dcoss — fsine) + decosd,
V.2 = Vsine—ypesindsine,

oraz predkoscei katowych w ukladzie O x5 y3 25!

6) Q.3 = —ypsingcosd, 0,3 = psinesind, Q3 = 1};coss+8.
Kat przechylenia @, kola przedniego podwozia obliczono ze wzoru:
Q) sin®, = sind-sine,
natomiast katy znoszenia két «, i ay = oy, = oy, obliczono nastgpujaco:
: b

®) tp=y—ys; = arctg IV,
przy czym

: . sin §cose

Y = arCSln—/_——.- T 5

' J/1—sin? dsin?e

Vi
y, = arctg——XL

kx1
gdzie: Vi, Viyy — predkosei punktu kontaktu K (rys. 2) odpowiednio wzdluz osi x i y;.
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Predkoécei punktu kontaktu K obliczono na podstawie wzoru:
Ve = Vor+9 x0:03+ (5 +0) x O5K.
Jedynym niezerowym skladnikiem macierzy sit ciezkosci Qg jest Q%
)] Q3 = M,gesindsine.

Sity i momenty aerodynamiczne uwzgledniono w réwnaniu bocznego znoszenia odpo-
wiadajacego quasi-wspolrzednej y, oraz w réwnaniu odchylania odpowiadajacego quasi-
wspolrzcdnej w. Na podstawie prac [1, 4, 5, 6, 17, 18] obliczono bezwymiarowe pochodne
sity bocznej Y oraz momentu odchylajacego N wzgledem kata §lizgu f oraz bezwymiarowej
predkodci katowej odchylania :

oY

L (1

B ar(

a]—v Cz2 Su Iv Sk dk m 3 Skl

" Ed +"'T?‘°’96W3T71/m S,
(10) _ _

o _ _,h 0¥

61_;)'— - b ap’

6N 2 6N

2 Iv
= —0,02.C?-0,3C,, +2(?) 5
gdzie a, oznacza pochodna sily no§nej na usterzeniu pionowym wzgledem kata natarCIa,
ds — wspolezynnik bocznego zalamania strug za skrzydlem, S, S,, S, — powxerzchme
odpowiednio plata, usterzenia kierunku oraz boczna kadluba, C, — wspélczynnik sity
noénej, C,o— wspdtczynnik oporu profilowego, A — wydluZenie geometryczne plata
skoriczonego, I, — odleglo$¢ §rodka parcia usterzenia kierunku od §rodka masy samolotu,
d, — dtugoéé kadtuba, A,y , hgz, Sy, Skz — Wysoko$é oraz szeroko$é¢ kadluba odpowiednio
w 1/4 (indeks 1) oraz w 3/4 (indeks 2) dlugosci kadtuba, b — rozpieto$é plata, I, — cigciwg
aerodynamiczng plata, w; — wspélczynnik zalezny od geometrii samolotu [18].
Uwzgledniajac, z¢ dla malych katéw §lizgu 8, '

gf = 21 ~ B,
oraz ze
oY _ Y - 8y, o :a? .
ap oy, 0p (28
otrzymano:

oY 1
(n ‘ i~V B H VB
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Sity i momenty aerodynamiczne odpowiednio w réwnaniu bocznego znoszenia i od-
chylania wynoszg:

1 oY, 1 _,. @Y
V 3 V1 29VS+a—w

Y, =
w 2

oV?2S,

(12)
1 N, 1 ON .

- 2 28b.

2

Uwzgledniajace (3) + (11) oraz linearyzujac na podstawie pracy [7] macierze wystepujace
w réwnaniu (4), otrzymano uklad réwnan rézniczkowych zwyczajnych I rzgdu zapisany
w postaci macierzowej nastgpujaco:

| [Aros 0 | B [y
q 055! E; 0,, E; i O, : q
(13) o=l Lo Y |
.......... 0,,:0,, V T, —-E ||
Y, 0 — Yr

gdzie E,, E; — macierze jednostkowe odpowiednio o wymiarach 2x2 i 3x3, 0,3, O;,,
0,; — macierze zerowe odpowiednio o wymiarach 2x3, 3x2, 33,

OVo
0,=|00 0],
000
w = col[y., v, ().J — macierz kolumnowa quasi-predkoséci, q = colly,, v, 8] — macierz

kolumnowa wspéirzednych uogdlnionych,
— macierz bezwladnoS$ci

B Ms Mpk Mﬂe
LM+ T+
A=l M i JpxsinZe+J,,cos2¢ Moke tJprcoss |,
M,e M,ke+J, cose Mye*+J,,
— macierz tlumienia
1Yy 1 _, Yy 1,
vop TS Gy My 0
1 oN 1 | OV |
B = - 2 e 2 N
7 ZQVSbE 652gVSb MkV ,,,Rsme
0 —M,Ve—J,,—-sine -K,
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— macierz sztywnosci

0 0 i Mpgesine+tZ,sine+S,

— uogdlniona macierz sztywnosci pneumatykéw

Cpy ! Cyl 1 Cyt .
] — ------ I? ‘ - I"/l I"/‘ 0 0 C,,lcose+ +C,3sine
= A A S ’
CTI Cle
_ : : 0
v 7% 0 0 0

i 1 i -1i0i0:0
23-21;0000

przy czym M,, M, oznaczaja masy odpowiednio przedniego podwozia (przednie koto wraz
Z golenig) oraz calego samolotu, Jy, J,,, Jp; — momenty bezwladnosci przedniego pod-
wozia wzgledem uktadu osi O3 x3 y, 23, Jpy — centralny moment bezwiadnoéci przedniego
kota wzgledem osi réwnoleglej do osi O3 y3, € — kat pochylenia goleni przedniego pod-
wozia, b, t, k, e, R, | — wielko$ci geometryczne pokazane na rys. 1, K, S, — sztywno$¢
i tlumienie wiskotyczne drgan skretnych przedniego podwozia, g, Z, — przyspieszenie
ziemskie oraz nacisk pionowy na kole przedniego podwozia.

W macierzowym réwnaniu ruchu (13) uwzgledniono, ze wspétczynniki sztywnosci
pneumatykow C,y, C,3, Cr oraz nacisk pionowy Z, zaleza od sit i momentéw aerodyna-
micznych. Nacisk na podwoziu przednim Z, i gtéwnym Z; obliczono ze wzoréw:

Zp=—“_ b+1 ’ ZG=QC—Zp’

gdzie

1
CM = (cmbu+cmH)_2—QV2S[A,

2
7 4
Cmi = —XpxCzut+ %y +
mH Hx%z z| Cxo nAEH

c:g = ay(a—ao—e+0y),

£ =—a_£—(a aO)’

oo

Qc = Q_ _;‘Qstcz’

przy czym Q oznacza cigzar samolotu, /, b, h — wspélrzedne punktéw kontaktu podwozia
przedniego i gtéwnego wzdtuz osi x, oraz osi z,, @y — kat pomigdzy pozioma montazowa
i prostg zerowej sily no$nej, @ — geometryczny kat natarcia, ¢ — kat odchylenia strug
Suln . Sun

St, > THE TS,

za platem, dy — kat wychylenia steru wysokosci, #j, = — cechy
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objeto$ciowe usterzenia wysokosci, ¢, — wspdlezynnik sily nosnej usterzenia wysokosci,
Agy — wydluzenie efektywne plata. ‘

Zatozono, Ze sztywnosci pneumatykéw C,y, C,3, Cr sa liniowymi funkcjami naciskéw
pionowych Z,, Z;:

CP’ = kp[Zp; Cp3 = kpazp; CT = k(;ZG.

3, Analiza post:aci drgan wlasnych

Macierz fundamentalna ukiadu réwnan rézniczkowych (13) moze byé przedstawiona
na podstawie [8] w postaci:
LAy cos(n,t—oz“) Ayjettsin(nt—ay)) i
3 &
19 X=|xoen ._.f’_%_?_f?F’_S__(_??!_’_T_‘_’f%{)_ ,f’_%{_..f’.?‘?.(??{ff._‘_"_.%{_)__ Xowe |,
z g ANje'fl‘cos(njt—aNj) ; ANje'f"sm(njt—aNj) b

gdzie A;; oznaczaja amplitudy kolejnych skladowych na j-tej postaci drgafi wlasnych,
o; — przesunigeia fazowe kolejnych skladowych j-tej postaci drgan wlasnych, &;, n;—
wspolczynnik thumienia i czgstoé¢ kolowa oscylacji j-tej postaci drgaft wlasnych.

Postaciami drgan wiasnych kolujacego samolotu nazwano na podstawie [8] kolumny
macierzy fundamentalnej (14). W celu obliczenia wspdlczynnikéw thumienia & i czgstosci
kolowych oscylacji 5 zastosowano algorytm Hauseholdera. Obliczenia numeryczne prze-
prowadzono w jegzyku FORTRAN 4 na maszynie cyfrowej CDC-6400 dla samolotu
M17 w konfiguracji ladowania. Rysunki 3+ 6 wykre§lono na plotterze firmy CALCOMP
pracujacym w ukladzie online z maszyna cyfrowa CDC-6400.

Analizujgc wektory i warto$ci wlasne macierzy stanu R, gdzie

AT Ossoszw B.C ]
Os; 0 Ey 1 Oy, || B3 O, 0
R= Yo :
O3 Oy © T, :-E,
; V
Lo
I A | |

stwierdzono, ze o dynamicznych wlasnoéciach kolujacego samolotu decyduja 2 postacie
drgan wilasnych:

— wezykowanie przedniego podwozia — oscylacyjna postaé drgan wlasnych o czgstos-
ciach okolo 8 Hz dla matych wspélczynnikéw ttumienia (S, < 10 Nm/(rd/s)) oraz nie-
oscylacyjna dla duzych wspélczynnikéw tlumienia (S, > 10 Nm/(rd/s)). Ruchem domi-
nujacym [8] wezykowania przedniego podwozia sa narastajace drgania skregtne goleni dla
wspdlczynnikéw relaksacji pneumatykéw o > 0,07 m dla malych predkoéci ruchu oraz
malejace dla wspdlezynnikéw relaksacji ¢ < 0,07 m niezaleznie od predkosci ruchu (rys. 3);

. — odchylanie samolotu — oscylacyjna postaé drgain wlasnych o czestoéciach okolo
0,4 Hz dla predkoséci VV > 5 m/s. Ruchami dominujacymi odchylania samolotu jest znoszenie
boczne y, sprzgzone z odchylaniem . Dla wspdlczynnikéw tlumienia viskotycznego



STATECZNOSC BOCZNA LADUJACEGO SAMOLOTU 509

drgan skretnych goleni przedniego podwozia S, < 40 Nm/(rd/s) odchylanie samolotu
jest malejace.

Macierz stanu R (14) ma ponadto 2 wartosci wlasne rzeczywiste ujemne (—700 < & <
< —100) oraz 2 wartosci wlasne zerowe odpowiadajace wspdirzgdnym cyklicznym y,, y.

Na rys. 3 - 6 przedstawiono zalezno$¢ wspélczynnikéw tlumienia i czgsto$ci oscylacji
wezykowania przedniego podwozia i odchylania samolotu w funkcji predkosci ruchu V
dla réznych wspélczynnikéw relaksacji pneumatykéw o, réznych katéw pochylenia goleni
e i réznych wspdlczynnikéw tlumienia viskotycznego S,. Na podstawie wspdiczynnikow
tlumienia i czgstoSci oscylacji obliczono odpowiadajace czasy sttumienia amplitud danej
postaci do potowy oraz okresy drgan.

Z rys. 3 wynika, Ze wspdlczynnik relaksacji pneumatykéw o bardzo silnie wptywa na
tlumienie wezykowania. Przy wspdlczynnikach relaksacji ¢ > 0,07 m i dla predkosci
mniejszych od 20 m/s wezykowanie jest niestateczne. Odchylanie przy pre¢dko$ciach powyzej
3 m/s praktycznie nie zalezy od wspdiczynnika relaksacji o. Niestateczno$¢ wezykowania
moze by¢ szczegdlnie niebezpieczna z uwagi na wysoka czgsto$é drgan (~ 8 Hz). Z prak-
tyki wiadomo, Ze ruch stateczny z cztowiekiem w ukladzie sterowania jest mozliwy, o ile
czgsto$é narastajacych oscylacji ukiadu niesterowanego nie przekracza 2 Hz.

Na rys. 4 przedstawiono ttumienie i czestosé wezykowania i odchylania przy wspét-
czynniku tlumienia S, = 2 Nm/(rd/s) dla réznych katéw pochylenia goleni e. Ujemne
katy pochylenia goleni bardzo silnie ustateczniaja weZykowanie oraz uniestateczniaja
odchylanie przy jednoczesnym zmniejszeniu czgstosci odchylania z okolo 0,4 Hz do okoto
0,2 Hz'.‘ Czesto$¢ weZykowania praktycznie nie zalezy od kata pochylenia goleni e.

Na rys. 5 przedstawiono tlumienie i cz¢sto§¢ wezykowania i odchylania przy wspét-
czynniku tlumienia S, = 20 Nm/(rd/s) dla réznych katéw pochylenia goleni e. Silne
tlumienie drgan skretnych goleni S, spowodowalo, Ze wezykowanie przy predkosciach
V > 6 m/s jest postaciag nieoscylacyjna. Kat pochylenia goleni &€ ma niewielki wplyw na
weiykowanie, natomiast ma silny wplyw na odchylanie. Ujemne katy pochylenia goleni &
uniestateczniaja odchylanie przy jednoczesnym zmniejszeniu czg¢stosci odchylania.

Na rys. 6 przedstawiono ttumienie i czgsto$¢ wezykowania i odchylania dla kata pochy-
lenia goleni ¢ = 7° przy réznych wspélczynnikach tlumienia S, w ukladzie sterowania
podwoziem przednim. Wspélczynnik tlumienia odchylania samolotu, a takZe czgsto$é
odchylania i wezykowania praktycznie nie zaleza od wspdlczynnika S,. Wzrost wspol-
czynnika S, bardzo silnie natomiast ustatecznia weZykowanie przedniego podwozia.
Wezykowanie przedniego podwozia bedzie stateczne jezeli S, > 1,2 Nm/(rd/s).

4. Dane przyjete do obliczen numerycznych

=15 kg Jpy = 0,21 kgm?

MP

M, = 900 kg g =1T°

Jpx = 0,54 kgm? b =041 m
Jpy = 0,55 kgm? 1= 0,02 m
Jpe = 0,11 kgm? k=17 m

f=0,12m h=105m
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e=0,0m Agg = 4
R=0,15m ky, = 10,5 (N/rd)/N
I=172m kps = 1,0 (N/rd)/N
K, =0 Nm/rd ke = 5,0 (N/rd)/N
S, =2 Nm/(rd/s) a, =2 (1/rd)
g = 9,81 m/s? dy =0
Cop = ~0,05 S, = 1,52 m?
C.o = 0,01 Sy = 2,5 m?
a, = 0,061/deg A=15
g = —1,4° I, =35m
S = 11,75 m? dy =08 m
¢ = 1,23 kg/m? ey = 0,52 m
oy = 0° b, = 0,57 m
Sy =2 m? S,y = L1l m
Iy =349 m Sz = 1,27 m
Zy =084 m b=94m
Iy, =125 m wy = 0.24
u = 0,04 g =005m
o = 3,5°

5. Oznaczenia danych samolotu uzytych w programie numerycznym i wypisanych na rys. 3 - 6

MG — masa samolotu bez przedniego podwozia, M P -— masa przedniego podwozia,
§ — powierzchnia plata, VL — predko§¢ podejécia do ladowania, ALFA — postojowy
geometryczny kat natarcia, CZ — wspélczynnik sily no$nej, R — promien kola przedniego
podwozia, EPS — kat pochylenia goleni przedniego podwozia, T — wyprzedzenie (§lad)
przedniego kota, CPl, CT1 — sztywno$¢é bocznego znoszenia kot odpowiednio przed-
niego i tylnego podwozia przy predkosei 32 m/s, SIG — wspélczynnik relaksacji pneuma-
tykéw, SZT — sztywno$¢ w ukladzie sterowania podwoziem przednim, VISK (S,) —
wspolczynnik thumienia wiskotycznego w ukladzie sterowania podwoziem przednim, LV —
odleglos¢ Srodka parcia usterzenia kierunku od érodka masy samolotu, S¥ — powierzchnia
usterzenia kierunku.
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Peasome

BOKOBASI YCTOMUYUBOCTD CIIOPTUBHOI'C CAMOJIETA IOBVOKYIETOCS
I1O0 3EMIJIE ITOCJHE ITOCAIKH

B pafoTe npencraBieHa MaTeMaTHYeCKast MOMENb CIIOPTHBHOIO CAMOJIETA, JBIOKYLUErOCS IO 3eMJle
TIOCTIE MTOCAJIKH. Y UHThIBAETCA NATH CTeneneil ceobonnl. Hecrauuonapubie 5oKoBbIe CHIIbI, ACHCTBYIOME
Ha IIMHBLI KOJIEC, CYMTAIOTCH NMHENHbIME GYHKLMAMH GOKOBOro MeEpeMelieHHsi, yrjla IEepeKoca CTOMKH
U CTALMOHAPHBLIX a3PONUHAMMUYECKHX CHJI. Y PaBHEHUs ABWKEHUA BbIBENEHLI C IOMOLYBIO YPaBHEHMI
Bonpumana-Tamenst Ins FOJIOHOMHBLIX CHCTEM.

Ha ocHoBe NONHOro aHanM3a YCTaHOBJIEHO, UTO PEIAIOLIUMU A AMHAMHUYECKUX CBOMCTB CamoeTa
JBHKYLLErocs MO 3eMJie ABIAIOTCA ABe (hopMbl COGCTREHHBLIX KOJIeDaHUi: PLICKAaHKME NEepeHero 1maccu
M OTKJIOHEHME camoJleTa. PaccMoTpeH Taroue athdeKT H3MEHEHHN NapaMeTpoB CAMOJIETA.

Summary

THE LATERAL STABILITY OF SPORTS AIRCRAFT DURING
LANDING RUN

Mathematical model of the sports aircraft during the landing run with five degrees of freedom is pre-
sented. Non-steady state tyre side forces are developed as linear function of sideslip, camber angle and
stationary aerodynamics forces. The equations of motion in quasi — coordinates are derived by application
of Boltzmann-Hamel equations for the system with holonomic constraints.

8*



516 Z. Goray, J. MARYNIAK, Z. PATURSKI, M. ZLOCKA

Results of the full analysis show that the aircraft during the landing run has two physically significant
modes, which are referred to here as the shimmy and yaw modes. An effect of parameters changes is

discussed.

INSTYTUT TECHNIKI LOTNICZEJ I MECHANIKI STOSOWANEJ
POLITECHNIKI WARSZAWSKIEJ

Praca zostala zlozona w Redakcji dnia 25 lutego 1977 r.



