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Streszczenie.Celem pracy jest przedstawienie wplywu charaktgkyssterupcego
silniczka gazodynamicznego na zakres strefy stakigty. W badaniach numerycznych
wykorzystany jest model rakiety bliskiego zggi samonaprowadzgiej st na cel.
Rakieta w catym zakresie lotu sterowana jest aaradhjcznie przy wykorzystaniu pary
steréw. Naprowadzanie na cel jest Ahwe dzieki obrotowi rakiety wokoét osi
podiuznej. Do korekcji trajektorii lotu tu po opuszczeniu wyrzutni dodatkowo
zastosowane assterupce silniczki gazodynamiczne. Od charakterystykigai tych
silniczkow zaley, jak szybko wypracowywany jest przez rakieitasciwy Kkat
wyprzedzenia. Charakterystyka generowanej przez adukisterowania sity
gazodynamicznej wplywa na obszar strefy startuetgkiMazna tak dobra ciag
silniczkéw gazodynamicznych, aby rozszérppszar skutecznego strzelania.

Stowa kluczowe:mechanika, rakieta, lot, sterowanie, strefa startu

1. WSTEP

Obiektem bada jest rakieta bliskiego zagju samonaprowadzgja st na
cel. Rakieta obraca eiwokét osi poditinej i naprowadzana jest przy
wykorzystaniu aparatury jednokanatowej [1, 3]. Auilot dysponuje par
sterow aerodynamicznych oraz dwoma silniczkami dgaamicznymi. Stery
dziatap w trybie przekanikowym w catym zakresie lotu [6].

* Artykut byt prezentowany na VIII Midzynarodowej Konferenciji Uzbrojeniowej nt. ,Naukoagpekty techniki uzbrojenia i bezpieagava”,
Pultusk, 6-8 paiziernika 2010 r.
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Silniczki gazodynamiczne mgjza zadanie umnitiwi¢ rakiecie szybkie
wypracowanie odpowiedniegmtia wyprzedzenia. Ma to de znaczenie dla
rakiet omawianej klasy, ktére niekiedy w bardzo tkith czasie musg
wypracowg& odpowiedm trajektorg. Skutecznie mina strzeld do celu
znajdupcego st wylacznie w strefie startu. Jednym ze sposobowekzsenia
obszaru obejmagego stref startu jest zastosowanie odpowiednigj
charakterystyki gazodynamicznego silniczka steego [4]. Tad po
opuszczeniu wyrzutni przez rakiefej predkos¢ liniowa jest zbyt mata, aby
wygenerowa aerodynamiczn site sterupca pozwalajca na wypracowanie
wlasciwej trajektorii. Dlatego stosowana jest korekterut lotu poprzez
zastosowanie sity gazodynamicznej. Silniczki garaagiczne o odpowiedniej
charakterystyce unitiwiaja ksztattowanie strefy startu. Celem pracy jest
przedstawienie wptywu charakterystyki stenggo silniczka
gazodynamicznego na zakres strefy startu rakiety.

Odpowiednio dobrana charakterystyka gazodynamiazneijniczka
sterupcego powinna zapewhi
* szybkie wypracowanie odpowiednieggi& wyprzedzenia
» stabilndg¢ lotu rakiety w trakcie korekty gazodynamicznepijpj realizacji
» stabilng¢ giroskopowego ukfadu koordynatora w chwili zaioigania

korekty
* wymagane rozszerzenie obszaru skutecznego straelani

Impuls gazodynamiczny posiada olome cechy fizykalne. Jego
charakterystyka uwarunkowana jest przez wyplyw gazulyszy. Cech
charakterystyczn jest szybki wzrost sity, ktéra najpierw szybkopastpnie
powoli maleje, jak na rysunku 5. Dobiegj charakterystyk silniczka
sterupcego, naley zwréck uwag na fizykalm natue podmuchu
gazodynamicznego.

2. MODEL RAKIETY

Modelem rakiety jest uklad zmienny w czasie [5, Pb opuszczeniu
wyrzutni rakieta poruszaesiotem balistycznym przez trzy dziess sekundy.
Po uptywie tego czasu uruchamiany jest silnik rakiy o startowym,
a nastpnie marszowym ggu oraz aktywowaneassilniczki gazodynamiczne.
W trakcie lotu nagpuje zmiana warkei masy, momentéw bezwiadiod
i potozenia srodka masy rakiety. Uktad zostaje dodatkowo gy sitami
i momentami reaktywnymi [5, 7]. Po przeprowadzemiewazan zmierzajcych
do okrdlenia wptywu poszczegoélnych okheen na zmiag potozenia rakiety,
mozna uprdci¢ whlasndci obiektu. Przyty model zachodgych zjawisk
mozna sformutowd, wprowadzajc nastpujace zalaenia:

* jedynym skfadnikiem sity reaktywnej jestgisilnika rakietowego
* masai momenty bezwladiw rakiety g funkcjami czasu
» $rodek masy rakiety przemieszcza wsizdiuz osi podtinej korpusu.
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Ostatecznie przyly model rakiety przedstawiony jest szczegdtowo
w publikacji [2]. W niniejszej publikacji podanasfeogdlna postaanalityczna
opracowanego modelu. Réwnania ruchu rakiety jakdadik zmiennego
w czasie w ptaszczyie pionowej § nastpujace:
- rObwnania pogjpowej czsci ruchu w uktadzie wspotinych zwiazanym
z przeptywemSx,y, z, :

MtV = Ps, * Pax, + Pagy, + Poax, * P,

Mo (tVph = Pay, + Payg, * Py, * Py, * Py, (1)

- réwnania kulistej agci ruchu w ukladzie wspétezinych zwizanym
z rakiet, Sx,Y,Zp:

I PXp )¢ = Z M SXp

!z 0F=>M - 2)

gdzie: m,(t) - masa

!y ()1 - (t) - gtéwne centralne momenty bezwtadcio

\7p(\/p,yp) - wektor pedkasci liniowej,

@, =9 +3 — wektor pedkosci katowej,

P, (ngv , ngv) — sita cizkosci,

f’a(PaXV , Pay\,) - sita aerodynamiczna,

I5Sg(Psg)v , Psgw) - gazodynamiczna sita stegog,

I5sa(Psax/ Psay,] — aerodynamiczna sita steqof,

P Py » Pryv) - ciag silnika rakietowego,

MS(MSXP,MSZp) - moment gtowny sit dziatagych na rakiet

Istotnym elementem modelu opiscggo ruch rakiety jest algorytm
sterowania, ktory ksztattuje aerodynamigzngazodynamiczs site sterujca.
Algorytm uwzgkdnia obrot rakiety wokot osi podioej i przekanikowy tryb
pracy uktadu wykonawczego autopilota. Algorytm gtesnia rakief
Wyposaong W aparatug jednokanatow jest nasipujacy:

— réwnanie okréajace sygnat sterowania pdieniem pary sterow

aerodynamicznych oraz uruchomieniem odpowiedniegioicaka
gazodynamicznego ma posia, 3]:
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sygnal= sgr{kl,usin(¢) +kyésin(g + @y ) + kgdsin(g) + k, sin(a)ot)] (3)

gdzie:
sygnal

parametr wysjpujacy w réwnaniach ruchu jako czynnik
w skladnikach zawieragych sik aerodynamicznzalezng
od kata okrelajacego potaenie steréw oraz zawiesgych
site gazodynamiczg

ki, ko, kg, ks — wspotczynniki wzmocnienia

7 - kat pelengu (kt wizowania),

& - predkos¢ katowa linii obserwaciji celu,

9 — predkosé katowa osi podtanej rakiety,

@ — kat przechylenia rakiety,

w, — czestos¢ odniesienia tzw. @stas¢ podstawowa,
t - czas,

h - faza skladnika harmonicznego.

Sformutowany algorytm sterowania uptizvia naprowadzenie rakiety na
cel i wykorzystanie korekty gazodynamicznej do vagmwania odpowiedniego
kata wyprzedzenia.

3. SYMULACJA NUMERYCZNA

Przedstawione zostanprzyktadowe wyniki przeprowadzonej symulacji
numerycznej lotu rakiety bliskiego zagu. Podane przyktady stanawpewien
etap opracowania stref startu. Start rakiety do eslajdujcego s¢ w strefie
startu pozwala na zniszczenie obiektu ataku. Wypsf@rmutowane g blizsze
strefy startu przy strzelaniu do celu z przedniéjsfery (PPS) dla dwoch
charakterystyk silniczkbw gazodynamicznych. Wynikiejmup réwniez trzy
pojedyncze realizacje stanawe przyktad tworzenia strefy startu dla celu
poruszaicego s¢ ruchem jednostajnym prostoliniowym z egkaoscia
V., =300[m/s]:

Opcjal. Pierwsza charakterystyka silniczka gamadyicznego. Biiszy,
graniczny punkt strefy startu taX,=1108[m] , Y, =850[m . ]
Rakieta jeszcze agja cel.

Opcja 2. Druga charakterystyka silniczka gazodyinanego. Bliszy,
graniczny punkt strefy startu toX.=876[m] , Y, =850[m . ]
Rakieta jeszcze agja cel.

Opcja 3. Pierwsza charakterystyka silniczka gamadyicznego. Start rakiety
odbywa st dla opciji 1 poza stref  startu
X.=876[m] , Y, =850[m], ale jest to jeszcze strefa startu dla
opcji 2. Rakieta nie osgjja celu.
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X 1Y, to wspotrzdne potaenia celu, przy ktorych rakieta opuszcza

wyrzutnie, realizupc lot. Zat@ono, ze start rakiety z wyrzutni nie wprowadza
dodatkowych warunkéw postkowych wplywapcych na realizowan
trajektork lotu.
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Rys. 1. Blzsza strefa startu dla opcji 1

Fig. 1. Closer take-off zone for option 1

Na rysunku 1 przedstawiona jest z8lia, graniczna strefa startu
opracowana dla opcji 1. Na rysunku 2 przedstawi@sa blizsza, graniczna
strefa startu opracowana dla opcji 2. Zmiana chargktyki silniczka
gazodynamicznego powoduje wyna zmiare strefy startu. Z punktu widzenia
zolnierza uwytkujacego zestaw przeciwlotniczy strefa startu dla ofcjjest
korzystniejsza. Pozwala ona na oddanie strzalu elo enajducego st
znacznie bliej wyrzutni. W zwizku z tym czas przeznaczony na
przygotowanie zestawu do oddania strzatzmaonieco wydtay¢. Strefa startu,
w niektorych punktach, dla opcji 2 przesttaijest w stosunku do strefy startu
dla opcji 1 nawet o ponad dwide metrow. W przypadku rakiet bliskiego
zaskgu maze to decydowao zniszczeniu nadlatigego obiektu. Na rysunku 3
przedstawione gs trajektorie lotu rakiety dla wszystkich trzech ppc
W przypadku opcji 1 i 2 rakieta agia cel, natomiast w przypadku opcji 3
rakieta mija cel w znacznej odlegd, pomimo realizacji w catym zakresie lotu
maksymalnej sity steruagej.

Na rysunku 4a przedstawiona jest charakterystykadgeamiczna sity
sterupcej dla opcji 1, a na rysunku 4b dla opcji 2. Dodatkowo na obu
wykresach  naniesione as charakterystyki  steragych  silniczkow
gazodynamicznych odpowiadajch kadej z opcji. Ze wzgldu na to,ze
zar6wno opcja 1, jak i opcja 2 stanagvgraniczny przypadek aginiecia celu
dla zadanych warunkéw startu rakiety, w catym zsieréotu generowana jest
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maksymalna sita stemga. W kaicowej fazie lotu algorytm sterowania nie

uwzglkdnia sktadnika zawieragego pedkosé¢ katowa linii obserwacii celu.
Wynika to z bardzo szybkiego wzrostu tej wacip jak na rysunku 6,

I niestabilndci procesu naprowadzania. W zgku z tym od chwili di#ego

przyrostu pedkosci katowej LOC w jednostce czasu rakieta realizuje lot

w kierunku celu z zeroxvsita sterujca.
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Rys. 2. Blzsza strefa startu dla opcji 2

Fig. 2. Closer take-off zone for option 2
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Rys. 3. Trajektoria lotu rakiety i celu

Fig. 3. Missile flight and target trajectory
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Rys. 4. Charakterystyka aerodynamicznej sity stenjjdla opcji 1 i dla opcji 2

Fig. 4. The characteristics of the aerodynamicrabforce for options 1 and 2

Na rysunku 5a przedstawiona jest charakterystykdnicska
gazodynamicznego, a na rysunku Sbgazodynamicznej sity steudej dla
opcji 1 i dla opcji 2. W obu przypadkach generowgeat maksymalna
gazodynamiczna sita stesop.
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Rys. 5. Charakterystyka silniczka gazodynamiczriggrzodynamicznej sity stergej
dla opcji 1 i dla opcji 2

Fig. 5. The characteristics of the small gas-dywcagnigine and gas-dynamic
control force for options 1 and 2

Na rysunku 6 przedstawiony jest przebieg zmigonpredkosci katowej
Linii Obserwacji Celu (LOC). W ostatniej fazie lottakiety prdkos¢ ta
gwattownie rdnie, powoduic problemy z naprowadzaniem na cel. Dlatego
sktadnik w algorytmie sterowania zawiei@j ten parametr jest od tej chwili
pomijany.
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Rys. 6. Pedkos¢ katowa LOC
Fig. 6. Angular velocity TOL (Target Observatiomk)
4. WNIOSKI

Biorac pod uwag przeprowadzom analiz, nalery stwierdzé, ze zakres

strefy startu rakiety zaby od charakterystyki stemgego silniczka
gazodynamicznego. W zazku z tym naley bardzo starannie dokohaoboru
tej charakterystyki, aby korzystnie skorygawstret; startu i nie spowodowa
zaktocenia w procesie naprowadzania.
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The Dependence of the Launch Zone on the
Characteristics of the Controlling Gas-Dynamic Fore

Zbigniew DZIOPA

Abstract. The aim of the paper is to present how the cdimgptharacteristics of the
small gas-dynamic engine affect the scope of thesitei launch zone. The short-range
self-targeting missile model was applied in the atigal studies. The missile within the
entire scope of the flight is controlled aerodyneatly with a pair of rudders. Aiming at
a target is possible owing to the missile rotarytioro round the longitudinal axis.
Additionally, small controlling gas-dynamic engiree® applied for correcting the flight
trajectory immediately after launching. How fase thnissile develops the proper lead
angle depends on the characteristics of the smgihes thrust. The characteristics of
the gas-dynamic force generated by the controlegyshfluences the missile launch
zone. The way of matching the small gas-dynamicinesgthrust may widen the
effective shooting zone.

Keywords: mechanics, missile, flight, control, take-off zone






