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(Wj^danie tumczasoire)

^  ^  t l  i 
lOTSKi m K  i H 
U\ m  A ^ V  •

‘2-̂Ą

STYCZEŃ 1968

OD

co

5?l®  -V 
0 "

" h

0)

ro

, co

cn

o>

DO
00

CD

CO

cn

G)



AKADEMIA SZTABU GENERALNEGO
im. gen. broni K. Siuierczeiuskiego

ODDZIAŁ WOJSK OFK 1  LOTNICTWA. 
KATEDRA PRZEDMIOTÓW SPECJi

9Egx* Sfc.->v

ZASTOSOWAMB SOJOWB EAlfiETOWEGO 
i  ARTYLERYJSKlE§:0 :#iiB ioJENrA  

SAMOLOTOW MYSLIW-^0iĄx i MYŚLIWSKO'
BOMBOWYeH % . "
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fflADCOfO^CI OGbŁNE

Pocisk artyleryjski lub rakieta podczas lotu do celu 
znajduje się pod działaniem różnych sił, które zmieniają 
kierunek i prędkoóó lotu pocisku lub rakiety. Jeśli znana 
Jest wielkośó i kierunek działania sił zewnętrznych oraz 
warunki początkowe, w których nastąpił wystrzał, to zawsze 
można określić miejsce położenia rakiety lub pocisku w dc«* 
wolnym momencie czasu. Czym więcej posiada się wiadomości
0 siłach, działających na poruszające się ciało, tym dokład» 
niej można określić współrzędne punktu znajdowania się 
ciała w dowolnym momencie czasu, tj. tym dokładniej, można 
obliczyć tor Jego lotu.

Siły, działające na rakietę lub pocisk artyleryjski, 
mogą być przypadkowe 1 stałe. Siły stałe, Jako zasada, 
znane są z różnym stopniem dokładności i pozwalają obliczyć 
tor lotu rakiety lub pocisku. Do takich sił zalicza się 
siłę ciężaru, siłę oporu czołowego powietrza, siłę ciągu 
silnika odrzutowego, siły sterujące, które powstają przy 
wychylaniu sterów rakiety kierowanej itd.

Siły przypadkowe charakteryzują się parametrami 
prawdopodobnymi, i wpływ ich na tor rakiet i pocisków określa 
się metodami rachunku prawdopodobieństwa. Do sił przypadko­
wych zalicza się siły, uzależnione od turbulencji atmosfery, 
szumów wewnętrznych części elektronowej systemu kierowania, 
sygnałów fluktuacji, wykorzystywanych przez głowice rakiet 
kierowanych do naprowadzania na cel itd.

Działanie sił zewnętrznych na pociski artyleryjskie
1 rakiety opisuje się układem równań różniczkowych ruchu 
rakiety lub pocisku. Po rozwiązaniu układu równań, można 
określić wszystkie parametry ruchu pocisku lub rakiety, a 
także 1 toru ich lotu.

Znajomość parametrów mchu rakiet i pocisków zezwala 
w sposób prawidłowy określić poprawki kątowe strzelania, 
a także wybrać najbardziej racjonalne warunki dla skutecznego 
działania uzbrojenia samolotu na konkretne typy celów. Na 
przykład, takie charakterystyki mchu pocisków artylerj^J- 
sklch i rakiet niekierowanych. Jak prędkość przy celu, kąt
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spotkania z celem, obniżenie, pozwalają określić racjonalne 
odległości, sylwetki strzelania do celdw powietrznych i 
naziemnych oraz poprawki kątowe podczas strzelania.

Przy strzelaniu rakietami kierowanymi dokładność 
określenia poprawek kątowych ma mniejszy wpływ na wyniki 
strzelania, dlatego znajomość parametrów ruchu i toru rakiet 
kierowanych niezbędna jest, w zasadzie, dla określenia racjo­
nalnych warunków strzelania, zapewniających skuteczność 
działania tych rakiet.

Układy rćwnań, opisujące ruch pocisków artyleryjskich, 
rakiet niekierowanych i kierowanych są różne pod względem 
złożoności,lecz ani jeden z tych układów analitycznie nie 
może być rozwiązany.

Prawdą jest, że przy niektórych uproszczeniach można 
analitycznie rozwiązać układ równań, opisujący ruch niekiero­
wanych środków rażenia w próżni. Jednak takie zadanie 
posiada w większym stopniu wartość teoretyczną, aniżeli 
praktyczną.

Z reguły, układy równań ruchu rakiet i pocisków rozwią­
zuje się metodami przybliżonymi 1  najczęściej metodami 
matematyki maszynowej. Otrzymane rozwiązania zezwalają w 
sposób najbardziej pełny wykorzystać działanie rażące róż­
nych wzorów uzbrojenia i określić najlepsze warunki ich 
zastosowania bojowego,

§ 1 . RUCH POCISKIrY ARTYLERYJSKICH I RAKIET 
NIEKIEROWANYCH

Tory lotu pocisków artyleryjskich i rakiet niekierowa­
nych określa się w zasadzie początkowymi warunkami strzela­
nia. Takie pociski i rakiety przyjmuje się za balistyczne, 
a nauka o ich ruchu nazywa się balistyką zewnętrzną.

Podczas ruchu pocisku artyleryjskiego w powietrzu w 
zasadzie działają na niego dwie siły: siła ciężaru i siła 
oporu powietrza,przy czym siła ciężaru pozostaje niezmienną*'^
x/ Siła ciężaru, działająca na niektóre pociski, na przykład 

smugowe, może się zmieniać, W dalszym materiale rozpatry­
wać będziemy pociski, których masa na terze nie ulega zmianie.
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a siła oporu powietrza xr dużym stopniu zależy od warunków 
strzelania 1 zmienia się, w ciągu całego czasu lotu pocisku»

Vi czasie ruchu rakiety niekierowanej w powietrzu,oprócz 
siły ciężaru 1 siły oporu powietrza, na odcinku aktywnym 
JeJ lotu działa Jeszcze na nią siła ciągu silnika odrzuto* 
frego. Na pasywnym odcinku lotu ciąg silnika równy Jest zeru*.

W dalszym materiale rozpatrywać będziemy tylko ruch 
pocisków artyleryjskich. Co dotyczy rakiet niekierowanych., 
to ruch Ićh różni się od ruchu pocisków artyleryjskich tylko 
na odcinku aktywnym. Właściwości ruchu rakiet niekierowanych 
zostaną uwzględnione nieco później,

Ruch pocisków artyleryjskich rozpatrzymy przy nastenu» 
Jących założeniach:
- nie hierzemy pod uwagę ntehu obrotowego Ziemi;
- dla odległości strzelaó pociskami artyleryjskimi Ziemię 
przyjmujemy za płaską;

- przyśpieszenie siły ciężkości Ziemi Jest stałe pod wzglę­
dem wielkości 1 kierunku;

- oś pocisku pokrywa się ze siyczwą do toru w dowoli^m 
punkcie toru lotu pocisku.

Przyjęte przybliżenia przy odległościach strzelania 
rzędu kilku kilometrów nie doprowadzą do dużych odchyleń 
wjników skończonych od dokładnych, lecz pozwalają za to w 
sposób dość prosty znaleźć tor i parametry ruchu środka 
masy pocisku.

Siła oporu powietrza R Jest funkcją złożona gęstości 
powietrza, prędkości 1 charakterystyk balistycznych pocisku. 
Zaz\ryczaJ w aerodynamice siłę oporu powietrza wyraża się 
w postaci następującej zależności :

,L
R = c, S. / I /

gdzie! ę - gęstość masowa powietrza,
Cjf — współczynnik oporu czołowego;
S - charakterj^styczna powierzchnia pocisku.

Jako charakterystyczną powierzchnię dla pocisków 
przyjmuje się powierzchnię największego przekroju poprze­
cznego:
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/ 2 /
*ł

gdzie d  • kaliber pociska«
Współczynnik oporu czołowego zależy głównie od 

charakterystyk balistycznych pocisku 1 liczby M  , Określa 
się go, przeważnie drogą doświadczalną podczas strzelań 
różnymi typami pocisków* Jednak nie zawsze istnieją możll-' 
wości otrzymania Cx dla każdego typu pocisku, dlatego 
dla pocisków, podobnych pod względem kształtu, wprowadza 
się tak zwany współczynnik kształtu i , który wskazuje, 
ile razy współczynnik 0x nowego pocisku różni sie od wspó^ł» 
czynnika wzorcowego t zbadanego już pocisku

Cx « b Cx . / 3 /
Po podstawieniu wyrażenia / 2/ i /3 / do wzoru 

/!/, można otrzymać wyrażenie dla siły oporu czołowego 
postaci bardziej wygodnej do obliczeń balistycznych

R = in c A(H) , /  4 /
gdzie: m s— ^  - masa pocisku;

o - ciężar pocisku;
C - ^ - współczynnik balistyczny pocisku; 

^  charakteryzujący kształt,\vymiar
i ciężar pocisku;

— 2.—  - funkcja wysokości, charakteryzu-
jąca zmianę gęstości wagowej po­
wietrza ze wzrostem wysokości;

- gęstość Wagowa powietrza na roz­
patrywanej wysokości;

*̂̂ 2, “ gęstość wagowa powietrza przy
ziemi w znormalizowanych warun­
kach atmosferycznych /ciśnienie 
atmosferyczne 750 mm,temperatura 
15^C, wilgotność względna 50%;/ 

F N =  ** oporu powietrza.
Prawo oporu określa się drogą doświadczalną dla

pocisku wzorcowego. Zależy ono od tego, jaki pocisk został 
wzięty jako wzorcowy. Do czasu obecnego Istnieje kilka praw 
oporu. Jednym z najwcześniejszych jest prawo oporu Siaccl,
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otrzymane urogą uogólnienia duż«;) ilości strzelań artylerii 
naziemnej XIX Tv’iekUi Następnie zostało ustalone nowe prawo,, 
tak zwane prawo 1943 roku. Prawo te opracowane liyło już dla 
nowszych wzorów pocisków i jest hardziej prawidłowym dla 
balistycznych obliczeń pocisków okresu drugiej wojny świato« 
wej. Dla współczesnych pocisków najbardziej dokładnjia jest 
prawo oporu 1955 roku, posiadające oznaczenie APS-55/prawo 
dla pocisków lotniczych do działek 1955 r,/.

Należy mieó na uwadze, że każdemu prawu oporu odpowia­
da dokładnie właściwy mu współczynnik balistyczny, tj, jeden 
1 ten sam pocisk będzie posiadał różne współczynniki balisty­
czne przy wyborze tego lub innego prawa oporu powietrza.

Wobec tego, jeśli podany jest współczynnik balistyczny 
jakiego bądź pocisku, to koniecznie należy znać, jakiemu 
prawu on odpowiada.

Równanie ruchu pocisku w powietrzu przedstawia sobą 
zależności, wyrażone drugim prawem Newtona w rzutach na 
odpowiednie osie współrzędnych.

X?

Rys. 1 , Schemat działania sił na pocisk podczas lotu w
powietrzu.

W danym przypadku wygodniej jest wziąć rzuty na oś, 
pokrywającą się z kierunkiem prędkości pocisku i na prostopa­
dłą do niej. Wówczas równanie będzie miało następującą postać 
/rys. 1/:

m
olt



- 7 -

m 'O ¿ 0  .
d i

—  Q COS 0 /5 /X/

1 / 6 /

Do tych dwóch rówiiaii należy dodaó Jeszcze wyrażenie 
dla rzutu pręclkoócł rakiety we współrzędnych prostokątnych 
/kartezjańskich/;

-ĄJL s: TJ c o s 9  ,
d t
-n-j- = s m  0 . dt "

Jeśli posłużyć się Tsyrażeniem /4/, to cały układ 
równań można przedstav/ić w postaci:

= -  c A(h) F(-u) " 3 ftvn0,
cos 9

-A|- =  ni COS0 ,

=. -u svn 9 .
Aby otrzymać tor

/ T /

i parametry ruchu pocisku w powie­
trzu, należy poddać całkowaniu układ równań /7/,

Ze względu na stosunkowo złożone wyrażenie prawa F(tj) 
oporu powietrza, układ ten można całkować bądź metodami 
przybliżonymi, bądź za pomocą elektronowych maszyn liczących. 

Dla pocisków artyleryjskich układ równań ruchu 
pocisku został poddany całkowaniu dla szerokiego zakresu 
warunków i na podstawie tego zostały opracowane tabele 
balistyczne,za pomocą których można określić wszystkie 
potrzebne parametry ruchu pocisku. Takie tabele istnieją 
dla prawa oporu Siacci i dla prawa APS - 55, Pierwsze tabele
x/Pochodna dt przedstawia sobą przyśpieszenie styczne,

skierowane po stycznej do toru 1 pokrywające się z linią 
działania siły oporu powietrza.
Wyrażenie Jest niczym innym. Jak przyśpieszeniem
normalnym,skierowanym po prostopadłej do stycznej toru.



- 8

opracowaho pod kierownictweiB profesora doktora nauk tech* 
nicznych \T.S. Pugaczowa, dnigle - pod kierownictwem profe­
sora doktora nauk technicznych D.A. Wentcia.

Za pomocą tych tabel można szybko otrzymać potrzetme 
dla celćw strzelania powietrznego elementy toiW parametry 
ruchu/ pocisku.

Tabele W.S, Pugaczowa są dwuparametryczne, tj, w 
tabelach są dwa wejćcla: jedno wejście według parametru 

♦ drugie - według parametru .
Oba parametry podają informacje o warunkach strzela­

nia i zawieraja początkowe warunki całkowania układu równań 
/ T /.

Pierwszy parametr oblicza się według wzoru:

gdzie: c - współczynnik balistyczny, odpowiadający prawu
Slacci;

D - odległość strzelania;
^ 3 --^ - współczynnik wysokości, określany za pomocą 

tabeli w zależności od wysokości H *
Drugi parametr przedstawia sobą prędkość początkową 

lotu pocisku względem powietrza, która nazywa się bezwzględną 
prędkością początkową pocisku. W czasie obliczeń praktycz­
nych w przypadku strzelania z broni nieruchomej samolotu 
myśliwskiego drugi parametr może być określony według wzoru:

gdzie: - prędkość lotu samolotu strzelającego;
*»0 - prędkość początkowa pocisku względem broni.

Na podstawie parametrów i dla zadanych
warunków strzelania, za pomocą tabel balistycznych określa 
się elementy toru pocisku potrzebne do rozwiązania zadania 
celowania.

D.A. Wentcel opracował trójparametryczne tabele fun­
kcji balistycznych TBF - WS - 58 dostosowane do prawa oporu 
APS - 55 / współczynnik balistyczny należy braó odpowiednio 
dla prawa APS - 55/, Pierwsze dwa parametry są takie same, 
jak parametry tabel W.S, Pugaczowa, a trzeci wprowadzono
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dla uwzględnienia zniany gęstości powietrza na torze przy­
strzelaniu z przewyższaniem lub przerażeni ora. TBF-\VS-5B 
zezv;alają w sposób bardzic.l dokładny określaó elementy 
toru pocisku.

Metodyka obliczania niektórych elementów toru, po­
trzebnych do rozwiązania zadania celowania, podana jest 
w zeszycie rxr 3.

Ruch rakiet niekierowanych różni się od ruchu 
pocisków artyleiTjskich tylko na aktywnym odcinku toru, 
kiedy pracuje procho-iTy’- silnik odrzutowy. Na odcinlcu aktyw- 
nym, oprócz siły ciężkości i siły oporu powietrza, na 
rakietę działa jeszcze siła ciągu silnika prochowego. 
Prędkość lotu rakiety osiąga wartość maksymalną w kctlcu 
odcinka aktywnego / r y s .  2/

rGHtLjwm j ociCin(?k  toro

'R ot}iiczenib'//ą pręęfkość pocisku

V,'o1

IM. .f̂ rądkość raHteiUnie-\ I f̂ /̂rcivanej.

Rys.2. Tor i ’.Tykres prędkości rakiety niekierowan j

Po zakończenie;, pracj»- silnika prochowego zanika 
siła odrzutu 1 rakieta, jak Z'.r>'kły pocisk artyleryjski, 
przedłuża ruch po inercji pod działaniem dwóch sił : siły 
ciężai*u 1 siły oporu powietrza. Odcinek toru, na którym 
rakieta porusza się po inercji nazywa się odcinkiem 
pasywnym, Px*ędkośó lotu rakiety na tym odcinku zmniejsza 
się.

Jeśli uwzględnió przybliżenia, które zostały 
przyjęte przy rozpatrywaniu ruchu pocisków artj^-leiyjskich, 
to układ ró\7xiań ruchu rakiety niekierowanej mało będzie 
się różnić od układu równaii / 7/,
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Różnica polega na tym, że pierwsze rótmanie zaurie— 
rąó będzie Jeszcze silę ciągu silnika T  :

iS- a _ t AlH) F(ti) - <j »■« 9.
Wchodzący do tego wzoru ciąg silnika

/ 8 /

T ^ O  przy
T  :s0 t > i ^  ,

gdzie: %  - czas lotu rakiety*,
tk - czas pracy silnika prochowego.

Pozostałe równania układu / 7 / nie ulegają zmwftę(&.
Wszystkie elementy toru lotu rakiet niekierowanych 

można otrzymać przez rozwiązanie równań różniczkowych 
/7 / przy zamianie pierwszego równania układu / 7 / na 
równanie / 8 /.

Ponieważ odcinek akt3nmy toru lotu rakiety niekie­
rowanej jest mały w porównaniu z odcinkiem pasywnym 
/wynosi 300 4* 400 m/, to powstała możliwość posługiwania
się tabelami balistycznymi pocisków artyleryjskich dla 
uproszczonego obliczania parametrów toru rakiety niekie­
rowanej.

Jedną z najbardziej rozpowszechnionych metod oblicza­
nia Jest metoda, przedstawiona przez E.J, Grygorlewa, 
Metoda ta polega na tym, że rakietę^niekierowaną zamienia 
się obliczenioAyym pociskiem artyleryjskim, którego tor 
w pełni pokrywa się z torem lotu rakiety na odcinku pasyw­
nym, Oznacza to, że obliczeniowy pocisk artyleryjski posia­
da te same charakteiystyki balistyczne, co i rakieta z 
wypalonym prochem silnika, a jej prędkość lotu w punkcie 
K toru /rys* 2/ równa jest pod względem wielkości 

t kierunku prędkości lotu rakiety w końcu aktywnego 
odcinka toru, tj. .

Całkowicie naturalnym jest to,że prędkość lotu 
pocisku obliczeniowego będzie większa od maksymalnej 
prędkości lotu rakiety *^gnici3i • Prędkość ta nazywa 
się względną prędkością obliczeniową i oznaczana jest
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symbolea oraz podawatia w charakterystylcach każdego
typu rakiet,

H celu wejścia do tahell \í,S. Pugaczowa piervvszy para­
cas oblicza się dokładnie tak sarao, jak dla pociskówmetr

artyleryjskich, a przy obliczaniu drugiego parametru zamiast 
prędkości początkowej bierze się względną prędkośó
obliczeniową *V)p W tym przypadku obliczanie drugiego
parametrru wykonuje się według następującego wzoru:

■»;, + v ,.
riależy zaznaczyć, że takie elementy toru lotu pocisku 

obliczeniowego, jak prędkość średnia, czas lotu do celu, 
obniżenie pocisku pod działaniem siły ciężaru nieco różnią 
się od elementów toru rakiety niekierowanej. Różnice te 
uwzględnia się przez wprowadzenie odpowiednich poprawek, 
które posiadają określoną wielkość dla każdego typu rakiet, 
niekierowanych. Metodyka uproszczonego obliczania niektórych 
elementów toru lotu rakiet niekierowanych za pomocą tabel 
balistycznych przedstawiona jest w zeszycie nr 3.

§ 2. WŁAŚCIWOŚCI RUCHU RAICIET KIEROWANYCH
Jeśli ruch pocisków artyleryjskich i rakiet niekierowa­

nych oraz ich tory lotu określa się w zasadzie początkowymi 
warunkami strzelania, to ruch rakiet kierowanych zależy 
również i od tego prawa, które przyjęte jest w układzie 
kierowania do naprowadzania rakiety na cel. Często spotyka 
się, że układ kierowania zapewnia ruch rakiety według zadanej 
metody naprowadzania lub według toru zadanego metodą 
naprowadzania.

Możliwość zmiany parametrów toru podczas lotu rakiety 
do celu jest podstawową właściwością charakterystyczną dla 
rakiet kierowanych.

Zamontowanie na rakiecie układu kierowania zezwoliło na 
korygowanie toru rakiety w ciągu całego czasu jej lotu do 
celu. Zapewnia to poważne zwiększenie dokładności trafienia 
z dużych odległości strzelania, a wobec tego, daje możność 
skutecznie razić cele z odległości, znacznie przekraczają­
cych odległości strzelania rakietami niekierowanymi i z 
działek.
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Rucii rakiet kierowanych jest bardziej złożony od 
rucnu niekierowanych jśrodków rażenia. Między innymi w celu 
wyboru warunków racjonalnych odpalenia rakiet kierowa­
nych należy zbadać ich ruch. Takie badania mogą być 
przeprowadzone za pomocą metod kinematycznych i dynamicz­
nych.

.Metody kinematyczne pozwalają wykazać wpływ różnych 
metod naprowadzania na inich rakiety: zbadać zgodność 
ruchu rakiety z prawami przy danej metodzie naprowadzania 
i w przybliżeniu określić możliwe warunki odpaleinia 
rakiet. Metody kinematyczne nie uwzględniają sił, działa­
jących na rakietę, nie uwzględniają właściwości dynamicz­
nych pracy układu kierowania,

Metody dynamiczne pozwalają zbadać proces naprowadza­
nia rakiety na cel z uwzględnieniem sił, działających na 
rakietę, i z uwzględnieniem chociażby w przybliżeniu, 
dyniun-ki układu kierowania rakietą. Podczas badania 
dynamiki lotu rakiet kierowanych można rozwiązać dużą 
ilość zadań praktycznie ważnych.
Do takich zadań zalicza się:

1, Badanie możliwych torów lotu rakiety kierowanej, 
odpowiadających danej metodzie naprowadzania.

2 , Określenie przyśpieszeń normalnych/ przeciążeń/ 
rakiety i ich zmiany wzdłuż toru.

3, Określenie racjonalnych warunków zastosowania 
bojowego rakiety kierowanej przy konkretnej metodzi*' 
naprowadzania na podstawie znanych charakterystyk 
lotno-taktycznych rakiety i charakterystyk układu kierowa­
nia, niezbędnych dla zapewnienia zadanego zakresu warun­
ków zastosowania bojowego rakiety,

4, Badanie zależności torów 1 przeciążeń rakiety 
na torze lotu od metody naprowadzania,

5, Określenie systematycznego błędu naprowadzainia, 
wywołanego właściwościami rakiety 1 układu kierowania 
przy braku zaburzeń przypadkowych,

6, Określenie błędu systematycznego i rozrzutu 
rakiet przy uwzglądnianiu zaburzeń przypadkowych i za* 
kłócen, działających na rakietę 1 układ kierowania.



- 13 -

7, Badanie wpłyrru manewrowania celu i sylwetki 
strzelania na ruch rakiety kierowanej.

8 , Określenie parametrów rakiety i układa kierowa­
nia, zapewniających największą dókładnośó naprowadzania 
przy zadanej strukturze układu kierowania 1 danym typie 
zaburzeń przypadkowych.

Zarówno kinematyczne, jak i dynamiczne metody badań 
wymagają opisu matematycznego procesu naprowadzania rakiet. 
Całkowicie zrozumiałym jest, że sam proces naprowadzania 
jest o wiele bogatszy i pełniejszy, aniżeli jego opis 
matematyczny, jaki by on nie był dokładny.

Najdokładniej proces naprowadzania rakiety kierowa­
nej opisuje się za pomocą układu ró%'msń różniczkoxTych 
wyższego rzędu. Całkowanie takiego układu ró\vnań stwarza 
wiele trudności nawet przy ^wykorzystaniu maszyn liczących.

Jednak w dużej ilości przypadków można otrzymać 
wyniki zadowalające przy całkowaniu układu równań różni­
czkowych, które w przybliżeniu opisują ruch rakiety kiero­
wanej. Przybliżony układ róvmań uwzględnia najbardziej 
ważne czynniki, od których zależy naprowadzanie rakiety. 
Całkot7anie takiego układu równań zez\7ala określić 
przybliżone parametry ruchu rakiety, za pomocą których 
z dostateczną dla praktyki dokładnością można otrzymać 
rozwiązanie wyszczególnionych powyżej zadań.

Układ równań różniczkowych ruchu rakiety kierowanej 
nawet przy maksymalnie możli^vych uproszczeniach może być 
w bardzo rzadkich przypadkach rozwiązany analitycznie. 
Dlatego zazłvyczaj do całkowania takich układów stosuje 
się przybliżone metody rozwiązywania układu równań różnicz­
kowych 1 częściej metodyki matematyki maszynowej, tj, 
modelowanie procesu naprowadzania żakiety na elektronowych 
maszynach liczących.

^ ten sposób, dia badania naprowadzania rakiety kiero­
wanej należy zestawić układ równań różniczkowych ruchu 
rakiety i rozwiązać go.

Ponieważ ruch rakiety odbyiya się w przestrzeni, to 
układ równań będzie przestrzenny. Jednak w celu uproszcze­
nia można rozpatrywać ruch rakiety oddzielnie w dwóch 
płaszczyznach, na przykład, w poziomej i pionowej. W tym 
przypadku również układ równań będzie oddzielny dla płasz­
czyzny poziomej 1 pionowej.
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Wyniki rozwiązania Jednego 1 drugiego układu można następnie- 
połączyć 1 otrzyma się rozwiązania dla ruchu rakiety w 
przestrzeni.

W większości przypadkćw podstawowe wnioski z badad 
ruchu rakiety kierowanej można otrzymać przy rozwiązaniu 
rćwnań dla jednej jakiejkolwiek płaszczyzny, ponieważ ukła­
dy równań dla różnych płaszczyzn mało się różnią między 
sobą. Zasadnicza różnica polega na tym. że przy rozpatrywa­
niu ruchu rakiety w płaszczyźnie pionowej należy uwzględniać 
siłę ciężaru rakiety i zmianę gęstości powietrza, a dla 
płaszczyzny poziomej ciężaru i zmiany można nie uwzględ­
niać.

§ 3. KINEMATYKA RAKIET SAMCBIAPROWADZAJACYCH SIE

W czasie badania ruchu rakiet kierowanych za pomocą 
metod kinematycznych nie rozpatruje się działania sił na 
rakietę. Przyjmuje się, że rakieta kierowana dokładnie 
porusza się po torze , określonym zadaną metodą.

Ruch rakiety KiexOnans1 bez uwzględnienia działania 
sił może być opisany równaniami kinematycznymi. Ropairzyaiy 
takie równanie dla ruchu rakiety samonaprowadzającej się 
w płaszczyźnie poziomej.

Równania kinematyczne najczęściej bierze się w biegu­
nowym układzie współrzędnych. Przedstawiają one wyrażenia 
zależności prędkości zbliżania rakiety do celu i prędkości 
kątowej obrotu linii odległości od wielkości i wzajemnego 
położenia kątowego wektorów prędkości lotu rakiety 1 celu, 
a także od odległości między rakietą i celem. Równania te 
otrzymuje się w sposób stosunkowo prosty po rozpatrzeniu 
schematu, przedstawionego na rys, 3 ,

Prędkość zbliżania rakiety do celu lub pochodna odle­
głości w czasie, liczbowo równa Jest sumie algebraicznej 
rzutu prędkości lotu celu i rakiety na linię odległości.
Przy zapisie równania należy mieć na uwadze, że rzut prędko­
ści lotu rakiety zmniejsza odległość i należy brać go ze 
znakiem ujemnym; rzut prędkości lotu celu zwiększa odległość, 
wobec tego, należy brać go ze znakiem dodatnim.
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Rys, 3. Schemat kinematyczny ruchu rakiety samonaprowadra- 
jącej się

/ 9 /
gdzie: 33 - odległość, odstęp między rakietą 1 celem;

Vę - prędkość lotu celu;
T)ĵ - prędkość lotu rakiety;
%  - kąt między nieruchomą osią współrzędnych 1  

linią odległości;
'ft *" między nieruchomą osią współrzędnych i 

wektorem prędkości lotu celu;
'fR ” między nieruchomą osią współrzędnych i 

wektorem prędkości lotu rakiety.
Prędkość kątową linii odległości określa się

następującym równaniem:

“ 1  =  ̂ 0 * IfB- 'łĉ ] • / 10/

Przy zestawieniu równania /lO/ należy mieć na uwadze, 
że rzut wektora prędkości lotu rakiety na prostopadłą do 
linii odległości, przedstawionej na rys. 3 , zwiększa kąt 
Hb • dlatego znak przed wyrażeniem sln/v^^ - /
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poTrinifcii uyć fiduaŁiii /plus/, Analogiciny rzut wektor* 
prędkości lotu celu zmniejsza kąt 1 wobec tego, znak
przed nim powinien być ujemny / minus/.

Takie podejście do zestawienia równań kinematycz­
nych obowiązkowe Jest dla schematów,analogicznych do rys.3.

Równania kinematyczne ruchu rakiety można otrzymać, 
jeżeli posłużyć się kątami, przyjętymi w teorii strzelania 
powietrznego,kątem wyprzedzenia ^ i kątem kursowym ^
/ iys.3/. W tym celu należy wykorzystać następujące stosunki:

/ u /

Po zamianie odpowiednich Kątów przez kąt wyprzedze­
nia ^ i kąt kursowy równania kinematyczne / 9/ i 
/lO/ przyjmą postać:

w
I = - V t = 8se^-T)^ tos if. /12/

+3 ■ /13/

gdzie co^ - prędkość kątowa celu manewrującego.
Równania kinematyczne rakiety samonaprowadzającej 

się dla tych oznaczeń, które przyjęto w wyrażeniach /9/ 
i /lO/ są wygodne dla kolejnego ich rozwiązania przez 
elektronową maszynę liczącą, dlatego w dalszych rozważa­
niach będziemy się posługlweić przeważnie nimi.

Równania kinematyczne /9/ i /lO/ przedstawiają sobą 
układ nie zamknięty, dlatego nie można Je rozwiązać. 
Istotnie, dwa równania kinematyczne /9 / i /iO/ zawierają
trzy niewiadome: ^

'h . Parametry Vę % i li
liczą się Jako znane, ponieważ Vę i określane są 
hipotezą o ruchu celu, a prędkość lotu rakiety ,
Jako reguła, zadana Jest w charakterze jednej z charakte­
rystyk rakiety kierowanej,

7 celu zamknięcia układu równań kinematycznych 
konieczne Jest Jeszcze Jedno równanie, wiążące niewiadome.
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w charakterze takiego równania noże służyć równanie związkU|i 
charakteryzujące metodę naprowadzania*

Jak wiadomo, każdej metodzie naprowadzania odpowiada 
dokładnie określone równanie związku, które Jednocześnie 
Jest podstawą prawa formowania sygnału sterowania na stery 
rakiety.

I tak, na przykład, w przy;Jętych oznaczeniach będą 
następujące równania związku:

- dla metody pościgu
t* ~ f R * ® *

- dla metody naprowadzania ze stałym kątem wyprzedze­
nia

- dla metody zbliżania równoległego

lub równoznaczne Jemu ^

W ten sposób-, równanie ziylązku Jest trzecim równaniem 
układu i służy do określania kąta , przy którym rakieta 
leci Idealnie dokładnie po torze, określonym przyjętą meto­
dą naprowadzania.

W wyniku rozwiązania układu równan kinematycznych 
ruchu rakiety samonaprowadzającej się, otrzymujemy wyraże­
nie, wiążące parametry U  t  ̂ 'fą • słowy,
otrzymujemy równanie doskonałego toru względnego rakiety 
we współrzędnych biegunowych.

Jedną z ważnych charakterystyk ruchu rakiety podczas 
badania kinematycznego Jest przeciążenie, doznawane przez 
rakietę w czasie lotu po torze doskonałym. Przeciążenie to, 
nazywane kinematycznym, zezwala sądzić o Jakości metodj 
naprowadzania i często może być obliczone analitycznie,tj, 
bez stosowania całkowania liczbowego i maszynowych metod 
rozwiązywania równań różniczkowych. Czym mniejsze przeciąże­
nie kinematyczne, tym lepsza Jest metoda naprowadzania. 
Przeciążenie kinematyczne można także nazwać potrzebnym 
przy doskonałym ruchu rakiety.
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Przeciążenie klneoatyczne tty^obłlcaa się według zna­
nego wzoru z mechaniki:'

/14/

Rozkład zmiany prędkości na lorze Jest znany-^ a 
pochodna » jest prędkością kątową zwrotu wektora
prędkości lotu rakiety, otrzymuje się z rmrnanla związku 
przez zwykłe całkowanie.

Na przykład, otrzymamy wyrażenie przeciążenia kine­
matycznego rakiety samonaprowadzającej się według metody 
zbliżania róvmoległego. Przyjmujemy, że cel manewruje w 
kierunku i zmienia prędkośd lotu.

Równanie związku posiada postaó:

{% - '!r) = ('fa ‘  0  •
Całkujemy to równanie i znajdujemy wyrażenie dla 

prędkości kątowej f a  . .

- 'Pr )(łi. " f R ) = ('Tb  ' Ye) *

 ̂ Pamiętając, że dla metody zbliżania równoległego 
'fjjSŁCOjj S5 0 , a wyrażenie Jest przyśpieszeniem normal*
nym celu jj, , to otrzymamy:

• Vc itnK-fc,') -ilg Ve sln('fi~ yft)
ni, cos(,ęj,

Jc cos (yb -  Yc)
Ir Cos(,fjj-,f,) ^15/

Jeśli uwzględnió równanie związku dla przekształce­
nia drugiego członu otrzymanego wyrażenia 1 podstawić 
/15/ do /14/, to otrzymamy wyrażenie ostateczne dla prze­
ciążenia kinematycznego rakiety, naprowadzanej według
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metody zbliżania róvmoległego:
i
3

n,

mia rovmolegi ego;

-  [i.*,(f.

tos
jt cos i i iID - 'Tł̂; 4 /16/

w sposób analogiczny można otrzymać ^Tyrażenie dla 
przeciążenia kinematycznego przy naprowadzaniu według meto­
dy poócigu, naprowadzania bezpośredniego, ze stałym kątem 
wyprzedzenia itd.

Na przykład, wyrażenie dla przeciążenia kinematycznego 
rakiety, naprowadzanej według metody pościgu, posiada 
następującą postać:

Ul. = - “U. s\n 'fJ.‘W -  m
dla rakiety, naprowadzanej ze stałym kątem wyprzedze-^ia

*^k"=
-Ul sm -VcSnł

Fonieważ metodę zbliżania równoległego praktycznie 
spotyka się najczęściej, to rozpatrzymy dokładnie wielkość 
i charakter zmiany przeciążenia przy tej metodzie,

PienTszy składnik wyrażenia /16/ uwzględnia wpływ 
przyśpieszenia liniowego rakiety na przeciążenie,Szczególnie 
duża jest ta składowa na odcinku aktywnym lotu rakiety, 
gdy przyśpieszenie liniowe osiąga wielkość = 200 ?
250 m/sck^.

Bardzo często przy dużych sylwetkach strzelania 
przeciążenie kinematyczne, uwarunkowane zmianą prędkości 
lotu rakiety na odcinku aktjTfnyra, okazuje się o wiele 
większe od tego przeciążenia, które rakieta może posiadać 
w warunkach konkretnych przy maksymalnie wychylonych sterach, 
tj, większe od przeciążenia rozporządzalnego rakiety.

Na odcinku pasywnym toru przyśpieszenie liniowe 
rakiety nie jest duże, a wobec tego, pierwszy składnik 
\ryrażenia /16 / posiada małą wartość.
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Tym samym, najtrudniejszym odcinkiem toru lotu rakie­
ty, naprowadzanej według metody zbliżania równoległego . «- i 
jest odcinek lotu aktywnego. Aby zapobiec zerwaniu naprowa^ 
dzania w czasie pracy silnika odrzutowego rakiety, wprowa­
dza się odcinek lotu autonomicznego, który rozpoczyna się 
z chwilą odpalenia. W czasie lotu autonomicznego głowica 
rakiety nadąża za celem,lecz sygnały na stery wypracowuje 
się bądź od urządzenia programowego, bądź na stery w ogóle 
nie podaje się żadnego sygnału, a rakieta leci jako niekie­
rowana, W wyniku tego, przeciążenie kinematyczne rakiety 
na odcinku lotu autonomicznego albo zmniejsza się, albo 
równe jest zeru. Po zakox1czeniu lotu autonomicznego kierowa­
nie sterami rozpoczyna się odpowiednio z metodą zbliżania 
równoległego.

Odcinek lotu autonomicznego w najlepszym wypadku powi­
nien byó równy odcinkowi lotu aktywnego, jednak może być 
nieco mniejszy. W jednym 1 w drugim przypadku przy strzelaniu 
pod dużymi sylwetkami należy dokładnie dobierać kąt wyprze­
dzenia rakiety tak, aby do momentu zalcończenia lotu autono­
micznego rakieta wyszła na tor zbliżania równoległego,

Ola rakiet, naprowadzanych z wąskiego sektora tylnej 
półsfery, pien^szy człon wyrażenia /16/ jest mały ze względu 
na małe wyprzedzenie Odpalenie takich rakiet,
nawet bez wyprzedzenia daje dobre lęyniki. Przykładem tego 
może byó rakieta typu R - 3s.

Drugi człon prawej części wyrażenia /16/ charaktery­
zuje zmianę przeciążenia kinematycznego rakiety w zależności 
od zmiany prędkości liniowej celu .Przyśpieszenie
liniowe dla współczesnych samolotów waha się w przybliżeniu 
w następujących granicach: dla samolotów bombowych - do 
1,5 m/sęk^, dla samolotów myśliwskich - do 5 m/sek^, Stosu- 

^ praktycznych warunków strzelania 
jest nieco większy od jedności, W wyniku tego otrzymuje się, 
że potrzebne przeciążenie rakiety, które ona powinna wytworzyć 
dla kompensacji manewru celu za pomocą prędkości lotu, jest 
małe i nie wywiera istotnego wpływu na lot rakiety przy strze­
laniu pod dowolnymi sylwetkami.
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Trzeci człon wyrażenia /16/ charakteryzuje wpływ ma­
newru celu w kierunku na przeciążenie kinematyczne rakiety. 
Stosunek cos równy jest jedności przy strzelaniu
pod sylwetką 0/4 i zmniejsza się do zera ze zwiększeniem 
sylwetki do 4/4. W Tryniku tego przy strzelaniu rakietą,napro­
wadzaną według metody zbliżania równoległego, przeciążenie 
rakiety niezbędne dla kompensacji manewru celu w kierunku, 
nie prze\v^'ższa przeciążenia celu manewrującego.

Tym samym, rakiety, naprowadzane według metody zbliża­
nia równoległego i posiadające odcinek lotu autonomicznego, 
posiadają stosunkowo nieduże przeciążenia kinematyczne, nie­
zbędne dla ruchu po torze doskonałym/ teoretycznym/. Przecią­
żenie to jest mniejsze, aniżeli dla rakiet kierowanych we­
dług metody pościgu, naprowadzania bezpośredniego i innyeh. 

Przeciążenie kinematyczne rakiety kierowanej może być 
potrzebne w celu określenia możliwych warunków zastosowania 
bojowego rakiety. Idea polega na tym, że należy znaleźć 
takie warunki odpalenia, przy których potrzebne przeciążenie 
rakiety na torze nie będzie mniejsze od przeciążenia rozpo- 
rządzalnego rakiety w zadanych warunkach.

Ponieważ w locie doskonałym na rakietę działają różne­
go rodzaju zaburzenia przypadkowe, które prowadzą do odchy­
lenia jej od toru doskonałego, to w praktyce podczas badan 
kinematycznych przeciążenie potrzebne bierze się większe 
od kinematycznego o wielkość przeciążenia, niezbędnego dla 
kompensacji oddziaływań przypadko%vych. Przeciążenie potrzebne 
rakiety oblicza się według następującego wzoru:

gdzie: - część przeciążenia potrzebnego,przeznaczona 
na likwidację przypadkowych odchyleń fluktua- 

cyjnych rakiety od toru doskonałego. Wielkość zazwyczaj 
przyjmuje się z doświadczenia konkretnego dla każdego typu 
rakiet. Na przykład, przyjmuje się, że dla rakiet samonapro- 
wadzających się należy przyjmować ,
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§ 4. lafJEKiATYKA RAKIET,KIEi{UV.AXi*CH ZA PC0kiOCA 
WIĄZKI PROWADZĄCEJ

Dla rakiet, kierowanych z a  pomocą wiązki prowadzą­
cej, również można zestawió równanie kinematyczne ruchu, 
które zamyka się równaniem związku, charakteryzującym 
metodę trzech punktów. Zasadnicza różnica równań 
kinematycznych ruchu rakiety, kierowanej za pomocą wiązki 
prowadzącej od równań ruchu rakiety sainonaprowadzającej 
się polega na tym, że równanie ruchu rakiety samonaprowa- 
dzającej się wyrażają prosty związek rakiety z celem , a 
róimania ruchu rakiet, kierowanych za pomocą wiązki 
prowadzącej charakteryzują związek rakiety z celem poprzez 
samolot myśliwski, który odpalił rakietę.

Ze względu na to układ równań kinematycznych ruchu 
rakiety, kierowanej za pomocą wiązki prowadzącej zawiera 
równania, opisujące ruch samolotu myśliwskiego.

Dostatecznie pełny opis ruchu samolotu myśliwskiego 
utrudniony Jest tym, że w kierowaniu samolotem bierze 
udział człowiek, którego działania w obecnym czasie nie 
można opisać matematycznie. Przy przybliżonych badaniach 
zazwyczaj zamienia się realny ruch samolotu myśliwskiego 
ruchem doskonałym, tj, uważa się, że pilot po odpaleniu 
rakiety pilotuje samolot bezbłędnie odpowiednio do zadanej 
metody.

Tak więc,przy stosowaniu rakiety typu RS- 2u przyj­
muje się, że samolot myśliwski po odpaleniu porusza się 
idealnie dokładnie według metody pościgu, tJ, wektor 
prędkości lotu samolotu myśliwskiego skierowany Jest cały 
czas na cel. Przy takim założeniu ruch samolotu myśli­
wskiego może być opisany równaniami kinematycznymi, które 
odpowiednio z rys. 4 dla płaszczyzny poziomej będą 
posiadały następującą postać:

/17/
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Zasada znaków jest taka sama, jak przy zestawianiu 
równań kinematycznych ruchu rakiety sajnonapro^radzającej 
się.

Rys.4.Schemat kinematyczny naprowadzania rakiety 
telekierowanej

Równania kinematyczne rakiety, kierowanej za pomocą 
wiązki prowadzącej w płaszczyźnie poziomej analogiczne 
są do równań rakiety samonaprowadzającej się, tylko wyra­
żają one związek nie rakiety z celem, lecz rakiety z samo^ 
lotem myśliwskim;

ilR= "“r l'il>R ■ '?»«•) • I

^R = ¿T K  • 1
Ogólny układ równań, zawierający wyrażenia /17/ 

i /18/, zamyka się równaniem związku metody trzech pun­
któw, które otrzymuje się z warunku

'f3R = 'ł3>c
i posiada postać:
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Jeśli posłużyć się równaniem związku /19/, to można 
określić przeciążenie kinematyczne rakiety, kierowanej za 
pomocą wiązki prowadzącej, tym cela należy zróżniczkować 
część prawą 1 lewą wyrażenia /19/, rozstrzygnąć względem 

1 posłużyć się wzorem /14/.
Tak samo, jak dla rakiet samonaprowadzających się, 

przeciążenie kinematyczne może być wykorzystane do określe­
nia możliwych warunków zastosowania bojowego rakiet, kiero­
wanych za pomocą wiązki prowadzącej. Przy rozwlązywemiu tegc 
zadania należy znaleźć takie odległości i sylwetki, z 
których przy odpalenia przeciążenie potrzebne na torze byicb' 
nie większe od rozporządzalnego. Po uwzględnieniu zaburzeń 
przypadkowych, działających na rakietę w locie, przeciąże­
nie potrzebne określa się tak samo, jak dla rakiet samona- 
prowadzających się, tylko wielkość przeciążenia,przeznaczo­
nego na kompensację wpływu zaburzeń przypadkowych, dla 
rakiet, kierowanych za pomocą wiązki prowadzącej , w prak­
tyce przyjmuje się «14 = 0,7 .

§ 5, GRAFICZNA BUDOWA TORU itaKIUT IIIERC^AMYCF

Jak było podane powyżej, tor doskonałego ruchu ra­
kiety kierowanej można otrzymać przez rozwiązanie układu 
równań kinematycznych. Jednak istnieje mniej pracochłonna 
i możliwa do przyjęcia, z punktu widzenia dokładności, 
metoda - metoda budowj’' graficznej toru rakiet kierowanych. 
Metoda ta jest przybliżoną metodą całkowania graficznego 
układu równań różniczkowych,

W celu zbudowania torów, należy znać funkcję prędko­
ści lotu rakiety w czasie *0^ (t) , która może być podana 
bądź wykresem /rys, 5/, bądź tabelą. Najwygodniej jednak 
tor lotu rakiet kierowanych budować w bezwzględnym ukła­
dzie współrzędnych, tj, względem powietrza.

Rozpatrzymy' kolejno metodykę budowy toru rakiet 
samonaprowadzająeych się i telekierowanych,

TOR LOTU RAKIETY SAMONAPROWABZAJACEJ SIE, Przed 
przystąpieniem do budowy graficznej toru lotu rakiety 
samonaprowadzającej się, należy przyjąć dane wyjściowe,
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Rys*5. Wykres prędkości lotu rakiety kierowanej

kt^re zawierają;
- hipotezę o ruchu celu;
- metodę naprowadzania rakiety;
- kolejność celowania i odpalenia rakiety;
~ wielkość odcinka lotu autonomicznego;
- rozkład zmiany prędkości lotu rakiety w czasie

■u-lt)
i odległość począ-- początkowy kąt kursowy

tkową 3Jo »
Na przykład, trzeha zbudować tor lotu rakiety, 

naprowadzanej według metody zbliżania równoległego,przy 
odpaleniu rakiety z początkow>Tn kątem wyprzedzenia . 
Rakieta posiada odcinek lotu autonomicznego o długotrwa­
łości to, . Odległość początkowa U© , początkowy kąt 
kursowy cy© , zadany rozkład zmiany prędkości rakiety 
'Ur (I) . Cel posiada stałą pod względem wielkości pręd­
kość i manewruje w stronę rakiety z przeciążeniem 
stałym tł̂  . Odpalenie rakiety następuje na wysokości 
lotu celu, wobec tego, tor rakiety leży w płaszczyźnie 
poziomej,

Kolejność budowy toru jest następująca;
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ilys,6, Schemat budowy toru zbliżania rdwnoległeffo przy odpaleniu rakiety z ^

1 , W określonej sicali buduje się schemat wzajemnego
położenia celu 1 samolotu strzelającego w momencie odpale­
nia rakiety / na podstawie zadanych , oî  i J/p
/rys. 6/.

2. Na podstawie hipotezy o ruchu celu buduje się 
tor Jego ruchu. Ponieważ cel manewnije z przeciążeniem 
stałym, to tor jego będzie łukiem okręgu o promieniu

R =
Vc

3 >' <ic -  1
c«ici /20 /

3. Określa się położenie celu 1 rakiety po upływie 
czasu lotu autonomicznego rakiety/ punkty l — î  rys.6/ 
Odległość,przebyta przez cel po łuku okręgu za czas 
będzie równia . Ponieważ krzywizna toru lotu
celu i czas nie są duże, to odległość można
praktycznie odłożyć na cięciwie. Odległość,przebyta prze? 
rakietę za czas . będzie równa . Kierunek
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lotu rakiety określa się kątem do linii odległości 
początkowej. Prędkość średnia rakiety na odcinku lotu 
autonomicznego może być obliczona, jako średnia arytmety— 
czna według wzoru *Vko

st.

gdzie: - prędkość lotu rakiety w momencie odpale­
nia, rćwna Jest prędkości lotu samolotu
myśliwskiego Vni’»

- prędkość lotu rakiety w końcu odcinka lotu 
autonomicznego, tj. w momencie t
/rys. 5/.

4, Przyjmuje się odstęp czasowy A t  i określa poło­
żenie celu po upływie At t 2. At * 3At itd./punkty 2 , 
3,4 rys. 6/. Praktycznie należy przyjmować wielkość
A t  = 0,5 T 1 sek.

5, Ponieważ rakietę naprowadza się według metody
zbliżania równoległego, to po zakończeniu lotu autonomi­
cznego linia odległości będzie się przemieszczać równole­
gle do odległości /prosta 1 - l/'. Z punktów 2,3,
4 ... w stronę rakiety przeprowadza się proste równoległe.

6, Promieniemnî ,,̂  At z punktu 1 'przeprowadza się 
łuk okręgu do przecięcia z najbliższą linią równoległą, 
przeprowadzoną z punktu 2 i znajduje się punkt 2 /.
W sposób analogiczny znajduje si§ punkty 3, 4 itd.Prędkość 
średnią rakiety rakiety dla każdego odcinka określa się. 
Jako średnią arytmetyczną według wzoru /rys. 5 /:

•Ok;
•Vsr;

7. Przez połączenie punktów 1,'2' 3'itd. płynną 
krzywą otrzymujemy tor rakiety.

Za pomocą rozpatrzonej metody budowy toru można 
również określić takie parametry. Jak kąt i prędkość 
spotkania rakiety z celem, czas lotu rakiety do celu, 
prędkość rakiety przy celu, przeciążenie rakiety na torze.

Dla określenia przeciążenia rakiety w dowolnym 
punkcie t o m  należy na rysunku zmierzyć kąt, o który
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przekręci się wektor prędkości lotu rakiety za. czas At 
/kąt A\j» , rys. 6/. Wówczas prędkość kątową wektora prędko­
ści lotu rakiety określi się według następującego
wzoru przybliżonego: ^

A\}f
-  'fw ** —  •

A z
Posługując się otrzyTnanym wyrażeniem 1 wzorem /14/, 

można obliczyć wielkość przeciążenia kinematycznego rakiety.
Niektóre właściwości mają miejsce przy budowie toru 

raKiety, naprowadzanej według metody zbliżania równoległego 
/proporcjonalnego/, przy odpaleniu rakiety z kątem wyprzedze­
nia, równym zeru / na przykład, rykiety typu R - 3 s/.

Po zakończeniu odcinka lot autonomicznego taka rakieta 
w ciągu pewnego czasu samoczynnie zwiększa kąt wyprzedzenia 
do wielkości, niezbędnej dla zbliżania po torze zbliżania 
równoległego. Prędkość zwrotu wektora prędkości lotu rakiety 
przy budowie kąta wyprzedzenia określa się równaniem związlm 
metody zbliżania równoległego;

ca. / 21/
gdzie: - stały współczynnik / dla rakiety R- 3s K =3/:

- prędkość kątowa zwrotu linii odległości.
Jednak rakieta posiada ograniczone możliwości pod wzglę­

dem przeciążenia, dlatego wielkość prędkości kątowej nie 
może być większa od wartości, określanej za pomocą wzoru;

* • M -« i  - <f, =. 3 I r

gdzie ti|̂ - przeciążenie rozporządżalne rakiety w konkret­
nych warunkach.

W danym przypadku budowę toru lotu dokonuje się w sposób 
następujący:

1. Odcinek lotu autonomicznego buduje się tak samo, 
jaK zostało omówione powyżej 1 pokazano na rys. 7 ,

2, Dla punktu 1 ^określa się wartość ajj według wzoru:

Przy czym kąty, odległość i prędkości lotu bierze się odpov j;u 
dnlo dla celu w punkcie 1 i dla rakiety w punkcie 1»
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Rys.7, Schemat budo'5?y toru zhliżajila ró\moległego 
przy odpaleniu z ® 0

3. Według \7Zoru /21/ określa się 03,̂  . Jeśli 
okaże się, że wielkość C0 g>Cd^, to do obliczeń należy 
*vziać iiio .

4, Według v;soru Cw'a At
Al^ ==

określa się średnie nachylenie toru lotu rakiety za czas 
A t . Kąt A buduje się poczynając od ivektora prędko­
ści lotu rakiety \t stronę ruchu celu /rys,7/ i na otrzy­
manej prostej odkłada się odległość»przebytą przez ra — 
kietę za czas At * tj, wielkość At , W ten
sposób otrzjinuje się punkt 2.

5i W sposób analogiczny znajduje się punkty 3̂  4 
itd, do tych pór, póki wielkość »obliczona w
każdym punkcie» nic będzie równa zeru. Dalszą budowę 
toru przeprowadza się w ten sam sposób» jak podane było 
łowyiej /rys, 6/

TOR LOTU RAKIETY,KIEROWANEJ ZA POMOCĄ WIĄZKI PROWA­
DZĄCEJ. W czasie graficznej budowy toru lotu rakiety , 
kierowanej za pomocą wiązki prowadzącej, należy przyjąć 
takie same dane wyjściowe, jak i podczas budowy toru 
lotu rakiety, samonaprowadzającej się, i dodatkowo
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przyjąć Jaką bądź hipotezę o rachti s^miolotu rayćliiiFskieso 
po odpaleniu rakiety.

Na przykład, trzeba zbudować tor lotu rakiety tele«- 
kierowanej, naprowadzanej według metody trzech punktów.
Jeżeli cel manewruje ze stałym przeciążeni era w stronę rakiety, 
a samolot myśliwski po odpaleniu porusza się według metody 
pościgu.

Kolejność budowy toru Jest następująca:
1. TT przyjętej skali buduje się schemat wzajeemego 

położenia celu 1 samolotu myśliwskiego w momencie odpalenia 
rakiety.

Rys.8 . Schemat budowy toru lotu rakiety tełeklerowanej.

2 » Według hipotezy o ruchu celu buauje się tor lotu 
celu. Jako łuk okręgu, którego proraiea określa się aa podsta­
wie wzoru/ 20/, Na torze celu Ksznacza się punkty 1 , 2 , 3  
itd, /rys, B/.
Przy czjn® odległość Cl s= , a odległości między
pozostałymi punlttaBsi są Jednakowe 1 równe iloczynowi

3, Na podstaivie hipotezy o ruchu samolotu myśliwskiego 
buduje się Jego tor. W końcu odcinka autonomicznego lotu 
rakiety samolot isyśliwski będzie się znajdować w punkcie 
/rys. 8/, który leży na linii odległości początkowej w odda­
leniu od punktu O . Po upływie czasu A t  samolot
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znajdzie się w punkcie 2", który leży na linii 
odległości 1 " - 1 1  w oddaleniu od punktu i" w odległości 
V« iit . Po upływie At SEimolot myśliwski będzie w 
punkcie 3", lelącym na prostej 2 - 2" i oddaleniuVf,^Atod 
j^mktu 2" itd.

Krzywa, łącząca punkty 0, 1", 2”, 3" będzie
przedstawiać sobą tor lotu samolotu myśliwskiego,

4. Określa się odległości,przebyte przez rakietę za 
czas 1  A t  . W tym celu znajduje się prędkości
średnie rolety na każdym odcinku toru, a następnie rozwa- 
rtośclaml-cyrkla, równymi i , znajduje
się punkty 1* 2^ 3*, ... /rys. 8/, Należy tylko pamiętać , 
że rakieta naprowadzana jest według metody trzech punktćw, 
i wobec tego , punkt l'będzie się znajdować na prostej 1 -1 ", 
punkt 2*- na prostej 2 - 2" itd.

Tor lotu rakiety, kierowanej za pomocą wiązki prowa­
dzącej otrzymuje się przez połączenie płynną krzywą punktów 
O, lV 2' 3' ....

Dokładnie tak samo, jak dla rakiet samonaprowadzają- 
cych się,rpp zbudowania toru lotu rakiety telekierowanej 
można określić przeciążenie kinematyczne w dowolnym punkcie

§ 6 ,  DYJiAMIKA RAKIET SAMONAPROlfżDZAJACYCH SIE

Aby bardziej dokładnie zbadać proces naprowadzania 
rakiety, nale^ rozpatrzyć dynamikę jej lotu. .Kierowanie 
rakietą na terze odbywa się w sposćb poniższy.

Przy odchylenia rakiety od toru doskonałego układ 
kierowania wypracowuje sygnał, za pomocą ktćrego formuje 
się sygnał na stery. Stery wychylają się i tworzą moment, 
ktćiy skręca rakietę względem środka ciężkości o kąt nata­
rcia,' ktćrego wielkość zmienna jest w czasie i zależy od 
kąta wychylenia sterów, aerod^^namikl 1  bezwładności rakie­
ty. Podczas lotu rakiety z kątem natarcia powstaje siła 
sterująca, która zmienia kierunek wektora prędkości rakiety 
/tj. kąt /ł w wynika czego tor lotu zbliża się do 
doskonałego dla konkretnego położenia rakiety i celu.

Dynamika lotu rakiety kierowanej opisywana jest równa­
niami różniczkowymi ruchu środka ciężkości rakiety, ruchu 
wokół środka ciężkości i równaniem pracy układu kierowania.
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1, RIrWANI12 RUCHU ŚRODKA CIĘŻKOŚCI RAKIETT

Ponieważ iiich rakiety rozpatruje aię w JednoJ ptasia 
czyźnie, tj. środek ciężkości rakiety posiada dwa stopnie 
sił'obodyy to będą dwa równania ruchu środka ciężkości 
rakiety.

Posłużymy się drugim prawem Hewtona i zapiszemy to 
ró^manie. Rótmanie ruchu środka ciężkości rakiety względem 
osi X / rys. 9 /»pokrywającej ślę z wektorem prędkości 
lotu rakiety» będzie miało następującą postaćt

G ¿TJ,
3 <it

cos p —  o, , /2 2/

gdzie: J — ciężar rakiety;
3 - przyśpieszenie siły ciężkości;
T - ciąg silnika odrzutowego; 
p - kąt natarcia w płaszczyźnie pozlcHseJ/kąt 

ślizgu/;
0  ̂ - siła oporu czołowego rakiety.

Siłę oporu czołowego przeważnie przedstawia się 
następującym wzorem:

/23/

gdzie; Cjn “* współczynnik oporu czołowego, zależty od
kształtu aerodynamicznego rakiety, liczł^ 
ii, kątów natarcia, ślizgu i wydrwienia steru
5 ;

^ - gęstość masowa powietrza;
S  - powierzchnia charakterystyczna, względem 

której zadany Jest współczynnik /pła­
szczyzna skrzydeł, płaszczyzna przekroju 
poprzecznego Itd./

Po podstawieniu wzoru / 23/ do /22/ i dokoućmiu 
nieskomplikowanych przekształceń otrzymamy

-T cosp — ni,
2 G /2 i/
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Rys,9. Scheffiat działania sił na ralcletę kierowaną

Równanie ruchu środka ciężkości rakiety względem osi 
X , prostopadłej do wektora prędkości lotu rakiety, posia­
dać będzie postać;

« T  sin + X  % / 25/
gdzie: - przyśpieszenie normalne rakiety, które określa

się według wzoru;

ja > / 26/
Z  - siła sterująca rakiety w płaszczyźnie poziomej.

Siła sterująca w aerodynansice zazwyczaj przedstawiona 
jest wzorem; ^

z -  C x - ^ ^ 5 , / 27/

gdzie; - współczynnik siły sterującej, zależny od
kształtu aerodynamicznego ralciety, liczby M  , 
kąta ślizgu ^ i kąta łvychylenia steru S , 

Przyjmuje się, że dla strefy zmiany kątów ślizgu i 
wychylenia steru przy doskonałym locie rakiety współczynnik 
Cx zależy liniowo od i ó* . W tym wypadku dla rakiety 
symetrycznej osiowo prawdziwy jest zapis

Cx * /28/
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gdzie; Cz - pochodna współczynnika c* według fl ;
- pochodna współczynnika Cz według t  ,

Jeżeli uwzględnić wyrażenia / 26 /, /27/ 1 /28/, 1 
przyjąć s l n ^ «  |i , ze względu na nieduży kąt ^ , to
wyrażenie ̂ 25/ przekształci ^ię do następującej postaci;

;T
lub

gdzie

G Dc Dc + c‘
2 G D,

/29/

D,
G d r

.s
2 G D,

D,
2 G

/30/

/31/

W ten sposób, równania /24 / i /25/ są równaniami 
ruchu środka ciężkości rakiety w płaszczyźnie poziońiej. 

Należy zaznaczyć, że przy znanej zależności kątów 
P i 8 od czasu, ró^manie /24/ można rozwiązać oddziel­
nie od pozostałych równań układu. Wpływ tych kątów na 
prędkość rakiety praktycznie jest mały, ponieważ małe są 
same kąty ^ i 5̂ , Podczas całkowania równania /24/
p i S można przyjmować jako wartości średnie.

Zasadniczy wpływ na prędkość lotu rakiety wywiera 
ciąg silnika i gęstość powietrza. Ciąg silnika działa 
stosunkowo krótki odstęp czasu i można przyjąć, że zależy 
on tylko od temperatury ładunku prochowego. Natomiast 
temperatura ładunku prochowego ze względu na krótkotrwa- 
łość lotu bojowego samolotu myśliwskiego pozostaje w 
przybliżeniu stałą, wobec tego, ciąg silnika można przy­
jąć za stały dla wszystkich wysokości.

Zasadniczy odcinek lotu rakiety znajduje się tylko 
w warunkach działania siły oporu czołowego. Gęstość powie­
trza stopniowo zmienia się ze zmianą \vysokości, tak więc 
dla pewnego zakresu wysokości, może być ona przyjęta 
jako stała wartość średnia.
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W ten sposób,przez całkowanie równania /24/ dla 
różnych zakrcsóvr ^Tysokości można otrz?'inać zależność 
prędkości lotu rakiety od czasu, przy czym wev/nątrz 
każdego zakresu zależność ta jest wypośrodkowana i 
niezmienna.

Funkcja prędkości lotu rakiety w czasie za­
leży także i od prędkości samolotu myśliwskiego w momen­
cie odpalenia, tj. od warunków początkowych,przyjętych 
przy całkowaniu równania /24/, Charakterystycznym jest 
fakt, że kształt krzywej . n)̂  it) wewnątrz praktycznego 
zakresu prędkości lotu samolotu myśliwskiego w momencie 
odpalenia zmienia się nieznacznie. Zezwala to dla zada­
nej wysokości dokonać całkowania ró^raania /24/ dla jed­
nej charakterystycznej prędkości lotu samolotu myśliw­
skiego, a zależności n)ĵ (t) dla innych prędkości lotu, 
bliskich do charakterystycznej, znajduje się ztrykłyra 
przesunięciem równoległym od otrzymanej krzywej.

ff charakterze przykładu na rys. 10 podana jest 
graficzna zależność rakiety R - 3s dla różnych
wysokości odpalenia i różnych prędkości lotu samolotu 
myśliwskiego.

W praktyce często posługujemy się zależnościami 
prędkości lotu rakiety od czasu względem samolotu 
strzelającego (t)

Rys.10. \Vykres prędkości bezwzględnych lotu rakiety
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Na rys, 11 w charakterze przykładu dla rakiety R- 
podane są zależności (t) dla różnych wysokości.

Rys, 11. Wykres -względnych prędkości lotu rakiety
Przy wykorzysty\?aniu wj^kresów względnych prędkości 

lotu rakiety należy mieó na uwadze, że każda krzywa 
otrzymana została dla typowej prędkości lotu samolotu 
myśliwskiego i podanych wysokościach aa wykresie. W tym 
przypadku wzór

jest prawdziwy dla prędkości lotu samolotu myśliwskiego, 
zbliżonych do typowych i błędnym było by przyjmowanie 

jako prędkości lotu rakiety przy strzelaniu ze 
stanowiska nieruchomego.

2. RbWNANIE RUCHU RAKIETY WOK^L bROEKA CIĘŻKOŚCI
Równanie dynamiczne ruchu rakiety wokół środka 

ciężkości w płaszczyźnie poziomej zapiszemy względem 
układu współrzędnych, którego początek umieszczono w 
środku ciężkości rakiety, a osie pokrywają się z podłu­
żną 1 poprzeczną osią rakiety /rys. 1 2/,
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Rys.12. Zespolony układ współrzędnych

Z reguły, rakiety kierowane posiadają układ stabiliza­
cji poprzecznej, który pracuje wystarczająco dokładnie.
Ze względu na to, przechył rakiety ^  za czas jej lotu 
mało się zmienia i równanie ruchu wokół osi będzie
bardzo proste:

/32/

gdzie: - prędkość kątowa obrotu rakiety względem osi
/rys. 1 2/.

Równanie /32/ nie jest związane z pozostałymi równa­
niami układu i w dalszej części materiału nie będzie rozpa­
trywane.

Równanie ruchu rakiety wokół osi otrzymamy za
pomocą równania Eulera:

gdzie: I
"(lx3C ~ Irz) * /33/

'ii X̂JC » Ixz - momenty bezwładności rakiety
względem odpowiednich osi;

” prędkości kątowe obrotu rakiety 
względem odpowiednich osi;

- moment, obracający rakietę 
względem osi

M 31
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Jeżeli uwzględnić, że dla rakiet z układem stabi* 
Iłzacji poprzecznej **̂ X4 zamiast równania /33/^ 
otrzymamy równanie prostsze:

H ii /34 /

Moment przedstawia sobą sumę momentu aero—
ds^namicznego i ©omentu,powstającego od siły ciągu silnika 
rakiety. Przeważnie silnik montuje się w ten sposób, aby 
moment od siły ciągu był równy zeru. Momentu powstającego 
ze względu na niedokładność zamontowania silnika można 
nie brać pod mvagę. Tak więc, na rakietę w locie praktycz­
nie działa tylko moment aerodynamiczny, którego wyrażenie 
posiada postać:

* m Hi S bjj, /35/
gdzie: - współczynnik momentu aerodynamicznego;

typowy wymiar liniowy rakiety, najczęściej 
średnia aerodynamiczna cięciwa skrzydła.

Moment aerodynamiczny powstaje na skutek różnych 
przyczyn, aa przykład, ze względu na ^rychylenie sterów, 
nie pokrycie się środka ciężkości rakiety z punktem przy­
łożenia surcan^cznej siły aerodynamicznej, wpływ sterów i 
skrzydeł na opływający strumień powietrza, który nieco 
zmienia swoje położenie i opłjwra różne części rakiety 
pod kilkoma różnymi kątami/ skos strumienia/. Przy powsta­
waniu prędkości kątowej rakiety względem jakiejkolwiek
osi powstaje moment tłumiący, który przeciwdziała obroto­
wi itd.

Dla rakiet układu  ̂ kaczka” przyjmuje się, że w 
zakresie zmiany parametrów lotu doskonałego rakiety współ­
czynnik momentu aerodynamicznego jest funkcją liniową 
tylko kąta wj^chylenia steru S , kąta natarcia/ślizgu/ 
p i prędkości kątowej obrotu rakiety względem osi 

poprzecznej. W wyniku tego współczynnik momentu aerodyna­
micznego można przedstawić w następującej postaci:
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środka ciężkości w płaszcssyźnie poziosel, RŚTmaaie /3^/ 
jast rÓTmoznaczne równaniu /37/ i wyraża zależność kąta 
natarcia /ślizgu/ o<3 kąta i prędkości wychylenia steru. 

Niekiedy podczas badań rakiet z małysl processśl 
przejściot?5'ial nie bierze się pod uwagę pociiodnycli ,

^ i S oraz ZEn,last równania /3§/ bierze się- 
ńość wyważenia:

S.
3, nh\->U0ilE PRACY UKŁATU KIER0.r^’IA E.CTETY

Układ równań ruchu raJciety zaisyka się równaniea 
pracy układu kierowania. Równanie to charakteryzuje zwią­
zek między kątem wychylenia steru i parametrami ruchu 
rakiety. Równaniem układu kierowania opisuje się te 
procesy fizyczne, które następują w ułiładzie kierowania 
przy wypracow’aniu sygnału na stery 1 w kierowanym torze 
rakiety.

Ogólna postać tego równania:
^ *s ta + A j t, 4-

+A, Ot . +■ S %

gdzie: S,

A:

~ kąt wychylenia sterów przy sygnale zero— 
Trm na stery;

~ operatory, charaJcteryzujące przeksstalee- 
nle ruchu rakiety podczas formowraEiia sygżaa- 
łu na stery 1 uwzględniające charsa&teir- 

styki układu kierowania i napędów ster>siv-s&- 
nyeh,.

’i? tjTS wypadku, pod pojęcie® operatora, nale:^ rossa— 
mieć rspółesfanik skalowy, zależny od czasu i charakte- 
r>'̂ styk dynamicznych elementów układu kierowania /filtrów 
elektr cznych, silników elektrycznych i hydraulicznych, 
transmisji kinematycznych itd/. Operator daje opis mat«£- 
matyczny przekształceń sygnałów w układzie kierowania.

Na przykład, aby ster wychylić proporcjonalnie do 
prędkości kątowej linii odległości ^  , należy zmiers^-^
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Wielkość »fj . Miernik wielkości posiada swoje
charakterystyki dynamiczne i daje sygnał w postaci 
napięcia z pevmyrs opóźnieniem i zniekształceniem, następ­
nie sygnał przechodzi na filtry i wzmacniacze, które 
nieco zniekształcają go. W ostatecznym wyniku sygnał 
podany jest na aparaturę sterowania, posiadającą pewTxą 
bezwładność, która również nieco zmienia go. W samie ster 
wychyla się o kąt, który nie jest dokładnie proporcjonalny 

^3 . Wszystkie te przekształcenia sygnału wvzględalane
są w przybliżeniu przez operator.

Dla każdego typu rakiet samonaprowadzających się 
równanie /41/ przyjmie postać konkretną. Na przykład,dla 
rakiet naproiradzanych według metody pościgu, operatory 
równe są:

A j =? - As ,
A( = A j = A h = A s =Ar = As=?o=0-

wyniku tego, równanie /41/ przyjmie następującą
postać:

S = Ap„i - <f,),
gdzie operator A poś uwzględnia dynamikę bloków formowania 
sygnału na stery, dynamikę napędu sterowego i sprzężenie 
zwrotne.

Dla rakiet, naprowadzanych według metody naprowadza­
nia bezpośredniego,

a pozostałe operatory są równe zeru. Równanie /4 ł/ posiadać 
będzie postać:

i=Auxp('ęj-T>’).
Dla rakiet, naprowadzanych według metody zbliżania 

równoległego,
Ariwo-

Pozostałe operatory równe są zeru,
Wó^Tczas

^ * A tówa 'fi) *
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Dla zbliżania propot^-Jonalnego

~ ^S*' Aprop*
PozTstałe operatory równe są zeru. 

iJTówczas

ltd.
Bardzo często przy forKowaniu sygnału na stery, 

oprócz zasadniczego sygnału, charakterystycznego dla konkre­
tnej metody naprov;adzania, do tego sygnału włącza się 
także S3*gnały, poprawiające proces naprowadZiania, Na przy­
kład, jeśli stateczność aerodynamiczna rakiety na torze 
nie jest całkowicie zapewniona za pomocą skrzydeł lub sta­
bilizatora oraz rakieta myszkuje na torze, to do sygnału 
na stery włącza się sygnał od dajnika prędkości kątowej 
rakiety, w V̂3’̂niku czego myszkowanie w poważnym stopniu 
zostaje zmniejszone, Aby środek ciężkości rakiety wahał się 
w mniejszym stopniu w stosunku do toru doskonałego, do 
sygnału na stery włącza się sygnał, proporcjonalny do przy- 
śnieszenla bocznego /przeciążenia/ rakiety itd.

Jako przykład rozpatrzymy równanie pracy układu 
kierowania rakiety typu R - 3s. Równanie to posiada nasŁę- 
pującą postać:

S=''kexp(Ms-Ma.

gdzie: k

s - Sbz
Uap » k,

Ms

T,,T.

/42/

naX ł

- współczynnik wzmocnienia;
- moment sterujący na stery;
- moment zawiasowy sterów;
■* czasy stałe kanału kierowa • 
nla i aparatury sterovrania;

- pochodne współczynnika mo­
mentu zawiasowego według
S i p .

- operator całkowania
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Sygnał błędu powstaje w wypadku, jeśli prędkość kąto­
wa linii odległości nie jest równa zeru. Sygnał ten 
wypracowuje się w koordynatorze rakiety w postaci napięcia 
1  po TirzBiocnieniu oraz filtrowaniu przechodzi do aparatury 
sterowania, na wale której na podstawie sygnału powstaje 
ssossent sterujący .

Jednocześnie w koordynatorze tworzy się sygnał propor­
cjonalny do kąta między osiami koordynatora 1 rakiety, utru­
dniający naprowadzanie. Pojawienie się tego sygnału związane 
jest z właściwościaiiil konstrukcyjnymi koordynatora. Współ­
czynnik wybrany jest w ten sposób,aby wpływ kąta na
naprowadzanie rakiety był możliwie jak najsiaiejszy.

Moment sterujący prowadzi do pojawienia się prędko­
ści kątowej wyeijyleoia steru S» . Jak tylko ster wychyli 
się, to powstaje moment zawiasowy Hx  » działający przeciwko 
momentowi , Po upływie określonego odstępu czasu
równoważy się Bomentem zawiasowym 1  prędkość wychylenia steru 
staje się ró\ma zeru. Ster będzie już wychylony o pewien 
kąt, co prowadzi do zwrotu rakiety, pojawienia się aerodyna­
micznej siły sterującej, która likwiduje błąd naprowadzania.

W rakiecie typu R- 3s za pomocą momentu zawiasowego 
realizuje się ujemne sprzężenie zirrotne, przj' czym takiego 
rodzaju sprzężenie zwrotne spełnia rolę regulatora samoczy­
nnego wielkości wychylenia Steru w zależności od prędkości 
i -ivysokości lotu rakiety. Prowadzi to do bardziej całkowitego 
wykorzystania możliwości manewrowych rakiety w różnych 
warunkach,

W rakiecie R - 3s nie ma urządzeii dodatkowych, uwzględ­
niających myszkowanie i przyśpieszenie normalne. Naprowadza­
nie rakiety 1 bez tych urządzeń jest wystarczające stateczne,

’7 ten sposób, otrzymaliśmy iłkład równań różniczkowych 
ruchu rakiety samonaprowadzającej się w płaszczyźnie poziomej.
Wj'-pis2 emy ten układ wspólnie z równaniami kinesiatycznymi:

i = CCS. (>^3 - >?J - e o s  ,

łi “  - j -  {'fti - 'i*) -  %  (ib - fc)],

i
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'Ot 1 - T c o . p - c , - ^

'?« —  A p p  + A ¡ S  t

+  =  c j S - A j ś ,  /43/

^ =  A, ̂  + Aj<fjj +  As 1^ +  + Aę if, + As ifR +

+ A 7 ̂  a +  •••••+ 5̂ 0 »

gdzie T^-spółczynniki A ^  t A§ , tp , Cp , tg
są Avyrazeniasi /30 / , /31/ i /40/, a operatory A¿ posiadają 
olrreśioną postać dla każdego typu rakiet.

Podczas rozwiązyiyaaia otrzycanego układu rć'.vnmi irjożaa 
dla doT?olnego xaoiacatu lotu rakiety określić T?szystkie potrze­
bne parametry, takie. Jak ełiarakterystyki toru, przeciążenia 
rakiety, chybienia itd. Na przykład, w wyniku rozwiązania 
układu równań różniczkowych ruchu rakiety otrzynjuje się zależ­
ności czasowe takich paranłetrów, Jale odległość do celu 3}

zadane

kąty % wielkość i prędkość raicie ty
Uą ł które zezwalają zbudować względny i bezwzględny tor 
raiciety oraz określić wielkość przeciążenia rakiety w dowolnymi 
punlccie tom« Jeżeli rozwiąz-anie zadania, wykonuje się na 
elektronowych Bmszyisacfa liczących, to istnieją ssożliwoici 
uwzględnienia różnych zaburzeń przypadkowych i zakłóceń natu­
ralnych, w wyniku czego określenie rozrzutu, W tym celu należy 
znać tylko charakterystyki zaburzeń przypadkowych i odtworzyć 
Je za pomocą generatorów zakłóceń.

Przez rozwiązanie okładu równań różniczkowych dla różnych
warunków odpalenia / H » V n. U % itd/.
Ełożna znaleźć taką strefę ssmian tych warunków, która zapewnia 
skuteczne stosowanie konkretnych typów rakiet. Na przy^kład, dî  
określenia wysokości, prędkości lotu samolotu layśliwskiego i 
celu oraz charakterystyk manewru celu można znaleźć taką 
część przestrzeni względe® celia, z której przy odpaleniu
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systematyczny błąd naproTradzanta / chybienie bez Tiwzględnle- 
nia zaburzeń przypadko’̂»ch/ będzie z góry mniejszy od zada­
nego. Jeśli względnie wrażliwość konkretnego celu na dany 
typ rakiet, to dla zncmych charakterystyk rozrzutu można 
określić strefy, z których przy odpaleniu rakiety prawdopo­
dobieństwo rażenia celu nic będzie mniejsze od zadanego.

Po rozwiązaniu układu rói^nań przy różnej intensywności 
manewru celu, można określić wpływ manewru celu na naprowa­
dzanie rakiety i wybrać takie warunki odpalenia rakiety, w 
których manewr celu wywrze najmniejszy wpływ.

Aby otrzymać konkretne wyniki i wnioski z zastosowania 
bojowego ralciet kierowanych, należy rozwiązać układ równań 
różniczkowych dla każdej ilości wariantów warunków początko- 
ŵ ĉh /warunków odpalenia/. Praktycznie Jest to możliwe tylko 
przy zastosowaniu elektronowej techniki obliczeniowej, która 
zez\7ala w krótkim czasie i ze stosunkowo niedużymi stratami 
zbadać liczne zadania zastosowania bojowego rakiet kierowa­
nych, Niektóre z tych zadaii będą rozpatrzone przy poznaniu 
zagadnień zćvstosov.'ania bojowego rakiet kierowanych*

§ 7 . PYNA2,mL\ PcAICIET TELEKIER0?;ANYCH

Tak samo, jak dla rakiet samonaprowadzających się, 
dynamika rakiet telekierov.anych zezwala zbadać realny ruch 
rakiet, tj. ruch z uwzględnieniem sił działających na rakietę 
i charakterystyk układu kierowania.

Rozpatrzymy rór/nanie dynamiczne ruchu rakiety telekiero- 
wancj.

Równanie ruchu środka ciężkości i wokół środka ciężko­
ści posiadają dokładnie tą samą postać, co dla rakiet samo- 
naprowadzających się /równania/ 24/, /29/ i / 3 ? / / , Równanie 
/24/ dla określenia prędkości rakiety tak samo całkować 
można wcześniej dla określonych zakresów warunków i posługiwać 
się otrzymanymi wynikami podczas całkowania całego układu 
równali.

RÓYfnanie pracy układu kierowania rozpatrzymy na 
przykładzie rakiety RS - 2u,

Równanie to posiada następującą postać;
/44/
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gdzie:

> ̂ 2  » A j , A|

^  ® ̂ ~  odchylenie liniowe rakioty
od linii odległoóci 

/rys. 4/;
ja ** przyśpieszenie normalne 
 ̂ rakiety;
V* - prędkość kątowa Zwrotu osi 

podłużnej rakiety/myszkowa­
nie/ ;

• operatory,charakteryzujące 
przekształcenie przez układ 
kierowEutiia sygnałów wyjścio­
wych w kąt wychylenia steru.

Zasadniczym sygnałem do kierowania sterami odpowied­
nio z naprowadzaniem według metody trzech punktów jest 
sygnał, propoicjonalny do odchylenia liniowego rakiety od 
linii równosygnałowej /od odległości / [̂ . Sygnał
ten wj-^pracowywany Jest przez pokładowy system radioloka­
cyjny rakiety.

Pozostałe człony prawa kierowania służą do polepsze­
nia naprowadzania rakiety na cel. Tak więc, sygnał propor­
cjonalny do prędkości zmiany odchylenia liniowego rakiety 
od linii ró\raosygnałowej A  , zmniejsza zjawisko przere- 
gulowania, tj, sprzyja zmniejszeniu procesów przejścio­
wych podczas usuwania błędów naprowadzania przez rakietę. 
Człon proporcjonalny do jn , zapewnia zmniejszenie 
oddziaływania na rakietę zaburzeń przypadkowych atmosfery, 
a człon proporcjonalny do 0̂  , zmniejsza myszkowanie
rakiety, tj, wahania rakiety wokół środka ciężkości. 
Wszystkie człony dodatkowe prawa kierowania wypracowywane 
są przez dajniki dodatkowe: sygnał A  - układem całkowa­
nia wielkości ' A , sygnał - akcelerometrem, syg­
nał w  -glroskopem prędkośclowym.

W podsumowaniu, układ równań różniczkowych ruchu 
rakiety, kierowanej za pomocą wiązki prowadzącej w płasz­
czyźnie poziomej z uwzględnieniem równań kinematycznych 
posiada postać:
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