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LOT RAKIETY ZDETERMINOWANY PRZEZ
POCZATKOWE PARAMETRY STARTU

Analizie poddano przeciwlotnigzrakiet bliskiego zasigu samonaprowadzai

sic na cel. Do naprowadzania rakiety zastosowano apargednokanatow

0 dziataniu przekaikowym. Sterowanie odbywaesez wykorzystaniem pary ste-
réw przerzutowych i dwoch silniczkéw gazodynamiozmyW chwili opuszczania
wyrzutni przez rakiet determinowane as pocatkowe parametry lotu, zwane
pocztkowymi parametrami startu. Dla omawianej klasyiealbardzo istotneas
szybkie wypracowanie odpowiedniegat& wyprzedzenia i realizacja trajektorii
lotu umaliwiajaca zniszczenie wrogiego obiektu. Celem opracowamist j
przedstawienie wptywu pogtkowych parametréw startu rakiety na realizowany
przez na lot.

Wstep

Celem opracowania jest przedstawienie wptywu pibcavych parametrow
startu rakiety na realizowany przez mot. Pocatkowe parametry startu, nazy-
wane rownie pocatkowymi parametrami lotu, okéane g w chwili opuszcza-
nia wyrzutni przez rakiet Kazda rakieta przed realizadiotu musi wystartowa
z wyrzutni. Jeeli rakieta startuje z wyrzutni umieszczonej na itmgion nosni-
ku, to dynamika tego uktadu m® wptywa na charakterystykpocatkowych
parametrow startu. Przyklad takiegasmiia przedstawiono na rys. 1. Na pojazd
poruszajcy sk po bezdreach pola walki dziata wymuszenie od strony drogi.
Powstagce zaburzenie przenosigsna wyrzutng. Rakieta wraz z prowadnic
tworzy pae kinematycza o dwdch lub trzech stopniach swobody. Ruch pro-
wadnicy determinowany przez uktad pobudzonej dadmgyrzutni wplywa na
zachowanie girakiety w chwili startu. Jesli nasnik, na jakim posadowiona jest
wyrzutnia, drga pod wpltywem zaistniatych wymusz® startujca w ré&nych
czasach rakietaebzie miata inne pogtkowe parametry startu. W zywku
Z tym istotne jest zachowanie: sakiety w trakcie lotu rozpoetego przy ré-
nych pocatkowych parametrach startu.
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Samobiezny przeciwlotniczy zestaw rakietowy
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Rys. 1. Samobimy przeciwlotniczy zestaw rakietowy —dmik wyrzutni rakiet

Nie w kazdych okolicznéciach panujcych na polu walki mma uzyska
korzystra charakterystyk warunkéw startu. Celem opracowania jest przed-
stawienie wplywu poctkowych parametréw startu rakiety na realizowany
przez na lot. W rozwaaniach zastosowano rakjebliskiego zasigu samo-
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naprowadzajca si¢ na cel [2, 5]. Do naprowadzania rakiety wykorzgstapar;
steréw aerodynamicznych i dwa silniczki gazodynaméc Ze wzgidu na
zastosowanie do sterowania aparatury jednokanal@iatpy jest obroét rakiety
wokot osi podhinej i przekanikowe dziatanie uktadu wykonawczego [1, 4, 7].
Ze wzgkdu na to,ze sterowanie aerodynamiczne jest nieefektywne po
opuszczeniu wyrzutni w tej fazie lotu wprowadzamgtj uktad hybrydowy.
Dodatkowo wygenerowana gazodynamiczna sita stesiusprzyja uzyskaniu
oczekiwanego &a wyprzedzenia. Nie w kdym jednak przypadku jest to
mozliwe. Wyjatkowo niekorzystne poatkowe parametry startu mggrowa-
dzi¢ do nieskuteczrimi rakiety.

1. Modd rakiety

Rakieta traktowana jest jako ukfad zmienny w czafdg¢ Przygty
w rozwaaniach model rakiety przedstawiony jest szczegotamublikacji [3].

2. Symulacja numeryczna

Przedstawione zostanprzykladowe wyniki przeprowadzonej symulacji
numerycznej lotu przeciwlotniczej rakiety bliskiegasegu samonaprowadzgj
cej sk na cel z wykorzystaniu hybrydowego sterowania ¢gd@dmalowego. Ra-
kieta po opuszczeniu wyrzutni rozpoczyna lot, dysge rGznymi parametrami
pocatkowymi. Z przeprowadzanych badavynika, ze najwekszy wplyw na
zachowanie sgirakiety w trakcie lotu ma jej pdkos¢ katowa w ruchu pochyla-
nia Z[rad/s]. Jest to prdkos¢ katowa okrélona w chwili opuszczenia wyrzutni
przez rakiet 9(t =0). Wyniki obejmuj pie¢ wartaici pocatkowej prdkosci
katowej:

1. 9(t=0)=0 rad/s.

2. (t=0)=-0,4 rads.

3. (t=0)=-0,8 rad/s.

4. J(t=0)= 0,4 radls.

5. (t=0)= 0,8 rad/s.

W przypadkach 1., 2., 4. i 5. rakieta trafia w celfomiast w przypadku 3.
rakieta nie osiga celu. Uzyskiwane wyniki dla opcji+8. s poréwnywane
z wynikami dla opcji 1. W przypadku 1. warunek jestowy, dlatego wyniki tej
opcji &1 tzw. punktem odniesienia.

Wybrane wyniki przeprowadzonej symulacji przedstawi na rys. 29.
Dodatkowo do kzdego rysunku datzono krétkie wnioski interpretage uzy-
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skane przebiegi zmienga odpowiednich parametréw charakterymyjch lot
rakiety.

1. Rysunek 2a — rakieta dla opcji 1. i 2. trafiae¥, natomiast dla opcji 3.
strzelanie jest nieskuteczne. Rice w przebiegu zmienkoi toréw lotu g bar-
dzo wyrane. W przypadku 3. warunki startu powaguje rakieta nie trafia
w cel.

2. Rysunek 2b — rakieta dla opcji 4. i 5. traficc@l. R&nice w przebiegu
zmienndci torow lotu g mate i zblzone do trajektorii dla opcji 1.
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Rys. 2. Trajektoria lotu rakiety i celu

3. Rysunek 3a — od momentu za&penia lotu balistycznego przez rakiet
tory lotu zaczynaj sig rozbieg@. Najwigksze ragnice dotyca ujemnych warto-
sci predkosci katowej w ruchu pochylania rakiety. Waéth ujemne oznaczaj
kierunek wynikagcy z pochylenia rakiety w strerZiemi.

4. Rysunek 3b — w lKk@owej fazie lotu rakiety jej tory dla opcji 1-3.enpo-
krywaja sie, natomiast trajektorie lotu w przypadku opcji4..i 5. & do siebie
zblizone, ale punkty os@niecia celu g inne.
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5. Rysunek 4a — przebiegi zmiesobkata pochylenia rakiety podczas lotu
dla opciji 1-3. wyranie sk réznia. W pocatkowej fazie lotu dla opcji 1. podid
na G rakiety odchyla si nieznacznie w kierunku przeciwnym do powierzchni
Ziemi. Natomiast dla opcji 2. i 3. rakieta wyrgée pochyla si w kierunku Zie-
mi. Fluktuacje wartéci kata pochylenia wynikaj z procesu sterowania rakjet
obracagca sic wokot osi podtinej, dla ktorej wypadkowa waié sity steruj-
cej okrélana jest po kadym obrocie.

6. Rysunek 4b — przebiegi zmiesobpkata pochylenia rakiety w czasie
trwania lotu dla opcji 1., 4. i 5. niendia sic w sposéb zdecydowany. W patz
kowej fazie lotu dla opcji 4. i 5. podtna & rakiety odchyla s wyraznie
w kierunku przeciwnym do powierzchni Ziemi.
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Rys. 4. Przebieg zmienéw w czasie kta pochylenia rakiety

7. Rysunek 5a — przebiegi zmiedoopredkosci katowej w ruchu pochyle-
nia rakiety dla opcji 1-3. wytaie r&nia sic w pierwszej fazie lotu. Wynika to
z innej wartdci predkaosci katowej w chwili opuszczania wyrzutni przez rakiet
t =0. W dalszej cgsci lotu wykresy funkcji niewiele rinia sie od siebie.
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Rys. 5. Przebieg zmieném w czasie pgdkosci katowej rakiety w ruchu pochylenia
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8. Rysunek 5b — podohrtendeng} do tej, ktéra wynika z rys. 5a mua
zauway¢, analizujc przebiegi zmiennii predkosci katowej w ruchu pochyle-
nia rakiety dla opcji 1., 4.i 5.

9. Rysunek 6a — od chwili uruchomienia silnika ed&ivego o e¢igu mar-
szowym przebiegi zmiendoi predkosci liniowej rakiety dla opcji 1.-3 wytaie
réznia sie od siebie.

10. Rysunek 6b — podobhnendeng; do tej, ktéra wynika z rys. 6a rawa
zauway¢, analizugc przebiegi zmienni predkosci liniowej rakiety dla opcji
1.,4.i5.
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Rys. 6. Przebieg zmienfm w czasie modutu wektoragatkaosci liniowej rakiety
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11. Rysunek 7a — w trakcie lotu balistycznego wértkata pochylenia
wektora pedkosci rakiety zmniejsza siliniowo. Od chwili uruchomienia silnika
rakietowego o startowym ggu wartd¢ tego kta dla opcji 1. rénie. Po uru-
chomieniu silnika rakietowego o marszowymgti warté¢ kata oscyluje wokot
pewnej statej warkei. Dla opcji 2. i 3. po uruchomieniu silnika ratoevego
wartas¢ kata pochylenia wektora gdkosci liniowej najpierw zmniejsza si
a nastpnie ragnie. W przypadku 2. po uruchomieniu silnika rakwe¢go o mar-
szowym cigu warté¢ kata oscyluje wokdt pewnej statej wasth. Natomiast
w przypadku opcji 3. marszowyag silnika nie powoduje zmianyta. Przebie-
gi zmienndci kata pochylenia wektora gakosci liniowe] rakiety w czasie
trwania lotu dla opcji 1-3. wytaie sk roznia.

12. Rysunek 7b — w trakcie lotu balistycznego w&rtkata pochylenia
wektora pedkaosci rakiety zmniejsza siliniowo. Od chwili uruchomienia silnika
rakietowego o startowymagu wartd¢ tego kta dla opcji 4. i 5. zdecydowanie
rosnie. Po uruchomieniu silnika rakietowego o marszomgiagu wart@é kata
stabilizuje s¢ i oscyluje wokot pewnej statej waki. Przebiegi zmienrigi kata
pochylenia wektora pdkasci liniowej rakiety w czasie trwania lotu dla opdii
i 5. po uptywie pierwszej sekundy niewielezné si¢ od siebie.
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Rys. 7. Przebieg zmienfm w czasie kta pochylenia wektora gukosci liniowej rakiety
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13. Rysunek 8a — przebieg zmie#dcickata natarcia zalg od potazenia osi
podiuznej rakiety w stosunku do paddenia jej wektora mdkaosci liniowej. Lot
balistyczny rakiety dla opcji 1-3. powoduje wjma réznice w przebiegu
zmienndci kata natarcia w funkcji czasu. Po uruchomieniu sdnikkietowego
0 startowym cigu zmniejsza si rozbieznos¢ pomidzy funkcjami. Natomiast
uruchomienie silnika rakietowego o marszowymgai powoduje ponowny
wzrost rozbienosci pomidzy funkcjami. W kacowej fazie lotu it natarcia dla
opcji 1. i 2. oscyluje wokot warkai zero | ma podobny przebieg, ktory wimnie
rézni sig od opcji 3.

14. Rysunek 8b — podobnendeng; do tej, ktéra wynika z rys. 8a rawa
zauway¢, analizugc przebiegi zmiennii kata natarcia dla opcji 1., 4.1 5.
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Rys. 8. Przebieg zmiensw w czasie kta natarcia rakiety

15. Rysunek 9a — pakaos¢ katowa linii obserwaciji celu w trakcie lotu bali-
stycznego dla opcji 1-3. ma analogiczny przebiefumkcji czasu. Po urucho-
mieniu silnika rakietowego o startowymagu powstaje wyrana rozbienosé
pomiedzy funkcjami. Natomiast uruchomienie silnika ra&igego o marszo-
wym ciagu zblza do siebie przebiegi dla opcji 1. i 2. Funkcjabsiauje sk,
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a kat natarcia oscyluje wokot wado zero. Catkowicie inny przebieg matk
natarcia w przypadku opcji 3. Uruchomienie silnifeietowego o marszowym
ciagu destabilizuje mdkos¢ katowa linii obserwaciji celu, ktéra gwaltownie
rosnie. Taki wzrost pydkoici katowej dla opcji 1. i 2. wygpuje dopiero w ko-
cowej fazie.

16. Rysunek 9b — w przypadku opcji 4. i 5. po uarakeniu silnika rakie-
towego o startowym ggu przebiegi zmienrsai predkosci katowej linii obser-
wacji celu niewiele rénia sig od siebie. Rénica pojawia si po uruchomieniu
silnika rakietowego 0 marszowymgil. Jest ona wyfaie widoczna w ostatniej
fazie lotu.
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3. Whnioski

Z przeprowadzonych baflavynika, ze pocatkowe parametry startu rakiety
maja wplyw na realizowany przez qiiot. Duzy wplyw na zachowanie rakiety
w trakcie lotu ma jej mdkos¢ katowa w ruchu pochylania. Wad®oraz kieru-
nek wektora tej mdkosci w chwili opuszczania wyrzutni przez rakiemaj
duze znaczenie. Szczegolnie niekorzystna jestkmé¢ katowa wynikajaca
z pochylenia rakiety w kierunku Ziemi. Na lot rayienaja wptyw réwniez inne
czynniki, z ktorych najistotniejszy wynika z oklenia stref startu dla #dych
predkosci celu.
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ROCKET FLIGHT DETERMINED BY INITIAL STARTING PARAMETERS

Abstract

Analysis is subjected to short-range anti-aircrafining missile on a target. For

missile guidance apparatus is used for single-aklai@hay action. Control is carried out
using pairs of rudders and two gas-dynamic motAtghe time of leaving the rocket
launcher, initial flight parameters, which are edllthe initial take-off parameters, are
determined. For this class of missiles is very ingat to reach rapid agreement on the
appropriate implementation of the advance angleteajdctory to allow the destruction
of an enemy object. The aim of this paper is ts@né the impact of the initial parame-
ters of the missile launch conducted by its flight.

Ztozono w Oficynie Wydawniczej we wiziel 2011 r.



