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Реферат 

Пояснювальна записка до дипломної роботи «Система стабілізації 

ракети-носія космічного апарата з зовнішнім паливним баком» [5,65]. 

Тема дипломної роботи присвячується розробці системи стабілізації 

РН з зовнішнім паливним баком з метою зменшення коливальних процесів 

При експлуатації сучасних РН велика увага приділяється проблемам 

польоту, пов'язаним з визначенням параметрів руху РН, рухливістю палива 

в баках, вибором методів і способів управління РН, стійкістю РН при 

доставці вантажу до навколоземного космічного простору і реалізацією 

відповідних алгоритмів. Ці проблеми обумовлені специфічними 

особливостями даних об'єктів. Найважливіші з них рухливість палива в 

баках РН і пружність корпусу. Розробка й ідентифікація математичних 

моделей РН, дослідження динаміки РН з урахуванням його індивідуальних 

особливостей, рідкого наповнення є одним з напрямів наукових досліджень у 

даній галузі. При цьому, як показують численні теоретичні і експериментальні 

оцінки, рухливість рідини з вільною поверхнею та врахування пружності 

корпусу є домінуючим чинником серед інших динамічних явищ, що 

супроводжує рух таких об'єктів. Особливого значення облік ефектів, 

пов'язаних з рухливістю рідини в баках, набуває у динаміці РН, коли відносна 

маса рідини може складати до 90 відсотків. 

Мета дипломної роботи полягає у розробці системи стабілізації РН як 

жорсткої конструкції з урахуванням коливань палива у баках. 
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ПЕРЕЛІК УМОВНИХ СКОРОЧЕНЬ 

 

РН – ракета носій; 

ЛА – літальний апарат ; 

ЕОМ – електроно – обчислююча машина; 

ДКШ  – датчик кутової швидкості;  

ЗПБ – зовнішній паливний бак; 

РРД –рідинний реактивний двигун; 

ПКК – повітряно-космічний комплекс; 

ЛН – літак носій; 

НДР – нелінійне диференціальне рівняння; 

РПП – рівняння з приватними похідними; 

ЗДР – звичайне диференціальне рівняння; 

АС – автоматична система; 

ДКП – датчик кутового положення; 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

ВСТУП 

В наш час до найперспективніших засобів доставки корисного вантажу 

до коло земного космічного простору відносять багаторазові системи 



виведення. Розробка та експлуатація багаторазового космічного корабля дала 

міцний імпульс у рішенні проблеми багаторазовості використання космічних 

кораблів, що забезпечує зниження затрат на виведення, можливість 

повернення корисного вантажу з орбіти з ціллю повторного використання. 

Космічна програма зі створення та експлуатації такого пристрою є 

великим кроком для створення міжнародних та національних програм з 

розробки різноманітних транспортних систем багаторазового використання. 

Подібний пристрій складається з орбітального літака та зовнішнього 

паливного бака, що скидається після виведення системи на орбіту Землі. 

Багаторазовий космічний апарат забезпечує швидкий збір інформації, 

доставляє на орбіти висотою до 200 км корисний вантаж вагою до 2000 кг, 

вирішує задачі інспектування та зниження космічних об`єктів глобальних 

масштабів та може нести різноманітне бойове навантаження. 

Аналіз результатів дослідження, що були націлені на визначення 

найбільш перспективних засобів доставки невеликих за розміром вантажів на 

околоземні орбіти показав, що ними є повітряно – космічні комплекси. Однією 

з найбільш актуальних проблем, що з`являються при конструюванні об`єктів 

типу ПКК, є створення високоточних систем управління польотом. Високі 

вимоги до якості керування об`єктами такого класу обумовлені обмеженням 

їх енергоресурсів, необхідністю точного виконання поставленого завдання на 

кожному з етапів польоту. 

Одним з відповідальних етапів польоту ПКК є етап виведення РН на 

еліптичну орбіту після відділення від РН (або СН). Вихід на таку орбіту 

відповідає закінченню активної ділянки виведення. Приблизно 80 % від 

загальної кількості неузгоджень космічної техніки припадає саме на цю 

ділянку, причому можливість виконання на ньому ремонтних робіт практично 

відсутня. Це забезпечує надвисокі вимоги до безпеки польоту РН на етапі 

виведення. 

Точний вихід на задану орбіту та наступне виконання намічених цілей 

у більшості визначаються точністю виконання заданих початкових параметрів 



траєкторії в момент закінчення активної ділянки. Будь-який зріст похибки 

приведення РН в заданий кінцевий стан, потребує наявності на борту 

допоміжного запасу палива. Як результат – неминуче зниження маси 

корисного навантаження, що виводиться на орбіту та загроза зриву виконання 

польотного завдання. 

Принциповою особливістю РН, що визначає динамічні властивості 

системи «об`єкт – автомат стабілізації», є значна не жорсткість конструкції 

ЗПБ та наявність великої маси рідкого палива (до 85%-90% загальної маси), 

що мають вільні поверхні. 

Взаємодія пружніх деформацій корпуса з відносним рухом великих мас 

палива, що з`являються при невстановленому русі РН, приводить до появи 

значних гідродинамічних навантажень, що впливають як на динамічні 

властивості РН, так і на завантаженість конструкції. 

Питанню стабілізації РН як абсолютно жорсткого тіла з урахуванням 

рухливості рідкого палива було присвячено чимало робіт. Однак, в них не 

достатньо уваги було приділено розробці алгоритмічного забезпечення 

системи стабілізації об`єкта як пружньої конструкції з рідким наповненням. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 РОЗДІЛ 1.  МАТЕМАТИЧНА МОДЕЛЬ РУХУ  РАКЕТИ З 

УРАХУВАННЯМ РУХЛИВОСТІ РІДКОГО ПАЛИВА І ПРУЖНОСТІ 

КОНСТРУКЦІЇ 



Успішне використання сучасних літальних апаратів може бути 

забезпечено тільки за допомогою автоматичних систем керування і 

стабілізації. При виборі схем і параметрів подібних систем величезне значення 

мають характеристики самого літального апарату як об'єкту керування. 

Розглянемо дещо докладніше деякі конструктивні особливості РН як 

об'єктів регулювання. 

На рис. 1.1 представлений перший ступінь РН «Сатурн-5» і схема 

створення керуючих моментів у площинах стабілізації за допомогою 

відхилення периферійних маршевих двигунів (перший і другий щаблі) або 

відхилення у двох площинах центрального двигуна та антисиметричного 

відхилення спеціальних керуючих двигунів для створення моменту по крену.  

Важливими у світлі завдань, що розглядаються нижче, 

конструктивними особливостями РН такого класу є паливні баки, що несуть, 

виконані у вигляді тонкостінних оболонок. 

Ці баки на верхніх щаблях або КА можуть бути підвісними. Нижній 

відсік, пов'язаний з опорними п'ятами, і міжбакові відсіки, що сприймають 

значні стискуючі навантаження, являють собою зазвичай потужніші 

конструкції, підкріплені розвиненим силовим набором, що дає підстави 

вважати в першому наближенні контур поперечного перерізу їх 

недеформируемым. 

Зусилля від маршових двигунів зазвичай передаються на корпус через 

досить жорстку ферменну конструкцію, що упирається в силове кільце, що 

грає посиленого шпангоуту. 

Паливні магістралі, що підходять до кожного з ЖРД, починаються 

поблизу полюса відповідного днища та закінчуються входом у насос 

окислювача або пального. На кінцях паливних магістралей є сильфони, що 

розвантажують стінки магістралей від додаткових навантажень, пов'язаних з 

деформаціями корпусу та їх температурними деформаціями. Перелічені 

обставини мають значення для вибору раціональної динамічної схеми 

корпусу. 



Не менш важливе значення для вибору цієї схеми має характер руху 

об'єктів, що розглядаються, на активній ділянці польоту. Цей рух можна 

уявити у вигляді деякого програмного руху з досить плавно змінними 

параметрами, на яке накладено додатковий рух, що характеризується 

«малими» відхиленнями відповідних параметрів від їх програмних значень. У 

результаті незалежно від методу завдання програми справжнє рух мало 

відрізняється від програмного. 

 

 

Рис 1.1. Загальна компоновка ракети-носія та схема відхилення 

керуючих органів першої та другої ступені 

Справа, однак, ускладнюється тим, що якщо в програмному русі можна 

зазвичай трактувати корпус як жорстке тверде тіло змінної маси, а іноді просто 

як матеріальну точку змінної маси, то в обуреному русі, що носить характер 

короткоперіодичних коливань, доводиться враховувати рухливість рідини в 

баках та магістралях та пружність елементів констоукції корпусу та корпусу в 

цілому. Це і породжує весь комплекс специфічних проблем, пов'язаних з 

математичним описом корпусу як об'єкта регулювання, що є складною 



системою, що деформується. При цьому як регулятор виступає як АС (рух у 

площинах стабілізації), так і ЖРД (рух у напрямку поздовжньої осі корпусу, а 

іноді і в площинах стабілізації). 

Ця схема може бути різною для різних об'єктів (РН або КА) на різних 

етапах дослідження (попереднє опрацювання або ескізний проект) при 

вирішенні різних завдань (динамічна стійкість або, наприклад, аналіз 

акустичних навантажень). При цьому необхідно врахувати всі фактори, що 

грають істотну роль у даній конкретній задачі, і в той же час не перевантажити 

розрахункову модель зайвими подробицями, що роблять її невиправдано 

складною. 

Слід підкреслити, що рухливість рідини та пружність корпусу РН 

надають вирішальний вплив на структуру та параметри АС, а також деякі 

класи динамічних навантажень. 

Це призводить до того, що розробка адекватної динамічної схеми 

корпусу РН є одним із центральних завдань у загальній проблемі забезпечення 

динамічної стійкості РН із ЗРД. 

Таким чином, сфера застосування гіпотез «затвердіння» рідини або 

«абсолютної жорсткості» корпусу має обмежений характер. При дослідженні 

в повному обсязі динамічної стійкості необхідно виходити з більш повної 

динамічної схеми, що враховує рухливість рідини, або пружність корпусу, або 

те й інше одночасно. 

Однією з найважливіших особливостей аналізованого класу об'єктів, 

зазначеної вище, є порівняльна дещиця диссипативних сил, т. е. їх роботи у 

період коливань. Це відноситься в першу чергу як до своїх коливань рідини в 

баках і магістралях і власних пружних коливань корпусу, поздовжнім, 

поперечним і крутильним. Наслідком цього є можливість розраховувати 

частоти та приєднані маси рідини та частоти та форми власних пружних 

коливань корпусу без урахування демпфування [40]. 

Таким чином, можливості раціонального спрощення динамічної схеми 

досить великі, але їх реалізація вимагає детальнішого аналізу фізичних 



передумов аксіоматики, пов'язаної з урахуванням рухливості рідини та 

пружності корпусу, при складанні динамічної схеми корпусу РН. 

Розглядаючи АС та ЖРД як регулятори, будемо вважати, що вхідною 

інформацією для АС є неузгодженість щодо програмних значень узагальнених 

координат та швидкостей деяких перерізів корпусу (для ЖРД – тисків на вході 

в насоси окислювача та пального), а вихідний – відхилення керуючих органів 

або зміна тяги відповідно. 

 

На рис. 1.6 представлені функціональні схеми замкнутих систем об'єкт-

регулятор а) рискання б)у напрямку повздовжньої осі. 

Системи кутової стабілізації в площинах тангажу (УСТ), нишпорення 

(УСР) та крену (УСК) забезпечують близькість істинного кутового положення 

корпусу до програмного, системи нормальної стабілізації (НС) та бічної 

стабілізації (БС) - близькість істинного руху центру мас (метацентру) до 

програмного. 

Розглянемо РН із зовнішнім паливним баком, який є одним з основних 

елементів повітряно-космічного комплексу (ПКК). Специфічні завдання 

управління ПКК, що виникають при виведенні КА на задану орбіту, висувають 

на перший план проблему створення високоточних і завадостійких систем 

управління польотом. З усіх етапів польоту ПКК, як один з відповідальних, 

може бути виділений етап, що починається після відділення РН від КА і 

закінчується виведенням РН в задану точку навколоземного простору з 

параметрами траєкторії, що відповідають польоту на деякій проміжній 

еліптичній орбіті. 



Особливістю цього етапу є те, що окрім жорстких вимог,що 

накладаються на точність приведення РН в заданий кінцевий стан, необхідно 

досягти високої якості керування за багатьма показниками задоволення різним 

обмеженням упродовж усього польоту. Процес повинен будуватися так, щоб 

забезпечити максирисьну масу корисного навантаження ОС, що виводиться. 

Розглянемо деякі принципові особливості РН, що накладають відбиток 

на динамічні властивості замкнутої системи корпус - рідина - автомат 

стабілізації – рухова установка.  

1.Наявність на борту значних мас рідкого палива(до 85-90% спільної  

маси), що мають вільні поверхні. 

2. Пружність корпусу в цілому, що є складною просторовою 

тонкостінною конструкцією, і окремих його елементів . 

3. Нестаціонарність руху на активній ділянці траєкторії,  що 

виражається значною зміною маси, моментів інерції, а також швидкості 

польоту, швидкісного натиску, числа М і як наслідок – різкою зміною 

збурюючих дій. 

4. Специфічний характер істинного руху на активній ділянці, що носить 

характер рисих коливань відносно деякого програмного руху; частоти цих 

коливань такі, що параметри програмного руху рисо змінюються впродовж 

найбільшого з характерних періодів. 

5. Наявність системи управління, прагнучої знищити неузгодження між 

істинним і програмним положенням об'єкту стабілізації так що відповідні 

кінематичні параметри, характеризуючі ці неузгодження, завжди залишаються 

рисими величинами. 

6. Невелика кількість керуючих та аеродинамічних сил ,пов'язаних з 

реалізацією програмного руху, в порівнянні з тягою маршевих двигунів. 

 7. Фільтрація автоматом стабілізації і рухової установки з високим 

коефіцієнтом пригнічення гармонійних збурень, що поступають на входи 

(кутові переміщення корпусу), починаючи з деякої характерної частоти. 



8. Наявність однієї загальної площини геометричної і масової симетрії 

об'єкту. 

Механічна система, що відповідає РН, у свою чергу 

характеризується деякими специфічними особливостями, спільними для 

усіх об'єктів цього класу. Найважливішими з них є наступні: 

1. Принципова неконсервативність через наявність автомата 

стабілізації і рухової установки, а також дисипативних сил. 

2. Наявність великого числа додаткових ступенів свободи, 

обумовлених пружністю корпусу і рухливістю рідини у баках. 

3. Можливість появи різноманітних форм динамічної нестійкості, 

в першу чергу в околиці частот власних коливань рідини у баках і 

пружних коливань корпусу. 

4. Негрубість системи в динамічному сенсі, тобто вміння її різко 

змінювати динамічні властивості(перехід від стійкості до нестійкості) 

при рисих варіаціях параметрів. 

5. Змінність коефіцієнтів рівнянь збуреного руху системи, а 

також їх правих частин, що вносить деяку невизначенність у розрахунку 

стійкості. 

До порівняно недавнього часу при компонуванні автоматичних систем 

літальний апарат розглядався як абсолютно тверде тіло. Проте практика 

проектування і льотних випробувань сучасних апаратів показує, що це 

абсолютно недостатньо. Найяскравіше це проявилося при відпрацюванні 

рідинних ракет та ракет-носіїв космічних апаратів. Як правило, такі об'єкти 

аеродинамічно нестійкі і для їх стабілізації автоматична система повинна мати 

великий коефіцієнт посилення, а отже, і широку смугу частот пропускання. У 

цій області частот виявляються частоти коливань рідкого палива у баках і 

нижчі власні частоти пружних коливань корпусу. Для забезпечення стійкості 

руху такого апарату до характеристики системи стабілізації пред'являються 

специфічні вимоги. Тому комплекс рівнянь збуреного руху РН разом з 



класичними рівняннями руху твердого тіла повинен вмістити в собі рівняння 

коливань палива у баках і рівняння пружніх коливань конструкції. 

В той же час облік додаткових ступенів свободи рідини і пружності 

зводиться до рішення досить складних крайових завдань математичної фізики. 

В результаті виникають серйозні труднощі, пов'язані як із створенням 

адекватних динамічних моделей і описом їх на математичній мові, так і з 

подальшими дослідженнями, виходячи з цих моделей, динамічних 

властивостей об'єктів.  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

2. ДИНАМІЧНА СХЕМА РАКЕТИ НОСІЯ ЯК ЖОРСТКЕ ТІЛО З 

ВІДСІКАМИ З РІДИНОЮ 

Як таку систему можна використовувати тонкостінний стрижень 

змінного перерізу з геометрично незмінним контуром, до якого кріпляться на 

пружних зв'язках додаткові осцилятори. Зокрема при розгляді поздовжніх 

коливань корпусу домінуючу роль грають ос цилятори, що імітують 



приєднані маси рідини в несучих баках, що переміщуються в напрямку 

поздовжньої осі корпусу внаслідок осесиметричних деформацій днищ і 

обичайок баків. Ці осцилятори повинні кріпитися в опорах 

У першому наближенні можна замінити кожен бак на один осцилятор 

з масою, близькою до фізичної маси рідини. 

Жорсткість еквівалентної пружини має бути визначена з вирішення 

незалежної крайової задачі [30]. Аналогічна модель описує підвісні баки, 

ЖРД та інші агрегати, жорсткість яких велика проти жорсткістю елементів їх 

кріплення до корпусу. 

В рамках такої моделі хвильові рухи на поверхні рідини при 

поздовжніх коливаннях корпусу не враховуються. 

При крутильних коливаннях корпусу з баками у формі тіл обертання 

рідина взагалі не бере участь у коливаннях (якщо не враховувати її в'язкість). 

Що стосується поперечних коливань корпусу, то у разі підвісних баків 

розрахункова схема може бути прийнята аналогічною описує поздовжні 

коливання, а у разі несучих баків погонна маса рідини в кожному 

поперечному перерізі корпусу приєднується до погонної маси корпусу як 

одномірної пружної системи [30]. Такі одномірні моделі, що не враховують 

ні вплив хвильових рухів рідини, ні малі додаткові ефекти, пов'язані з 

диссипативними силами та іншими неконсервативними силами (тяга 

двигуна, погонні аеродинамічні сили тощо), придатні, як показують численні 

дослідження для розрахунку форм та частот пружних коливань корпусу 

балістичних РН Очевидно, цю концепцію можна зберегти й у вертикально 

стартують РН з крилатими останніми щаблями при реальних зараз 

параметрах цих систем. 

Характер відносного руху рідини в баках і магістралях у напрямі 

поздовжньої осі корпусу в процесі вироблення палива такий, що цей рух 

можна вважати одномірним з деяким середнім по перерізу, але змінним за 

довжиною значенням швидкості та стаціонарним (не залежить від часу 



секундна витрата), за винятком коротких ділянок ступінчастого виходу ДУ 

на номінальний режим та вимкнення. 

При розгляді поперечних коливань корпусу вважатимемо, кожна 

магістраль деформується отже її пружна лінія збігається з пружною лінією 

корпусу між відповідними перерізами; відносними переміщеннями 

магістралі знехтуємо (як за наявності нескінченної кількості зв'язків). При 

цьому передбачається, що магістраль з поточною рідиною при коливаннях 

щодо корпусу має достатні запаси стійкості, тому можна виключити з 

розгляду весь комплекс питань, що належать до цієї специфічної проблеми. 

Крім того, нехтуванням впливом поперечних коливань магістралі на 

пульсації тиску рідини як ефект другого порядку.Сформулированные 

допущения позволяют рассчитать в случае необходимости кориолисовы 

силы, связанные с выработкой топлива и поворотом сечений корпуса.  

Однак найбільш важливим є облік дисипації енергії, обумовленої як 

коливаннями рідини в баках та магістралях (див. Розд. 1,3, 1.4), так і 

пружними коливаннями корпусу. 

Як було встановлено при проведенні великих експериментальних 

досліджень, цей вид диссипації енергії пов'язаний головним чином з 

конструкційним демпфуванням, тобто визначається конструкцією та 

ступенем затягування стиків між відсіками, зварними та заклепочними 

сполуками тощо [30]. 

Найбільш адекватною формалізацією тут є запровадження 

відповідних диссипативних членів, пропорційних узагальненим швидкостям, 

рівняння методу Галеркіна, що описують зміну у часі головних координат 

системи. Якщо скористатися у своїй експериментальними значеннями 

коефіцієнтів при узагальнених швидкостях, то результат мало залежить від 

цього, який механізм демпфування фактично реалізується, гистерезисного 

типу чи типу в'язкого демпфування. Це, звичайно, справедливо при реальних 

значеннях логарифмічних декрементів домінуючих гармонік пружних 

коливань, що становлять ракетні конструкції від 0,02 до ~ 0,05 [30]. 



Більш тонким є питання руху газу в камері згоряння і соплі ЖРД при 

його поперечних коливаннях. Проте дослідження, які стосуються деяких 

модельних завдань дають підстави вважати, що тут застосовна концепція 

стаціонарного одномірного потоку, вісь якого постійно збігається з 

геометричною віссю сопла. 

Ще складніше питання про взаємодію пружно деформується корпусу з 

потоком, що набігає, що входить в комплекс проблем аеропружності. Тут є дві 

основні труднощі - нестаціонарність процесу і складний характер деформації 

поверхонь. 

Ухвалена в даний час концепція заснована на гіпотезі стаціонарності та 

гіпотезі плоских перерізів, обґрунтованої, строго кажучи, тільки для великих 

надзвукових швидкостей [6, 13]. У світлі цієї концепції погонні поперечні 

аеродинамічні сили, що діють на пружно деформується корпус, вважаються 

пропорційними місцевому куту атаки, причому коефіцієнт пропорційності 

визначається для недеформованого корпусу, а кут атаки по місцевій 

абсолютній швидкості перерізу. 

Такий метод, будучи дуже вразливим для критики, однак, 

виправдовується тим, що для РН роль аеропружних сил у загальному балансі 

мала на відміну від крилатих літальних апаратів з розвиненими поверхнями, 

що несуть. 

Розглянемо погонні аеродинамічні і коріолісові сили, що діють на 

пружно деформується корпус, при оборотному русі в площині нишпорення, а 

також сили, що передаються на корпус від двигуна.Для адекватного опису 

збуреного руху РН необхідно отримати вирази додаткових узагальнених сил, 

які пов'язані з аеродинамічними, кориолісовими, реактивними силами, 

прикладеними до корпусу, що пружно деформується, а також врахувати 

дисипацію енергії коливань. 

На рис.3.1 схематично показана пружна вісь корпусу РН. Додатково 

введені наступні позначення: 

V - швидкість набігаючого потоку в незбуреному русі; 



 𝑉𝑥 -абсолютна швидкість набігаючого потоку; 

𝑢(𝑥, 𝑡)- форма пружної лінії;  

𝑎(𝑥, 𝑡) - місцевий абсолютний кут атаки;  

𝑓(𝑎)(𝑥, 𝑡)- погонна норрисьна до пружної осі аеродинамічна сила; 

𝑓(𝑘)(𝑥, 𝑡)- погонна норрисьна до пружної осі кориолісова сила. 

ω(t)— скорость бокового ветра; 

δ — относительный угол поворота маршевого двигателя; 

Р* — тяга маршевого двигателя; Р(к)—кориолисова сила, приложенная 

к маршевому двигателю; Р(δ) — сила инерции относительного движения 

маршевого двигателя; Мд — момент относительно точки Q  сил, приложенных 

к корпусу со стороны двигателя. 

Передбачається, що функція 𝑢(𝑥, 𝑡) має вигляд Рис 2.1: 

𝑢(𝑥, 𝑡)=𝑦(𝑡) − (𝑥 − 𝑥𝐺)𝜃(𝑡) + ∑ 𝑛𝑗(𝑥)𝑞𝑗(𝑡),
𝑚
𝑗=1                      (2.1) 

де m -. число форм пружних поперечних коливань корпуса, а𝑛𝑗(𝑥) 

визначені з урахуванням маси і моментів інерції усіх двигунів при δ=0 та маси 

рідини у баках, магістралях і двигунах. 

 

Рис 2.1 Сили які діють на корпус при поперечних деформаціях 

У світлі гіпотез, сформульованих вище, погонна аеродинамічна сила 

пропорційна місцевому куту атаки 

 

𝑎(𝑥, 𝑡) =
𝑑𝑢

𝑑𝑥
−

1

𝑉

𝑑𝑢

𝑑𝑡
+

𝑉𝑏𝑦

𝑉
 



і швидкісному натиску, а погонна кориолісова сила -місцевій кутовій 

швидкості повороту перерізу 

𝜔(𝑥, 𝑡) =
𝑑2𝑢

𝑑𝑥𝑑𝑡
 

і масовій секундній витраті рідини через переріз. Напрям кориолісової 

сили відповідає повороту вектора відносної швидкості рідини (уздовж 

дотичної до пружної осі) на 90° проти переносної кутової швидкості 𝜔(𝑥, 𝑡). 

Таким чином, вирази для 𝑓(𝑎)(𝑥, 𝑡) і 𝑓(𝑘)(𝑥, 𝑡) мають вигляд: 

𝑓(𝑎)(𝑥, 𝑡) =
𝑑𝐶𝑛

𝛼

𝑑𝑥

𝜌𝑆𝛷𝑉2

2
𝑎 =

𝑑𝐶𝑛
𝛼

𝑑𝑥
𝑞 (

𝑑𝑢

𝑑𝑥
−

1

𝑉

𝑑𝑢

𝑑𝑡
+

𝑉𝑏𝑦

𝑉
);     (2.2) 

𝑓(𝑘)(𝑥, 𝑡) = 2𝜇͂ (𝑥)
𝑑2𝑢

𝑑𝑥𝑑𝑡
 

де -- 
𝑑𝐶𝑛

𝛼

𝑑𝑥
  погонний градієнт норрисьної сили  корпусу за кутом атаки 

𝜇͂ (𝑥) = ∑ ∑ 𝜎𝑛(𝑥)𝜇͂𝑖𝑛;     
2
𝑛=1

3
𝑖=1     (2.3) 

𝜎𝑛(𝑥) = 0 при 𝑥 < 𝑥𝐴       𝑥 > 𝑥𝐻𝑛 

𝜎𝑛(𝑥) = 1 при  𝑥𝐴 ≤ 𝑥 ≤ 𝑥𝐻𝑛; 

 Зважаючи на рисість кута нахилу дотичної до пружньої  лінії до осі 

O*x*, отримаємо наступний вираз для сумарної погонної сили 𝑓(𝑥, 𝑡) у 

напрямі осі O*z*: 

𝑓(𝑥, 𝑡) = 𝑓(𝑎)(𝑥, 𝑡) + 𝑓(𝑘)(𝑥, 𝑡) = −
𝑑𝐶𝑛

𝛼

𝑑𝑥
𝑞

𝑑𝑢

𝑑𝑥
−

𝑑𝐶𝑛
𝛼

𝑑𝑥

𝑞

𝑉

𝑑𝑢

𝑑𝑡
+ 2𝜇͂ (𝑥)

𝑑2𝑢

𝑑𝑥𝑑𝑡
+

+
𝑑𝐶𝑛

𝛼

𝑑𝑥

𝑞

𝑉
𝑉𝑏𝑦;  

Можливість незалежного розв'язання задачі про осесиметричні 

коливання відсіку з рідиною призводить до методичної спільності задач про 

поздовжніх, поперечних і крутильних коливаннях пружних стрижнів з 

відсіками, що містять рідину. В основу динамічної схеми РН у світлі цієї 

концепції може бути покладено деякий еквівалентний пружний стрижень із 

приєднаними до нього осциляторами. На рис. 2.2 показана схема переходу 

від вихідної конструкції (рис. 2.2, а) до прийнятої розрахункової моделі при 

поздовжніх коливаннях корпусу РН з тандемною компоновкою.. 



  

Рис. 2.2. Динамічна схема РН при поперечних коливаннях: 

а - вихідна конструкція з деформуючими (як балки) несучими баками і жест- 11 

підвісними, б спрощений механічний аналог, в - еквівалентний пружний стрижень, 1 - 

жорсткі елементи, 2 - пружні елементи. 

Для адекватного опису збуреного руху РН необхідно отримати вирази 

додаткових узагальнених сил, які пов'язані з аеродинамічними, 

кориолісовими, реактивними силами, прикладеними до корпусу, що пружно 

деформується, а також врахувати дисипацію енергії коливань. 

 

РОЗДІЛ 3. РІВНЯННЯ ЗБУРЕНОГО РУХУ СИСТЕМИ 

ПРУЖНІЙ КОРПУС РН – РІДКЕ ПАЛИВО 

Правильний опис збуреного руху  з урахуванням нежорсткості корпусу 

і рухливості рідкого палива на мові диференціальних рівнянь вимагає 

складання такої математичної моделі, яка б відбивала головні особливості 

фізичною реальності і в той же час була доступною для дослідження. 



Перш ніж перейти до рівняння збуреного руху, сформулюємо деякі 

додаткові допущення. 

При аналізі коливань вільної поверхні рідини розглядатимемо 

антисиметричні форми, враховуючи лише перші з них. Це припущення 

приймаємо виходячи з результатів експериментальних досліджень ,згідно з 

якими антисиметричні коливання, що відповідають першій формі, грають 

домінуючу роль у формуванні поперечних сил і моментів. 

В'язкістью компонентів палива - мала. 

Більш складним є питання про взаємодію пружнодеформуючого 

корпусу з набігаючим потоком, що входить в комплекс питань проблем 

аеропружності. Тут є дві основних труднощі - нестаціонарність процесу і 

складний характер деформації обтічних поверхонь. 

Прийнята нині концепція грунтована на гіпотезі стаціонарності і 

гіпотезі плоских перерізів, обгрунтованій, взагалі кажучи, тільки для великих 

надзвукових швидкостей . У світлі цієї концепції погонні поперечні 

аеродинамічні сили, що діють на корпус, що пружно деформується, 

вважаються пропорційними до місцевого кута атаки, причому коефіцієнт 

пропорційності визначається для недеформованого корпусу, а кут атаки - по 

місцевій абсолютній швидкості перерізу. 

Особливість складних систем із слабодемпфованими складовими 

коливань полягає в тому, що їх динаміка описується декількома типами  

диференціальних рівнянь. Без урахування слабодемпфованих 

складових (рідке паливо, пружний корпус) динаміка РН описується системою 

нелінійних диференціальних рівнянь (НДР). Пружна оболонка, навантажена 

тиском рідини, описується системою рівнянь в приватних похідних (РПП). 

3.1.Рівняння збуреного руху жорсткого відсіку 

Системи, що складаються з НДР та РПП, називають гібридними. 

Використання гібридної системи рівнянь при дослідженні властивостей руху, 

а також при проектуванні системи управління практично неможливо із-за 

складності математичного апарату і громіздкості обчислень. Якщо останні і 



були б призведені, то в отриманих результатах було б важко виявити сенс 

фізичних явищ. Інтеграція гібридної системи риса б сенс тільки на кінцевому 

етапі проектування для перевірки прийнятих гіпотез і правильності вибраних 

параметрів налаштувань системи керування на прикладі окремих випадків 

початкових даних. Застосування розроблених методів теорії автоматичного 

регулювання потребує, щоб рух керованого об'єкту описувався звичайними 

диференціальними рівняннями (ЗДР). 

Тому загальним підходом до складання динамічної схеми об'єкту з 

елементами, що деформуються,являються різні методи дискретизації і 

неминучі апроксимації в цілях спрощення математичної моделі. 

Нехай дана конструкція схильна до дії зовнішніх розподілених 𝑓(𝑥, 𝑡) 

та зосереджених сил 𝑌𝑘(𝑦) і моментів 𝑀𝑘(𝑡). Застосовуючи метод  Галеркіна  і 

виділяючи явним чином рівняння руху еквівалентного стержня як жорсткого 

тіла, отримаємо наступну систему рівнянь : 

(𝑚0 + 𝑚)�̈� + ∑ 𝜆𝑛�̇�𝑛 =   𝑃𝑦;

∞

𝑛=1

 

(𝐼0 + 𝐼)�̈� + ∑ 𝜆0𝑛𝑠�̈� =   𝑀𝑧;
∞
𝑛=1                  (3.1) 

𝑎𝑗(�̈�𝑗 + 𝜎𝑗
2𝑞𝑗) + ∑ 𝜆𝑗𝑛�̈�𝑛

∞
𝑛=1 = 𝑄𝑗; 

𝑀𝑛(�̈�𝑛 + 𝜔𝑛
2𝑠𝑛) + 𝜆𝑛�̈� + 𝜆𝑜𝑛�̈� ∑ 𝜆𝑗𝑛�̈�𝑗

∞
𝑗=1 = 0, 

Де 

𝑃𝑦 = ∫𝑓(𝑥, 𝑡)𝑑𝑥 + ∑ 𝑌𝑘(𝑡);

𝜈

𝑘=1

𝑙

0

 

𝑀𝑧 = −∫ 𝑓(𝑥, 𝑡)(𝑥 − 𝑥𝐺)𝑑𝑥 + ∑ [𝑀𝑘(𝑡) − (𝑥𝑘 − 𝑥)𝑌𝑘(𝑡)];
𝜈
𝑘=1

𝑙

0
          (3.2) 

𝑄𝑗 = ∫𝑓(𝑥, 𝑡)𝑛𝑗(𝑥)𝑑𝑥 + ∑ [𝑛𝑗(𝑥𝑘)𝑌𝑘(𝑡) − 𝜂́ 
𝑗
(𝑥𝑘)𝑀𝑘(𝑡)] ;

𝜈

𝑘=1

𝑙

0

 

𝑎𝑗 = ∫[𝜇͂0(𝑥) + 𝜇͂(𝑥)]𝜂́𝑗
2

𝑙

0

(𝑥)𝑑𝑥; 

                          𝜆𝑗𝑛 = 𝜆𝑛[𝜂́𝑗(𝑥𝐻𝑛) + 𝑐́ 𝑛𝜂́ 𝑛(𝑥𝐻𝑛)];                                    (3.3) 



𝑐́ 𝑛 = 𝑐́𝑛 − 𝑥𝐻𝑛 

𝑥𝐺 = 𝑥𝑇 + ∑
𝛺𝑛

𝑚0 + 𝑚
;

∞

𝑛=1

 

l- довжина оболонки;  

𝑛𝑗 , 𝜂́ 𝑗 - форма коливань і розворот перерізу стержня по j-му тону 

відповідно; 

         𝑚0, 𝑚 -маса оболонки і рідини відповідно; 

          𝜇͂0(𝑥), 𝜇͂(𝑥) - погонна маса оболонки і рідини; 

           𝐼0 + 𝐼 - момент інерції оболонки і рідини; 

         𝛺𝑛 - метацентричний момент; 

          𝑥𝑇 - координата центру мас оболонки з "затверділою" рідиною;  

          𝑥𝐺 - координата метацентру; 

         𝑥𝐻𝑛 - координата вільної поверхні рідини в n-ом баці; 

          𝑥𝑘 - координати додатка зосереджених сил і моментів. 

 Найбільш строгим способом перетворення УЧП теорій пружності і 

гідродинаміки в ЗДР є метод Галеркіна. 

Систему ЗДР,  що описує, РН як жорстке тіло, розкладають в ряд 

Тейлора в околиці узагальнених координат, що відповідають незбуреному 

руху і нехтують членами другого і більш високого порядку незначної 

кількості. 

Враховуючи несуттєве значення кутів атаки α і ковзання β, а також 

кутів установки 𝜑𝐷𝑖 ,  𝜑 
𝐷𝑖

 та керуючих відхилень 𝛿𝐷𝑖 , 𝛿 𝐷𝑖 РРД, запишемо 

рівняння динаміки  РН в проекціях на осі пов'язаної системи координат Охуz. 

Рух центру мас об'єкту без урахування коливань конструкції можна 

описати рівняннями виду: 

𝑚(
𝑑𝑉𝑥
𝑑𝑡

+ 𝜔𝑦𝑉𝑧 − 𝜔𝑧𝑉𝑦) = 𝑚𝑔𝑥 + ∑𝑃𝑖 − 
1

2
𝐶𝑥𝜌𝑆𝛷(𝑉𝑥 − 𝑉𝑏𝑥)

3

𝑖=1

; 

𝑚 (
𝑑𝑉𝑦

𝑑𝑡
+ 𝜔𝑧𝑉𝑥 − 𝜔𝑥𝑉𝑧) = 𝑚𝑔𝑦 + ∑ 𝑃𝑖(𝜑𝐷𝑖 + 𝛿𝐷𝑖) − 

1

2
(𝐶𝑥 +3

𝑖=1

+𝐶𝑦) ∗ 𝜌𝑆𝛷(𝑉𝑥 − 𝑉𝑏𝑥)(𝑉𝑦 − 𝑉𝑏𝑦) + 𝐹𝑘𝑦
𝑤𝑧𝜔𝑧;                  (3.4) 



𝑚(
𝑑𝑉𝑧
𝑑𝑡

+ 𝜔𝑥𝑉𝑦 − 𝜔𝑦𝑥𝑧) = 𝑚𝑔𝑧 + ∑𝑃𝑖(𝜑 𝐷𝑖 + 𝛿 𝐷𝑖) − 
1

2
(𝐶𝑥 + +𝐶𝑧) ∗

3

𝑖=1

 

∗ 𝜌𝑆𝛷(𝑉𝑥 − 𝑉𝑏𝑥)(𝑉𝑧 − 𝑉𝑏𝑧) + 𝐹𝑘𝑧
𝑤𝑦

𝜔𝑦; 

Де                

𝐹𝑘𝑦
𝑤𝑧 =  2∑ ∑ 𝜇͂𝑖𝑛(𝑥𝐴𝑖 − 𝑥𝐻𝑛);

2

𝑛=1

3

𝑖=1

              (3.5) 

𝐹𝑘𝑧
𝑤𝑦

=  2∑ ∑ 𝜇͂𝑖𝑛(𝑥𝐴𝑖 − 𝑥𝐻𝑛);              (3.6)

2

𝑛=1

3

𝑖=1

 

До рівнянь(3.4) необхідно додати рівняння, що описує  витрату маси за 

секунду: 

�͘� =  −μ = ∑ ∑ 𝜇͂𝑖𝑛;

2

𝑛=1

3

𝑖=1

 

У рівняннях (3.4) -(3.6) введені наступні позначення:  

𝑉𝑥 , 𝑉𝑧 , 𝑉𝑦 - складові швидкості руху РН; 

 𝑉𝑏𝑥 , 𝑉𝑏𝑧 , 𝑉𝑏𝑦- складові швидкості вітру; 

𝜔𝑦, 𝜔𝑥, 𝜔𝑧 – складові кутових швидкостей; 

𝑔𝑧  , 𝑔𝑥 , 𝑔𝑦   -проекції прискорення вільного падіння на осі пов`язаної 

системи координат; 

 𝐹𝑘𝑧
𝑤𝑦

, 𝐹𝑘𝑦
𝑤𝑧- похідні від кориолісових сил за кутовими швидкостями; 

          𝜇͂𝑖𝑛 - секундна масова витрата палива i-м двигуном з n-го відсіку ЗПБ.  

 𝐶𝑥  - коефіцієнт лобового опору РН; 

 𝐶𝑦- похідна від коефіцієнта підйомної сили за кутом α; 

𝐶𝑧- похідна від коефіцієнта бокової сили за кутом β; 

m- поточна маса РН;  

 𝑃𝑖- тяга t-го РРД; 

ρ - щільність повітря; 

𝑆𝛷- площа миделевого перерізу РН;  



Аналогічно (3.4) рівняння динаміки  РН відносно центру мас в проекції 

на пов'язану систему координат будуть:  

𝐼𝑥
𝑑𝜔𝑥

𝑑𝑡
+ (𝐼𝑧 − 𝐼𝑦)𝜔𝑦𝜔𝑧 =

= 𝑀𝑥
𝑤𝑥𝜔𝑥 −

1

2
(𝐶𝑥 + 𝐶𝑧

𝛽
) 𝜌𝑆𝛷 ∗ (𝑉𝑥 − 𝑉𝑏𝑥)(𝑉𝑥 − 𝑉𝑏𝑧)(𝑦Д − 𝑦𝑇)

+ 𝑃1(𝑦𝑇 − 𝑦𝐷1)𝛿 𝐷1 + 𝑃2(𝑦𝑇 − 𝑦𝐷2)𝛿 𝐷2−𝑃3𝑧𝐷3𝛿𝐷3+

+ 𝑃3(𝑦𝑇 − 𝑦𝐷3)𝛿 𝐷3; 

𝐼𝑦
𝑑𝜔𝑦

𝑑𝑡
+ (𝐼𝑥 − 𝐼𝑧)𝜔𝑧𝜔𝑥 =

= 𝑀𝑦
𝑤𝑦

𝜔𝑦 + 𝑀𝑘𝑦
𝑤𝑦

𝜔𝑦 −
1

2
(𝐶𝑥 + 𝐶𝑧

𝛽
) ∗

∗ 𝜌𝑆𝛷(𝑉𝑥 − 𝑉𝑏𝑥)(𝑉𝑧 − 𝑉𝑏𝑧)(𝑥Д − 𝑥𝑇)

+ ∑𝑃𝑖𝑙́ 𝑄𝑖 ∗ (𝜑𝐷3−𝜑бал𝑖) + ∑𝑃𝑖(𝑙́𝑄𝑖 + 𝑥𝐷𝑖 − 𝑥𝑄𝑖)

2

𝑖=1

𝛿𝐷𝑡

2

𝑖=1

− 𝑃3𝑙́𝑄3(𝜑𝐷3−𝜑бал3) − 𝑃3(𝑙́𝑄3 + 𝑥𝐷3 − 𝑥𝑄3)𝛿𝐷3; 

          𝐼𝑧
𝑑𝜔𝑧

𝑑𝑡
+ (𝐼𝑦 − 𝐼𝑥)𝜔𝑥𝜔𝑦 =

= 𝑀𝑧
𝑤𝑧𝜔𝑧 + 𝑀𝑘𝑧

𝑤𝑧𝜔𝑧 −
1

2
(𝐶𝑥 + 𝐶𝑦

𝛼) ∗

∗ 𝜌𝑆𝛷(𝑉𝑥 − 𝑉𝑏𝑥)(𝑉𝑦 − 𝑉𝑏𝑦)(𝑥Д − 𝑥𝑇)

− ∑𝑃𝑖𝑙́ 𝑄𝑖 ∗ (𝜑𝐷3−𝜑бал𝑖) − ∑𝑃𝑖(𝑙́𝑄𝑖 + 𝑥𝐷𝑖 − 𝑥𝑄𝑖)

2

𝑖=1

𝛿𝐷𝑖;       (3.7)

2

𝑖=1

 

Де 

𝜑бал𝑖 = sin−1 (
𝑧𝑄𝑖

𝑙𝑄𝑖
);         (3.8) 

𝜑 бал𝑖 = sin−1 (
𝑦𝑇−𝑦𝑄𝑖

𝑙𝑄𝑖
) ;     (3.9) 

𝑙́ 𝑄𝑖 = √(𝑥𝑄𝑖 − 𝑥𝑇)
2
+ (𝑦𝑄𝑖 − 𝑦𝑇)

2
+ 𝑧𝑄𝑖;       (3.10) 

𝑙́𝑄𝑖 = √(𝑥𝑄𝑖 − 𝑥𝑇)
2
+ (𝑦𝑄𝑖 − 𝑦𝑇)

2
;        (3.11) 



𝑀𝑘𝑦
𝑤𝑦

𝜔𝑦 = 𝑀𝑘𝑧
𝑤𝑧𝜔𝑧 = −∑ ∑ 𝜇͂𝑖𝑛[(𝑥𝐴𝑖 − 𝑥𝑇)

2 − (𝑥𝐻𝑛 − 𝑥𝑇)
2];        (3.12)

2

𝑛=1

3

𝑖=1

 

       𝑀𝑥
𝑤𝑥 =

1

2
𝑚𝑥

𝑤𝑥𝜌𝑉𝑥𝑆𝛷𝑑2;             (3.13) 

      𝑀𝑦
𝑤𝑦

=
1

2
𝑚𝑦

𝑤𝑦
𝜌𝑉𝑥𝑆𝛷𝑑2;              (3.14) 

                  𝑀𝑧
𝑤𝑧 =

1

2
𝑚𝑧

𝑤𝑧𝜌𝑉𝑥𝑆𝛷𝑑2;               (3.15) 

          У формулах(3.7) -(3.15) позначено:   

𝐼𝑦, 𝐼𝑥 , 𝐼𝑧 – моменти інерції РН відносно вісей; 

𝑀𝑧
𝑤𝑧 , 𝑀𝑦

𝑤𝑦
,𝑀𝑥

𝑤𝑥 - похідні від демпфуючих моментів; 

𝑚𝑧
𝑤𝑧 , 𝑚𝑦

𝑤𝑦,
𝑚𝑥

𝑤𝑥- коефіцієнти демпфуючих моментів; 

          𝑀𝑘𝑦
𝑤𝑦

,  𝑀𝑘𝑧
𝑤𝑧  - похідні від кориолісових моментів; 

           𝑙́𝑄𝑖 - відстань від осі карданного підвісу i-го РРД до поточного 

положення центру мас;  

𝜑бал𝑖, 𝜑 бал𝑖 - балансуюче відхилення i-го РРД в повздовжньому і 

бічному каналах;  

𝑥Д, 𝑦Д - координати центру тиску; 

d - діаметр ЗПБ; 

           L – довжина фюзеляжу ракети. 

Здійснимо лінеаризацію рівнянь (3.4) -(3.15) в околиці значень 

узагальнених координат, що відповідають незбуреному руху. 

3.2.Рівняння збуреного руху РН у площинах стабілізації 

Надалі ототожнюватимемо незбурений рух із програмним рухом. 

Умовимося називати програмним такий рух об'єкту, при якому його корпус не 

деформується, а повздовжня вісь в кожен момент часу займає положення, 

відповідне заданій програмі. Припишемо цьому руху властивості, типові для 

об'єктів даного класу. 

I. Траєкторія програмного руху по відношенню до інерціальної системи 

координат, що зберігається на борту за допомогою виставленої до моменту t=0 

гіростабілізованої платформи, - плоска крива. 



2. Кут атаки і кут відхилення маршевих двигунів в програмному русі 

рисі, а вектор прискорення поля масових сил f образує рисий кут з 

повздовжньою віссю РН (останнє виходить з прийнятого вище допущення про 

незначність в порівнянні з сумарною тягою маршевих двигунів керуючих 

аеродинамічних сил). 

3. Кутова швидкість програмного розвороту подовжньої осі об'єкту в 

площині стабілізації відносно інерціальної системи координат, а отже, і кутова 

швидкість повороту вектора f - рисі величини, як і відповідні прискорення. 

4. Вільна поверхня рідини в кожному з баків  уявляє собою площину, 

перпендикулярну вектору f; відносна швидкість її переміщення у напрямі 

повздовжньої осі об'єкту обумовлена тільки виробленням палива і є рисою 

величиною. 

5. Кут між геоцентричними радіусами-векторами початкової і кінцевої 

точок траєкторії активної ділянки рисий в порівнянні з 2π. 

6. Кут тангажа і масову секундну витрату палива можна вважати 

рівними в кожен момент часу що відповідає програмним значенням, а 

рівняння руху  РН - як тіла змінної маси замінити спрощеними рівняннями 

руху матеріальної точки, співпадаючої з метацентром системи корпус - рідина. 

Перехід в рівняння руху  РН як жорсткого тіла від центру мас до 

метацентру потрібний, оскільки при цьому значно спрощуються рівняння 

динаміки рідкого палива в рухливих площинах. 

Під збуреним розумітимемо рух, що характеризується різницями між 

узагальненими координатами істиного та незбуреного рухів. Припустимо, що 

ці різниці - рисі величини в тому сенсі, що можна нехтувати їх квадратами і 

більш високими степенями, а також квадратами і більш високими мірами 

відповідних похідних за часом. 

Коливання рідини у баках і пружні коливання корпусу, що 

характеризуються узагальненими координатами 𝑠𝑛 і 𝑞𝑓, вважатимемо рисими, 

причому |𝑠  𝑛| << 𝑗, а початкове – рух рідини при t=0 - безвихревим. 



Усе сказане вище про особливості РН і властивості його незбуреного і 

збуреного руху дає основу для використання при описі останнього концепції 

еквівалентного пружного стержня. В даному випадку система стержнів, що 

схематизували корпус, виступає як об'єкт регулювання, причому при 

збуреному русі в площинах стабілізації роль регулятора грає автомат 

стабілізації. 

В процесі розкладання в ряд Тейлора лівих частин повної системи 

рівнянь (3.4) -(3.15) рухи РН як жорсткого тіла в околиці значень узагальнених 

координат, що відповідають незбуреному руху, і зневазі членами другого і 

більш високого порядку незначності по відношенню до координат θ, φ, γ, y що 

є першими варіаціями узагальнених координат в незбуреному русі, рівняння 

динаміки розпадаються на три незалежні лінійні системи. Розглянемо одну з 

них, що відповідає руху по тангажу, оскільки саме в цій площині відбувається 

найбільш інтенсивний маневр. 

�̈� + 𝑎 𝑦𝑦�̇� + 𝑎 𝑦𝜃�̇� + 𝑎𝑦𝜃𝜃 + 𝑎𝑦𝛿𝛿𝐷𝑖 = 𝐹𝑦; 

�̇� + 𝑎 𝜃𝑦�̇� + 𝑎 𝜃𝜃�̇� + 𝑎𝜃𝜃𝜃 + 𝑎𝜃𝛿𝛿𝐷𝑖 = ͞�̅�𝑧;                 (3.16) 

Де   𝐹�̅� = ∑
𝑃𝑖𝜑𝐷𝑖

𝑚
+

1

2𝑚
(𝐶𝑥 + 𝐶𝑦

𝛼)𝜌𝑆𝛷𝑉𝑥𝑉𝑏𝑦;
3
𝑖=1        (3.17) 

𝑀𝑦
̅̅ ̅̅ = −

1

𝐼𝑧
∑ 𝑃𝑖𝑙́𝑄𝑖(𝜑𝐷𝑖 − 𝜑бал𝑖) +

1

21𝑧
(𝐶𝑥 + 𝐶𝑦

𝛼)𝜌𝑆𝛷𝑉𝑥𝑉𝑏𝑦(𝑥Д − 𝑥𝐺);3
𝑖=1   

(3.18) 

Коефіцієнти рівнянь 3.16 мають вид: 

𝑎 𝑦𝑦 =
1

2𝑚
(𝐶𝑥 + 𝐶𝑦

𝛼)𝜌𝑆𝛷𝑉𝑥𝑉𝑏𝑦; 

𝑎 𝑦𝜃 =
2

𝑚
∑ ∑ 𝜇͂𝑖𝑛(𝑥𝐴𝑖 − 𝑥𝐻𝑛);     

2

𝑛=1

3

𝑖=1

 

                                   𝑎𝑦𝛿 =
1

𝑚
∑ 𝑃𝑖;

3
𝑖=1                                    (3.19) 

𝑎 𝜃𝑦 =
1

21𝑧
(𝐶𝑥 + 𝐶𝑦

𝛼)𝜌𝑆𝛷𝑉𝑥(𝑥Д − 𝑥𝐺); 

𝑎 𝜃𝜃 = −
1

𝐼𝑧
{
1

2
𝑚𝑥

𝑤𝑥𝜌𝑉𝑥𝑆𝛷𝐿2 − ∑ ∑ 𝜇͂𝑖𝑛[(𝑥𝐴𝑖 − 𝑥𝐺)2 − (𝑥𝐻𝑛 − 𝑥𝐺)2] 

2

𝑛=1

3

𝑖=1

} ; 



𝑎𝜃𝜃 =
1

21𝑧
(𝐶𝑥 + 𝐶𝑦

𝛼)𝜌𝑆𝛷𝑉𝑥
2(𝑥Д − 𝑥𝐺); 

𝑎𝜃𝛿 = −
1

𝐼𝑧
∑ 𝑃𝑖(𝑙́𝑄𝑖 + 𝑥𝐷𝑖 − 𝑥𝑄𝑖);

3

𝑖=1

 

Особливий вплив на характер збуреного руху тонкостінних 

конструкцій з рідиною, зокрема на стійкість їх коливань роблять диссипативні 

сили, оскільки саме ці сили в першу чергу визначають зміну амплітуди 

коливань за часом. 

3.3.Демпфування пружних коливань систем из рідким 

наповненням 

Розглянемо дві категорії диссипативних сил, які дають основний вплив 

на демпфування коливань пружних систем з рідким заповненням. 

1. Сили, пов'язані з розсіюванням енергії в матеріалі 

конструкції і з так званим конструкційним демпфуванням, а також сили 

опору зовнішнього середовища. Для даної конструкції в загальному 

балансі енергетичних втрат диссипативні сили, пов'язані з 

конструкційним демпфуванням, грають доминуючу роль. Вони 

визначаються головним чином особливостями конструкції і передусім 

стиковими з'єднаннями. 

 2. Демпфуючі сили, пов'язані з відносним рухом рідини у 

відсіках при коливаннях конструкції. Слід мати на увазі два механізми 

дисипації енергії в рідині: в пристіночному(пограничному) вихровому 

шарі і придискретному вихроутворенні на гострих кромках 

конструктивних елементів типу радіальних та кільцевих ребер.  

Основну роль, що визначає вплив дисипативних сил на обурений рух 

системи, грає допущення про відносну рисість цих сил. По суті це припущення 

зводиться до того,що дисипативні сили не впливають на власні частоти та 

приєднані маси. Саме у цьому сенсі вживається в цій роботі термін слабке 

демпфування. 



Для кількісної оцінки демпфуючих властивостей тієї або іншої системи 

на практиці широко використовують таку характеристику, як логарифмічний 

декремент загасання коливань. Логарифмічним декрементом загасання 

коливань прийнято називати безрозмірну величину, рівну натуральному 

логарифму відношення двох послідовних амплітуд затухаючих коливань : 

δ=ln
𝐴𝑖

𝐴𝑖+1
 

Приведені експериментальні дані показують, що демпфування пружніх 

коливань тонкостінних конструкцій являється слабким, логарифмічні 

декременти, як правило, не перевищують 0,3. 

Зовнішнє середовище, в якому знаходиться та або інша конструкція, 

може стати додатковим чинником, що впливає на пружні коливання 

конструкції. Для багатьох тонкостінних конструкцій цей вплив слабкий і 

зводиться лише до додаткового розсіяння енергії коливань. До таких 

конструкцій, зокрема, відносяться льотні апарати, що мають невеликі несучі 

поверхні. Для цих конструкцій величина додаткового розсіяння енергії 

коливань риса і нею можна нехтувати. 

Усі реальні рідини мають в тому або іншому ступені в'язкість, а у 

відсіках майже завжди є різні конструктивні елементи: демпфуючі 

перегородки, стрингери, шпангоути, сітки і так далі 

Для найцікавішого в практичному відношенні випадку, що 

розглядається в цій роботі, великих чисел Рейнольдса та конструктивних 

елементів типу ребер, ефективна площа риса в порівнянні з площею вільної 

поверхні рідини,ефект в'язкості зводиться в основному до дисипації енергії 

коливань. 

У разі гладких стінок відсіку дисипація енергії відбувається в тонкому 

пристіночному (цограничном) шарі. Відповідні дисипативні сили пропорційні 

швидкості. 

За наявності у відсіку конструктивних елементів типу ребер енергія 

коливань розсіюється як в пограничному шарі, так і за рахунок зриву з гострих 

кромок дискретних вихорів різної конфігурації,  які потім зазнають дифузію в 



основній масі рідини. Дисипативні сили в цьому випадку носять нелінійний 

характер і за величиною можуть значно перевершувати (на два порядки і 

више) диссипативні сили, обумовлені розсіянням енергії в пограничному шарі. 

Проте їх можна вважати рисими в тому сенсі, що енергія, що розсіюється за 

період, складає рису долю від повної енергії рідини, що коливається. 

 Користуючись цими концепціями можна отримати значення 

дисипативних коефіцієнтів коливань, рідини в циліндричному відсіку з 

гладкими стінками.  

Демпфування коливань рідкого палива за наявності у відсіку 

конструктивних елементів типу ребер. 

Кільцеві ребера у баці мають вигляд (рис. 2.5) аналогічна залежність 

має вигляд: 

d

b

s

h

D = 2 r

 

Рис 3.1. Загальний вигляд кільцевої демпфуючої перегородки, 

розміщеної в баці. 
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і 0/ rdd ii   – відносна глибина того, що втопило i–го ребра. 

Коефіцієнт опору для одного ребра при h > 1,5r0 одержимо 

напівемпіричну залежність 



2

1

01
2

3

6.4





















r

s

r

b
Ae r

d

 ,        (3.20) 

де А = 48,5; 43,4 й 38,1 відповідно для досить вузького кільця, коли 

впливом кривизни можна зневажити (K=19,1); кільця шириною 0,1r0 (K=17,1) 

і 0,2r0 (K=15). Логарифмічний декремент затухання при введені перегородки 

має вигляд рис 3.2. 

t 

Рис 3.2 Затухаючі коливання при демпфуванні 

Таким чином, логарифмічний декремент істотно залежить як від 

геометричних параметрів системи, так і від амплітуди коливань рідини. 

 

3.4.ОСЕСИМЕТРИЧНІ КОЛИВАННЯ ОБОЛОНКИ, ЧАСТКОВО 

ЗАПОВНЕНОЮ РІДИНОЮ, ВИТІКАЮЧОЮ ЧЕРЕЗ ЗАБІРНИЙ ПРИСТРІЙ 

Розглянемо коливання оболонки заповненою рідиною з урахуванням 

ефекту витікання рідини. Забірний пристрій являється одним з основним 

елементів паливного бака ракети з рідинним ракетним двигуном. Основними 

вимогами для таких приладів є рівномірне зниження рівня палива для 

створення подання палива без перерви та без порушення його потоку. Є два 



види витратних магістралей з днищ забірних пристроїв які розділяються на 

одноточечні та багатоточечні. На сьогоднішній день найчастіше зустрічаються 

якраз багатоточечні забірні пристрої. Вони складаються з перфорованих 

пластин та жолобів. Забірний пристрій відноситься до ракетної техніки та 

може бути використаний у конструкції приладів для злива палива з баків, який 

має кільцеве днище. 

Постановка завдання. Однією з основних частин конструктивного 

елемента пристрою є сам паливний бак. За допомоги значень наступних 

характеристик, як форми та частоти подовжніх коливань корпусу ракети, які в 

свою чергу дізнаються за допомоги власних частот та форм коливань баку з 

рідиною, дозволять нам визначити вхідні параметри магістралі системи 

подання палива. 

 
 

Рис. 3.3. Схема паливного баку космічної ступені ракети-носія 

Паливний бак являє собою конструкцію, котра сама складається з 

пружної оболонки та також частково перфорованого жорсткого дна, котре 

буде імітувати забірний пристрій. Для завдання, нехай бак буде частково 

заповнений ідеальною рідиною та буде жорстко затиснена по периметру 

стикувального шпангоута, котре буде сполучати обичайку з днищем. Давайте 

спочатку розглянемо синтез закону управління автопілоту, а потім малі вільні 

осесиметричні коливання самого паливного бака який частково заповнений 



рідиною відносно деяких незбуренихо станів.  

Незбурений стан.Для незбуреного стану треба ввести систему 

координатOx1x2x3з осями Ox1, Ox2, яка буде співпадати з площиною самої 

необуреної вільної поверхні Г0. Візьмемо за незбурений стан рух рідкого 

палива, яке встановилося, воно буде характеризуватися наступним: середньою 

постійною швидкістю опускання V0, необуреною вільною поверхнеюГ0, 

середньою постійною швидкістю𝑉 𝛴
0на поверхні злива Σ. Під самою поверхнею 

злива Σми маємо на увазі плоску поверхню перфорованої пластини забірного 

пристрою. Також будемо вважати, що рух необуреної рідини описується 

величинами, які будуть виконувати наступні рівняння: 

𝑉𝑜𝑆𝑂
Г = 𝑉Σ

𝑂𝑆Σ, (3.21) 

-рівняннявитрат, де 𝑆Г𝑂
- площа поперечного перерізу бака 

плоскістю, яка збігається с плоскістюГ0; SΣ-площа поверхні злива; 

𝑝0(𝑥3) = 𝑝 − 𝑔𝜌𝑥3,(3.22) 

-основний закон гідростатики, де pн-постійний тиск наддування, ρ-

щільність рідини; 

𝑝1
0(−𝐻) − 𝑝2

0(−𝐻) = 𝜉𝜌
(𝑉𝛴

0)2

2
,(3.23) 

-рівняння для перепаду тиска на пластині заборного пристрою, де H-

глибина рідини в системі координат Ox1x2x3; ξ-коефіцієнт гідравлічного опору 

забірного пристрою, приведений до наступної швидкості𝑉Σ
0, та також 

залежний від коефіцієнта "живого" перерізу 𝑓̅ = S0/SΣ, форми країв отворів і 

числа Рейнольдса, ξ= 0,5 . . . 3,5[1]; 

𝑝0(0) = 𝑝𝐻  (3.24) 

-рівність тисків на вільній поверхні Г0. 

Візьмемо за незбурений стан конструкції задачу що буде відповідати 

рішенню про рівновагу конструкції з обумовленням незбуреного руху рідини 

та під тиском який дорівнює p0(x3). 

Рівняння малих коливань системи. Для рішення цього завдання 

візмемо коливання рідини та  пружної оболонки котрі будуть близькими до 



стану незбуреного руху. Також треба памьятати що поля зміщень швидкості 

та тиску часток рідини будуть отримувати малі відхилення при обуреному русі 

�⃗⃗� (x, t), 𝑣 (x, t), p(x, t)відповідно від їх середніх незбуренихо значень. 

Знехтувавши доданками другого порядку меншого і більшого ми можемо 

виразити вектор наступним чином 

𝑣 (𝑥, 𝑡)як𝑣 (𝑥, 𝑡) =
𝜕�⃗⃗� 

𝜕𝑡
(𝑥, 𝑡) = �⃗⃗� (𝑥, 𝑡). 

Малі коливання обуреної вільної поверхи рідини у системі координат 

ми можемо записати у вигляді рівняння 

𝑥3 = 𝑓(𝑥1, 𝑥2, 0, 𝑡), (3.25) 

де𝑓(𝑥1, 𝑥2, 0, 𝑡) = 𝑤(𝑥1, 𝑥2, 0, 𝑡)-проекція на ось Ox3 поля зміщень 

часток вільної поверхні рідини. При коливаннях рідини тиск в області, 

займаній рідким паливом, визначається сумою𝑝0(𝑥3) + 𝑝(𝑥1, 𝑥2, 𝑥3, 𝑡). Отже 

на обуреній вільній поверхні виконується умова 𝑝0(𝑥3) + 𝑝(𝑥1, 𝑥2, 𝑥3, 𝑡) = 𝑝𝐻 . 

Поле швидкостей на поверхні зливу в обуреному русі можна 

представити як�̅�Σ = �̅�Σ
0 + �̅�Σ, а на пластині забірного пристрою  відбудеться 

перепад тиску який ми можемо записати наступним рівнянням: 

𝑝1
0(−𝐻) + 𝑝(𝑥1, 𝑥2, −𝐻, 𝑡) − 𝑝2

0(−𝐻) = ξ𝑝
�̅�Σ

2

2
.(3.26) 

Якщо врахувати рівняння (3.23), (3.24) для невеликих відхилень та 

лінеаризувати умови поверхонь Г0 та Σможна отримати наступні граничні 

умови: 

𝑝 = 𝑔𝑝�⃗⃗� Г ∙ �⃗� Гприх = 0(3.27) 

𝑝 = γ𝑝�⃗⃗� Σ ∙ �⃗� Σпри x3 = −H(3.28) 

де�⃗� Г, �⃗� Σ -зовнішні нормалі до поверхонь Г іΣвідповідно; 

𝛾 = 𝜉𝑉𝛴
0-узагальнений коефіцієнт опору поверхні зливу. 

Зрозуміло, що для даних руху рідини, якщо знехтувати впливами 

в’язкості, будуть описані наступним лінеаризованим рівнянням Ейлера 

𝜕�⃗� 

𝜕𝑡
= −

1

𝜌
𝛻𝜌 + 𝑓 (3.29) 

Де 𝑓  дорівнює заданим відхиленням поля зовнішніх сил від необурених 



значень, яке потрібно буде доповнити рівнянням нерозривності 

𝛻 ∙ 𝑣 = 0 

Головною умовою не протікання через змочену поверхнюS 

𝑣 ∙ �⃗� = �̅� ∙ �̅� 

�⃗⃗� = (𝑢0, 0, 𝑤0)–це вектор зміщення часток змочуваної поверхні 

оболонки. Наступним ми роздивимося конструкцію паливного бака при 

осесиметричних коливаннях. Додаймо також систему рівнянь спільних рухів 

обичайки та рідини. Беручи до уваги данні з роботи [5] ми можемо написати 

рівняння оболонки в вигляді рівняння: 

𝐿11𝑢0 + 𝐿12𝑤0 = 𝑞1,    𝑞1 = −𝑚
𝜕2𝑢0

𝜕𝑡2  

𝐿21𝑢0 + 𝐿22𝑤0 =  𝑞2,    𝑞2 = −𝑚
𝜕2𝑤0

𝜕𝑡2
+ 𝑝   (3.30) 

де L11, L12, L21, L22–являються диференціальними операторами загальної 

технічної теорії тонких оболонок; p -гідродинамічний тиск рідини; m = ρ0h0-

маса одиниці поверхні оболонки; ρ0-щільність матеріалу оболонки; h0- 

товщина оболонки. 

Постановка завдання для потенціалу зміщень. Беручи до уваги, що 

при малих рухах ідеальної рідини нам буде зручно ввести таке поняття як 

потенціал зміщення: φ(x, t), (x = (x1, x2, x3)), який буде пов'язаний з полем 

зміщень w⃗⃗⃗ (x, t)та полем швидкостейn⃗ (x, t)часток рідини, ми отримуємо 

наступне рівняння 

w⃗⃗⃗ (x, t) = ∇φ(x, t); v⃗ (x, t)  =  ∇
∂φ

∂ t
 .  (3.31) 

Якщо до формули (3.29) додати також формулу(3.31), то ми отримаємо 

лінеаризований інтеграл Коши-Лагранжа, який буде виражатися через 

потенціал зміщення: 

∂2φ 

∂ t2
+ 

p

ρ 
 =  c(t),  (3.32) 

де c(t) — дорівнює довільна функція часу, що в даний момент може 

дорівнювати нулю. Для формулювання крайового завдання, припустимо, що 

рух рідини буде потенціальним, тоді для визначення функції φ(x, t). Якщо 



використати рівняння (3.30), а також граничні умови та рівняння 

нерозривності, ми отримаємо 

Δφ = 0 в Q; (3.33) 

∂2φ

∂t2
+ 𝑔

∂φ

∂n
= 𝑓1(𝑥, 𝑡)на Г0; (3.34) 

−
∂2φ

∂t2
+ γ(

∂2φ

∂n∂t
) = 𝑓2(𝑥, 𝑡) на Σ, (3.35) 

Необхідно також доповнити граничну кінематичну умову для 

змочуваної поверхні S оболонки 

𝑤0 =
∂φ

φ𝑛0
 на S (3.36) 

Урахування формули (3.32), (3.33), та виведені (3.22)-(3.24), можна 

записати силові умови взаємодій оболонки з рідиною в вигляді рівняння: 

𝐿 {
𝑢0
∂φ

∂𝑛0

} + ρ0ℎ0 {
0
∂φ

∂𝑛0

} = (
0

−ρ
∂2φ

∂t2
)на S, (3.37) 

де 𝐿 =  {𝐿𝑗𝑘}   𝑗,𝑘=1
2  — самоспряжений оператор теорії тонких оболонок,  

а 𝑓𝑘(𝑥, 𝑡), 𝑘 =  1, 2, в рівняннях (3.34) і (3.35) — задані зовнішні дії. 

Закон зміни енергії. При множенні динамічних граничних умов 

(14),(15) та (17) на𝜌(�̇�Г ), 𝜌(�̇�𝛴)і U̇̅та при інтегруванні на поверхні Г0, Σ і S ми 

отримаємо наступний результат при врахуванні кінематичної умови  (3.36), ми 

отримаємо наступне вираження 

𝑑

𝑑𝑡
(𝑇ж  +  𝑇об  +  Пж  +  Поб)  =  −2𝛷∗  +  𝐴(𝑒) , (3.38) 

де 𝑇ж  =  
1 

2
 𝜌 ∫ (𝛻�̇�)2𝑑𝑄

Q
 — кінетична енергія рідини;  

𝑇об  =  
1 

2
𝜌0ℎ0 ∫(U⃗⃗ ̇0)

2

𝑑𝑆
s

 — кінетична енергія оболонки;  

Пж = 
1 

2
∫  𝜌𝑔 (

𝜕𝜑

𝜕𝑛Г

)
2
𝑑Г0

 Г0 

 — потенційна енергія рідини;  

Поб =  
1 

2
∫ (𝐿1/2U̅0

̇ )
2
𝑑𝑆

 𝑆 

 — потенційна енергія оболонки;  

𝛷 =  
1 

2
 𝛾𝜌 ∫ (

𝜕�̇�

𝜕𝑛
)
2
𝑑𝛴 — дисипативна функція малих рухів рідини; 



𝐴(0) =  ∫ 𝑓1 (
𝜕𝑤1

𝜕𝑡 
)
2
𝑑Г0

Г0

+ ∫  𝑓2 (
𝜕𝑤3

𝜕𝑡
)
2
𝑑𝛴

𝛴

 — робота зовнішніх дій на 

рідину. 

Закон зміни енергії показує, що в расматриваемой механічній системі 

робота зовнішніх дій лише частково витрачається на зміну повної механічної 

енергії. 

Власні коливання. Якщо припустити, щоf1(x, t) = f2(x, t) = 0, тоді 

рішеннямдля задачі можна буде записати наступним чином 

u0(x, t) = u0(x)eΩt ; w0(x, t) = w0(x)eΩt ; p(x, t) = p(x)eΩt ; ϕ(x, t) = ϕ(x)eΩt. 

 (3.39)  

Отже ми отримаємо наступне завдання власних коливань наступного 

вигляду при деяких перетвореннях: 

Δϕ = 0 в Q; (3.40) 

𝛺2𝜙 +  𝑔 
𝜕𝜙

𝜕𝑛
=  0 на Г0; (3.41) 

𝛺2𝜙 −  𝛾𝛺
𝜕𝜙

𝜕𝑛
 =  0 на Σ; (3.42) 

𝐿 {
𝑢0
𝜕𝜙

𝜕𝑛

} + 𝜌0ℎ0𝛺
2 {

 0
𝜕𝜙

𝜕𝑛

} = (
0 

−𝛺2𝜌𝜙
) на S; (3.43) 

Ми використали незвичайне рішення функціїϕn(x, Ωn), n = 1, 2, 3 . . ., 

котре кличуть власними функціями, та також ми маємо дійсні чи комплексні 

числа Ωn, n = 1, 2, 3 . . ., котрі мають назву власне значення. 

Проаналізуємо безмоментну циліндричну кругову оболонку радіусом 

радіусу r = r0та також висотою Н , яка частково заповнена рідиною та має 

жорстке перфороване дно. Тоді при виключенні з функції u0(x) рівняння (3.42) 

ми зможемо отримати спектральне завдання для того щоб визначити частоти 

Ω і функції ϕ(r, x), яка записана в циліндричній системі координат x, r, η:  

𝛥𝜙 = 0 в 𝑄; (3.44) 

𝑔
𝜕𝜙

𝜕𝑥
+ 𝛺2𝜙 = 0, 𝑥 = 0; (3.45) 

𝛺2𝜙 −  𝛾𝛺
𝜕𝜙

𝜕𝑥
 =  0, 𝑥 =  −𝐻;  (3.46) 



𝛺2 𝜕𝜙

𝜕𝑟
+ 𝛺𝑘

2 𝜕𝜙

𝜕𝑟
 = −

𝜌

𝜌0ℎ0
𝛺2𝜙 на S, (3.47) 

де 𝛺𝑘
2 =  

E

ρ0r0
2- квадрат частоти власних радіальних коливань пружного 

кільця; E — модуль пружності матеріалу циліндричної обичайки. 

Використавши метод для розділення змінних, ми зможемо отримати наступне 

рішення для рівнянь (3.44-3.47): 

𝜙𝑛 =  𝐽0 (𝑦𝑛
𝑟 

𝑟00
) (−

 𝑦𝑛

�̅�𝑛
2 𝑐́ℎ𝑦𝑛�̅�  +  𝑠ℎ𝑦𝑛𝑥), n = 1, 2, 3, . . . , 

а �̅�𝑛, 𝑦𝑛являє собою рішення трансцендентних рівнянь;  

�̅�𝑛
2 =

�̅�𝑘
2𝑦𝑛𝐽1(𝑦𝑛)

𝜌𝑟0
𝜌𝑜ℎ

𝐽0(𝑦𝑛)  −  𝑦𝑛𝐽1(𝑦𝑛) 
 , 

�̅�𝑛
3𝑡ℎ 𝑦𝑛𝐻  + �̅�𝑛

2�̅�𝑦𝑛 + �̅�𝑛𝑦𝑛 + �̅�𝑦𝑛
2𝑡ℎ𝑦𝑛𝐻  =  0, (3.48) 

Де�̅�𝑛  =  
𝛺2𝑟0

𝑔
 𝑔 ;  𝑦 =  𝑘𝑟0;  𝐽0(𝑦), 𝐽1(𝑦) — функції Бесселя першого 

роду нульового і першого порядків;  

𝐻  =  
𝐻

𝑟0
 ;  �̅�  =  𝛾 

1

√𝑔𝑟0
 ;  �̅� =  

𝑥

𝑟0
;  𝑏 =  

𝜌𝑟0
𝜌0ℎ0

. 

За допомоги цього завдання ми можемо отримати не лише рішення для 

y, Ω. Ми можемо дізнатися потенціал 𝜙𝑙 при y = iz 

𝜙𝑙 = 𝐼0 (𝑧𝑙

𝑟

 𝑟0
) (−

𝑧𝑙

�̅�𝑙
2 𝑐́𝑜𝑠 𝑧𝑙�̅� + 𝑠𝑖𝑛 𝑧𝑙�̅�) , 

де  �̅�𝑙 ,  𝑧𝑙являють собою рішення трансцендентних рівнянь 

�̅�𝑙
2 =

−�̅�𝑘
2

1+
𝜌 𝑟0
𝜌0ℎ

1

𝑧𝑙

𝐼0(𝑧𝑙)

𝐼1(𝑧𝑙)

 ; (3.4929) 

�̅�𝑙
3 𝑡𝑔 𝑧𝑙𝐻 + �̅�𝑙

2𝛾𝑧𝑙 +  �̅�𝑙𝑧𝑙 − �̅�𝑧𝑙
2𝑡𝑔 𝑧𝑙𝐻  =  0.  

В цьому рівнянні I0(z), I1(z) являє собоюмодифіковану функцію Бесселя 

першого роду нульового і першого порядків відповідно. Для системи 

рівнянь(3.48)-(3.49) отримаємо як комплексні значення, так і дійсні. Для 

отримання початкових значень коренів системи трансцендентних рівнянь, ми 

можемо проаналізувати допоміжне завдання. 

Отримаємо данні про коливання пружної конструкції заповненою 



рідиною яка витікає, а також при врахуванні дії зовнішнього поля масових сил 

має вигляд:  

∂2ϕ 

∂r2
+ 

1

2

∂ϕ

∂r
+ 

∂2ϕ 

∂n2
 =  0 в Q; ϕ = 0 на Г0; (3.50) 

Ωϕ −  γ 
∂ϕ

∂x 
=  0 на Σ, (Ω

2  +  Ω k
2 )

∂ϕ 

∂r
=  − 

ρ 

ρ0h
Ω

2ϕ на S 

Рішення завдання (3.50) ми можемо записати так: 

𝜙𝑛 =  𝐽0 (𝑦𝑛
𝑟 

𝑟0
) 𝑠ℎ𝑦𝑛�̅�, �̅�𝑛 = −�̅�𝑦𝑛𝑐́𝑡ℎ𝑦𝑛𝐻, 𝑛 =  1, 2, 3, . . ., (3.51) 

 де 𝑦𝑛 — корені трансцендентного рівняння 

𝐽1(𝑦𝑛)

𝐽0(𝑦𝑛)
=  

𝑦𝑛𝑏

𝑦𝑛
2+𝛽2�̅�𝑘

2𝑡ℎ2(𝑦𝑛�̅�)
 . (3.52)  

Завдання (3.50) ми можемо рішити не лише у вигляді (3.51). Якщо ми 

припустимо що y = iz ми зможемо отримати рівняння: 

𝜙𝑙 =  𝐼0 (𝑧𝑙
 𝑟

𝑟0
) 𝑠𝑖𝑛 𝑧𝑙𝑥,  �̅�𝑙 =

𝑖 �̅�𝑘

±√1+
𝑏

𝑧𝑙

𝐼0(𝑧𝑙)

𝐼1 (𝑧𝑙)

 , 𝑙́ =  1, 2, 3, . .. , (3.53) 

де 𝑧𝑙 — корінь трансцендентного рівняння 

𝑐́𝑡𝑔 𝑧𝑙𝐻  =
−�̅��̅�𝑘𝑖

𝑧𝑙√
 𝑏

𝑧𝑙

𝐼0(𝑧𝑙)

𝐼1(𝑧𝑙)
+ 1

 . (3.54) 

Щоб дізнатися корені ми можемо використати графічний метод. Для 

цього ми перепишімо рівняння (3.52) наступним чином: 

𝐹(𝑦)  =  
𝐽1(𝑦𝑛)

𝐽0(𝑦𝑛)
− 

𝑦𝑛𝑏

𝑦𝑛
2+𝛽2�̅�𝑘

2𝑡ℎ2(𝑦𝑛�̅�)
=  0, (3.55 35) 

Ми припускаємо y = Rey + iImy і F(y) = ReF + iImF. Для рішення 

графічного рівняння (3.52) та (3.54), ми дамо �̅�= 0,001; 0,1; 0,5, а ρ = 1000 кг/м3; 

ρоб = 8 ∙ 103 кг/м3; Е = 2 ∙ 1011; r0 = 1 м; h0 = 0,002 м. При побудові графіку  

ReF(y) = 0, і ImF(y) = 0, ми знайдемо в їх точках перетину корені для рівняння 

(3.52), таким ж чином ми (3.54)(рис. 3.4 а, б). а-рівняння(3.52), б-рівняння(3.54) 



 

Рис.3.4 Схема графічного рішення допоміжного завдання.  

Отримавши значення для допоміжного завдання�̅�0, y0, z0, та 

відставивши їх у систему трансцендентних рівнянь(28)-(29) та 

такождізнавшись значення Ωn, yn, znдля основних модельних завдань (24) -(27). 

В таблиці для значення�̅� = 0,001; 0,1; 0,5 має власні та хвильові числа перших 

п’яти тонів коливань, які відповідають спектрам Λ(1) ,Λ(2) і Λ (3). Спектр Λ (1)має 

безліч дійсних чисел 𝛺n
(1) 

 , n = 1, 2, 3, . . ., 𝛺n
(1) 

 → −∞ при n → ∞. Власні числа 

𝛺n
(1)

мають відповідати швидко затухаючим аперіодичним рухам даної 

механічної системи. В свою чергу спектр Λ(2) буде складатися з безлічі 

комплексно-зв'язаних власних чисел 𝛺n
(1) 

, n = 1, 2, 3, . . ., с Re𝛺n
(1) 

→ 0 при n 

→ ∞, с Im𝛺n
(1) 

 → ±∞ при n → ∞. Також цей спектр відповідає слабо 

затухаючим коливанням даної механічної системи, котра переважно буде 

виражена якраз на вільній поверхні рідини. Останній спектр Λ(3)складається з 

безлічі комплексних власних чисел𝛺n
(3) 

, n = 1, 2, 3, . . ., с Re𝛺n
(3) 

, → 0 при n → 

∞, с Im𝛺n
(3) 

, → ±∞ при n → ∞. Λ(3) відповідає затухаючим коливанням даної 

механічної системи, котра виражена переважно на поверхні обичайки.  

Складемо вирази таких енергій як, кінетичної, потенціальної та також 



дисипативної функції у результаті чого ми отримаємо: 

𝑇 =  
1

2
мпр�̇�𝑛

2,     П =
1

2
Спр�̇�𝑛

2,      𝛷 =  
1

2
 𝑏пр�̇�𝑛

2,  

де мпрце приведена маса даної механічної системи при коливаннях по 

n- му тону,  

мпр  =  𝜌 ∫ 𝛻𝜙𝑛𝛻𝜙𝑛
∗𝑟𝑑𝜂́𝑑𝑟𝑑𝑥 +  𝜌0ℎ ∫

𝜕𝜙

𝜕𝑟 

𝜕𝜙∗

𝜕𝑟
𝑑𝑆

𝑆

;  

Спр — приведений коефіцієнт жорсткості,  

Спр  =  
𝐸ℎ

𝑟0
∫

𝜕𝜙

𝜕𝑟
𝑆

|
𝑟=𝑟0

𝜕𝜙∗

𝜕𝑟
|
𝑟=𝑟0

𝑑𝑆 + 𝜌𝑔 ∫
𝜕𝜙 

𝜕𝑥

𝜕𝜙∗

𝜕𝑥
𝑑Г0

Г0

;  

 𝑏пр — приведений коефіцієнт демпфірування,  

 𝑏пр  =  𝛾𝜌 ∫
𝜕𝜙

𝜕𝑥
𝛴

|
𝑥=−𝐻

𝜕𝜙∗

𝜕𝑥
|
𝑥=−𝐻

𝑑𝛴; 

 

Отже, отримаємо рівняння руху n- го осцилятора, який відбиває вільні 

коливання даної складної механічної системи,  

S̈n +  2nṠn + ωn
2Sn = 0, n =  1, 2, 3, . . .,  

де 2𝑛 =  
𝑏пр

мпр

та𝜔𝑛
2 =

Спр

мпр

  і 𝑛,  𝜔𝑛 цекоефіцієнт загасання і власна 

частота коливань системи "Пружна обоболонка-рідина-забірний пристрій". 

Щоб ми могли отримати чисельну оцінку впливу забірного пристрою, який 

має вигляд перфорованого жорсткого днища, на  осесиметричні коливання 

пружної обичайки з рідиною візьмемо наступні дані 

E = 7,2 ∙ 1010 Н/м2, H = 9 м, h = 2,1 ∙ 10−3 м, ρ = 1000 кг/м3, ρоб = 2,7 ∙ 

103 кг/м3. 

Візьмемо інтеграли з рівняння (36) та вичислимо коефіцієнт згасання, 

який дорівнює n, частоту, яка дорівнює ωn,та логарифмічний декремент , 

який має вигляд δn, які будуть відповідати першому тону головних коливань. 

На при кінці ми отримаємо наступні дані, n = 3,443 с−1, ω = 95,3205 с−1, δ = 

0,22695. 



Коефіцієнт згасання, n ωn δ відповідно, для в’язких рідин, котрі 

частково заповнюють жорсткий циліндричний бак, то для осесиметричних 

коливань отримаємо: 

𝐴0𝑛 =  
𝜇0𝑛

2

𝑎2
[

1

𝜇0𝑛
𝑡ℎ (

𝜇0𝑛𝐻

𝑎
) +

1−𝐻
𝑎⁄

𝑐ℎ2(
𝜇0𝑛𝐻

𝑎⁄ )
] ,  

𝑛 =  𝑅𝑒𝜆0𝑛 =  − 
𝜈1/2𝐴0𝑛

2√2𝜔0𝑛
3/2 , 𝜔0𝑛

2 =  𝑔 
𝜇0𝑛

𝑎
𝑡ℎ (

𝜇0𝑛𝐻

𝑎
).  

При підставленні в ці формули таких даних як, ν = 1,79 ∙ 10−6 м2/c 

(вода), μ01 = 3,8317, ми отримаєм n = 0,0011712 с−1, ω = 6,130985 с−1, δ = 

1,20027 ∙ 10−3.  

Порівняємо ефект згасання хвильового руху вільної поверхні рідини, 

за наявності кільцевих ребр в жорсткому баку, з ефектом згасання пружної 

оболонки, з осесиметричними коливаннями, в якій знаходиться рідина, та при 

наявності забірного пристрою. 

3.5.Визначення параметрів коливання вільної поверхні рідкого палива 

в баку на активних і пасивних етапах польоту ракети-носія 

Метою роботи є розвиток підходу до оцінки працездатності системи 

живлення рідинних рухових установок космічних щаблів РН в умовах 

мікрогравітації на ділянках активного та пасивного польоту, а також при 

багаторазових запусках-зупинках маршових двигунів, у тому числі у періоди 

з мінімальними рівнями заповнення баків. Раніше вже розглядалися завдання 

для визначення вільної поверхні рідкого палива в баку на активному етапі, 

тобто при роботі маршового рідинно ракетного двигуна, та для пасивного 

етапу польоту, тобто при дії силових факторів від керуючих органів системи 

орієнтації та стабілізації космічної ступені перед повторними запускам 

маршових рідинних ракетних двигунів. Схема представлення космічного 

ступеня РН рис3.5. 



 

Рис3.5.Схема представлення космічного ступеня РН 

Коливання космічної ступені з рідким паливом без врахування 

дисипації енергії, то ми отримаємо наступне рівняння:  

𝑀
𝑑2

𝑑𝑡2
(𝑈) + 𝐾𝑈 = 0 

Де М- це матриця мас, t-час в даний момент, U-вектор переміщення,K-

матриця жорсткості.  

Взаємодія пружної конструкції баку з відповідним рідким середовищем 

на змоченій поверхні їх оболонки, та також рухом вільної поверхні рідини в 

об’ємі відповідному баку враховується введенням граничних умов, котрі 

визначаються формою поверхні бака.  

Вивимушені просторові коливання космічного ступеня з урахуванням 

сил опору коливальному руху : 

[𝑀]
𝑑2

𝑑𝑡2
(𝑈) + [𝐷]

𝑑𝑈

𝑑𝑡
+ [𝐾]𝑈 = 𝐹 

де D - матриця коефіцієнтів демпфування, F - вектор зовнішніх сил, що 

прикладаються до конструкції ступеня з боку РРДУ. 

У зв'язку з цим динамічний відгук системи на керуючий вплив доцільно 

досліджувати на частотах розкладання в ряд Фур'є [18] залежності кута 



програмного руху конструкції космічного ступеня від часу протягом періоду 

коливань, тобто програмне відхилення від нейтрального положення ступеня 

для досліджуваного випадку зручно поставити так

 

де m - кількість членів ряду Фур'є використовуваної при моделюванні 

залежності програмного відхилення ступені від нейтрального положення під 

дією тяги двигунів системи орієнтації: αpi αQi мінімальної тяги відповідно по 

каналах тангажу і нишпорення: ωі - кутова частота коливань i -тої гармоніки: t 

- поточний час. Rр – коефіцієнт пропорційності що враховує «переведення» 

обурень системи по каналах тангажу і нишпорення до гармонійного обурення 

з відхиленням кута ϑ.  

При дослідженні динаміки космічних східців найбільший практичний 

інтерес з точки зору управління польотом ступеня і забезпечення 

працездатності всередині бакового облаштувань забезпечення суцільності 

компонентів палива представляють величини узагальнених мас, що 

характеризують "міру участі" рідини в коливальному русі ступеня в 

домінуючому поперечному напрямі. 

 

 

Рис 3.6.розрахункові залежності зміщення вільної поверхні від її 

стану в контрольних точках 1 та 2, Do і Dг відповідно, вільної поверхні 

компонента палива від часу   

Знання цих параметрів дозволяє виявити потенційно небезпечні 



режими роботи РРД, при яких, зокрема, в результаті вимушених коливань 

рідкого палива в паливному баку ступеня внаслідок оголення сіткового 

фазороздільника, вільні газові включення можуть проникнути на вхід в 

маршовий РРД. В умовах запуску РРД при малому рівні рідини у баку великий 

зміст вільних газових включень може привести до зриву працездатності 

деяких систем ЖРД як наслідок зриву кавітації насоса. 

Для системи живлення маршового двигуна космічного ступеня РН 

приведені залежності зміщення вільної поверхні рідини від її незбуреного 

стану в розрахункових точках Do і Dг вільної поверхні компонента палива від 

часу, побудовані на основі чисельного рішення системи рівнянь для 

розрахункового рівня обурень конструкції ступеня від імпульсів системи 

орієнтації і стабілізації космічного ступеня, що управляють, мають місце на 

пасивних ділянках польоту досліджуваного космічного ступеня. Результати 

математичного моделювання просторових коливань космічного ступеня 

служать для оцінки величин "провалів" рівнів вільних поверхонь рідкого 

палива у баках ступеня і визначення запасів працездатності Λ всередині 

бакового облаштувань забезпечення суцільностікомпонентів палива на різних 

режимах роботи маршового двигуна космічної ступені: 

𝛬 =
𝐻𝐶𝐹𝑅

𝐸

𝐻𝐶𝑇
𝑚𝑎𝑥, 

Де 𝐻𝐶𝑇
𝑚𝑎𝑥-максимальна висота стовпа рідини над сітчастим 

фазороздільника (розрахована з урахуванням амплітуди коливань поверхні 

компонентів палива в паливному баку). 𝐻𝐶𝐹𝑅
𝐸 = Кпр ∙ Кв ∙ Нст

уд -динамічна 

утримуюча здатність сітки фазоразделителя, що характеризує його ресурси по 

пригніченню кінетичної енергії компонента палива, що натікає на неї, з 

вільними газовими включеннями,Кпр -коефіцієнт, що враховує зниження 

динамічної утримуючої здатності, обумовлене рухом компонента палива 

уздовж сітчастого фазороздільникавнаслідок польотних вібрацій ступеня,Кв-

коефіцієнт, що враховує вплив польотних вібрацій,Нст
уд -статична утримуюча 

здатність сітчастого фазороздільника, під якою розуміється капілярний 



перепад тисків в нім, що відповідає прориву газової фази крізь його осередки. 

3.6.Неспокійна атмосфера 

Для отримання повної системи рівнянь збуреного руху РН необхідно 

мати в розпорядженні рівняння приводів, датчиків і неспокійної атмосфери. 

Математичному опису неспокійної атмосфери присвячена значна 

кількість робіт . Аналіз показав, що нині існують дві основні схеми її опису : 

а. ) схема дискретних поривів; 

б.) схема безперервної турбулентності. 

У схемі дискретних поривів передбачається, що пориви відокремлені 

один від одного досить великим проміжком часу. При описі безперервної 

турбулентності використовуються дві основні емпіричні моделі: модель 

Драйдена і модель Кармана. Остання - точніша, проте для отримання 

тимчасових реалізацій турбулентності вона практично не використовується, 

оскільки функція моделі Кармана не є дробово-раціональною, що робить 

неможливим застосування методу формувальних фільтрів. Тому в роботі 

використовується модель Драйдена :  

𝑆𝑛(𝜔) =
𝐿𝑛𝜎𝑛

𝜋𝑉
  
1 + 3(𝜔𝐿𝑛/𝑉)2

(1 + (𝜔𝐿/𝑉)2)2
 

де 𝑆𝑛(𝜔) - спектральна щільність норрисьної складової швидкості 

вітру;  

𝐿𝑛 , 𝜎𝑛 - масштаб турбулентності і середньоквадратичне відхилення 

вертикальної складової швидкості вітру; 

При моделюванні турбулентності на ЕОМ використовувалася методика 

визначення різницевих математичних моделей турбулентності 

3.7.Повна система рівнянь збуреного руху корпусу РН в площині 

тангажа. 

Використовуючи вирази для додаткових збурюючих сил (3.21-3.23), 

вирази для дисипативних коефіцієнтів (3.24-3.26), отримані вище, загальні 

формули для коефіцієнтів рівнянь поперечних коливань еквівалентного 

стержня(3.2),(3.3), отримаємо рівняння збуреного руху корпусу РН. 



Приєднуючи до них рівняння відносного руху двигуна і рівняння автомату 

стабілізації, отримаємо повну систему рівнянь збуреного руху в площині 

тангажа. 

�̈� + 𝑎 𝑦𝑦�̇� + 𝑎 𝑦𝜃𝜃 + 𝑎𝑦𝜃𝜃 + ∑(𝑎 𝑦𝑞𝑗
𝑎 𝑗 + 𝑎 𝑦𝑞𝑗𝑎 𝑗)

𝛥

𝑗=1

+ ∑ 𝑎 𝑦𝑠𝑛
𝑠   𝑛+𝑎𝑦𝛿 𝛿 = 𝐹�̅�(𝑡);

2

𝑛=1

 

𝜃 ̈ + 𝑎 𝜃𝑦𝑦 + 𝑎 𝜃𝜃�̇� + 𝑎𝜃𝜃𝜃 + ∑ (𝑎 𝜃𝑞𝑗
𝑞 
𝑗
+ 𝑎 𝑦𝑞𝑗𝑞 𝑗)

𝛥
𝑗=1 +

+∑ (𝑎 𝜃𝑠𝑛
𝑠   𝑛+𝑎 𝜃𝑠𝑛

𝑠 𝑛) + 𝑎 
𝜃𝛿

𝛿 +𝑎𝑦𝛿 𝛿 = 𝑀𝑧
̅̅ ̅̅ (𝑡);2

𝑛=1      (3.27) 

𝑞  
𝑗
+ 𝛽𝑎𝑗𝑞𝑗 + 𝜔𝑎𝑗

2 𝑞𝑗 + 𝑎 𝑎𝑗𝑦𝑦 + 𝑎 𝑎𝑗𝜃𝜃 + 𝑎 𝑎𝑗𝜃𝜃

+ ∑ (𝑎 𝑞𝑗𝑠𝑛
𝑠  𝑛 + 𝑎 𝑞𝑗𝑠𝑛𝑠 𝑛) + 𝑎 𝑎𝑗𝜃𝜃 + 𝑎𝑎𝑗𝜃𝜃  

𝛥

𝑛=1

= �͞�𝑗
(𝑡); 

𝑠  𝑛 + 𝛽𝑠𝑛𝑠𝑛 + 𝜔𝑠𝑛
2 𝑠𝑛 + 𝑎𝑠𝑛𝑦𝑦  + 𝑎 𝑠𝑗𝜃𝜃  + 𝑎 𝑠𝑛𝜃𝜃 + ∑(𝑎 𝑞𝑗𝑠𝑛

𝑞  𝑗 + 𝑎 𝑞𝑗𝑠𝑛𝑞 𝑗)  

𝛥

𝑗=1

= 0; 

де 𝛿 - середній кут відхилення поворотних двигунів; 

𝛿°- кут відхилення валу рульової машини, приведений до осі обертання 

РРД; 

           𝐿1, 𝐿2 - оператори, що описують закон керування(стабілізації). 

 𝑦0, 𝜃0 - тангенціальне переміщення і розворот перерізу стержня в місці 

установки датчика. 

Отримані лініаризовані рівняння є системою диференціальних рівнянь 

13-го порядку. У ній враховується динаміка РН у вигляді рівнянь 4-го порядку, 

переміщення мас рідини, що описується двома рівняннями 2-го порядку, 

чотири тони пружних коливань корпусу у вигляді рівнянь 2-го порядку і 

рівняння руху РРД 2-го порядку. Аналогічного вигляду можна надати системі 

рівнянь збуреного руху в площинах курсу, і крену. 

РОЗДІЛ 4. Система стабілізації ракети носія космічного апарату 



Стабілізація носіїв космічних апаратів є одним із найскладніших 

прикладних завдань теорії автоматичного регулювання. Динамічна схема 

носія як об'єкта регулювання описується системою диференціальних рівнянь, 

порядок яких становить кілька десятків, і містить дуже широкий і водночас 

щільний спектр осциляторів, зумовлених впливом пружних властивостей 

носія та палива у баках. Носій як об'єкт регулювання майже завжди власне 

нестійкий. 

Проектування системи стабілізації – завдання великої складності. 

Найбільшою мірою це стосується таких питань, як вибір коригувальних 

алгоритмів та облік випадкового характеру збурень. Система стабілізації 

носіїв є замкнутою системою регулювання "носій плюс автомат стабілізації 

(АС)", в якій носій є об'єктом регулювання, а АС - регулятором. 

Система стабілізації повинна забезпечувати стійкість руху носія та 

задану точність регулювання відхилень кутів та координат центру мас від 

програмних значень. Серед цих завдань обсягом робіт з проектування системи 

стабілізації домінуючою є завдання забезпечення стійкості. 

Функціональна схема типової системи стабілізації носія наведено на 

рис. 4.1. Розглянемо функціональне призначення кожного з наведених 

малюнку блоків. Датчики служать отримання інформації про стан об'єкта. 

Інформація з датчиків за допомогою узгоджувальних пристроїв вводиться 

БЦВМ. Тут інформація обробляється відповідно до алгоритмів системи 

стабілізації. В результаті цієї обробки обчислюються управляючі цифрові 

сигнали на сервоприводи. Обмін з БЦВМ і подання цифрових сигналів 

керуючих у форму, необхідну для управління сервоприводами, здійснюється 

узгоджувальними пристроями сервоприводів. 

Сервоприводи здійснюють перетворення керуючих сигналів у 

переміщення керуючих органів. Сервоприводи є основним споживачем 

потужності, яка витрачається системою управління в польоті. 

Відхилення управляючих органів створює моменти, що управляють, 

необхідні для компенсації відхилення фазових координат носія від 



програмних значень. Іноді виявляється більш доцільним частина інформації, 

що надходить з датчиків, через аналоговий пристрій, що коригує, кероване 

БЦВМ, подавати безпосередньо на сіркоприводи. І тут система стабілізації 

буде гібридної, тобто. частково цифровий та аналоговий.
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4.1.Функціональна схема системи стабілізації 

Носій є об'єктом регулювання. Його конструкція, компонування, тип 

управляючих органів визначають динаміку і, отже, основні вимоги до АС. 

По компонуванні сходинок розрізняють носії тандемної та пакетної 

схем. При тандемної схеми щаблі розташовані послідовно. Такі носії, як 

правило, осесиметричні. При пакетній схемі – паралельне об'єднання щаблів 

(зв'язування). Такі носії можуть бути осесиметричними чи несиметричними. 

Часто застосовують змішані пакетно-тандемні схеми (носій "Схід"). Від 

конструкції носія, виду палива і способу харчування сервоприводів залежить 

тип керуючих органів (УО). Керуючі органи носіїв дуже різноманітні. 

Алгоритми системи стабілізації проводять обробку інформації, що 

надходить з датчиків, від системи навігації та наведення та інших систем з 



метою формування керуючих сигналів, що забезпечують стійкий рух носія та 

задані точності регулювання фазових координат. 

4.2.Система управління рухом відносно центру мас  

Як вже неодноразово підкреслювалося, проблема забезпечення 

динамічної стійкості об'єктів подібних РН з урахуванням пружності їх корпусу 

і рухливості рідини у баках являється одним з основних при проектуванні 

систем керування для цих об'єктів і комплексу в цілому. Можна виділити два 

чітко виражених напрями – активне пригнічення, коливань рідини у баках і 

пружних коливань корпусу за допомогою автомата стабілізації і пасивне 

головним чином за рахунок заходів, що відносяться до конструкції об'єкту і 

тільки частково до автомату стабілізації. 

Програма управління польотом спільно з корекцією системи складає 

алгоритм управління рухом РН. 

На різних етапах польоту ця загальна задача розпадається на ряд 

приватних проблем за видами виконуваних маневрів (висновок на орбіту, 

корекція міжпланетної траєкторії на етапі пасивного польоту, зближення і 

стикування, посадка, зміна орбіти і т.д.). Однак доцільніше загальну задачу, 

вирішуване СУ польотом, розділити за функціональним призначенням на: 

• управління рухом центру мас (Ц.М.) РН; 

• управління рухом щодо Ц.М. РН. 

Перший тип руху відноситься до длінноперіодіческому (в зв'язку з 

відносно великий часовий протяжністю інтервала управління), другий тип в 

цьому сенсі - короткоперіодичних. 

Управління РН - це зміна з певною точністю параметрів руху центру 

мас РН і параметрів руху навколо центру мас відповідно до заздалегідь 

заданими (або формуються в процесі руху) законами. 

Управління рухом РН здійснюється системами управління (СУ), які 

представляють комплекс систем автоматичного регулювання, кожна з яких 

вирішує свою приватну задачу. 



Система управління рухом (СУР) центру мас складається з систем 

навігації, наведення і стабілізації. У найпростішому випадку роль СУР може 

виконувати програмний пристрій. 

Система управління рухом відносно центру мас, або система 

управління кутовим рухом, складається з системи орієнтації і системи 

стабілізації рис 4.2. 

  

Рис 4.2 Схема системи управління рухом відносно центру мас 

Система управління РН забезпечує рух РН по заздалегідь заданій або 

оптимізується в процесі польоту траєкторії з метою доставки РН в задану 

точку космічного простору з необхідною за значенням і напрямку лінійної 

швидкістю. Управління при жорсткій траєкторії є кращим з точки зору 

простоти апаратурною реалізації систем управління. Оптимальне термінальне 

управління по гнучким траєкторіях можливо тільки при наявності в 

замкнутому контурі системи управління швидкодіючої бортовий цифровий 

обчислювальної машини (БЦВМ). 



Система управління ракети-носія складається з декількох підсистем 

(Рис. 4.3). 

Система стабілізації центру мас або система наведення (СН) включає в 

себе: 
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Рис 4.3. Система стабілізації ракети-носія 

- АВ - автомат виведення, 

- СРУШ - система регулювання уявній швидкості 

- СНС - система нормальної стабілізації 

- СБС - система бічної стабілізації. 

Робота СП можлива тільки в тому випадку, якщо в будь-який момент 

відома орієнтація вектора тяги рухової установки (РУ). 

Завдання щодо стабілізації та зміни кутового положення ракети-носія 

відносно центру мас вирішує система кутовий стабілізації (СКС), що 

складається з трьох каналів: 

- каналу тангажа СКТϑ  - стабілізатора кута тангажу ϑ, 



- каналу рискання СКТψ  - стабілізатора кута рискання ψ, 

- каналу обертання СКТφ - стабілізатора кута обертання φ. 

4.2. Стійкість руху ракети-носія з урахуванням пружних коливань 

ії корпусу. 

Методика отримання передавальної функції ракети з урахуванням 

коливань ії корпусу є досить простою. Для цього треба згадати, що внаслідок 

пружних деформацій ракети з датчика кута знімається сигнал, який містить 

інформацію про згин ракети, тобто: 

𝛹гп =  𝛹 + ∑ 𝑓𝑣
∗(𝑥ГП)𝑞𝑣

∞

𝑣=1
45 

Отже, передавальну функцію ракети, яка враховує згин корпусу, слід 

шукати у вигляді 

�̃�0(𝑠) = −
𝛹гп(𝑠)

𝛿Ψ(𝑠)
  (4.1) 

Для чого запишемо рівняння руху ракети з урахуванням додаткових 

ступенів вільності, прийнявши допущення: впливом пружних коливань 

корпусу на рух центра маси ракети і поворотом навколо центра маси ми 

знехтуємо, тобто 𝑐́𝑧𝑦 = 0, 𝑐́𝜓𝑞𝛾
= 0. Тоді рівняння руху ракети в операторній 

формі матимуть такий вигляд: 

𝑠2𝑧 = 𝑐́𝑧𝑦Ψ + 𝑐́𝑧𝛿𝛿Ψ + 𝑠2 ∑ 𝑐́𝑧𝛽2

∗ 𝛽𝑖 = 0

𝑁

𝑓=1

; 

(𝑠2 + 𝑐́Ψ𝑦)Ψ + 𝑐́Ψ𝛿 + 𝑠2 ∑𝑐́Ψ𝛽1

∗ 𝛽𝑖 = 0

𝑁

𝑖=1

; 

𝛽𝑖𝐿𝑞𝑣(𝑠) + 𝑠2(𝑐́𝑧𝛽1

∗ 𝑧 + 𝑐́𝛽2Ψ
∗ Ψ) = 0; (4.2) 

𝑞𝑣𝐿𝑞𝑣
(𝑠) = −𝑐́𝑞𝑣𝛿

𝛿Ψ 

Ψ = Ψгп − ∑ 𝑓𝑣(𝑥гп)𝑞𝑣,

∞

𝑣=1

 

Де 

𝐿𝛽𝑖
(𝑠) = 𝑠2 + 2𝜉𝑖𝜔𝑖𝑠 + 𝜔𝑖

2 



𝐿𝑞𝑛
(𝑠) = 𝑠2 + 2𝜉𝑣𝜔𝑣𝑠 + 𝜔𝑣

2 

Перші три рівняння дають передавальну функцію ракети з 

урахуванням коливань рідини в баках: 

𝑊0
рід

(𝑠) = −
Ψ(𝑠)

𝛿Ψ(𝑠)
 

Одержимо: 

𝑊0
рід

(𝑠) = −
Ψгп(𝑠)

𝛿Ψ(𝑠)
+ ∑𝑓𝑣

∗(𝑥гп)
𝑞𝑣(𝑠)

𝛿𝑣(𝑠)

∞

𝑣=1

(4.3) 

Отримаємо 

�̃�0(𝑠) = 𝑊0
рід

(𝑠) + ∑ 𝑓𝑣
∗(𝑥гп)

𝑐𝑞𝑖
𝛿

𝐿𝑞𝑖
𝛿

∞

𝑣=1

.(4.4) 

То можна записати шукану передавальну функцію: 

�̃�0(𝑠) = 𝑊0
рід

(𝑠) + ∑ 𝑊𝑞𝑖
(𝑠)

∞

𝑣=1
  .(4.5) 

Таким чином, динамічна схема ракети вигадає як сукупність ланок, 

зображених на Рис4.4 

 

Рис.4.4 Динамічна схема ракети  



Передавальна функцію 𝑊0
рід

(𝑠) у діапазоні частот пружних коливань 

корпусу можна апроксимувати у вигляді 

𝑊0
рід

(𝑠) = 𝐾𝛽
𝑐𝑣𝛿

𝑆2+𝑐ΨΨ
≈ 𝐾𝛽

𝑐Ψ𝛿

𝑠2
               (4.6) 

Амплітудно-фазова характеристика пружних осциляторів на 

комплексній площині являють собою криві, з достатньою точністю описувані 

рівняннями вигляду 

𝑋2 + (𝑌 + 𝑅𝑣)
2 = 𝑅𝑣

2(4.7) 

Тобто рівняннями кіл, центри яких зміщені по уявній осі на -Rv; 

зміщення по дійсній осі відсутнє.  

У цьому рівнянні позначимо: 

𝑅𝑣 =
𝑓𝑣

∗(𝑥гп)𝑐𝑞𝑣𝛿

4𝜉𝑣𝜔𝑣𝜔
(4.8) 

Оскільки Rvє функцією поточної частоти 𝜔, то  

𝑅𝑣 =
𝑓𝑣

∗(𝑥гп)𝑐𝑞𝑣𝛿

4𝜉𝑣𝜔𝑣
2 (4.9) 

Таким чином вирах для радіуса Rv не залежить від поточної частоти, 

але Rvне стала, тому що всі параметри виразу є функціями часу. Отже 

Rv=Rv(t). 

На рис 4.5 зображені АФХ трьох тонів пружних осциляторів: 

першого, другого та третього. Оскільки знак частинної похідної форми 

пружної лінії 𝑓𝑣
∗(𝑥гп)визначається номером тону і місцем розташування 

вимірювача, то для переднього розташування гіроприладів маємо: 

𝑓𝑣
∗(𝑥гп) < 0; 𝑓𝐼𝐼𝐼

∗ (𝑥гп) < 0; 

𝑓𝐼𝐼
∗(𝑥гп) < 0; 𝑓𝐼𝑉

∗ (𝑥гп) < 0;і т.д 

Отже, АФХ осцилятора першого тону буде в нижній, а другого тону – 

у верхній півплощині. Вплив «жорсткої» ракети виявляється у зміщенні цих 

АФХ. Оскільки для частот 𝜔, які знаходяться в діапазоні частот пружних 

коливань, 



 
 

Рис 4.5.АФХ ракети-носія з урахуванням перших 3 тонів пружних 

осциляторів. 

 Справедлива нерівність 𝜔2 >> 𝑐́ΨΨ, то частотна характеристика 

ракети може бути записана так: 

𝑊0
рід

(𝑗𝜔) =̃− 𝐾𝛽
𝑐Ψ𝛿

𝜔2
(4.9) 

Це означає, що динамічні властивості «жорсткої» ракети зміщують 

АФХ осциляторів на величину – Сv 

−𝐶𝑐 = 𝑊0
рід

(𝑗𝜔)|𝜔=𝜔𝑦
= −𝐾𝛽

𝑐Ψ𝛿

𝜔𝑦
2 (4.10) 

Зазначимо, що підключення кожного осцилятора створює запізнення, 

яке дорівнює 𝜋𝑣. Так, з рисунка видно, що перший тон забезпечує 

відставання на – 𝜋, другий- на – 2 𝜋 і т.д. 

Аналіз виразу (4.3) з урахуванням (4.4) і (4.6) показує, що 𝑘′ = 0 𝑖 𝑘 =

1, тобто пружні осцилятори не дають правих коренів ( оскільки 𝜉𝑣 > 0 𝑖 𝜔𝑣 >

0). Тому вимога критерію Найквіста зберігається у вигляді: 

Δ𝜑𝐹(𝜔) = (𝑘′ + 2𝑘)
𝜋

2
= (0 + 2)

𝜋

2
= 𝜋(4.11) 



Для чого система, що досліджується(«об’єкт-регулятор»), повинна 

бути доповнена форсуючою ланкою першого порядку, тобто  

𝑊𝐴𝐶
𝑣 (𝑠) = 𝑘Ψ(𝑇Ψ𝑠 + 1)(4.12) 

Але умова (4.11) при такій ланці не може бути задовільнена на частоті 

ФОРМУЛА оскільки АФХ охопить точку -1, j 0. Відзначемо, щоR>Ri, 

оскільки  𝑅 = 𝑅1𝐴𝐴𝐶
𝑣 (𝜔1),. а форсуюча ланка має 𝐴𝐴𝐶

𝑣 (𝜔1) >> 1. 

Для забезпечення стійкості руху ракети на частоті 𝜔1треба ввести 

фазове відставання, внаслідок чого коло АФХ тону I буде повернуте за 

годинниковою стрілкою на кут 𝜑𝐴𝐶
Ψ (𝜔1). 

Можливість здійснення цього способу, названого фазовою 

стабілізацією пружних осциляторі, грунтуєтсья на тому, що частота 

𝜔1достатньо від частот власного руху жорсткої ракети із затверділим 

паливом і коливань рідини, де необхіжне формування, що дозволяє створити 

регулятор з потрібною АФХ 

Як бачимо, значення відставання на частоті тону І має знаходитись у 

діапазоні від 0 до 𝜋. Тоді коло буде надійно віддалене від точки -1, j 0. Однак 

зберігання цього відставання і для великих частот, наприклад, для 𝜔𝐼𝐼 , може 

бути шкідливим. Отже, для нього необхідно вводити або фазове 

випередження(що незручно для реалізації, оскільки регулятор уже містить 

інерційні ланки), або це більше фазове запізнення – від 𝜋 до 2 𝜋. Останній 

метод є доцільним: маючи інерційні ланки, можна підключати на сусідніх 

частотах ще інерційності, які створюють потрібне відставання. Отже, фазова 

стабілізація кожного v-го тону вимагає введення запізнення від 𝜋(v-1) до πv. 

Оскільки радіус кола Rv, визначений виразом (4.7), обернено 

пропорційний квадрату частоти 𝜔, то зі зростанням 𝜔величина Rvбуде 

енергійно спадати. Нарешті виявляється, що для деякого v-го тону довжина 

радіуса буде настільки мала, що при будь-якому фазовому співвідношенні 

коло відповідне АФХ цього осцилятора, не охопить точку (-1, j 0), наприклад, 

ІІІ тон. Зробимо висновок. Якщо задовольняється нерівність  

2𝑅𝑣𝐴𝐴𝐶
Ψ (𝜔𝑣) < 1, (4.13) 



То має місце так звана амплітудна стабілізація тон ІІІ. 

Починаючи з того тону, на якому виконується нерівність (4.13), 

можна пружні коливання в рівняннях руху не враховувати, тобто 

підсумовування за v у виразі (4.1) проводиться не до ∞, а до деякого 

кінцевого числа. 

Зазначимо, щопідключення інерційних ланок, необхідних для фазової 

стабілізації, сприяє задовольнянню умов амплітудної стабілізації, оскільки 

амплітдно-частотні характеристики цих ланок проходять нижче одинниці в 

результаті чого 𝐴𝐴𝐶
Ψ (𝜔𝑣) < 1. 

Отже, амплітудно-фазова характеристика розімкнутої системи, 

огинаючи точку (-1, j 0) знизу, далі перетинає дійсну вісь і потрапляє у 

верхню напівтовщину. Для задовольняння умов стійкості згідно з (4.11) 

необхідно, щоб цей перехід здійснювався праворуч від точки (-1, j 0).  

Запишемоцюумову. Частоту, на якій АФХ перетинає вісь Re вдруге, 

позначимо𝜔2
0. Тоді за співвідношень 

𝜑(𝜔) = 𝜑0(𝜔) + 𝜑𝐴𝐶
Ψ (𝜔) і 𝜑(𝜔2

0) = 𝜋 

Отрумуємо:  

𝜑𝐴𝐶
Ψ (𝜔2

0) = 𝜋 − 𝜑0(𝜔2
0)(4.14), 

А ізспіввідношень 

𝐴(𝜔) = 𝐴0(𝜔)𝐴𝐴𝐶
Ψ (𝜔) 𝑖 𝐴(𝜔2

0) < 1 

Маємо 

𝐴𝐴𝐶
Ψ (𝜔2

0) <
1

𝐴0(𝜔2
0)

(4.15) 

Уміле використання властивостей регулятора дозволяє задовольнити 

суперечливі вимоги системи щодо забеспечення стійкості і, зокрема, так 

змінюватиінерційність привода, щоб частота 𝜔2
0. 

Відзначимо, що збільшення демпфіруванння коливань рідини в 

структурно-нестійких баках за рахунок уведення механічних демпферів 

також стосується амплітудної стабілізації. 

4.3.Динамічна стійкость РН системи корпус-рідина 



В результаті серії математичних експериментів було установлено, що 

при зближенні пари частот, одна з яких відповідає власним коливанням 

рідини, а інша корпусу, можлива поява нестабілізуємості системи, що 

виявляється тільки при спільному розгляді пружних коливань корпусу по 

першому тону і коливань рідкого окисника. 

В результаті рівняння збуреного руху, що являються приватним 

випадком набувають вигляду: 

�̈� + 𝑎𝑦𝑠�̈� = −𝑎𝑦𝛿𝛿; 

�̈� + 𝑎𝑦𝑠�̈� = −𝑎𝑦𝛿𝛿; 

�̈� + 𝜔0
2𝑞 + 𝑎𝑞𝑠�̈� = −𝑎𝑦𝛿𝛿; 

�̈� + 𝜔0
2𝑠 + 𝑎𝑠𝑦�̇� + 𝑎𝑠𝜃�̈�+𝑎𝑠𝑞

 �̈� = 0; 

𝛿 = 𝐿(𝜃0); 

𝜃0 = 𝜃 − ή(𝑥0)𝑞 

Або після переходу до змінної 𝜃0 

�̈� + 𝑎𝑦𝑠�̈� = −𝑎𝑦𝛿𝛿; 

�̈� + 𝑎𝜃𝑠�̈� + 𝑎𝜃𝑞�̈� = −𝑎𝑦𝛿𝛿; 

                           �̈� + 𝜔0
2𝑞 + 𝑎𝑞𝑠�̈� = −𝑎𝑦𝛿𝛿;                                (4.16) 

�̈� + 𝜔0
2𝑠 + 𝑎𝑠𝑦�̈� + 𝑎𝑠𝜃�̈�+𝑎 𝑠𝑞 �̈�

 = 0; 

𝛿 = 𝐿(𝜃0); 

Де    

                𝑎𝜃𝑠 =  ή(𝑥0);        𝑎 𝑠𝑞 = 𝑎𝑞𝑠 + 𝑎𝑠𝜃  ή(𝑥0).                   (4.17) 

Характеристичному рівнянню системи рівнянь (4.16) можна надати 

стандартної форми  

                      𝛷0(𝑝
2) + 𝐿(𝑝)𝛹0(𝑝

2) = 0.                                      (4.18) 

Де 

𝛷0(𝑝
2) = 𝑝2(𝑎0𝑝

4 + 𝑎1𝑝
2 + 𝑎2); 

                          𝛹0(𝑝
2) = 𝑏0𝑝

4 + 𝑏1𝑝
2 + 𝑏2;                                   (4.19) 

𝑎0 = 1 − 𝑣1;       𝑎1 = 𝑤1
2(2 − 𝑣2);          𝑎2 = 𝑤1

4; 



𝑏0 = 𝑎𝜃𝛿(1 − 𝑣3 − 𝑣4);         𝑏1 =  𝑎𝛿𝜃𝑤1
2(2 − 𝑣4);       𝑏2 =  𝑎𝛿𝜃𝑤1

4;   

Коефіцієнти   𝑣𝑘(𝑘 = 1, 2, 3, 4) виражаються наступними формулами: 

𝑣1 = 𝑎𝑠𝜃𝑎𝜃𝑠 + 𝑎𝑠𝑦𝑎𝑦𝑠 + 𝑎𝑠𝑞𝑎𝑞𝑠; 

𝑣2 = 𝑎𝑠𝜃𝑎𝜃𝑠 + 𝑎𝑠𝑦𝑎𝑦𝑠; 

𝑣3 = 𝑎𝑠𝑞𝑎𝑞𝑠 + 𝑎𝜃𝑞𝑎𝑞𝑠𝑎𝑠𝜃 −
𝑎𝑞𝜃

𝑎𝜃𝛿
𝑎𝜃𝑠𝑎𝑠𝑞 +

𝑎𝑦𝛿

𝑎𝜃𝛿
𝑎𝜃𝑞𝑎𝑠𝑦𝑎𝑞𝑠 −

𝑎𝑞𝛿

𝑎𝜃𝛿
𝑎𝜃𝑞(𝑎𝑠𝑦𝑎𝑦𝑠 + 𝑎𝑠𝜃𝑎𝜃𝑠);                                                         (4.20) 

𝑣4 = 𝑎𝑠𝑦𝑎𝑦𝑠 −
𝑎𝑞𝛿

𝑎𝜃𝛿
𝑎𝑠𝑞-

𝑎𝑦𝛿

𝑎𝜃𝛿
𝑎𝑠𝑦𝑎𝜃𝑠; 

Критерій стабілізує мості системи в околиці частоти має вигляд 

|

𝑏0 𝑏1

𝑎0 𝑎1
    

𝑏2 0
𝑎2 0

0 𝑏0

0 𝑎0
   
𝑏1 𝑏2

𝑎1 𝑎2

| >0 

Або 

Ψ=𝑎𝛿𝜃
2 {(−𝑣1 + 𝑣2 + 𝑣3)

2 + (𝑣2 − 𝑣4)[𝑣1𝑣4 − 𝑣2(𝑣3 + 𝑣4)]}        (4.21) 

Введемо наступні параметри 

𝑧𝑗𝑛 = −
𝑗

𝑙
(
𝛬0𝑛

𝛬𝑛
) ;                𝑧2𝑗 =

𝑙ή𝑗(𝑥
0)

𝜂𝑗(𝑥𝑄)
; 

            𝑧0 =
(𝑥𝐺−𝑥𝑄)

𝑙
;                  𝛾𝑛𝑗 =

𝛬𝑛
2 �͞�𝑗

𝑀𝑛(𝑚0+𝑚)
;                    (4.22) 

𝑙́2 =
𝐼0 + 𝐼

𝑚0 + 𝑚
;              �͞�𝑗 =

𝑎𝑗

(𝑚0 + 𝑚)𝜂́𝑗
2(𝑥𝑄)

; 

𝑘𝑛𝑗 =
1

𝑛𝑗(𝑥𝑄)
[(𝑐́𝑛 − 𝑥𝐺 + 𝑥𝐻𝑛)ή𝑗(𝑥𝐻𝑛) + 𝜂́𝑗(𝑥𝐻𝑛)]. 

 Критерій (4.21) можна виразити через параметри (4.22). Припустимо, 

що в якості n і j вибрані ті індекси, які відповідають рівним парціальним 

частотам 𝑤𝑠2 і 𝑤𝑞1  опускаючи індекси n і j після деяких перетворень критерію 

(4.21) можна надати форми 

[(𝑧1
2 + 1)(𝑧𝑧0 + 1) − 𝑘(𝑧1𝑧0 + 1)2 +

𝑘

𝛾
] ∗ [𝑧1𝑧2(𝑧1

2 + 1) +

𝑘 (𝑧1
2 −

𝑧2
2

𝛾
)] > 0            (4.23) 



Межі стабілізуємості в просторі  параметрів 𝑧𝑖 (𝑖 = 0, 1, 1) є 

циліндричними поверхнями, рівняння яких мають вигляд 

(𝑧1
2 + 1)(𝑧𝑧0 + 1) − 𝑘(𝑧1𝑧0 + 1)2 +

𝑘

𝛾
= 0     (4.24) 

 𝑧1𝑧2(𝑧1
2 + 1) + 𝑘 (𝑧1

2 −
𝑧2
2

𝛾
) = 0                       (4.25) 

Утворюючі цих поверхонь паралельні або осі 𝑂𝑧2 (4.24), або осі 𝑂𝑧𝑜 

(4.25). 

Розглянемо граничний випадок зникаючи рисих інерційних зв'язків між 

пружними деформаціями корпусу і коливаннями рідини k→ 0. 

Умова (4.22) переходить в: 

𝑧1𝑧2(𝑧1𝑧0 + 1)(𝑧1
2 + 1) < 0; 

Що відповідає виконанню будь-якої з двох груп нерівностей 

−𝑧1(𝑧1𝑧0 + 1) < 0;         𝑧2 < 0 

Або                                                                                    (4.26) 

              −𝑧1(𝑧1𝑧0 + 1) > 0;           𝑧2 > 0    

Перша нерівність співпадає з умовою стійкості об'єкту з одним баком 

на частоті коливань рідини; друга -  з умовою стійкості на частоті пружних 

коливань корпусу у випадку фазового випередження автоматичної 

системи(АС) на цих частотах. 

Нерівності другої групи (4.26) відповідають стійкості системи при 

фазовому запізнюванні АС на відповідних частотах. 

Таким чином, даний граничний випадок призводить до результатів. 

Проте в загальному випадку  k≠ 0 картина значно міняється, що ілюструється 

рис.4.3 на яких представлені області, що стабілізуються в координатах  𝑧0,

𝑧1;   𝑧1, 𝑧2     при  γ=0,1 і  різних значеннях параметра k, включаючи і k=0 

(області нестабілізуємості заштриховані).  Як видно з рис 4.3, сильна фізична 

пов'язаність парціальних систем корпус - рідина призводить до зміни умов 

стабілізуємості на протилежні. 



 

Рис 4.3. Межі стабілізуємості 

Слід зазначити, що при обліку дисипації енергій коливань значно 

міняється характер динамічної стійкості РН на активній ділянці польоту. 

Залежно від величин дисипативних коефіцієнтів рідини, що вводяться в 

модель, розвиток процесу динамічної нестійкості відбувається по різному. В 

одних випадках (при різних коефіцієнтах спостерігається виникнення 

незатухаючих автоколивань по кутовій швидкості 𝑤𝑧. В інших випадках (при 

досить великих дисипативних коефіцієнтах 휀1 = 0,0083 휀2 = 0,0092) 

стійкість змінюється нестійкістю в "рисому” не встигаючій  привести до 

втрати стійкості об'єкту і переходячій знову до стійкості в подальші моменти 

часу. 

Обидва виявлені варіанти нестійкості є небезпечними,оскільки вони 

можуть стати причиною нестабілізуємості на траєкторії, або руйнування 

конструкції РН. Тому необхідно розглянути питання про вибір засобів 

стабілізації коливань. 

Контур кутової стабілізації 

Завданням контура кутової стабілізації є відпрацювання командного 

значення кута тангажа, що формується системою траекторного управління. Як 

правило, такі закони синтезуються на основі інформації о  розузгодженні між 



командним та діючим значенням кута тангажа (𝜗 − 𝜗𝑘) і швидкості зміни кута 

тангажа 𝜔𝑧 . Розглянемо традиційний закон керування: 

𝛿 = 𝐾𝜗(𝜗 − 𝜗𝑘) + 𝐾𝜔𝑧𝜔𝑧;               (4.27) 

Де 𝐾𝜗, 𝐾𝜔𝑧 - передатні числа автомата стабілізації; 

𝛿 - відхилення сопла керуючого двигуна. 

Дослідження роботи приведеного закону керування за допомогою 

моделювання на ЕОМ з використанням математичної моделі РН  показало, що 

цей закон керування може впоратися з покладеними на нього функціями, якщо 

не враховувати силову дію з боку палива, що коливається, і вважати 

конструкцію абсолютно жорсткою. Ці дослідження підтвердили виведення,  

про можливість побудови контура забезпечення стійкості і керованості в 

повздовжньому русі при розподіленних налаштуваннях 𝐾𝜗 ≤ 7,0, 𝐾𝜔𝑧  ≤

2,4 c. Цим підтверджується достовірність складеної лінійної математичної 

моделі. 

Значення керуючого збурення 𝛿(𝑡), у момент часу t формується по 

формулі 

𝛿(𝑡) = 𝑎0𝜗𝑀(𝑡) + 𝑎1𝜗𝑀(𝑡) + ∑ 𝛥𝜗(𝑡 − 𝐾𝑇0)𝐾(𝑘)2𝑁
𝑘=0        (4.27) 

Значення перших двох доданків у вираженні (4.27) визначається в 

результаті чисельної інтеграції диференціальних рівнянь моделі методом 

Адамсона другого порядку. Коефіцієнти 𝐾(𝑘) дмеют вид: 

𝐾(𝑘) = 𝑎0𝐾0(𝑘) +
𝑎1

𝑇
𝐾1(𝑘),                 (k=0,1,……,2N) 

Цей алгоритм управлінь дозволив зменшити значення коефіцієнтів, 

демпфування коливань рідини до 

휀1 = 휀2 = 0.001 

Таким чином. обидва закони управління (4.1), (4.3) з відповідними 

демпфуючими характеристиками рідини забезпечують стабілізацію ЛА на 

траєкторії. 



На активній ділянці польоту ракети з рідинним ракетним двигуном 

(ЖРД) можуть виникати нестійкі поздовжні коливання, при яких динамічні 

навантаження на конструкцію ракети різко зростають. 

Найбільш неблагапріятни низькочастотні (до 50 Гц) пружні поздовжні 

коливання ракети, які супроводжуються поздовжніми коливаннями рідкого 

палива в баках і паливоподаючі магістралях. Пульсаціі давленія в баках і 

магістралях подачі викликають зміну витрат компонентів палива, коливання 

тиску в камері згоряння і збурення тяги РРД. Ці збурення в свою чергу 

передаються на корпус ракети, так що утворюється замкнута коливальна 

система, в якій початкові малі збурення в певний момент часу можуть 

перетворитися в наростаючі по амплітуді коливання в системі в цілому і 

кожному елементі. 

Система  рівнянь, що описують поведінку досліджуваної системи 

стабілізації центру мас ракети носія: 

{

𝑦 − 𝐶𝑦𝜗𝜗 − 𝐶𝑦𝛿𝛿 = 𝐹𝑦

�̈� + 𝐶𝑀 = 𝑀,

�̇� = 𝐾𝐶𝐴(𝑊𝐴𝑆𝜗 + 𝑊𝐶𝑀 �̇� − 𝐾𝐹𝐵𝛿)

, 

де y - координата руху центру мас в інерціальній системі координат; 

𝐶𝑦𝜗, 𝐶𝑦𝛿, 𝐶𝜗𝛿 − динамічні коефіцієнти космічного корабля; 𝐶𝑦𝜗 = 𝐶𝑦𝛿 =
𝑃

𝑚
, де 

P - тяга РН, m - маса ракети - носія;𝐶𝑦𝛿 =
𝑃𝑙

𝐼𝑧
, де l - відстань до центру мас 

космічного корабля. 

Структурна схема досліджуваної системи стабілізації центру мас РН 



 

4.4. Структурна схема досліджуваної системи стабілізації центру мас 

РН 

Отже, отримаємо 

 

Рис4.5. Положення вибраних параметрів для каналу кутової 

стабілізації відносно межі стійкості системи  

 

Оптимізацію конструктивних параметрів компонувальної схеми РН 

можна здійснити, використовуючи критерій динамічною стійкості як критерій 

якості компонувальної схеми, якщо  ввести відповідний функціонал. Проте, 

конструктивне доопрацювання об'єкту можливе на ранніх етапах 



проектування. Ми ж поставлені перед фактом нестійкості, а тому необхідно 

оцінити, що слід чекати(у плані ефективної стабілізації) від використання 

інших методів. 

 Простий і ефективний засіб рішення поставленої задачі полягає в 

застосуванні спеціальних демпферів коливань рідини, що різко збільшують 

декремент її коливань. Необхідні характеристики демпферів в першому 

наближенні визначаються по формулах, якщо задатися деякою гранично 

допустимою амплітудою коливань вільної поверхні рідини у стінки n-го бака 

𝑠 𝑛𝑜, а отже(згідно з рівняннями обуреного руху), і амплітудою кутових 

коливань корпусу 𝜃 0 і керуючих органів 𝛿 0. 

Далі за допомогою формул, що встановлюють залежність коефіцієнтів 

𝛽𝑠𝑛 від характерних параметрів демпфера ( число ребер, відносна ширина), 

можна визначити потрібні характеристики демпфера. Те, що дисипативні 

ефекти., що утворюються радіальними ребрами приблизно пропорційні 

кореню квадратному з амплітуди коливань рідини, є сприятливим чинником, 

допоміжним у формуванні в системі стійкого циклу. Точніше визначення 

параметрів цього циклу у функції часу польоту вимагає детальніших 

досліджень, що включають інтеграцію системи рівнянні . 

В результаті математичного моделювання збуреного руху РН були 

отримані необхідні величини додаткового демпфування для забезпечення 

стійкості коливань на частотах приєднаних осциляторів і пружного корпусу. 

Для традиційного закону управління , враховуючи формулу переходу, 

мінірисьні значення коефіцієнтів демпфування наступні:. 

휀1
0 = 0,0087                                  휀2

0 = 0,0138.' 

 

У обох випадках потрібна значна кількість демпфуючих радіальних 

перегородок у баку з рідким киснем, що збільшує вагу конструкції. 

Ідея третього методу грунтована на тому, що діаметр петель 

амплітудно-фазової характеристики об'єкту регулювання на власних частотах 

системи, близьких до частот власних пружних коливань корпусу, приблизно 



обернено пропорційний відповідним коефіцієнтам власного демпфування. 

Оскільки конструкційне демпфування грає на цих частотах головну роль в 

спільному балансі дисипативних сил, збільшення конструкційного 

демпфування удвічі приблизно у стільки ж разів знижує максимум 

амплітудно-частотної характеристики об'єкту на відповідній частоті. Це 

полегшило б амплітудну стабілізацію на данній частоті і поліпшило якість 

перехідних процесів при вільних пружніх коливаннях у корпусі. Трудність тут 

полягає в тому. що на відміну від демпферів коливань рідини, що ефективно 

вирішують аналогічну задачу, створення демпферів упругих коливань корпусу 

представляє важко вирішуване інженерне завдання. Те ж відноситься до 

штучного збільшення конструкційного демпфування. 

  Необхідно підкреслити неможливість вибору перерізу (або перерізів) 

для установки датчика кутового положення(у загальному випадку в комбінації 

з ДКПом), який ми беремо з конструктивних міркувань, гарантував біфазову 

стабілізацію усіх гармонік пружних коливань корпусу, що враховуються при 

розробці системи керування для важких носіїв (наприклад, "Сатурн V" -трьох, 

чотирьох гармонік) . Для об'єктів з високими частотами власних пружних  

коливань корпусу,якими являється РН, коли досить враховувати одну-дві 

гармоніки,  рішення задачі фазової стабілізації цих гармонік за рахунок 

раціонального вибору перерізів для установки відповідних датчиків цілком 

реально. Проте, зважаючи на особливості компонувальної схеми РН, 

розміщення ДКПов можливо тільки на ОЛ, що значно обмежує діапазон 

прийнятного розташування датчиків. 

Рішення задачі стійкості методами амплітудної стабілізації за рахунок 

установки датчика кутового положення і ДКП в районі пучностей форм 

пружних коливань так само рисоперспективно в силу різкої відмінності 

положення пучностей для різних форм пружних коливань і зміни їх у міру 

вироблення палива. 

П`ятий метод - збільшення жорсткості корпусу – може давати тільки 

локальний ефект, оскільки будь-яке кардинальне збільшення вигинистої 



жорсткості об'єкту з вибраними лінійними розмірами неможливе без 

погіршення вагових характеристик. Тому зниження частот власних пружних 

коливань корпусу при збільшенні ваги і лінійних розмірів носія є об'єктивним 

чинником, що витікає з теорії розмірності, який неможливо змінити, поки не 

будуть створені конструкційні матеріали з абсолютно новими властивостями. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

РОЗДІЛ 5. Охорона навколишнього серодовища 

Розділ 6. Охорона праці 



ВСТУП 

 У данній  роботі система стабілізації ракети-носія з зовнішнім паливним баком. Суб’єкт 

охорони праці – космонавт (працівник), який керує ракетою. 

Опис робочого місця 

 

Робоче місце – кабіна капсула космонавта. Під робочим місцем 

космонавта мається на увазі простір і обладнання, де здійснюється 

безпосередній контакт людини з машиною в системі управління і протікають 

його трудові процеси.  

Простір робочого місця пілота на літаку обмежується кабіною або її 

частиною (при декількох членів екіпажу в загальній кабіні). Обладнання 

робочого місця космонавта включає: крісло пілота, органи управління кермом 

літака, руховою установкою, агрегатами і системами літака, контрольну 

апаратуру, пілотажне обладнання, сигналізатори. 

На передній панелі  пілота розташовані прилади і покажчики, що 

відображають інформацію про просторове положення літака. 

Головний із них - КПП (командно пілотажний прилад). По ньому 

льотчик контролює крен і тангажу, який задає за допомогою штурвалу, а так 

само відхилення від лінії заданого шляху, що надходить від БЦВМ. 

Другий великий прилад - НПП (навігаційно пілотажний прилад), на 

нього виводиться навігаційна інформація (курс, КУР (курсовий кут 

радіостанції), положення щодо посадочної прямий або відхилення від заданого 

курсу, при польоті з міжнародних маяках VOR. 

Там же знаходяться стрілочні покажчики барометричних і 

радіовисотоміру, індикатор курсових кутів, покажчики швидкості і 

прискорення. 

 

На балці, розташованій над лобовими стеклами, вільно 

переміщається індикатор бортового радіолокатора, за допомогою якого пілоти 

контролюють повітряну обстановку. 



Педалі служать для повороту керма напряму в польоті, а на розбігу і 

пробігу - для керування поворотом носового шасі. Маленькі педалі для 

керування гальмами. 

Аналіз шкідливих та небезпечних факторів 

 

Відповідно до Закону України "Про охорону праці" (постанова 

Верховної Ради України від 14 жовтня 1992 року № 2695-ХII), охорона праці 

- це система правових, соціально- економічних, організаційно - технічних, 

санітарно - гігієнічних та лікувально- профілактичних заходів і засобів, 

спрямованих на зберігання здоров'я і працездатності людини в процесі праці. 

Основні небезпечні та шкідливі фактори, що впливають на працівника в 

процесі роботи: 

1. Високі рівеніавіацийних шумів. 

Вплив авіаційних шумів.Інтенсивне шкідливий вплив на організм членів 

екіпажів ПС ГА впливає авіаційного шуму.  

Слід зазначити, що надійних засобів захисту від авіаційного шуму не 

існує, а необхідність вести постійний радіообмін лише посилює його вплив на 

організм членів екіпажів. Систематичний вплив авіаційного шуму на організм 

членів екіпажів перевищує допустимий рівень у 1,3-1,7 рази призводить до 

розвитку професійного захворювання слуху-кохлеарного невриту.  

Крім того, вплив авіаційного шуму на організм викликає головний біль, 

порушення сну, підвищення артеріального тиску, стомлення й інші клінічні 

прояви, які розцінюються як неврастенічні, астенічні і вегетативні дисфункції, 

які суттєво впливають на професійну працездатність у польоті. 

 

 

 

2. Підвищенні рівні вібрації. 



 Вібрація викликає зниження зору, точності керуючих рухів, якості 

переробки оперативної інформації, показників уваги та інших 

психофізіологічних факторів.   

 Вібрація погіршує просторове орієнтування, утрудняє мова, сприяє 

розвитку втоми і перевтоми, тим самим безпосередньо впливає на 

професійну працездатність членів екіпажів ПС ГА.  

Найбільшому впливу вібрації піддаються члени екіпажів легкомоторної 

авіації та вертольотів, у яких при стажі льотної роботи в 10 років і більше 

виникали парестезії в руках і ногах, трофічні зміни шкіри стоп і 

гомілковостопних суглобів, запальність і дратівливість, порушення сну, 

головний біль, запаморочення та ін . При перевищенні ПДК до 1,2-1,5 рази 

виявлені зміни відмічалися у них у 2-6 разів частіше, ніж у льотного складу 

зі стажем роботи до 5 років. Вивчення показників артеріального тиску в 

спокої, під час 5-хвилинної ортостатичної проби до і після польотів виявляє 

підвищення судинного тонусу у 50% членів екіпажів. Відзначено 

превалювання у них емоційної нестійкості, попереково-крижових 

радикулітів і астенічних станів, а також часте діагностування хронічного 

гастриту і виразкової хвороби зі зниженою секреторною функцією шлунка. 

 

3. Коливання атмосферного тиску при зльотах, посадках, наборі 

висоти і на зниженні. 

Вплив зміни атмосферного тиску. Зміна атмосферного тиску для 

екіпажів ПС з негерметичними кабінами визначається висотою польоту. У 

гермокабінах тиск відповідає рівню висоти рівному 1000-3000 м. при 

парціальному тиску кисню від 111-125 мм.рт.ст., що свідчить про наявність 

гіпоксії (кисневого голодування). Наявність гіпоксії викликає млявість, втома, 

перевтома, погіршення точності керуючих рухів, якості переробки 

оперативної інформації, можливості появи помилок через зниження 

професійної працездатності. 

 



4. Знижений парціальний тиск в кабінах (гіпоксія). 

5. Температурний дискомфорт у кабінах. 

 

Розрахунокрівня шуму 

 

Вимірюються максимальні рівні шуму LAi при кожному впливі, а 

також час впливу ti (за час дії приймається значення, рівне часу звучання 

«верхніх» 10 дБ (А), тобто времяпревишенія рівня звуку на 10 дБ (А) нижче 

максимального виміряного значенія ). 

Еквівалентний рівень звуку визначається формулою:       

 

 

де Т - регламентований інтервал часу, рівний 57600с для денного часу (з 7.00 

до 23.00 год) і 28800с з для нічного часу (з 23.00 до 7.00 год);  

N - число впливів за розглядуємий період;  

LAi - максимальний рівень звуку при i-му впливі;  

 - Ефективний час i-го впливу шуму, рівне tі/2 при прольотах і tiпри 

випробуванні двигунів. 

Допускається визначати час впливу при прольотах за формулою: 

 

де К - постійна, яка дорівнює 3,4 дляреактівних і 2,5 для гвинтових ПС; 

R - найкоротша відстань до джерела шуму, м; 

V- швидкість польоту ПС, м/с; з використанням усереднених 

залежностей часу впливу від висоти і режиму прольоту для кожного типу ПС, 

представлених його виробником або компетентною організацією замовника;за 

відомим часу звучання «верхніх» 10 дБ (А) для заданого видалення, коли 

перерахунок цього часу для другого видалення здійснюється з використанням 



поправки, що дорівнює 7,5 дБ (А) при кожном 10-кратній зміні видалення 

(метод ІКАО).  

Різновидом методу є випадок, коли вимірювання в даній точці 

максимальні рівні звуку осереднені для однорідних операцій (зліт, посадка, 

випробування двигунів) кожного типу експлуатованого в аеропорту ПС (за 

даними не менше ніж 5 вимірювань) з наступним використанням цієї 

інформації для розрахунку очікуваного еквівалентного рівня для денного і 

нічного часу . Осереднення виконується за формулою: 

 

де LAij- максимальний рівень звуку НД j-го типу при i-му впливі;  

знаючи інтенсивність польотів за розкладом кожного типу ПС і маршрути їх 

руху, значення LАекв можна визначити за формулою  

 

 

деМ–числоексплуатованихваеропортутипівПС; 

 - ефективне середній час впливу ВС j-го типу, причому , (тут 

 - ефективне час впливу шуму при i-му впливі НД j-го типу); 

Кj –числовпливівНДj-готипузааналізованийперіод спостереженняза 

розкладом. 

Згідно ГОСТ 20296-81 «Літаки і вертольоти цивільної авіації. Допустимі рівні 

шуму в салонах і кабінах екіпажу і методи вимірювання шуму» Ми маємо 

допустимий рівень шуму у робочому приміщенні, тобто у кабіні пілота. 

 

 

 



 

 

Заходи щодо зменшення шуму 

 

При дії більш інтенсивного шуму потрібен захист органів 

слуху.Допустимі рівні звукового тиску регламентуються ГОСТ 20296-81 

«Літаки і вертольоти пасажирські і транспортні.Допустимі рівні шуму в 

салонах і кабінах екіпажу і методи вимірювання ».У кабінах екіпажу всіх 

літаків ГА шуми не повинні перевищувати криву № 75, а для вертольотів - № 

95, причому для екіпажі вертольотів передбачено застосування 

індивідуальних засобів захисту від шуму. З метою профілактики 

несприятливого впливу авіаційного шуму на організм людини та збереження 

здоров'я і працездатності осіб, що працюють в умовах шуму, необхідно 

проведення цілого комплексу заходів.Ці заходи складаються із законодавчих, 

організаційних,інженерних та медико-біологічних.Найбільш радикальними є 

технічні заходи, спрямовані на обмеження шуму в джерелі його освіти або на 

шляхах його поширення. 

Місце вимірювання шуму 

Рівень звуку в дБА 

літаків 

Гелікоптерів Дальніх 

магістральних 

Середніх і 

близьких 

магістральних і 

надзвукових 

Місцевих 

повітряних 

ліній 

Салон класу:     

85 90 
Першого 75 80 

Туристичного 80 85 

Эконом 85 85 

Кабінаэкіпажу 80 90 

Робочі місця бортпровідників 85 90 



Зметоювиборунайбільшоптимальнихіндивідуальних 

засобівзахистувідшуму 

льотнихекіпажівексплуатуютьсявданийчасвГАлітаківі 

 

гелікоптерів всілітакизурахуваннямхарактеристик шумуподіляютьнагрупи: 

I—літаки з ТГ-двигунами (Tу-114, Ил-18, Ан-24. Ил-14, Ан-12); 

II—літкаки з TP-двигунами (Ил-62, Tу-134, Як 40, Ту-104, Ту-154); 

III — гелікоптери (Ми-2, Ми-4, Ми-8, Ми-10, Ка-26). 

При шумі з рівнем звукового тиску до 100 дБ цілком достатньо втулок, 

вкладишів або тампонів. При шумі від 100 до 125 дБ необхідно користуватися, 

крім того, навушниками.Захист від шуму з рівнем звукового тиску 125-130 дБ 

і більше може бути здійснена тільки за допомогою високоефективних 

протигаласливих костюмів.Для забезпечення зниження впливає на екіпажі 

літаків і вертольотів шуму до допустимих рівнів згідно з гігієнічними 

вимогами застосовуються радіогарнітури, які є і засобами зв'язку, і 

індивідуальними засобами захисту від шуму. 

Найбільшпоширені в ГА радіогарнітури: АГ-2М, ГНШ-С-12 (АГ-3) і 

ГНШ-С-20, які ефективні тільки для літаків з TP-двигунами. Для літаків з 

поршневими і ТБ-двигунами і вертольотів бажано застосування 

радіогарнітури із заглушками типу Г-63 та Г-67с.З метою профілактики шумо-

вібраційної патології у всіх випадках суттєве значення має також правильно 

організований режим праці та відпочинку осіб, що працюють в умовах шуму. 

 

Заходи щодо зменшення вібрації 

 

При триваломувпливівібрації наорганізмлюдини розвиваютьсяморфо-

функціональнізміни місцевогоі загальногохарактеру,щоможеобумовити 

захворювання. Вібраційнахвороба 

пов'язаназпорушеннямфункційрізнихсистеморганізму.Допустимі рівні 

вібрації регламентуються ГОСТ26382-

84.«Двигунигазотурбінніцивільноїавіації.Допустимірівні вібраціїі 

загальнівимогидо контролювібрації». 



Способипрофілактикивібраційноїхворобиможнарозділитина 

технічні,організаційніімедичні. 

Технічні способи полягають у зниженні рівнів вібрацій в джерелі і 

на шляхах їх розповсюдження.Обидва ці способи передбачають розробку 

нових конструктивних рішень при створенні або модернізації літальних 

апаратів.Тому ми не будемо детально їх розглядати.Слід лише згадати, що 

високочастотні складові спектра вібрацій можуть бути значно ослаблені 

застосуванням віброгасильними килимків і подушок для крісел екіпажу. 

 Організаційнізаходи.Для зменшенняшкідливоговпливувібрацій 

наорганізмльотчиківвелике значеннямає правильнаорганізація 

режимупрацітавідпочинку. 

 Медичнізаходи.У 

комплексілікувальнопрофілактичнихзаходівеликезначення 

маютьфізіотерапевтичніпроцедури:ваннидлярукініг,масаж,гімнастика,у

льтрафіолетовеопромінення.Систематичнезастосування 

воднихпроцедурпокращуєпериферичнийкровообіг,живлення 

м'язівінервів. 

Забезпечення пожежної безпеки 

 

Згідно з НАПБ Б.03.002-2007 "Норми визначення категорій приміщень, 

будинків та зовнішніх установок за вибухопожежною та пожежною 

небезпекою" приміщення відноситься до категорії "Д". 

Відповідно до вимог ДСТУ 12.1.004 -91 організаційно-технічні заходи 

щодо забезпечення пожежної безпеки містять у собі: 

1. організацію навчання працюючих правилам пожежної безпеки; 

2. використані для приміщення негорючі матеріали, які під впливом 

вогню або високої температури не загоряються, не тліють та не обвуглюються; 

3. прокладка кабелів у місцяхоздоблених не горючими матеріалами 

4. апаратура з наявністью аварійних світових сигналів 

Додаткові міри у разі виникнення пожежі:  



1. система пожежної сигналізації СПС-БГО АТ “Украналіт”. Вона повинна  

здійснюватисамоконтрольсправностіскладовихчастин,асаме:блоку 

сигналізації(БС)ідатчиківдиму(ДД),атакожміжблоковихсполук;сигналізу

ватипропояву задимленості увідсікахлітака,ступіньякої характеризує 

можливістьвиникненняпожежі. 

2. наявність переносного вогнегасника ВВК-5(вуглекислотний). 

 

У разі виникнення пожежі екіпаж повинен негайно покинути 

приміщення за допомогою парашутів. Парашутизнаходятьсяв 

сидіннях.Члениекіпажубуквально"сидять" на 

них.Позадукріслакомандираєлюкшахтиаварійногопокидання,він проходить 

внизкрізьвсюносовучастинулітака.Екіпаж,надівшизахиснішоломи(ЗШ),повин

енстрибнутитудивнизголовою. 

 

Висновки з охорони праці 

 

В ході аналізу були виявлені наступні шкідливі фактори: 

 Високірівніавіаційнихшумів; 

 Підвищенірівні вібрації; 

 Коливанняатмосферноготискупризльотах,посадках,наборівисоти 

іназниженні; 

 Зниженийпарціальнийтисккиснювкабінах(гіпоксія); 

 Температурнийдискомфорт укабінах; 

Для цих шкідливих факторів були запропоновані шляхи покращення умов 

праці. Наприклад такі як: використання високоефективних протишумових 

костюмів, широке застосування радіогарнітури із заглушками типу Г-63 та Г-

67с. Використання віброгасильних крісел для екіпажу, та впровадження 

обов’язкових медичних процедур. А також організація правильного режиму 

відпочинку. 



Також запропоновані заходи шодо забезпечення пожежної безпеки. 

Запропоновано використання системи пожежної сигналізації СПС-БГО з 

різниими видами датчиків, а також заходи, які підвищать рівень безпеки та 

ризик виникнення пожежі 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Висновок 



В ході виконання роботи досліджено математичну модель та 

принципові особливості РН, з урахуванням рухливості рідкого палива та 

пружності загальної конструкції. Опираючись на це розроблено відповідне 

поставленому завданню програмне забезпечення. Результат досліджень 

свідчить про те, що для найкращого забезпечення системи стабілізації об’єкта 

як пружньої конструкції з рідким наповненням можна використати наступні 

чинники: 

 1. Оптимізація конструктивних параметрів компонувальної схеми РН. 

2. Збільшення коефіцієнтів демпфування коливань рідини. 

3. Збільшення коефіцієнтів демпфування коливань корпусу. 

4. Вибір оптимального розташування по довжині корпусу датчика 

кутового положення, а у разі потреби - також одного або декількох датчиків 

кутових швидкостей. 

5. Збільшення жорсткості конструкції корпусу. 

Відзначимо, що збільшення демпфіруванння коливань рідини в 

структурно-нестійких баках за рахунок уведення механічних демпферів також 

стосується амплітудної стабілізації. 

 При розрахунку результату та аналізу осесиметричних коливань 

механічної системи, нам потрібно пам’ятати про вплив конструкції забірного 

пристрою при частотах коливань пружної обичайки з рідиною. Та також 

дізналися про залежність зміщення вільної поверхні у контрольних точках, 

тобто у активних та пасивних етапах польоту ракети носія. 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

 

 

 

 

СПИСОК ВИКОРИСТАНИХ ДЖЕРЕЛ 

 

1. Микишев Г.Н., Рабинович Б.И. Динамика тонкостенных 

конструкций с отсеками, содержащи мижидкость. М, 

«Машиностроение», 1971, 563 с. 

2. Рабинович Б.И. Исследование устойчивости систем с 

многими степенями свободы. М, «Техническая кибернетика», 1964, 169 

с. 

3. Сидоров И.М., Черемных С.В. Построение алгоритмов 

стабилизации деформируемого космического аппарата. М, 

«Космические исследования», 1973, 388 с. 

4. Geisser E.D., Haeussermann W. Saturn guidance and control.-

«Astronautics», 1962, 88 p. 

5. Боднер, В.А. Теория автоматического управ- ления полетом 

/ В. А. Боднер. М. : Наука,1964. 700 с. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

 

 

 


	ДИПЛОМНА РОБОТА
	ВИПУСНИКА ОСВІТНЬО-КВАЛІФІКАЦІЙНОГО РІВНЯ


