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UNELE ABORDARI PRIVIND DETERMINAREA VITEZEI
DE DEPLASARE A UNEI RACHETE IN SPATIUL
INTERPLANETAR
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SOME APPROACHES CONCERNING THE DETERMINATION
OF THE VELOCITY OF A ROCKET INTO INTERPLANETARY
SPACE

This paper presents a method of calculation for a fundamental
parameter of the missile flight dynamics, movement speed in a fluid medium. It
is used in this sense of angular momentum theorem and momentum theorem in
fluid mechanics.
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1. Introducere

Zborul rachetei are loc datorita fortei de propulsie, rezultata din
miscarea gazelor prin ajutajele practicate la camera de combustie a
acesteia. Gazele, in cele mai dese cazuri, sunt generate prin reactii
termochimice cu degajare de mari cantitati de caldura.

Dinamica zborului rachetei are loc pe o traiectorie de zbor, Tn
care evolueaza atat parametrii aerodinamici cat si performantele
tehnice ale rachetei.
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Teoretic, traiectoria de zbor se determind cu ecuatia
traiectoriei, care este o functie matematica cu mai multe variabile.

Miscarea rachetei in aer este un fenomen complex, influentat
de atractia gravitationala, de actiunea fortelor si cuplurilor
aerodinamice, de rotatia Pamantului, de variatia parametrilor
meteorologici cu altitudinea.

Patrunderea in tainele fenomenului zborului rachetei
presupune abordarea unor delicate probleme de mecanica,
aerodinamica, propulsie reactiva, fizica atmosferei si teoria
probabilitatilor, utilizAnd un aparat matematic adecvat.

Raspunzand la problemele amintite, se elaboreaza de fapt
metodele pentru determinarea datelor de proiectare necesare pentru
realizarea performantelor tehnice impuse: o traiectorie de zbor corecta,
un program de dirijare conform cu calculele teoretice si rezultatele
simularilor de laborator, precizia si efectul la {inta eficace.

2. Calculul fortei de reactie a rachetei prin aplicarea
teoremei impulsului

Exprimarea fortei de reactie a rachetei se face in cazul cand nu
este necesara cunoasterea solutiei in fiecare punct al domeniului
migcarii[2].

In acest caz aplicarea teoremei impulsului in mecanica
fluidelor este utila pentru ca permite determinarea unor marimi globale,
cum ar fi forta de reactie a gazelor asupra rachetei.

Se considera un volum de control V , delimitat de suprafata S,
in interiorul unui fluid Tn miscare, pozitionat in raport cu un sistem de
referinta inertial Oxyz (figura 1) [2], [3].

i b

¥
Fig.1 Miscarea fluidului in sistemul de referinta Oxyz

Daca se noteaza cu V viteza centrului elementului de masa
dm, pozitionat prin vectorul de pozitie I, atunci impulsul elementar
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se exprima sub forma [1], [6]:
dH =dm-V = pV-dV (1)
unde dV , este volumul elementar corespunzator masei dm .

Prin integrare se obfine expresia impulsului fluidului continut n
volumul de control V la momentul t:

Hzmvav (2
Tn mecanica teoretica teorema impulsului se deduce sub forma:
dH .
——=>F ®3)
dt Zk: “
iar in mecanica fluidelor se exprima prin [3], [6]:
d R = -
Emvpvolv =F_+F, )
unde Ifm Si IEC reprezinta rezultantele fortelor masice exterioare,

respectiv rezultantele fortelor exterioare de contact care actioneaza
asupra fluidului din volumul de control considerat.

Expresia fortei IEC contine si rezultanta Ra interactiunii fluid-
perete simultan cu alte forte de contact, precum fortele de presiune.
Volumul de control fiind functie de timp, V =V(t)se poate

reprezenta la momentele t si t+ At, ca in figura 2 [4], [6].
Componentele volumului se pot scrie sub forma:

V(t+At) =V, (t+At)+V,(t+At), V)=V, ([t)+V,() ()

X

Fig. 2 Volumul de control la momentele t si T+ At
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Tinand cont de definitia momentului cinetic, si introducand expresiile (5)
rezulta [6]:

aH H(t+At)-H(t)
dt a0 At
=lim HVz(HAt) + HV3(t+At) B Hvl(t) - Hvz(t) _
At—0 At
= lim —Y(t+a) W 4 fim e ey (6)
At—0 At At—0 At At—0 At
unde,
lim l:ivz(”m) __J‘” 7av .
At—0 = P

H ,0\7\7 ndo - At
lim —24) _  fim HSAMB ——H PV - fid
At—0 At At—0 SAMB

(n - este normala interioara),
H, PVV-Ndo - At
|Im |Im .”SANB

At—0 At At—0 At
Si Tn final rezulta:

gl pvav =2 1], pvov — [ pvv oo @

Introducand expresia (7) in expresia (4) se obtine relatia care exprima
teorema impulsului Tn mecanica quideIor[4]:

III puav - ] pvv FotF (®)

in ipoteza cé& se neglijeaza rezultanta fortelor masice (Ffm = O), iar

:_I SANB pVV-Ndo

Ol
migcarea gazelor se considera permanenta (% = 0), expresia (8)

devine o alta forma de exprimare a teoremei impulsului [4], [6]:

_ﬂspvv-ﬁdaz—ﬁspw(yzﬁc €)
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exprimad debitul volumic elementar, 1 find normala interioarad la

suprafata S ce delimiteaza volumul de control V .
In cazul proiectarii motoarelor racheta, cand se calculeaza
integrala dubla (9), se adoptd dQ > 0 daca fluidul intra in volumul de

control $idQ < oin cazul in care fluidul iese din volumul de control V [3].
in situatia in care suprafata de control S se exprima prin[6]:

S=US., cu S[S;=¢ . i,j=1Ln ,izj (10
k=1

iar parametrii migcarii sunt constanti in orice sectiune S,, k=1n,
teorema impulsului scrisa sub forma (9) devine:

n

- Z,O(Qka ) =F 11)
k=1

Fig. 3 Cazul parametrilor constanti in

orice sectiune S,

Astfel, pentru un volum de
control reprezentat n figura 3,

s=s/Js.Us.lJs: .

relatia (11) se poate scrie:

-pQV, - pQ,V, +pQ,V, =
=p,S,v, +p,S,v, +p,S,v, +R
12)
unde Q +Q, =Q;, R fiind actiunea peretelui asupra fluidului.

Daca actiunea fluidului asupra peretelui este ﬁp, (Iip = —ﬁ)

relatia (12) devine:
Rp = plsl\_il + pzszvz + p353\73 + p(Ql\_il + szz _Q3\73) (13)
In cazul rachetei aflatd in miscare rectilinie in spatiul
interplanetar, calculele de proiectare se aplica in situatia cand volumul

de control se raporteaza la un sistem de referinta neinertial (figura 4).
Se noteaza [4], [5]:

609



\70 - viteza originii sistemului neinertial fata de un sistem de
referinta considerat fix;
c?)o - viteza unghiulara instantanee a sistemului neinertjal;
V, - viteza relativa a unei particule de masa dm pozitionata fata
de sistemul neinertial prin vectorul de pozitie T .
zZ

0

<

Fig. 4 Racheta aflata in miscare rectilinie

Cu ajutorul relatiilor din mecanica teoretica [2] [6]:

c!
a, =&, + @, xF + @, x (@, xF), (14)
d,=V ;a,=2w,xV, ,
_ o =
ar—(3t2 ; dm-a, =dF ,

si tindnd seama de ecuatia diferentiala a miscarii relative:
dm-&d, =dF —dm| 8, + @ox F + @, x (&, x F)+ 2, ><\7r:| '

ecuatia (8) se poate scrie sub forma [6]:

%Iﬂvpvrdv —IISerVr fido =

(15)

= o B [[[, | s + @, x T+ doox (@, x 1)+ 240, <V, |dV

relatie ce exprima teorema impulsului pentru miscari raportate la
sisteme neinertiale, V fiind volumul de control delimitat de suprafata S .
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Relatia (13) permite determinarea vitezei V a unei rachete
aflate Tn miscare rectilinie In spatiul interplanetar, daca se presupun
cunoscute:

m, - masa inertiala a rachetei;

M - debitul masic al gazelor de evacuare(presupus constant Tn
timp);

p - presiunea gazelor in sectiunea de arie Aa ajutajului de
evacuare ;

Vg - viteza gazelor fata de ajutaj.

Considerand un volum de control V delimitat de suprafata S
(reprezentat punctat in figura 4), presupunand miscarea permanenta a

fluidului si neglijand fortele masice IEm =0), relatia (15) devine [6]:

W &
sau

p-A-A—mvV=v, -m @an
unde M reprezintd masa rachetei la momentul t.
Proiectand relatia (17) pe directia miscarii (axa Oz) rezultd ecuatia
diferentjala [3] [6] :

dV . .
pA—E(mO—mtjz—mvg (18)

m, fiind masa inertiala a rachetei.
Separand variabilele in relatia (18),

dv dt

pA+m-v, m,—mt
si integrand, cu considerarea conditiei initiale la t=0,v = V,, se
obtine [2]:

V=V, + (vg + p.AJ I — o (19)

m m, —mt
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Expresia fortei de reactie ce actioneaza asupra rachetei (

Fr, =m-V ) se obtine din relatia (17) sub forma [6]:
Fo=-t2iml|v
R Y (20)
\"
g

F, avand sensul opus vitezei Vg de evacuare a gazelor prin ajutajul
rachetei[3].

3. Concluzii

1. Studiul aerodinamic al zborului rachetei pe traiectorie este
un demers foarte complicat si de aceea orice contributie a specialistilor
constituie pasi importanti inh apropierea aparatului matematic de
investigatie, de fenomenele reale ce insotesc zborul pe traiectorie.

2. Demersurile teoretice au fost completate cu investigatii de
laborator si simulari pe calculator.

3. Rezultatele studiilor sunt utilizate de proiectanti si fabricanti,
in scopul imbunatatirii performantelor de zbor si optimizarii parametrilor
de dirijare.
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