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Таким чином, представлена методика моделювання робочого циклу ДВЗ 

дозволяє зменшити необхідну кількість емпіричних даних та, водночас 

наблизити результати розрахунку до даних, що можливо отримати при 

експериментальних випробуваннях. Результати роботи можуть бути 

використані при теоретичних дослідженнях, проектуванні, підготовці до 

випробувань та у навчальному процесі для студенті зі спеціальності «Двигуни 

внутрішнього згорання». 
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МЕТОДА РАСЧЕТА СВОБОДНЫХ КОЛЕБАНИЙ 

КОРПУСА ТВЕРДОТОПЛИВНОЙ РАКЕТЫ 

 

Проблема обеспечения устойчивости и прочности ракет является одной 

из важных научно-технических проблем ракетной техники. Известно, что на 

активном участке траектории полета в результате динамического 

взаимодействия упругой конструкции корпуса ракеты и работающего двигателя 

могут возникнуть колебания корпуса, способные нарушить нормальную работу 

приборов системы управления и привести к различным аварийным ситуациям. 
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Целью работы является исследование динамики ракеты в полете и 

обеспечение устойчивого полёта ракеты по траектории путём отстройки от 

резонансных колебаний и гашения изгибно-крутильных колебаний корпуса в 

полёте. 

Ракета представляет собой полый стержень со ступенчато изменяющимся 

сечением. В полёте ракету следует рассматривать как свободное тело. 

Известно, что первой формой колебаний свободного стержня являются 

изгибные колебания в некоторой плоскости [1]. 

Уравнение поперечных колебаний стержня имеет вид [1] 
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где E – модуль упругости материала, I – момент инерции сечения, ρ – плотность 

материала, S – площадь сечения, u – прогиб, ζ – координата сечения, t – время. 

Большая часть ракеты представляет собой трубу, которая имеет 

постоянные изгибную жёсткость и распределённую массу. Потому в первом 

приближении ракету можно считать стержнем постоянного сечения. Частотное 

уравнение в этом случае имеет вид [1] 

 

0ch cos = klkl ,                                                (3) 

 

где 
224 apk = , fp = 2 , ( ) ( )SEIa =2

, f – частота. 

Изгибные колебания стержня по первой форме происходят в одной 

плоскости, поэтому для расчётов принята конечноэлементная модель ракеты, в 

которой применены конечные элементы с двумя узлами и двумя степенями 

свободы в узле. Узловыми перемещениями являются прогибы и углы поворота 

сечений в координатной плоскости. 

Элементы вектора узловых значений i-го узла, которые являются 

зависящими от времени обобщёнными координатами, запишем в следующем 

порядке:  

 

yii uu ,1, = , ziiu ,2, = , 

 

где θ – угол поворота сечения, y – поперечная координата в плоскости изгиба, z 

– третья координата. 

В качестве интерполяционных функций прогибов и углов поворота 

сечений по длине элемента ieN ,  возьмём функции изогнутой оси балки при 

соответствующих перемещениях концевых сечений [2] 

 

 



 265 

( )

( )

( )

( )






























 
−


=


−


=













 
+


−


=


+


−=

,

,23

,2

,231

2

2

3

3

4,

3

3

2

2

3,

3

3

2

2

2,

3

3

2

2

1,

ll
lN

ll
N

lll
lN

ll
N

e

e

e

e

                                       (4) 

 

где e – номер элемента, l – длина элемента, ζ – координата сечения в системе, 

связанной с элементом.  

Тогда прогибы конечного элемента корпуса между узлами 1, +ii  

запишутся выражением 

 

2,14,1,13,2,2,1,1, ++ +++= ieieieiey uNuNuNuNu .                      (5) 

 

Интегрируя дифференциальное уравнение колебаний балки (2) по длине 

элемента с подстановкой интерполяционных функций (4), и формулы (5) 

получаем выражения для матриц жёсткости  eK  и масс  eM  конечных 

элементов: 
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где EI  – изгибная жёсткость, S  – распределённая масса конечного элемента.  

Глобальные матрицы конечноэлементной модели строятся по правилам 

ассемблирования матриц элементов. Уравнение колебаний ракеты в матричном 

виде имеет вид 

 

      ,0=+ UKUM                                                (6) 

 

где  U  – вектор узловых значений.  
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Частоты собственных колебаний ракеты определяются решением 

проблемы собственных значений этого матричного уравнения. Для проведения 

расчётов составлена компьютерная программа на алгоритмическом языке 

FORTRAN. 

Решением проблемы собственных значений для уравнения (6) получены 

частоты и формы собственных колебаний ракеты. Первая форма собственных 

колебаний ракеты показана на рис. 3. 

 
Рис. 1. Первая форма собственных колебаний ракеты 

 

Сплошная линия на рис. 1 означает недеформированную продольную ось 

ракеты, пунктирная линия означает изогнутую ось ракеты при колебаниях по 

первой собственной форме. Частота при колебаниях по первой собственной 

форме – 20,205 Гц. 

Расхождение результатов расчётов этими методиками составляет 3 %. 
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