4 AKTIVNI POHYB KOSMICKYCH TELES. DYNAMIKA
POHYBU RAKETY

4.1 Pohyb télesa s proménlivou hmotnosti. Vznik reaktivni
sily
4.1.1 Mescerského rovnice

Méscerského pohybova rovnice modifikuje druhy Newtondv zakon pro pohyb t
s promenlivou hmotnosti. I. V. Meséerskij byl profesorem na Polytechnickém instit i
Petrohradé. Rovnici poprvé publikoval v roce 1897. Naznaéme si nyni jeji odvozeni,

UvaZujme dva Casové okamiiky pfi pohybu télesa, které v pribéhu pohybu méni &
hmotnost. Timto télesem necht je raketa (obr. 4-1) o hmotnosti m, z niZ proudi spa
hofeni konstantni relativni rychlosti W

m dm, (m—-dm,)
1
—".E'_ <W_H N
(@)t (b) t + dt

Obr. 4-1 Pohyb rakety s proménlivou hmotnosti.

V Case t ma raketa hybnost

H(t) = mV. :
V Easovém okamZiku (t + dt), po oddéleni hmotnosti spalenych pohonnych latek @
Ize hybnost zapsat nasledovné
H(t+dt) = (m—dmp)(V+dV)+ (V - W)dmp.
Pak rozdil hybnosti za ¢asovy pfirGstek dt bude dan vyrazem
dH = (mV — Vdmp + mdV — dmpdV + Vdmp — Wdmp) — mV.
Jednoduchou Upravou a zanedbanim ¢lenu druhého #4du (dmpdV) mizeme zm
hybnosti zapsat takto
dH = mdV — Wdmp.
Vztahneme-li uvedeny pfirGstek hybnosti na uvaZovany Casovy pfirlstek dt, mia
rovnici pfepsat do tvaru
dH av dmp
a "a Y ar
Dle zobecnéného druhého Newtonova zikona vime, e Easovd zména hybnost
rovna souctu viech vnéjiich sil pisobicich na dané téleso ve sméru vektoru ryck
dH/dt = Y'F;. Zavedeme-li dale skutecnost, Ze asova zména hmotnosti spalin
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

se rovna Ubytku hmotnosti rakety za stejny ¢as dmp/dt = —dm/dt, mizeme psat
koneény tvar Mescerského rovnice ve tvaru
dv dm
Rovnici jsme prepsali do tvaru, ktery koresponduje s druhym Newtonovym zakonem.
Z uvedené pohybové rovnice vidime velmi dale#ity poznatek. Nebudou-li na raketu
pisobit 7adné vnéjsi sily XF; =0 (uvaiujme bezsilové vzduchoprazdné pole), bude
raketa presto urychlovana reaktivni silou, kterou predstavuje druhy clen na prave
strané rovnice.
4.1.2 Ciolkovského rovnice. Idealni charakteristicka rychlost
rakety
K. E. Ciolkovskij se rovnéz zabyval pohybem rakety. Uvazoval pohyb v bezsilovém poli za
predpokladu konstantni vytokové rychlosti spalin hofeni W = konst, ktera je
rovnobéina s vektorem rychlosti letu. V bezsilovém poli Ciolkovskij dospél k pohybové
rovnici, kterd je vlastné zjednodusena Me3cerského rovnice. V tomto pfipadé nabyva
pohybova rovnice tvar
av dm

ma =-W Tk (46)
IdesIni charakteristicka rychlost jednostupiiové rakety
Na zakladé vyie uvedené pohybové rovnice Ciolkovskij jako prvni fesil lohu kone¢né
rychlosti dosaZitelné raketou sdanym mnoistvim pohonnych latek. Tato idedlni
charakteristicka rychlost rakety odpovida okamZiku, kdy jsou spotfebovany veskeré
pohonné latky nesené raketou. Ddle budeme tuto rychlost nazyvat findlni rychlost.

Separaci proménnych upravime rov. (4.6) pro pfimou integraci ve zvolenych mezich

Vf myg dm
f av = -Ww —
Vo my M
Po integraci obdrzime vyraz pro finalni rychlost ve tvaru
my
Ve = Vo + Wln;f. (4.7)

Respektive, pro nulovou pocéatecni rychlost (Vo = 0) obdrzime nejcastéji pouzivany
tvar Ciolkovského rovnice pro finalni rychlost

Mg
Vi=WIin—. (4.8)
my
Tato finélni rychlost V; se v literatufe Casto nazyva také jako charakteristicka rychlost a
oznatuje se symbolem V4. V tomto pfipadé se véak jedna o idedlIni charakteristickou
rychlost. Zde budeme dusledné rozliSovat mezi touto idedlIni charakteristickou rychlosti
dle Ciolkovského rovnice (4.8) a jinou charakteristickou rychlosti Vepar dle rov. (4.138),
respektive dle rov. (4.139), coz je rychlost potfebna pro vypusténi kosmického télesa na
kruhovou obéznou drahu.

Zvyée uvedené Ciolkovského rovnice (4.8) mulzeme udélat nasledujici zavery.
Dosahovana findlni rychlost zavisi pfimo Umérné na rychlosti vytokovych spalin W a
dale na poméru pocate¢ni a findlni hmotnosti. Tento pomér se v nékteré literatufe
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

nazyva Ciolkovského Ccislo. Dosazitelnd findlni rychlost Vy nezavisi na spotfes
pohonnych latek, ale toliko na mnoZstvi pohonnych litek mp = my — my. Dale
moZno z uvedené rovnice vidét, Ze pro dosazeni vy3&i finalni rychlosti je mne
acinnéjsi zvySovat vytokovou rychlost W, nez pomér hmotnosti my/my.

Findlni rychlost vicestupriové rakety

Ciolkovskému také pFinaleii predpovéd' vyhodnosti vicestupriovych raket (Ciolkovsk
nazyval raketovymi vlaky). Polozme si otazku, jak by bylo mo#no zvysit finalni rye
rakety pfi dané celkové vzletové hmotnosti a daném mno¥stvi pohonnych latek. ¥
muaZeme dosdhnout rozdélenim pivodni nosné rakety na nékolik ,jednostupne

raket”, tzv. stupnd. Pro kaZdy z nich plati Ciolkovského rovnice. Pro i-ty stupen
zapiSeme dle Ciolkovského rovnice vyraz pro finalni rychlost

my
Iv’:fi = Weﬂln _Tn_f i.

Pokud nosnd raketa sestdvd zn stuprit, pak finalni (kone¢na) rychlost po doht
veskerych pohonnych latek je dana sou¢tem diléich finalnich rychlosti
n

i=1
S vyuzitim rov. (4.9), kone¢nou rychlost vicestupfiové nosné rakety zapieme

n m,
Vf=ZWeﬂln '?;1— 7
i=1 1/

Respektive pro pfipad, kdy u viech stupfili nosné rakety bude stejna vytokova
spalin (W, = konst. ), zapiseme rovnici takto

nebo alternativné takto

= () (o), ), ), =TT )

eVeor=(—) (—]) (=] ..[—= — .

mf 1 mf 2 mf 5 mf = mf ;

4.2 Sily piisobici na nosnou raketu

Doposud jsme sledovali pohyb rakety (kosmického télesa s proménlivou hmotnos
zcela bezsilovém poli. Ve skuteénosti viak takové pole neexistuje a musime
ucinky vnéjsich poli.

n

Il

i=1

V obecném pfipadé na kosmické letadlo (nosnou raketu) vzlétajici z néjaké pla
s centralnim gravitaénim polem a s atmosférou (prozatim Zemé) plsobi nasles
hlavni sily:

a) Propulznisila pohonné jednotky - tah F,

b) Vysledna aerodynamicka sila R4,

c) Tihovasila G (viz 2. kapitola).
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

4.2.1 Propulzni sila - tah
V podkapitole 4.1.1 jsme si objasnili vznik reaktivni sily (tahu) v dsledku ¢asové zmény
hmotnosti nosné rakety diky vytékajicim spalindm z néjakého propulzniho zafizeni
neseného na palubé. Z Me3cerského rovnice vyplyva, ze tlen (=W dm/dt) pfedstavuje
jen reaktivni slozku tahu Fg. Podivejme se nyni na celkovy tah generovany za
pritomnosti atmosféry. Vratme se opét k Mes&erského rovnici, kterou pfepiseme
s uvasenim zkraceného zapisu spotfeby pohonnych latek dmp/dt = 1hp na tvar
dv )

m— = Wmp + LF;. (4.14)
Na pravé strané této pohybové rovnice figuruji v podstaté pouze dve sily. Prvni ¢len na
pravé strané je nam jiz znamy reaktivni tah (dynamicka slozka tahu)

Frp = Wmp (4.15)

a YF; = Fp, kde Fp je tlakova slozka tahu (statické slozka tahu). TakZe pravou stranu
rovnice (4.14) tvofi vysledny tah sestavajici ze dvou slozek
Nyni zbyvé objasnit tlakovou slozku Fp vysledné tahové sily. Jedna se o projev tlakovych
Gginka atmosféry v roviné Usti vystupni trysky raketového motoru, znazornénych na

obr. 4-2.
P, _
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Obr. 4-2. Objasnéni vzniku tlakové slozky vysledného tahu raketového motoru.

P,

—
—

Tlakovou slozku vysledného tahu muzeme vyjadfit jako soucin rozdilu tlakd vystupnich
spalin p, a atmosférického tlaku p, v fezu vystupni trysky a jeji plochy S,

Fp= Pe — pa)se' (4.17)
Pak vysledny vyraz pro tahovou silu s viivem atmosféry je dan nasledovné
F=Wmp + (pe — Pa)Se- (4.18)

Vytkneme-li z uvedené rovnice casovou spotiebu pohonnych latek rip nabude rovnice
nasledujici tvar
- PSS
F = 1ip [W + M—e]. (4.19)
mp
V této rovnici pak vyraz v hranaté zavorce piedstavuje tzv. efektivni vytokovou rychlost
spalin hofeni
—pa)S
(pe _pa) e (4.20)

Wef=W+ e
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4, Aktivni pohyb kosmickych téles

Zavedenim efektivni vytokové rychlosti mazeme vyraz pro vysledny tah zapisovat pow
jako soucin efektivni vytokové rychlosti a spotfeby pohonnych latek
F = W smhp. (4.
Jak je patrné z rov. (4.18), vysledny tah se diky atmosférickému tlaku p, méni s vyske
Proto se ¢asto uvadi tah v nulové vySce na startovaci rampé (rampovy tah) a zavadi
funkéni zavislost zmény tahu s vySkou. Zavedeme-li do vztahu pro tah dle rovnice (4.2
staticky tlak v nulové vysce py, Ize tah zapsat ve tvaru
F =Wmp + (pe — Po)Se + (Po — Pa)Se- (4
Pak mGzeme vysledny tah vyjadfit jako soucet dvou ¢lend
F = F; + AF, (4.2
kde prvni ¢len odpovida tahu v nulové vysce
Fo = Wiitp + (Pe — Po)Se,
a druhy clen je tzv. barometricky priristek tahu, ktery roste s vyskou letu
AF = p,S, (1 —p—a).
Po
4.2.2 Aerodynamické sily
Aerodynamické sily plsobici na kosmické letadlo (napf. nosnou raketu)

vzajemnou interakci nosné rakety a vzduchu (obecné plynného prostiedi) pfi
relativnim pohybu.

Obr. 4-3 Aerodynamické sily pusobici na nosnou raketu pri letu v atmosfére.

Pokud uvazujeme symetricky let kosmického letadla (bez vyboleni — vektor ryché
leZi v roviné soumérnosti), pak na néj plsobi aerodynamicky vztlak L, aerodynam
patrné z obr. 4-3, vztlak a odpor jsou slozkami vysledné aerodynamické sily
Vysledna aerodynamicka sila plsobi v bodé, ktery se nazyva plsobisté tlaku. Pe
tohoto bodu se méni s rezimem letu. Proto v podzvukové oblasti rychlosti uvazuje
ie vyslednice aerodynamickych sil plsobi v tzv. aerodynamickém stfedu nosné
(obr. 4-3). Poloha aerodynamického stfedu zavisi jen na vnéjsi geometrii kosmick
letadla. Pro konkrétni konfiguraci kosmického letadla je to pevné dany vztainy &
k némui je soutinitel klopivého momentu konstantni, nezavisly na uhlu nabe
V oblasti nadzvukovych a hypersonickych rychlosti se tento bod nazyvé neutrak
bodem. Jeho poloha jiZ neni konstantni, ale zavisi na mife vlivu stlacitelnosti vzc
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

tedy na Machové &isle. Polohy aerodynamického stredu, respektive neutralniho bodu a
tézisté se lisi, v dasledku ¢eho? vznika klopivy moment M, ktery vztahujeme k tézisti

~ kosmického letadla. M, na obr. 4-3 je klopivy moment k AS pfi nulovém vztlaku.

Aerodynamické sily a klopivy moment vyjadfujeme standardng v nasledujici forme

1
RA=1C} 3 pV?2S, (4.26)
1
L=C3 pV2S, (4.27)
1
D=Cp3 pVv32Ss, (4.28)
1
M= CmEpVESE. (4.29)

Jak je vidét z uvedenych vztahti, aerodynamické sily a klopivy moment jsou pfimo

* zavislé na hustoté vzduchu p, kvadratu rychlosti letu V. Velikost télesa je vyjadiena

vztaznou plochou S. U nosnych raket se za vztainou plochu obvykle bere plocha
maximalniho pfiéného prifezu trupu. U raketopland je to pudorysna plocha kridel. Ve
vztahu pro klopivy moment M se navic pouziva smluvné zvolena vztaina délka I, kterou
u nosnych raket muze byt bud délka rakety, nebo pramer trupu rakety. U kosmickych
letadel snosnymi plochami (raketoplany) se za vztainou délku voli tzv. stfedni
aerodynamicka tétiva kiidla.

Dulesitou roli hraje tvar kosmického letadla a jeho poloha vigi sméru proudu vzduchu,
kterd je definovana Uhlem nabshu a. Uhel nabéhu je uhel mezi podélnou osou
kosmického letadla a vektorem rychlosti letu (obr. 4-3). Oba zminéné vlivy jsou ve vyse
uvedenych vztazich vyjadfeny pomoci tzv. bezrozmérovych soucinitell prislusnych sil
cg,C,Cpa soudinitele klopivého momentu Cp,. Kromé zavislosti na thlu nabéhu jsou
tyto soutinitele dale ovliviovany stlatitelnosti vzduchu a vazkosti vzduchu. Vliv
stlacitelnosti vzduchu je parametricky vyjadien pomoci Machova &isla, coi je pomer
skute€né rychlosti letu vici vzduchu V a lokalni rychlosti zvuku a

4
M=-. (4.30)
a
Vliv vazkosti vzduchu je vyjadren daléim bezrozmérovym Cislem, Reynoldsovym Cislem
Vi
Re = ot (4.31)

kde v je kinematicka vazkost vzduchu. Takze aerodynamické soutinitele kosmického
letadla jsou obecné funkci tvaru télesa, uhlu nabéhu a uvedenych bezrozmérovych
podobnostnich Eisel (CA,C,,Cp,Cp) = f(tvar,a, M, Re). Nutno v3ak fici, Ze v rznych
oblastech rychlosti a vy3ek se na aerodynamickych silach a momentech uvedené vlivy
podili v riizné mie. Napf. vliv vazkosti je zanedbatelny pfi vyssich rychlostech a vliv
stlatitelnosti vzduchu je zanedbatelny naopak pfi nizkych podzvukovych rychlostech.
Nicméné, kosmické letadlo prolétava pfi svém vzletu i pfi navratu nejen vrstvami
atmosféry o réizné hustoté, ale také raznymi rychlostmi. Zejména druha zminéna
skuteénost se projevuje na generovani aerodynamickych sil dle rtznych zakonl
aerodynamiky. Jiné plati pro podzvukovou aerodynamiku a jiné pro supersonickou a
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

hypersonickou aerodynamiku. Dle rychlosti obtékani t&les vyjadfené Machovym éisk
muaZeme aerodynamiku rozdélit na aerodynamiku:

a) subsonickych (podzvukovych) rychlosti - bez vlivu stla&itelnosti 0<M<0,5,

- s vlivem stlacitelnosti 0,5 < M < 0,8,
b) transsonickych rychlosti 08<M<1
c) supersonickych (nadzvukovych) rychlosti 12<M<5
d) hypersonickych rychlosti M > 5.

Béiné predpokladame, ze proudové pole je spojité prostiedi. Aviak ve vy&Sich vrste
atmosfeéry, kde je jiz natolik zfedény vzduch nelze uvedeny predpoklad akceptovat.
je tfeba na proudové pole pohlizet jako na nespojité prostiedi. Jedna se :
molekuldrni proudéni, kde se uplatiiuje Newtonova teorie obtékani. Tyto problé
patfi do aerodynamiky zfedénych plynd, tazv. superaerodynamiky. Pro tuto @
proudéni je charakteristickd skutecnost, Ze sttedni délka volné drahy molekul vzd
Am je VEt3i nei charakteristicka délka obtékaného télesa L. Charakter obtékani je
Knudsenovym ¢islem, které je definovano préave jako pomér stfedni délky volné d
molekul a charakteristické délky télesa

Na zékladé poznatku kinetické teorie plynd, stfedni délku volné drahy molekul lze
[50] vyjadFit vztahem

vV |TK

e :
av 2

VyuZitim uvedeného vztahu pro A,,, vyrazu (4.30) pro Machovo &islo a rov. (4.31)

Reynoldsovo €islo, Ize Knudsenovo &islo zapsat nasledovné

o Tk M
"= 7k ¢

Protoze analyza proudéni a pfenosu tepla v mezni vrstvé je zvI3sté dlleZitd pfi e
navratovych problémi a s nimi spojeného aerodynamického ohfevu, voli se oby
v definici Knudsenova Cisla za vztaznou délku pravé tlouitka mezni vrstvy & (poze
Reynoldsova ¢isla se pouZiva jina vztazna délka). Z tohoto divodu je tfeba modifik
definici Knudsenova ¢isla (4.33) na ndsledujici tvar

mk M [ !
2 Red’ (

Pomoci takto definovaného Knudsenova &isla mizeme proudéni vzduchu rozdélit m
charakteristické oblasti.:

Kn5 =

a) Pokud je Knudsenovo ¢islo Kng < 0,01, tj. volnd drdha molekul vzducl
zanedbatelné mald vici tioustce mezni vrstvy, pak se jednd o obtékani ve spa i

profil) v mezni vrstvé u(y) je znazornén na obr. 4-4, kfivka (a). Rychlost na stés
rovna nule a roste se vzdalenosti od stény. Na horni hranici mezni vrstvy rychlos
rovna rychlosti vnéjsiho proudu V..
b) V pFipadé, ze Knudsenovo &islo nabyva hodnot 0,01 < Kng < 1, pak se jedna o
proudéni se skluzem ¢astic na povrchu obtékaného télesa. Rychlost &astic vzde
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

se na povrchu télesa neubrzdi na nulovou rychlost, ale maji urcitou konecnou
rychlost. Rychlostni profil v mezni vrstvé pro tento typ proudéni je na obr. 4-4
znazornén kfivkou (b).

Je-li Knudsenovo ¢&islo Kns > 1 a vice, pak to znamena, Ze volna draha molekul
vzduchu je vétsi jak tloustka mezni vrstvy. Jedna se jiz o molekularni proudéni. A pfi
Kng > 10 nabyva proudové pole charakter proudéni jiz ve znaéné ziedéném
nespojitém prostiedi. Rychlostni profil nevykazuje Zadnou zménu, jak je znazornéno
garou (c) na obr. 4-4. Mezni vrstva v podstaté neexistuje.

E
y Ve
K Obr. 4-4 Rychlostni profily v riznych
meznich vrstvach.
v,
o
/
< A
—u(y) |
® ©
77 //7;/ 7 ///////// 77, =

0

Aerodynamicka poldra
Aerodynamické charakteristiky redlného kosmického letadla vyjadfujeme pomoci
aerodynamické polary, co? je zavislost mezi soucinitelem vztlaku a odporu. Zde budeme
pouzivat analytickou nahradni aerodynamickou polaru ve tvaru

Cp = Cpo+ Cpi=Cpo + KCE. (4.35)
Celkovy soutinitel odporu sestava ze dvou &asti. Prvni clen je soucinitel odporu pri
nulovém souciniteli vztlaku (nulovém absolutnim uhlu nabéhu). Druhy €len je soutinitel
indukovaného odporu, ktery je funkci soucinitele vztlaku Cp; = kC?. Koeficient k je
faktor indukovaného odporu (u nosnych raket virového odporu), ktery zavisi na tvaru
kosmického letadla.
Zrov. (4.35) je patrné, 7e pro dany soucinitel vztlaku je analytickd aerodynamicka
polara dana dvéma parametry Cp, a k. Pro dal3i feSeni vyloucime faktor indukovaného
odporu k a zavedeme aerodynamickou jemnost kosmického letadla, coZ je pomeér
soucinitele vztlaku a soucinitele odporu

=— (4.36)
Aerodynamicka jemnost kosmického letadla hraje duleZitou roli pfi feSeni pohybu

kosmickych letadel béhem letu atmosférou. Aerodynamicka jemnost se nazyva také
jako klouzavost. Hledejme nyni rezim letu, definovany soucinitelem vztlaku Cj, pfi
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

némZ nabyvad aerodynamicka jemnost maximalni hodnotu. S vyuZitim rov. (4.3%
sestavime vyraz pro klouzavost ve tvaru

C Cy

Co  Cpo+KCE
Derivujeme rov. (4.37) a derivaci poloZime rovnu nule
a (CL) _ Cpo + kCZ —2kC?

(43

B B et =0,
ac, \Cp (Cpo + kC})?
odkud soucinitel pfi maximalni klouzavosti je dan vyrazem
Cpo 4
C; = |—, :

respektive faktor indukovaného odporu vyjédieny pomoci C; zapiseme ve tvaru
C
k=—2. (4
(9]
Nyni pomoci rov. (4.39) vyloucime faktor indukovaného odporu ze vztahu (4.35), €
obdrzime analytickou poléru v nasledujicim modifikovaném tvaru

g .
1+(Q)]' 9

Pro analytickou poldru je charakteristicka skuteénost, Ze soutinitel indukovane
odporu Cp; je pravé roven souéiniteli odporu pfi nulovém soutiniteli vztlaku Co
vysledny soucinitel odporu Cp v reZimu maximalni klouzavosti (pfi C, = C;) je ro
dvojnasobku Cp, (obr. 4-5). O tom se muzeme presvédcit dosazenim C; dle rov. (&
do vztahu (4.35)

Cp = Cpp

C !
CB=CDO+k%=CDO+CDG=ZCDD' (4
i
C,
Obr. 4-5 Analytickd ndhradni
aerodynamickd poldra kosmickéhe
p C letad|a. "
C'——+ Y
|l CD max
|
|
0 ‘Cﬂk C,
2CDﬂ
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(4.38)
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vztlaku Cpp a
= C;) je roven
dle rov. (4.38)

(4.41)

thradni
kosmického

4. Aktivni pohyb kosmickych téles

Aerodynamicka jemnost kosmického letadla je déna vztahem
CL Co

&% - L\
% Cno[l""('%)]

Analyticky vyraz pro maximalni aerodynamickou jemnost kosmického letadla ziskame
bud’ podilem odpovidajicich souciniteld vztlaku a odporu nebo piimym dosazenim za
soutinitele €, = C; do rov. (4.42)

CL) Cr Cr
— =—=— (4.43)
(CD max CD ZCDG

Nyni mame modifikované aerodynamicke charakteristiky vyjadfené pomoci dvou
parametrid (Cpo, C1)-

(4.42)

Pro predstavu je na obr. 4-6 uveden typicky tvar aerodynamické polédry hypotetického
supersonického letadla. Typicky prabéh zavislosti aerodynamické jemnosti na reZimu
letu, definovaném soucinitelem vztlaku, je uveden pro stejné letadlo na obr. 4-7. Na
rozdil od klasickych atmosférickych letadel je aerodynamickd jemnost kosmickych
letadel pfi stejnych thlech ndbéhu mnohem menéi. Nosnou raketu miZeme v podstaté
povazovat za aerodynamicky nenosné téleso, tim mame na mysli, Ze ve vétsiné rezimd
letu prevazuje odpor. U raket pfistupuje jesté dal¥i slozka odporu, tzv. dnovy odpor.
Dnovy odpor vznika tim, Ze Castecky vzduchu nejsou sto plynule obtékat zadni ast
(dno) rakety a dochazi k jejich odtrhavani. Vznika podtlak, ktery vede k dalSimu narastu
celkového odporu. PFi vysokych rychlostech se v disledku stlaéitelnosti vzduchu
objevuji v proudovém poli rézové viny. Jejich pfitomnost vede rovnéZ k ristu odporu.
Tuto slozku odporu nazyvame vinovy odpor.

0,50 — 0,50 T
0,45 M='.,} 0,45 e
0,40 0,40 -
2.0 20\ \
_. 035 / =035 :
i
= / - \\
(w] / 3,0 5 ' \
5 = = \
2 025 7 % 0,25
= // / =
£ 015 V/ Z 0,15
- — =
S 010 | 3010 |—
o
wl
0,05 0,05
0,00 : 0,00 =
0 0,02 004 006 008 01 0123 4526 78
Soucinitel odporu CD [1] Aerodynamicka jemnost K [1]
Obr. 4-6 Typickd aerodynamickd poldra Obr. 4-7 Zdvislost aerodynamické
v supersonické oblasti. jemnosti na souciniteli vztlaku.
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

Vyde uvedené vztahy pro aerodynamické soucinitele jsou platné pro subsonicke
supersonické rychlosti. Pro hypersonické rychlosti se pouziva mirné modifikovany vz
pro aerodynamickou poldru. Na zakladé empirickych zkuenosti [57] se druhy Clen @
indukovany soucinitel odporu v rov. (4.35) vyjadfuje ve tvaru Cp; = kC[', kde expone
n je dan vztahem
n = 2,235 —0,09567(C./Cp)max- (4.
V daléim viak budeme pracovat s plvodné uvedenou poldrou dle rov. (4.35).
vypocet aerodynamickych soutinitel(i, které zavisi na thlu nabéhu, se v hypersc
oblasti pouzivaji vztahy pfimo vyjadfované v zavislosti na Uhlu nabéhu ve tvaru, [4]
€, = Asin® acos® a,
Cp = Cpy + Bsin®a, (4
kde konstanty A a B jsou obvykle stanoveny empiricky. Pfi hypersonickych rychlos
pFevysujicich M > 7 nékteré z aerodynamickych charakteristik jiz ponékud méné 22
na Machové &isle. Napiklad soutinitel odporu je prakticky konstantni. Vliv Reynold
tisla se projevuje pfedeviim na aerodynamicky odpor, vztlak je ovlivnén zanedbaté
V hypersonické oblasti rychlosti mame co do cCinéni s daléimi jevy spojes
s konvektivnim pfenosem tepla v mezni vrstvé a radiaénim vlivem razové viny
podstatné vyssich rychlostech dochazi k ionizaci vzduchu a problém komplikuji :
chemické procesy.
Podrobné&jéi analyza aerodynamickych charakteristik piekracuje ramec této knik
proto odkazuji ¢tendfe na bézné dostupné ucebnice aerodynamiky, [2], [3]. '

4.3 Obecné pohybové rovnice nosné rakety
Zapiime pohybové silové rovnice v poldrnich soufadnicich (r,©) ve sméru radialy
transverzaly xg dle obr. 4-8
m(# —r6?) = Fsin(ap +y) — Dsiny + Lcosy =G,
m(r® + 270) = F cos(ar +y) — D cosy — Lsiny.
Dale potfebujeme znét kinematické vazby, které miazeme v souladu s obr. 4-8
nasledovné
Vcosy = r0,
Vsiny =1,
vz =i+ (r0)".
Derivujme nyni rovnici rychlosti (4.51). Po derivaci a drobné Upravé obdriime vyraz
VV = 7t + r70? + r200.
Nyni si z rov. (4.47) vyjadiime vyraz pro
# =1r0? +—F;sin(ap +7v) ﬂgsiny +£cosy -g
m m m

a z rov. (4.48) nalezneme vztah pro r®

" . F D L
r® = =270 + —cos(ap + y) — —cosy ——siny.
m m m
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

Oba uvedené vyrazy dosadime do rov. (4.52) a po Gpravé ziskdme mezivysledek ve
tvaru

vV =7 [r@z +£sin(a,.- +7v) —P-siny +£cosy - g] + rr0?
m m m

ci)[ 2‘G+F (ar +7) b LW ]
- — ——Ccosy —— :
e T cos(ar +y sy siny

+r

Obr. 4-8 Sily plsobici na nosnou raketu za letu.

Dosadime-li jeité za 7 a r© dle rov. (4.49) a (4.50) obdrzime po Upravé vyraz pro
linearni zrychleni ve sméru osy x, aerodynamicke soufadnicoveé soustavy ve tvaru

. F D
V= —n;[siny sin(ap +y) + cosy cos(ar +y)] — ==Y siny.

Nakonec prenasobenim celé rovnice hmotnosti a uplatnénim goniometrickych pravidel
pro funkci kosinu rozdil dvou Ghld [siny sin(ar + ¥) + cosy cos(ap + y) = cos a]
jsme dospéli k prvni pohybové rovnici ve tvary, ktery bychom v tomto pfipadé mohli
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

ziskat uplatnénim druhého Newtonova zakona a pfimym zdpisem sloZek vnéjsich s&
v aerodynamické soufadnicové soustavé (xg, ¥a, Zq)

mV = F cosay — D —mgsiny. (4.5
Pro odvozeni druhé pohybové rovnice nejprve derivujeme rov. (4.49)

Vcosy —Vsinyy =70 +10.
Nyni za linearni zrychleni V na levé strané uvedené rovnice dosadime dle pohyb:
rovnice (4.55) a za druhy ¢len r® na pravé strané dosadime dle rov. (4.54), Cin
obdriime

F D
(Ecosap el siny)cosy —Vsinyy
=70 — 270 + acos(afp +y)— —cosy = asin Y.

Podobné jako v pfedchozim piipadé pouzijeme kinematickych vazeb (4.49) a (4.
pomoci nich vyjadiime 7 a © a po Gpravé pfitomnych goniometrickych ¢lent obd
mezivysledek ve tvaru

4 cosy) F

L
—Vsinyy =—( siny)( = Esina; siny —Esiny + gsiny cosy.

Nakonec celou rovnici pfenasobime pomérem (m/siny) a za vzdalenost r od ce
pitazlivosti dosadime r =1, + h. Po posledni Upravé obdriime druhou pohy!
rovnici rakety v aerodynamické soufadnicové soustavé ve tvaru

mVZ2cosy
(rz+h)
Uvedenou pohybovou rovnici miZeme zapsat v alternativnim tvaru rovnéZ takto

—mVy = —Fsinap — L + mgcosy — (4

VZ
—mVy = =Fsinar —L+mgcosy |l ——————=|.
! ’ g }'[ gcrz+h)]

V mechanice letu se velmi asto pouzivaji pohybové rovnice v bezrozmérovém
Bezrozmérovy tvar pohybovych rovnic (4.55) a (4.57) ziskdme délenim obou row
tihovou silou, ¢imz obdrzime

= Nxq — siny,

VZ
Y =Ny + CDS]/[]. —m],

Q< Sl <

kde 1, je odporovy ndsobek zatizeni (kladny v kladném smyslu osy x;)
_Fcosap—D
Ma=Tg
a n,, je vztlakovy ndsobek zatizeni (kladny v kladném smyslu osy z,)
Fsinap+L
m——
Zde je tfeba pfipomenout, fe v béiné praxi se nasobek zatizeni ve sméru vztlakové
(z,) definuje zjednodusené pouze jako pomér vztlaku a tihové sily n = L/G. Priton
znaménko Fidi znaménkem vztlaku L. Pro malé Uhly ar tedy plati, Ze n =— n,4.

Nza =
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

4.4 Letové vykony nosné rakety

4.4.1 Zakladni pojmy a potiebné vztahy pro feSeni letovych
vykonii nosné rakety

7 Ciolkovského rovnice je zfejmé, Ze dosazitelnd (findlni) rychlost letu nosné rakety

z4visi, kromé poméru (m.;,/mf), také na vytokové rychlosti spalin W, kterd miZe byt

povaiovdna za hlavni parametr pro posuzovani efektivnosti reaktivni propulze.

V raketové technice se viak spise pouzivaji pojmy jako je celkovy impuls nebo astéji

specificky impuls.

Celkovy a specificky impuls

Celkovy impuls je definovan vztahem

t
I= f Fdt. (4.62)
0
Respektive, pro konstantni tah je celkovy impuls dan nasledujicim vyrazem
Je= Ff dt = Ft. (4.63)
0

Celkovy (totalni) impuls I je Gmérny celkové energii uvolnéné spélenim pohonnych
latek v propulzni soustavé nosné rakety.
Specificky impuls I, je obecné definovan jako totalni impuls v [Ns] déleny mnoZstvim
pohonnych latek v [kg]
t
I Fdt
=—= {“ 1 (4.64)
mp fﬂ ?’hpdt

kde jsme oznadili spotfebu pohonnych latek za jednotku Casu m, = dmp/dt. Pro
konstantni tah i spotfebu pohonnych latek bude specificky impuls dan vztahem

Ff,dt Ft F

Isp =~_—t-_—_—=',—. (465)

mp [;dt  Mpt  Mp
Takie vtomto pfipadé je specificky impuls definovan jako pomér tahu a spotieby
pohonnych latek za jednotku ¢asu (sekundové spotieby). Z uvedeného vztahu vyplyva,
je v soustavé SI ma specificky impuls rozmér [Nskg™'] = [ms™!], coz znamend, Ze
specificky impuls ma rozmér rychlosti. Na tomto misté je nutno fici, Ze v anglosaské
literature je specificky impuls definovan vztahem Iy, = F/(gorhp) a uvadise v [s].

I

Dosadme nyni vyraz pro tah (4.18) do vztahu pro specificky impuls (4.65) a upravme
nasledovné
_ Wiinp + (.pe — Pa)Se W+ (e _ pa)Se.
mp e

Posledni vyraz v rov. (4.66) predstavuje efektivni vytokovou rychlost spalin, kterou jsme
stanovili vie a je dana rovnici (4.20). Takie ze vztahu (4.66) vyplyva, Ze specificky
impuls se rovna efektivni vytokové rychlosti

Isp = Wy [ms™]. (4.67)

" (4.66)
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

Zaroveri je zrov. (4.66) patrné, e specificky impuls I, je roven skuteéné vyt
rychlosti W pouze v pfipadé rovnosti tlakd v roviné st vystupni trysky (p, = pg)-
Doba hofeni

Uveédomime-li si, Ze spotfebovanim pohonnych latek klesa hmotnost nosné rakety,

plati, Ze Casova zména mnozstvi pohonnych latek se rovna zaporné vzaté casové z
hmotnosti nosné rakety

dmp dm . F g :
= ——, respektive zkrdcené mp = —r.
dt dt
Pak vyraz pro tah (4.21) mazeme s pfihlédnutim k rov. (4.67) zapsat
dm
F=-logr (

Separaci proménnych upravime rovnici (4.68) k pfimé integraci v nasled |
integracnich mezich za pfedpokladu konstantniho tahu i specifického impulsu

ir I mg
f dt =—2 dm.
to F

my
Po integraci a dosazeni mezi mizeme stanovit dobu, béhem niz jsou spotiebs
viechny pohonné latky

fsp "Sp mf
At =t~ to = (mo = my) = Fmo (1~ 71

Rychlost letu nosné rakety. Gravitaéni a aerodynamické ztraty
Vratme se k pohybové rovnici nosné rakety (4.55), v niZ uvazime, Ze uhel ay je
tudiz cosay = 1. Vrovnici dosadime za tah F dle rov. (4.68) a celou ji
hmotnosti, tim obdrzime
dv Ispdm D -
TR T m di T gsiny.
Separaci proménnych upravime rovnici pro pfimou integraci v pfislusnych inte
mezich
l/a'V =—] J’md—mh rgdt—ft siny dt
Vo . mg M to M tog s
Po integraci uvedené rovnice s uvazenim V, = 0 na levé strané rovnice obdril
rychlost v éase t vyraz
V) =1, mn’;’% — AV (6) — AV, (D),
kde jsme zavedli oznageni pro ztraty zpiisobené aerodynamickym odporem
5

D
AV (t) =f mdt
Lo

a gravitacni ztraty predstavuje vyraz
8

AVg(t) = | g(t)siny(t)dt.
to
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

V fadé pripadi nejsou zanedbatelné ani ztraty zplisobené fizenim nosnych raket béhem

letu. Tudiz vyie uvedené ztraty je tfeba zvysit jesté o polozku ztrat fizenim AV ().
4.4.2 Koncepéni uspoiadani a hmotnostni charakteristiky nosnych

raket

V priibéhu vyvoje kosmické dopravni techniky se koncepce nosnych raket ustalila na
nékolika typickych usporadanich. Mimo jednostupriového provedeni se ¢astéji pouzivaji
vicestupriové nosné rakety, jejichz koncepéni usporadani se posuzuje podle fazeni
stupfit. BéZné se pouZiva nasledujici fazeni uvedené na obr. 4-9: sériové fazeni,
paralelni Fazeni a jejich kombinace, véetné kombinace nosné rakety a raketoplanu.
Dal¥i podrobnosti o kosmické raketové technice vsak zde nebudeme rozebirat, nebot
tyto problémy jdou mimo vytéeny ramec této knihy. Zminime se jen o urgitych
hmotnostnich parametrech nosnych raket, které uzce souvisi s fesenim jejich pohybu
a letovymi vykony. Podivejme se nejprve na hmotnostni charakteristiky jednostupriové
nosné rakety.

= E ==
Obr. 4-9 Nejuzivanéjsi koncepéni uspordddni nosnych raket.

Hmotnostni struktura a charakteristicka &isla jednostupfiovych nosnych raket
skuteéna hmotnostni struktura nosné rakety je velmi komplexni, sestava z mnoha
hmotnostnich polozek. Detaily ponechdme stranou a pro ucely daldich rozbort letovych
vykonii si celkovou vzletovou hmotnost nosné rakety m, zjednodusené rozdélime
pouze na nasledujici tfi poloZky (obr. 4-10)
my = mg +mp + Mpy, (4.73)

kde uvedené hmotnosti pfedstavuji:

o m; je prazdnd hmotnost nosné rakety, zahrnuje vse kromé pohonnych latek a

uziteéného zatizeni,
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

® mp je hmotnost pohonnych latek (palivo a okyslicovadlo),
* mp, je uzitecné, ¢asto nazyvané jako ,platici” zatizeni.

Pozn.: Indexy jsou odvozeny od anglickych nazva tak, aby byly kompatibilni s bézny
oznacovanim v praxi a v odborné literature.

Bezrozmérovou variantu rovnice (4.73) ziskame jejim délenim vzletovou hmotnosti, &

ziskame tzv. rovnici existence nosné rakety

g + Mp + Mp, = 1. (4.7

Rovnice existence nosné rakety obsahuje tytéz polozky, jako je tomu v rov. (4.73) s &

ze tyto polozky jsou bezrozmérové a jejich soucet je roven jedné. Jednotlivé poles
jsou dany nasledujicimi podily

Mp= b, =L,y =k

mg My my

Déle zavedeme nasledujici charakteristickd ¢isla nosné rakety, co? jsou vhodné zvol
poméry mezi vyse uvedenymi hmotnostnimi polozkami:

a) Hmotnostni (rychlostni) ¢islo

Hmotnostni Cislo je pomér pocatecni hmotnosti rakety m, k findlni hmotnosti my
My My

e
my  mo—mp’

(4

kde my = my —m, je hmotnost nosné rakety po dohofeni veSkerych pohonnych I8
Alternativné lze u vyjadfit pomoci bezrozmérové hmotnosti pohonnych latek #ip

1 :

.u B 1 - ﬁip. (
g Obr. 4-10 Schematické zndzos
% ] hmotnostnich poloZek jednostug

= nosné rakety.

Ell.l

ED
il E
E

Hmotnostni &islo patfi k velmi dalezitym charakteristikdm. V podobé dle row.
jsme se s nim jiz setkali u Ciolkovského rovnice (4.8). Casto je toto &islo nazyvam
Ciolkovského ¢Eislo. Vsoutasné dobé se charakteristickdi hmotnostni
jednostupriovych nosnych raket pohybuji zhruba do p =20 a u vicestups
v zavislosti na poctu stupnt az do u = 200.
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b) Dopravni cislo (koeficient usiteéného zatizeni) je definovano jako pomeér

Mmpy,
A=—. 4.78
=5 (478)
Zavedeme-li pomocny soucet dvou hmotnostnich poloZek (obr. 4-10)
my; = mg + mp, (4.79)
mézeme dopravni &islo s pfihlédnutim ke vztahu (4.73) vyjadFit alternativnimi vztahy
m m
I=—=> =& (4.80)

mg+mp  mo—mpy
respektive pomoci bezrozmérové hmotnostni polozky fitp, dle rov. (4.75)

m
A= ——. (4.81)
1—-1p,
¢) Konstrukéni (strukturdini) &islo je definovano jako pomér
m m m
f=——t=———= s . (4.82)
m1 mE + mp mg = mPL
respektive pomoci bezrozmérovych hmotnostnich polozek dle rov. (4.75)
_ s (4.83)
o — —_— s
1 o mpL

Vyse uvedené definice plati pro jednostupfiové nosné rakety. Zcela analogicky se
charakteristicka ¢isla definuji také u vicestupniovych nosnych raket.

Relace mezi charakteristickymi Cisly

Nyni budeme hledat vzdjemnou relaci mezi charakteristickymi &isly. Vyjdeme ze vztahu

pro konstrukéni &islo (4.82)
Mg
EE——;

mg + mp
se kterého nalezneme vztah mezi hmotnosti pohonnych latek a prazdnou hmotnosti
nosné rakety

£
1—¢
Ze vztahu pro dopravni ¢islo (4.80) vyjadiime vyraz pro hmotnost uZite¢ného zatizeni

mg = mp. (4.84)

mp, = A(mg + mp),
do ného? dosadime dle rov. (4.84) a upravime takto

mp, = A [(1—i—£ + 1) mp].

Odtud jiz pfimo urcime, jak souvisi hmotnost pohonnych latek s hmotnosti uzite¢ného
zatizeni

A
T‘__gmp. (485)
Nakonec pouzijeme vztah pro hmotnostni &islo (4.76), ktery s pfihlédnutim k rov. (4.73)
zapideme nasledovné

Mmpp, =

_Trﬂ_mg-i-mp-%mﬂ_l_l_ mp

me mg + mpy mg + mpy,

P‘_:
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

Po dosazeni odvozenych relaci pro m; dle rov. (4.84) a mp,, dle rov. (4.85) a Upr
obdriime koneénou zavislost mezi pouzivanymi charakteristickymi &isly nosné rakety
tvaru

1+4 4
e+ (%
Vratme se jesté k Ciolkovského rovnici (4.8) pro finalni rychlost po dohofeni pali
jednostupriové rakety. Nahradime-li v ni hmotnostni &islo p vyrazem (4.86) a uvazis

W = Iy, obdriime dileZitou vazbu mezi finalni rychlosti, dopravnim a konstruk
cislem

ﬂ_:

1+4

Vf=fsplnu=13plng+i. (4

Obecnd zavislost findini rychlosti p¥ipadajici na jednotku specifického impuls
znazornéna na obr. 4-11. Z uvedeného diagramu muiZeme pro dané dopra
konstrukéni Cislo nosné rakety a znamy specificky impuls odhadnout dosajit
konecnou rychlost. Pokud uvaiime, 7e soucasna Uroveri kosmické techniky
nejmensi mozné konstrukéni ¢islo nosné rakety cca ¢ = 0,1 a specificky impuls k
I, = 3000 [Nskg~], pak Ize pfi dopravnim &isle 2 = 0,05 dosahnout finalni ryc
zhruba Vy = 5,8 [kms™']. Na obr. 4-11 této situaci odpovida bod vyznaéeny kiizk
Ztoho vyplyva, Ze jednostupriovou nosnou raketou nelze jednoduse dosahn
kruhové rychlosti V; = 7,9 [kms~1]. Proto se pro vynageni uzite¢ného zatieni na
obé&Znou drahu pouZivaji vicestupfiové nosné rakety, nejcastéji tfistupfové.

7

.1=0,001
6

_ mp
5 \ A= Nl T =) [1]

=
a 0,05
< 3 |
- 01 \

(=
(= (=] Kool
Ln‘lu [LY]

0 L L L
0,001 0,01 0,1 1
ﬁi
=]
— Mpp,

£

Obr. 4-11 Findlni rychlost pfipadajici na jednotku specifického impulsu v zdvislosti
dopravnim a konstrukénim éisle nosné rakety.
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

Hmotnostni struktura a charakteristicka Cisla vicestu pitovych nosnych raket
Na obr. 4-12 je uvedeno ¢lenéni nosné rakety na stupné a alternativni ¢lenéni na tzv.

subrakety. Na rozdil od definice stupfitl, subrakety zahrnuji take i vynasené uZitené

zatizeni (,platici zatizeni®). Charakteristicka ¢&isla vicestupriové rakety jsou v zasadé
definovana podobné jako v predchozim pfipadé. Nicméné je tfeba uvazit, Ze vynasené
u¥iteéné zatizeni mp;, nasleduje aZ za poslednim stupném nosné rakety. Z toho vyplyva,
je pro i-ty stupefi je ,uzitecnym” zatizenim nejen mp, ale také sumarni hmotnost
véech nasledujicich stupriQi nosné rakety. Jinymi slovy hmotnost (i+1) subrakety. Pak
L uiite¢né” zatiZeni i-tého stupné n-stupriové nosné rakety je dano vztahem
k=n
Mpri = Mpy, + Z my. (488)
k=i+1
Uvedeny vztah plati pouze pro stupné i = 1,2,3,...(n — 1). Posledni, n-ty stupef nosné
rakety jiz nese skute¢né uzitecné zatizeni, takze pro posledni stupefi plati mpp, = Mp.

L 4 uzZitecné fo |
1 S PL\ zatizeni ¢ =2
g m R —_
| &1 g B Bhog
- E mF'n ?é? & b} _9_':’
s &= il
= 5
[ ' | | w ©
1 1
£ ~ sl =
3 - B £
=| & m > E 2
£ Pi e "
1 1 o
1] ! ]
= T g
1] e "é
o -oa-_j EN %
me, o~ et
i
me,
% £
M, —

, éié

Obr. 4-12 Schéma hmotnostni struktury vicestupriové nosné rakety.
Charakteristicka &isla vicestupfiové nosné rakety jsou definovéana pro jednotlivé stupné
nasledovné:

a) Hmotnostni &islo i-tého stupné
mg; m; + mpy
gt B e 128 (=), (489)
mg Mg+ Mpy;
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

Pro posledni, n-ty stupen plati
Mo My +Mpy,

Hn = o .
Mgy Mep + Mpy,

b) Dopravni &islo (koeficient uzitecného zatizeni) i-tého stupné
Mpy; Mpy;
=Pl TP i=123,..(n—1).
Mg +mp; My

i

Pro posledni, n-ty stupen plati
_ Mpy, _ Mpy,
T mgntmp,  my
c) Konstrukcni (strukturalni) ¢islo i-tého stupné

Megi Mgi .
gf=——=——,i=123,..(n—1). (4
Mmg; +Mp; My

Pro posledni, n-ty stupen plati

Mgy Men :
Ep = = . (4.

Mg I Mpp my

A podobné jako u jednostupfiovych nosnych raket plati i pro vicestupriové nosné ra
mezi uvedenymi charakteristickymi Cisly jednotlivych stupnd relace

144
- g+ A
4.4.3 Reseni letovych vykonii jednostupiiovych raket p¥i
vertikalnim vzletu
Rychlost v zavislosti na case

Hi

Zaobirejme se nejprve otazkou stanoveni prib&hu okamzité rychlosti v zavislost
¢ase a vypottem idealni charakteristické rychlosti, tzv. findlni rychlosti, kterd odpos
okamziku dohofeni veskerych pohonnych latek nesenych raketou. Pfedpokladejme
se bude jednat o vertikalné startujici sondazni raketu s tim, ze budeme zjednoduss
uvazovat i gravitacni ztraty. Zjednoduseni bude spocivat vtom, Ze tihové zrych
povazujeme za konstantni g(h) = g,. Aerodynamické ztraty zatim neuvaZujeme.
vertikalnim vzletu je sklon drahy letu y = 90°.

Uvazenim uvedenych zjednoduseni v rovnici (4.70) pro vypocet rychlosti a dosa
za gravitacni ztraty dle rovnice (4.72), v niz uvazime pocatecni Cas ty, = 0, obdr2
modifikovanou rovnici pro okamzitou rychlost ve tvaru

V() = Iy In—2 jtdt—! In—% — got -
()_Sp nm(t) Yo A, — Isp nm(c) Got- (

UvaZujme dale, Ze Gasova spotieba pohonnych latek mp je konstantni. Pak zavis
hmotnosti nosné rakety na ¢ase bude dana vyrazem

m(t) = my — mpt.

Po dohofeni pohonnych latek v ¢ase t = t; se hmotnost nosné rakety m(tf)
findlni hmotnosti my. ZapiSeme-li tuto skute¢nost dle rov. (4.97)
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(4.90)

(4.91)

(4.92)

(4.93)

(4.94)

€ nosné rakety

(4.95)

v zavislosti na
ktera odpovida
pokladejme, ze
: zjednodusené
hové zrychleni
uvazujeme. PFi

ti a dosazenim
= 0, obdrzime

(4.96)

i. Pak zavislost

(4.97)
y m(t) rovna

4. Aktivni pohyb kosmickych téles

m(tr) —] mf =My — Thptf, (498)
odkud mGzeme stanovit ¢as hofeni pohonnych latek
mey—ms M
P, L« SO (4.99)

tr = - —
! me mp

Po dosazeni do rov. (4.96) obdrZime mezivysledek pro findlni rychlost
my my — mf
Vit ) =V =L In—=gg———
() =Vr=Isyp my 9o e
Po Upravé a zavedeni hmotnostniho &isla |ze koneény vyraz pro vypotet finalni rychlosti
pfi dohoteni veskerych pohonnych latek zapsat takto
m
Vp = Iplnp— gu-m—f(u i (4.100)
P
Vyska v zdvislosti na Ease

Hledejme nyni zévislost okam
vzletu rakety (aktivni &ast letu). Vyjdeme z jednoduché relace

dh = V(t)dt.
Dosadime za rychlost V(t) dle rov. (4.96)

T [ t]dt
_[SP nm(f) gn .

sité dosazené vysky v zavislosti na case pfi vertikalnim

Integrujeme v nasledujicich mezich
h t  m t
J dh=1 f 1n—°—dr—gof t dt. (4.101)
hg . 0 m(t) 0

Nyni zavedeme do prvniho integralu na pravé strané rovnice (4.101) ¢asovou spotfebu

pohonnych latek pomoci vztahu

vedeme prvni integrél na pravé strané

Po dosazeni za dt do zminéného integrandu pre
§té hy = 0. Pak Ize rov. (4.101) zapsat

na novou integraéni proménnou m(t). Zvolme je
m(t)

my

Isp m(t) 1 5
t) =— —=gpt”.
h(t) e jmo In dm 590

pied vlastni integraci zjednodusime integral drobnou Upravou na tvar

I, [ (™© m(t) 1
h(t) = ;RLU Inm(t) dm—-lnan’ dm] —Egntz.
P

My Mg

Po integraci dostavame vyraz pro vypocet okamiité dosazené vysky h v Case t

h(t) = :;—i m(t)In mﬂg? +my — m(t)] — %—gﬁtz, (4.102)

obdriime

nebo dosadime-li jesté za okamiZitou hmotnost m(t) dle rovnice (4.97),
koneény vyraz pro vypocet vysky v zavislosti na ¢ase




4. Aktivni pohyb kosmickych téles

I, my — tpt 1

h(t =-_—[ —mpt)In——+m t]-— i 4108
() . (mg — mpt) — P 290 (

A vysku dosazenou v okamziku dohofeni pohonnych latek nalezneme dosazenim dot

hofeni t; = mp/m, dle rov. (4.99) a zavedenim oznaceni pro hmotnostni Cislo g
tvaru

my 1 /ms )2
Shr=Il,—u—1-1 - = — - 1) 1€
h(te) = he = Iy, T, U= 1=InW) =g, (mp (n-1) (4
Absolutni dostup pfi vertikalnim vzletu jednostupriové rakety

V pfedchozi ¢asti jsme se zabyvali ¢asovymi pribéhy rychlosti a vyky béhem aktivr
vertikalniho vzletu rakety. Nyni uvaZime tu skuteénost, 7e po dohoreni pohonnych I
bude nosna raketa setrvagnosti pokracovat v bezmotorovém vertikalnim pfimocan
letu (pasivni Cast letu). Vtomto pFipadé se jedna o zpomaleny pohyb se zéporn
zrychlenim (bez odporu atmosféry)

dv
dt = gU'
Separaci proménnych a integraci nasledujiciho vztahu v uvedenych mezich
Vv t
Vf ff'

obdrzime obecny vyraz pro rychlost v pokraéujicim vertikalnim letu prot > tr

V() =V, — go(t — ty). (4.1

Obdobné stanovime obecny vyraz pro okamiitou vyiku v pokracujicim vertikal
pohybu vychazejice ze vztahu

dh =V (t)dt,

do néhoZ dosadime za V(t) dle rov. (4.105). Po nife naznacené integraci rovnice
zvolenych mezich

h t
f dh = f [V, — go(t — t,)]at
hy ty
obdrzime obecny vyraz pro vy$ku v pokracujicim vertikalnim letu prot >ty ve tvamn

1
h(E)= he+Vp(E—~4) -5 g0(t — tr)'. (4.1

JelikoZ vyrazy pro hy, Vg i t; jiz mame k dispozici, dosadime odpovidajici rov. (4.1
(4.100) a (4.99) do vyrazu (4.106) a upravime na vysledny vztah platny prot > tr

m 1 _
h(t) = I, (T—n—f-) (u—1—plnp) + (I Inp)t — Eggtz. (4.1
P

Maximalni dosazenou vy3ku Ay, uréime z podminky, kdy rychlost rakety klesla
nulovou hodnotu. PoloZime tuto podminku do rov. (4.105), odkud ziskame &as tnas
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(4.106)
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

Vr
Vi — gotmax —tr) =0 = tmax = s
Po dosazeni za Vy , napf. dle rov. (4.96) pro t = ty, ziskame vysledny vyraz pro €as tmax
1 1
tmax = — (Isp It — Goty) + ty = —-Inp. (4.108)
9o 9o

Nyni dosadime vyraz pro tyqy do rovnice (4.107) a po malé Upravé obdrzime konecny
vyraz pro pfimy vypocet maximalni dosazené wvysky (absolutniho dostupu) pfi
vertikalnim vzletu rakety se zjednodusenym uvazenim gravitacnich ztrat ve tvaru

m 1 2
Rinax = ‘rsp (m_i) (.lu i #ln :u) + Tgo(fsp In -u) , (4'109)

Doplfime jesté energetickou metodu stanoveni dostupu. Ze znamé vysky hy a rychlosti
letu Vy vokamziku dohofeni pohonnych latek mlZeme s uvazenim podminky pro
rychlost na dostupu (V = 0) stanovit maximalni dosazitelnou vy3ku rakety z rovnosti
celkovych energifi na po¢atku a na konci letu. Na dostupu je kineticka energie nulova a
to znamena, ze potencialni energie na dostupu se rovna souttu kinetické a potencidlni
energie na po&atku letu (prava strana rovnice)

1
mgohmax = Emez + mgohy.

Z uvedené energetické bilance vyplyva vztah pro dostup (maximalni vysku) vztah ve
tvaru
2

v
homax = 2—;0~ + hy. (4.110)

Priklad 4.1
Zadani:

Vypotététe Casovy pribéh rychlosti a vysky aktivni i pasivni Casti vertikadlniho letu
jednostupriové sondaini rakety a stanovte absolutni dostup. Aerodynamické ztraty
neuvaiujte. Gravitacni ztraty uvazujte zjednodusené za predpokladu konstantniho tihového

zrychleni.
Potfebnd data:

Vzletova hmotnost my = 4 000 [kgl,

Uziteéné zatizeni mp, = 100 [kg],

Konstrukéni gislo e=02[1],

Specificky impuls I, = 1200 [ms™1],

Spotfeba pohonnych latek mp = 40 [kgs™'],

Tihové zrychleni g(h) = go = 9,80665 [ms~2].
Reseni:

a) Vypolet mnoZstvi pohonnych latek stanovime kombinaci rov. (4.82) a (4.73) dle vztahu
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

b)

c)

e

f)

g)

i)
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Vypocet doby hofeni pohonnych latek provedeme dle vztahu (4.99)

mp 3120
f—mp—w—'?B[S].
Aktivni €ast letu je ukoncena pfi finalni rychlosti
V(t) =V, = I, In—2 — — 9,80665¢
)= Y§ Sy “mo_mptf ' fr

4000
4000 — 40(78)
Vypocet findlni hmotnosti rakety

me = my —mp = 4000 — 3120 = 880 [kg].
Vypocéet hmotnostniho éisla rakety
_mgy _ 4000

U= my = _éﬁ]‘ = 4,54546 [1]

Vr =12001n —9,80665(78) = 1052,035 [ms™'].

Vypocet findIni vy3ky na konci aktivni éasti letu provedeme dle vySe odvozeného vzta
(4.104)

m 1 mp\2 .
hy =l (=1~ =5 00 () (w =12,
2

880 il 880
hy = IZOOE (4,54546 — 1 — In 4,54546) — 59,80665 (E) (4,54546 — 1)%,

hy = 23795,2 [m].

Vypocet rychlosti v zavislosti na Case v aktivni ¢asti letu provedeme dle vztahu (
s uvazenim linedrniho pribéhu zmény hmotnosti sondaini rakety m(t) v disle
spotfebovavani pohonnych latek dle rov. (4.97)

my
V(t) = I In T hat 9ot

V() = 1200 1n— 200 9,80665t
- "2000— 40t :

Pro vypocet vysky v zavislosti na ase v aktivni ¢asti letu pouZijeme vztah (4.103)

I ) mgy — mpt | 1
h(t) = ms—i [(mD — mpt) lnT + mpt] — ‘2‘9052;

i) = [(4000 406)1 —4000_40t+40c] 1 9,80665¢2
=740 — #0500 "z~ :

Vypocet rychlosti v zavislosti na Case v pasivni Casti letu rakety (zpomaleny vert
pohyb) provedeme dle vztahu (4.105)

V(t) = V; — go(t — t;) = 1052,035 — 9,80665(t — 78).

Vypoéet vysky v zavislosti na Ease v pasivni ¢asti letu rakety (zpomaleny verti
pohyb) provedeme dle vztahu (4.106)

1



4. Aktivni pohyb kosmickych téles

1
h(t) = 23795,2 + 1052,035(¢t — 78) — 59,8[}665& —~78)°%.

Vypotet dle vztahl uvedenych v bodech g) ai j) je proveden v tabulkovém procesoru Excel.
Vysledky jsou uvedeny v grafické podobé na obr. 4-13.

k) Vypocet absolutniho dostupu sondaini rakety miizeme provést podle rov. (4.109)
my 1 2
B =1 (—) B Y L S, LA
max 2 \1h, (u plnp) + 24 ( sp #)

880
hyay = 1200 (E) (4,54546 — 1 — 4,54546 In 4,54546)

1
—————(12001n4,54546)% = 80225 [m].
+ 3980665 (200N ) (m]
Pro kontrolu provedeme jesté vypocet dostupu energetickou metodou dle rov. (4.110)
VP 1052,035%

+23795,2 = 80255 [m].

eného vztahu hmax 240 bohg 2(9,80665)

13 | 120
1,0 <N 100
16 — 1)?, Vi / \ Dostup h,dy
b
- 08 N\ o N 80 E
‘-é‘ "'—’ ﬁ.
vztahu (4.96) = / \ Lo -;
t) v disledku > 06 ; 60 &
2 V(t) / h(t) .~ E
% / it N 0
2 04 - 40 2
£ / ’ AN
S ,’
= lﬁ-‘- \
0,2 / i 20
d"' hf
.103) 0,0 e=zd”” | N 0
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Cas t[s]
52, Obr. 4-13 Zavislost rychlosti a vysky v prabéhu stoupdni. Dostup sonddZni rakety bez
uvdZeni vlivu odporu atmosfeéry.
eny vertikalni

4.4.4 Reseniletovych vykonii vicestupiiovych raket pri vertikalnim
vzletu

Vétéinu potfebnych zékladnich vztahi pro Feseni pohybu a letovych vykoni nosnych
raket jsme jiz odvodili v pfedchozi ¢ésti, proto si v dalii &asti predstavime postup fedeni
letovych vykon vicestupfiovych raket pfimo na praktickych pfikladech.

eny vertikalni
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

Priklad 4.2

Zaddni:

Pro vertikdlné vzlétajici dvoustupfiovou sondaini raketu vypoctéte a nakreslete zavise
rychlosti a vy$ky na ¢ase. Aerodynamické ztraty neuvazujte. Gravitacni ztraty uva
zjednodusené pro konstantni tihové zrychleni. Tah a spotfebu pohonnych latek uvaZ
konstantni. Zanedbejte éasovou prodlevu mezi dohofenim prvniho stupné a zapales
druhého stupné.

Potrebna data:

Vzletova hmotnost rakety my = 10 000 [kg],

Uzitecné zatizeni mp; = 200 [kg],

Hmotnost 1.stupné m; = mg, + mp; = 7840 [kg],

Hmotnost 2.stupné m, = Mg, + mp, = 1960 [kg],

Hmotnost pohonnych latek mp, = 6272 [kg] pro prvni stuper,
mp, = 1568 [kg] pro druhy stuper,

Tah prvniho stupné F, = 600 [kN],

Tah druhého stupné F, = 138 [kN],

Spotieba pohonnych latek mp, = 200 [kgs™!] pro prvni stuper,
mp, = 60 [kgs™] pro druhy stupen,

Tihové zrychleni g(h) = go = 9,80665 [ms™?].

Reseni:

a) Vypocet specifického impulsu pro jednotlivé stupné I,; dle vztahu (4.65)

Ispy = St SO0 soow s
Mp, 200

Fy'= _Pi = 130060 = 2300 [ms~1].
Mp, 60

b) Vypocet doby hofeni pohonnych latek jednotlivych stupil tg; dle rov. (4.99) a t¢

mpy 6272 mp, 1568

M1 022 13600 [s], tr = 22 =22 = 26,1333 [5],
tr = = 200 ~ Sv3600 [t = =—g5 [s]
t; = ty1 + t;s = 31,3600 + 26,1333 = 57,4933 [s].

¢) Vypocet uzite¢nych zatiZeni jednotlivych stupnd dle vztahu (4.88)
Mpyy = Mp, + M, = 200 + 1960 = 2160 [kg],
Mpy, = mp, = 200 [kg].

d) Stanoveni po&ateénich hmotnosti jednotlivych stupnd rakety dle obr. 4-12
my; = my = 10000 [kg],
Mg, = Mp, + M, = 200 + 1960 = 2160 [kg].

e) Vypodet zavislosti rychlosti na ¢ase béhem aktivni faze letu prvniho stupné

Pro wypocet pouzijeme vyie odvozeny vztah (4.96) s uvdzenim linearni zmény hmot
sondazni rakety v disledku spotfebovavani pohonnych latek dle rov. (4.97)
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

) o T L. S
1 oL et Got.
Finalni rychlost rakety v okamZiku dohofeni pohonnych latek v prvnim stupni

Moy

Vfl = Ispl In = Golr1,

Mgy — Mpqtsy
10000
10000 — 200(31,36)

Vypocet zavislosti rychlosti na ¢ase béhem aktivni faze letu druhého stupné pro t > tf,

Ver = 30001In —9,80665(31,36) = 2653 [ms™'].

Pro vypoéet pouZijeme modifikovany vztah (4.96) s uvaienim lineérniho prabéhu zmény
hmotnost sondazni rakety v dsledku spotfebovavéani pohonnych latek dle rov. (4.97)

Mpz
- — gol(t — tr1)

Moy — Mpy(t — tfl)

Finalni rychlost rakety v okamziku dohofeni pohonnych latek ve 2. stupni pro t = (¢

Vz(t) = Vfl + ‘Jspz In

Vi = V1 + gz In i 9oty — tr1)
e Sl i 3 2 5 — Yo\lr — tr1)-
! L Mgy — ey (b — try)

2160

Vg, = 2653 +23001n

2160 — 60(26,1333) 9,80665(26,1333),

Vi, = 5374 [ms™1].

Vypocet funkéni zévislosti V,(t) a V,(t) dle vztahl uvedenych v bodech e) a g) je
proveden v tabulkovém procesoru Excel. Vysledky jsou uvedeny v grafické podobé na
obr. 4-14,

Vypotet zavislosti vysky na ¢ase béhem aktivni ¢innosti prvniho stupné

Pro vypocet poutijeme vztah (4.103) s uvaienim linedrniho pribéhu zmény hmotnost
sondazni rakety v disledku spotfebovavani pohonnych latek dle rov. (4.97)

Iopy o1 — Mpit 1
hi(t) = ;:’ = +mp1t] -Eggtz.
P1 01

Vyéka dosazena v okamziku dohofeni pohonnych latek v prvnim stupni

) m
[(mm —Mpyt) In

,fs . My, — mp t . 1
hyy = m’: (moy — Mpytsy) IDMTMIQJF mmffi] = Egotflr
= 300911 04 _ 200(31,36))1 07— 200CH28) s anoranss
=200 - 58)1a 104 o

1
- 59,80665(3 1,36)? = 34081 [m].

Vypocet zavislosti vyiky na ¢ase béhem aktivni ¢innosti druhého stupné prot > ¢ty

Pro vypodet pouZijeme modifikovany vztah (4.103) suvaZenim linedrniho prabéhu
zmény hmotnosti rakety v diisledku spotfebovavani pohonnych latek dle rov. (4.97)

Isp2 [ . Moy — mpy(t —tr1) ]
hy(t) = hey + = = t—=t I + i—1t
2(8) = hyy Tirg (maz Titpy ( fl)) B — Tip, (t = tr1)

1
== Egg(t e tfl)z.
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

m) Vyska dosaZena v okamziku dohofeni pohonnych latek ve 2. stupni pro t = tf

2 — Mpsts;

I m
p2 . 0
[(moz - mp2 th) ln mﬂz

Mpy

_ 1
hfz = hfl + + mPthz] - Egotfg?

2160 — 60(26,1333)
2160

2300
hr = 34081 + ——— (2160 — 60(26,1333)) In +60(26,1333

1
—59,80665(26,1333)2 = 61465 [m].
n) Vypocet funkéni zavislosti h,(t) a h,(t) dle vztaht uvedenych v bodech j) a

proveden v tabulkovém procesoru Excel. Vysledky jsou uvedeny v grafické p
rovnézi na obr. 4-14,

6 I I |
g(t) g, = konst.
5 - /
v(t) /

P .
ey wl) 3 v h t
> , | Oddé&leni1stupné \\\ P ( )’
= ”
g -9/
ﬁ 2 -‘f"
o - ——
% / ’}L-—--
=8 // Chin '

0 WS i 1

0 10 20 30 40 50 60 70

Doba hofeni paliva t [s]

Obr. 4-14 Prabéh rychlosti a vysky letu dvoustupriové nosné rakety v zdvislosti
case.

Porovnani findlnich rychlosti jednostupfiové a vicestupiiové rakety pfi vertikalni
vzletu

Abychom prokazali vyhodnost pouZivani vicestupriovych raket, ukiieme
nasledujicim jednoduchém pfikladu porovnani findlnich rychlosti jednostup
dvoustupriové rakety.

Priklad 4.3
Zadani:
Stanovte finalni rychlost jednostupriové a dvoustupriové nosné rakety pfi vertikalnim
dosaZenou v okamziku dohofeni pohonnych latek. NeuvaZujte gravita&ni ani aerodyn
ztraty. Pro obé nosné rakety uvaZujte stejnou celkovou vzletovou hmotnost, u
zatiZeni, mnoZstvi paliva i konstrukéni €islo. Porovnejte letové vykony obou nosnych
dle dosazené finalni rychlosti.

170




4. Aktivni pohyb kosmickych téles

t=tf Potfebna data:
UZite€né zatizeni mp, = 200 [kg],

5 Bezrozmérové uZitetné zatizeni  ip, = 0,02 [1],

+ 60(26,1333) Konstrukéni &islo £=10,2 [1],
Specificky impuls I, = 3000 [ms™'].
Reseni:

1. Jednostupriova nosna raketa

bodech j) a I) je

, grafické podobé Pro vypocet finalni rychlosti jednostupnové rakety pouzijeme zdkladni vztah, ktery byl

odvozen ve tvaru, viz rov. (4.87)

3 = [ 1
n .
mg =

= _ 120 Vi =lIgIn

a) Uprava vvyrazu pro hmotnostni &islo u

L E Vzhledem k zadani pouiijeme pro hmotnostni ¢islo vztah (4.86)
= _1+4
B | ¥ 3 APy
2 Pro vypocet je tfeba jeSté znat dopravni ¢islo A. To urcime dle vztahu (4.81)
———————= ] -~
60 ’é gl fiip,
= 1-1p,
40 Dosadme nejprve vyraz pro A do vztahu pro hmotnostni ¢islo u. Nasledujici upravou
obdriime pro hmotnostni ¢islo vyraz
- T 20 o~
1 + — DL
e 1—p, 1 i, 1
70 1 . mPL

b) Konetna lprava vztahu pro findlni rychlost V¢

Stanoveny vyraz pro u dosadime do zdkladniho vztahu (4.87) pro finalni rychlost a
provedeme drobnou Upravu

/v zavislosti na

1
e+ (1—e)mp
Zménou znaménka u logaritmu mizeme vyraz pro vypocet finalni rychlosti prepsat na
konecny tvar

Vf = IW ln
i vertikalnim

ukazeme si na

Ve = —I, In[e + (1 — &)Aip, ).
ednostupfiové a r spInfe + ( )itip, ]

c) Vypocet finalni rychlosti V¢

Dosazenim zadanych parametrd stanovime findlni rychlost jednostupriové nosné rakety

po dohofeni veskerych pohonnych latek

Vy = —3000 In[0,2 + (1 —0,2)0,02] = 4597 [ms™~'].
B . d) Vypocet vzletové hmotnosti nosné rakety my

sertikdlnim vzletu
i aerodynamické
\otnost, uZiteéné
ou nosnych raket _Mpy 200 =10000 [kg]
mp, 0,02 '

Z definiéniho vztahu pro uziteéné zatizeni (4.75) #ip, = mp,/m, uréime vzletovou
hmotnost nosné rakety
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4. Aktivni pohyb kosmickych téles

e) Vypocet prazdné hmotnosti a bezrozmérové prazdné hmotnosti nosné rakety
Nejprve z defini¢niho vztahu (4.82) uréime prazdnou hmotnost
mg = g(mg —mp;) = 0,2(10 000 — 200) = 1960 [kg].
A bezrozmérovou prazdnou hmotnost nosné rakety uréime z definiéniho vztahu (4.
mg 1960
my, 10000

f) Vypocet potiebného mnoistvi pohonnych latek m, a bezrozmérové hmotnosti
pohonnych latek fip

Mg = = 0,196 [1].

Z rovnice (4.73) pro mnoistvi pohonnych latek vyplyva

Mp = My — Mg —Mmp, = 10 000 — 1960 — 200 = 7840 [kg].
A bezrozmérové mnozstvi pohonnych latek je dano definiénim vztahem (4.75)
mp 7840
my, 10000
g) Rovnice existence (4.74) nam poslouZi jako kontrola spravnosti hmotnostnich pol

T’ﬁp = = 0,784
T’ﬁ5+ﬁp+7ﬁp£‘ = 1,
0,196 + 0,784 + 0,02 = 1.

Rovnice existence nosné rakety je spinéna.
2. Dvoustupriovd nosnd raketa

Abychom mohli porovnat letové vykony mezi jednostupfiovou a dvoustupriovou
raketou, rozdélime plvodni jednostuprfiovou nosnou raketu na dva stupné pfi zach
celkové vzletové hmotnosti, mnozstvi pohonnych latek a uZite¢ného zatizeni.

a) Rozdéleni celkové vzletové hmotnosti na dva stupné.
Hmotnost obou stupnt pfi vzletu (hmotnost bez uZiteéného zatizeni) ¢ini
(my — mp,) = 10 000 — 200 = 9800 [kg].
Tuto rozdélime na dva stupné o hmotnostech m, a m,, tj.
m, + m, = 9800 [kg].

Rovnice obsahuje dvé neznamé, proto je tfeba jednu hmotnost zvolit. Volime hmi
druhého stupné m, = 3300 [kg]. Pak hmotnost prvniho stupné bude

my; = (my + m,) —m, = 9800 — 3300 = 6500 [kg].
b) Stanoveni pocatecnich hmotnosti jednotlivych stupil nosné rakety
Mgy = Mgy = 10000 [kg],
Moy = My, —m,; = 10 000 — 6500 = 3500 [kg].
c) Stanoveni uzitecnych zatizeni pfipadajicich na jednotlivé stupné
Mpyy = Mpy, +my = 200 + 3300 = 3500 [kg] = mys,
Mpyp = mp, = 200 [kg].
d) Stanoveni prazdnych hmotnosti jednotlivych stuprd.

Dle zadani jsou konstrukéni ¢isla u obou stupritl stejnd g, = &, = 0,2
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