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1. Wstęp

W  wię kszoś ci  przeciwpancernych  rakiet  kierowanych  sygnały  sterują ce  są   przekazy-
wane  ze  stanowiska  naprowadzania  na  rakietę   za  poś rednictwem  tzw.  przewodów  kiero-
wania. Przewód kierowania  umieszczany jest w  rakiecie na szpuli. Szpula jest umieszczona
w  rakiecie  tak,  że jej  oś  podł uż na  pokrywa  się   z  osią   podłuż ną   rakiety.  Z chwilą   startu
rakiety  jeden  koniec  przewodu  pozostaje  na  stanowisku  kierowania  i  przewód  zaczyna
odwijać  się   ze  szpuli.  W  czasie  odwijania  przewód  wykonuje  ruch  obiegowy  wokół   osi
podłuż nej  rakiety.  Zakres  prę dkoś ci  tych  rakiet  kierowanych  przewodowo  zawiera  się
w przedziale od 85 m/s w zestawach I generacji  (Cobra), do 280 m/s w zestawach I I  generacji
(HOT).  Jak  wykazały  badania  [8]  przewód  kierowania  rozwijany  z  takimi  prę dkoś ciami
jest obcią ż ony znacznymi sił ami dynamicznymi i aerodynamicznymi.

W  pracach  dotyczą cych  statecznoś ci  samolotów  i  szybowców  holują cych  bą dź  też
holowanych  za poś rednictwem  liny  [11, 12,  13, 19] uwzglę dniano  wpływ  liny  wprowadza-
ją c  dodatkowe  siły lub  siły i momenty w punkcie zamocowania  liny.

W  rozważ anych  przypadkach  holowania  lina  nie  wykonywała  gwał townych  ruchów
w miejscu jej  zamocowania ani też wzdłuż swej długoś ci.

W  przypadku  odwijania  przewodu  z  lecą cej  rakiety  oprócz hamują cego  oddziaływania
nacią gu  przewodu  pojawia  się   inny  efekt  a  mianowicie  rakietowy  cią g  przewodu.  Znajo-
mość zjawiska odwijania  przewodu kierowania z lecą cej  rakiety i jego wpływu na stateczno-
ność  rakiety  może  być  wykorzystana  w  ewentualnych  zmianach  konstrukcyjnych  wę zła
rakiety  zawierają cego  szpulę   z  przewodem.

•   Stabilizują cy  charakter  nacią gu  przewodu  [10,  22]' może  być  np.  wykorzystany  dla
przesunię cia pł atów do przodu i zwię kszenia  tylnej czę ś ci rakiety zawierają cej  szpulę.

W  niniejszej  pracy  przedstawione  zostaną   badania  wpływu  takich parametrów  rakiety
jak  ś rednica szpuli  oraz poł oż enie ś rodka masy na jej  stateczność dynamiczną.

2.  Róż niczkowe  równania ruchu

Równania  ruch  rakiety  z  uwzglę dnieniem  zjawiska  odwijania  przewodu  kierowania
wyprowadzono  rozpatrując  małe  zakł ócenia od  ustalonego  lotu  poziomego, prostolinio-
wego.  Pozwoliło  to  na  linearyzację   równań  ruchu.  Linearyzacja  umoż liwiła  uzyskanie
rozwią zania w prostej postaci wygodnej, do analizy statecznoś ci.



108 T.  KUŹ MICEWICZ, J.  MARYNIAK

Zał oż ono, że  przed  zakłóceniem rakieta  znajdowała  się   w  płaszczyź nie  pionowej  i po-
siadała  nastę pują ce  stałe  parametry:

ft^o  =  wZio  = 0 ;  y0  = 0;  VZi0  =   0

#o  =  const Ą=  0;  oc0 =  const  ?Ć 0;  cyXi 0  =  const  ^  0;  VXs0  — const  #  0;

VyLo =  const #  0

Mał e  zmiany  prę dkoś ci  liniowej,  ką towej  oraz  ką towego  poł oż enia rakiety  oznaczono
nastę pują co :

wX!  vy,  vz  —  składowe  małych zmian  prę dkoś ci  liniowej  rakiety  w  ukł adzie współ rzę d-
nych zwią zanym z rakietą,

yi  —  zmiana  ką ta  przechylenia,
fi  —  zmiana  ką ta  odchylenia,
• &x  —  zmiana  ką ta  pochylenia,
yx  —  zmiana  prę dkoś ci  ką towej  przechylania,
ipi—zmiana  prę dkoś ci  ką towej  odchylania,
& x —  zmiana  predkos'ci  ką towej  pochylania.

Rys.  1

Zakłócenia  lotu  ustalonego,  tzn.  zmiany  prę dkoś ci  liniowej,  ką towej  oraz  położ enia
ką towego  wywołują   zmiany  siły aerodynamicznej, momentu aerodynamicznego  oraz zmia-
nę   nacią gu  przewodu.

Po  uwzglę dnieniu  powyż szych  założ eń  otrzymano  liniowy  ukł ad  równań  ruchu  dla
małych  zakł ówceń:

m

dt

dVy

if
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+ M v

c'vz

dot),
Vi

dt

dt

Pochodne  aerodynamiczne  wystę pują ce  w  ukł adzie  równań  (2.1)  są   wyprowadzone
i  omówione w  pracy  [3].

Oddział ywanie  przewodu  kierowania  na  rakietę   uwzglę dniono  przez  wprowadzenie
do prawych stron równań  (2.1) skł adowych siły i momentu siły nacią gu  przewodu  wyraż o-
nych jako  iloczyny  pochodnych  linowych  i odpowiednich zmian parametrów lotu  rakiety.
Wyprowadzeniu  pochodnych linowych poś wię cono  rozdział  3.

3.  Pochodne linowe

Przy  okreś laniu  sił   działają cych  na  rakietę   pochodzą cych  od  przewodu  kierowania
zał oż ono  liniowy  charakter  zmian  sił   w  zależ noś ci  od  mał ych  zmian  ką ta  pochylenia
rakiety  #  oraz  ką towej  prę dkoś ci  rakiety  y.

3.1. Pochodne linowe  nacią gu  przewodu.  Przez  analogię   do  pochodnych  linowych  (współ-
czynników  sił)  zastosowanych  w  badaniu  statecznoś ci  holowanych  szybowców  [11,  12,
13, 14, 19] wprowadzono pochodne liniowe przewodu kierowania zwane dalej pochodnymi
linowymi.

Pochodne  linowe  skł adowych  sił   nacią gu  przewodu  T  wzglę dem  ką ta  pochylenia  #
i  prę dkoś ci  ką towej  y  okreś lono  nastę pują co:

dj

x  1 N  ~  d#  '  1 N  "  dy  '

ZiN =  ~m~'  ZlN ~ w



110 T .  K.UŹ MICEWICZ,  J.  MARYNIA K

Zmiany  sił  pochodzą ce  od  przewodu  przedstawione  za  pomocą   pochodnych  linowych

są   nastę pują ce:

(3.2)

dZm  m

Kierunek  siły  T  pochodzą cej  od  przewodu  kierowania  wzglę dem  rakiety  opisano  ką -
tami  & po,  y>po  i  <pp0  (rys.  2)  a  odpowiednie  jej  skł adowe  na. osie  ukł adu  współ rzę dnych
zwią zanego  z  rakietą   wynoszą:

(3- 3) - =   - Tsin&p0,

Z ] N  =

Rys.  2

Ką ty  przyłoż enia  nacią gu  przewodu  do  rakiety  są   zmienne  i  opisane  nastę pują co:

• &po  =   —&rcos(ppo- tprsin(ppo,
(3.4)  -   #  si  -

Zmianę  nacią gu  przewodu  otrzymano  po zróż niczkowaniu  zależ noś ci  (3.3):

dX1N  —  —T^cos&poCosippodfi —  ^cos&poCosippody,

(3.5)  <nr lKm- :
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Po  przyrównaniu  (3.5)  do  (3.2)  otrzymano  nastę pują ce  wyraż enia  na  pochodne lino-

we:

Zv

m  =  -

Pochodne linowe momentów nacią gu przewodu wzglę dem  ką ta pochylenia • &  i prę dkoś ci
przechylenia y  rakiety  okreś lono nastę pują co:

d& ,  dy

(3.7) dy>

Zmiany  momentów  sił   pochodzą ce  od  nacią gu  przewodu  przedstawione  za  pomocą

pochodnych  linowych  są  nastę pują ce:

dLN  =   I&

(3.8)  dMt,  =  Mi

,  .  dNN  = N$

Skł adowe nacią gu przewodu  (3.3) dają  nastę pują ce momenty sił:

£  4Z

(3.9)  AfN  =  - Z N^ +  y J ^

Podstawiając  (3.3) do  (3.9)  otrzymujemy:

LN  =   - - y- Tys^cos^o

(3.10)  MN  =  T\ -Tdszcos&pocosfposm<ppo~lI,cos'd;,0sin'ipPo\ ,
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Zmianę  momentów sił  otrzymano po róż niczkowaniu (3.10):

dLN  =   — j  dsz(cos  • &„„  sin yp o cos <pp0 + sin & p0 sin <pp0) (T®d& +  Tvdy),

(3.11)  dMn  =  \^Y

+dNN  =   Upsin&po+

Po przyrównaniu współczynników przy  elementach J i r f y w  (3.8) i  (3.11) otrzymano
nastę pują ce  wyraż enia  na pochodne linowe momentów siły  przewodu:

(3.12)

ZJi  =   - ~TvdS2(cos&posinfpocos(ppo+s'md-posmq3po),

''  - r fszcos#po

3.2.  Pochodne  linowe  cią gu  rakietowego  przewodu  kierowania.  Odwiją ją cy  się   przewód  daje

efekt  cią gu  rakietowego.  Wielkość  cią gu  przewodu  jest  funkcją   prę dkoś ci  odwijania
i została okreś lona w pracy  [20] i wynosi:

(3.13)  Pp  -   msV\

Składowe cią gu  przewodu  na  osie ukł adu współ rzę dnych zwią zanego  z  rakietą   wynoszą:

Xlc  =   ms

(3.14)  Yu  ~  ms

Zlc  — ms

Zmiana  prę dkoś ci  liniowych  rakiety  powoduje  zmianę  prę dkoś ci  liniowej  odwijania
przewodu.  Przyjmując  ustalone prę dkoś ci  rakiety  w  układzie współ rzę dnych  zwią zanych
z rakietą  jako VXl0, Vyi0, VZyQ oraz odpowiednio ich małe zmiany vX)  vy,  vz  po rozwinię ciu
w  szereg  Taylora  wokół   ustalonej  prę dkoś ci  rakiety  otrzymujemy  przyrost  cią gu  prze-
wodu:

(3.15)  P„(VXlo  + vx,  Vyi0 + vy,  VZiO + vz)- Pp(VXyO,  VyiQ,  VZi0)  =

dP„  dP„  dP p . d^Pp_  2

 d2p p 2  d2p "
dv x

 x  dv v

 y  dv T

 z dvi  x  dvi  y  dv
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Pomijając  nieliniowe  składniki  jako  małe  drugiego  rzę du,  przyrost  cią gu  przewodu
wynosi:

Przyrosty  cią gu  przewodów  wywołane  zmianami  vx,  vy,  vz  zostały  przedstawione
w  postaci:

aT  -̂X  r\_.  y j T  .̂__  ox~\   r—  ax.

8Z1C

Po  zróż niczkowaniu  (3.14) wzglę dem vx, vy,vz  otrzymujemy:

X\*  =  2msVX

y v x  —•   2m  V

(3.18)

Pochodne  cią gu  rakietowego  przewodu  (3.18)  przez  analogię   do pochodnych aerody-
namicznych  statecznoś ci,  pochodnych  linowych  statecznos'ci  zostały  nazwane  jako  po-
chodne  statecznoś ci  cią gu  przewodu.  Korzystając  z pochodnych statecznoś ci  cią gu  prze-
wodu  (3.18) zmiany sił  cią gu przewodu mają   postać:

dXlc  =   X%*Bvx

(3.19)  dYlc -   Ylrvx

dZlc  =  5 f r S
Zmiany  siły cią gu przewodu  (3.19) dają   zmiany momentów cią gu przewodu:

dLc  =   yxdZXs- zxdYm

(3.20)  dMc  =  z1dXle- x1dZlB,

dNa  = xt dYt  „  - yL  dXlc.

Podstawiając  współ rzę dne punktu przyłoż enia przewodu oraz zależ noś ci  (3.18) i (3.19)
do  (3.20)  otrzymujemy:

dLc  =   dszmsVX  )

8  Mech.  Teoret.  i  Stos.  1/80
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dMa  =  2msVX

+2m.sVZiOcos§po  UpSinfpó— - Tr

(3.21)

Wprowadzając  pochodne  linowe  momentów  cią gu  rakietowego  przewodu  zmiany

momentów cią gu  moż na zapisać jako:

dLc  dLc  dLc

(3.22)  ;

. ..  3NC  dNc  '  dNcuNc  —  Wv.H  wv +   vz.dvx  8vy  dv2

Przyrównując  współczynniki przy  vx,  vy  i  vz  w  (3.21)  i  (3.22)  otrzymujemy  zależ noś ci

na  pochodne linowe momentów cią gu przewodu :

Lp  =   dszmsVyi0{cosftpoń nippo  cos (p^+sm  ̂ sin <pp0),

jj> t  _  ^ / c i W  y

(3.23)

i"  ~  - 2msVXi0ll psin.&PB+ Td!l!!cos&pocosy)pocos<ppo),

I*  =  - 2msVyioUpS'm'&po+- ^dS2cos- &pocosippocos(ppo\ ,
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Równania  ruchu rakiety  (2.1) po uwzglę dnieniu  pochodnych linowych  i aerodynamicz-
nych zapisane macierzowo przyjmują  postać:

(4.1)  Pii+Qu  =  0,

gdzie  u  macierz  kolumnowa zakł óceń

u  =  col[yu  4 , f i »  »*,  0j>, vt,  Yi,®i,  Vi\

i  = 1 , 2 , . ..  , 9
P  =  tPol  / = 1 2  9

i  =  1,2, .... 9
Q  =  [«U]  ,  1 2  9

Po  przekształ ceniu  i  pomnoż eniu  lewostronnie  (4.1)  przez  macierz  odwrotną  P~1

otrzymujemy:

(4.2)  «  =   Ru,

gdzie macierz  stanu R  ma  postać:

R = P~K- Q).
Rozwią zanie  ukł adu  (4.2) jest  liniową  kombinacją  wszystkich rozwią zań  szczególnych

i przy róż nych wartoś ciach wł asnych ma postać:

gdzie  uwj  —  wektor  wł asny  odpowiadają cy  y- tej  wartoś ci wł asnej,
Cj  —  stałe  wyznaczone  z  warunków  począ tkowych  bę dą cych  war-

toś ciami zakł óceń od ruchu ustalonego dla chwili  t  =  0,
Xjj+l  =  Cjj+i   iii]j,j+i   —wartoś ci  wł asne  macierzy  stanu  ii!

Sj —  współ czynnik  tł umienia,

jeż eli  £,•   <  0  wahania  są  tł umione,  tzn.  ruch  obiektu  jest
Stateczny,

. . .  .  •   _  2n

r\ j  —  czę stoś ci  oscylacji  o  okresie  2}  =  — .

Rozwią zanie  zagadnienia  sprowadza  się  więc  do  wyznaczenia  wartoś ci  wł asnych ma-
cierzy  stanu R.  Wyznaczenie  wektorów  wł asnych,  odpowiadają cych  wartoś ciom  wł asnym
pozwala  na identyfikację  ruchów  rakiety.

5.  Przykł ad  liczbowy  i  wnioski

Obliczenia  statecznoś ci  dynamicznej  prowadzone  dla  przeciwpancernej  rakiety  klasy

Bolków —  Cobra  kierowanej  przewodowe

D o  obliczeń  przyję to  nastę pują ce  charakterystyki  geometryczne  i  masowe  rakiety

L  =  1,07  m  G  =  9,5  kG

D  =   0,120  m  I xl  =  0,0025 kG s2m

L s  =   0,290 m  (  I yi  =   I 2i  =  0,025 kG s2m

B  =  0,470 m

8 *
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Obliczenia  statecznoś ci  dynamicznej  rakiety  bez  przewodu  i  z  uwzglę dnieniem  od-
dział ywania  przewodu  kierowania  prowadzono  dla prę dkoś ci  lotu ustalonego w  zakresie
60- T- 140  m/ s. W  obliczeniach  zbadano  wpł yw  ką ta  obiegu  przewodu  w  szczelinie  na
wyjś ciu,  ś rednicy  szpuli  z  nawinię tym  przewodem  oraz  poł oż enie  ś rodka  masy  rakiety
na jej  stateczność dynamiczną.  Wyniki  obliczeń  przedstawiono  na rys.  34- 7,

N a  podstawie  wektorów  wł asnych  dokonano  identyfikacji  ruchów  rakiety.  Odpo-
wiednim  wartoś ciom  wł asnym  odpowiadają  nastę pują ce  ruchy  rakiety:
^1,2  =  £i,2± w?i,2 — oscylacje  prę dkoś ci  vy  sprzę ż one  z  oscylacjami  prę dkoś ci  ką towej

pochylenia # x  (przy prę dkoś ci  Vo  =  120 m/s oscylacje vy  przechodzą
w  oscalacje  vx  sprzę ż one  z  prę dkoś cią  ką tową  # !  prę dkoś cią  vz

i  prę dkoś cią  ką tową  odchylania  ipx),
A3 — aperiodyczne  zmiany  prę dkoś ci  vz  sprzę ż one  ze zmianami  prę dkoś ci

ką towej  odchylania y>t,

A4 — aperiodyczne  zmiany  prę dkoś ci  vz  sprzę ż one  z prę dkoś cią  vy  i prę d-
koś cią ką tową  pochylania # j ,

As — aperiodyczne  zmiany  prę dkoś ci  ką towej  przechylania  y±   sprzę ż one

z prę dkoś cią  vz  i  prę dkoś cią  ką tową  odchylania • ip1,
16  — aperiodyczne  zmiany  ką ta  odchylania  ip- i sprzę ż one  ze  zmianami

ką ta  przechylania  yt,

7AI

106-

107-

106-

'ftf.

'te
- 0,021

0,023

0,021

0,019

93

92

91 •

- 99

- 100

- 101

0,02  Q06  0,08  0,12  ą m  0,20  ds[m]

- 9,51-

- 9,54-

- 102  - 9,58-

3  \ - 9,58 -

•   - 9,60-

Rys.  3
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A7  aperiodyczne  zmiany  prę dkoś ci  vx  sprzę ż one  z prę dkoś cią  vy,  prę d-
koś cią  ką tową  fx  oraz  ką tem  przechylania  yx,

A8  aperiodyczne  zmiany  prę dkoś ci  vx  sprzę ż one  z  ką tami  przechylania
yl  i  odchylania y>x.

5.1.  Wpł yw  ś rednicy  szpuli  na statecznoś ć.  Wpł yw  ś rednicy  szpuli  na  stateczność  przeba-
dano w zakresie  ds  =  (0,086- 4- 0,200)  m dla prę dkoś ci  lotu ustalonego  VQ  =  120 m/s i ką ta
przył oż enia  przewodu  na  wyjś ciu  z  rakiety  cppB =   0°.

Wyniki  obliczeń przedstawiono na rys.  3. Zmianę współ czynników  tł umienia prę dkoś ci
poprzecznych  w  funkcji  ś rednicy  szpuli,  na  którą  nawinię ty  jest  przewód  kierowania,
przedstawiono  na rys.  3. Tł umienie  | l i 2  szybkich  oscylacji  prę dkoś ci  vy  sprzę ż onej  z prę d-
koś cią  roz  i  prę dkoś ciami  ką towymi  #j  i  ipx  roś nie wraz  ze  wzrostem  ś rednicy  nawinię cia
przewodu  kierowania  na  szpulę.  Czę stość  oscylacji  nie  zmienia  się.  Współ czynniki tł u-
mionych  ( |3)  i nietł umionych  (f4) prę dkoś ci vz  sprzę ż onych z prę dkoś cią  ką tową  odchyla-
nia  ipt  nie zależą  od  ś rednicy  szpuli.

Współ czynniki  tł umienia  ruchów  ką towych  rakiety  są  zależ ne  od  ś rednicy  szpuli
(rys.  3).  Aperiodyczne  zmiany  prę dkoś ci  przechylania  rakiety  yt  są  tł umione  w  cał ym
zakresie  ś rednicy  szpuli.  D la  ds  <  0,110  m  tł umienie  jest  niewielkie,  a dla  ds  >  0,110  m
silnie  wzrasta.  Ką towe  ruchy  rakiety  tpt  sprzę ż one  z  yt  są  aperiodycznie  nietł umione
( |6) .  Ze  wzrostem  ś rednicy  szpuli  tł umienie  tych  ruchów  maleje.

5.2. Wpł yw ką ta  ępo  na statecznoś ć.  Przewód  kierowania,  odwijając  się  ze  szpuli  umiesz-
czonej  równolegle  osią  podł uż ną  do  osi  podł uż nej  rakiety,  zmienia punkt przył oż enia do
rakiety.

D la  zbadania wpł ywu  punktu przył oż enia na stateczność dynamiczną przyję to  do obli-
czeń cztery punkty  okreś lone ką tem  cpp0 =  0°, 90°,  180°,  270°. Obliczenia przeprowadzono
dla  prę dkoś ci  lotu  ustalonego  Vo  =  120  m/s  i  dla  ś rednicy  szpuli  ds  =  0,110  m.  Wyniki
obliczeń przedstawiono na rys. 4.

Współ czynnik tł umienia i5  prę dkoś ci ką towej  sprzę ż onej z prę dkoś ciami vx,  vz  i prę dko-
ś ci  ką towej  ipt  zmienia  się  oscylacyjnie  w  granicach  0,5%.  Znacznie wię kszy  wpł yw  ma
poł oż enie przewodu na zmianę współ czynnika tł umienia £6 ką ta odchylania ip1  sprzę ż onego
z  ką tem  przechylania  y±.  Współ czynnik  £6 zmienia  się  oscylacyjnie  w  funkcji  ką ta  cpp0,

najmniejszy  jest  przy  (pp0  =  180°  a najwię kszy  przy  <pp0  =   0; maksymalna  róż nica wynosi
9 3°/

Zmiana  współ czynnika  £ 1 > 2  szybkich  oscylacji  prę dkoś ci  vx  sprzę ż onej  z prę dkoś ciami
# i ,  vz  i  y>!  wynosi  12%.  Czę stość  oscylacji  ł ?1 >2  zmienia  się  nieznacznie. Współ czynnik
l i , 2  zmienia  się  oscylacyjnie  w funkcji  <ppo. Zmiana czę stoś ci  ł ?l i 2  jest  przesunię ta w  fazie
w  stosunku  do  zmiany  f1>2.

Najwię kszy  wpł yw  zmiany  poł oż enia  przewodu  wystę puje  w  współ czynnikach  tł umie-
nia  £ 7 , £8 prę dkoś ci  podł uż nych  vx  sprzę ż onych z ką tem  przechylania  y1  (rys.  4). Współ-
czynniki  tł umienia  f7,  £ 8 zmieniają  się oscylacyjnie  w funkcji  ką ta <ppo, najwię ksze  wartoś ci
osią gają  przy  (ppo  =  180°  a  najmniejsze  przy  ępo  =  0°.  Maksymalna  zmiana  f7  wynosi
36,5%,  a  h—  23,8%.

Z  przeprowadzonych  obliczeń  wynika,  że  zmiana  poł oż enia  przewodu  na  wyjś ciu
z  rakiety  ma  najwię kszy  wpł yw  na  zmianę  prę dkoś ci  podł uż nej  rakiety  (zmiana współ-
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czynników  tł umienia  f,  ,2 —  12%,  £7 —  36,5%  i  £8 —  23,7%)  i  mniejszy  wpł yw  na  ruchy

ką towe.  N ie  ma  natomiast  wpł ywu  na  zmiany  prę dkoś ci  poprzecznych  ś rodka  masy

rakiety.
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5.3. Wpł yw  poł oż enia ś rodka  cię ż koś ci  na statecznoś ć. W  celu przebadania wpł ywu  odległ oś ci
wyjś cia  przewodu  z  kadł uba od  ś rodka  cię ż koś ci  rakiety  zmieniano w  obliczeniach  poł o-
ż enie ś rodka cię ż koś ci. Szpula z przewodem umieszczana jest w tylnej  czę ś ci  kadł uba, zmia-
na dł ugoś ci kadł uba pocią gał aby za sobą zmianę charakterystyk masowych  i aerodynamicz-
nych  i uniemoż liwiał aby  analizę porównawczą  otrzymanych wyników  obliczeń.

Obliczenia  prowadzono  dla  trzech  poł oż eń  ś rodka  cię ż koś ci  Xu  =  0,54;  0,4;  0,3,
ustalonej  ś rednicy  szpuli  ds  -   0,110  m oraz ką ta  przył oż enia przewodu  cpp0  =  0.

N a  rys.  5 przedstawiono zależ ność współ czynnika  tł umienia  £ l i 2  w funkcji  Xtt.  Zmniej-
szenie  odległ oś ci  ś rodka  cię ż koś ci  rakiety  (co jest  równoznaczne  zwię kszeniu  odległ oś ci
przył oż enia przewodu kierowania  do ś rodka cię ż koś ci)  powoduje  ustatecznianie się mał ych
zmian  prę dkoś ci  vy  sprzę ż onych  z  prę dkoś cią  ką tową  pochylania  $ x ,  prę dkoś cią  vz  oraz
prę dkoś cią  odchylania  fL.
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Również  tł umione  (£3)  małe  zmiany  prę dkoś ci  vz  sprzę ż one  z  prę dkoś cią  ką tową
odchylenia ze zmniejszaniem  się wielkoś ci są  silniej  tł umione  (rys. 6).

N ietł umione ruchy ką towe  ipt  sprzę ż one z ką tem przechylania yl  ze wzrostem odległ oś ci
punktu  przył oż enia przewodu  są  coraz  szybciej  narastają ce.  Współ czynnik  f6  ze  zmniej-
szaniem  się  Xn  roś nie  (rys.  7).

Przewód  kierowania  ze  wzrostem  odległ oś ci jego  punktu przył oż enia od  ś rodka  cię ż-
koś ci  powoduje,  dla prę dkoś ci  lotu ustalonego  Vo  — 100 m/ s, ustatecznianie się prę dkoś ci
vy  sprzę ż onej  z  # i ( l i , 2) ,  prę dkoś ci  vz  sprzę ż onej  z  fx(h)-  Współ czynnik  tł umienia  flf3

prę dkoś ci  vy  maleje  przy  xSĆ  — 0,3  37- krotnie,  współ czynnik  tł umienia  f3  prę dkoś ci
vz  maleje  o  10%. Ruchy ką towe  rakiety  ipy  sprzę ż one z y:  oraz y1  sprzę ż one z vz  nie zależą
w sposób  istotny od odległ oś ci przył oż enia przewodu  od ś rodka  cię ż koś ci.

Z przeprowadzonych  obliczeń wynika, ż e:
1)  wzrost  ś rednicy  szpuli  z przewodem  kierowania

—  zwię ksza  tł umienie  prę dkoś ci  pionowej  sprzę ż onej  z  prę dkoś cią  ką tową  pochylania

(£ i,a.  1-ys.  3),
—  zwię ksza  tł umienie prę dkoś ci  ką towej  przechylania  sprzę ż onej  z prę dkoś cią  boczną

i  prę dkoś cią  ką tową  odchylania  (£ 5, rys.  3),
—  zmniejsza  tł umienia  ką ta  odchylaniasprzę ż onego  z ką tem  przechylania  ( |6 ,  rys. 3),

Rys.  5
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—  nie wpł ywa na tł umienie prę dkoś ci  bocznej  sprzę ż onej  z prę dkoś cią  ką tową  odchyla-
nia  i  prę dkoś cią  ką tową  pochylania  (£3, $4,  rys. 3).

2)  Obieganie  przewodu  na wyjś ciu  z  rakiety  powoduje  oscylacyjną  zmianę  statecznoś ci
dynamicznej  (rys. 4).

3)  Wzrost  zapasu  statecznoś ci  statycznej

—  ustatecznia  prę dkość  poprzeczną  ś rodka  masy  sprzę ż oną  z  prę dkoś cią  ką tową
odchylania  i  prę dkoś cią  ką tową  pochylania  (£3,  rys. 6),

—  uniestatecznia  kąt  odchylenia  (£ 6, rys. 7).

Waż niejsze  oznaczenia

Xi,  Yly  Zt  [kG] — skł adowe  siły  aerodynamicznej  w  ukł adzie współ rzę dnych  zwią za-
nym z rakietą,

• ^IN>  ^ I N J  - ZIN  [kG ]—skł adowe  nacią gu  przewodu  w  ukł adzie  współ rzę dnych  zwią za-
nym  z  rakietą,

X1C,  Y1C,  Z1C  [kG]  —skł adowe  cią gu  rakietowego  przewodu  w ukł adzie współ rzę dnych
zwią zanym  z  rakietą,

L,  M, N  [kGm] — skł adowe  momentu  aerodynamicznego  w  ukł adzie  współ rzę d-
nych  zwią zanym  z  rakietą,

L N ,  MN,  JVN [kGm] — skł adowe  momentu nacią gu  przewodu  w  ukł adzie współ rzę dnych

zwią zanym  z  rakietą,
L c,  MC,NC  [kGm] — skł adowe  momentu  cią gu  rakietowego  przewodu  w  ukł adzie

współ rzę dnych  zwią zanym  z  rakietą,
T  [kG] — naciąg  w  przewodzie  kierowania,

(oXi,  cayi,. mZi  [1 /s]  skł adowe  prę dkoś ci  ką towej  rakiety  w  ukł adzie zwią zanym  z ra-
kietą,

wXi,- wyi,wZi  [l/ s] — skł adowe  zmiany  prę dkoś ci  ką towej  rakiety,

y,  #, f  [rad] — kąt  przechylenia, pochylenia i odchylenia  rakiety,
7\,  # i , y>y  [rad] — małe  zmiany  ką ta  przechylenia, pochylenia  i odchylenia  rakiety,

VXl,  Vy  , Vt  [m/s] — skł adowe prę dkoś ci  rakiety  w  ukł adzie współ rzę dnych  zwią zanym
z  rakietą,

vx,ty,vz  [m/s] • —małe  zmiany  skł adowych  prę dkoś ci  rakiety,
VQ  [m/s] — cał kowita  prę dkość  lotu  ustalonego  rakiety,

tipo, Wpo  fra<i ] — skł adowe  począ tkowe  ką towego  poł oż enia  przewodu  na  wyjś ciu
z  rakiety  leż ą ce  odpowiednio  w  pł aszczyznach  symetrii  rakiety

(pp0  [rad] — kąt  obiegu  przewodu  w  szczelinie  na wyjś ciu  z  rakiety,
& r,  fr  [rad] —  stałe  wartoś ci  uwarunkowane  kształ tem  tylnej  czę ś ci  kadł uba

rakiety,  siłą  odklejania  liny  oraz  prę dkoś cią  odwijania,
da  [m] — ś rednica  szpuli,

dSz  [m] — ś rednica  szczeliny  rozwijania,
/ p  [m] —  odległ ość  przył oż enia  przewodu  do  kadł uba  od  ś rodka  masy

rakiety,
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m s[kG s2ra"2]  —m asa  przewodu  na  jednostkę  dł ugoś ci,
X =  C±ir]  —  wartoś ci  wł asne  ukł adu  równań  róż niczkowych,

£ —  współ czynnik  tł umienia,
rj • — czę stość  oscylacji.
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F  e 3 to  M e

BJIJMH HE  PA3MATLIBAH H £ TPOCA  ynPABJIEH H fl  H HEK0TOPLIX
TEOMETPITOECKHX  nAPAMETPOB PAKETLI   HA  JI,HHAMIMECKyiO

B  paSoTe  pacciviaTpHBaeTCH  BJIH H H HC  acbcj)eKTOB  pa3M0TKn  (nanpH>KeHUH  u  paKeTHOH   Tarsi)  Tpoca

npoTHBOTaHKOBoii  paKeTbi  Ha  ee  flUHaiwrqecKyio  ycToiraaBOCTB.  B  paSoie  paccMOTpeHO

BnHfttme  nnaMeTpa  KaTymraj  a.  pacnono>i<eHHH  neirrpa  iwaccH  paKCTH  Ha  ee  yeroifciHBocTŁ .  H c-

Majibix  B03MymeiiHH  npon3BefleHa  jiHHeapn3arwH  ypaBHeHHH  aBH>i<eHHH  paKeTbi.  BJ I H-

Tpoca  y^iTeiro  rryTeiw BBefleHHS  B ypaBHeHiw  ,n;BH>KeHHH K03c])iJiHimeHT0B  CH JIBI,  nanpnH<eHHH u  pa-

KeiHoii  THrH  Tpoca  ynpaBJieHHH.

PemeH He  cucTeMti  jiHHeHHbrx  ypaBHeHHH  CBefleno  K Bonpocy  BBraiicnenHH  coScTBeinaix  SH aieH Ht

K  COOTBeTCTByiOmHX  HM   CoScTBeHHBIX  BeKTOpOB  MaTpHllbl.  HcCIieflOBaHUH  BJIHHHUH  pa3MaTbIBaHHH

Tpoca  yn pasjieH ua  Ha  HHiiaMiraecKyio  ycTofrraBocTB  npon3BefleHO  RJIH  npoTUBTaSKOBOH  paueTbi  KJiacca

BonBKOB- KoSpa.

S u m m a ry

INFLUENCE  OF  CABLE'S  UNCOILIN G  AN D  CERTAIN GEMOETRICAL PARAMETERS
OF  ROCKET ON ITS DYNAMICA L STABILITY

The  main purpose of  this paper is an analysis of  the effect  of cable's uncoiling i.e. cable's  tension and
propulsion on the dynamical stability. In the calculation we have investigated the  influence of reel's diameter
and  position of rocket's gravity  center on the stability. Equations of rocket's motion were linearized by the
method of  small  perturbations. The influence  of  the cable was  introduced by  taking into account cable's
tension and prepulsion in the equation of motion. The solution of the linear differential  equations is based
on  the calculation of  the eigenvalues  and eigenvectors  of  the state matrix. A  numerical example of  the
investigated  problem  has  been  discussed.
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