
MECH AN IK A
TEORETYCZNA
I  STOSOWANA

1,  17 (1979)

STATECZNOŚĆ  DYNAMICZN A  OBIEKTU LATAJĄ CEGO  ODWIJAJĄ CEGO  Z  POKŁADU
LIN Ę

T AD E U SZ  K  U  Ź  M I C E W  I C Z ,  JE R ZY  M  A  R Y  N I A  K  (WARSZ AWA)

1.  Wstęp

Rozcią ganie  lin,  przewodów  ł ą cznoś ci  itp.  poprzez  wystrzeliwanie  ich w  pojemnikach
latają cych  obiektów  i  nastę pnie  odwijanie  podczas  lotu  obiektu,  znajduje  obecnie  coraz
szersze  zastosowanie.  Tę   metodę   wykorzystuje  się   m.in.  przy  przerzucaniu  przewodów
ł ą cznoś ci,  lin  ratowniczych  przez  przeszkody  terenowe  uniemoż liwiają ce  lub  utrudniają ce
cią gnię cie. Powyż szy sposób wykorzystuje  się  również  do rozcią gania  lin za poś rednictwem
których  steruje  się   rakietami.

Odwijanie  liny  ze  szpuli  znajdują cej  się   na  lecą cym  obiekcie  charakteryzuje  się   szere-
giem  ciekawych  efektów  dynamicznych.  W  dostę pnej  literaturze  istnieje  szereg  prac  do-
tyczą cych  statecznoś ci  obiektów  holują cych  i holowanych  za poś rednictwem  liny  [11,12,
13,  19]. W pracach tych w badaniu statecznoś ci obiektu wpływ liny holowniczej  (holowanej)
uwzglę dniano  wprowadzając  jako  dodatkowe  siły i momenty w punkcie zamocowania  liny
do  obiektu:  .:.  •   :  ,  •

W  przypadku  rozcią gania  liny  z  lecą cego  obiektu  lina nie ma jednego  punktu przymo-
cowania  do  orJią ktu  (jak  w przypadku  liny  holowniczej)  lecz  opuszcza  obiekt  przez  obwo-
dową   szczelinę.  Lina  po  wyjś ciu  z  obiektu  ma  przestrzenną   konfigurację   a  jej  obwiednia
przyjmuje  kształt  gruszki.  Rozmiary  gruszki  zależą   od  parametrów  geometrycznych  i  ki-
nematycznych lecą cego  obiektu. Aby  uniknąć zahaczania się   liny o elementy  konstrukcyjne
obiektu  wyjś cia  liny  stosuje  się   zawsze  w  jego  tylnej  czę ś ci.

Przyłoż enie  nacią gu  liny  do  obiektu  jest  wię c  w  znacznej  odległoś ci  od  ś rodka  masy
obiektu  i ma charakter zmienny. Badania dynamiki  liny odwijają cej  się  z ruchomego  obiek-
tu  latają cego  w  zależ noś ci  od  prę dkoś ci  obiektu  i promienia  szpuli, na  której  jest  ona na-
winię ta  przedstawiono  w  pracy  [8, 10].

,  W niniejszej  pracy  rozpatrzono wpływ  odwijanej  liny oraz szeregu  parametrów charak-
teryzują cych  wyjś cie  liny  i parametrów  geometrycznych  i kinematycznych  obiektu  na jego
stateczność  dynamiczną ,' Do  badania  statecznoś ci  dynamicznej  obiektu  odwijają cego  ze
swego  pokł adu  linę   zastosowano  metody  rozwinię te  w  dynamice  lotu  [1,2,  14]  i  stoso-
wane z dobrymi  wynikami  w  pracach  dotyczą cych  statecznoś ci  szybowców  holowanych,
samolotów  holują cych  oraz  całego  zespołu  holowniczego  [11, 12, 13, 19].

Równania ruchu obiektu zapisano we współ rzę dnych ukł adu zwią zanego  z obiektem  [7].
Nastę pnie ukł ad ten zlinearyzowano.  Zmiany sił  i momentów aerodynamicznych  wzglę dem
mał ych  zmian  prę dkoś ci  ką towej  i  liniowej  obiektu  od  stanu  równowagi  opisano  przy
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uż yciu  pochodnych  aerodynamicznych  [2, 3, 10, 14, 17].  N atomiast  do  opisu  zmian  sil
i  momentów  wynikają cych  z  oddział ywania  odwijanej  liny  wprowadzono  pochodne  li-
nowe  [9, 10].

Rozwią zanie  ukł adu  równań  róż niczkowych  liniowych  sprowadzono  do  zagadnienia
znajdowania  wartoś ci  własnych  i  wektorów  własnych  macierzy  niesymetrycznej  [10, 14,
15, 19].

Znajomość  wartoś ci  własnych  pozwoliła  na  okreś lenie  oscylacji  i  tł umienia  ruchów
obiektu. Okreś lono stateczność obiektu w locie z odwijaną   liną  oraz w locie bez liny w  funk-
cji  niektórych  parametrów  kinematycznych  obiektu.

Obliczenia  wpływu  odwijania  liny  z  lecą cego  obiektu  na  stateczność  obiektu  przepro-
wadzono  dla  zmodyfikowanego  pocisku  klasy  Bólkow- Cobra  i  przewodu  kierowania
o  typowych  charakterystykach  wymiarowych  i  cię ż arowych.  Wszystkie  obliczenia  przed-
stawiono  na  wykresach.

2.  Równania  ruchu  obiektu  odwijają cego  z  pokładu  linę

W  literaturze  omawiają cej  dynamikę   obiektów  takich jak  samoloty,  rakiety  równania
ruchu  zapisywane  są   najczę ś ciej  w  kilku  ukł adach współ rzę dnych. Zastosowanie róż nych
układów  współ rzę dnych  daje  prostszą   formę   zapisu  róż niczkowych  równań  ruchu.

D o  opisu  dynamiki  obiektu  ruchomego  niezbę dne  są   cztery  ukł ady  odniesienia  [14]:
—  nieruchomy  ukł ad  grawitacyjny  zwią zany  z  ziemią   Oxgygzg,

—  ukł ad grawitacyjny  0x'g y'g  z'g zwią zany  z poruszają cym  się   obiektem równoległy  do uk-
ł adu  nieruchomego  Oxgygzg  znajdują cy  się   w  ustalonym  ruchu  postę powym  rys.  1,

—u k ł ad  prę dkoś ciowy  Oxyz  zwią zany  z  kierunkiem  przepł ywu  oś rodka  omawiają cego
obiekt  rys.  2,

—  ukł ad  Oxtyft  zwią zany  sztywno  z  poruszają cym  się   obiektem  rys.  1.
Ruch ś rodka masy  opisywany  jest zwykle we współ rzę dnych ukł adu zwią zanego  z  wek-

torem  prę dkoś ci  a  ruch  wokół   ś rodka  masy — we  współ rzę dnych  ukł adu  zwią zanego

Rys.  1, Przyję ty  układ  odniesienia  zwią zany z  obiektem  oraz wprowadzone  prę dkoś ci  liniowe i ką towe
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z  obiektem.  Ukł ad  równań  ruchu zamykają  równania  opisują ce  ruch  ś rodka  masy  i  ruch
wokół  ś rodka  masy  we współ rzę dnych ukł adu zwią zanego  z ziemią  oraz zależ noś ci  mię dzy
ką tami  stosowanych  ukł adów  współ rzę dnych.  Przy  badaniu  statecznoś ci  wygodniej  jest
zapisać  ruch obiektu  w jednym  ukł adzie współ rzę dnych tj. w ukł adzie zwią zanym  z  obiek-
tem  wówczas  zbę dne  są  równania  opisują ce  ruch  obiektu  wzglę dem  ziemi.

Rys.  2.  Przyję ty  ukł ad  prę dkoś ciowy  zwią zany  z  przepł ywem

Róż niczkowe  równania  ruchu  obiektu  zapisano  we  współ rzę dnych  ukł adu  zwią zanego-
z  obiektem  (Rys.  1)  mają  nastę pują cą  postać:

m

m

m

dt

IN

IN

I N

=  M+M N

i- JXt)wXlCOyi  m  N+NN

- £• =  coXi- (coyicosy- (aZlsmy)tg&
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tg*  =   - - £.

.gdzie

V..
sin/5  =

Xi  —  P+ F sina—Zcosacos/ 5—G sin.# —Zcosasin/f

Yt  =   F cosa—Xsinacos/ ?—G cos^cosy+ Zsinasin /J

X1N  =  -   TcosftpQcosipp0

YiN  =  -

Z1N  =  -

Rys.  3. Kierunek dział ania nacią gu liny na wyjś ciu z obiektu

Szczegół owe  badania nacią gu  liny  [10] wykazały  jego zależ ność  od niektórych  parametrów
kinematycznych  obiektu  oraz  ką towego  poł oż enia  liny  na  wyjś ciu  z  obiektu  wzglę dem
jego  korpusu  (Rys.  3). W  zwią zku  z  tym  przyję to,  że  naciąg  liny  moż na  zapisać  jako:

(2)  Wo,fi,V,  ®po,  fPo)  -   T0(V0,  # p 0 , Wp0)  +  T*(VP) '•  # +  T T O  •  y

Skł adowa nacią gu  liny  To  jest zależ na  od  prę dkoś ci  lotu  ustalonego  obiektu  oraz  sta-
ł ych  warunków  rozwijania  charakterystycznych  dla  danego  obiektu.  Począ tkowe  ką towe
poł oż enie liny na wyjś ciu z obiektu opisano ką tami # p 0 i y>p0 leż ą cymi  odpowiednio w pł asz-
czyznach symetrii  obiektu Oxtzi  i Qxiyt.  Wielkość  tych  ką tów  jest zależ na  od  stał ych  war-
toś ci  # r  i  yir  oraz  ką ta  obiegu  liny  w  szczelinie —  ęp0.
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Wpo  =   #,.sinc>p0- - i/ j,cos<ft,o

Stałe  wartoś ci  ką tów  # r  i  fr  uwarunkowane  są   prę dkoś cią   odwijania,  wartoś cią   siły
niezbę dnej  do  odklejania  liny  ze  szpuli  oraz  kształ tem  tylnej  czę ś ci  kadł uba  obiektu.

3.  Linearyzacja  równań  ruchu  obiektu

Przy  rozpatrywaniu  statecznoś ci  dynamicznej  obiektu  przyję to,  że  obiekt  znajduje  się
w  poziomym  prostoliniowym  locie  ustalonym  i  ma  stałe  nastę pują ce  parametry  lotu:

#o  =   COXLO  -   VXi<i   =   Vyio  =  a0  =  const  #  0

Zakł ócenia  lotu  ustalonego  tzn.  zmiany  prę dkoś ci  liniowej  i  ką towej  oraz  położ enia  ką -
towego  rakiety  wywołują   zmiany  siły  aerodynamicznej, momentu aerodynamicznego  oraz
zmianę   nacią gu  liny.  Małe  zmiany  prę dkoś ci  liniowej,  ką towej  oraz  położ enia  ką towego
obiektu  oznaczono  nastę pują co:

Vx>vy>vz  skł adowe  zmian  prę dkoś ci  liniowej  obiektu;
yx  zmiana  ką ta  przechylenia;
fi  zmiana  ką ta  odchylenia;
&i   zmiana  ką ta  pochylenia;
yx  zmiana  prę dkoś ci  ką towej  przechylania;
Vi  zmiana  prę dkoś ci  ką towej  odchylania;

# !  zmiana  prę dkoś ci  ką towej  pochylania.
Po  uwzglę dnieniu  powyż szych  zał oż eń  otrzymano  liniowy  ukł ad  równań  ruchu  dla

mał ych  zakł óceń:

m

m

71 \  dt  3' l 0 C O xi  ^ o C O^ /   *

(3)  ' j n  i ^ i -   +  (JXi~Jz)coXiO«Zi  -   AM +   AMN

^  t - Jx)cox^yi  =   AN+  A JVv

7  Mech.  Teoret.  i  Stos.  1/79
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gdzie AXt,  AYt,  AZX,  AL,  AM,  AN—  składowe zmiany siły aerodynamicznej  i momentu
aerodynamicznego  wynikł e  z  małych  zmian  parametrów  obiektu;
AXlfr,  AYin,  AZ1N>  ALN,  AMN,  ANN  —  składowe zmiany  nacią gu  i momentu nacią gu
liny  wynikł e  z  małych zmian  parametrów  obiektu.
Oddziaływanie  liny  na  obiekt  uwzglę dniono  przez  wprowadzenie  do  prawych  stron

równań (3) składowych siły i momentu siły nacią gu  liny wyraż onych jako  iloczyny pochod-
nych liniowych i odpowiednich zmian parametrów lotu obiektu. Pochodne linowe  przedsta-'
wiono w pracy [9, 10]. Składowe zmiany siły aerodynamicznej i momentu aerodynamicznego
opisano  przy  uż yciu  pochodnych  aerodynamicznych  wyprowadzonych  w  pracy  [3].

Po uwzglę dnieniu  pochodnych linowych  i aerodynamicznych i przekształceniach ukł ad
równań  (3)  zapisany  macierzowo  przyjmuje  postać:

(4)  &<&+&%   =  0

gdzie  °U macierz  kolumnowa  zakłóceń

/  =  1,2,...,9
9  "  lPij]  /  -   12  9

i  =  1,2,  ...,9

4.  Rozwią zanie  równań  ruchu

Po przekształceniu i pomnoż eniu lewostronnie  (4) przez macierz  odwrotną   $*~1  otrzy-
mujemy

(5)  k  =  m^l

gdzie  macierz  stanu  M ma  postać  -

(6)  St = 9- \ - 2b

Rozwią zanie  ogólne ukł adu (5) jest liniową   kombinacją   wszystkich rozwią zań  szczegól-
nych  i  przy  róż nych  wartoś ciach  własnych  ma  postać:

gdzie:
^lwj  wektor  własny  odpowiadają cy  7- ej  wartoś ci  własnej,

Cj  stałe wyznaczone z warunków  począ tkowych  bę dą cych  wartoś ciami  zakłóceń od
ruchu  ustalonego  dla  chwili  /  =  0,
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+i   wartoś ci  wł asne  macierzy  stanu
$j  współ czynnik  tł umienia,

jeż eli  t- j <  0 wahania  są  tł umione  tzn.  ruch  obiektu  jest  state-

czny,  czas  stł umienia amplitudy  do  poł owy  Tlf2  =

rjj   czę stość  oscylacji  o  okresie  T, =   — .

Rozwią zanie  zagadnienia  sprowadza  się więc do wyznaczenia  wartoś ci  wł asnych i  wek-
torów  wł asnych  macierzy  stanu  Sl.  Wyznaczenie  wektorów  wł asnych,  odpowiadają cych
wartoś ciom  wł asnych  pozwala  na  identyfikację  ruchów  obiektu.  Macierz  stanu  0t  jest
macierzą  kwadratową  stopnia  9- go.  Ze  wzglę du  na  wystę powanie  sił  aerodynamicznych
macierz  @ł  jest  macierzą  niesymetryczną.

5.  P rzykł ad  liczbowy  i  wnioski

Badania  statecznoś ci  dynamicznej  obiektu  odwijają cego  z  pokł adu  linę  przeprowa-
dzono  na  przykł adzie  rakiety  kierowanej  przewodowo  klasy  Bdlkow- Cobra  (rys.  4).

2S0-

- 32S
• 1070

Rys.  4.  Rakieta  klasy  Bólkow- Cobra

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

L  =  1,07  m  G  ~  9,5  kG

D  =  0,120  m  IXi  =   0,0025  kG s2m  '

Ls  =  0,290  m  JH  =  I x%  =  0,025  kG s2m

B=  0,470  m

charakterystyki  aerodynamiczne  rakiety  w  zakresie  poddź wię kowym  przedstawiono  na
rys.  5.

Obliczenia  statecznoś ci  dynamicznej  rakiety  z  uwzglę dnieniem  oddział ywania  prze-
wodu  kierowania  i  bez  przewodu  prowadzono  dla  prę dkoś ci  lotu  ustalonego  w  zakresie
60- 140 m/ s. Wyniki  obliczeń przedstawiono na rys.  6  i  rys.  7. N a wykresach  liniami  cią g-
ł ymi  naniesiono  współ czynniki  tł umienia —  £p  i  czę stoś ci  oscylacji —  vf  ruchów  rakiety
w  locie  z  przewodem  kierowania,  natomiast  liniami  przerywanymi  • —.tł umienia  i  oscy-
lacje  w  locie  swobodnym  rakiety.

N a  podstawie  Wektorów  wł asnych dokonano identyfikacji  ruchów  rakiety.  Odpowied-
nim  wartoś ciom  wł asnym  odpowiadają  nastę pują ce  ruchy  rakiety:
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• 1,2 =   Si,2±iVi,2  oscylacje prę dkoś ci  vy  sprzę ż one  z  oscylacjami  prę dkoś ci  ką towej
pochylania  i l t

A3  aperiodyczne  zmiany  prę dkoś ci  vz  sprzę ż one  ze  zmianami  prę d-
koś ci  ką towej  odchylania  ft,

XĄ . aperiodyczne zmiany  prę dkoś ci vz  sprzę ż one z prę dkoś cią  vy  i prę d-

koś cią  ką tową  pochylania  • &1,

- 12  - 8 8  12 ot[deg]

Rys.  5.  Charakterystyki  aerodynamiczne rakiety  klasy  Bólkow- Cobra

A5  aperiodyczne zmiany prę dkoś ci  ką towej  przechylania  yv  sprzę ż one
z  prę dkoś cią  vz  i  prę dkoś cią  ką tową  odchylania  y>lt

X6  aperiodyczne  zmiany  ką ta  odchylenia  y»i  sprzę ż one  ze  zmianami

ką ta  przechylenia  ylt

•   A7  aperiodyczne zmiany prę dkoś ci vx  sprzę ż one z prę dkoś cią  vy,  prę d-
koś cią  ką tową  # x  oraz  ką tem  przechylania  ylt

Xa  aperiodyczne  zmiany  prę dkoś ci  vx  sprzę ż one  z  ką tami  przechy-
lenia  yi  i  odchylenia  yij,.

N a  rys.  6  przedstawiono  zmianę  współ czynników  tł umienia  poprzecznych  prę dkoś ci
rakiety  i  czę stoś ci  oscylacji  w  funkcji  prę dkoś ci  lotu.

Bardzo  szybkie  oscylacje  prę dkoś ci  vy  sprzę ż one  z  prę dkoś cią  ką tową  pochylania  • &1

wraz  ze  wzrostem  prę dkoś ci  lotu  rakiety  przechodzą  z  nietł umionych  w  tł umione  (przy
Vo  =   135  m/ s).  Czę stość  oscylacji  vy  narasta.

Aperiodyczne. zmiany prę dkoś ci  vz  sprzę ż one z prę dkoś cią  odchylania  fx  i  prę dkoś cią
vy  są  tł umone (£f) w  cał ym zakresie prę dkoś ci  lotu. Ze wzrostem  prę dkoś ci  lotu  tł umienie
wzrasta.  Przewód  kierowania  nie  wpł ywa  istotnie na  poprzeczne  prę dkoś ci  ś rodka  masy
rakiety.  Współ czynnik  tł umienia  £?,2 jest  wię kszy  o  3,7%  od  | 1 ( 2  a  I ? —o  0,2%.



STATECZNOŚĆ  DYNAMICZN A  OBIEKTU  LATAJĄ CEGO 101

Rys.  6.  Zmiana  współ czynników  tł umienia  prę dkoś ci  poprzecznych  rakiety  w  funkcji  prę dkoś ci  lotu
-   ustalonego

is
11  - 0.08-

12- 0.0B-

8 - 0,01-

- 08

• i

1 - 0,02-

0

- Of!

20  10 80  100  120

Rys.  7.  Zmiana współ czynników  tł umienia ruchów  ką towych  oraz prę dkoś ci podł uż nej rakiety w  funkcji
prę dkoś ci  lotu  ustalonego.

Zmianę  współ czynników  tł umienia  ruchów  ką towych  w  funkcji  prę dkoś ci  lotu  usta-
lonego przedstawiono  na  rys.  7. Ruchy ką towe  yx  sprzę ż one z y±  są  aperiodycznie  nietł u-
mione  (£g).  Tł umienie  wzrasta  ze  wzrostem  prę dkoś ci  lotu.  Przewód  kierowania  przy
prę dkoś ciach lotu  Vo  <  100  m/s powoduje  zwię kszenie  współ czynnika tł umienia £g o 15%
w  stosunku  do  współ czynnika  tł umienia  w  locie  swobodnym.  Powyż ej  prę dkoś ci  Vo  =
=   100  m/s  przewód  kierowania  zmniejsza  współ czynnik  tł umienia  o  20%.

Zmiany  prę dkoś ci  ką towej  przechylania  yt  sprzę ż one  z  prę dkoś cią  poprzeczną  vz

ś rodka  masy  są  aperiodycznie  tł umione  (£§, rys.  7). Tł umienie narasta w funkcji  prę dkoś ci
lotu ustalonego. Przewód kierowania zwię ksza współ czynnik tł umienia  | |  w cał ym  zakresie
prę dkoś ci: o 127% przy prę dkoś ci  F o  -   60  m/s i o około 1% przy prę dkoś ci F o  -   140 m/ s.

Przewód  kierowania  powoduje  zmniejszenie  tł umienia  zmian  prę dkoś ci  podł uż nej



102 T.  KUŹ MICEWICZ,  J.  MARYNIAK

sprzę ż onej  z  ką tami przechylenia  yx  i  odchylenia  ^ i  w  zakresie  prę dkoś ci  lotu  ustalonego

VQ  =  60- 110  m/s  oraz  zwię kszenie  tł umienia  przy  prę dkoś ciach  Vo  >  110  m/s  (|g

rys.  7).

Przyję ty  do  obliczeń  liczbowych  model  rakiety  wykazuje  niestateczność  dynamiczną:

Obliczenia  wykazał y,  ż e:

1)  przewód  kierowania  ustatecznia  ruchy  ką towe  rakiety  (£?, £g, rys.  7) w  zakresie  prę d-

koś ci  lotu  ustalonego  do  V  —  100  m/ s.  D la  prę dkoś ci  Vo  >  100  m/s  oddział ywanie

przewodu  ma  charakter  uniestateczniają cy,

2)  przewód  kierowania  ustatecznia  zmiany  prę dkoś ci  podł uż nej  vx  sprzę ż one  z  ką tem

przechylania  yt  i  prę dkoś cią  ką tową  odchylania  y)t  (£g,  rys.  7)

3)  przewód  kierowania  nie  wpł ywa  na  tł umienie  zmian  prę dkoś ci  poprzecznych  (w  kie-

runku  osi  yi  i  zi)  ś rodka  masy  rakiety  (f?,2,  £f,  rys.  6).

Obliczenia  liczbowe  przeprowadzono  dla  jednego  przewodu  kierowania  w  zwią zku'

z tym powyż szych wniosków  nie należy uogólniać na przewody  o innych charakterystykach.

Dla  przewodu  o  odmiennych charakterystykach  relacja  mię dzy  sił ami aerodynamicznymi

i  sił ami bezwł adnoś ci  zmieni  się,  co  może  nadać  inny  charakter  nacią gowi  przewodu.

Również dla rakiety  o  innych charakterystykach  geometrycznych  i masowych  przewód

kierowania  może  mieć  zupeł nie inny  wpł yw  na  jej  charakterystyki  dynamiczne.

Waż niejsze  oznaczenia

X, Y, Z  [kG]  skł adowe siły aerodynamicznej w ukł adzie współ rzę dnych zwią zanym z przepł ywem,
Xi,Y1,  Zt  [kG]  skł adowe siły  aerodynamicznej  w ukł adzie współ rzę dnych  zwią zanym  z  obiektem
if, Ym, Zm  [kG]  skł adowe nacią gu  liny w ukł adzie współ rzę dnych zwią zanym z obiektem
L,  M, N [kGm]  skł adowe  mometu  aerodynamicznego  w  ukł adzie  współ rzę dnych  zwią zanym

z  obiektem
,, MN,  iVJv [kGm]  skł adowe momentu nacią gu  liny W ukł adzie współ rzę dnych zwią zanym  z obiektem,

T  [kG]  naciąg  w  linie
jtj, (OyL, wXl  [l/ s]  skł adowe prę dkoś ci  ką towej  obiektu w ukł adzie zwią zanym  z obiektem
[,, eojj, ć ojj  [l/ s]  skł adowe  zmiany  prę dkoś ci  ką towej  obiektu

y,&,i/ >   [rad]  kąt przechylenia, pochylenia i odchylenia  obiektu
małe zmiany ką ta przechylenia, pochylenia i odchylenia obiektu
skł adowe  prę dkoś ci  obiektu  w  ukł adzie  współ rzę dnych  zwią zanych  z  obiektem

vx,v,,vx  [m/s]  małe  zmiany  skł adowych  prę dkoś ci  obiektu
Vo  [m/s]  cał kowita  prę dkość  lotu  ustalonego  obiektu

#po, Vpo [rad]  skł adowe począ tkowego  ką towego  poł oż enia liny na wyjś ciu z obiektu leż ą ce odpo-
wiednio w pł aszczyznach symetrii  obiektu OXltl  i  OXl„ L

cppo  [rad]  kąt obiektu liny w szczelinie na wyjś ciu z obiektu
& r,Vr  [rad]  stałe wartoś ci  uwarunkowane  kształ tem tylnej  czę ś ci  kadł uba  obiektu,  siłą odkle-

jania  liny  oraz prę dkoś cią  odwijania
A = f± i'»?  wartoś ci  wł asne ukł adu  równań  róż niczkowych

I   współ czynnik  tł umienia
tj  czę stość  oscylacji
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P  e 3 10  M e

YCTOfi^HBOCTB  JIETAIOIIJErO OBtEKTA
PA3BHBAK)mErO  H3  BOPTA  KAHAT

B  paSoTe  pacciwaTpuBaeTCH  ycTOHHHBocTŁ neiaromero  o6tei<Ta  pa3BHBaiomero  Kanai
K3  6opTa.

o6ŁeKia  onHcano HejiHHeftHŁiMH jpKbdjepemiHaJiBHbiMH  ypaBHeHHHMH B cHcieMe Koop-
CBH3aHBix c  o6i.eKToM.  JJocjie  9Toro  ypaBiiemw flBtDKeinta jiHHeapH3HpoBaHO.

B  ypaBkeHHHX flBSweHMH o6- ŁeKTa yneHO BosfleftcraHe  KaHaTa nyreM  BBeflemM; nepeiweHHoii TOMKB
cHjibi  OT HanpaHMHHH  KauaTa.
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P em eH He  cH creMbi  JiHHeHHBix  flmJxbepeHinatanBHbix  ypaBiieH H ii  CBe«eHO  K  Bo n p o cy

C06cTBeHHbIX  3Ha*leHHił   K  COOTBeTCTByiOlUIIX  HM   C06cTBeHHbIX  BeKTOpOB.  HcCJICflOBaHUH  BJIHHIIHH

KaHaTa  pa3BH BaiomerocH   na  6 o p ia  o6i>eKTa  na  e ro  flHnaiwHHecKyio  ycrofiMHBOCTL H njiiocTpH poBaHo

npmwepoM  BBnmcjieHKH  ycTOH TOBoerii  paitexbi  ynpasusieM OH  nanaTOM  ynpaBJieH um.

S u m m a ry

DYNAMICA L  STABILITY  OF  A  FLYIN G  OBJECT  WITH  A  CABLE'S  UNCOILIN G  SYSTEM

The main purpose of this paper is an analysis  of the stability  problem of a flying vehicle with a cable's
uncoiling  system.

The flying vehicle motion is described in set of  axes  fixed  with  the vehicle  and nonlinear  differential
equations  are  developed.  Authors  give a  discription  of  the linearized  mathematical model  of  this  kind
of system.  The mathematical model is  a set  of  linearized differential  equations and involves  descrcription
of the cables influence on the dynamics of vehicle.

The solution of the linearized differential  equations is  based  on calculating the eigenvalues  and eigen-
vectors.

Authors have given a numerical example of the investigated  problem.
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