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ROWNANIA RUCHU NIEKIEROWANYCH POCISKOW
RAKIETOWYCH STABILIZOWANYCH BRZECHWOWO
ZGODNE ZE STANAGIEM 4355 ED.4

Streszczenie W pracy przedstawiono sposdb konstruowania modeltematycznego dynamiki lotu
niekierowanych pociskow rakietowych rozndajac cztery faz lotu: po wyrzutni, od momentu soig

Z wyrzutni do rozlaenia s¢ stabilizatorow, od momentu rozienia s¢ stabilizatoréw do chwili za-
konczenia pracy silnika rakietowego oraz na biernymirddi lotu do momentu eksplozji gtowicy
Zastosowano nazewnictwo i oznaczenia zgodne zea§itam 4355 ed.4. Skalarne rownania zaréwno
ruchu postpowego jak i obrotowego rakiety wyprowadzono w dkia zwhzanym z Ziemi, wyko-
rzystupc zamiast ktow Eulera, kosinusy kierunkowe osi symetrii rakiet

EQUATIONS OF MOTION FOR UNGUIDED FIN-STABILIZED
ROCKETS CONSISTENT WITH STANAG 4355 ED.4

Abstract: In the paper was introduced the equations of motiw unguided fin-stabilized rockets
during four phases of the flight, namely, duringriah, from launch to fin opening, from fin opening
to the end of motion requiring five degrees of l@m (5 DoF), and from the end of the 5 DoF seg-
ment to the end of the 3 DoF phase which normallghe burst point of the warhead. This model is
consistent with Stanag 4355 ed.4 and is formulaiesblve the rockets pitching and yawing motion in
terms of direction cosines of the projectile’s adfisymmetry, rather than the Euler-angle method.

1. Wstep

Podstawowym celem Stanagu 4355, prowadzonego grzge NAAG (NATO Army
Armament Group) LG/4 SG/2, jest ujednolicenie pohgeobliczania trajektorii lotu szeroko
rozumianych pociskow artylerii polowej celem utadwia i rozszerzenia wspoétpracyquizy
roznymi asrodkami badawczymi i konstrukcyjnymi fostw cztonkowskich NATO, w gtownej
mierze przy opracowywaniu tabel strzelniczych @agstemow kierowania ogniem.

Edycja 4 Stanagu 4355 z 21.03.2006 roku, w stoswtkwersji poprzednich, zostata
wzbogacona mnedzy innymi o metodyk opracowywania modelu matematycznego lotu rakiet
niekierowanych stabilizowanych brzechwowo. Péstedelu fizycznego oraz matematycz-
nego zaley od fazy ruchu pocisku rakietowego. W modelowamiardznia st nastpujace
cztery fazy ruchu:
fazalt,<t<t ) - ruch rakiety po wyrzutni z pracigym silnikiem rakietowym,

faza2 ¢ <t<t.,) - lot rakiety od momentu Zgjia z wyrzutnit, do momentu roziteenia
statecznikowt., (lot ze ztazonymi statecznikami i pracagym silni-
kiem rakietowym),
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faza 3(tFo ststESD)- lot rakiety od momentu roztenia statecznikowt., do czasu nie-

znacznie przekraczgjego koniec pracy silnika rakietowegq, (lot
Z roztazonymi statecznikami i pracagym silnikiem rakietowym),
faza4(t=t..p) - lot rakiety z roztaonymi statecznikami i niepracgym silnikiem
rakietowym.
Do okrelenia potaenia pocisku rakietowego wzglem Ziemi w Stanagu 4355 ed.4 [6]
stosuje si prawosketny, ortonormalny, kartezjski uktad odniesienia, zazany z Ziema 0
pocztku w punkcie stania wyrzutni, oznaczany gpejaco O,123 (rys. 1). Potaeniesrodka

masy pocisku rakietowego szglel\rln uktadu ziemskiego okila wektor X .

Réwnik

§

Rys. 1. Pot@enie pocisku rakietowego wzgldem uktadu zwiazanego z Ziema 0,123

Do opisu sit i momentow aerodynamicznych dzigdggh na rakiet w locie wykorzystu-
je sk dwa wektory jednostkowe (wersory) i TV przytozone wsrodku masy pocisku rakie-
towego:

- wektor jednostkowyX potazony jest wzdha osi symetrii pocisku rakietowego i zwrécony
w kierunku noska (rys. 1), w ukfadzie ziemskim mdadowe oznaczone napujaco
X =[X%, % %]

- wektor jednostkowyiﬁV potazony jest wzdta osi pokrywagcej st z wektorem pgdkosci

pocisku rakietowego okénej wzgkdem powietrzav, ktéry w ukiladzie ziemskim ma
sktadowe oznaczone nastijaco V =[v,, V,, V] .

W pracy przedstawiono wektorowe i skalarne rownanchu rakiety w poszczegdlnych
fazach lotu, przy czym skalarne réwnania zarowrahuuposgpowego jak i obrotowego ra-
kiety jako bryty sztywnej, wyprowadzono w ukladzeiazanym z Ziemd, wykorzystuac
zamiast ktow Eulera, kosinusy kierunkowe jej osi symetrii.dffisie modelu matematyczne-
go zastosowano angielskie oznaczenia wszystkichemygcych wielkgci zgodnie ze Sta-
nagiem 4355. Poniewawiele sit i momentow aerodynamicznych dzia¢ggch na obiekty
latajace zostalo szczegodtowo opisane w pracy [1], w jBn& pracy ograniczono esido
szczegOtowego opisu zaleosci na sity i momenty wywotane prasilnika rakietowego.
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2. Wektorowa posta& réwnan ruchu pocisku rakietowego

W ukfadzie zwazanym z Ziemj réwnania ruchu pocisku rakietowego jako bryly sety
nej mazna wyprowadz z prawa zmiany ¢ggu mu i kretu H okreslonego wzgtdemsérodka
masy [2, 3, 5]. Postadéwnai ruchu zaley od fazy ruchu pocisku rakietowego.

2.1. Rownania ruchu rakiety w fazie 1

Faza 1 {,<t<t_ ) to ruch pocisku rakietowego z pragcym silnikiem po wyrzutni.
Wektorowe réwnanie ruchirodka masy pocisku rakietowego zgodnie z [6] mdasos
mu = DF +TF + ng| (—sin(QE)—,uf cos(QE) X, (1)
gdzie:
DF - wektor sity oporu [1];
mg - wektor sity cezkosci [1];
TF - wektor cagu silnika rakietowego;
u - wektor pedkos¢ pocisku wzgtdem Ziemi,
MU, - wspotczynnik tarcia rakiety o wyrzutni
cosQE )cos{ AZ
Xy = sin(QE) - kierunek potaenia wyrzutni wzgidem uktaduO,123, (2)
cosQE)sinQAZ)
QE - kat podniesienia wyrzutni [mil],
AAZ - katowe odchylenie wyrzutni w ptaszcayie poziomej od osiD[mil],
1 [mil] = 2rY6400 [rad].

Stanag 4355 dopuszcza dwie metody modelowanguailnika rakietowegdl'F (ang.
thrust force). Wedtug metody nr 2 wektoggu jest skierowany wzdhiosi podhinej rakiety
| wyraza Sk nastpujaca zaleznoscia [6]

TF =( i, lgo+ (P~ P) A)x (3)

Roéwnania opisuajce wydatek masowy paliwa spalanego w silniku rakigm zalea od
parametrow lotu pocisku i w funkcji czasu lotu wiap Sic hastpujaco:

w chwili t=0

m=m oraz m=0 (4)
dla O <t <t,
m=—-m (5)
tB
m=m—| i d (6)
0
t, -t ,
m, =| =— ©
th -t
ts —
® — (8)
tg, ~t
o _ p P
th = (th t)|: fBTp E + fB‘E E:| (9)
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. AP _ AP

dzi p=2C - 10

gazie Al AEZUZ (10)
dlat>t;

m=m=m-mn-m (11)

m=0 (12)

gdzie: t — obliczany bigacy czas lotu pocisku,
t" - pseudo-czas pracy silnika;
tg - czas pracy silnika rakietowego;
t, - wzorcowy czas pracy silnika rakietowego;
lsp- iImpuls wigciwy;
My - masa paliwa rakietowego;
mp - pocatkowa masa pocisku rakietowego z zapalnikiem;
Mg - masa pocisku rakietowego po wypaleniypaliwa rakietowego;
P, - standardowe énienie atmosferyczne na poziomie morza;

m, = F(f ) - standardowy wydatek masowy o#omy dla standardowej
temperatury paliwaMT, standardowej pdkosci obrotowej pocisku rakieto-
wego p, i standardowego @nienia atmosferyczned®.
Uwzgledniajac zalenos¢ (3) oraz wzory zawarte w pracy [1] nagsitporu i sig ciezko-
sci, wektorowe réwnanie ruchu pocisku rakietowegonibzna wyrazé nastpujaco
du _ pid®

_mid o (EM e+ (P-PA)
dt 8m > m

& (~sin(QE)- 4, cos(QE) |x,  (13)

2.2. Rownania ruchu rakiety w fazie 2

Faza 2 {{ <t <t.,) to lot rakiety ze ztponymi statecznikami i pracagym silnikiem ra-

kietowym. Rownania ruchu rakiety jako bryty sztywmgodnie z [6] zawieraj
- wektorowe dynamiczne réwnanie rucdrtadka masy pocisku rakietowego

mu =DF +LF +MF +PDF +TF +ng + m\A (14)
gdzie:
LF - wektor sita néna (ang. lift force),
MF - sita Magnusa (ang. Magnus force),
PDF - sita ttumpca oscylacje (ang. pitch damping force),
mA - sita Coriolisa wynikajca z ruchu obrotowego Ziemi,

- wektorowe dynamiczne rownanie ruchu dookotalka masy pocisku rakietowego
H =OM + PDM + MM + SDM + FCM + AJDM + TIDM (15)
gdzie:

OM - moment wywracagy (ang. overturning moment),

PDM - moment ttumicy oscylacje (ang. pitch damping moment),

MM - moment sity Magnusa,

SDM - moment ttumicy wirowanie (ang. spin damping moment),

FCM - moment przechylagy (ang. fin cant moment),

AJDM - osiowy ttumacy moment wywotany strumieniem silnika rakietowego
(ang. axial jet damping moment):
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AJDM = (H & )X (16)

l'me - promie przekroju wylotowego dyszy silnika rakietowego,
TJDM - poprzeczny tlumicy moment wywotany strumieniem silnika rakieto-
wego (ang. transverse jet damping moment):

TooM =TE5 T (4 R K ] (17)
y
le - potazeniesrodka masy pocisku rakietowego wadgm przekroju wylo-
towego dyszy silnika rakietowego:
re - potazenie srodka masy pocisku rakietowego wadgm przewzenia

dyszy silnika rakietowego
- wektorowe réwnanie na wersar na podstawie zataosci (2.11)

H xXx
ax u (18)
dt l,
- zaleznos¢ na kat nutacjia otrzymujemy z iloczynu skalarnego,
(vix)
cosqg =—-~+ (29
v

gdzie: v=u-w - wektor pedkosci pocisku rakietowego wzgllem powietrza,
W - wektor pedkosci wiatru.
Uwzgledniajac zalenosci (16 i 17) oraz wzory zawarte w pracy [1] na pstage sity i
momenty aerodynamiczne, wektorowe rownania ruchkietya(14) i (15) przyjmuyj posta:

L LRy Py

dt 8m
d° d®
Gy (R0 + B[ 0 0c)
+(mef|Sp+ngPr—P)&)X_go(Rz/rs)Hz(mxu) (20)
T ot T o -
d* o
W)=+ e ()
d? e WA
P8 evpir T (1 o+ T (1 ) @y

X y
Uwaga: wspotczynniki sit i momentéw aerodynamicznych wpsiiace w rownaniach (20)
i (21) naley wzia¢ dla rakiety w konfiguracji bez roztonych statecznikow.

2.3. Rownania ruchu rakiety w fazie 3
Faza 3( Fo St <tE5D) to lot rakiety z roztaonymi statecznikami i pracagym silnikiem
rakietowym. Réwnania ruchu rakiety jako bryty szhey maj identyczm postd jak w fazie
drugiej z t roznica, ze wspoétczynniki sit i momentéw aerodynamicznych tyysjace w
rownaniach (20 i 21) natg wzia¢ dla rakiety w konfiguracji z rozkmnymi statecznikami.
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2.4. Rownania ruchu rakiety w fazie 4

Faza 4(t 2t_,,) to lot rakiety z roztaonymi statecznikami i niepracigym silnikiem ra-
kietowym. Rownanie ruchu rakiety jako punktu matirego zgodnie z [6] ma poséta
mu =DF + ng+ m\ (22)
Uwzgledniajac wzory zawarte w pracy [1] nasibporu, cézkosci i Coriolisa, wektorowe
réwnanie ruchu pocisku rakietowego (22)ama wyraz¢ nastpujaco

du _ 7pid?
E__WCDW_QO(RZ/ F)r+2((o><u) (23)

2.5. Rownania wektorowe wspélne dla wszystkich famchu pocisku rakietowego

- wektor pedkos¢ pocisku rakietowego wzgllem Ziemi w danej chwili wyznacza-
my z zalénaosci:

t
U=, +[udt (24)
0
u, cosQE)cosf AZ
gdzie d, = u, Sin(QE) (25)
u, CosQE)sinfAZ)
- wektor potaenia pocisku rakietowegX w ukladzie ziemskim wyznaczamy z za-
leznaosci
t
>”<:>20+judt (26)
0
l,, COSQE ) cosfAZ
gdzie X,=| X,y +l,Sin@QE) (27)
l,, COSQE )sinQfAZ)

lw - odlegi@é od czopa zawieszenia obrotowego broni do przeknojio-
towego lufy [m] (w przypadku rakigg, = 0),
Xow - Wysoka¢ czopa zawieszenia obrotowego lufy ponad poziomzenor
[m],
- wektor potaenia pocisku rakietowego wzglem sferycznej powierzchni Ziemi
mozna wyraz¢ nastpujaca uproszczos zaleznoscia

Xl
XX
2R
x3

E=|X, (28)
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3. Skalarna post& rownan ruchu pocisku rakietowego

Skalarn, post& réwnax ruchu pocisku rakietowego, uzyskano rzatujownania wekto-
rowe (zarownasrodka masy, jak i dookotsrodka masy) na osie ziemskiego uktadu wspot-
rzednychOp123 wykorzystujc zamiast ktow Eulera, kosinusy kierunkowe osi symetrii po-
cisku (wersorax ). Tak skonstruowany model matematyczny jest uktadéwna roznicz-
kowo-algebraicznych (najbardziej ztmmym dla fazy 2 i 3 lotu rakiety). W poszczegélnych
fazach lotu réwnania mapastpujaca posté:
faza 1 - ¢, <t<t ) - rownania ruchdrodka masy pocisku rakietowego po wyrzutni:

dy, _ ( 710|d2C V4 (i I+ (R-P)A) & (SiN(QE)+ 4, cos(QE)J cosQE) co( AZ
dt 8m m

(29)

du, ( mid? c, V2 (mef o+ (P.—P) Aé) - g (SiN(QE)+ y, Cos(QE)J sin(QE (30)
dt 8m m

2 fm l,+(P-P
du, _ ( /pid Cp, Vo + ( My lse * (R )&)—go(sin(QE)ﬂuf cos(QE)J cosQE)si{ AZ
dt 8m m

(31)
faza 2 - ¢, <t<t_.,)—rownania ruchu rakiety jako bryly sztywnej:

- dynamiczne rownania rucBmwdka masy pocisku rakietowego otrzymane z (2.65):

du _ (’w'dzj(cDo+cD a ) vm{mdz j(q +Ga )(‘3 x= vyoosar) +

dt 8m
TP Coag s o re,)
Tl (X HXt Ha Ok o)+ —— (R g W
fom, lgp+(P,— P
+( Mg 5p+rr(] r )A&)&—go%—ZQ(sin(lat)uﬁ cos(at ) sin@AZ )&) (32)
du, _ [ mpid® , pd )
e ( am j(CDO+CDaza ) VDé+{ j(q + Q a )(\; X vycosa)+
TP G e Prleere)
Tt (M o (e i+ (H e H g

+ ( frm; lgp+ (P~ P) A%) X, - go(l_ 2§2j+ Z)(COS(at )SINAZ )y + coslat ) coshZ g)

m
(33)
ddlf :—(mgis j(CDO +CDaza2) Vﬂé+(wd j(q + Q a )( \V X— VyCOSO’)+
d3 . wd3 CNq+CNH_
_%(H1X1+ H2X2+ H3X3)(X1V2— sz)+ (8m|y )( H x- |—£ 39+
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LI+ (P.- P A) X, - goiiFij_ZQ(Cosdat)COS(AZ W= sindZ))  (34)

m

- dynamiczne réwnania ruchu dookétadka masy pocisku rakietowego otrzymane z (2.66)

dH, _ rovd’®
dt 8

d* d*v
+]g)| Cmag—m(H1X1+ H2X2+ H3X3)(V1_ V)&COSO') ]w gpln( H.L)£+ H2)§+ H?)é )gi-
3 a2

q .
+711; C,JE\F)g+r2|r”e(Hl>g+ H, %+ Hy%) %+ rr|1rertl: Hl—( Hoxt+ H,x+ HyX) >§|
X y
(35)

PV G+ ) H-(Hxr Hxs HY A+

(G0 +6, )= w0+ 2R G+ G )l H-( R Hxr HY g+

dH vd®
ol 7;08 (CMH +CM03)(\4>5- %)+

d4
+ ]g)l Cmag— m( H1X1+ H2X2+ HSXS)( V2_ VXZCOSO') +

d? mr? mer,
+711; C,EVP X% + 2|”e(H1><1+ H, %+ Hy%) %+ I(“[ H-( Hx+ H%+ H,X) x}
X y
(36)

%=—”"g" (Cma Cu )(\4><z \é>9+7wddv( G.* G, ) H-(Hxt Hx+ Hy x+

o Gl Hxr Hxr HY

]wd4 4V
+ Crag- m( HX + HoX + Haxo) (v— V>scosa)+ Gn( Hxt Hxt Hy x

8l,
mds V2 mrnze e t
r=g G e+ (HH Hy+ Hx) x+ ! [ He=( Hogr Hyx H) o
x Y
(37)
- rownania na kosinusy kierunkowe otrzymujemy zzabsci (2.63)
d_Xl — (H2X3 - H3X2) (38)
dt l,
dx, _ (Hax — HyX) (39)
dt l,
d_)%:(Hl)(Z_HZXl) (40)
dt l,
- rbwnanie okr@ajace kit nutacji otrzymujemy z zakaosci na iloczyn skalarny (2.64)
COSC,:V1X1+V2X2+ %% (41)

v
- zaleznos¢ na bieace potaeniesrodka masy pocisku rakietowego wyznaczazszalenaosci

+ (XCGfO - xccB )(m- ms) (42)
m

Xeg = xcch
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Xea = X
gdzie Xeo, = Xeg + (Xeg, ~ Xeq )M (43)
° m,—n
- zaleznos¢ na bieacy wspoétczynnik momentu stabilizigiego opisuje rownanie
- +
Cy, =G, {(XCG PealCo O )} (44)

W czasie trwania pracy silnika rakietowego przyjensig, ze wspotczynnik sity oporu po-
cisku przy zerowym dcie nutacji WynosiCDOT .
- zaleznos¢ na bigacy szdcienny wspoétczynnik momentu stabilizoggo opisuje réwnanie

Xee = X C,_+C, -05
=C:,,3+{( cG cq,)( 'a(; D, qv)ZI (45)
- zaleznos¢ na bieacy osiowy moment bezwtadia pocisku rakietowego opisuje rownanie
I, -1 m -
|x:|x0+[( o 1) m‘))} (46)
m,— M

- zaleenos¢ na bieacy poprzeczny moment bezwiadbpocisku rakietowego opisuje row-
nanie

ly =1y —(mo—m)rf+m)(xcqo = Xeg)?— N Xeg = Xed® (47)

faza 3- (t., St <tg,) - rbwnania ruchu rakiety jako bryty sztywnej zgaelzi[6] maj iden-

tyczm postd jak w fazie drugiej zat réznica, ze wspoétczynniki sit i momentéw aerodyna-
micznych wys¢pujace w réwnaniach (14 i 15) nalewzia¢ dla rakiety w konfiguracji z roz-
lozonymi statecznikami.

faza 4 - (t 2t.;;) - rbwnania ruchu pocisku rakietowego jako punktu mialieego

(ij_t:i 7?;:2 SV — g % —ZQ(sin(Iat)Lg+ cos(lat)sin(AZ )y) (48)
Z_Liz =- ?;zz CoV\, — go(l— 2 22 j +2Q ( cos(at)sin(AZ yy+ cosfat )cosAZ 91) (49)
du, __7pid® X _ si

" am, CoW\, — g)( j 2Q(cos(lat) cosAZ )y - sin(AZ W) (50)

Wspadlne réwnania dla wszystkich czterech faz ruchpocisku rakietowego
- kinematyczne réwnania ructodka masy pocisku
dX, _

=u 51
il (51)
dX,
=u 52
i (52)
dX,
=u 53
ol (53)
- rbwnania na sktadowe i modut wektoragkosci pocisku wzgtdem powietrza
Vi=U—W, Vo = U, — W, Vs = U= W, (54)
VLY (55)
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- wspotczynniki aerodynamiczne wyptijace w réwnaniach ruchus gunkcja liczby Macha
I przedstawia sije w postaci wielomianu czwartego lulzszego stopnia:

C=g+aM+aM+aM+aM (56)
gdzie:
Ci - poszczegolne wspotczynniki aerodynamiczne,
M - liczba Macha.

4. Podsumowanie i wnioski kécowe

Artykut stanowi kontynuagj prac dotycacych popularyzowania modeli ruchuwzrirod-
nych pociskow artylerii polowej, opisanych w najreaym Stanagu 4355 Edycja 4 z 2006
roku [6]. Problem jest way albowiem modele matematyczne zawarte w p@&ym Stana-
gu s rekomendowane do wykorzystania w natowskich syaténkierowania ogniem artyle-
rii polowej.

W biezacej pracy przedstawiono udoskonalone, zgodne z ggmami dokumentow
standaryzacyjnych NATO (Stanag 4355 ed. 4), metoaygelowania lotu niekierowanych
pociskéw rakietowych, celem przysgéowego wykorzystania opracowanej metodyki w
oprogramowaniu zautomatyzowanego systemu kierowagmaem artylerii rakietowej Woj-
ska Polskiego.

Aby zminimalizow& czas trwania obliczetrajektorii lotu rakiety, zapewnig jedno-
czesnie dostatecznz artyleryjskiego punktu widzenia doktadtpruch rakiety zostat podzie-
lony na cztery charakterystyczne fazy lotu. Dladg z faz zastosowano optymalny model
fizyczny rakiety i odpowiednie wektorowe rownaniechu. Szczegoélny nacisk patmo na
wyprowadzenie jednolitych, dla wszystkich czteréhlotu, skalarnych rowmaruchu rakie-
ty w ukladzie ziemskim, wykorzystag zamiast ktow Eulera, kosinusy kierunkowe jej osi
symetrii.

Praca naukowa finansowana si®dkow na naukw latach 2008-2010
jako projekt badawczy
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