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4y 0bcigzenia

* Sitly od sterowania

 Sily inercyjne od przyspieszen

* Quasi statyczne sily aerodynamiczne od wiatru
* Drgania wzbudzone podmuchami

— czestotliwos¢ wtasna struktury

— przelewanie sie pltyndw w zbiornikach

NASA SP-8035



M,é Krytyczne warunki lotu

Podstawowe warunki lotu, ktére nalezy rozwazyc
pod katem obcigzen:

* Lot w warunkach transonicznych

- Zakret w warunkach transonicznych

« Warunki najwiekszego buffetingu

 Maksymalny kat natarcia i cisnienie dynamiczne
« Maksymalne przyspieszenie podtuzne

« Zaprogramowane manewry

» Separacja stopni rakiety

* Drgania — 3 pierwsze czestotliwosci wlasne
AGARD
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% Gprzezenie sterowania i aerodynamiki
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Parametry od czasu lotu

WIND VELOCITY
. {m/sec)

TOTAL ANGLE OF ATTACK
{deg)

ENGINE DEFLECTION
{deg)

BENDING MOMENT,
STATION 20.62
(108 N m)

LOAD INDICATOR,
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4 (Dbcigzenia w zaleznosci od typu rakiety - Typ 7

* Mate wymiary (np. Pershing)
* Duze przyspieszenia

* Niewielkie sity na okuciach od sterowania
wektorem ciggu i statecznikami

 Wymiarujace sa obcigzenia od sterowania
* Nalezy rozpatrzy¢ giownie wymagane

wychylenie sterow i predkosci katowe do korekty
toru lotu od zaburzen atmosferycznych

AGARD



£ DbcigZenia w zaleZnosci od typu rakiety - Typ 2

* Duze wymiary (np. Saturn)

 Maksymalne przyspieszenia czesto ograniczone
wytrzymaltoscia zalogi lub fadunku

« System kontroli musi uwzglednia¢ zarowno

podazanie po zadanej trajektorii lotu jak i
redukcje obciazen od zaburzen atmosferycznych

AGARD
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M,é l‘azy projektowania

1. Dynamika ciata sztywnego

 Maksymalne obciazenia od cisnienia
dynamicznego i kata natarcia (qa)

* Nie uwzglednia sie jeszcze obcigzen od
przyspieszen katowych
« Jezeli konieczne, podstawowe sterowanie

* Dla trajektorii zaburzonej uwzglednia sie
obcigzenia po bezpiecznej stronie

— Zwiekszone predkosci katowe
— Wiekszy ciag

— Mniejsze opory

AGARD



M,é l‘azy projektowania

2. Obcigzenia od podmuchow w krytycznych
miejscach i model elastyczny rakiety

* Pierwsze modele elastyczne na podstawie
podobnych konstrukcji

* Obcigzenia dla bezpieczenstwa zwiekszone np.
0 20%

AGARD



M,é l‘azy projektowania

3. Model dynamiczny 6 DoF
* Uwzgledniona dynamika sterowania
* Tylko niska czestotliwoscC sterowania

* Model mozna ograniczy¢ do 5 DoF (bez
przechylania)

AGARD



M,é l‘azy projektowania

4. Petny model aeroalastyczny

* Dodanie sktadowych wektora predkosci od
podmuchow

* Analiza wrazliwosci na tolerancje np. * 30:
— Geometria
— Kierunek wektora ciggu
— Polozenie CG
— Zmiany cisnienia i gestosci

— Masa

- Efekty losowe natozone na zjawiska quasi statyczne

AGARD
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v Procedura definiowania obcigzen

« Uaktualnienie danych na temat profilow wiatru

- Wykonanie symulacji lotu i sterowania bez
wptywu wiatru

* Wyselekcjonowanie krytycznych warunkow lotu
do analizy z wptywem wiatru

* Konstrukcja profilu wiatru o ekstremalnych
wartosciach i symulacja

(mate prawdopodobienstwo wystgpienia tak
duzych obcigzen)

* Wyselekcjonowanie najbardziej krytycznych
warunkow na podstawie wykonanej symulaciji

Lockheed



1 ® [ o [ (] Ve
v Procedura definiowania obcigzen

* Przeprowadzenie symulacji 2-3 symulaciji dla
profilow wiatru o maksymalnych i minimalnych
wartosciach, ktére moga wystapic¢ z duzym
prawdopodobienstwem

* Jezeli pozadane przeprowadzenie symulaciji dla
minimalnych wartosci wiatru

(mate prawdopodobienstwo wystgpienia tak
matych obcigzen)

 Podsumowanie i ocena wynikow

Lockheed
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% [Procedura definiowania obciqzen
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% Uproszczenia

W pierwszych projektach misji Apollo nie
uwzgledniono wptywu na obcigzenia od wiatru:

* Turbulencji aerodynamicznych

* Przelewania si¢ paliwa

« Oscylacji wartosci ciggu

* Profil podmuchu wiatru

* Drgania wyzszych czestotliwosci
 Parametry zmienne w czasie

 Kierunku wiatru

« Minimalizacja obciazen poprzez sterowanie

NASA TN D-7373
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v Zmierzone profile wiatru
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Wptyw pory roku na wiatr

FLIGHT AZIMUTH (deg)

JANUARY

+ S0DPERCENTILE

O B4.1 PERCENTILE

& 9772 PERCENTILE
o 98,865 PERCENTILE

JULY
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f {/srednione profile wiatru
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* Na podstawie lotéw z 10 lat
« 30 najbardziej wietrznych dni w kazdym roku

* Profil na bazie okoto 300 wybranych lotow AGARD



MEL

Syntetyczny profil wiatru

» Syntetyczny profil z 95%
prawdopodobienstwem = .
wystgpienia obcigzenia
od podmuchu

* NASA dopuszczata
projekty z
prawdopodobienstwem
wystapienia 85% ale
konieczny jest
monitoring wiatru przed
startem

lllllll Velocity
Step 5: Extend profile upward by following Step 6: (Optional) Extend profile upward by
wand-speed envelope constructing wind-back-off curve

NASA SP-8035



M,é PPodmuchy

T

SHEm)

/ Steady-state wind-speed envelope
th + 30 — ay
4
th+15 —a; \
th —ay -
——————— 7.65% mist a th
30 - ay A
15 —ay
a7 —
09215 m
hp =— 7/ _— o
r{ 09137 m — OWg (misec)
a3 -
A Steady-state wind-speed envelops
Refer to text for
Vi definition of symbols

NASA SP-8035



Dbcigzenia na ziemi




{ . , —
y (JDbcigzenia aerodynamiczne na ziemij

* Poczatkowo mozna zatozyc¢ jedynie obcigzenia
statyczne z 40-50% marginesem btedu na
obciazenia dynamiczne

* Obciazenia dynamiczne ostatecznie uzyskuje sie
w badaniach w tunelu aerodynamicznym na
podstawie modelu aeroelastycznego

* Obcigzenia dynamiczne moga wystapic¢ od:
— Splywania wirow '
— Buffeting '

Fy = Drag force

Foo Lift force

; AGARD



f Profil wiatru przy ziemi
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Kierunki i intensywnosc wiatru przy ziemi

AUGUST

Speed

Wind  Speed  [mssec)

ENE WHW

1714
OGTOBERS .
Spwd
W

55W 3 SSE

Wind  Spesd

111 ]

s SSE

ESE
NOVEMBER
— PERCENTAGE OF TOTAL WIND DIRECTIONS
— 60 PERCENTILE (MEDIAN) =~
o 84,13 PERCENTILE - 1¢

DECEMBER
WIND MEAN, KNOTS
WIND, KNOTS
& 97.72 PERCENTILE = 24 WIND, KNOTS
o 99,865 PERCENTILE -

3¢ WIND, KNOTS

—— PERCENTAGE OF TOTAL WIND DIRECTIONS

—— SO0 PERCENTILE (MEDIAN) ~ WIND MEAN, KNOTS
© B4, 13PERCENTILE-1 & WIND, KNOTS

& 87.72 PERCENTILE =2 o WIND, KNOTS
o 99.865 PERCENTILE - 3¢ WIND, KNOTS
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Yktadowe obcigzZenia na ziemi

LINSTEADY

 LIFT STEADY
{TURBULEMCE) LIFT
UNSTEADY LIFT \ /
T -

UNSTEADY '

DRAG ——

{TURBULENCE} A

UNSTEADYfﬂx”ffKHi
DRAG

RESULTANT

STEADY DRAG
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M,é Redukcja obcigzen

Istniej mozliwos¢ zastosowania oston
aerodynamicznych i ttumikéw mechanicznych do
zredukowania obciazen

e L+
50 g K 4

CRITICAL WIND
AND AZIMUTH VALUES

VELOCITY gg  BO
{mph}

ggn B, Sﬂ.TUHN IB

180®
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Wpityw chropowatosci struktury

Obciazenia mogg miec rézne wartosci w
zaleznosci od chropowatosci struktury

Sy Cp
U15- 1 25' "'n,\_
0-4-4 1-00-
TN Cp (ROUGH)
0-340-75 ':”-'*h‘:s%zf:& V=== 5. (SMOOTH}
QW

r Cp (SMOOTH)
024030 - —— e m = J'-\-7£:* S, |ROUGH)
0-140-25-

D—' 'D T 1
104 105 Ay 106 107
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,,,,é Obcigzenia na ziemi

« Czas w ktorym struktura jest narazona na
obciazenia na ziemi od wiatru powinien by¢
minimalizowany

* Ryzyko uszkodzenia od obciazen
aerodynamicznych na ziemi powinno uwzgledniac¢
opoznienia czasowe w wyniku przetozenia
momentu startu

AGARD



Dbcigzenia w locie



,,,,é Wpilyw ksztaftu nosa l:
|
|

* przestrzen

|
» typ tadunku Ii
* masa l"l
* Opory \
» akustyka

° moment gnqcy CONE HALF — ANGLE, ¢

* momenty
aerodynamiczne

* czas i technika
separacji

f
9
9
:

(b} le) ()
AGARD



4 Stabilizacja lotu geometrig kadfuba




M,é l-ale dZwiekowe




Lgczniki stopni

(a)

(b)
DISCHARGE COEFFICIENT
i KiKo

MOMENTUM RATIO
LR ¥ ) 1hHeO
{Poo Veo?2 )

0 05 . 10 1.5 2.0 2.5 3.0

{c)
COMPARTMENT PRESSURE
‘, Pe™ P




1 L 4 [ J [ J
& Ltateczniki

NORMAL FORCE COEFFICIENT
GRADIENT, CNﬂ{per rad)

l 0.4

[\ ]
07 . T
1.0
45°
A Y ) V — 1
g ol
0
© —]
05
THICKNESS RATIO = 17.5%
04 \
03 S
02 bﬁﬁoﬁo
(I T— THE_D'RETICAL DATA
O EXPERIMENTAL DATA
0 ! . -
0 1 2 3 4 5

MACH NUMBER, M
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\WWymiarowanie statecznikow - rakieta Haturn

* Rozbieznos¢ statecznosci powinna by¢ na tyle
mala, aby dac¢ zatodze czas na bezpieczna
ewakuacje

* Dodatkowy element komplikujacy strukture
(ustatecznia€ mozna sterujgc wektorem ciggu —
rakieta Jupiter)

* Ryzyko uszkodzenia o strukture naziemna
podczas startu

NASA TN D-7373



M,é [3ase drag

T T~

REDSTONE JUPITER

SATURN | SATURN V

AGARD



M,é Base drag

BASE DRAG COEFFICIENT, {:D'

A

0-4 A

B

——‘ 1.778m l— ——l 2.667m ‘—~
JUPITER

D h
REDSTONE JUPITER -\ [ REDSTONE
—

!
N~ T __'H‘:_..________“smunu v
' SATURN :\\
SATURN | SATURN V
06 -
0 1 2 3 i 5 6

MACH NUMBER, M
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M,é Niedoktadnosci montazu

MOMENT {10? kg m)

10+

ONE 50 fr 2

FOUR CONTROL
ENGINES AT 19

AERODYNAMIC MOMENTS
FROM 51X BREAKS AT 19

ECCENTRIC MASS
MOMENTS FROM SI1X
BREAKS AT 19

RADIAL CENTER

\_h" OF GRAVITY AT 1°

{sec)

T T
80 100 120 t

AGARD
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4 Niedoktadnosc geometrii a aeroelastycznosc

dCNl d [x/d)

u.‘ -

0
o
-ﬂ‘l T a = U-ﬂ
s Q EXPERIMENTAL
= THEORETICAL
o
02 r i o : :
0 2 4 6 8 10 x/d
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10lerancje aerodynamiczne w symulacjach

* Sity normaline
* Sily osiowe

* Potozenia srodka parcia

Wstepnie: Docelowo:
+10% + 6%
+15% +10%

+ 0.3D +0.2D

AGARD



M,é (Dbcigzenia normalne

dC
Ch = f N . d {xfd) + Cy, +Cyy
TOTAL d {x/d) LES + C/M F+5
dCp
d {x/d)
‘ LES + C/M F+8§
0.5 J
Cn Cyy AT x/d Cpy AT x/d
0.4 - LES+ C/M
0472 9.40 0220 0.111
0.3
0.2 -
E -
Ness|
0.1 4
0
- 0.1
- 0.2

MNOTE:
LES, LAUNCH ESCAPE SYSTEM; C/M, COMMAND MODULE: F +5, FINS + SHROUDS
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M,é (JDbcigzenia osiowe

_ dc
C = A dix/dl + C +C +C
ATOTAL f (efdh + Caleseem  Aras | Pease

d [x/d)
dCp
dix/d} Cy AT a =0°
1
05 _ C LES + C/M -I:”"IS + SHROUDS BASE
0.4 P 0705 2262 ' 0590
0.3 - z
A
F+5
0.2 - .
C
0.1 - ABASE
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M,é {/proszczone metody obliczeniowe

dcy /d (x/d)

34

———=WIND TUNNEL DATA
—LINEARIZED THEORY

o~
o
]
ek
sk
— =

AGARD



Alodel dynamiczny



4 Model belkowy

PAYLOAD

PROPELLANT
TANK

THRUST IEE—

STRUCTURE

PROPELLANT

TANK

THRUST
STRUCTURE

PAYLOAD
SHROUD

=

ENGINES —&

SLOSH MASS
“/ THRUST
—_ (5 STRUCTURE
MASSES
ENGINE
O MASSES

Q VEHICLE MASSES

SHROUD
MASSES

SLOSH MASS
THRUST
STRUCTURE
MASS
ENGINE MASS

iho SLOSH MASS

I g WY 2V
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+  Model dynamiczny

 Model belkowy wystarczajaco dobrze
reprezentuje strukture

* Liczba uwzglednionych mas powinna byc¢
przynajmniej x10 wieksza niz najwyzszy
rozpatrywany stopien swobody (np. 3 pierwsze
postacie drgan wymagaja uwzglednienia 30
gtoéwnych mas)

* Wieksza liczba mas poprawia dokladnosc
obliczen ale w niewielkim stopniu

AGARD



Lirgania wtasne

PERCENT OF
CRITICAL DAMPING

12

o8
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0 QUASI-STEADY PREDICTIONS

MENTAL RESULTS
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~~o__T"

1 _1

!.1

st BENDING MODE /

-
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I
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A
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08 +0 12 14 16 18 20

MACH NUMBER
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£ Model dynamiczny

* Szczegolng uwage nalezy zwroci¢ na miejsca
potaczen struktury

* Niekiedy bez testow na fizycznym modelu ciezko
jest ustali¢ mechaniczny model matematyczny
potaczen, przegubow

(np. gimball silnika ktérego tarcie sie zmienia w
zaleznosci od sity ciggu, az do zablokowania przy
braku ciagu)

AGARD



M,é Alodel dynamiczny

» Stosunkowo niewielkie masy takie jak: pompy,
wyposazenie, wzmochione punkty mocowania
zawieszone elastycznie mogg wplywac na drgania
wyzszych czestotliwosci

* Konstruktor musi zadecydowac, czy modelowac
je jako osobne, zawieszone elementy, czy
uwzglednic jedynie jako przyrost masy giownych
komponentow, belek modelu

 Sity bezwladnosci powstajace w wyniku obrotu
silnika w trakcie sterowania wektorem ciagu przy
wyzszych czestotliwosciach moga osiagac

podobne wartosci jak sktadowe wektora ciggu
AGARD



4 (Czestotliwosci drgan wtasnych

RESONANT
FREQUENCY ({cps)

14

%ounen |

/(:01 /
12 I o T
_ L courLep
5th BENDING

10 ' :

[«

; .

— ///

8 i

¢ &~ S—1ENGINE

COUPLED 4th BENDING
6 A -
[ ]
[ ]
6th O.T.
2nd BENDING
3rd BENDING -
4
= COUPLED TOWER
15t O.T.
o 2nd O.T.
3rd 0.7 !
[ 15t BENDING
2 — b i
l— RIGID BODY
= o B
0+ -
5 50 100 150
FLIGHT TIME (sec)
o  TEST

. ANALYSIS
0.T. OUTER TANK
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f 1esty drgan na pefnowymiarowym modelu

(a)

TOWER SUPPORT
POINTS

SPRING PACKAGES

CABLE
; SUSPENSION

YOKE ATTACHED
TO VEMICLE
BASE

SHAKER

DYMNAMIC SUPPORT

oI
BEARINGS

]

T TESTSTAND

PRESSURIZED
GAS

e
RERRRRRRRR

HINEREENEEEE

=i
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{ : : 5
% Przemieszczenie nosa pod wplywem drgan

-5
Xee | ISHAKER FORCE (107~ mfkg)

N

7

-t

SATURN | ACCELEROMETER DAT A,
6 CONDITION = 10 sec

RESPONSE AT STATION 5&.1

8 10
FREQUENCY (cps)
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M,é Alodel dynamiczny zbiornikow

®= 09 eiwt

2220 e'@!

AGARD



M,é Alodel dynamiczny zbiornikow

FE +M@E+Hp)+2 M, (Z+Z_ +ho)=0

g=1
- - Ly - Hm
M, + (0, + MH ) +Ty(¢ +¥) -2 M,Z,
] =1
0 . .
+% Mh(Z_+h_¢)=0
s=1

Id{$+;j;) + ::dt,ix =0

M_(Z+Z,+h ¢)+2M ¢ w2 +k,2Z, - Mg =0

AGARD



§ Postacie drgan zbiornikow

—-10

0y

-05 1.0 1.
RELATIVE DISPLACEMENT
LOX 2
LOX 4
FUEL 2—
N Nk
LOX 3
30
F2 | L2
TIME = 68 sec L3 Fr SHAKER
-
FREQUENCY =2.86 cps Fa 34 FORCE
Ly | Fa

AGARD



\Wptyw sterowania




,,,,é Redukcja obcigzen przez sterowanie

 Trajektoria lotu do odtaczenia
pierwszego stopnia jest ‘

zdeterminowana przez redukcje
obcigzen " V4

- Procedura sterowania jest m /
zaprogramowana jako niezmienna - %
funkcja od czasu, brak sprzezenia . / .
zwrotnego T e

« W kolejnych fazach lotu, dla wyzszych
stopni, realizowana jest procedura
sterowania, ktora zapewni minimalne
spalanie i pozwala zabra¢ wiekszy

tadunek.
NASA TN D-7373



M,é Aloment gngcy od wychylenia silnika

GIMBAL ANGLE

BENDING MOMENT (106 N m) B (deg) ANELE OF

) BENDING 4 . kgf‘c“
3.5 MOMENT 2.8 A

STATION

— 30

3.0 — 2.4 |24
GIMBAL ANGLE
2.5 \ 20 20
v
(..l"'
2.0 5 1.6 I 16
. o :_‘_____..--"'
15 he—— L | 12 |12
- = e

.h"l-_ - g - —

-0 ANGLE OF nTTACK—j 08 8
L 0.4 4
0.5 30
0 0
0 0.5 1.0 1.5 2.0
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1 » o Ve o o
v Otopiren ugiecia

STATION (m}
100 —

80 4

RATIO OF ELASTIC MODE
CONTRIBUTION OF TOTAL
BENDING MOMENT

60 —

20 -

0 T T -
0 05 1.0

RATIO BENDING MOMENT DUE TO BENDING DYNAMICS
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M,é 1ypowy moment gngcy

BENDING MOMENT INCLUDING 1.4 SAFETY FACTOR

(108 N m)
d 4 (10%inch i)
-700-
-B0 - .
-70 1 -600
|
|
-60 | -500+ :
!
-50 —
-400
- 40
-300
=30
~200 '
~20-
PREDICTED MOMENT
-10 ] -100-
VEHICLE STATION (m)
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1 [ 4 [ 4 o
¥ \WVzmocnienia od sterowania

ENGINE GIMBAL ANGLE

64 RIGID BODY PITCH ANGLE 157 307 PITCH BENDING MOMENT
OF ATTACK (deg) IN PITCH (deg) AT SPIDER BEAM (STA.,
" 1o 0{ 2189 (10% in. Ib)
@ —— ’_\
2_‘ 051 @ 10- @
0 T T T ] 0 T T T T 0 T T T T
55 65 75 85 56 65 75 85 55 65 75 85
FLIGHT TIME (sec) .
61 151 © 30 1
LJ \/-\ W“ 20“
2{ RIGID BODY YAW ANGLE 0-5{ENGINE GIMBAL ANGLE 10 Z?";,,?S'g'g 'NEGAn%gTE :‘ T
OF ATTACK (deg) IN YAW (deg) 21.89) (10%in. Ib)
0 L4 T T L 0 L4 T Y Al 0 L L] T -
55 §5 75 85 55 65 75 85 S5 65 75 85
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Wptyw elastycznosci i wzmocnien sterowania

BENDING MOMENT, STATION 90 (10 N m)
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0L
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02
— RIGID BODY
0‘ / - ELASTIC BODY
0 ! T
62 66 70 7% ) 82 86 30

TIME (sec) ¢

% 2000{ 50

1 1500-

STATION STATION
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5004 110 S
| w000 '00 7
1 3500-
80 -
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70
~4 25004 g0 -
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. 30
1 1000 20
500 - 10 —
n- 0 : : | : : RATIO
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DAMPING REQUIRED FOR NEUTRAL SLOSHING. (g

§ Wplyw pofozenia zbiornika i wielkosc na statecznosc

I\

.

p—— a

g ., RATIO OF SLOSH MASS
TO TOTAL VEHICLE MASS
3 7 radisec
= 8§ radrsec
= 35
= 0.7

“e

we
L)

‘¢

MASS CENTRE

\\0? 01
03 S
.
051 g4
» VARIES

|

-200

200

VEHICLE STATION (i)
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§ Wptyw przelewanej masy w zbiornikach na statecznosc

STABLE UNSTABLE

DAMPING VALUES

Te= 0.005, T'2" 0.005
NORMALIZED FREQUENCY
U‘ = Vz = 2 tradfsac]

i1 AND 5 VARY

o Lol
o} i
Sud
0, =02

REAR TANK LOCATION VARIES
AS PARAMETER GIVEN FROM
VEHICLE C.G. IN NORMALIZED
FORM WITH NEGATIVE VALUES
FORWARD OF VEHICLE C.G.;
THE DISTANCE BETWEEN

THE TWO TANKS REMAINS
CONSTANT
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I Y W4

1 o o o o o Ve
% (Cisnienie wywierane na przegrody zbiornikow

PRESSURE, AP (Ib/in.2)

{

0-568

0426 n n—

0284

0142

-0142

-0-284 v

~0-426 ¥

-0:568

30 35 L0 L5 S0
TIME (SEC)
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4 Wplyw systemu sterowania na przelewanie w zbiornikach

COMTROL FREQUEMNCY We VARIES I.“_. DAMPING REQUIRED
o = 01 we = 5.0 rad'sec FOR MEUTRAL STABILITY
fa =07 8, = 35 l
] | | | 1 01
CENTER OF INSTANTANEOUS ROTATION
i
we=10
—r—
-~ .
wy = 7 rad/sec .
we = T
[ -03 VEHICLE CENTER
OF GRAVITY
;:=4
"\-\.
-1600 -1200 -800 =400 0 400 800
WVEHICLE STATION {inches)
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f Wplyw systemu sterowania na przelewanie w zbiornikach

{s. DAMPING REQUIRED
FOR NEUTRAL STABILITY

VEHICLE STATION {inches)
-1600 -1200

-'Bpu

5(deg) =30 4
[l
0.02
MASS
N[ [/ ctrsea
. OF
150 {001 “GraviTy

CONTROL SYSTEM PHASE
LAG, & WVARIES

5 OF 90° CORRESPONDS

TO IDEAL CONTROL SYSTEM
SLOSH MASS RATIO,

u =03

SLOSH FREQUENCY,
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f Wplyw systemu sterowania na przelewanie w zbiornikach

SLOSHING 2

i W

STABLE

g4+

UNSTABLE

G=1

SLOSH DAMPING y, = 0,005, y9 = 0,005

SLOSH MASS BATIO my = 0.2, o = 0.1
SLOSH FREQUENCY "h"ll = V-z = 2 rad/sec
TANK LOCATION Xgq = 5m, Xgp = 45m
FROM SWIVEL POINT

G = CONTROL SYSTEM GAIN ARTIFICIALLY

INTRODUCED
SLOSHING 1
1w
i
STABLE UNSTABLE
2157

3 -008 -004 O

'
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M,é Hymulacje

INDIVIDUAL
WINDS

STATISTICAL
ANALYSIS

PROBABILITY
DISTRIBUTION
CORRELATION
-

:: MONTHLY
MEAN
A\[\ SWITCH
Fu L | A\
VARIANCES
u
Fr L
TURBULENCE
1
NOISE v
GENERATOR
aw
ANALOG
SIMULATION
{SATURN V)
£y mMgo B o
1 |
Ky V572
Fw'

Ky v 372

FT=

s2+2¢r VS +n2 V2

(54.;2 Qy A% {52+2£‘1 w VS+ﬂa.| 'U'z:l
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4 ¢ ywymulacje - idealnie sztywna struktura

BENDING MOMENT, STATION 25 (105N m}

24
ay * by -« 15
Q\\ 3 /| By =15
20 ~
L WITH TURBULENCE
WITHOUT TURBULENCE == == == o=
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12 S K |
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podmuchami wiatru
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4 SHymulacje - elastyczna struktura i przelewanie

BENDING MOMENT STATION 25 (10" Nm} BENDING MOMENT, STATION 90 (10* Nm)

18 ’ 0.32 R
i
Y {
16 e FILTERED WIND PROFILE 028 ‘
= === UNFILTERED WIND PROF ILE a m— PLTGNLD WIRD FROFRS : !
14 «=== UNFILTERED WIND PROFILE
024
12 jﬂ
i' 0.20
10 ( |
i k °|6 ] ‘l‘
8 e v} 3
ff j : -: I
' 012 e
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2 ' /7 oo TS i
b ::":‘1 . .
o ‘W . OJ e ¢ ] e .
10 20 30 40 50 60 70 B0 90 10 20 30 L0 50 60 70 80 90
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f Wychylenie silnika do korekcji kgta natarcia

ANGLE OF ATTACK, a (deg) ENGINE DEFLECTION, B (deg)
10.01 . 1116
592 0.58
2.86 ' 0
055 60 70 80 ~90 -0583 60 70 80 90
TIME (sec) TIME (sec)

ANGLE OF ATTACK, a (deg)

1N.44
ENGINE DEFLECTION, 8 (deg)
116
8.58
0.58
572
0 L
286 \
-0.58
50 60 70 80 90
0 1 TIME (sec)
50 60 70 80 30

TIME (sec)
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Wpityw liczby Alacha na moment pochylajgcy

% INCREASES IN TOTAL VEHICLE
AERODYNAMIC MOMENT

32+
MACH = 1.2
28-
24

20+

16 MACH = 1.0

12 MACH = 0.9

0 T T 1 T T 1
0 ' 8 12 16 20 24

ANGLE OF ATTACK {deg)

% INCREASES IN AERODYNAMIC

BENDING MOMENT, STATION 76
36+ MACH = 1.2
324
28-

MACH = 1.0
247

20
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MACH = 0.8
12

0 T T T T T !
0 4 8 12 168 20 24
ANGLE OF ATTACK (deg)
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\Wymiarowanie struktury



M,é llozZne strategie sterowania

BENDING MOMENT {108 N m)

324 STA. 25

28-

24+

20 -

12+

b

ACCELEROMETER CONTROL
(ORIFT MINIMUM CONTROL LAW)

ATTITUDE CONTROL

SYNTHETIC PROFILE INITIAL
FROM ALTITUDE

" SYNTHETIC PROFILE INITIAL

FROM LIFT OFF
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\Wymiarowanie struktury

SPACE

CRAFT

INST,
UuNIT

S-I¥B
STAGE

s$-IC
STAGE

LOX

LHy

LOX

LOX

FUEL

STATION
(meters)

96.27
830

88.7

80,2
79.3

76.3

€0.4
67.2

61.4
§8.1

444
426

36.6

3.0

20.6

128

6.7

AIRFRAME TYPE DESIGN
MATERIALS | CONDITIONS
SECTION | CONSTRuCTION (COMPRESSION}
LU HONEYCOMB ALUM ax
q
STRINGERS.
FWD.SKIRT | (STRINGERS. | AL7075 T8
IAGONALLY
LH, TANK OoLen ™ | AL 201478 GROUND
STIFFENERS
AFT, SKIRT .
STRINGERS- MAX
INTERSTAGE SKIN- AL - 7075 - T6 qo
FRAMES
FWD. SKIRT
GROUND
MILLED WINDS
INTEGRAL
LH, TANK STRINGERS | AL - 2014- T65
& RING MAX
FRAMES 90
AFT, SKIRT
MAX
STRINGERS-
INTERSTAGE SKIN. AL -7075-16 THRUST
FRAMES
FWD. SKIRT
MILLED
INTEGRAL
LOX TANK STRINGERS- | AL -2219-T87 MAX
& RING q
FRAMES AND
THRUST
CUTOFF
CORRUGATED
INTERTANK SKIN & AL -7075-T6
RING FRAMES
SAME AS S-IC
RP-1TANK | STOEASSC | AL 2219787 [ punen
THRUST ST | aL7075.16 | GROUND
MOUNT FRAMES & THRUST
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