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" rozpatruje się zagadnienia bojowego zastosowania
rakietowego i artyleryjskiego uzbrojenia samolotów typu myśliw­
skiego, które powinien znad dowódca-pilot w czasie rozwiązywania 
zadań taktycznych i wykonywania lotu^na użycie uzbrojenia pod -  
czas zwalczania celów powl'Ttrznych;t .pokazana Jest również prak­
tyczna metoda określania m^ożliwych warunkó<v strzelania kierowa­
nymi i niekierowanymi pociskami*j’ąy,etowy^i%raz z działek do 
celów manewrujących i nie manewrujących,  ̂ •

Skrypt przeznaczony.Jeet dlą ałuehaęzy profilu lotniczego 
Akademii Sztabu Generalnegoy«Jak i>ówffież przewidziany dla czy 
telników znających podstawy bojowego zastosowania rakietowego 
i artyleryjskiego uzbrdjenia samolotów.

Dla zmniejszenia objętości skryptu, w treści Jego materiału 
zastosowano skróty wyrażone w postaci przyjętych oznaczeń wiel -  
kości, a nie w formie tekstowej.

Materiał ujęty w skrypcie opracowany został na podstawie 
wydawnictwa pt,"Ocenka wozmożnostieJ primienienlja eistiem rakle- 
tnowo i  artlllerijskowo woorużenija samoliotow prl unlcztożenll 
wozdusznych celej», Wyd, WWKA Monino -  1970 r.
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ZASTOSOWANIE OZNACZEŃ WIELKOŚCI WYST^UJACYCH 

W SKRYPCIE

Al t Ag f • ł Aj

wykr

max

-  operatory.
- prędkość dźwięku na danej wysokości; współ - 

czynnik,
- odwrotność v;ielkości (f^,
-  współczynnik.
- początkov/y punkt położenia celu,
- wyprzedzony punkt położenia celu; punkt 

spotkania pocisku z celem;
- pochodna współczynnika s iły  nośnej Ĉ  od

kąta natarcia od . ,
- współczynnik; współczynnik balistyczny.
- i?oczyn współczynnika balistycznego i  współ­

czynnika wysokości,
- iloczyn współczynnika balistycznego, współczyn­

nika wysokości i  wyprzedzonej odległości strze­
lania.

-  odległość; odległość strzelania,
-  odległość przechwycenia celu dla kąta kurso -  

wego q.
-  odległość przechwycenla/wykrycia/ celu,
-  odległość przechwycenia /wykrycia/ samolotu 

wzorcov/ego.
- odległość wykrycia.
-  odległość przechwycenia,
-  odległość do punktu styczności K.
-  odległość wyprzedzona.
- odległość względna.
- odległość maksymalna.
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ośl

. strz

'ek

s.m
^got
bezp

D . , wyjs

D
I min
)y raax 
d max 

min
y f

strz

obi min 
obi max 
strz Vjj=0

r Vj,.0

D/q/

Dy/t/

odległośd "oślepienia” kooi^dynatora pocisku
rakietov/ego.
odległość strzelania.
pochodna wartości odległości,
odległość minimalnej dopuszczalnej skutecz -
ności strzelania.
odległość strefy martwej.
odległość gotowości do strzelania.
bezpieczna odległość zakończenia strzelania.
bezpieczna odległość rozpoczęcia wyjścia
z ataku.
minimalna odległość pierwszego odpalenia, 
maksymalna odległość wyprzedzona, 
maksymalna dopuszczalna odległość strzelania, 
minimalna dopuszczalna odległość strzelania, 
odległość wyprzedzona po torze zbliżania 
równoległego, 
odległość względna po torze zbliżania róvmo -  
ległego.
odległość strzelania po torze zbliżania 
równoległego,
obliczeniowa odległość minimalna, 
obliczeniowa odległość maksymalna,

odległość strzelania dla prędkości zbliżania 
pocisku rakietowego do celu róvmej zeru, 
odległość względna dla prędkości zbliżania 
pocisku rakietowego do celu róv/nej zeru, 
odległość w zależności od kursowego kąta celul 
odległość maksymalna w zależności od kursowegl 
kąta celu.
odległość wyprzedzona w zależności od czasu 
lotu pocisku, 
odległość względna w zależności od czasu lotu 
pocisku.
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D 7t  ̂ / r max

»r/^odb/

Oy/t,H/

Dj./t,H/

Dy/t.H.e/

Dj./t,H,e/

D*/t*/

odległość wyprzedzona w zależności od maksymal­
nego czasu lotu pocisku.
odległość względna w zależności od maksymal -  
nego czasu lotu pocisku.
odległość wyprzedzona w zależności od czasu 
odbezpieczenia zapalnika, 
odległość względna w zależności od czasu 
odbezpieczenia zapalnika.
odległość wyprzedzona w zależności od minimal­
nego czasu lotu pocisku.
odległość względna w zależności od minimalnego 
czasu lotu pocisku.
odległość wyprzedzona w zależności od czasu 
lotu i  wysokości.
odległość względna w zależności od czasu lotu

S
i  wysokości.
odległość wyprzedzona w zależności od czasu 
lotu, wysokości i  kąta wzniesienia samolotu, 
odległość względna w zależności od czasu lotu, 
wysokości 1, kąta wzniesienia samolotu, 
szukana odległość strzelania.

szukana odległość wyprzedzona, 

szukana odległość względna, 

graniczna odległość minimalna, 

graniczna odległość maksymalna.

szukana odległość względna w zależności od
czasu kierowanego lotu pocisku,
odchylenie prawdopodobne pocisku rakietowego.
funkc;)e parametrów 1, 2, . . .  , n.
ciężar samolotu; s i ła  ciężkości.
warunkowy rozkład rażenia celu.
przyspieszenie siły  ciężkości.
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qc

qw

K, k

* ^2 * 3̂

-  wysokość lotu.
-  odstęp bezpieczny.
-  energia wypromieniowywana pod kątem kursowym 

q /ogólnie/.
-  energia wypromieniowania celu pod kątem kurso­

wym q.

-  energia wypromieniowania samolotu wzorcowego 
pod kątem kursowym q,

-  współczynnik proporcjonalności.
-  współczynniki liczbowe,
-  współczynnik zależny od i  OjjDy.

-  współczynnik zależny od i  CtrD .o1 H y
- współczynnik liczbowy dla pocisku artyleryj - 

skiego.
-  współczynnik liczbowy dla niekierowanego 

pocisku rakietowego.
-  stosunek odległości wyprzedzonej do począt -  

kowej.
-  współczynnik liczbowy uwzględniający prędkość 

lotu pocisku.
-  współczynnik liczbowy uwzględniający prędkość 

lotu pocisku obliczeniowego,
-  droga przebyty przez pocisk w czasie zwłoki 

zapalnika.
-  odległość od tylnej granicy strefy wybuchów 

niebezpiecznych do przedniej części celu.
-  liczba Macha.
-  graniczna wartośó liczby Macha,
-  współczynnik selektywności koordynatora,
-  liczba odłamków; liczba odpaleń,
-  rozporządzalne przeciążenie pocisku,
-  przeciążenie kinematyczne.
-  przeciążenie fluktuacyjne,
-  przeciążenie potrzebne«
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‘sk

'dc
Vm

yc

” d śr 
n̂ /M/

ym

‘-ł«,dm

ym

OC max

nadmiar przeciążenia, 
przeciążenie aerodynamiczne,
rozporządzalne przeciążenie pocisku w płaszczyź­
nie skrzydła.
nadmiar przeciążenia celu.
przeciążenie aerodynamiczne samolotu myśliw - 
skiego.
przeciążenie aerodynamiczne celu. 
maksymalny nadmiar przeciążenia, 
średni nadmiar przeciążenia.
przeciążenie rozporządzalne pocisku w zależności 
od liczby Macha.
przeciążenie rozporządzalne pocisku w zależności 
od liczby MacVą i  wysokości lotu, 

pochodna wartości przeciążenia aerodynamicznego 
samolotu myśliwskiego.
pochodna, średniej wartości nadmiaru przeciążenia, 

graniczne przeciążenie samolotu, 

graniczny nadm.iar przeciążenia, 

graniczne przeciążenie aerodynamiczne, 

graniczne przeciążenie kinematyczne, 

graniczne przeciążenie samolotu myśliwskiego, 

graniczne przeciążenie rozporządzalne pocisku.

graniczny nadmiar przeciążenia samolotu myśliw­
skiego.
graniczne przeciążenie aerodynamiczne samolotu 
myśliwskiego.
maksymalny nadmiar przeciążenia celu.

■ s iła  ciągu.
■ s iła  oporu czołowego.
• s i ła  nośna.
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■pr

"odł 
2̂ max

maksymalny sumaryc2ny oiąg silników celu. 
maksymalny sumaryczny oiąg silników samolotu 
wzorcowego,
moc nadajnika opftnieniowująoego cel,
progowa czułośó odbiornika pocisku rakietowego.
kursowy kąt celu.
kąt kursowy spotkania pocisku z celem.
początkowy kąt kursowy celu,
kąt kursowy uwzględniający kierunek wiatru,
kierunek na punkt styczności K,
kąt kursowy wyjścia z ataku.

pochodna wartości kursowego kąta celu,

graniczny kąt kursowy cela.

graniczny kąt kursowy wyjścia z ataku, 
promień okręgu.
promień okręgu dalszej granicy strefy możliwego
strzelania dla celu manewrującego,
sylwetka celu.
promień rażenia.
promień działania zapalnika.
promień rażącego działania odłamków,
maksymalny promień działania zapalnika.
odległość od pocisku rakietowego do celu,
promień okręgu bliższej granicy strefy możliwego
strzelania dla celu manewrującego,
promieę okręgu bocznej granicy strefy możliwego
strzelania dla celu nie manewrującego.
promień okręgu w wymierności bezwzględnej pręd~
kości lotu pocisku rakietowego,
maksymalny promień zadziałania zapalnika.
obniżenie pocisku; powierzchnia skrzydła.
droga celu,
droga samolotu myśliwskiego.
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Su> -

S*c
'^obl “

^obl “

obi max ~

m9i
^obl min -
t -
t (|) -

t
y

ta
^k -
tg -
tc
1̂ “

~

^odb -■
tma.x
t
P

^sil -
top
^obs
^got

^k.w -
t.k max -

^k min

t '

wyje -
t*

obniżenie /przypadanie/ pocisku rakietowego, 
przesunięcie /zwrot/ l i n i i  ze względu na prędkość 
kątową.
graniczna droga celu, 
obliczony czas lotu pocisku.

graniczny obliczony czas lotu pocisku.

maksymalny obliczony czas lotu pocisku,

minimalny obliczony czas lotu pocisku, 
czas lotu pocisku.
czas lotu pocisku po torze zbliżania równoleg ~ 
łego.
czas lotu pocisku na odległość wyprzedzoną, 
czas autonomicznego lotu pocisku rakietowego, 
czas kierowanego lotu pocisku rakietowego, 
czas sumaryczny.
czas celowania /in^ciślenie celov/ania/.
czas lotu pocisku do celu.
czas pracy prochowego silnika rakietowego.
czas odbezpieczenia zapalnika pocisku,
maksymalny czas lotu pocisku.
czas przygotowania pocisku do strzelania,
czas pracy silnika.
czas opóźnienia.
czas pełnego cyklu strefy obserwacji.
czas gotowości /przygotowania/ systemu uzbroję -
nia do powtórnego odpalenia.
czas kontroli wyników działania pocisku na cel.
maksymalny czas kierowanego lotu pocisku,
minimalny czas kierowanego lotu pocisku.
czas lotu pocisku dla prędkości zbliżania pocisku
rakietowego do celu równej zeru.
czas lotu pocisku obliczeniowego,
rzeczywisty czas wyjścia z ataku.

graniczny czas kierowanego lotu pocisku.
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^bł

1
1 min

r
1 ma3c

Rvj»

r  sr

'r  odł 
^śr

min

R max

sr

- w pełni określony czas kierowanego lotu pocisku,
- prędkość wiatru.
- sygnał błędu koordynatora.
- prędkość lotu celu.
- prędkość lotu samolotu myśliwskiego,
- prędkość zbliżania samolotu do celu,
- prędkość lotu samolotu strzelającego.
- minimalna prędkość lotu samolotu strzelającego.
- maksymalna prędkość lotu samolotu strzelającego,

- pochodna wartości prędkości lotu celu.

- charakterystyczna prędkość lotu Samolotu strze­
lającego.

- prędkość poprzeczna,
- prędkość spotkania odłamka /pocisku/ z celem.
- względna prędkość lotu pocisku rakietowego,
- prędkość zbliżania pocisku rakietowego do celu.
- bezwzględna prędkość lotu pocisku rakietowego.
- bezwzględna prędkość lotu pocisku rakietowego 

po torze zbliżania równoległego.
• względna prędkość lotu pocisku rakietowego pô  

torze zbliżania rćvmoległego.
- względna średnia prędkość lotu pocisku rakie -  

towego.
• względna początkowa prędkość lotu odłamka.
- średnia prędkość lotu pocisku.
• minimalna bezwzględna prędkość lotu pocisku 

rakietowego,
• maksymalna bezwzględna prędkość lotu pocisku 

rakietowego,
•średnia prędkość lotu pocisku obliczeniowego,

• względna początkowa prędkość lotu pocisku 
obliczeniowego.

■ bezv/zględna prędkość lotu pocisku rakietowego 
w zależności od czasu lotu.
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- względna prędkośd lotu pocisku rakietowego 
w zależności od czasu lotu.

- względna prędkośd lotu pocisku rakietowego 
w zależności od autonomicznego czasu lotu.

- bezwzględna prędkośd lotu pocisku rakietowego 
w zależności od czasu i  wysokości lotu.

~ bezwzględna prędkośd lotu pocisku rakietowego 
w zależności od czasu lotu, wysokości i  kąta 
wzniesienia samolotu.

- względna prędkośd lotu pocisku rakietowego
w zależności od czasu lotu, wysokości i  kąta 
wzniesienia samolotu.

0

■'''ol “ bezwzględna początkowa prędkośd lotu pocisku
obliczeniowego.

~ bezwzględna prędkośd lotu pocisku rakietowego 
i odległośd wyprzedzona w zależności od czasu 
i  w-ysokoścl lotu.

~ względna prędkośd lotu pocisku rakietowego 
i  odległośd względna w zależności od czasu 
i  wysokości lotu.

max  ̂ ”  względna prędkośd lotu pocisku rakietowego
i  odległośd v/zględna w zależności od maksy - 

malnej prędkości lotu samolotu strzelającego, 
^r^r^^l min'  ̂ '*'^̂ Sbędna prędkość lotu pocisku rakietowego 

i  odległośd względna w zależności od mini -  
, raalnej prędkości lotu samolotu strzelającego.
'̂ R -  pochodna wartości bezwzględnej prędkości lotu

pocisku rakietowego,
*“ gi’aniczna bezwzględna prędkośd lotu pocisku 

rakietowego.
^r ” graniczna względna prędkośd lotu pocisku rakie­

towego,
~ graniczna /nakazana/ prędkośd zbliżania pocisku 

/rakietowego/ do celu.

'¿A 'ii

- TT
« f *
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r śr

r o

D min

D max

R max

cC

cC ■ 
oC

«0,
oCn max 

T

nra
oC
oCt

ust

-  obliczeniowa bezwzględna średnia prędkośś lotu 
pocisku rakietowego.

-  obliczeniowa względna średnia prędkość lotu 
pocisku rakietowego,

-  obliczeniowa względna początkowa prędkość lotu 
pocisku rakietowego.

~ minimalna prędkość zbliżania pocisku rakieto - 
wego do celu, dla które;j obliczony jest zapal - 
nik pocisku,

- maksymalna prędkość zbliżania pocisku rakieto­
wego do celu, dla której obliczony jest zapalnik 
pocisku,

- minimalna w pełni określona bezwzględna prędkość 
lotu pocisku rakietowego.

- maksymalna v/ pełni określona bezwzględna pręd - 
kość lotu pocisku rakietowego.

- odległość punktów wybuchu pocisku rakietowego 
od celu; s i ła  sterująca,

- kąt celowania.
- kąt natarcia,
- kąt odchylenia osi strefy sterowania w dół,
- kąt celowania dla pocisku rakietowego ;

kąt między osią podłużną i  wektorem pocisku ra­
kietowego;
kąt orzekręcenia pocisku rakietowego.

-  kąt celowania dla zerowego kąta położenia celu,
- maksymalny kąt natarcia.

- kąt celowania wyrażony v/ tysięcznych,
- kąt natarcia saniolotu myśliwskiego,
- kąt ustawienia broni.
-  składowa kąta celowania w płaszczyźnie symetrii 

samolotu.
- składowa kąta celoviania w płaszczyźnie symetrii 

-•>* .».rozpiętości skrzydeł.
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Aq

Amax
Av_

AV,

AD̂
AH

AH,min

AH,max

r m

A r.

kąt ślizga,
kąt przeniesienia.
kąt przeohyłu /przechylenia/ samolotu, 
chybienie pocisku; błąd naprowadzania, 
wahania dynamiczne pocisku rakietowego, 
sumaryczna poprawka kątowa, 
odstęp czaSUi
poprawka do odległości obliczeniowej;
różnica w odległości.
poprawka do czasu obliczonego.
błąd systematyczny dla manewru celu.
błąd systematyczny dla prędkości lotu.
błąd systematyczny celownika nie uwzględniają -
cego kąta przeniesienia,
różnica w kursowych kątach celu, ^
błąd celowania.
różnica w wielkości względnej prędkości lotu 
pocisku rakietowego,
różnica w wielkości prędkości lotu samolotu 
strzelającego,
różnica w wielkości odległości względnej, 
przewyższenie /przeniżenie/ samolotu strzelają  
cego w stosunku do celu,
minimalne przewyższenie /przeniżenie/ samolotu 
strzelającego w stosunku do celu, 
maksymalne przewyższenie /przeniżenie/ samolotu 
strzelającego v/ stosunku do celu, 
wielkość dodatkowa do promienia okręgu bliższej 
granicy strefy możliwego strzelania dla celu ma­
newrującego.

• przesunięcie środka łuku okręgu dalszej granicy 
strefy możliwego strzelania dla celu manewrują­
cego.
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wielkość dodatkowa do promienia okręgu dalszej 
granicy strefy możliwego strzelania dla celu 
manewrującego.
kąt od środka strefy obserwacji w kącie poło -- 
żenią.
zmniejszenie odległości wykrycia, 
niedokładność w regulacji Systemu antenowego, 
kąt odchylenia anteny od osi samolotu ińyśliw -  
skiego w azymucie.
wahania dynamiczne koordynatora pocisku rakie­
towego; rezerwa w kącie odchylenia koordynatora 
na dynamiczne wahania pocisku rakietowego pod­
czas odpalenia.
maksymalna poprawka sumaryczna wypracowywana
przez celownik,.
kąt wychylenia steru.
kąt v/ychylenia steru dla sygnału zerowego.

kątowy wymiar sektora rozlotu odłamków w płasz­
czyźnie merydionalnej.
poprawka, uwzględniająca opóźnienie w ruchu 
pocisku rakietowego na aktyv;nyra odcinku toru 
w porównaniu z ruchem pocisku obliczeniowego, 
poprawka, uv/zględnlająca różnice w obniżeniu 
/kącie celoY^ania/ pocisku rakietowego w porów­
naniu z pociskiem obliczeniowym, 
kąt położenia celu.
kąt v/zniesienia samolotu; kąt wznoszenia.
kąt spotkania pocisku z celem.
długość fa l i .
kąt wznoszenia.
kąt nurkowania.
gęstość strumienia odłamków.
masowa gęstość powietrza.
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• skuteczna powierzchnia odbicia celu.
■ skuteczna powierzchnia odbicia samolotu wzorco­

wego.
• skuteczna powierzchnia odbicia celu dla kąta 

kursowego.
■ skuteczna powierzchnia odbicia w kierunku osi 

X samolotu /osi podłużnej/.
■ skuteczna powierzclinia odbicia w kierunku osi 

y samolotu /osi poprzecznej/.
skuteczna powierzchnia odbicia w kierunku osi 
z samolotu /osi pionov/ej/.
okres czasu; współczynnik przepuszczania atmos­
fery.
współczynnik przepuszczania atmosfery dla warun­
ków atakowania celu,
współczynnik przepuszczania atmosfery dla samo -
lotu wzorcowego.
czas zwłoki wybuchu pocisku.
progowa czułośc koordynatora pocisku rakieto -  
wego,
kąt wyprzedzenia.
kąt wyprzedzenia pocisku rakietowego, 
początkowy kąt wyprzedzenia, 
kąt wyprzedzenia celu, -  uwzględniający pręd -  
kość i  kierunek ruchu celu.
kąt wyprzedzenia wiatru, -  uwzględniający pręd­
kość i kierunek wiatru.
składowa kąta wyprzedzenia w płaszczyźnie sy -  
metrii samolotu,
składowa kąta wyprzedzenia w płaszczyźnie sy -  
metrii rozpiętości skrzydeł,
kąt wyprzedzenia podczas zbliżania samolotu po
krzyy^ej pościgu,
stały dodatni kąt wyprzedzenia.
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obliczony kąt wyprzedzenia.
kąt wyprzedzenia dla zb liżan ia  rdwriołeiiłegbi

pochodna wartości kąta wyprzedzenia.
pochodna wartości kąta wyprzedzenia d la pocisku
rakietowego.
kąt wyprzedzenia w wymiemośoi bezwzględnej 
prędkości lotu pocisku rakietowego.

maksymalny kąt wyprzedzenia pooisku rakiitewegó» 
rzut kursowego kąta celu na płaszczyznę poZiomą. 
kąt odchylenia osi koordynatora od osi pocisku 
rakietowego.
kąt zawarty między lin ią  odniesienia a wektorem 
prędkości lotu celu.
kąt zawarty między lin ią  odniesienia a wektorem 
l i n i i  od ległości.
kąt zawarty między lin ią  odniesienia a wektorem 
prędkości lotu samolotu myśliwskiego* 
kąt widzenia I odbiornika zapalnika optycznego, 
kąt widzenia I I  odbiornika zapalnika optycznego, 
kąt nachylenia sektora rozlotu odłamków w sto -  
Bunku do osi pooisku rakietowego, 
pochodna wartości kąta odchylenia koordynatora 
pocisku rakietowego.
pochodna wartości kąta zawartego między lin ią  
odniesienia a wektorem prędkości lotu celu. 
pochodna wartości kąta zawartego między lin ią  
odniesienia a wektorem prędkości lotu samolotu 
myśliwskiego.
maksymalny kąt odchylenia osi koordynatora od 
osi pocisku rakietowego.
maksymalna kątowa prędkość ruchu osi koordyna -  
tora pocisku rakietowego.
maksymalny kąt odchylenia anteny celownika pod­
czas opromieniowywania celu.
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maksymalny graniczny kąt obserwacji celu w mo -  
menele odpalenia pocisku rakietowego, 
stały kąt środka strefy observ;acji /anteny/, 
minimalny stały kąt środka strefy obserwacji 
/anteny/.
maksymalny stały kąt środka strefy obserwacji 
/anteny/.
graniczny kąt obserwacji siatki celownika.

graniczny kąt obserwacji celu.
kątowa prędkość lotu celu.
kątowa prędkość l in i i  odległości.
kątowa prędkość lotu pocisku rakietowego.
składowa kątowej prędkości l in i i  odległości
w płaszczyźnie symetrii samolotu.
składowa kątowej prędkości l in i i  odległości
w płaszczyźnie symetrii rozpiętości skrzydeł.
kątowa prędkość lotu samolotu myśliv;skiego.
kątowa prędkość l in i i  odległości re lac ji  samo -
lot myśliwski cel.
kątowa prędkość l in i i  odległości re lac ji  samo­
lot myśliwski ~ pocisk rakietowy, 
kątowa prędkość l in i i  odległości re lac ji  pocisk 
rakietowy-cel.
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W S T Ę P

Szkolenie personelu latającego jednostek lotniczych v/ bojo­
wym zastosowaniu rakietowego i  artyleryjskiego uzbrojenia samo­
lotów jest ważnym i  złożonym rodzajem wyszkolenia bojowego.

Zasadniczym zadaniem tego rodzaju wyszkolenia bojowego jest 
nauczenie personelu latającego - pilotów /samolotóv; myśliwskich, 
myśliwsko-bombowych i  myśliwsko-szturmowych/, doskonale władać 
bronią swojego samolotu, aby każdy p ilo t  mógł wykonywać strze - 
lanie na wszystkich możliwych prędkościach i  wysokościach lotu, 
w każdych warunkach atmosferycznych i  podczas zakłóceń, rażąc 
cel w pierwszym ataku.

Dyscyplina naukowa "Bojowe zastosowanie rakietowego i  arty­
leryjskiego uzbrojenia samolotow" uczy te o r i i  i  praktyki lacjo— 
nalnej organizacji strzelania powietrznego pociskami rakietowymi 
i  z działek. Daje ona odpowiedź na pytanie: jak organizować 
i  wykonywać strzelanie, aby otrzymać możliwie maksymalny efekt.

Postawione zadanie można podzielić na dwie części:

- określanie możliwych warunków zastosowania uzbrojenia sa­
molotu w walce powietrznej i  podczas zwalczania celów naziemnych 
i  wybranie z nich najbardziej racjonalnych. Rozwiązuje się je
na ziemi i  dokładnie opracowuje na zajęciach teoretycznych i  
praktycznych oraz na aparaturze treningowej;

— realizację racjonalnych warunków zastosowania broni w po­
wietrzu w bardzo ograniczonym czasie i  w szybko zmieniającej 
się sytuacji powietrznej.

Ocena możliwych i  racjonalnych warunków i  sposobów bojowego 
zastosowania rakietowego i  artyleryjskiego uzbrojenia samolotów 
jest jednym z podstawowych zadań rozwiązywanych podczas organi­
zacji dzi., • ,i bojowych. W większości wypadków określa ona treść 
decyzji dowódcy co do prowadzenia działań bojowych oraz zapewnia
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pov;odzenie y/ykonania zadania. Skuteczne rozv/iązanie zadań bojo­
wego zastosowania uzbrojenia, które zapewnia zniszczenie prze - 
ciwnika, sprzyja zaszczepieniu ;viary w skuteczności swojej broni 
i  daje pev;nosó w walce oraz jest ważnym czynnikiem raoralno-poli- 
tycznym w wychowaniu personelu latającego.

We współczesnych warunkach, jak wykazują doświadczenia uzys­
kane w trakcie szkoleń i  v/ojen lokalnych, bojoy/e zastosowanie 
rakietowego i  artyleryjskiego uzbrojenia samolotów do celów po­
wietrznych raelizuje się w złożonej sytuacji. Działania bojov/e 
lotnictwo prowadzi w każdych warunkach atmosferycznych przez 
całą dobę, użycie broni następuje na dużych prędkościach lotu 
i na rożnych wysokościach. Walka powietrzna w nocy z wykorzys­
taniem technicznych środków radiolokacyjnych i  na podczer\yień 
jest zwykłym zjav/iskiem, w związku z niemożliwością prov/adzenia 
obserwacji wzrokowej celu, ^Działania przeciwko celom naziemnym 
odbywają się przy silnym przeciwdziałaniu środków obrony po - 
v;letrznej przeciwnika. Dla zerwania strzelania szeroko stosuje 
się rożne rodzaje zakłóceń, Walkę będzie się prowadzić z pod — 
stępnym i  dobrze wyszkolonym przeciwnikiem.

Domyślne rozwiązanie zadań związanych z bojov/ym zastosov;a - 
niem uzbrojenia wiele zależy od tego, jakimi środkami rażenia 
do zwalczania przeciwnika rozporządzają nasze samoloty i  jak 
przygotowany jest personel latający do ich użycia.

Głęboko myli się ten, kto rozpatruje opanov;anie umiejętności 
posługiv;ania się nowym sprzętem tylko z praktycznego punktu wi—j • . V/ f
azenia, związanego z wypracoaniem nowych nawyków i  sposobów 
w sterowaniu samolotem, bronią itd. Wytężenie tylko fizycznego 
wysiłku dla rozwiązania tego zadania nie jest wystarczające. 
Konieczne jest poważne teoretyczne przygotowanie. Każdy o ficer 
lotnictwa powinien wytrwale i  z uporem uczyć się posługiwania 
now'ym sprzętem, opanować teorię i  praktykę jego zastosowania 
bojowego, ciągle udoskonalać sposoby jego wykorzystania i  oprą- 
cowywaónowe chwyty taktyczne. Należy zawsze pamiętać, że s iła  
ognia decyduje- o, wyniku walki powietrznej i  przebiegu działań 
przeciv/ko celom’ naziemnym.-
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Odpowiednio do wymagań warunków walki powietrznej i  strze - 
lania do celów naziemnych współczesny system rakietowego i  arty­
leryjskiego uzbrojenia samolotów składa się z różnych pod wzglę­
dem konstrukcji mechanizmów, v; których szeroko wykorzystuje się 
automatykę, telemechanikę i  technikę obliczeniov^ą.

Zadania, jakie ma spełniać rakietowe i  artyleryjskie uzbro­
jenie samolotów zależą od typu samolotów, warunkóv̂  ich zastoso­
wania bojowego i  rodzaju celu. Broń konstruuje się dla danego 
typu samolotu, z uwzględnieniem zadań bojowych stojących przed 
danym rodzajem lotnictwa i  warunków, w jakich może być użyta.

W stosunku do systemu uzbrojenia samolotóy/ - ogólnie rzecz 
biorąc -  stawia się następujące zasadnicze wymagania:

- duże prawdopodobieństwo rażenia zasadniczych celów, dla 
którego on jest przeznaczony;

- możliwie szeroki zakres warunków zastosowania bojowego;

-  dobra odporność na zkłócenia;

- zapas amunicji wystarczający do wykonania zadań bojowych;

- zunifikowane /ujednolicone/ urządzenia podv/ieszeniowe;

- rozmieszczenie agregatów systemu uzbrojenia przeważnie 
w gabarytach konstrukcji samolotóy^.

Podczas konstruowania systemu uzbrojenia dla różnych typów 
samolotów nie zawsze udaje się spełnić wszystkich podanych wy­
magań, ponieważ niektóre z nich są sprzeczne i  zadaniem konstruk 
toróv/ jest znalezienie rozwiązania optymalnego.

Zajmiemy się charakterystyką składowych elementów współczes­
nego systemu rakietowego /artyleryjskiego/ uzbrojenia samolotów.

KIEROWAFE POCISKI RAKIETOWE są podstawowym środkiem rażenia. 
Zapewniają one dużą dokładność strzelania oraz możliwość zasto­
sowania w różnorodnych warunkach odnoszących się do odległości, 
wysokości, kierunków ataków, prędkości lotu samolotu typu myś -
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liwskiego i  celu, pogody, pory doby itd. Zastosowanie kierowa - 
nych pocisków rakietowych przyoe.ynia się do mniejszego ograni­
czenia techniki pilotowania sainolotu przed odpaleniem i  szcze - 
golnie po wykonaniu strzału, co zapewnia duże możliwości bojowe 
samolotów uzbrojonych w tego typu pociski.

Jednak, na razie są duże trudności w stosowaniu kierowanych 
pocisków rakietowych w manewrowej walce powietrznej, na granicz- 
nie małych wysokościach i  w warunkach specjalnych zakłóceń wyt- 
warzanych przez przeciwnika. Z dużymi trudnościami technicznymi 
zvd.ązane jest również wprowadzanie ich do systemu uzbrojenia 
obronnego samoiotów bombowych.

Samoloty typu myśliwskiego uzbraja się w pociski rakietowe 
dwóch klas: powietrze-powietrze i powietrze-ziemia małego za - 
sięgu. Pociski rakietowe bardzo szj^bko są modernizowane w celu 
przystosov/ania ich do użycia w różnych warunkach v/alki pov/ietrz- 
nej i  z różnymi typami celów.

NIEKIEROWANE POCISKI RAKIETOWE szeroko rozpowszechnione są 
w systemach uzbrojenia frontowych taktycznych saJ-nolotach myś­
liwskich, rayśliwsko-bombowyoh i  myśliwsko-szturmowych oraz są 
jednym z podstawowych środków rażenia celów naziemnych o małych 
wymiarach w operacyjnej i  taktycznej s tre f ie  przeciwnika. Posia­
dają one znacznie v;iększą dokładność niż bomby lotnicze i  dużą 
zdolność niszczącą.

BROŃ ARTYliERYJSKA jest jednym z najbardziej skutecznych 
środków rażenia samolotów typu myśliwskiego v/ walce powietrznej, 
szczególnie z celem manewrującym.

Doświadczenia bojowe z Wietnamu pokazują, że brak działek 
w schematach uzbrojenia samolotów jest istotną cechą ujemną, 
zaś najbardziej skutecznym systemem uzbrojenia samolotów myśliw­
skich jest system, rozsądnie łączący broń rakietową i  arty lery j­
ską, Broń artyleryjską szeroko stosuje się do uzbrojenia samolo­
tów myśliweko-borabowych, myśliwsko-szturmowych i  taktycznych
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samolotów myśliwskich i  jjest ona środkiem obrony wielomiejsco- 
wych samolotow /samolotów bombowych, transportowych i  rozpoz — 
nawczych, a także śmigłowców/,

SYSTEMY CELOWNICZE strzelania powietrznego współczesnych 
samolotow zapewniają poszukiwanie, wykrycie i  rozpoznanie celów 
wyjście w położenie wyjściowe do ataku, przygotowanie kierowa- 
nych pocisków rakietowych, wykonanie celowanego strzelania, 
naprowadzanie pocisków rakietowych na cel /dla kierowanych za 
pomocą wiązki i  półaktywnych układów naprowadzania/ i  wyjścia 
z ataku. Oprócz tego w wielu wypadkach systemy celownicze 
wspólnie z inną aparaturą biorą udział w rozwiązywaniu zadań 
pilotażowo-nav^igacy jnych.

1.1,2. i|§jig§^Pg§ę|egg2nyę^_|i'Qd}ipw_ra|ep|p,_w_8ęhematąęh_

Miejsce poszczególnych rodzajóv/ broni w schematach uzbroję» 
nia v/spółczesnych samolotow określa się ich właściwościami 
bojowymi.

PRZPjGHUYruJACE SAMOLOTY MYŚLI. SKIE WOJSK OPK mają kierowane 
pociski rakietcwe z cieplynmi głowicami samonaprowadzającymi się 
lub radiolokacyjnymi klasy powietrze-powietrze o dużej s i le  
niszczenia, systemy celownicze o dużej odległości działania 
i  dobrej odporności na zakłócenia. Liczba pocisków rakietowych 
na samolocie waha się od dwóch do sześciu. Dodatkowo mogą być 
ustawiane szybkostrzelne działka kalibru 20-23 mm z zapasem 
amunicji na 3 - 4 s ciągłego ognia.

FRONTOWE SAMOLOTY MYŚLIWSKIE mają w schemacie uzbrojenia 
od dwóch do sześciu kierowanych pocisków rakietowych klasy po- 
wietrze-powietrze i  do dwóch szybkostrzelnych działek kalibru 
20 - 23 mm z zapasem amunicji na 3 “  4 s ciągłego ognia. Za - 
miast kierowanych pocisków rakietowych do działań na cele na - 
ziemne przewiduje się podwieszanie niekierowanych pocisków ra -
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kietowych kalibru 57 - 80 iran /do 150 - 170 sztuk/ lub kalibru 
240 - 300 imn /do 8 sztuk/. Systemy celownicze przewidują kom - 
pleksową pracę optycznych, podczerwonych i  radiolokacyjnych 
wizjerc5w /urządzeń/.

SAMOLOTY MYŚLIWSKO-BOMBOWE mają wielowariantowy kombinowany 
schemat rakietowego, artyleryjskiego, bombardierskiego i  spec -- 
j.alnego uzbrojenia o różnym przeznaczeniu. Ssjtioloty zaczynają 
byó uzbrajane w systemy kierowanych pocisków rakietowych klasy 
powietrze~ziemia małego zasięgu z dov/ódczym układem sterowania 
lub samonaprowadzania. Dla walki powietrznej przewiduje sią kie­
rowane pociski rakietowe klasy powietrze-powietrze. Szeroko 
stosuje się niekierowane pociski rakietowe i  działka wbudowane 
w konstrukcję samolotu i  w wariancie podwieszeniow'ym. Liczba 
punktów podwieszeń dochodzi do dwunastu.

SAMOLOTY BOMBOWE, ROZPOZNAWCZE, TRANSPORTOWE I ŚMIGŁOWCE 
zaczynają posiadać kompleksy obronne, składające się ze stano - 
wiska artyleryjskiego, środków tworzenia zakłóceń i  w perspek­
tywie z pocisków antyrakietowych. Dla działań na cele naziemne 
z frontowych samolotów bombowych, oprócz uzbrojenia bombardier­
skiego i  specjalnego, stosuje się niekierowane i  kierowane po­
ciski rakietowe klasy powietrze-ziemia małego zasięgu i  broń 
artyleryjską.

Doś-wiadczenia uzyskane w czasie przeprowadzanych w państ - 
wach układu warszawskiego oraz państwach kapitalistycznych, 
a także doświadczenia wyniesione z działań bojowych w Wietnamie 
wykazują, żemjskuteczniejszyra systemem uzbrojenia samolotu jest 
taki system, w którym rozsądnie łączy się pociski rakietowe z 
bronią artyleryjską i  który posiada systemy celownicze mające 
optyczne, radiolokacyjne i  podczerwone wizjery.

Dalsze doskonalenie systemów uzbrojenia samolotów następuje 
w celu zv;iększenia możliwości stosowania ich w każdych warun - 
kach atmosferycznych, pod różnymi sylwetkami, przy odporności na 
zakłócenia,rozszerzenia możliwych warunków zastosowania bojov/ego
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Oprócz tego przeprowadzane są próby wspólnego rozwiązywania 
zadań nawigacji i  zastosowania bojowego drogą automatyzacji 
wszystkich procesów sterowania.

Udoskonalanie systemu uzbrojenia samolotu, nowe jego jakości 
wymagają od personelu latającego i  dowódczego lotnictwa dobrej 
znajomości techniki i  zagadnień jego zastosowania bojowego. 
Bardzo dobra znajomość uzbrojenia swojego samolotu i  umiejętne 
jego użycie w v/alce jest rękojmią wysokiej gotowości 1 zdol - 
ności bojowej lotnictvm.

1.1.3. 5i|§gie_s|giplgt_~_pgd||§l/ę'^|_?§.§ap.ię_bojowęgo 

|§i^e§fi\^§ni|,^|*g^iętQ’/-|gg^i_g|>tyl||yj|^i|go_ 

_Uf^ruj|nią_sąmolotów_

Podstawowym zadaniem bojowego zastosowania rakietowego 
i  artyleryjskiego uzbrojenia samolotów jest RAŻENIE CELU.
Jego trafne rozwiązanie w v/lększości v/ypadków przyczynia się 
do wykonania zadania bojov;ego.

Zadanie rażenia celu powinno mieć tak zorganizowane strze­
lanie, aby zapewniało maksymalną skuteczność oddziałyvmnia na 
cel stosowanego środka rażenia.

Rażenie celu osiąga' się w określonych warunkach spotkania 
pocisku rakietowego /pocisku artyleryjskiego/ z celem, które 
występuje tylko w wypadku prawidłowego wyboru warunków odpale­
nia pocisków rakietovvfych /strzelania z działek/. Dlatego, roz - 
wiązując zadanie rażenia celu, trzeba v;ybraó racjonalne warunki 
strzelania, zapewnić lot pocisku rakietov\;ego /pocisku arty lery j­
skiego/ do celu i  w określonym momencie spowodować wybuch jego 
części bojowej.

Uwzględniając powyższe warunki, zadanie rażenia celu d z ie l i  
się na trzy wzajemnie powiązane zadania składowe: sterowanie 
strzałem, sterowanie lotem i  sterowanie wybuchem pocisku ra - 
kietowego / pocisku artyleryjskiego/.
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Rozwiązanie zadania STEROV/ANIA STRZAŁEM zapewnia wyprov/a - 
dzenie samolotu w strefę możliwego strzelania z określoną 
orientacją broni względem celu, przedodpaleniowe przygotowanie 
systemu uzbrojenia i  v/ykonanie strzelania całowanego. Vi rozwią­
zaniu zadania biorą udział: punkt dowodzenia, p i lo t ,  system 
celowniczy i  inneelementy uzbrojenia. Podstawowym urządzeniem 
rozwiązującym to zadanie jest system celovaiiczy. Możliwa jest 
pełna automatyzacja zadania sterowania strzałem drogą włączenia 
systemu celowniczego w skład systemu zautomatyzowanego sterowa­
nia,

STEROWANIEM LOTEM KIEROWANYCH POCISKÓW RAKIETOWYCH polega 
na zapewnieniu lotu pocisku rakietowego po ustalonym torze sto­
sownie do położenia i  ruchu celu oraz s tab i l izac j i  /podłużnej, 
poprzecznej i  kierunkowej/. Wykonywane jest ono przez pokładową 
aparaturę pocisku rakietovi/ego niezależnie od czynności samolotu 
strzelającego lub z jego udziałem.

Dla niekierov7anych pocisków rakietowych i  pocisków arty - 
leryjskich sterowanie lotem polega tylko na s tab i l iza c j i  ich 
osi podłużnej i  zapewnieniu prawidłowego lotu. Rozwiązuje się 
je za pomocą urządzeń stabilizujących i  obrotu,

STEROWANIE WYBUCHEM ma za zadanie maksymalnie wykorzystać 
działanie części bojowej pocisku rakietowego /pocisku arty lery j­
skiego/ na cel. Zadanie rozwiązuje się drogą uzgodnienia charak­
terystyk części bojowej i  zapalnika z warunkami spotkania po - 
Cisku rakietowego /pocisku artyleryjskiego/ z celem. Sterowanie 
wybuchem realizuje się z zasady autonomicznie przez zapalnik 
pocisku rakietowego, współdziałający z celem, sposobem uderze­
niowym /kontaktowym/ lub zbliżeniowym /bezkontaktowym/.

Od sposobu rozv>iiązania każdego zadania składowego i  zadania 
rażenia celu w całości zależą tak v./arunki /możliwe i  racjonalnej 
jak i  sposoby bojowego zastosowania uzbrojenia danego samolotu.



- 28 -

Rozwiązanie zadania rażenia celu ściśle związane ;je8t z 
organizacją strzelania w v/alce powietrznej i  podczas działań 
na cele naziemne, V/ywiera ono duży wpływ na rozwiązanie szeregu 
zagadnień taktycznych, metodykę szkolenia personelu latającego, 
a także w większości wypadków określa warunki bezpieczeństwa 
lotu podczas strzelania i  zapewnienia gotowości bojowej systemu 
uzbrojenia.

1.2. ROZWIĄZANIE ZADANIA RAŻENIA W SYSTEMACH KIEROWANEGO 
UZBROJENIA RAKIETOWEGO SAMOLOTÓW

1.2.1. Z§d§nie_|terpwania_lotem_i_jegp_rpzwi§zanię_podęzas_

=ll==l=iili-i§=5ii§i=D§wię|rznyęh_

1.2.1.1. S£osoby_sterowanią_i_tory_lotu_pocisków_

Sterowanie lotem pocisku rakietowego odbywa się za pomocą 
aparatury pokładowej według komend /sygnałów/ otrzymynwanych 
z następujących źródeł;

-  od celu, kontrastov/o v/ydzielającego się na okrążającym 
tle  jakąkolwiek właściwością;

- nadajnika, umieszczonego na samolocie-nosicielu;

- urządzenia programowego, umieszczonego w pocisku rakie - 
towym.

Odpowiednio do tego is tn ie ją  trzy zasadniczo różne sposoby 
sterowania; samonaprowadzanie, zdalne sterowanie i  sterowanie 
autonomiczne.

SAMONAPROV/ADZANIE - sterowanie lotem pocisku rakietowego 
za pomocą aparatury pokładowej pocisku rakietowego, reagującej 
na wypromieniowanie lub odbicie od celu jakiegokolwiek rodzaju



-  23

energii. Cel powinien wyi’óżniać się kontrastowością na okrąża­
jącym tle* Czułym elementem pocisku rakietowego chwytającym 
sygnały dowódcze jest koordynator pocisku rakietowego wchodzący 
w skład głowicy samonaprowadzającej się. Na całym odcinku lotu 
pocisk rakietowy posiada połączenie r e la c j i  pocisk rakietowy - 
- cel,

ZDAIJłE STEROWANIE - sterowanie na odległość za pomocą sygna­
łów przekazywanych z nosiciela /lub z wykorzystaniem sygnałów 
od nosiciela/. Aparatura pokładowa pocisku rakietowego ciągle 
reaguje na podawane komendy /lub wypracowuje komendy na podsta­
wie przyjętych sygnałów/ i zapewnia lot po nakazanym torze,
W czasie całego lotu jest połączenie nosiciel - pocisk rakie - 
towy,

AUTONOMICZNE STEROWANIE - ruch po zawczasu zaprogramowanym 
torze, Ani nosicie l, ani cel nie bierze udziału w si^eror/aniu 
lotem pocisku rakietowego. Autonomiczne sterowanie w pociskach 
rakietowych klasy powietrze- powietrze 1 pov;ietrze-ziemia ma - 
łego zasięgu odgrywa pomocniczą rolę, zapewniając;

-  sterowanie lotem pocisku rakietowego na początkowym 
/autonomicznym/ odcinku do momentu v;łączenia samonaprowadzania 
lub zdalnego sterowania;

-  stabilizację przechyłu pocisku rakietowego lub zapobiega­
nie jego obrotowi wokół osi podłużnej;

- dodatkowe sterowanie w kierunku na etapie samonaprowa - 
dzania lub zdalnego sterowania, konieczne dla zwiększenia 
jakości i  dokładności naprowadzania.

Prócz tego dla wszystkich lotniczych pocisków rakietowych 
autonomiczny odcinek lotu po odpaleniu konieczny jest dla za - 
pewnienia bezpieczeństwa samolotu przed zderzeniem się z pocis­
kiem rakietowym.
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obecnej chwili is tn ie je  duża ilośd różnych typów kierowa­
nych lotniczych samonaprowadzających się i  zdalnie sterowanych 
pocisków rakietowych. Na rys, 1,1 i  1,2 podane są uproszczone 
schematy układów samonaprowadzania i  zdalnego sterowania,

TOr lotu pocisku rakietowego zależy od sposobów naprowadza­
nia i  w większości viypadków określa warunki zastosowania bojo­
wego, Na rys, 1.3 podany Jest ogólny obraz toru lotu samonapro- 
wadzającego się pocisku rakietowego.

Rys.1,3. Tor lotu samonaprowadzającego się pocisku
rakietov;ego
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Jak wynika z rysunku 1.3, pocisk rakietowy kolejno pokonuje 
następujące odcinki lotu.

Odpalenie pocisku rakietowego viykonano w punkcie 0^, W mo - 
mencie odpalenia wektor prędkości lotu pocisku rakietowego może 
byś skierowany na cel lub tworzyć z l in ią  odległości początko­
wej pewien kąt wyprzedzenia . Przede wszystkim pocisk rakie­
towy pokonuje autonomiczny odcinek lotu 0  ̂ - 0̂  /w czasie 0,5 - 
-  1,5 a/. Na tym odcinku układ sterowania pociskiem rakietowym 
Jest wyłączony. W punkcie 0̂  włącza się pokładowy układ stero - 
wania i  pocisk rakietowy przebywa odcinek wyjścia na tor okreś­
lonej metody naprowadzania 0̂  -  0^, Część drogi przebywa pocisk 
z pracującym silnikiem 0  ̂ -  O2  /aktywny odcinek toru lotu/,
W punkcie C>2 s ilnik pocisku rakietowego kończy pracę /'tpgj^

2 - 7  s/. Poczynając od punktu 0^, pocisk rakietowy wykonuje 
lot s iłą  bezwładności /pasyv;ny odcinek drogi/ ,

Od punktu 0̂  pocisk rakietowy wchodzi na tor okre-^lony me­
todą naprowadzania i  następnie /Ô  -  0^/ lec i po nakazanym to- 
rze. Na odcinku lotu a - b odbezpiecza się zapalnik pocisku ra­
kietowego 2 -  6 s/. Na pewnej odległości od celu
/punkt 1/ następuje oślepienie koordynatora. Z układ ste-y
rowania ze względu na szybki wzrost sygnału wchodzącego lub 
przekroczenie kątowego rozmiaru celu w stosunku do pola widze­
nia koordynatora cieplnego, a w układach półaktywnych ze względu 
na niemożliwość wydzielenia impulsu odbitego od sondującego 
nie wypracowuje potrzebnego sygnału sterowania na stery. Stero­
wanie pociskiem rakietowym zostaje przerwane i  pocisk rakietowy 
porusza się po torze określonym /w przybliżeniu/ położeniem 
sterów pocisku rakietowego w punkcie I  50 - 150 m/.
W punkcie I I  zapalnik otrzymuje sygnał wykonawczy spowodowania 
wybuchu, po pewnym czasie / t -  czas zwłoki pocisku/. W punk­
cie 0̂  następuje wybuch części bojowej pocisku rakietowego. 

x/ Dla pocisków rakietowych nie posiadających silnika
marszowego.
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Jeżeli chybienie pocisku rakietowego A jest większe od pewnej 
granicznie wielkości r* /maksymalny promień zadziałania zapal­
nika/, to pocisk rakietowy nie wybucha, przelatuje obok celu 
i  w punkcie 0̂  następuje jego samolikwidacja.

Na możliwe warunki zastosowania bojo'wego pocisków rakieto­
wych duży wpływ wywiera charakter toru określonego metodą napro­
wadzania, Najlepszym torem jest tor prostolinijny lub zbliżony 
do niego, który zapewnia wykonywanie strzelania z dowolnego 
ki î*uriku do celów manewrujących i nie manewrujących.

Typ toru lotu samonaprowadzającego się pocisku rakietowego 
określamy równaniem związku przyjętym za podstawę prawa stero­
wania pocisku rakietowego. ■

RÓWNANIE ZWIĄZKU - to zawczasu ustalony rozkład zmiany 
jakiej,kolv/iek charakterystyki rucłiu pocisku rakietowego lub jeg(_

• •' . 'ś J O ̂
położenia względem celu /matóraatyczny zapis ograniczeń, nałożo-"” 
uych..,na parametry, charakteryzujące położenie lub ruch pocisku 
x^akietowego/. Równanie związku daje tor idealny. Typ to ru 'f  od­
powiadające mu równanie związku nazywamy także MiśTODA NAUkOWA- 
OZAWIA. • Podamy kilka, przykładów równań związku.

Jeżeli wektor bezwzględnej prędkości lotu pocisku rakieto­
wego w czasie lotu cały czas skierowany jest na cel, to rów­
nanie zvilązku posiada postać:

t  = o .'R

Odpowiadający temu równaniu tor lotu pocisku rakietowego 
nazywa się KRZYWA POŚCIGU,

'Jeżeli na cel skierować podłużną oś pocisku rakietowego, to 
równanie zv/iązku posiada postać

'^R "
a tor nazywa się TOREM BEZ.POŚREDNIEGO NAPROWADZANIA.
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Rya. 1.4. Tor zbliżania r(5wnoległego

Dla pocisków rakietowych klasy powietrze~powietrze w prze­
ważającej większości wypadków wykorzystuje się TOR ZBLIŻANIA 
RÓraOLEGŁEGO, dla którego równanie związku może byó napisan.e 
w postaci /rys.1.4/:

= 0 ,

lub

sin t = sin q , /1.1/

zie!Wj^- kątowa prędkośó l i n i i  odległości /linia pocisk ra -  
kietowy - cel/;

 ̂ ~ kąt wyprzedzenia, który tworzy z l in ią  odległości 
wektor bezwzględnej prędkości lotu pocisku rakieto­
wego Vĵ ;

- prędkośó lotu celu; 

q -  kursowy kąt celu.
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Podczas lotu pocisku rakieto\7ego po torze zbliżania rórmo ~ 
ległego linia pocisk rakietowy - cel przesuwa się równolegle 
względem siebie = 0/, a wektor skierowuje się w natych­
miastowy punkt spotkania Kątowa prędkość lotu pocisku
rakietov;ego jest róv/na prędkości zmiany kąta wyprzedzenia 
vjj . Jeżeli = conat, - const i 0, to tor zbliżania
równoległego będzie prostolinijny, gdyż  ̂=0, Zmiana wielkości 
i kierunku 3- także v;ielkości V|̂ prowadzi do zmia.ny kąoa wy­
przedzenia i do wykrzywienia toru.

Dla zapewnienia zbliżania równoległego w układzie sterowa - 
nia pocisku rakietowego przeważnie stosuje się koordynatory 
śledzące, automatycznie prowadzące cel po jego przechwyceniu 
i dokonujące pomiaru kątowej prędkości linii odległości. Jeżeli 
co nie jest równe zeru, to koordynator daje sygnał błędu pro - 
porcjonalny do tej prędkości = c . Układ sterowania na
podstawie sygnału błędu wypracowuje sygnał sterov;ania, który 
zapewnia potrzebne wychylenie sterów pocisku rakietowego dla 
jego skrętu według zależności en ̂  = K cOĵ /K > 1/, Skręt nastę­
puje dopóty dopóki sygnał błędu z uwzględnieniem sprzężenia 
zwrotnego nie będzie równy zeru:

K

Dla Co = K 0 0 ,̂ pocisk rakietowy ponownie wchodzi na tor K Didealny, wykonyv/anie skrętu zostaje przerwane,
W różnych V7arunkach lotu pocisku rakietowego po torze na - 

prowadzania oś koordynatora śledzącego tworzy z osią pocisku 
rakietowego pev;ien kąt v|)̂. Kąt ten ciągle się zmienia z pręd­
kością szczególnie na odcinku wyjścia pocisku rakietowego
na tor naprow'adzania /0-j - 0̂ , rys. 1,3/.

Na rys. 1.5 podany jest schemat pokazujący możliwe położę - 
nia osi koordynatora w stosunku do osi pocisku rakietowego z
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uwzględnieniem istnienia kąta natarcia pocisku rakietowego 
i  możliwych wahań dynamicznych pocisku rakietowego w stosun­
ku do toru określonego metodą naprowadzania.

0 ^  <=̂n

Hys,1,5# Położenie osi pocisku rakietowego w stosunku 
do osi koordynatora w czasie lotu

Każdy koordynator ma określone charakterystyki konstruk — 
cyjne: ^ ~ maksymalny kąt odchylenia osi koordynatora od osi
pocisku rakietowego i  *f  ̂ maksymalną kątową prędkośd ruchu 
osi koordynatora podczas siedzenia celu. Te charakterystyki 
mogą wywrzeć istotny wpływ na warunki zastosowania bojowego 
pocisków rakietowych.

W zastosov/aniu bojov;ym bardzo v;ażnymi charakterystykami 
ruchu pocisku rakietowego są:

” ^k max ”  "^^ksymalny czas kierowanego lotu;

” “ prędkośó lotu pocisku rakietov/ego po torze
i  szereg innych.
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Na rys. 1.6 podany Jeat tor lotu zdalnie sterowanego pocisku 
rakietowego. Charakterystycznymi odcinkami tego toru Sfii -
-  odcinek autonomiczny lotu pocisku rakietowego -na którym w 
końcowej częńci pocisk rakietowy wchodzi w wiązkę; punkt 0̂  -  
~ początek pracy układu sterowania i  lotu po torze okreńlonym

Suanuf na tad/jiiiania ¡h. / /
radiozcipmnika

O)

Rys. 1.6. Tor pocisku rakietowego, zdalnie sterowanego 
/kierov/anego/ za pomocą wiązki prowadzącej

metodą naprowadzania. Dla zapewnienia naprovmdzania na ce l ' ' "  
w czasie kierov;anego lotu pocisku rakietowego należy spełnić 
następujące wymagania:

- wiązka powinna być nałożona na cel;

- pocisk rakietowy powinien być utrzymywany w wiązce za po­
mocą aparatury pokładowej, wykorzystując sygnały z nosiciela;

- nosiciel 1, pocisk rakietowy 2 i  cel 3 powinny znajdować 
się na jednej l in i i .
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Takj tor -loti) nazywu ulę TOHIvM POKKYCJA.

Roflza.j toru zaJa^y od prawa ruchu calu .1 narnolotu-noMiciała, 
Tor poclaku rakictowof^o poaiada tyrn wlpkuz') krzywizny, im włyk- 
nzn .Jeet kątowa prędkość U n i i  odUjK^oucl, która .jeeit .-jednakowa 
dla odcinków ; oaiiiolot -  c e l ,  onmoJot -  pocink rakietowy i  po­
ol ak rakietowy -  c e l  :

1) ^D/rn-c/ “ ‘̂^D/ni-r/ " '̂̂ ’ h/r-c/*

RajiiinleJeża ki’zywizjia toru odpowiada lotowi oamolotu iiiyń - 
liweklego według metody zl)Użanla równoległego. W prak tyce , zao- 
toBO'vania bojowego ki erowanycłi pociaków i'nlí j f;towych ich odpale­
nie następuje podozaa lotu aaniolotu myśl iw raki ego po torze,, zbli­
żonym do krzywej pościgu, tor pocioku rakieto-ego v/ykrzywia się, 
pogarrazają raię warunki lotu. Aby tor nieco wyproratowaó, raamolot 
luysli.waki po odpaleniu powinien wylconywaó lot z dodatni.m kątem 
wyprzedzenia, zbliżonym do kąta wyprzedzenia, potrzebnego dla 
z b1i ż an i a równoległego.

Jak było Już podane, zdecydowana większość rzeczywiratycii 
toru. lotu tak samonaprowadzających raię. Jak i zdalnie sterowa­
n y c h  pociskóv; rakietowych Jest krzywoliniJna. ’Jobee tego dla 
lotu po nim wymagane Jest określenia przeciążenia, nazywanego 
POTRZEBWYÍ.-;.

Z kolei aerodynamiczna właściwość pocisku rakietowego i 
Jego prędkość zapewniają stworzenie v/ czasie lotu przeciążenia, 
przypisanego każdemu konkretnemu typowi pocisków rakietowych, 
Największe normalne przeciążenie. Jakie może stworzyć pocisk 
rakietowy w danych warunkach lotu nazywa się ROZPORZADZALNYK

Wartość przeciążenia rozporządżalnego n.̂, przeważnie okreś- 
Jako funkcję od wartości liczby M /Macha/ i wysokości lotu 

i przedstawiamy na wykresach, umieszczanych w opisach danego 
pocisku rakietowego. Na rys, 1,7 podany Jest przykład v;ykresów 
dla pocisku rakietowego typu R-3S.
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Podczas .lotu po torze napro\'/adzania wielkość powinna 
być nie niniejsza od potrzebnej dla wykonania manewru związanego 
z naprowadzaniem pocisku rakietowego na cel. łiozporządzalne 
przeciążenie podczas manewru w płaszczyźnie jednego skrzydła 
będzie minimalne n^ - w płaszczyźnie rozstawienia skrzydeł
będzie maksymalne n.̂ - Rozporządzalne przeciążenie po­
cisku rakletcwego zależy od prędkości lotu /liczby M/ i wyso 
kości.

u-........... .......... .
/ X

/
/

/ //
V /

L > " stS
y ' 11;!« ..-

i 0 15 2,a 2,5 3
Al

Rys. U " i\ Bf'zporządzalne przeciążenie pocisku rakietowego 
typu R-3S na jedno skrzydło

Rzeczywisty ruch kierowanego pocisku rakietowego jest ciąg­
łym procesem jego odchyleń od Idealnego toru lotu i usunięcie 
ich za pomocą aparatury sterowania.

Fluktuacja pocisków rakietowych powstajej
- ze względu na błędy początkowe w orientowania pocisku i’a- 

kietowego podczas odpalenia i zaburzeń, jakim podlega pocisk 
rakietowy w trakcie zejścia z urządzenia odpalającego;
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- z powodu odejścia pocisku rakietowego od toru określonego 
metodą naprowadzania w czasie lotu autonomicznego;

- ze względu na wahania celu i fluktuację energii wypromie- 
niowanej lub odbitej, wykorzystywanej do naprowadzania pocisku 
rakietowego;

- z powodu szumów wewnętrznych i fluktuacji sygnału stero­
wania, przechodzącej w pokładowej aparaturze pocisku rakieto­
wego.

' s k
/̂==I0 Mm

/
7 ^

H-5

15

t , s

io 42 14

H, km 0 1 2 3 4 6 7 9

a , m / s 340 336 333 329 326 324 342 304 296

Kys. 1.8. Zmiana przeciążenia w zależności od czasu lotu

Ponieważ pocisk rakietowy i aparatura sterowania odznaczają 
się bezwładnością, błąd naprowadzania nie jest usuwany natych­
miast, lecz z opóźnieniem. W razie istnienia błędu naprowadzania
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w pobliżu celu aparatura sterowania może nie zdążyć usunąć go 
i wówczas pocisk rakietowy nie trafi w cel /następuje chybię - 
nie pocisku/.

Stwarzane w czasie lotu przeciążenia zużytko7i/uje się tak 
dla zapewnienia lotu pocisku rakietowego po torze określonym 
metodą naprowadzania /ta część przeciążenia nazyy/a się przecią­
żeniem kinematycznym n -̂ /, jak i dla usunięcia wahań fluktuacyj- 
nych/ ta część przeciążenia nazywa się przeciążeniem fluktua - 
cyjnym n^/. V/obec tego ogólne potrzebne przeciążenie składa się 
z przeciążeń; kinematycznego i fluktuacyjnego:

np = nĵ  + n .̂

Drogą doświadczeń ustalono przybliżony stosunek pomiędzy 
przeciążeniem kinematycznym n̂  ̂i przeciążeniem fluktuacyjnym 
n^ •

- dla samonaprowadzających się pocisków rakietowych:

Hk = 0,7 np, 

n^ = 0,3 n^;

- dla zdalnie steroV/anych pocisków rakietowych;

n, = 0,3 n̂ ,

Lot po torze naprowadzania jest możliwy, jeśli we wszyst 
kich jego punktach przeciążenie rozporządzalne n̂, pocisku ra 
kietowego jest większe od przeciążenia potrzebnego n̂ .
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1,2.1,2. Pokładowa_ą£araturą_sterowa^ lotem

W skład pokładowej aparatury pocisku rakietowego dla dowol­
nego sposobu sterov/ania wchodzą dwa układy /rys, 1.9/ ;

-  układ sterowania w kierunku, nadający pociskowi rakieto­
wemu określony tor lotu;

-  układ s tab il izac j i  /kierunkowej, podłużnej i  poprzecznej/.

Układ sterowania w kierunku określa sposób kierowania, typ 
i  charakter toru lotu pocisku rakietowego. Podstawowym jego za­
daniem jest ciągłe usuvmnie odchyleń pocisku rakietowego od 
określonego - idealnego toru lotu.

Układ s tab i l izac j i  zapewnia normalne v/arunki pracy zasadni­
czego układu, usuwając wszystkie możliwe,przypadkowe wahania 
pocisku rakietowego wokół dowolnej osi.

Zasadniczymi elementami układu sterowania vi kierunku są:
URZĄDZENIE PRZYJriiUJACE przeznaczone jest do przyjęcia infoi^ 

macji o celu, określenia błędu naprowadzania i  dania sygnału 
błędu Û j. = cA do współrzędnych przetwornika kanału sterowania. 
Typ urządzenia przyjmującego określa sposób sterowania. Na przyk­
ład w samonaprowadzających się pociskach rakietowych rolę odbior­
nika spełnia koordynator, w zdalnie sterowanych - odbiornik-od- 
czytywacz sygnałów, przychodzących z punktu sterowania /dowodze­
nia/.

WSPÓŁRZĘDNY PRZET\70RNIK służy do podzielenia sygnału błędu 
na kanały sterowania, ponieważ wszystkie pociski rakietowe klasy 
pow'ietrze-powietrze sterov;ane są w dvi/óch v/zajemnie prostopadłych 
płaszczyznach. Składa się on z generatora napięó oporowych i  
detektora fazoczułego. Na detektor fazoczuły przychodzi sygnał 
błędu i  napięcie oporowe, następuje ich porównanie i  wydzielę - 
nie sygnału błędu na kanały sterowania.
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MIERNIKI PARAMETRÓW RUCHU POCISKU RAKIETOWEGO /nadajnik 
normalnego przeciążenia, nadajnik ciśnienia prędkości, nadaj - 
nik kątowej prędkości lotu pocisku rakietowego itd./ służą dla 
polepszenia jakości naprowadzania pocisku rakietowego na cel.

URZĄDZENIE SUMUJĄCE /blok kształtov/ania sygnału sterowania/ 
przeznaczone jest dla algebraicznego sumowania wszystkich ayg - 
nałów, uczestniczących w sterowaniu pociskiem rakietowym i wy­
pracowaniu sygnału sterov;ania na dwa kahały, które następnie 
podawane są na napęd sterowy.

NAPĘD STEROWY służy do odchylania sterów i składa się z od­
biornika sygnału sterowania, aparatów sterowych i układu cią - 
gieł dla połączenia ze sterami.

ELEMENTY SPRZEZENIA ZWROTNEGO stosuje się do przekazania 
sygnału sprzężenia’ Z'vrotnego od urządzenia wykonawczego do żą­
dającego. Sygnał ten charakteryzuje wielkość i kierunek odchy­
lenia urządzenia wykonawczego od położenia wyjściowego /zero - 
wego/. Sygnał jest przekazywany do urządzenia sumującego ze zna­
kiem odwrotnym do sygnału sterowania. Sprzężenie zwrotne w spo­
sób istotny polepsza lot pocisku rakietowego po torze określo - 
nym metodą naproviadzania.

Oprócz tego aparatura sterov;ania posiada różne przetworniki, 
wzmacniacze, urządzenia tłumiące, urządzenia sumujące itd.

Działania aparatury pokładowej pocisku rakietow/ego określa 
się RÓWNANIEM PRACY UKŁADU STEROWANIA. Równanie to charaktery - 
żuje związek między kątem wychylenia steru ̂  i parametrami ru — 
chu pocisku rakietowego. Równaniem tym opisuje się te fizyczne 
procesy, które zachodzą w układzie sterowania podczas wypraco - 
Wania sygnału sterow/ania oraz w kanale sterowym.

Ogólne równanie pracy układu sterowania posiada następują - 
cą postać:
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^ Wjj + A2  + ■̂3 + -̂ 4 5̂ N i  ^ 6
n +.. +r o /1.2/

gdzie;  ̂ wychylenia steru, bieżące i  przy zerowym
sygnale sterowania;

A^,A2 »..,A^ - operatory charakteryzujące parametry ruchu 
pocisku rakietowego podczas kształtowania 

sygnałóy; sterowania odpov;iednio do metody na­
prowadzania i  uwzględniające konkretne charak­
terystyki układu sterowania i  napędów stero - 
wych.

Na przykład aby wychylió ster proporcjonalnie do kątowej 
prędkości l i n i i  odległości cOp, trzeba zmierzyć je j  wielkość. 
Miernik posiada sv;oje dynamiczne charakterystyki i  daje 
sygnał w postaci napięcia z pewnym opóźnieniem i  zniekształce­
niem, Sygnał jest przekazywany na f i l t r y ,  które róvmież zniek - 
ształcają go. Sygnał modyfikuje się również i  w aparaturze ste­
rowej, która posiada pewną bezwładność, V/ ostatecznym rachunku 
stery wychylają się o kąt S" , który nie jest dokładnie propor - 
cjonalny do co^. Aby dokładnie rozv/iązaó zadanie, wprowadza się, 
operator Â ,̂ który uwzględnia wszystkie przekształcenia sygnału.

Dla każdego typu pocisków rakietowych konkretyzuje się rów­
nanie. Na przykład dla pociskóv/ rakietowych naprowadzanych po 
torze zbliżania równoległego, równanie / I ,2/ przedstawia się 
w postaci;

S' = (jO

a ponieważ równanie zv;iązku w tym wypadku jest równe;

to równanie pracy układu sterowania posiada postać; 

 ̂ a '  / cOĵ  -  K cOjj/,
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Fodczaa wjipraoowywania sygnału steruvmnia, oprótjii iiaaadn.i- 
czago sygnału chai‘aktery s tyc anego dła metody naprowadiiania, do 
niego włącza się także sygnały poiepszające proces naprowadza­
nia. .leżeli na przykład skrzydła i stery pocisku rakieto-.ego 
nie zapewniają stateczności aerodynamicznej pocisku po toî ze, 
to do sygnału sterowania włącza sî  sygnał od nadajnika przys­
pieszeń liniowych. Aby środek ciężkości pocisku rakieto'/ego 
posiadał mniejsze wahania, do sygnału sterowania '/.łącza się 
sygnał proporcjonalny do bocztjego przyspieszenia pocisku rakie­
towego itd.

i? »i S iż,. £ 2 2 i § ii L%'„ i S 9 ii’̂ 9 Lk_ i „ i 2 łL i.'ł! !l .9 i'5 lii “ 1 ii ił i i; _

_bojowego^

h.la 1‘ozwiązania zadania stejrowania odpaleniem pocisku rakie 
towego, a także podczas oceny inożJ iv.’yc.h warunków zastosowania 
bojowego potrzebna jest znajomość cliarak terystyk energoba.li s ty- 
oznycłr poci sków rakle toy.ych. Zasadniczymi z nich są: prędkość 
lotu pocisku rakietowego, odległość łotu, maksymalny czas kiero­
wanego łotu i rozporządzalne jirzec 1 ążeni.e pociakt.) rakietowego. 
Wszystkie te charakterystyki możemy otrzymać drogą obliczeń lub 
doświadczeń. Obiiozerii 0'/;y sposób oriarty jest na całkowaniu róż­
niczkowych równań ruch.u pocisku .rakietowego, któ.re w ogólnym 
wy pad k u okre ś1amy;

- równaniami ructiu środka ciężkości pocisku rakietowego;
- równaniami ruoliu wokół środka ciężkości;
~ rówinaiiiarni pracy układu aterov/anla.
Dla potrzeb zastosowania bojowego układ ten rozwiązujemy na 

«.lektronowych maszynach cyfrowycłi, gdzie określa się wszystkie 
charakterystyki lotu pocisku rakietowego po torze naprow'adzania.
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Jako przykład rozpatrzymy metodę określania najv/ażniejszej dla 
rozwiązania zagadnień zastosowania bojowego charakterystyki 
bezv/zględnej prędkości lotu pocisku rakietov-ego Vp̂ w funkcji 
czasu.

— nft P

ito'

-90°

Rys.1.10. Siły działające na pocisk rakietowy

Na rys. 1.10 podane są,s iły  działające na pocisk rakierowy 
/którego środek masy znajduje się yi punkcie 0/, naprov/adzany 
ra cel /punkt C/. Załóżmy, że w pewnym momencie czasu środek 
masy pocisku rakietowego przesunął się od.toru idealnego. Układ 
sterowania wypracował sygnał sterowania i  podał na stery, które 
wychyliły się i  spowodcwały moment skrętu. Pocisk rakietowy 
przekręcił się o kąt oCĵ . 'Vektor bezwzględnej prędkości lotu 
pocisku rakietowego nie pokrywa się z osią pocisku i*akieto- 
wego, wzdłuż której działa s iła  ciągu P, W wyniku lotu z kątem 
oC tworzy się s i ła  sterująca Z, dążąca do powrotu pocisku ra- 

kieto'wego na tor idealny, Lotov/i pocisku rakietowego przeciwdzia­
ła s i ła  oporu czołowego Oprócz tego na pocisk rakietov/y 
działają ; Q - s i ła  ciężkości i  Pg “ s i ła  nośna.

Na podstawie drugiego prawa Newtona możemy napisać równanie 
ruchu środka masy pocisku rakietowego wzdłuż osi x - x;
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-- = P cos oĉ i ~ *

skąd
dVpj S S

--------- _  y  _  P  --------  Q o g  04  p  -  --------  P _

dt , Q Q
/1.3/

Całkując otrzymane równanie, możemy otrzymać wartość na
całym odcinku kierowanego lotu dla określonych warunków strze-

 ̂  ̂ x/lania. Bezwzględna prędkość pocisku rakietowego ' zalezy od 
wielkości s iły  ciągu silnika, masy pocisku rakietowego, gęstoś­
c i powietrza, kąta natarcia i  innych czynników. Ciąg silnika 
zmienia się w zależności od temperatury ładunku prochowego. 
Manewr celu może wyr^rzeć wpłyv; na oC i  P^. Przeważnie podczas 
obliczeń praktycznych dla bojowego zastosowania kieroiwańych-''po­
cisków rakietowych opracowuje aięśre-dnie dla określonego zakre­
su temperatur ładunku prochowego, przeciążenie pocisKu rakieto- 
wego ' i  prędkości samolotu strzelającego , wykresy zalęż - 
noścj. ĵ^/t/ dla danego typu pocisku rakietowego, płaszczyzny 
strzelania i  wybranego manewru celu. Ideowy wykres Vj^/t/ dla 
różnych wysokości lotu pokazany jest na rys. 1.11, gdzie podane 
są również krzywe D^/t/ -  odległości lotu pocisku rakietowego 
względem powietrza lub wyprzedzonej odległości,' określonej .ze 
wzoru :

/1.4/

0

X/ y ^  ■
Dla skrócenia w, dalszym materiale nazywać będziemy pręd­
kością lotu pocisku rakietowego.

XX / w obliczeniach przyjmuje się przeciążenie pocisku r a k ie ­
towego równe trzy.
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Bardzo często wygodnie jest posługiwać się pojęciem względ ■ 
nej prędkości lotu pocisku rakietowego v^. Przez pojęcie tej 
prędkości rozumie się prędkość lotu pocisku rakietowego wzglę - 
dem układu współrzędnych, poruszającego się równomiernie i  pro­
sto l in i jn ie  z prędkością, jaką posiadał samolot strzelający w 
momencie odpalenia:

-  ''l /1.5/

Aby prześledzić zależność wielkości od temperatury okrą­
żającego powietrza i  prędkości lotu samolotu strzelającego , 
rozpatrzymy rys .1,12,a i  1,12,b.

Na rys ,1.12,a pokazany jest wykres względnej prędkości lotu 
pocisku rakietowego typu R-3S dla temperatur +20° C /linie cią - 
głe/ i  -50 G /linie przerywane/. Jak wynika z rysunku, zmiana v
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dla różnych temperatur nie Jest duża i  wypoórodkowanie Jej 
w pełni do przyjęcia.

Rys. 1.12,a. Zmiana w zależności od t

Wpływ prędkości lotu samolotu strzelającego na wielkość
jest bardziej istotny /rys.1.12,b/. Różnica w wielkości

podczas strzelania na różnych prędkościach w końcu kierowa­
nego lotu osiąga wartość 25 - 35 m/s, a dla dużej różnicy

zwiększa się. Jest to skutkiem wpływu s iły  oporu powie - 
trza na lot pocisku rakietowego dla różnych
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\f/l = 360m/a

Rys, 1,12,b, Zmiana w zależności od

Na rys, 1,12,c podane są wypośrodkowane wykresy v^/t/ dla 
różnych wysokości lotu , Jak v/ynika z tego rysunku, krzywe

x/  ̂  ̂ ^Należy zaznaczyć, że całkowanie równania dla i  określe­
nie następuje dla prędkości charakterystycznej V* ,
wszystkie wykresy Vj^/t/ i  v^/t/ będą prawdziwe dla prędkości 
lotu V* i  zbliżonej do niej m/s/. Wobec tego wzór
/ciąg dalszy na a .53/
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zaczynają się od zera i  z zasady charakteryzują energetyczne 
możliwości stanowiska silnikowego, a na odcinku t > ^SPR 
wpływ aerodynamicznych właściwości pocisku rakietowego na jego 
prędkość lotu.

Rys. 1.12,c. V/ykres zależności v^/t,H/ i  D^/t,H/

/ciąd dalszy ze a. 52/ v^/t/ = “ ^ 1 » na podstawie któreg-
przebudowane były wykresy v ,̂/t/ jest również prawdziwy dla 
prędkości lotu samolotu myśliwskiego, zbliżonych do charakte - 
rystycznych. Będzie błędem przyjmowauie v^/t/ równej prędkości 
pocisku rakietowego podczas strzelania ze stanowiska nierucho­
mego.
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Na tych samych rysunkach podane są krzywe D^/t/ -  względ - 
nej odległości / odległości od pocisku rakietowego do samolotu 
strzelającego, z założeniem, że samolot po odpaleniu kontynuuje 
lot za odpalonym pociskiem z tą samą prędkością/ w funkcji cza­
su lotu pocisku rakietowego;

3 ^r

0

V =r R

D - '̂ 1y

dt /1.6/

Uwzględniając, że ” ^1» możemy napisać:

Wobec tego

D = D + V, t y r 1 /1.7/

Na rys, 1,12,b pokazana jest zmiana w zależności od 
prędkości lotu samolotu strzelającego. Największa różnica / 
dla wziętych prędkości osiąga wartość 600 - 800 m. Prowadzi 
to również i  do zmiany odległości strzelania. Aby bardziej 
obiektywnie i  niezawodnie ocenić warunki strzelania, wszystkie 
obliczenia należy wykonywać dla odpalania pocisków rakietowych 
stosując , zbliżoną do maksymalnej dla danych warunków. Jed­
nak uwzględniając, że na każdej wysokości odpalenie pocisków 
rakietowych wykonuje się w stosunkowo niedużym zakresie pręd - 
kości , to często krzywe na wykresach wypośrodkowuje się dla 
środka możliwego zakresu, pomijając możliwe błędy w odległości 
strzelania. Należy mieć przy tym na uwadze, że podczas obliczeń 
na podstawie wypośrodkowanych krzywych i  faktycznie mak - 
symalne odległości strzelania podczas lotu na prędkościach ,
zbliżonych do max’ będą nieco mniejsze, V/ czasie konstruowa­
nia wyliczników systemóv/ celowniczych powinien być uwzględniony 
wpływ V. na Dstrz*
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Wykresy przev7ażnie podawane są w opisie technicznym
pocisku rakietowego. Przebudowując je, możemy otrzymać wykresy 
v^/t/, a wobec tego i D̂ /t/.

Wielkość często określa się eksperymentalnie za pomo­
cą aparatury ustawionej na pocisku rakietowym. \'i skład apara -
tury wchodzą: nadajnik przyspieszenia podłużnego pocisku rakie- ♦towego maszyna całkująca i przyrząd piszący, W rzeczyv/istych 
odpaleniach następuje zapis bieżących wartości przyspieszenia 
pocisku rakietowego Vĵ, ich całkowanie i przekazanie v̂ artości 
na ziemię.

Większość ograniczeń możliwych warunków strzelania pociska­
mi rakietowymi,powodowanych przez różne czyxinilci, zależy bądź 
od bądź od - prędkości zbliżania pocisku rakietowego 
do celu w momencie ich sootkanla.

V/ykorzystanle v,y~kresów Vĵ D̂ /t,H/ i v^D^/t,H/ zezwala roz­
wiązać szereg praktycznycłi zadań dla potrzeb zastosowania bojo­
wego kierowanych pocisków rakietov;ych. Rozpatrzymy niektóre 
z nich.

1.2.1.4, Określanie_wyrunkćw__strzelani§j._za£ewniajj§ęyęh__

Manewrowe właściwości pocisku rakietowego, charakteryzujące 
jego zdolność zmiany kierunku ruchu, jak było już podane, ok - 
reśla się przeciążeniem rozporządzalnym w danych warunkach lotu.

Podczas lotu do celu przeciążenie rozporządzalne będzie mi­
nimalne na początku kierov;anego lotu na odcinku aktyvmym i przy 
spotkaniu z celem - na pasywnym odcinku toru lotu. Dla zapew - 
nienia dostatecznego przeciążenia rozporządzalnego w momencie 
włączenia aparatury sterowania wprowadza się autonomiczny odci - 
nek lotu, a także ogranicza się minimalną prędkość lotu samolo - 
tu myśliwskiego w momencie odpalenia, na przykład dla odpalenia 
pocisków rakietowych typu R-3s z samolotu myśliwskiego typu
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MiC-21 do celu powietrznego M >  0,8.Wymaganie to podane jest 
w instrukcji wykonywania lotóv; na konkretnym samolocie, najtrud­
niejszym odcinkiem lotu pocisku rakietowego na torze naprov/a - 
dzania będzie odcinek przy celu.

Dla zapewnienia koniecznej dokładności naprowadzania pocisk 
rakietowy przy celu powinien mleć przeciążenie rozporządzalne 
nie mniejsze od określonej v/ielkości, nazywanej graniczną i  oz­
naczanej n*^ . Graniczne przeciążenie n* określa się dla każdego 
typu pocisku rakietoy^ego drogą obliczeń aerodynamicznych w za - 
leżności od warunków strzelania i  manewru celu. Dla celu nlema- 
newrującego n* waha się w granicach od 2 , 5 -  3 do 5 -  6, Jednak 
dla obliczeń praktycznych przyjmuje się, że podczas strzelania 
w tylnej półsferze celu v;artośó n* możemy przyjąó w przybliże­
niu równą trzy /2,5 - 3/, a w przedniej - pięć /̂  - 5/.

Podczas strzelania do celu manewrującego dla normalnego 
sterowania pociskiem rakietowym ogólne przeciążenie rozporządzal­
ne nie powinno być wriększe od przeciążenia celu w czasie jego 
manewru.

Aby pocisk rakietowy przy celu miał potrzebne przeciążenie 
^r ^ r ’ P̂ §<^ ôśc jego lotu powinna być nie mniejsza od v; pełni 
określonej wielkości v^, którą nazywać będziemy minimalną v/ar - 
tością graniczną. Prędkość ta może być łatwo określona z wykre ~ 
sów n^,/!/, podanych na rys. 1.7. Znając kierunek ataku i  wyso - 
kość lotu z wykresu n /M/, określamy wielkość M* i  następnie v*:

gdzie a - prędkość dźwięku na danej v/ysokości lotu.

Wielkość możemy obliczyć również ze znanego wzoru aero - 
danamicznego :

2 n
/1.8/

9 C «ć 1 y max
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Q
gdzie: ----  - obciążenie na skrzydło pocisku rakietowego,

® kg/m ;̂

- pochodna wartości współczynnika s iły  nośnej Cy
od kąta natarcia

oC -  maksymalny kąt natarcia skrzydła, max j  u
Ze wzoru /1.8/ wynika, że dla danej wysokości lotu prędkość 

Vn możemy przyjmować jako wielkość' stałą, wobec tego odpov/iadac 
je j  będzie w pełni określony czas kierowanego lotu t̂  ̂ , który 
może być ustalony na podstawie wykresu Vj^/t,H/ /rys. 1.11/.

>

X

V
\

' <

’'J

ti'i

Rys, 1.13. Schemat strzelania samónaprowadzającym się
pociskiem rakietowym

Na rys, 1,13 podany jest schemat strzelania pociskiem rakie­
towym naprowadzanym na cel niemanewrujący metodą zbliżania rów­
noległego.
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Na podstawie schematu lotu pocisku rakietowego możemy na - 
pisad wzór dla określania odległości strzelania:

“strz  • “r  t  + ' 'd * - /1.9/

lub

I^-trz  ̂ ^y t  +  ̂ cos q , /l.9,a/

gdzie i|/ określamy równaniem związku metody naprowadzania

sin li/ = -----  sin q ,

a Vp - prędkość zbliżania samolotu myśliv;skiego do celu, równa;

Vj) = cos q + cos ij; . /1.10/

W szczególnych wypadkach dla q zbliżonych do 180° i  0° 
/strzelanie w wąskim sektorze tylnej lub przedniej półsfery, 
sylwetka celu do 2/4/, odległość strzelania określamy ze wzorów:

Dstrz = .D + t ,

Uwzględniając powyższe, możemy rozwiązać dwa typy zadań, 
ważnych dla przeprowadzenia analizy możliwych warunków strzela­
nia:

-  dla nakazanych warunków/ y/alki powietrznej określić odleg­
łości strzelania, zapewniające normalne naprowadzenie pocisku 
rakietowego na cel /n^> n*/;
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~ dla nakazanych warunków strzelania /H, V̂.̂ , V^, q/ i  od­
ległości odpalenia pocisku rakietowego ustalić, czy roz- 
porządzalne przeciążenie pocisku rakietoviego zapewni noimalne 
naprowadzenie jego na cel /n̂ . >. •

Rys. 1,14. Schemat określania w ogólnym wypadkui? 0 T*Jij
strzelarna

Dla i^ozwlązania pienia ze go zadania, jak hyło już podane.
łedług określamy v*, a na podetaywie je j  i  t" Na podstawie
t dla każdego kierunku możemy określić odległość, z której 
w czasie strzelania przy podejściu do celu = v^, tym celu 
podczas strzelania wszechsyIwetkowymi pociskami rakietowymi 
trzeba zbudoviaó schemat, pokazany na rys, 1,14. Del - w punkcie

x/Przez pojęcie "wszechsylvietkowy pocisk rakietowy" należy 
rozumieć pocisk rakietowy, który może byó odpalany pod 
różnyoii, sylwetkami celu /pod różnymi kursowymi kątami celu/.



-

^0 » “  o 0.0.11 w ozasie t*. Wcięcie na l i n i i  odległości»
przeprawa3z-rne;! pod kątem q wykonu, Łi ę  promieniem równym D*. 
^y ■’'-ykreau D^/t,H/. Cdległośó 00  ̂ ~ szukana odleg -
łość strzelania jPoóczas n+rzelania z dużych odległości
przy podejściu do celu Vp v*, a wobec tego n^ < n* i  tym sa­
mym pocisk rakietowy nie będzie normaln.i.e naprowadzony na cel.

Rys, 1,15. Schemat określania Poó.czaa strzelania
w wąskim sektorze

W czasie strzelania w wąskim sektorze tylnej /przedniej/ 
półsfery celu zadanie określenia ^'ozwiązuje się znacznie
prościej z wykresów v^/t,H/ i  D^/t,H/, 'W tym celu /rys,1.15/ 
według wartości granicznej Vp okre’ślamy v* = v* - V^,'następnie
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z podanych wykresów określamy i  D*, po tym obliczamy

D*. = D* + t* .strz r  D

Dla wygody rozwiązywania zadań praktycznych podczas strze - 
lania w wąskim sektorze tylnej /przedniej/ półsfery celu wykre­
sy v D /t,H/ uzupełniamy liniami zmiany drogi samolotu myśliw 
skiego w czasie lotu pocisku rakietowego do celu dla konkret - 
nych prędkości zbliżania samolotu myśliwskiego do celu Vp /rys. 
1.15/. Wtedy, jak wynika to z rysunku, odległość między krzywą 

i  prostą t będzie odległością strzelania dla ustalonej 
wartości czasu kierowanego lotu /t* lub t itd./.

Drugie zadanie rozwiązujemy analogicznie na podstawie wyk­
resów V D /t.H/ i  n /M/. Dla strzelania w wąskim sektorze celuI* I* I*  ̂^
według nakazanej określamy przede wszystkim prędkość po-
Cisku rakietowego przy podejściu do celu Vĵ , a według Vĵ  i  H 
z wykresu n̂ /M/ określamy, jakie rozporządzalne przeciążenie 
celu będzie miał pocisk rakietowy. Jeżeli noimialne
naprowadzanie jest zapewnione. Dla wszechsylwetkowych pociskóv/ 

rakietowych określamy i  j e ś l i  Dg^rz> ^strz, wtedy normal­

ne naprowadzanie będzie zapewnione.

Dla niektórych pocisków rakietowych podczas strzelania pod 
dużymi początkowymi sylwetkami celu ograniczenie na odległość 
strzelania może nałożyć niedostateczna wielkość możliwego kąta 
odchylenia koordynatora pocisku rakietowego od jego osi 
ponieważ może się okazać, że potrzebna wielkość kąta odchylenia 
musi być większa, niż maksymalnie możliwy kąt Możli­
wość nadania koordynatorowi kąta v|) zapewnia się drogą ustale­
nia określonej prędkości lotu pocisku rakietowego przy celu Vjj.

Potrzebną dla zbudowania wymaganego kąta *  prędkość 
podczas lotu pocisku rakietowego po torze zbliżania równoległego 
możemy określić na podstawie równania związku /1,1/.
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Mając dla określonych warunków strzelania, poprzednio
rozpatrzonymi metodami możemy określić » n na podstav/ie 
ŷif  ̂^strz  ̂której można wykonywać strzelanie, nie obawia­
jąc się ograniczeń według ^ /rys. 1.16/. Szukaną odległość mo­
żemy również określić na podstawie wzoru /1.9/ lub /l.9,a/. 
lecz wówczas wstępnie określamy dane wyjściowe: D
/z wykresu v^D^/t,H/, wiedząc, że v

Vcdzenia ^ / sin ^ =
V . + Vr sr ra

r V i
R̂u> “ wyprze-

 ̂ Dr fsin q, gdzie v  ̂ = ------  /'ił & r sr '

i prędkość zbliżania V., /patrz wzór 1.10/.
'T

\

&

Rys, 1.16. Schemat określania D*.strz

Na podstawie danych wyjściowych ze wzoru /1.9/ określamy
ŝtrz  ̂ wykorzystania wzoru /1.9,a/ określamy D , tu,

,  1 I • 1 y 'f T'r śr- +
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Za pomocą wykresów Vj^Dy/t,H/ i  v^D^/t,H/ rozwiązujemy rów­
nież inne zadania oceny możliwych warunków strzelania.

1,2,1.5. Kinematyęzne_charakterystyki_ruchu__kierowanych_

2 0 ciskóv\i rakietowych_i_ich_wykorzy8tanle_w_czasie_
oceny możliwych_warunków_zastosowąnia_bobowe

Rzeczywisty ruch kierowanego pocisku rakietowego jest ru - 
chem złożonym, Z reguły można go podzielić na dwa : ruch po ide 
alnym /kinematycznym/ torze, określany równaniem związku i  wa­
hania /fluktuacja/ pocisku rakietowego względem toru idealnego, 
które spowodowane są zewnętrznymi zaburzeniami i  szumami w apa­
raturze sterowania.

Dla potrzeb zastosowania bojowego pociskóvi/ rakietowych 
trzeba znać parametry ruchu pocisku rakietowego po torze kine­
matycznym;

- prędkość zbliżania pocj.sku rakietowego do celu / lub 
prędkość zmiany odległości/ pocisk rakietowy - cel/ D = - "̂ p/;

- prędkość zmiany kursowego kąta celu -q ;

- potrzebne do lotu po torze kinematycznym przeciążenie 
pocisku rakietowego n^.

Dla określenia podanych parametrów rozpatrzymy rys, 1.17, 
na podstawie którego można napisać nastęPujące równania:

- bieżące wartości prędkości zbliżania pocisku rakietowegc 
do celu w wypadku ogólnym:

Vd = cos cos ' j ' ; /1.13/

- dla zbliżania po torze zbliżania równoległego;

Vd= + 2 cos /q^ /i-14/
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Ryp. K17. 3cherne i określania charakterystyk
klriematycsinych lotu pocisku rakietowego!
8 , - ogólny wypadek;
h - lo t  po torz.e zbliżania równoległego
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lotu pocisku rakietowego i  przeciążenia kinematycznego:

co = t
sin q

sin

cos q

cos

sin q

4  "  ’ tR
/1.17/

Jeżeli w wyniku rozwiązania v|; otrzymamy wartość ze zna­
kiem "minus", to pocisk rakietowy manewruje od celu, a ze zna­
kiem "plus" - na cel.

Uwzględniając, że n.. =K

otrzymamy:

R̂

cos R
dc

i  podstawiając do równania

sin q cos q
+ n.

cos R

tg vjjR • /1.18/

PIERWSZŶ  SKŁADNIK An^ pokazuje wpływ podłużnego przyspie­
szenia celu /lub podłużnego przeciążenia celu n = V / g / 
na ruch pocisku rakietowego. Liniowe przyspieszenie współczes - 
nych celowanie Jest duże, dla samolotu bombowego wynosi ono oko­
ło 1,5 m/s , dla samolotów myśliwskich - do 5 m/s .̂ Maksymalną 
wartość otrzymujemy dla q = go"", a dla q - 0° i  I 8 0 '' równe zeru 
Potrzebne przeciążenie pocisku rakietowego, konieczne dla zrów­
noważenia n^^, nawet w samym niesprzyjającym wypadku Jest nie - 
duże /około Jedności/, Wobec tego cel przez zmianę nie może 
zerwać naprowadzania pocisku rakietowego /n̂  r̂' *̂
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DRUGI SKŁADNIK An 2  charakteryzuje wpływ manewru celu w kie­
runku /n^^/. Dla q = 90° wynosi zero i  osiąga maksymum dla q =
= 0° lub 180° /n. = 5  - 6 /, Ponieważ w tych warunkach

0 C II13X
pierwszy 1  trzec i składnik równy jest zeru, to występowanie 
intensywnego manewru celu nie jest w stanie stworzyć pociskowi 
rakietowemu przeciążenia większego od rozporządzalnego /Ang <
< n^/, które w znacznym stopniu przewyższa przeciążenie celu,

TRZECI SKŁADNIK A n, określa wpływ podłużnego przyspieszę - 
nia pocisku rakietowego wielkość potrzebnego przeciążenia
kinematycznego. Wykrzywienie toru następuje zarówno kosztem rap- 
tov/nego wzrostu prędkości na odcinku aktywnym /zmienia się pot­
rzebny dla zbliżania równoległego kąt wyprzedzenia

sin sin q /,

jak i  zmniejszenia podczas lotu bezwładnościowego na pasyw-
nym odcinku toru. Dla q = 0° i  180° A n  ̂ zamienia się w zero
i  osiąga maksymum dla q = 90°, Maksymalne przyspieszenie po -
C i s k u  r a k i e t o w e g o  w y s t ę p u j e  n a  o d c i n k u  r o z p ę d z a n i a  i  może  

K 2  •
o s i ą g a ć  w i e l k o ś ć  100 - 200 m/s . Dla z m n i e j s z e n i a  w p ły w u  we

wszystkich pociskach rakietowych klasy powletrze-powietrze v\/prO" 
wadzony jest autonomiczny odcinek lotu z zerov/anymi sterami. 
Sprawia to, że do momentu włączenia układu sterowania zwiększa 
się przeciążenie rozporządzalne. Maksymalna wartość kątów ij; 
znajduje się w przedziale 15 - 25°. Potrzebny przyrost przecią­
żenia An^ dochodzi do 3 -  5. W wyniku tego trzeba wybierać 
takie warunki strzelania, w których potrzebne przeciążenie nie 
przekracza rozporządzalnego.

Ważnym czynnikiem, zmniejszającym potrzebne przeciążenie 
pocisków rakietowych jest odpalenie ich z obliczonym kątem wy­
przedzenia i  z odległości, z których zdążą one usunąć możliwe 
błędy celowania.
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Dla 0°< q < 180° składniki wzoru /1.8/ mogą się suraowad 
algebraicznie i  artmetycznie, lecz oddzielne składowe w tych • 
warunkach zawsze są znacznie mniejsze od swoich maksymalnych 
wartości, wielkość ich zależy od odcinka lotu pocisku rakieto­
wego. Jeśli w jednych rośnie, to w drugich maleje i  ogólna suma 
nie przekracza największej wartości trzeciego składnika An^

Nie biorąc powyższego pod uwagę, należy pamiętać, że manewr 
celu może w sposób istotny zmniejszyć skuteczność ataku. Może 
on być wykonany bądź w celu zerwania celowanego odpalenia pocis­
ku rakietowego, bądź w celu maksymalnego zmniejszenia skutecz - 
ności jego działania na cel po wykonanym strzale.

Dla zerwania celowanego odpalenia samolot bombowy przeciw - 
nika może wykonywać manewr w okresie, kiedy samolot myśliwski 
znajduje się na odległości przekraczającej odległość odpalenia.

W celu zmniejszenia dokładności strzelania manewr wykonuje 
się przed samym odpaleniem z obliczeniem stworzenia niesprzyja­
jących warunków spotkania pScisku rakietov;ego z celem. Wszystko 
to p ilo t  samolotu myśliwskiego powinien uwzględniać vi czasie 
zastosowania bojowego pocisków rakietowych.

Znajomość charakterystyk kinematycznych kierowanych pocis - 
ków rakietowych pozwala rozwiązać szereg praktycznych zadań 
zastosowania bojov/ego. Rozpatrzymy niektóre z riich.

1.2.1.5.1. Ocena możliwości zadziałania zapalnika 
pocisku rakietowego

Wiadomo, że zapalniki pocisków rakietowych zadziałają w 
określonym zakresie prędkości zbliżania pocisku rakietowego do 
celu, to znaczy przy każdym odpaleniu powinny być spełnione 
warunki :

x/Dokładniej o tym będzie mowa podczas rozpatryv/ania zadania 
sterowania wybuchem części bojowej pocisku rakietowego.
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inln ^ ^ max ’ / i .  1 9 /

gdzie Vp i  Vp - miniwalna i rnakByinalna prędkość zbliża­
nia pocioku rakietowego do celu, dla 
których zadziaiuje zapalnik.

Jak wakazu^je wzór* /1, )4/, prpdkosó zbJlżania pocioku rak ie­
towego do celu Vjj za leży  od i  kąta kursowego spotkania
pocisku rakietowego z celem Wobec tego w określonych v/arun- 
kacłi s t r ze lan ia  q * ''aVnekosć iotu 11/ pocisk rakietowy po­
winien być odpalony z ta k i e j  o d i eg ło ś c i  i pod takim kątem kur -  
Bowym, dla których warunki spotkania będą spełniać nierówność 
/1.19/.

Podczas oceny możliwych warunków zastosowania bojowego po -  
Cisków rakietowycli potrzebne j e s t  rozwiązanie dwóch zadań:

-  dla określonych prędkości i i  wysokości lotu celu h 
ok reś l i ć  maksymalną /minimalną/ odle[?:łośó, z k tóre j  zaczyna za- 
dziaSywae zapalnik pocisku rakietowego;

- p o d c z a s  odpaleni a .pocisku rakietowego z pewnej od leg łośc i  
ok re ś l i ć ,  czy zapalnik zadzia ła ,  j e ś l i  znana j e s t  wysokość lotu 
celu 11, a także prędkości  V̂ , i

hozwiązanie tych zadań zależy od tego, czy w v/ąskijn sekto­
rze wykonujemy strzelanie / pod R, = 0 / 4  - 2 /4 /, czy też pod 
dużymi początkowyrui kursowymi kątami celu /R̂  > 2 /-1 /, Rajprost- 
8 ze rozwiązanie będzie wtedy, gdy st:rzelanle wykonujemy w wąs - 
kim sektorze do celu nienianewrującego, \7 tym wypadku podczas 
rozwlązyv;ania pierwszego zadania z wykresów v^yt,H/ dla okreś - 
lonych warunków strzelania ustalamy czas lotu pocisku rakieto - 
«ego t* , dla którego = v* /v„ = v* . IV tyil, celu olt-
reslamy względną prędkość lotu pocisku rakietowego:

V - Vmin b'

dla której spełnia się warianek nierówności /1 . ! 9 /.



-  69 -

Znając v* i  wykorzystując wykresy, jak podane jest na rys. 
1.15, określainy t*. Mając t*  n a  podstawie wzoru

Dstrz = DVt«/ -ł- t

obliczamy szukaną od leg łość s t r z e lan ia  /odpalenia/.

J e ż e l i  nakazana j e s t  /zadanie drugie/, to rozwiązanie
wykonujemy również za pomocą wykresów D^,/t,H/ i  v^yt ,H/. Aby o c- 
reślić^, czy zadzia ła  zapalnik,  przede wszystkim określamy czas  ̂
l otu  pocisku rakietowego t ' ,  odpowiadający dla określonej
prędkości  zb l i żan ia  /patrz rys.  1.15/. bla otrzymanego czasu 
lotu  określamy Mając v '  ze wzoru obliczamy prędkość z b l i ż a ­

nia pocisku rakietowego do celu w momencie spotkania:

J e ż e l i  Vp v1

r  '' TT
V p  =  .

J  . , wówczas zadziała zapalnik,b mm *
Podczas strzelania pociskami wszechsyl'"etkowyrai/Rę.> 2/4/ 

komplikuje się rozwiązanie zadali.

Dla określenia odległości strzelania do celu nie manewrują­
cego, według którego zapalnik zaczyna zadziaływac, postępujemy 
w sposób podany poniżej

Dla określonej v* A *  1 prędkości lotu celu V ,
Spełniając war-unek nierówności /1.19/ dla dowolnych ką ow urso- 
wych q. , prędkość podejścia pocisku rakietowego do celu po - 
winna być większa / mniejsza/ od ściśle określonej wartości

min max̂ *̂

^^Zakłada się, że pocisk rakietowy le c i  po torze zbliżania 
równoległego.
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dokonujemy budowy gra­
ficznej analogicznie jak pokazano na rye. 1.16. 2 punktu

/oel -  początek współrzędnych/ przeprowadzamy promień pod 
określonym kątem kursowym /q^ = .  zbliżanie równoległe/ ,
rysujemy drogę celu S^. 2 punktu C jak ze środka, wykonujemy 
wcięcie promieniem D^. Odległość o5 będzie szukaną D*. .

strz ™02emy również otrzymać ze wzoru /patrz ry s .1,13/ x

strz /Vc t/‘ 4- 2 D V 
y c t cos /q + t)̂ / . /1.21/

Drugie zadanie podczas strzelania wszechsylwetkowym pocis­
kiem rakietowym rozwiązujemy identycznie do rozpatrzonego. Dla 
o^res onej D^^^^ i  q początkowo obliczamy graniczne wartości

loże ^ max/- Kastępnie okres -
Icną odległość porównujemy z otrzymaną, i j e ś l i  spełnia warunek

^min ^  ^strz ^  ^max ' 

to zadziała zapalnik,

Wykorzystując wykresy v^D^/t,H/, zbudowane dla różnych T , , 
o emy rozwiązać zadanie oceny zadziałania zapalnika i  możliwej
leg łosci strzelania według . w zależności nd V p strzelnnia  ̂ -n x.-, . ^ zaieznoscl od V.. Podczas

^max obliczonej z wykresów v D /V lub nawet
- d ł u g  V, ŵ / .apalnlk może nie zadzlałać^na" s L t U  dużego 
zmniejszenia prędkości Vy,,R

x/

 ̂ -Łooia t i  Dy możemy wykorzystać wykresy v /t.H/ 
1 D^/t,lI/ uwzględniając, że : ^

V* = V *  -  V_

1  m



- 72 -

1,2.1.5.2. Określanie odległości, z które,1 podczas
strzelania pocisk rakietowy nie dop:oni cela

Na małych i  granicznie małych wysokościach /te wysokości 
hędą szeroko stosowane w praktyce ’bojowej/ w razie nieprawidło­
wego wyboru odległości strzelania pocisk rakietowy może w ogóle 
nie dogonić celu ze względu na szybką utx*atę prędkości lotu. 
Odległość strzelania, poczynając z której pocisk rakietowy nie 
dogoni celu, określamy z warunku Vt̂ = 0 / prędkość zbliżania 
pocisku rakietowego do celu staje się równą zeru, dopędzaxile 
celu px'zez pocisk rakietowy koiiczy się/.

Ponieważ podczas strzelania w v/ąskim sektorze z tylnej pół- 
sfery celu prędkość zbliżania pocisku rakietowego do celu ok - 
reślemy ze wzoru;

V + Yr. r 0 0  ,

to

n - '  -'"d-

to znaczy względna pi -̂ędkość lotu pocisku rakietowego na maksy­
malnej odległości dopędzania celu równa jest prędkości zbliża - 
nia samolotu myśliwskiego do celu, wzięta ze znakiem "minus".

Wykorzystując otrzymane warunki z wykresu v^,D^/t,H/, łatwo 
określamy maksymalną odległość strzelania, z której pocisk ra­
kietowy dogania cel /rys. 1,19/ :

^strz Vjj= 0  ” Vrj= 0  V̂j^ = 0  *

Odległość ta często może być zbliżona do D lub D 
. , - , . , , _ obi max*
to znaczy do odległości, którą oblicza celownik podczas strze -
lania w warunkach wychodzących poza granice obliczeniowe i  prze-
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Rys, 1,19. Określanie odległości, podczas strzelania, 
z której pocisk rakietowy nie dogoni celu

kazywana pilotowi na wskaźnik, 'vV szeregu wypadkach /na małej
wysokości, małej Vp, strzelanie na odstawaniu/ odległość ta
może byc nawet mniejsza od ™oDi max

1.2,1.5,3. Określanie kursowego kąta spotkania pocisku 
rakietowepio z manewrującym celem

Załóżmy, że cel manewruje z pewnym nadmiarem przeciążenia 
n̂ ^̂  w płaszczyźnie zbliżonej do poziomej. Kątową prędkość celu 
podczas manewru-określamy ze wzorów :

co
^jc S

/ m / .

/1 . 2 2 /

‘x/ _______  ̂ ^jc
Rozpatrujemy wypadek, gdy tor lotu celu podczas manewru

przedstawia część łuku okręgu.
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Na rys. 1.20 pokazany jest schemat odpalania pocisku rakie­
towego z punktdw 0  i  O'̂  do celu manewrującego odpowiednio od 
pocisku rakietowego i  na niego. Jak wynika z rysunku, cel w cza­
sie t^ przebędzie drogę  ̂ znajdzie się w punkcie
C /O /, W ten sam punkt doleci pocisk rakietowy przebywając 
drogę OCy /0 'Cy/.

w.

Ho

f ł̂-
\h

o '

Rys. 1.20, Schemat odpalania pocisku rakietowego 
do celu manewrującego

Po upływie ty promień - wektor przekręci się o kąt 
równy:
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S co . t . .  =
c y

“ do "y
g /rad. /. /1.23/

Zgodnie z metodą zbliżania równoległego l in ia  odległości 
OĈ  /0'C^/ przesuwa się równolegle względem siebie. Nie bierzemy 
pod uwagę nieznacznego wykrzywienia toru lotu pocisku rakieto - 
wego wskutek zmiany ¿ego prędkości lotu i  manewru celu /przyj - 
mu jemy, że pocisk rakietowy lec i wzdłuż l in i i  OĈ  •''0 'c '//.
7/ momencie spotkania pocisku rakietowego z celem końcowy kurso­
wy kąt celu będzie się różnił od początkowego o wiel -
kość

% = % ± co, /1.24/

gdzie znak "plus" odnosi się do manewru celu od pocisku rakie - 
towego, a "minus" do manewru celu na pocisk rakietowy.

Odległość 00  ̂ i  O^C' są początkov/ymi odległościami strzela­
nia, które mogą być odczytane z rysunku.

Znając ze wzoru /1.20/, możemy obliczyć /dla okreś - 
lonej Vp/ lub /dla określonej v^/ i  wobec tego ocenić raożli - 
we warunki spotkania pocisku rakietowego z celem.

Dokładniej zadanie określenia warunków spotkania pocisku 
rakietowego z celem.rozwiązujemy drogą modelowania lotu pocisku 
rakietowego na elektronowych maszynach cyfrowych,

1.2.2. Ee2 wiąząnie_ządąnią_sterpwąnią_wybuęhem_

Jak podane było poprzednio, zadanie sterowania wybuchem po­
lega na zapewnieniu maksymalnego działania rażącego pocisku ra­
kietowego na cel. Rozwiązujemy je drogą uzgodnienia warunków 
strzelania z charakterystykami /właściwościami/ części bojowej 
pocisku, zapalnika i  celu.

Rozpatrzymy metodę jego rozwiązania nieco dokładniej.
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1,2. 2.1. Sterowanię_wxbuchęm_^drog§_doboru_kon8trukę^i

W pociskach rakietowych klasy powietrze-powietrze samolotów 
myśliwskich stosuje się odłamkowo-«burzące i  prętowe części bo "~ 
Jowe, uzbrojone zapalnikami zbliżeniowymi /bezkontaktowymi/, zaś 
w pociskach rakietowych klasy powietrze-ziemia małego zasięgu ~
- kumulacyjne i  odłamkowo-burzące części bojowe z zapalnikami 
uderzeniowymi /kontaktowymi/ i  czasowymi.

ODŁAMKOWO-BURZAGA GZSŚd BOJOWA POGISKÓW RAKIETOWYCH klasy 
powietrze~powietrze charakteryzuje wąskoakierowany rozlot odłarre 
ków w przybliżeniu o Jednakowym dla danego typu pocisku rakie ~- 
towego ciężarze i  kształcie /2,8 g dla typu R-”3S/. Zasadnicza 
masa odłamków /80 - 30%/ ześrodkowuje się w objętości, której 
przekrój przedstawia sektor rozlotu o szerokości 1 0  ~ 18̂  ̂ o nie­
dużym nachyleniu do przodu /pod kątami 60 ~ 9 0 *̂ / względem osi 
pocisku rakietowego podczas dynamicznego Jego wybuchu, to zna - 
czy w czasie lotu /rys, 1 . 2 1 /.

1 0 15” ,Ą
X

Rys.1,21. Rozlot odłamków podczas wybuchu odłamkowe- 
-burzącej części bojowej
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Formowanie odłamków o jednakowym ciężarze i  kształcie może 
byc osiągnięte przez ;

- nacięcie kanalików /podłużnych i  poprzecznych, z zewnątrz 
lub wewnątrz/ na powierzchni metalowego /stalowego/ korpusu;

- zbiór konstrukcji korpusu składający się z pierścieni 
z nacięciami na tworzącej cylindra pierścieni;

~ kształtowanie wydrążeń kumulacyjnych na powierzchni ła - 
dunku materiału rozrywającego za pomocą karbowanych osłon z 
tworzyw sztucznych.

Formowanie wąskoskierowanego strumienia odłamków może być 
osiągnięte /rys, 1 . 2 2 / przez dobór kształtu części bojowej /a/, 
miejsca /b/, i lo śc i punktów /c/ i  kolejności /d/ inicjowania,

& .j£:1

b)

C) ej

bys. 1.22, Sterowanie wybuchem, zmiana kształtu części
bojowej i  metody rozerwania materiału wybuchowego

a także przez zastosowanie masy bezwładnościowej /e/ w ładunku 
rozrywającym.
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Liczba odłamków powstających podczas wybuchu części bojo­
wej pocisku rakietowego osiąga 1 5 0 0  -  2500 sztuk, początkowa 
prędkość odłamków - 1800 - 2000 m/s. Promień rozlotu odłamków 
zależy od wysokości lotu i  może wynosić kilkaset metrów.

Dane eksperymentalne wskazują, że zniszczenie konstrukcji 
skrzydła lub kadłuba współczesnego samolotu bombowego odłamkam.1 

o ciężarze 6  - 1 0  g przy prędkości ich spotkania z przeszkodą 
nie mniej niż 1 5 0 0  m/s osiąga się dla gęstości strumienia od - 
łamków 2 0  -  25 odł/m^, a ustrzenia ogonowego - 1 0  -  1 5  odł/m^. 
Dla określonej gęstości strtrmienia możemy obliczyć promień ra­
żenia w kierunku strumienia według wzoru:

Ti

2  iJr fl S" sin ^o 1

/1.25/

gdzie: J] -  gęstość strumienia odłamków;

 ̂ -  kątowy wymiar sektora rozlotu odłamków w płaszczyć 
nie merydionalnej;

"  kąt nachylenia sektora rozlotu odłamków do osi po­
cisku rakietowego;

^ ■” liczba odłamków, znajdujących się w polu rozlotu 
/ 9 0 % wszystkich odłamków, powstających podczas 
wybuchu/.

Jeżeli promień rażenia odmierzymy wzdłuż prostopadłej do 
osi pocisku rakietowego, to będzie on równy

= R_ sin Toi

Podczas oceny skuteczności należy upewnić się, że dla 
 ̂ < Rj, prędkość spotkania odłamka z celem v > 1500 m/s.
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PRĘTOWA CZEŚĆ BOJOWA przedstawia cylinder, utworzony wokdł 
ładunku wybuchowego za pomocą prętu metalowego z zamkniętymi 
końcami /rys.1.23,a/. Pręt wkłada się ściśle w tworzące cylindra 
i  posiada dostateczną trwałość i  gęstość, wyklucza;)ącą jego zni­
szczenie podczas wybuchu. W czasie wybuchu części bojowej nastę­
puje praktycznie natychmiastowe zwiększenie średnicy i zmniej -  
szenie jego wysokości. Nachylenie płaszczyzny rozszerzenia cy -  
lindra można regulować analogicznie do kierunku strumienia od­
łamków. Rozrywający się pręt rozcina konstrukcję płatowca samo­
lotu /skrzydło, kadłub, stateczniki/, co prowadzi praktycznie 
do natycłimiastowego jego rażenia.

Q

Uetonat&r

Wydrążenie
Mumu/oęyjnę_ MW

^Pancer

»5p{ont<a - detonaTor 
OtjUcowame 

'5fa/owy odbijaoz

Rys.1,23. Części bojowe:
a -  element prętowy; 
b -  ładunek kumulacyjny
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KUMULACYJTTA BOJOWA charak teryzu,)e pouiadanie i.adunku
wybuchowego z wydrti .̂eni.ein kuinu.lacyJnym od atrony celu i  punktem 
lnic jonowani a materiału wybucliowego ze otrony przeciwnej /rya. 
1 . 2 3 ,b/.

Dla zwiększenia akutecznoóci wybuchu kierunkowego wydrążę • 
nie kumulacyjne oblicowuje aię warotwą metalu, lVzxałanie rażące 
na cel wywiera energia kinetyczna cząstek wybuchu 1  wysoka tern- 
perattira powstająca podczas uderzenia cząsteczek o przegrodę. 
Maksymalny efekt kumulacyjny daje częśi5 bojowa w wypadku, gdy 
je j  OP prostopadła jest do przegi‘ody, a punkt wylujcłiu oddalony 
od przeszkody na odległość ogniskową.

1 . 2 . 2 .  2 .  S t e r o w a n i ę _ w y b u c _ h e m _ _ d r o g ą _ _ w y b o r u _ _ c h _ a ^ ^ ^

Zapalnik przeznaczony jest do spowodowania wybuchu części 
bojowej w potrzebnym momencie przelotu pocisku rakietowego w 
pobliżu celu lub podczas bezpośiedniego trafienia w cel.

OQą,
- - V

Opro-

Ur 7.ąrj7.Gnie ucierzei nowe 
nioi< ~ 1Odbiór ri lic

'ic id n jn ik

noiituUhj1'eahcyjrr

'sy ą n a tu  
v/iji<anaw- 
cr.eao na  wybuch

S(ot(
ZIA/lalM
tvybiicf>(/

tej**

MZW

Kaiiat BQ

Kartu/ ogniawij
Huna/ Ł-airno 
Ukwiiiacji

Ur u e
¿nUeT- f)'ieor(i- 

jO.ee.

s pionka-
d if r n a /b r

b a j o w a  
pocisku 
Knkitiib - 

« / e t y  o  ■

Rys. 1.24. Blok - schemat zapalnika
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Bygnalu wykonawczego tipov;odowan 1 a wybuchu ozpiíci bojowo.l. Syg - 
nal wykonawczy będzie wypracowany tylko w tym wypadku, ^jeżeli 
energia wy promieniowana pochodzrjCa od celu przychodzi do dru - 
głego odbiornika w okreaie Jego etanu otwartego / V /.

Obecnoi5<5 dwdch odbiornlkdw energii wypromieniowoneJ od celu 
ochrania zapalnik od ailnych punktowycli ź,T’(ideł promieniowania 
cieplnego /Słońce, Kolęftyc itp ./ , znajdujących aię rm duftych 
odległościach, lecz prowadzi do zależności promienia działania 
zapalnika od prędkości zbliżania pocisku rakietowego do celu.

Jeżeli przyjmiemy odległości od pociaku rakietowego do celu 
r za promień działania zapalnika /r <= R̂ ,/» to na podstawie rys. 
1.25,b możemy napisad;

1  = V» .

1 =«= Rg /ctg -  ctg
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e t i z a la n ia  lub '/»uleiuiy, /if.i.oiiiaiji.iciy o ly  w zależności od wamnkiSw 
8t.rzelania /vjj/. Wybór posiada du'/e znac'/enie dla  akutecz-
ności d z ia łan ia  c zęśc i  bojowej na c e l  i  poważnie może zriiiexi.ić 
wymagania dotyczące wyboru warurdiów et;r'zelania /prędkość z b l i ­
żania, kjex'unek i odleglofu'; s tr ze lan ia/ .

Punkt wyb»iohu zapalnika w kierunku lotu poclskii rak,letowego 
względem celu będzie oddalony od punktu rodioloketcyjnego /ciep­
lnego/ kontaktu z celem na od leg łość  /i*ys.1 . 26/;

Z V. X
b zw /1.27/
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Wykorzystując wzór /1.27/» rozwiązujemy szereg praktycznych 
zadań oceny możliwości warunków wybuchu pocisku rakietowego:

-  na podstawie określonego celu i  warunków podejścia po - 
cisku rakietowego do celu/q^  ̂ i  określamy możliwość pokrycia 
celu sektorem rozlotu odłamków;

-  według określonego celu i  warunków strzelania ^
q^/ określamy konieczną zwłokę v/ybuchu dla zapewnienia najlep­
szego pokrycia celu odłamkami podczas wybuchu pocisku rakieto 
v/ego.

SeHCor rozlotu 
ociiumMów

Wzgląduij lor lotu

Qś oocishu 
rcikieiowecjO

\ I

V:’. ' • ' ■ ■:7\
 ̂ Chaeahterusiltha 

HldtunhowQ "zapal n i ko.

Rys. 1 . 2 6 , Warunki v/ybuchu części bojowej pocisku 
rakietowego

MECHAITIZM 2ABEZPIECZAJAG0-WYK0NAWCZY AiZW/. Sygnał powodujący 
wybuch od bloku zwłoki wybuchu postępuje do mechaniziriu zabez -  
piec zając o-wykonav/czego, który zapewnia przyjęcie komendy powo­
dującej wybuch i  inicjowanie spłonki detonatora, a następnie 
części bojowej. Oprócz tego, mechanizm zabezpieczająco-v/ykonaw-
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czy posiada urządzenia zapewniające bezpieczeństwo podczas 
eksploatacji, kanał dalekiego odbezpieczenia i  kanał samolikwi- 
dacji.

1e2.2.3. Uzgodnienie_warunków^8trzelania_z_chąrakterystykamJ 

__0 2̂ śęi_bOjjowe^ ,_zapalnika_i_ęelu_

Warunki strzelania powinny odpowiadać następującym wyma - 
ganiom :

-  prędkość zbliżania pocisku rakietowego do celu /vp/ po - 
winna zapewniać zadziałanie zapalnika radiolokacyjnego /ciepl - 
nego/i

- chybienie pocisku rakietowego powinno być mniejsze od 
określonej wielkości ;

-  czas lotu pocisku rakietowego t powinien być nie mniej - 
Bzy od czasu odbezpieczenia zapalnika;

-  wybuch części bojowej powinien następować w punktach, za­
pewniających pokrycie najbardziej wrażliwych części celu stru­
mieniem odłamków lub prętem.

Ostatnie wymaganie jest najbardziej złożonym zadaniem. Roz­
patrzymy jego istotę na przykładzie odłamkowo-burzącej części 
bojowej.

Skuteczne rażenie celu osiąga się w wypadku, je ż e l i  wybuch 
części bojowej następuje w stre f ie  wybuchów niebezpiecznych.

Przez pojęcie STREFY WYBUCHÓW NIEBEZPIECZNYCH rozumie się 
strefę względem celu /rys, 1 . 2 7 /, w której podczas wybuchu 
części bojowej odłamki pokrywają wrażliwą część celu. Strefa 
ta określana jest wymiarami wrażliwych części celu, kierunkiem 
rozlotu odłamków względem niego i  czasem ich lotu od punktu 
wybuchu do celu.
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Wrażliwość celu .v kierunku lotu pocisku rakietowego wyraża 
się w umownych jednostkach i  może być przedstawiona w postaci 
wykresu rzeczywistego rozkładu wrażliwości /na rys, 1,27 poka­
zana jest l in ią  przerywaną/.

Model w rak liw usc i
f̂ eąlna , , 
raili wosc

TUodt

rrn

-A

Rys, 1,27, Strefa wybuchów niebezpiecznych

Strefa wybuchów niebezpiecznych dla wypośrodkowanego roz - 
kładu wrażliwości /modelu/ przedstawiona jest na rys. 1,27 l i ­
nią ciągłą. Przyjmuje się założenie, że odłamki po wybuchu do- 
latują do celu natychmiast; przednią i  tylną granicę strefy wy 
buchów niebezpiecznych przeprowadza się od końców odcinka 1  

w kierunku wektora początkowej prędkości odłamka 
runku prostopadłym do lotu pocisku rakietowego, v/rażliwość celu 
charakteryzuje warunkowy rozkład rażenia G/r/ /prawdopodobień - 
stwo rażenia celu w zależności od chybienia pocisku rakietowego^

Wybuch pocisku rakietowego powinien być spowodowany w stre­
f ie  wybuchów niebezpiecznych. W rzeczywistych jednak warunkach 
następuje on w pewnym położeniu przypadkowym, to znaczy ma miej­
sce przestrzenny rozrzut punktów zadziałania zapalnika /kosztem

z
W kie-
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wahania momentu przyjęcia od celu sygnału powodującego wybuch, 
niestabilności czasu opóźnienia, rozrzutu w naprowadzaniu po - 
Cisków rakietowych, zmian warunkó;’? strzelania itd./.

Punktu czu t̂odai zap a ln i!^ ____ _

...■.....

î fz) '/-X> V .

---- X w

Rys. 1.28. Strefa zadziałania zapalnika

Połączenie punktów zadziałania zapalnika tworzy STRKPE 
ZALZWŁANIA ZAPAIIPTKA /rys. 1.28/. Strefa zadziałania zapalnika 
ograniczona jest promieniem jego działania i  rozrzutem punktów 
zadziałania w kierunku lotu pocisku rakietowego. Promień dzia­
łania zapalnika R̂ . przeważnie jest zbliżony do promienia rażą­
cego działania odłamków <"tedy zapalnik jest idealnie
uzgodniony z częścią bojową pocisku, warunkami strzelania i  ce­
lem, gdy strefa jego zadziałania znajduje się wewnątrz strefy 
wybuchów niebezpiecznych lub pokrywa się z nią. Jednak osiąg­
nięcie idealnego pokrycia jest bardzo trudne.

Ra rys. 1.29 pokazane są przykłady różnego uzgodnienia 
strefy zadziałania zapalnika ze strefą wybuchów niebezpiecznych 
Przy tym uzgodnienie możemy wyrazić matematycznie za pomocą
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funkcji uzgodnienia S/r/, która charakteryzuje zmianę prawdopo­
dobieństwa zadziałania zapalnika w zależności od chybienia po - 
Cisku rakietowego r.

u < 7/ *n D

c z

SWN "M

S(r)

r

Sir)

U.

Sir)

Rys. 1,29. Uzgodnienie sti-efy zadziałania zapalnika 
ze strefą wybuchów niebezpiecznych

Strefą zadziałania zapalnika można sterować za pomocą środ­
ków technicznych i  drogą doboru racjonalnych warunków strzela - 
Ilia. Ilajproetszym sposobem sterowania jest zmiana czasu opóź ~ 
nienia zapalnika w zależności od typu celu i  v/arunków strzela - 
nia, a w głównej mierze od kierunku strzelania. Zapalnik powi - 
nien być uzgodniony również z aparaturą sterowania pociskiem 
rakietowym. I  tak, dla sainonaprowadzających się pocisków rakie­
towych celowe jest, aby czułe elementy koordynatora i  zapalnika 
reagowały na jeden i  ten sam rodzaj /źródło/ wypromieniowania 
energii /odbitej/ pochodzącej od celu, Hieuzgodniony między so­
bą będzie koordynator cieplny i  zapalnik radiolokacyjny lub od­
wrotnie, Przy takim połączeniu wybuch pocisku rakietowego nastę- 
puje często poza strefą wybuchów niebezpiecznych.

Wobec tego najbardziej dogodnymi zapalnikami są zapalniki 
o wąekoskierowanym polu widzenia i  posiadające element czuły,
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pracujący na te j samej zasadzie co i  głowica sainonaprowadzania 
pocisku rakietowego.

Jeżeli za pomocą środków technicznych nie da się otrzymaó 
dobrego uzgodnienia strefy zadziałania zapalnika ze strefą wy­
buchów niebezpiecznych, to można osiągnąć je drogą wyboru warun­
ków spotkania pocisku rakietowego z celem, a w oparciu o nie -
- i  początkowych warunków strzelania.

Powyższe dane dotyczące odłarakowo-burzących Ck^ęści bojowych 
pocisków i-akietowych odnoszą się także i  dla części bojo?/ych 
typu px’ętowego.

Kumulacyjne części bojowe wymagają, aby kierunki strzelania 
zapewniały spotkanie pocisku rakietowego z celem pod kątami do 
powierzchni pancerza, zbliżonymi do 9 0 °; odległość strzelania ~
- spełnienie warunku min ^ '''p max* ® czas lotu do celu
powinien być większy od czasu odbezpieczenia zapalnilca.

1 .2.3. RQ2 wią?§się_^ą^§p4 ą_|tęrowąnig_strzą|em_

Jak było podane poprzednio, sterowanie strzałem polega na 
wyprowadzeniu samolotu w strefę możliwego strzelania z określo - 
ną orientacją względem celu, przygotowaniu pocisków rakietowych 
do odpalenia i  wykonania celowanego strzelania. Bezpośrednimi 
wykonawcami są : punkt dowodzenia, p i lo t  /na samolotach dwuraiej» 
scowych p ilo t i  nawigator-operator/ i  aparatura pokładowa samo­
lot u~nosicie la.

PUNKT DOY/OPZENIA zapewnia wyprowadzenie samolotu w strefę 
możliwego wykrycia celu drogą określenia współrzędnych celu i  
samolotu przechwytującego, wypracowania komend kierowania i  prze­
kazania ich do samolotu typu myśliwskiego.

Przed i  po wykryciu celu przez system celowniczy samolotu 
myśliwskiego z punktu dowodzenia z zasady przekazuje się do no­
s ic ie la  ;
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- jednorazowe komendy naprowadzania;

- informację o celu;

-  komendę na włączenie wysokiego napięcia w celowniczej 
s tac ji radiolokacyjnej;

- błąd pilotowania, który odtwarzany jest w postaci odchy­
lenia znacznika naprowadzania od środka wskaźnika celownika
i  szereg innych komend i  sygnałów.

Po przechwyceniu celu przez celownik /w warunkach automa - 
tycznego śledzenia/ punkt dowodzenia powinien przedłużać popra­
wianie czynności p ilota za pomocą jednorazowych komend i  in for­
macji o celu, a także dublować szereg komend i  funkcji aparatury 
pokładowej w przygotowaniu systemu uzbrojenia do odpalenia po - 
cieku rakietowego.

APARATURA POKŁADOWA, biorąca udział w rozwiązaniu zadania 
sterowania strzałem składa się z : systemu celovi/niczego, syste­
mu łączności radiowej, mierników parametrów ruchu samolotu i  in­
nych elementów.

Aparatura pokładowa współczesnego samolotu obliczona jest 
na samodzielne rozwiązanie zadania sterowania strzałem , jak 
i  wspólnie z punktem dowodzenia.

Z aparatury pokładov/ej samolotu w rozwiązaniu zadania ste­
rowania strzałem zasadniczą rolę odgrywa system celovmiczy, od 
którego doskonałości zależy w całości sukces wykonania zadania 
rażenia celu. Dlatego w dalszym materiale zatrzymamy się na za­
sadniczych funk-cjach, jakie spełnia system celowniczy wspólnie 
z inną aparaturą samolotu.

Przed odpaleniem pocisków rakietowych system celowniczy 
spełnia następujące funkcje:

-  bierze udział w wyprowadzeniu samolotu myśliwskiego w 
strefę możliwego wykrycia celu;

— zapewnia wykrycie, rozpoznanie, przechwycenie i  automa — 
tyczne śledzenie celu;
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- mierzy współrzędne celu i  przekazuje jego znacznik na 
ekran wskaźnika, zaś p ilo t wykorzystując go pilotuje samolot 
do czasu przechwycenia celu;

-  zapewnia po przechwyceniu celu wyjście samolotu myśliw­
skiego w strefę możliwego strzelariia;

- zapewnia celowane odpalenie pocisków rakietowych /rozwią­
zuje zadanie celowania i  określa zakres dozwolony“ h odległości 
strzelania, a niekiedy i  boczną granicę strefy możliwego strze­
lania/.

Po odpaleniu pocisków rakietowych system celowniczy wyko - 
nuje następujące funkcje:

- oproraieniowuje cel podczas strzelania aamonaprowadzają - 
cymi się pociskami rakietowymi i  z półaktywnym systemem napro­
wadzania;

- wypracovvuje i  przekazuje sygnały sterowania do pocisków 
rakietowych zdalnie sterowanych z dowódczym układem sterowania;

-  śledzi cel i  przekazuje sygnał wzorcowy do pocisku rakie­
towego, kierowanego za pomocą wiązki prowadzącej;

-  określa odległość wyjścia z ataku i  przekazuje pilotowi 
sygnały do v/yjścia z ataku.

Charakterystyczną właściwością sterowania strzałem jako 
etapu v; rozwiązaniu zadania rażenia celu jest BEZPOŚREDNI UDZIAł 
PILOTA W PILOTOWANIU SAMOLOTU,KIERO’.VANIU SYSTEMEM CELOY/IUCZYIT.
I INNYM WYPOSAŻENIEM. Prawie cała informacja /sygnały, komendy/ 
przychodzące od punktu dowodzenia, wszystkie dane wypracowywane 
przez aparaturę pokładową przychodzą nie do pilota automatycz - 
nego, lecz na układ zobrazowania i  sygnalizacji, którą wykorzys­
tuje p ilot do sterowania samolotem i  systemem uzbrojenia.Wobec 
tego p ilot we współczesnym rozwiązywaniu zadania sterowania 
strzałem odgrywajmyjątkowo ważną rolę, nie mówiąc już o tym, że 
podczas samodzielnych działań i  w wypadku odmowy pracy aparatu­
ry pokładov^ej całkowicie rozwiązuje to zadanie. Ocenia on wszy-
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stką przekazywaną do samolotu informację i  na je j  podstawie 
steruje nim i  systemem uzbrojenia, prowadzi ciągłą kontrolę 
stanu i  sprawności aparatury pokładowej samolotu, samodzielnie 
rozwiązuje szereg zadań dotyczących wykonania celowanego odpa - 
lenia, wprowadza poprawki do rozwiązywanego zadania sterowania 
strzałem, realizowanego przez punkt dowodzenia i aparaturę pokła| 
dową, w oparciu o powstałą sytuację powietrzną.

Dla skutecznego wykonania swoich funkcji p ilot powinien bar-| 
dzo dobrze znać wszystkie szczegóły budowy i  zastosowania sys - 
temu uzbrojenia własnego samolotu i  umieć stosov/ać je w najbar­
dziej racjonalnych warunkach w konkretnej sytuacji.

1 .2 .3 . 1  • ^®i£_S}0 2 liwego strzelanial

'•■7 oparciu o komendy z naziemnego punktu dowodzenia samolot 
myśliwski wyprowadza się w strefę możliwego wykrycia celu. Ko - 
mendy za pomocą środków łączności przekazyvi?ane są do przyrządów 
pilotażowo-nawigacyjnych i  systemu celowniczego w postaci znacz-| 
nika naprowadzania na wskaźnik elektroniczny /lub innego dowol­
nego typu "Zero-wskaźnik"/ i  szeregu jednorazov/ych komend /"Cel 
z prawa", "Prosto" itd ,/. W końcu etapu naprowadzania włącza 
się wysokie napięcie celownika "na wypromieniowanie",

WYKRYCIE I ROZPOZNANIE CELU wykonujemy za pomocą systemu 
celowniczego z wykorzystaniem s tac ji radiolokacyjnej i  na pod - 
czerwień pracujących w zakresie "Obserwacja" /"Poszukiv/anie"/,
Na ekran wskaźnika podawany jest znacznik celu, znaczniki roz - 
poznania i  naprowadzania. Układ zobrazowania i  zadania, rozwią­
zywane przez system celowniczy w zakresie "Obserwacja", zależą 
od typu systemu celowniczego.

ZBLIŻANIE DO CELU /od momentu "Widzę"/ może być wykonywane 
do "przechwycenia" celu przez stację radiolokacyjną systemu ce­
lowniczego i  po jego przechwyceniu. Dla zbliżania wykorzystuje­
my jeden lub kilka torów lotu samolotu myśliv;skiego.
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-  ogrzanie źródeł zasilania aparatury pokładowe;) pocisku 
rakietowego i  niektórych innych elementów, których praca ;)est 
utrudniona w niskich temperaturach /ogrzewanie przeważnie włą­
cza się .leszcze na ziemi/;

- podgrzanie lamp elektronowych drogą włączenia ich do sie­
ci żarzenia i pokładowej s ieci samolotu, uruchomienie i  rozkrę­
cenie żyroskopów /komendę "Żarzenie" wykonuje się na kilka mi­
nut przed odpaleniem pocleku rakietowego/;

- uruchomienie nadajników bezwładnościowych, włączenie me­
chanizmów programowych /na kilka sekund przed wyjściem na maksy­
malną odległość odpalenia - komenda "Przygotowanie"/;

- przełączenie celownika na stabilizowaną częstotliwość 
odpowiedniego kodu literowego;

- uiMichomlenie i ri.iprowadzenie koordynatora samonaprowadza- 
jącego się pocisku rakietowego na cel dla przechwycenia go 
/wykonuje się automatycznie przez system' celowniczy - komenda 
"N a p row ad z an i e " /;

- ustawienie czasu opóźnlenl.a zapalnika zgodnie z warunkami 
strzelania;

-„przełączenie zasilania pocisku rakietowego z samolotowego 
na jego własne źródła.

Zapuszczenie silnika pocisku rakietowego wykonuje się tylko 
po zakończeniu przygotowania aparatury pokładowej. Gotowość po­
cisków rakietowych do odpalenia ustala się obecnością sprzęże - 
nia zwrotnego od pocisków rakietowych do aeuaolotu i  układu zob­
razowania ich gotowości bojowej do odpalenia, przy tym obwód 
odpalenia przev/ażnie blokuje się, w wypadku gdy pocisk rakieto­
wy nie jest gotowy do odpalenia. Jeżeli przygotowanie pocisków 
rakietowych następuje automatycznie, wówczas zadanie pilota 
sprowadza się do observ^owania sygnałów gotowości pocisku rakie­
towego. W razie braku lub odmowy urządzenia programowego, regu­
lującego kolejność przygotowania pocisków rakietowych, jego 
funkcje wykonuje p ilo t.



-  95 -

1,2,3,3. v;;vkonanie_strzęlania_ęelowa^

x/wy-Dla zapewnienia strzału celowanego system celov/niczy 
konu^e następujące funkcje:

~ rozwiązuje zadanie celowania* to znaczy określa w momen ~ 
cie odpalenia taki kierunek osi urządzeń odpalających względem 
celu, aby odpalony pocisk rakietowy wyszedł na tor naprowadza - 
nia i  wykonał po nim lot do celu;

- okreś?-a zakres dozwolonych odległości strzelania 

/^d maw “ °d min' ’̂
~ zapewnia zobrazowanie bocznej granicy strefy możliwego, 

strzelania;

“ określa maksymalne dopuszczalne błędy celowania i  blokuje 
obwód odpalania.

kOZv7IAZ/lII3 ZAD/dilA CELOWA.niA zależy od typu pocisku rakie- 
tov/ego /camonaprcoadzają.cy się lub zdalnie sterowany/ i  toru 
lotuy po Ictóiwm on jest naprowadzany. Uwzględniając, że w trak­
cie lotu kierowanego pocisku rakietov,ego cały czas wprowadza 
się nooiw.wki odpowiednio do zmiany ruchu celu i  v;arunków lotu, 
zadaaie celowania rozwiązyY-iane jest niezbyt dokładnie -  z pevi- 
nymi przybliżeniami.

Zadanie celowania przeważnie składa się z dwóch części:

“ picr~'.'sza cześć rozwiązuje się przed strzałem i  polega ona 
na określeniu kiei-uriku odpalenia pocisku rakietowego; występuje 
podczas strzelania dowolnymi typami pocisków rakietowych;

“  część rozv/iązuje się po odpaleniu; polega ona na
zapewnieniu statecznego naprov;adzania pocisku rakietowego na 
cel,  ̂ po wyjściu jego na tor naprowadzania. Dotyczy ona pocisków

Zakres zadań, wykonyv;anych przez system celovmiczy zależy 
od jego konkretnego typu.
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rakietowych, kierowanych /sterowanych/ za pomocą wiązki prowa > 
dzącej, z kierowaniem dowódczym, a także samonaprowadzających 
się z półsktywną metodą naprowadzania.

Rozpatrzymy zasadę rozwiązania zadania celowania na przyk - 
ładzie . STRZELANIA SAMONAPROWADZAJACYiil SIE POCISKAMI RAKIETOV»T- 
MI, WYKONUJACYI Î LOT PO TORZE ZBLIŻANIA RÓMOIJEGŁEGO.

Dla rozpatrywanego wypadku zadanie celowania polega na ok - 
reśleniu takiego kąta wyprzedzenia w momencie odpalenia, z któ­
rym pocisk rakietowy do momentu włączenia układu sterowania 
wykonywałby lot po torze zbliżania równoległego lub zbliżonego 
do niego /rys,1.30/,

0̂

Droga lotu pocisku 
^ahietotvego w czasie

Rys, 1.30, Rozwiązanie zadania celowania dla samonapro- 
wadzającego się pocisku rakietov;ego

Zasadniczym czynnikiem, który trzeba uwzględniać podczas 
rozwiązywania tego zadania, jest prędkość lotu celu V^. Obniże­
nia pocisku rakietowego pod działaniem s i ły  ciężkości, a także 
kąt ślizgu i  natarcia, dające błędy w płaszczyźnie pionowej, 
przeważnie pomijamy, ponieważ w czasie lotu autonomicznego są 
one małe i  szybko usuwane przez układ sterowania.
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Z rys, 1.30,a wynika , że dla rozwiązania zadania celowania 
wymagane jest znalezienie takiego kątą i  z takim wyliczę - 
niem, aby do momentu czasu t^ wektor Vĵ  był zorientowany wzglę~ 
dera celu pod kątem zgodnie z metodą zbliżania równoległego. 
Jednak w praktyce zadanie jeszcze bardziej się upraszcza /rys,
1,3 0 , b/,ponieważ pomijamy odcinek autonomiczny i  przyjmujemy, 
że układ sterowania włącza się z chv;ilą odpalenia =

t  obl'^*
Szukany kąt wyprzedzenia możemy określić na podstav;ie wzoru 

/z trójkąta 00 0 / :

sljn t obi sin q Z1. ?8/

.SI’
gdzie - obliczeniowa średnia prędkość lotu pocisku rakle - 

towego v/zględem powietrza, zależna od warunków strzf 
lania / wysokości lotu, odległości odpalania, pręd­
kości lotu samolotu myśliwskiego itd,/.

Obliczeniowo średnią prędkość lotu pocisku rakietowego prze­
ważnie przedstawiamy w postaci:

V , - V ł- V* ,^śr M  ̂ ^r śr »

gdzie: - prędkość lotu sainolotu-hosiclela;
JC

,śr ” względna średnia prędkość lotu po­
cisku rakietowego.

Z kolei, obliczeniową względną średnią prędkość lotu pocis­
ku rakietowego określamy według wzoru:

śr = o ^

gdzie:  ̂ = const; a = const ; D  ̂ const.
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V/ aysteniach ce3owniczycłi kąt wyprzedzenia buduje się za 
pomocą nadajników żyrp,akopovyych, dlatego przekształcamy wzór 
/1.28/, zamieniając iloczyn sin q na kątową prędkość l in i i  
odległości /patrz wzór / I . I 9 //;

■ ,V̂ . oln q - V, Bln ']/
U3

V
Sin q = 0̂̂  ̂ l)  ̂ f  V, sin ^

/1.29/

Podstawiając wyraisenie /1.29/ do wzoru /1.28/ i  rozwiązu 
Jąc względem otrzymamy:

8 in obi = co ̂  T,n«
D ^obl ’ / I . 3 O/

gdzie

obi
''ćr -  b r sr

W każdym konkretnym celov/niku wykonuje się właściwe mu przy-| 
rządowe rozwiązanie wzoru /1.30/,

Niektóre kierowane pociski rakietowe odpala się pod kątem 
wyprzedzenia = O, to znaczy zadanie celowania nie Jest roz - 
v/iązywane. Wszystkie błędy do momentu odpalenia usuwane ,,aą przez| 
układ sterowani.a pocisku rakietowego.

Nie oznacza to Jednak, że podczas st--zelania kierowanymi 
pociskami rakietowymi w ogóle można nie rozwiązywać zadania 
celowania. Po piei'wsze, błąd celowania nie powir jen przekraczać 
wielkości, którą Jest w stanie usunąć układ sterowania w czasie 
lotu pocisku rakietowego do celu. Po drugie, duże błędy popeł - 
nione w czasie rozwiązywania zadania celowania pogarszają wa -
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runki lotu pocieką rakietowego i  wymagają znacznego czasu dla 
ich ueunlęoia kosztem sterowania ruchem pocisku rakietowego po 
strzale. To wszystko prowadzi do ograniczenia możliwych waran - 
ków Btrzelania, szczególnie z minimalnych odległości. Oprócz 
tego, dokładne rozwiązanie zadania celowania przez mechanizmy 
celownika ułatwia wykonanie pilotowi operacji celowania przed 
odpaleniem pocisku rakietowego.

PODCZAS STRZEl.AMIA POCISKAMI RAKIETOWYMI STEf« WANYMI ZA 
POMOCĄ WIĄZKI PROWADZACEd zadanie celowania sprowadza się do 
zapewnienia wprowadzenie pocisku raldetowego w strefę sterowa­
nia /w wiązkę/ i  utrzymywanie jego w niej do czasu spotksjiia 
z celem.

Oa hninolotu

-r-p.---- f jruro

Hm;.'Q

Rys. 1.31. Schemat wprowadzenia pocisku rakietowego 
w strefę sterowania

Dla wprowadzenia pocisku rakietowego w wiązkę prowadzącą 
należy uwzględniaó /rys,1,31/s

~ obniżenie /przypadanie/ pocisku rakietowego pod działa 
nlern siły ciężkości /kąt celowania p/;

- kąt nator^cia samolotu

- ruch wiązki prowadzącej podczas śledzenia celu /kąt wy 
px’zedzenla/.
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Ponieważ strzelanie pociskami rakietowymi sterowanymi za 
pomocą wiązki prowadzącej wykonujemy tylko z zasady pod małymi 
sylwetkami / = 0/4 -  1/4/, to trzec i czynnik jest pomijany
i  zadanie celowania rozwiązujemy przez odchylenie osi strefy
sterowania w doł o kąt oc oć Prócz tego, kąt oLw n R“ ■' - - rj*, -X- ^
nadawany jest wielkością przybliżoną tylko w zależności od wyso" 
kości atrzejlanla. Nachylenie strefy automatyzuje się i  wykony - 
wane jest na podstawie sygnałów z nadajnika wysokości. Ponieważ 
wielkość c / z a l e ż y  od prędkości lotu samolotu, to odpalenie 
zezwala się wykonywać na pi’ędkościach nie mniejszych od ustalo­
nych w danych warunkach. Również wprowadza się ograniczenia w 
dopuszczalnych przechyłach samolotu w momencie odpalenia, gdyż 
wspólnie z przechyłem zmienia się położenie strefy sterowania; 
pocisk rakietowy posiada przypadanie i może nie wejść w wiązkę 
prowadzącą.

Po wprowadzeniu pocisku rakietcwego w strefę sterowania na­
leży wykonywać płynne pilotowanie samolotem, nie dopuszczając 
do "myszkowania" i  różnych skrętów, zmian przechyłu itd. V/ prze­
ciwnym wypadku, na skutek v/ahań wiązki prowadzącej pocisk rakie­
towy może z niej wyjść. »Ve wszystkich vjypadkach niedopuszczalne 
jest korygowanie odcłiyleii pocisku rakietowego manewrem samolotu, 
potrzebna jest tylko dokładna orientacja wiązki na ce l, szcze - 
gólnie w końcowym etapie naprowadzania.

DOZWfLORE ODliEGŁOŚGI .STRZELANIA /Dd inax mln  ̂ określane
są przez system celowniczy w zależności od warunków strzelania 
jako funkcje wysokości lotu celu, prędkości zbliżania samolotu 
myśli’w8kiego do celu, prędkości lotu samolotu myśliwskiego, kie- 
rmiku strzelania /przednia lub tylna półsfera celu/ itd ;

®d Btr. “ h  " '‘2 2̂ ■■ ' ‘3 3̂ / ' 'k  *

I- / s in  q /  , /1.31/

gdzie :a  ̂ - współczynniki zależne od warunków strzelania
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ZOBRAZOWAĆIK BOCZNEJ GliAiaCY STREFY MOŻLIWEGO STRZELANIA 
;Je8t zadaniem złożonym, szcżegf5lnie podczas manewrowania celu 
i  realizuje się w przybliżeniu przez przeciążenie własnego aa -  
raolotu /na przykład lampka "Przeciążenie" na samolotach typu 
MiG-21/, W perspektywie boczne granice strefy możliwego strzela­
nia będą przekazywane na ekran wskaźnika systemu celowniczego.

Na zakończenie należy podkre^5lic, że dla zapewnienia strze­
lania celowanego bardzo ważne jest wytrzymywanie warunków odpa­
lenia pocisków rakietowyoh, które zależą od konkretnego systemu 
uzbrojenia samolotu. Naruszenie wymagań odpalania prov/adzi do 
zerwania naprowadzanie pocisku rakietowego na cel,

1,3. R0SV,'IAZANIE zalania każenia celu lOlAlZAS STRZELANIA 
, .  iilEKlEhOWANlćMl LOClbKAMl FiAKIETOwYNl 1 Z BRONI

AKTU,EhYJSK TEJ

Podczas strzelania niekiex'’ov,tiiiymi pociekiuni rakietowymi 
i  z broni ai‘tyler,yjakiej /działek/ zadanie rażenia celu prak­
tycznie składa się z dwóch, części: sterowania v;ybuchem i  stero­
wania ati^załera. Zadanie sterowania lotem faktycznie nie istn ie je  
je ż e l i  nie liczyć konieczności, s tab i l iza c j i  osi podłużnej nie - 
kierowanego pocisku rakietowego i  pocisku artyleryjskiego z 
orientacją części czołowej w stronę celu. Stabilizacja pocisków 
artyleryjskich zapewniona jest kosztem obrotu v;okół osi podłuż - 
hej, a niekiei’ow.anyoh pocisków rakietowych - kosztem opierzenia, 
obrotem lub jednego i  drugiego wspólnie. Charakterystyki toru 
balistycznego niekierowanych pocisków rakietowych i  pocisków 
artyleryjskich uwzględnia się w rozwiązywaniu zadania sterowa - 
nla strzałem.

1,3*1* 2g^fig4|„||ęrgwanlą_wybuęh§

KALANIE STEROV/ANIA WY.BUCHEM PODCZAS STRZELANIA WTEKIERCJANYMI 
POCISKAMI RAKIETÔ YYMI 1 Z DZIATEK rozwiązuje się znacznie proś -
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cię;) ni^, dla kierowanyoti pociaków rakietowych, ponieważ części 
bojowe pocisków rakietowych i  pocisków artyleryjskich uzbraja 
się w. zapalniki kontaktowe /uderzeniowe/. Prócz tego, części 
bojpvye niekierowanych pOcieków rakietowych i  pocisków z działek! 
działania odłamkowo-burzęcego posiadają z zasady rozlot odłam­
ków., we. -wszya tkich 'kierunkach. Dlatego sterowanie wybuchem w da- 
hym wypadku polega w głównej mierze na zapewnieniu sprawności 
/niezawodności/ zadziałania zapalnika i  lepszego efektu rażącegj 
wybuchu w różnych warunkach spotkania ,nięlclerowanego pocisku raj 
kietowego /pocisku artyleryjskiego/, z celem, a także na doborze 
efektu rażącego /działanie kumulacyjne, przeclwpancemo-zapala- 
jące, odłamkowo-burząco~znpa.lające Itd./.

. V/. celu niezawodnego zadziałania zapalnika do-'jego konstruk-| 
a j i  wprowadza się bocznouderzeniowe urządzenia bezwładnościowe, 
powodujące wybuch czę'''oi bojowej dla małych kątów spotkania po­
cisku rakietowego z przeszkodą /zapalnik W-5K do pocisku rakie­
towego . typu- S-5K i  zapalnik W-24'A do pocisku rakietovłego typu 
S-24/ lub urządzenia elektryczne'wybuchowe, czułe na dowolne 
uderzenie części czołowej / w pociskach rakietowych typu S-3K/ 
itp. • . ■

Dla otrzymania lepszego efektu rażącego w pociskach rakieto­
wych z odłarakowo-burzącą częścią,bojową.o.dużej mocy może być 
stosowany zapalnik z kilkoma ustalonymi czasami opóźnienia, któ­
re ustawiamy w zależności od odporności celu,, jego osłony sztuc; 
hej i  okrążającego gruntu. 'U ostatnim czasie dla-.podanych pocis­
ków rakietowych opracowuje się również odległościowe zapalniki 

spowodowania, wybuchu części bojowej podczas 
podejścia pocisku rakietowego do celu na określonej wysokości.

Zapalniki pocisków rakietowych i  pocisków artyleryjskich, 
przeznaczonych dla strzelania do celu naziemnego, ze względu 
na bezpieczeństwo i  do strzelań szkolnych nie posiadają samo - 
likwidatorów.
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1. 3. 2. Ząd§nie_gte|•gwąnl§_ątrz§łe

Zadanie aterowania strzałem podczas strzelania z działek i  nie­
kierowanymi pociskami rakietov/ymi mają określone znaczenia i  
rozwiązujemy je w pełnym zakresie. Ogólna treśó, wykonawcy i 
zasadnicze funkcje są analogiczne do rozpatrzonego wypadku strze 
lania kierowanymi pociskami rakietowymi.

Y/YPROWADZFJNIE SAMOLOTU W STRLPE MOŻLIWEGO STRZLliANlA /do 
celu powietrznego lub naziemnego/ realizuje się przez naziemne 
punkty dowodzenia w ścisłym współdziałaniu z pilotem i  z zasto­
sowaniem aparatury pokładowej samolotu. Właściwością rozwląza - 
nla te j części zadania jest wykorzystanie przez pilota wzroko­
wej obsei*v/acji celu, ponieważ odległości strzelania z działek 
i niekierowanymi pociskami rakietowymi znajdują się w przedzia­
łach optycznej widzialności celu.

PRZYGOTOWANIE SYSTEMU UZBROJENIA UO STRZELANIA jest znacz - 
nie prostsze niż podczas wykorzystania kierov;anych pocisków ra­
kietowych i  w większej części polegają na sprawdzeniu funkcjo -  
nowania systemu celowniczego, przeładowania broni artylejryjakiej 
a niekiedy na ustawieniu opóźnienia wybuchu zapalnika niekiero- 
v;anego pocisku rakietowego.

SYSTEM CELOWiTICZY rozwiązuje w przybliżeniu ten sam zakres 
zadań, lecz odpowiednio do wykorzystania niekierowanych pocis­
ków rakietowych i  działek. Różnica polega na roz-wiązaniu zada­
nia celowania.

Zasadnicza treść zadania celowania podczas strzelania nie­
kierowanymi pociskami rakietowymi i  z działek polega na znale­
zieniu takiego kierunku osi broni /urządzenia odpalającego po­
cisku rakietov.’ego lub lufy działka/ względem celu, który zapew­
niałby trafienie wystrzelonych niekierowanych pociskóy; rakieto­
wych i  pocisków z działek w cel.
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Należy mieć na uwadze, że podczas strzelania niekierowanymi 
pociskami rakietowymi i  z działek lo t pocisku rakietowego i  po­
cisku z działka po strzale nie jest korygowany i  dlatego wyma - 
gana jest bardzo duża dokładność rozwiązania zadania celowania. 
Każda niedokładność w uwzględnianiu parametrów, określających 
rozwiązanie zadania celowania i  niedokładność rozwiązywania pro-| 
wadzi do zwiększenia rozrzutu pocisków wokół celu i  tym samym 
do zmniejszenia skuteczności strzelania.

W systemach celowniczych samolotów typu myśliwskiego /myś - 
liwskich, myśliwsko-bombowych, myśliwsko-szturraowych itp ,/  pod­
czas strzelania niekierowanymi pociskami rakietowymi i  z dzia - 
łek zadanie celowania rozwiązujemy przez zbudowanie trzech pop- 
i’awek kątowych:

- kąta wyprzedzenia ;

- kąta celowania oC. ;

- kąta przeniesienia

B

O C o- Oo 
OC.— B 
B C ~  S

C^Cr-_L-Vot_

h i

Rys, 1.32, Ideowy schemat podczas strzelaxiia 
do celu powietrznego
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Popx’8.wkl Iżs uwzig i,ędDia,3talcia  zaaadn iczs  c z y im ik i »  Jak 

ruch c e lu ,  d z ia ła n ie  s i ł y  c i ę ż k o ś c i  na poc isk  rak ie tow y i  po­

c is k  z d z ia łk a  i  ruch samolotu s t r z e l a j ą c e g o ,  ia r a la k s ę  i  kąt 

u s taw ien ia  bron i przeważn ie  uvyzględniaiity podczas p r z y s t r z e l iw a ­

n ia  bron i / r e g u la c j i  celownikóy;/.

tC y  - c -  u ł" 
C J ) . r  L  -K- f

aC

oC,

\ i

bys. 1.33* Ideowy schemat podczas strzelania 
do celu naziemnego

fla rys. 1.32 1 1.33 podane'feą Ideowe schematy podczas strze­
lenia do celów powietrznych i  naziemnych. Oddzielne poprawki 
kątowe, potrzebne dla rozwiązania zadania celowania, określamy 
w sposób następujący,

KAT WiPRZi.rZErilA określamy, przyjmując założenie, że po 
strzale cel porusza się równomiernie 1 prostolin ijn ie /V,^aeottst/ 
z trójkąta /rys, 1.3?/ :
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sin .t- sin q^, /1.32/
sr

gdzie: -  średnia prędkość lotu pocisku artyleryjskiego
/pocisku rakietowego/ na odległość wyprzedzoną
/I)/;

Qq - początkowy kursowy kąt celu.

Odległość wyprzedzoną w przybliżeniu określamy w oparciu 
o odległość początkową D :

lub
sin /q  ̂ + ij; / /1.33/

~ i., q ,o  ̂ y ô * /1.34/

gdzie kąt wyprzedzenia \j/ i  czas lotu pocisku na odległość wy­
przedzoną t,̂  obliczamy w pierwszym przybliżeniu według D . Dla 
udokładnienia obiczeń wykonujemy kilka przybliżeń. Podczas strze| 
lania pod małymi sylwetkaini/do 2/4/ często wykorzystujemy sto -  
sunek przybliżony ;

“y “  ’ >'• “ o' /1.35/

Średnią prędkość lotu pocisku określamy z tabel balie -
= -ł- V^, W cza-

 ̂ » X'
tyczpych według danych wyjściowych c^D i   ̂ ^
Sie określania średniej prędkości lotu niekierowanego pocisku 
rakietowego, początkowo obliczamy czas lotu pocisku rakietowego

/1.36/

gdzie: fc'- czas lotu pocisku obliczeniowego;
S't - poprawka uwzględniająca opóźnienie w ruchu pocisku 

rakietowego na aktywnym odcinku toru lotu w porów—
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naniu z ruchem pocisku obliczeniowego /poda,1e się 
w specjalnych tabelach jako funkcja V^/.

Czas t '  oki^eślamy ze wzoru:

/1.37/
sr

Średnią prędkość lotu pocilaku obliczeniowego określamy
z tabeli balistycznej według danych wyjściowych
i  ̂ ,]') : v ' ~ obliczeniową względną prędkość bierzemy w zaleit-fi'y ' o
ności od typu niekierowanego pocleku rakietowego.

Znając średnią prędkość lotu pociuku rakietowego obli -
czarny według znanego wzoru:

sr / I .38/

Średnią prędkość lotu pocieku artyleryjakiego i  obliczenio­
wego możerny okreęlić również według y/zoru pi’zybllżonego:

/1.39/

= 0.13; 
k ' - 0,08.

gdzie: dla > 800 ic/a; k̂
dla < 800 m/e;

Vizór /'1.32/ jest wzorem wyjściowym dla otrzymania wzorów 
x'oboczych aysteraów celowniczych, ponieważ i  q, wchodzące 
w jeg{j okład aą mierzone za pomocą mierników współczesnych ce 
lownlków, co sprowadza się go do postaci:

,in f  = Wjj .

gdzl I

obi

/1.40/

/1.41 /
r , — V .sr 1
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Czas obliczeniowy podczas strzelania z tylnej półsfery
celu Jest 1,5 - 2,5 razy większy od rzeczywistego czasu lotu t̂  
pocisku rakietowego lub pocisku artyleryjskiego.

W systemach celowniczych kąt wyprzedzenia buduje się według 
dwóch składowych, wziętych w płaszczyźnie symetrii samolotu 
i  rozpiętości skrzydeł 0 :

'̂ ’obl»tjn
/1.42/

gdzie: i  cô  - kątowe prędkości U n i i  odległości odpowied­
nio w płaszczyznach |vv i 0 .

KAT ChLOl/ANiA, o Jaki powinien byó podniesiony wektor v i 
względem l in i i  położenia celu / l in i i  odległości OG / równy^^Jest 
/rys.1.3^/:  ̂ '

cos 0 = cos 0 /1.43/

gdzie : oĈ  =

S - obniżenie pocisku;

0 -  kąt wychylenia /wzniesienia/.

Obniżenie pocisku artyleryjskiego i  kąt celowania określamy 
za pomocą tabel balistycznych według następujących wzorów;

S = 10-5  ̂ ^

oC  ̂ = 10“  ̂ k cos 0 .

Współczynnik k, wchodzący w skład obu wzorów, określamy ze
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specjalnej tabeli według danych wyjściowych 1 Cĵ Dy.

a)
5 cus G sin JT

S cu'j& cos

S cos &

ot

o '

0
cC, 04

oC-t)C

1 £

/\S

rys, 1.34. Schemat budowy kąta celowania;
a - strzelanie z działek; 
b -  strzelanie niekierowanymi pociskami 

rakietowymi

fodozas strzelania niekierowanymi pociskami rakietowymi 
w związku z tym, że tor lotu pocisku rakietowego na aktywnym 
odcinku toru lotu posiada dużą krzywiznę, większą niż tor lotu 
pocisku artyleryjskiego /od punktu wylotu 0 do punktu K - rys, 
1.34,b/, obniżenie będzie większe niż dla pocisku artyleryjs - 
kiego o wielkość AS, Dlatego w czasie określania Sj;̂  i
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wprowadzamy poprawki i  obliczamy obniżenie toru lotu i  kąt celo­
wania na podstawie następujących wzordw:

S = D /lO"”  ̂ k ' Dy + /m/, 71.46/

 ̂ = /10”  ̂ k ' Dy + Soc'^/ cos 0 /tys./ , /1.47/

gdzie: = ----- 10^ określamy według specjalnej tabeli 
v̂? zależności od prędkości lotu samolotu| 
myśliwskiego;

współczynnik, określamy z tabeli bali­
stycznej, jak i  współczynnik k dla po­
cisku artyleryjskiego, lecz według da­
nych dla pocisku obliczeniowego =
= V + V,o 1 i

W obecnym czasie w systemach celowniczych kąt celowania bu­
duje się według dwóch składowych w płaszczyźnie symetrii i  roz­
piętości skrzydeł samolotu /rys,1,34,a/ :

oC cos 0 cos t  , /1.48/

cC, cos 0 sin T , /1.49/

gdzie t  ~ kąt pi'zechyłu samolotu myśliwskiego,

KAT PRZMIESIENIA, Podczas strzelania do poruszającego się 
samolotu pocisk rakietowy w momencie zejścia z urządzenia odpa­
lającego i pocisk artyleryjski w czasie wylotu z przewodu lufy 
posiadają dwie prędkości: względną początkową prędkość lotu 
i  prędkośd_V,j, z którą le c i  samolot strzelający. Między wekto - 
rami i z zasady jest kąt ślizgu uwarunkowany istnie-
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niem kąta natarcia, samolotu oC  ̂ lub bocznym ślizgiem.

Na skutek nie pokrycia się kierunków tych wektorów naBtępu;j6 
przenoszenie pocisku artylei'yjakiego /pocisku rakietowego/, któ­
re uwzględniamy podczas strzelania przez zbudowanie kąta prze - 
niesienia /patrz rys. 1.32/. Ka podstawie rozwiązania trój -
kąta prędkości możemy napisać następujące wyrażenie :

’'o ' 2 'U

lub W przybliżeniu 
/do 10 - 15^/:'Si.

■f V„

cos P Ś1 /1.30/

dla niedużych kątó>v ślizgu

sin
Ol

8 ixi j3 2 * /l.*it/

czasie strrelania z bron i ar t,yle.ry jiik ie,j stoBU»
Ol

nie przekracza wielkości 0,23 - 0,35 i b:ąt przeniesienla 
.Jasi; mały. MatorojaBt podczas 8tz'zelania niekierowanymi pociska - 
mi rakietowymi stosunek ten jest bliski jedności i  kąt przenie­
sienia posiada tę samą wielkość co i kąt ślizgu

Wobec tego, w czasie strzelania niekierowanymi pociskami 
rakietowymi należy starać s ię, aby ś l izg  nie występował iub był 
bardzo mały; dla zwiększenia dokładności strzelanie celownik 
Samolotu myśliwskiego powinien automatycznie wypracowywać po - 
trzebną poprawkę kątovxą na ś lizg  w zależności od bieżących war­
tości parametrów wejściowych.

Sl/IvUHYOZt'IA POPRAWKA KAT07JA jest sumą geometryczną rozpatrzo­
nych poprzednio poprawek kątowych /patrz rys .1.32 i  1.33/:

A j, .  'i + oC + /1.52/
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Wzór /1.52/ rozwiązuje elę za pomocą mechanizmów celownika 
w postaci odchylenia l in i i  obserwacji lub określa się przez 
pilota wzrokowo z wykorzystaniem siatk i celownika jako skali.

Podczas strzelania do celu naziemnego kąt wyprzedzenia 
powinien uwzględniać dodatkowo znoszenie pocisków na skutek 
wpływu kierunku i  prędkości wiatru;

i' = to M '
gdzi<

sin \1/ sin Q , /1.53/

gdzie U - prędkość wiatru.

• V /

/

•'Ol Vs=r(v*

Rys. 1.35. Schemat określania prędkości spotkania 
pocisku artyleryjskiego /niekierowa - 
nego pocisku rakietowego/ z celem
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Dla zastosowania bojowego często potrzebna jest znajomość 
PRĘDKOŚCI POCISKU PRZY CELU /rys. 1.35/. Określamy ją za po- 
mocą specjalnej tabeli -  jednakowo dla pocisku artyleryjskiego 
i  niekierowanego pocisku rakietowego - według parametrów wyj - 
ściowych Cĵ Dy i  /%1^*

Prędkość pocisku przy celu wykorzystujemy dla obliczania 
prędkości spotkania pocisku artyleryjskiego /pocisku rakieto -  
wego/ z celem, która zgodnie z rys. 1.35 jest równa:

V -  VB c

D V 8 c

/1.54/

2 V cos8 C

Wa podstawie prędkości spotkania pocisku z celem i  prędkości 
lotu celu możemy określić ograniczenia w odległości strzelania 
z uwzględnieniem czułości zapalnika. W tym celu wzór /1.54/ roz­
wiązujemy względem v ;

COB X * - sin^A . c /1.55/

gdzie V* - określona prędkość zbliżania pocisku rakietowego 
/pocisku artyleryjskiego/ do celu. ,

Na podstawie wielkości i  według podanego na rys ,1,35 
schematu obliczamy iloczyn CjjD i  w oparciu o niego dla określo­

nej wysokości znajdujemy szukaną odległość / D » /
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£jęMĄ_MgŻLIWgsęi_^ZĄSTOSOWMlA__SYSTKMÓ̂ ^^

• • -i^^§SQ^MiA»l^MIi51’9i:i^§9>i’9;95ZAS__ZWĄLG&ĄM GELÓiV 

' ■■' '■'• ' ■ POWIETRZNYCH

2.1. MOŻLIWE WARUNKI ZASTOSOWANIA BOJOWEGO KIEROWANYCH 
POCISKÓW RAKIETOWYCH PODCZAS "ZWAl/3ZATilA NIE MANEWRU­

JĄCYCH CELÓW POWIETRZNYCH .

2.1.1.  |‘g|yŚY_§ceijy_ijQ|2|,^/ySh_w||’ygków_gdpa2ania_

_PQ§i|k^Y^„r§}s4§i§WYęh_

Możliwe v/aruriki zastosowania bojowego kierowanych pocisków 
rakietowych do celów powietrznych określamy w'oparciu o strefę 
możliwego strzelania lub, Jak nazywają Ją często, o strefę moż­
liwych odpaleń pocisków rakietowych. Przez .pojęcie STREEY MOŻLI­
WEGO STRZELANIA rozumiemy część przestrzeni, wokół celu, w któ - 
rej znajdujący się p i lo t  samolotu atakującaego może wykonać ce- 
lowane odpalenie pocisku rakietowego, zapewniając Jego lot do 
celu po torze naprowadzania, zadziałania zapą.lnika i  rażenia 
celu w wyniku wybuchu części bojowej.

Kształt i  wymiary strefy możliwego strzelania zależą od du­
żej liczby różnych czynników, z których ważniejszymi są;

- charakterystyki techniczne i  konstrukcyjne pocisku rakie­
towego /sposób sterowania, typ i  charakterystyki aparatury ste­
rowania, zapalnika, części bojowej, charakterystyki energoba - 
llstyczne i aerodynamiczne pocisku rakietowego itd./;

- charakterystyki techniczne 1 konstrukcyjne systemu celow­
niczego zapewniające wykrycie i  przechwycenie celu, przygotowa­
nie pocisków rakietowych do odpalenia, celowanie , a także
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opromieniowanie celu dla pocisków rakietowych z półaktywną ra­
diolokacyjną głowicą aamonaprowadzatua;

- możliwości manewrowe samolotu atakującego;

- sposób celowania i  błędy dopuszczalnie podczas celowania 
i  odpalenia pocisków rakietoviych;

- warunki odpalania pocisków rakietowych /prędkość i  wyso­
kość lotu celu i  samolotu strzelającego, charakter manewru celu, 
zakłócenia natui'alne i  sztuczne itd,/.

Uwzględnienie wszystkich czynników i  zbudowanie przestrzeń - 
nej strefy możliwego strzelania zv/iązane jest z szei-egiein trud­
ności i dlatego w praktyce przeważnie uwzględniamy tylko pod - 
stawowe czynniki, a także przyjmujemy szereg przybliżeń uprasz­
czających rozwiązanie danego zadania.

Zamiast przestrzennej strefy możliwego strzelania dla celów 
praktycznych w większości wypadków całkowicie wystarczająca jest 
znajomość je j  granicy w płaszczyźnie poziomej i  pionowej.

Stre fę  możliwego s t r z e lan ia  określamy granicą da lszą,  b l i ż ­
szą, a w niektórych wypadkach i  granicami bocznymi.

Dalsza granica charakteryzuje maksymalne odległości odpala­
nia pocisków rakietowych dla różnych kierunków strzelania. 
Bliższa granica określa minimaljie odległości odpalania pocisków 
rakietowych.

Dla v/szechsyIwetkowych pocisków i^akietowych te dwie gremice 
w pełni charakteryzują strefę możliwego strzelania w płaszczyź­
nie poziomej.

Dla pocisków rakietov/ych z ograniczonym zakresem kierunków 
możliwego strzelania należy - oprócz tego - znać boczne granice 
strefy możliwego strzelania, które charaktei‘yżują graniczne ką­
ty kursowe /sylwetki celu/ podczas odpalania pocisków rakieto - 
wych z tylnej lub przedniej półsfery celu.
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Najbardziej obiektywne dane dotyczące określania granic 
strefy możliwego strzelania dla konkretnych warunkóv/ zastosowa­
nia bojov;ego /H, itd,/ można byłoby otrzymać drogą prze­
prowadzenia eksperymentów lotnych z rzeczywistymi odpaleniami 
pocisków rakietowych. Jednak taka droga jest nie do przyjęcia, 
gdyż nav/et dla określenia jednego punktu strefy możliwego strze­
lania 'wymagana jest stosunkovvO duża ilość odpaleń pocisków ra­
kietowych.

Drugą, prostszą drogą określenia strefy możliwego strzelanie 
jest metoda matematycznego modelowania procesu naprowadzania po­
cisku rakietowego na cel z zastosowaniem analogowych i  cyfro - 
wych maszyn elektronowych. W tym wypadku proces naprowadzania 
pocisku rakietowego na cel opisujemy układem równań, który roz­
wiązywany jest na elektronowej maszynie cyfrowej,

W czasie określania strefy możliwego strzelania za pomocą 
elektronowej maszyny cyfrowej wykonujemy umowne "odpalenia” po­
cisków rakietowych z różnych odległości i  dla różnych kątów 
kursowych.

Każde takie "odpalenie" ocenia się jako skuteczne lub nie­
skuteczne na podstawie wielkości "chybienia" pocisku rakietowe­
go względem celu lub toż na podstawie zaistniałego zerwania na­
prowadzania,-,

■'Odpalę,'.: 4*" jest wtedy skuteczne /w granicach strefy możli­
wego strzelania/, gdy "chybienie’’ pocisku rakietowego jest 
mniejsze od promienia zadziałania zapalnika, a ni.os’*uteczne 
/poza granicami strefy możliwego strzelania/, gdy nastąpiło zer­
wanie naprowadzania pocisku rakietowego lub "chybienie" większe 
od promienia zadziałania zapalnika. Graniczne punkty skutecz - 
nych "odpaleń" określają strefę możliwego strzelania dla usta - 
lonych warunków.

Za pomocą elektronowych maszyn cyfrowych możemy uwzględniać 
wszystkie zasadnicze czynniki wpływające na strefę możliwego
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a trae lani a, a fcakże wpływ manewru celu i  błędów celowania na 
'¿m.lanę ,iej kaztałtu i  wymiarów. Otrzymane na elektronowych ina- 
Hzynach cyfrowych wyniki sprevvdaa się przeważnie w ekaperymen- 
tarth lotnych dla ograniczonego zakresu warunków.

l'lf. przybij żonę,i metody oceny 1 analizy możliwych warunków 
odpalania pocisków rakietoviyoh stosu;iemy metody graficzao-nna- 
lityczne, uwzględnia,łące tylko zasadnicze, na,1bardzie,] istotne 
cayunikl, okreslałące strefę możliwego 3̂ trzelanla. Wyższość 
tych metod pOlega rm prostocie, gdyż nie wymaga,ią zastonowani« 
elek tronowych maszyn cyfrowych lub rzeczywistych strzelan 1 wy­
niki oceny strefy możliwego strzelanta choó są przybliżone, są 
w pełni możliwe do przyjęcia dla celów praktycznych. Za pomocą 
metod graficzno-analitycznych możemy poglądowo przedstawić cha­
rakter zmiany strefy możliwego strzelania dla możliwych warunków 
odpalenia pocisków rakietowych i przeenallzować v.'plyw różnych 
czymrików na .jej kształt 1 wymiary.

Zosadnlczą cechą u.leraną metody grafJczno-anall tycznej okp'es- 
lanla stx'efy możliwego strzelania jest to, że podczas ,jej ato-' 
eowanla nlemożliy^e jest uwzględnienie dynamiki lotu pocisku ra­
kietowego, właściwości pracy jego aparatury sterowania, a także 
przybliżony chax'akter otrzymanyc’n wyników.

Najprościej gi,'afiloe strefy możliwego strzelania okre.śla elę 
podczas protíto’Unijłtego lotu celu,

/ianlfft rozpatrzymy raetodę oceny możliwych waiunków atrzełanie 
oceńmy wpływ oddzielńycli parametrów techiiicznych i  konatrukoyj- 
nyoh pocłeków rakietowych na granice strefy możliwego strzela- 
n la,

W większości vvypadków - podczas strzelania w płaszczyźnie 
poziomej lub zbliżonej do niej - charakterystyki pocisku rokie'^ 
towego w pełni określają granicę dalszą i  bliższą oraz boczne 
granice strefy możliwego strzelania dla konkretnych /ustalonych/ 
warunków zaatosowania bojowego. V/ niektórych wypadkach możliwa
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warunki odpa]ania pocisków rakietowych dodatkowo ograniczone 
Byatemem celowniczym, charakterystykami manewrowymi samolotu 
myśliwskiego, warunkami .lego lotu po krzywej celowania, a takż| 
wpływem różnych zakłóceń naturalnych i  sztucznych.

Na strefę możliwego strzelania wywierają wpływ naatępującel 
zasadnicze parametry konstrukcyjne i  techniczne pocisków rakie| 
towych:

1. Charakterystyki energobalistyczne pocisku rakietowego. 
Ugranlczają one maksymalny czas kierowanego lotu pocisku rakiel 

‘ towego /tj^/ uwzględniając zapas zasilania elektrycznego i  po - 
wietrznego, niezbędny do pracy aparatury sterowania, a także 
określają rozkład zmiany prędkości i  odległości lotu pocisku 
rakietowego na odcinku aktyv;nyrn 1 pasywnym vj różnych warunkachl 
Vp/t,H/, I)y/t,H/ lub v^/t,H/, /patrz rys. 1.11 i 1,12/|

Czas kierowanego lotu tĵ  wpływa na dalszą granicę strefy 
możliwego strzelaitia, a charakterystyki energobalistyczne po -I 
Cisku rakietowego - na wszystkie granice strefy możliwego strz] 
lania.

2» tiożllwosci manewrowe pocisku rakietov/ego podczas Jego 
lotu od momentu odpalenja do czasu spotkania z celem, które 
charakteryzują rozporządżalne przeciążenie pocisku rakietowego 
n̂ /i'.I,H/. V/ywieraJą one wpływ na wszystkie granice strefy możli­
wego strzelania.

3. Charakterystyki koordynatora samonaprowadzających się 
pocisków rakietowych: typ koordynatora, odległość przechwyceni« 
celu przez koordynator, maksymalny kąt odchylenia osi koor< 
natora od osi pocisku, rakietowego, maksymalna kątowa prędkość 
osi koordynatora podczas śledzenia celu Vj)*. Wywierają one wpł; 
na dalszą i  boczną granicę strefy możliwego strzelania, a takż< 
określają maksymalne przewyższenie /przeniżenie/ celu podczas 
wykonywania ataku w płaszczyźnie pionowej.
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4» Charalcte rys tyki zapalnika zbliżeniov/ego /bezkontaktowego/ 
/czas odbezpieczenia i  zakres prędkości zbliżania pocisku
rakieto'«jego do celu dla których powinien on
zadziałaó niezawodnie/, Opływają one tak na bliższą, .jak i  na 
dalszą granicę strefy rnoźliv.'ego strzelania.

W niektórych wypadkach zapami-k może ograniczać kierunki 
możliwych ataków zakresem kątów kursowych, w którym zapewnia 
się ,iego zadziałanie,

Rozpatrzyiriy metodę budowy strefy możliwego strzelania meto­
dą graficzno-onalityczną w płaBzczyżnie poziomej vi zastosowaniu 
do wszechsyIwetkowych pocisków rakietowych z uwzględnieniem za­
sadniczych parametrów pocisku inkietowego i  zapalnika.

Podczas analizy wpływu każdego parametru pocisku rakietowe­
go na strefę możliwego strzelania będziemy uwzględniać możli - 
wości uproszczenia rozwiązani.a danego zadania dla pocisków; ra­
kietowych, przeznaczonych do odpaleń w wąskim sektorze tylnej 
1 prze d niej p 6I s fe ry cel u.

Dla zbudowania, granic strefy możliwe strzelaoiia będziemy 
kolejno uwzględniać wpływ każdego parametru pocisku rakietowego 
na je j  granice.

Podczas oceny wpływu każdego parametru na strefę możliwego 
strzelania v/ygodnie jest przyjąć jedną metodę dla zbudowania 
dalszej granicy określać maksymalny czas lotu pocisku rakieto-» 
wego który może być wykorzystany w danych wai’unkach ataku,
a b liższe j granicy - miniraalny czas Dajmniejazy ze 'wszyst­
kich wartości czas t̂ ^̂  ̂ /z uwzględnieniem wszystkich parametrów/ 
będzie określać maksymalną odległość strzelania, a najmniejszy
ze wszystkich wartości t 
w danych warunkach.

min minimalną odległość odpalenia

'W celu upi’oszezenia rozwiązania danego zadania przyjmiemy 
następujące założenia:
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- cel nie manewruje;

~ oś pocisku rakietowego vi momencie odpalenia skierowana 
jest w punkt obliczony spotkania z celem pod kątem wyprzedzenia 

to b l  l i n i i  odległości;

- pocisk rakietowy naprowadzany jest na cel metodą zbliża -  
nia równoległego i  tor jego lotu jest prostolinijny.

2.1.2. j_gr§n2gy_|t|*e|y_mp|2iw|gp_

_§irz§lania_według_gzasp_k2eyp^'|inęgg_2etu_

Maksymalny czas kierowanego lotu dla różnych typów pocisków 
rakietowych jest różny, na przyicład dla pocisków rakietowych 
typu RS-2US wynosi on tĵ  = 12 s, dla R-3S tĵ  = 21 s. Ten czas 
ogranicza maksymalną odległość odpalania, ponieważ w dov;olnyćh 
warunkach maksymalny czas t^^^ lotu pocisku rakietowego od mo -  
mentu odpalenia do czasu spotkania z celem powinien być nie 
większy od czasu kierowanego lotu ^  ^k *̂

Maksymalną odległość odpalenia wszechsylwetkowego pocisku 
rakietowego dla dowolnej konkretnej wartości kursowego kąta ce­
lu q możemy określić za pomocą rozpatrzonych już wzoróv/ /1.9/ 
lub /l.9,a/, podstawiając w nich zamiast czasu t -  maksymalny 
czas kierov/anego lotu pocisku rakietowego t^^^ = t^:

D = D /t / cos il/ + V t^„^ cos q , /2.1/max y max i c max ^

D = D /t / cos  ̂ + V̂ , t max , /2,2/max r max T b

gdzie; -  prędkość zbliżania samolotu myśliwskiego do celu 
w momencie odpalenia pocisku rakietowego :

V d = V'jn cos "'̂ c ^ * /2 .3/
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gd7,1e: odpowiednio wyprzedzona i  względna 
odległość lotu pooisku rakietowego 
w OMsłe

J/ - kąt wyprzedzenia określa^lący kleru-
nek na punkt spotkania pocisku ra­
kietowego z celem podczas strzelania 
z Dtnax

Kąt wyprzedzenia określamy według podanego poprzednio
wzoru i

sin »1 = sin q .
/R sr

Średnią prędkość lotu pocisku rakietowego Vj;j określamy 
ze wzoru:

lub

śr

R śr

®y/*n,ax^

max

max
/2.4/

W ten spoećb, dla określenia maksymalnej odległości odpale­
nia według maksymalnego czasu kierowanego lotu pocisku rakieto - 
wego Si t  ̂ na podstawie wzoru /2.1/ lub /2.2/ dla dowolnego
kursowego kąta celu q należy określić wyprzedzoną 
względną odległość lotu pocisku rakietowego w czasię
înax* te określamy dla ustalonych warunków odpalenia

z wykresów charakterystyk energobalistycznych pocisku rakieto -  
wego Dy/t,H/ lub D^/t,H/.
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Ze wzorów /2,1/ lub /2.2/ możemy określić tylko ó®óen pimk| 
strefy możliwego strzelania, ograniczonego czasem kierowanego 
lotu pocisku rakietowego t^, dla jakiegokolwiek jednego kurso-| 
wego kąta celu q.

Dla innych kursowych kątów celu zmienia się prędkość zbli 
żania samolotu myśliwskiego do celu i  kąt wyprzedzenia  ̂ , 
a wobec tego i  maksymalna odległość odpalenia pocisku i-akieto

“maK-
Ze względu na to, te wielkość t̂  ̂ nie zależy od sylwetki cel 

lu, zbudowanie dalszej granicy strefy możliwego strzelania 
wszechsylwetkowym pociskiem rakietowym według możemy wykonaj 
graficznie /rys.2,1/ stosunkowo prosto, W tym celu zaznaczamy

Rys, 2.1. Soheroat określania granic Ijjjjgjjj, według czasu
kierowanego lotii pocisku rakietowego i  D a 
według odbezpieczenia zapalnika

położenie celu w momencie odpalenia pocisku rakietowego /punkt 
Ĉ / i  odkładamy w określonej skali drogę celu w czasie kierowa]
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nego lotu pocisku rakietowego; t̂ ,̂ Z otrj^ymajaego pun ~
ktu » dak 2 6  środka, przeprowadzamy okrąg o promieniu R =
- Dy max* 2,1 pokazana jest tylko połowa okręgu.

Odległość od celu do tego okręgu określa dalszą granicę 
strefy możliwego strzelania wszechsylwebkowyra pociskiem rakie­
towym według tĵ  dla dowolnego kursowego kąta celu. Faktycznie, 
podczas odpalenia pocisku rakietowego z dowolnego punktu tego 
okręgu pocisk rakietowy w czasie t, przeleci odległość D ,K y IIj9,!X!
która nie zależy od kursowego kąta celu i  spotka się z celem 
w punkcie Odległość od punktu do tego okręgu dla dowol­
nego kąta kursowego q jest maksymalną odległości odpalenia
D /O kL , C I.U/. max ' o 1 * o 2

2.1.3. Qfer§i2§gi§_feliŻ§eSii_grnQ|gy_§lr|fy_mo|livyęgp_

|irj§2§Di§._.wgd|.yg_pz§su_Qdbęzpieę|ęnia_ zgpąlni^a^

Aby zadziałał zapalnik pocisku rakietowego, minimalny jego 
czas lotu do celu powinien być nie jtmiejszy od czasu odbezpie - 
ożenią zapalnikt >  ^odb^* odbezpieczenia zapalnika
określa bliższą granicę strefy możliwego strzelania.

Jeżeli do wzoi’u /2,l/ lub /2.2/ w miejsce maksymalnego cza­
su kierowanego lotu pocisku rakietowego t podstawić minimalnyniftx '
OZBB określany czasem odbezpieczenia zapalnika t^^^ = ^odb
wćwczas oti’zymamy wzór dla określania minimalnej odległości od - 
palenia pocisku rakietowego według czasu odbezpieczenia zapal - 
nika :

’̂»iłn = “y/‘ odb^ ł '̂ 0 *odb

“min - f + ''d ‘ odb-

Budowę b liższej granicy strefy możliwego strzelania według 
czasu odbezpieczenia zapalnika t^ l̂  ̂ wykonujemy analogicznie do



-  124 -

budowy dalsze;) granicy według tylko droga celu wynosi = 
= '*̂ odb̂  ® promień okręgu r = ®y/''''odb  ̂ /rys.2.1/.

Jeżeli by nie było innych ograniczeń vj odpalaniu pocisków 
rakietowych, to strefa zawarta między tymi dwoma okręgami była­
by strefą możliwego strzelania wszechsylwetkowym pociskiem ra - 
kietowym w płaszczyźnie poziomej.

Dla pocisków rakietowych przeznaczonych do odpalania w wąs­
kim sektorze tylnej lub przedniej półsfery celu w granicach 
sektora do + 30*̂  w stosunku do podłużnej osi celu z dostateczną 
dla celów pi’aktycznych dokładnością, możemy przyjąć q 
180 .̂

0° lub

Takie założenie w znacznym stopniu upraszcza metodę okreś­
lania dalszej i  b liższe j granicy strefy możliwego strzelania 
w wąskim sektorze nie tylko według t,̂  i  lecz i według
innych parametrów pocisku rakietowego. 'J tyra vjypadku wzory dla 
określania i  1) . przyjmą następującą postać;IQQX.

■ mm r min

t , /2.3/D raax ’

D ^min’ /2.6/

gdzie; i  - odpowiednio maksymalny i  minimalny czas
lotu pocisku rakietowego do celu, który 
można wykorzystać w danych warunkach ataku|

\  i  ^c “  prędkość zbliżania samolotu myśliwskiego 
do celu.

Jeżeli podane są wykresy wyprzedzonych odległości lotu
pocisku rakietowego D^/tjH/, wówczas i  "̂̂ min wąskiego 
sektora tylnej lub przedniej półsfery celu wygodnie jest obli 
czaó według wzorów;

^max " ¡ 2 , 1/
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^min " ^min /2.8/

Znak "plus" w tych wzorach bierzemy dla przedniej półafery 
celu, a "minus" -  dla ty lnej.

Ograniczenie strefy możliwego strzelania według maksymalne­
go czasu kierowanego lotu pocisku rakietowego t̂  ̂ przeważnie 
występuje na średnich i  dużych wysokościach lotu nodczas v/ykony-- 
wania ataku z tylnej półsfery celu.

Czas odbezpieczenia zapalnika t^^^ ogranicza minimalne od - 
leg łośc i odpalania pocisków rakietowych tak w przedniej, jak 
i  w tylnej półsferze celu. Jest on zasadniczą charakterystyką, 
oki-eślającą bliższą granicę strefy możliwego strzelania zarówno 
na małych, jak i  na dużych wysokościach.

2.1.4.

iir2|l§si§_̂ |d|;gg_gi4gi5gl2§ j_p|*ggkgjpi_ zbji|ąni§_ 
22Sii^y_?§Ki|i2”§ g g _ ^ g „ g § i y _ f_2gl§gi252g§i_ 

_?§pa2Dikięm_

Dla niezawodnego zadziałania zapalnika prędkość zbliżania 
pocisku rakietov/ego do celu powinna się znajdować w określonym 
przedziale v® ^ max* zależy od właściwości
konstrukcyjnych i  zasady pracy zapalnika zbliżeniowego /bezkon- 
taktowego/. Na przykład zapalnik optyczny pocisku rakietowego 
typu R-3S posiada ograniczenia według minimalnej prędkości zb li­
żania V* =150 m/s. Ta prędkość zbliżania dlatego przyjęta 
została jako minimalna, że zapewnia ona niezawodne zadziałanie 
zapalnika podczas chybień pocisków rakietowych mniejszych od 
dwóch odchyleń prawdopodobnych /E  ̂ = 2  m/.

Zapalnik pocisku rakietowego typu RS-2US niezawodnie zadzia­
ło je w zaki-esie prędkości zbliżania do celu 1 5 0  m/s 
4 900 m/s.
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Ograniczenie dalszej granicy strefy możli‘.vego strzelania 
według minimalnej wartości występuje podczas strzelanie
w tylnej półsferze celu na małych i  średnich wysokościach,
W tych warunkach prędkość lotu pocisku rakietowego na pasywnym 
odcinku lotu szybko spada, co nie pozwala v;ykorzystać maksyinal.**| 
ny czas kierowanego lotu pocisleu rakietowego.

Dla określenia maksymalnej odległości odpalenia D wedłuf 
V* dla dowolnego kursowego kąta celu q można wykorzystać 
poprzednio podane wzory /2 , 1 / lub /2 . 2 /, v; tych wzorach w raiej-l

należylsee czasu kierowanego lotu pocisku rakietowego t raa.x
podstawić taki czas lotu pocisku rakietowego t , , dla którego
prędkość zbliżania jego do celu dla danego kąta kursowego q be
dzie ' równa . .D mm

Należy podkreślić, że dla prostolinijnego lotu celu kąt kui 
sowy q w mom-encle odpalenia pocisku rakietowego i  spotkania jeg| 
z celem mało się zmienia podczas lotu według metody zbliżania 
równoległego nawet dla znacznych błędóv; celowania w momencie 
odpalenia. Dlatego w dalszych rozważaniach podczas strzelania 
do celu niemanewrującego będziemy przyjmować, że kui’sowy kąt 
celu v/zględem pocisku rakietowego nie zmienia się od momentu 
odpalenia do spotkania jego z celem. To założenie nie ma zasto-| 
sowania podczas strzielania do celu raanev;rującego*

Wyłącznie na podstawie . i  Warunków strzelania nie mo-|i/ min ■ I
żerny określić czasu t , dlatego początkowo określamy prędkości 
lotu pocisku rakietowego przy celu min* ćla której prędkość 
zbliżania pocisku rakietowego do celu nie będzie mniejsza od 

min* dowolnego kursowego kąta celu q i znanych wielkości| 
i  V^, wielkość możemy określić bądź na podstawie

twierdzenia cosinusov/ z wektorowego trójkąta prędkości, bądź 
graficznie /rys.2 . 2 /;

min ~ D̂ min \  /  ̂ ^ /  -  2
‘'■nD min

cos q
D min

/2.9/
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Dla wBzechsylwetkowych pocisków rakietowych wielkość mini­
malnej prędkości pocisku rakietowego przy celu zapewnia
jącą prędkość zbliżania do celu nie mniejszą niż 
nie jest określać graficzn ie, jak pokazano na rys, 2 . 2 .

"^F? mtn •i

mm

\

V'-<

Rys. 2.2. Schemat określania według

?/ tyBi celu należy z punktu C odłożyć w określonej skali 
wektor prędkości lotu celu i  przeprowadzić w tylnej półsfe- 
rze celu łuk okręgu o promieniu r = Na rys. 2.2 pokaza­
ny jest on lin ią  przerywaną.

Przeprowadzając szereg promieni do przecięcia się z okrę -
giem, otrzymamy punkty a^, Sg itd . Odległość od każdego z tych
punktów do końca wektora prędkości celu jest minimalną pręd­
kością lotu pocisku rakietowego w skali rysunku dla odpowiednie­
go kursowego kąta celu, ograniczoną wielkością Vĵ  mini*

min2 ’ min3^*
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W czasie określania tych wielkości interesuje nas tylko odci - 
nek pasywnego lotu pocisku rakietowego, ponieważ na początku 
odcinka aktywnego, na którym prędkość lotu pocisku rakietowego 
zwiększa się, są ograniczenia w minimalne;) odległości odpalenia 
według czasu odbezpieczenia zapalnika pocisku rakietowego.

Podczas posługiwania się wykresami względnych prędkości 
j. odległości lotu pocisku rakietowego v^/t,H/ i  P^/t,TI/ /rys, 
2 . 3 ,b/ dla wejścia na wykres w czasie określania t . należyIT) ci.X
uprzednio określić wielkość względnej prędkości lotu pocisku 
rakietowego;

min " min " /2.11/

Wyprzedzone odległości 1  ekreślaniy według
podanego poprzednio wzoru, je ż e li podstawimy do niego zamiast 
czasu t, t_max n̂iin *

V t m max’ /2 . 1 2 /

V t , .m mliv /2.13/

V/ ten sposób, dla dowolnego kursowego kąta celu dla okreś­
lonych warunków strzelania według wzorów /2 . 1 / lub /2 . 2 / możemy 
znaleźć maksymalną odległość odpalenia ograniczoną mini-IDclX
rnalną prędkością zbliżania pocisku rakietowego do celu 
według zapalnika.

D min

Analogicznie do rozpatrzonego poprzednio sposobu określania 
odległości odpalania, określamy minimalną odległość ogra­
niczoną maksymalną prędkością zbliżania pocisku rakietowego do 
celu ćla której obliczony jest zapalnik. Różnica polega
tylko na bym, że we wzorze /2,1/ zamiast i  D / należy
podstawić wielkości t , 1  D /t . /.min y' min



-  130  -

Ograniczenie minimalnej odległości odpalania według v5U incix
ma miejsce podczas strzelania w przedniej półsferze celu dla 
dużych prędkości lotu samolotu myśliwskiego i  celu.

2.1.5.

^ęęei§ka,r§kietg^egg^

Ula normalnego naprowadzania pocisku rakietowego na cel na-l 
leży, aby potrzebne do nnprowadzania przeciążenie było nie więlq 
sze od przeciążenia rozporządzalnego v/ ciągu całego czasu Jego

n^y. Jeżeli przeciążenie rozporządzalne bę -|lotu do celu /n iC 
P

dzie mniejsze od potrzebne/^o, to 3ot pocisku rakietowego po to- 
rze określonej metody naprov/adzania będzie niemożliwy, a to do-l 
prowadzi do zerwania uuprcwmdzania lub zwiększenia chybienia po| 
Cisku rak ieto\vego. Potrzebne przeciążenie pocisku rakietowego 
zależy od metody naprowadzania i cłiarakterystyk aparatury ste -| 
rowania, a rozporządzalne - od charakterystyk aerodynamicznych 
pocisku rakietowego i  warunkóv; strzelania.

Jak było podane poprzedni.o, przybliżeniu możemy przyjąć 
dla oamoneprowadzających się poeiskeSw rakietowych wielkość po­
trzebnego przeciążenia równą n = 5 , podczas strzelania do celul

P  ̂ I
nie manewrującego w przedniej połaferze celu 1 n  ̂ = 3 ~ w' ty l -I
n e j .  P o d c z a s  manewru celu w i e l k o ś ć  p o t r z e b n e g o  p r z e c i ą ż e n i a  po -|  

C i s k u  r a k i e t o w e g o  z w i ę k s z a  si.ę.

Rozporządzalne przeciążenie konkretnego pocisku rakietowegol 
zależy od liczby M jego lotu i  wysokości. Charakter te j zależ -I 
ności i  metoda określania przeciążenia rozporządzalnego dla różl 
nych warunkćw odpalania były rozpatrzone poprzednio /patrz rys.| 
1.7 i  1 . 8 /.

Dla uwzględnienia przeciążenia pocisku rakj.etov/ego podczas 
budowy dalszej granicy strefy możliwego strzelania należy dla
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określonych warunków znaleźó minimalną prędkość lotu pocisku 
rakietowego min* której przeciążenie rozporządzalne bę­
dzie nie mniejsze od przeciążenia potrzebnego.

W czasie budowy dalszej granicy strefy  możliwego strzelania 
uwzględniamy fakt, że minimalne przeciążenie pocisku rakietowe - 
go jest w momencie spotkania z celem, gdy prędkość pocisku ra - 
kietowego jest najmniejsza.

Maksymalną odległość odpalania ograniczoną V. według
przeciążenia pocisku rakietowego, możemy określić w następujący 
sposób. Dla ustalonych warunków ataku przyjmujemy minimalne 
potrzebne przeciążenie pocisku rakietowego n^. Z wykresu n^ =
= f/M,H/ /lub według wzoru /1.8/, podanego poprzednio/ określa­
my minimalną licznę M lotu pocisku rakietowego, dla której bę ■ 
dzie mleć ona przeciążenie rozporządzalne n  ̂ = n^. Następnie 
określamy wielkość według wzoru:

min = ^ /2.14/

gdzie a - prędkość dźwięku na danej wysokości lotu.

Na podstawie minimalnej prędkości z wykresów charak­
terystyk energobalistycznych Vp/t,H/, D^/t,!!/ lub v^/t,H/,

/pati’z rys, 2,3/ określamy maksymalny czas lotu pocisku 
rakietowego t i  odległość i>,,/t /, Następnie zadanie rozwią-uicijw y inQ,x
żujemy analogicznie do rozpatrzonego poprzednio określania mak­
symalnej odległości odpalania według tĵ  dla dowolnego kąta kur­
sowego lub wąskiego sektora tylnej /przedniej/ półsfery celu.

Ograniczenie maksymalnej odległości odpalania według w iel­
kości Vpj uwarunkowane rozporządzalnym przeciążeniem pocis­
ku rakietowego n*, przeważnie występuje podczas strzelania w 
przedniej półsferze celu na dużych wysokościach lotu i  pod du - 
żyrnl sylwetkami celu. Dla małych prędkości iotu celu może rów - 
nież występować podczas strzelania w tylnej półnferze celu.
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Rozporządzalne przeciążenie pocieku rakietowego w szeregu 
wypadkach, szczególnie podczas manewru celu, ogranicza nie ty l­
ko dalszą, lecz i  b liższą oraz boczną granicę strefy możliwego 
strzelania, a także wielkość dopuszczalnych błędów podczas ce­
lowania, które może usunąć pocisk rakietowy w czasie lotu do 
celu. Podane ograniczenia określamy z uwzględnieniem dynamiki 
lotu konkretnego pocisku rakietowego za pomocą elektronowych 
maszyn cyfrowych na podstawie dopuszczalnych chybień pocisku 
rakietowego względem celu.

|î z|2§i2if_̂ §̂̂ |y£'._ghąrgktę|'ysty|s_kop|’̂ypątp|'g_
_ E Q Q i s k u _ r ą k i ę t o w ę g o _

Podczas strzelania samonaproviadzającymi się pociskami ra­
kietowymi koniecznym warunkiem naprowadzania pocisku rakietowe­
go na ce l jest jego' przechwycenie i  automatyczne prowadzenie 
przez koordynator pocisku w ciągu całego czasu lotu od momentu 
odpalenia do spotkania z celem. Zerwanie prowadzenia celu przezl 
koordynator prowadzi do zerv/anla naprowadzania pocisku rakieto-] 
wego na cel.

Dalszą granicę strefy  możliwego strzelania wszechaylwetko- 
wymi pociskami rakietowymi ograniczają następujące charakteryst;j 
ki koordynatora:

-  odległość przechvi/ycenla celu przez koordynator;

- maksymalny kąt odchylenia koordynatora od osi pocisku ra­
kietowego ^ *  ł

- maksymalna kątowa prędkość osi koordynatora *  podczas 
śledzenia celu.

Należy mieć na uwadze, że charakterystyki i  zasada działa- 
nia koordynatora ograniczają nie tylko maksymalną odległość
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odpalania, ale również możliwe warunki zastosowania bojowego 
pocisków rakietowych /minimalna wysokość lotu celu, warunki 
itraosferyczne, kierunki strzelania itd./.

W samonaprowadzających się pociskach rakietowych klasy po- 
^ietrze-powietrze stosuje się pasywne oiep]Jie /na podczerwień/ 
li radiolokacyjne półaktywne koordynatory.1 Odległość przechwycenia celu tak przez cieplny, ak i  radio 
lokacyjny koordynator zależy od czułości urządzenia odbiorczego 
koordynatora, mocy sygnałów odbitych lub wypromieniowanych 
przez cel. a także od sposobu naprowadzania koordynatora pocisku 
rakietowego na cel dla jego przechwycenia.

naprowadzanie koordynatora na cel może być wykonywane przez 
bezpośredni manewr samolotu lub też automatycznie według syg -  

|nałów urządzenia liczącego systemu celowniczego.
W pierwszym wypadku pilot samodzielnie naprowadza na cel oś 

unieruchomionego koordynatora pocisku rakietowego. Tak wykonu 
je się przechwycenie celu podczas odpalania pocisków rakietowych 
typu R-3S. Przy tym maksymalna odległość przechwycenia celu za­
leży od charakterystyk koordynatora i  celu.

w drugim wypadku makaymalna odległości przeotaycenla celu 
preea koordynator oaleiy nie tylko od oharakteryetyk celu 1 ko­
ordynatora, lecą 1 od momentu podania prze. celownik eygnału, i 
według którego koordynator zaczyna elf naprowadzaó na cel. Dla­
tego maksymalna odległośó przechwycenia celu przez koord^a or 
cieplny luh radiolokacyjny nie mole byd wifksza od odległo o
do celu w momencie podania komendy "naprowadzanie".

. Rozpatrzymy metodę oceny makeymalnej odległości przechwy -  
cenią celu przez koordynator pocisku rakietowego bez uwzględ -  
nlenia sygnałów, podawanych przez celownik.
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2,1.6,1, Koord2nator_ęięp

Cisułym elementem koordynatora cieplnego Jeet opornik foto~ 
elektroniczaiy, za pomocą którego odbiera podczeiwone wypromie- 
niowanie celu.

Źródłem promieniowania podczerwonego są wszystkie nagrzane 
ciała, a wśród nich i  cele powietrzne. Siła energetyczna wypro- 
mieniowania podczerwonego nagrzanego ciała w dowolnym kierunku 
jest wprost proporcjonalna do płaszczyzny rzutu wypromieniowu- 
jącej powierzchni ciała w danym kierunku i  czwartej potęgi bez-| 
względnej temperatury ciała. Nagrzane ciała wypromieniowują 
szerokie widmo częstotliwości w zakresie fa l o długości od 0,76| 
do 750 mk. Ze wzrostem temperatury ciała maksimum w widmie wy- 
promieniowania przecawa się w stronę krótszych fa l. Ozule ele­
menty koordynatorów podczerwonych pocisków rakietowych przyjmu-l 
ją nie cały strumień promieni od celu, a tylko krótkofalową 
ozęśó widma wypromieniowetnia. Charakterystyka widmowa i czułośól 
koordynatorów cieplnych pocisków rakietowych zależy od materia* 
łu opornika fotoelektronicznego, jego chłodzenia i charaktery - 
styk filtrów świetlnych.

We współczesnych samolotach odrzutowych silnym źródłem 
krótkofalowego wypromieniowania podczerwonego są nagrzane ele ■ 
menty silników o temperaturze powyżej 150°C /łopatki turbin, 
dysza wylotowa itd./, a także strumienie gazów, w tłokowych -  
-  dysze wylotowe, gazy wylotowe i  nagrzane elementy silników. 
Wypromieniowanie pokrycia samolotu kosztem kinetycznego nagrze* 
wu na prędkościach lotu mniejszych od 1,5 -  2 M odgrywają dru­
gorzędną rolę. Oprócz własnego wypromieniowania podczerv;onego, 
cele powietrzne odbijają strumienie podczerwone podczas oświet­
lenia słonecznego.

Na rys. 2.4 pokazane są charakterystyki widmowe /we względ­
nych jednostkach/ wypromieniowania silnika samolotu odrzutowegc
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/linia ciągła/ i czułości siarczku ołowiu opornika fotoelektycz- 
nego z filtrem germanowym /linia przerywana/.

Rys. 2,4. Charakterystyki widmowej
a- wypromieniowanie silnika samolotu 

odrzutowego;
h -  czułości siarczkoołowianego opornika 

fotoelektronicznego

Nie zważając na to* że opornik fotoelektroniczny odbiera 
mniej niż 1/3 energii wypromieniowanej przez samolot, czułość 
ich jest dostateczna do wykrycia celu na znacznych odległoś -  
ciach. W razie ochłodzenia opornika fotoelektronicznego jego 
czułość raptownie wzrasta.

Siła energetyczna wypromieniowania samolotów w poważnym 
stopniu zależy od warunków pracy silników i  ekranowania ich na­
grzanych elementów, W samolotach odrzutowych strumień promieni 
skierowany jest głównie w tylną półsferę, a w tłokowych -  w 
przybliżeniu we wszystkie strony.

Na rys, 2,5 pokazane są wykresy wypromieniowania podczerwo­
nego samolotów odrzutowych typu MiG-19, Ił-28 i  Tu-16 w płasz­
czyźnie poziomej podczas pracy silników w zakresie 0,8 ciągu 
nominalnego.
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Znaczne zwiększenie intensywności wy promieniowani a podczer­
wonego dla kątów kursowych zbliżonych do q = 180° tłumaczy się 
wypromieniowaniem z łopatek turbiny silnika, posiada;jących wy­
soką temperaturę.

To

'28

.10

*6Si

Oo

Rys. 2,5. Wykresy wypromieniowania cieplnego 
samolotów odrzutowych

Podczas pracy silnika odrzutowego na forsażu, a także przy 
oświetleniu słonecznym intensywność wypromieniowania podczerwo­
nego samolotów znacznie się zwiększa, co w szeregu wypadków za­
pewnia przechwycenie celu przez koordynator na podczerwień po 
Cisku rakietowego podczas wykonywania ataku nie tylko z tylnej,| 
ale i  z przedniej półsfery celu /z przeniżeniem/.
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Na rys. 2.6 pokazane są wykresy wypromieniowania podczerwo­
nego w płaszczyźnie poziomej samolotu typu Tu-4 z czterema s i l ­
nikami tłokowymi. Z porównania rys. 2.5 i  2.6 wynika, że inten­
sywności wypromieniowania podczerwonego samolotów tłokowych jest 
mniejsza niż odrzutowych i  dlatego odległość przechwycenia ich 
przez koordynator cieplny pocisków rakietowych w przybliżeniu 
jest dwa razy mniejsza niż odrzutowych.
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Rys, 2^6. Wykres wypromieniowania cieplnego 
samolotu z silnikami tłokowymi

Zwiększając prędkości lotu powyżej 2,5 -  3 M znacznie wzra­
sta wypromieniowania cieplne pokrycia samolotu kosztem jego na­
grzewu kinetycznego. Na tych prędkościach lotu wypromieniowanie 
pokrycia staje się znacznie większe od wypromieniowania silnika.

Dla SHianego wykresu wypromieniowania cieplnego odległość
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przechwycenia samolotu-celu przez koordynator cieplny pocisku 
rakietowego dla dowolnej wartości kąta kursowego q możemy ok - 
reślid według wzoru:

/ 2 . 1 5 /

gdzie: I -  s iła  energetyczna wypromieniowania cieplnego samo- 
 ̂ lotu-celu w danym kierunku q, W/er;

T ~ współczynnik przepuszczania atmosfery charakteryzu-j 
Jący osłabienie strumienia promieni przez atmosfer^

m -  współczynnik selektywności koordynatora charaktery­
zujący częśó strumienia promieni przyjmowanego przj 
cieplną głowicę aamonaprowadzania pocisku rakieto 

wego;
i  -  progowa czułośó koordynatora, będąca konstrukcyjnąl 
^ charakterystyką cieplnej głowicy samonaprowadzaniaj 

pocisku rakietowego.
Odległośó przechwycenia własnych samolotów przez koordyna 

tor na podczerwień konkretnego pocisku rakietowego najprościeji 
możemy określió na podstawie eksperymentu lotnego. Otrzymane 
w wyniku eksperymentu odległości przechwycenia różnych samolo 
tów w różnych warunkach możemy wykorzystaó Jako wzorcowe dla 
określania odległości przechwycenia samolotów przeciwnika.

Badania wskazują, że dla różnych współczesnych samolotów 
kształt wykresów wypromieniowania cieplnego w przybliżeniu Jei 
Jednakowy, a wlelkośó energetycznej siły wypromieniowania 
różnych samolotów zależy od temperatury i  płaszczyzny rzutu 
nagrzanych elementów seuriolotu w danym kierunku.

Dla przybliżonych obliczeń przyjmujemy, że temperatura na 
rżanych elementów silników i strumienia gazów różnych samolot 
Jest Jednakowa, a płaszczyzna ich wprost proporcjonalna do maj
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symalnego stunarycznego ciągu silników podczas pracy na jednako­
wych zakresach. Przy takim założeniu łatwo otrzymamy wzór dla 
oceny odległości przechwycenia samolotu-celu przez koordyna­
tor cieplny według znanej /wzorcowej/ odległości przechwycenia 

dla jednego i  tego samego kursowego kąta celu q :

c c
w

/2.16/
P t  w w

V i z c w

gdzie: D i  -  odpowiednio odległości przechwycenia przez
koordynator szukanego celu i  wzorcowego samo­
lotu-celu dla kąta kursowego q ;

P i  P -  odpowiednio maksymalny sumaryczny ciąg s iln i -  
ków celu i  samolotu, przyjętego jako wzorcowy*

odpowiednio współczynniki przepuszczania atmos­
fery dla warunków ataku celu i  samolotu wzorco­
wego.

Wzór dla przeliczania /2.16/ otrzymamy, jeże li wyrażenie 
/2.15/ napiszemy dwukrotnie: dla szukanego celu i  samolotu wzor­
cowego, a następnie podzielimy składniki jedno przez drugie , 
uprzednio podstawiając w miejsce jego przybliżone wyrażenie 

przez ciąg silnika  ̂ c ^  ̂ ^q w “  ̂ ^w* I
Współczynnik przepuszczania atmosfery Z  zależy od wysokości,, 

odległości, długości fa l i  i  stanu atmośfery. i

Na wysokościach powyżej 10 km f  » 1, ze zmniejszeniem wyso­
kości wielkość Z  zmniejsza się.

Zależność współczynnika Z  od wysokości i  odległości podana 

jest na rys. 2.7»
Maksymalne odległości przechwycenia różnych samolotów włas­

nych przez koordynator cieplny pocisku rakietowego typu R-3S 
podane są w materiale pt."metodyka obliczeń bojowego zastosowa­
nia rakietowego i  artyleryjskiego uzbrojenia samolotów".
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Podczas budowy granicy maksymalnej odległości przechwycenia 
oelu przez koordynator cieplny na określonej wysokości należy 
obliczyć drogą przeliczenia według wzoru /2.16/, odległości 
przechwycenia dla różnych kątów kursowych z odstępem Aq “ 10 -  
-15° i  połączyć otrzymane punkty płynną krzywą.

r
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żo woprtJIoińyftnI Ił |,»r/,o|.)UM'/.0!r.on) o otiiinoTory 'C woloży nln tylUu ud 

wyoolłośol, o lo  1 ł)d od I o(/.4 tińo 1 , o l i l lo zo n lo  wylt onii j  omy motodą 

kcilojnyoli prtfiylil l ż oó .
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o toHżó wpływu ozkodUwyoli wyproiiil onlowoó Uo, no którym znój -  
dujo olę uol, NIożo liyć ono otooowono dio ńrodnioli 1 dnżyoh wyon-j 
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nlo oJ oplnogo poohodząooiio od ooJ u, no opornik fo to« 1 ok tronloznyl
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trafia strumień cieplny od różnych obiektów, wypromieniowujących 
lub odbijających energię cieplną /chmury, obiekty naziemne itd./. 
Stosunek sygnału użytecznego, uwarunkowanego wypromieniowaniem 
celu i  sygnałów przyjmowanych od wyprOmieniowania tła , okreéla 
możliwość przechwycenia i  śledzenia celu, znajdującego się na 
różnym tle. Silny wpływ wywiera tło ną małych 1 średnich wyso -  
kościach, co prowadzi albo do zmniejeżenia odległości przechwy- 
oenia, albo też do przechwycenia pozornego celu.

r.opHze warunki zaatoaowanla poolaków raklotowyoh z oloplnymi 
głowioaml anmoimprowadzanla aą na (lużyoh wyaohośolaoh 1 w a tra  -  

t oa fa r za ,  gd z ie  Jaat dobra pr za j  rzya tość almonfary 1 mnie. ) « « «  
zakłóoania od wypromioniowaiiia t ł a .

Wa rnnłyoh i  śradnioh wyaokośolaoh możl iwość przoohwyoania 
1 ś ladzanla  oaiu w poważnym atophiu z a l e ż y  od oharaktaru t ł a ,  
na którym oal  o l ę  znajdu je .

J a ż a l i  ca l  znajdują a i ę  na jadnorodnym t l a ,  ni a poaladają  -  

cym dużyoh kontranbów, to rtioża ono ty lko  zmnlajozać od l eg ł ość  
przaohwyoania oalu. Ja ż a l i  zaś znajduje nlę on na nlajadriorod -  
nym t l a  z oddz lalnymi kontraatowymi źródłami promlanlowanla 
o laplnago,  wówozaa o lap lna  g łowioa  aamonaprnwadzanla może prza*  
ohwyold nlo  nol ,  a wypromlaniówanla t ł a ,

Praktyka wakazii ja, że j a ż a l t  oa I znajduje atę  na t l e  obmur 

k łęlt) aa tyob , odwl a 11 anynit przez  ałodue, to o lap lna głuwioa po«« 

Olaltów rohiatowyoli  przaoliwy tu ja  w zaaady qal pużOriiy, ^

Jośli ool znajdujo alę na tło obmur waratwowyol» lub pierza- 
atyob albo uśwIoUonaj lin ii horyzontu l krajohrazu ziemi, wów- 
ozaa możliwa jaat przaohwyoania zarówtio pozornago, jak 1 rzoozy- 
wlatago óalu. Przy tym odległość przaohwyoania oalu zmnlajaza 
alg 2 - y,5 razy.

Na rya,  i!,M podana aą prawdopodobladatwa przaoliwyoanl a przaz 

g łowiog oLapLną poolaku rakiatowago typu l(•dEł «aiiHílotu typu 
*iu-1b i  oalów puzgrnyoh w wypadku znajdowania a lg  jago na różnym 

t l a .
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Rys.2.8. Prawdopodobieństwa przechwycenia celu
rzeczywistego i  pozornego na różnym tle

Liniami, ciągłymi zaznaczone są prawdopodobieństwa przechwy­
cenia samolotu :

1 -  na tle chmur pierzastych;
2 -  na tle chmur warstwowych;
3 -  na tle l in i i  horyzontu i krajobrazu ziemi.

Liniami przerywanymi zaznaczone jest prawdopodobieństwo 
przechwycenia celu pozornego na odpowiednim tle.

Z rysunku wynika, że dla zwiększenia prawdopodobieństwa 
przechwycenia celu na tle chmur warstwowych i  krajobrazu ziemi 
należy przechwytywać go na mniejszych odległościach.
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fodczas lotu celu w chmurach, a także w czasie deszczu, mgły 
i  różnych dymów, wypromieniowanie cieplne w poważnym stopniu 
pochłaniane jest przez atmosferę. W -tych wypadkach odległość 
prz0 chv/ycenia celu zmniejsza się na ty le , że odpalenie pocisków 
rakietoYsrjrch staje się praktycznie niemożliwe.

Silnym naturalnym źródłem zakłóceń cieplnych są; słońce, 
księżyc, naziemne źródła ciepła /zakłady przemysłowe, pożary 
itd ,/ . Przy wzrokowej widzialności celu przed odpaleniem pocis­
ków rakietowych z cieplnymi głowicami saraonaprowadzania należy 
zwracać uwagę na tło , na którym znajduje się cel. Naprowadzanie 
pocisku rakietowego na cel jest niemożliwe, je ś l i  cel znajduje 
się ze słońcem lub księżycem w granicach kąta bryłowego 2 5  ~ 3 o° 
a nawet więcej| je ś l i  podczas naprowadzania samolotu myśliwskie­
go na cel wykonuje się lo t w stronę słońca, to należy wyłączyć 
pociski rakietowe z cieplnymi głowicami samonaprowadzania, po - 
nieważ opornik fotoelektroniczay zostaje oświetlony silnym sło­
necznym strumieniem cieplnym i  jego czułość raptownie się zmniej­
sza. Dla jego powrotu do stanu pierwotnego potrzeba długiego 
czasu.

Oprócz zakłóceń naturalnych utrudnienia w pracy^koordynato­
rów cieplnych mogą byó stv/arzane drogą zmniejszania wypromienio- 
wania cieplnego samolotów przez zastosowanie pozornych celów 
cieplnych /pułapek cieplnych/, a także przez sztuczne zmętnienie 
atmosfery pomiędzy samolotem-celem i  pociskiem rakietowym itd .

Zmniejszenie wypromieniowania cieplnego samolotów osiąga się 
przez ekranowanie nagrzanych elemerłtów silników drogą wtrysku 
wody lub specjalnych płynów za ścięciem dyszy wylotowej silnika, 
a także przez zmniejszenie obrotów silników. Dlatego podczas 
stosowania pocisków rakietowych z cieplnymi głowicami samonapro­
wadzania personel latający powinien bardzo uważnie oceniać sy - 
tuację, aby przed odpaleniem pocisków rakietowych zapewnić nie­
zawodne przechw/cenie celu rzeczywistego, a nie pozornego. Dla 
niezawodnego rażenia celu w różnych warunkach w skład jednostki 
ognia samolotu powinny wchodzić pociski rakietowe z różnymi gło­
wicami samonaprowadzania.
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2,1.6.2. Koordjnator^radiolokącyinjr

We współczesnych pociskach rakietowych klasy powietrze-po - 
wietrze stosuje się koordynatory radiolokacyjne typu półaktyw «  
nego. Odległość działania koordynatora radiolokacyjnego okreś - 
lamy z podstawowego równania radiolokacji według wzoruT

= 0,5
■pr

/2.17/

gdzie: -  moc nadajnika, opromieniowującego ce l}

Ppr “ progowa czułość odbiornika pocisku rakietowego;

6'̂  - skuteczna powierzchnia odbicia celu;

K ” współczjrnnik uwzględniający kieriinkowość anteny 
nadawczej celownika i  anteny odbiorczej pocisku 
rakietowego.

Odległość przechwycenia własnych samolotów dla różnych kie­
runków ataku przeważnie określa się drogą eksper3rmentalną. Od - 
ległość przechwycenia samolotów przeciwnika przez koordynator 
radiolokacyjny możemy w przybliżeniu określić drogą przeliczę - 
nia na podstawie znanych odległości przechwycenia samolotów przy*| 
jętych jako wzorzec.

Przeliczenia dla dowolnego kąta kursowego wykonujemy według 
wzoru;

/2.18/

gdzie: D ,̂ -  odległość przechwycenia odpowiednio szukanego
i  wzorcowego celu dla danego kąta kursowego q;

~ skuteczne powierzchnie odbicia celu i  samolotuc w
wzorcowego dla danego kąta kursowego q.
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Wzór /2.18/ łatwo możemy otrzymać ze wzoru /2.17/, je ś li  
napiszemy go dla samolotu-celu i  samolotu wzorcowego i  podzie -  
limy pierwsze wyrażenie przez drugie.

Zasadnicza trudność podczas obliczeń odległości przechwyce­
nia przez koordynator radiolokacyjny polega na określeniu sku -  
tecznej powierzchni odbicia celu 5̂  dla różnych kątów kursowych.

Skuteczna powierzchnia odbicia zależy od wymiarów geometrycz* 
nyoh samolotu-celu, opracowania kojistrukcyjnego, kąta kursowego 
q i  długości fa l i .

W zakresie długości fa l »  3 -  10 cm skuteczna powierz­
chnia odbicia różnych typów samolotów dla różnych kierunków wy­
raża się w przybliżeniu następującymi wielkościami» w kierunku 
osi podłużnej / q » 0*̂  lub 180°/ -  cel typu”samolot myśliwski"
-  6"̂  »  1 -  3 m'̂ , "ciężki samolot bombowy" -  6"̂  = 20 -  30 
W kierunku osi poprzecznej / q « 90° w płaszczyźnie poziomej/O
cel -  "samolot myśliwski" d'y »  20 -  30 m*̂ , "ciężki samolot 
bombowy" 6* »  300 -500 m̂ .

Dla różnych kierunków ataku skuteczną powierzchnię odbicia 
możemy obliczyć na podstawie wzoru:

d’x d̂ y d’z
, /2.19/

Vd'g ooŝ e/CTy C0Ŝ <|> + sin^if/ <ÿy sin^C

gdzie: £ ~ położenia celu;

-  rzut kursowego kąta celu na płaszczyznę pozio­
mą /dla e a 0 -  kursowy kąt celu/;

'̂x* d'y » d'à ” sicutsczna powierzchnia odbicia w kierunku od­
powiednich osi samolotu /podłużnej, poprzecz­
nej i  pionowej/.

Na rys. 2.9 jako przykład pokazany jest charakter zmiany 
odległości przechwycenia celu typu "samolot myśliwski" i  "ciężki
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samolot bombowy" prtaa koordynator radiolokacyjny poolaku rakle-
towego Sparrow-III w płaszczyónle poziomej.

towego typu Sparrow—III

z rysunku wynika. 4. dla q -  90° odlesłoid przechwycenia 
znacznie sie zwiększa, Jednak ten wzrost odległości ’»y®*«''“ ') ' 
tylko w bardzo wąskim sektorze i  dlatego trudno wykorzystać go 
w praktyce. Przeważnie odległość przechwycenia celu przez koo 

nator radiolokacyjny określa się dla przedniej ^  ̂ ° “’'i
celu bez uwzględnienia zwiększenia je j dla q = 90 .

w czasie ustalania ograniczeń strefy  możliwego strzelania  
w oparciu o odległość przechwycenia celu przez koordynator na
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leży uwzględniać maksymalną odległość przechwycenia celu, okreś­
laną skuteczną powierzchnią odbicia celu według wzorów /2*18/ 
i  /2 . 1 9 / 0

Na skuteczne zastosowanie pocisków rakietowych z koordyna­
torem radiolokacyjnym wywierają wpływ zakłócenia naturalne 
i  sztuczne w pracy celownika radiolokacyjnego i  pocisku rakie - 
towego.

Minimalną wysokość zastosowania bojowego pocie ów rakieto­
wych z radiolokacyjnymi głowicami samonaprowadzania określamy 
wpływem zakłóceń pochodzących od ziemi.

Dla zmniejszenia zakłóceń pochodzących od ziemi i  wyklucze­
nia wypadków zerwania przechwycenia celu przez celowhik, odpala­
nie pocisków rakietowych z radiolokacyjnymi głowicami samonapro­
wadzania typu impulsowego na małych wysokościach powinno być 
wykonywane z kątem wznoszenia podczas lotu celu powyżej samolotu 
myśliwskiego. V/ czasie stosowania systemów uzbrojenia z ciągłym 
wypromieniowaniem celownika przy opromieniowywaniu celu minimal­
ne wysokości znacznie się zmniejszają, ponieważ« ziemia nie wy - 
Wiera istotnego wpływu na pracę celownika radiolokacyjnego i  
radiolokacyjnych głowic samonaprowadzania pocisku rakietowego.

Dla przeciwdziałania pociskom rakietowym z radiolokacyjnymi 
głowicami samonaprowadzania przeciwnik może stosować aktywne 
i  pasywne zakłócenia radiolokacyjne w celu utrudnienia przechwy­
cenia celu, zerwania naprowadzania pocisków rakietowych lub 
przedwczesnego zadziałania zapalnika radiolokacyjnego pocisku 
rakietowego. Wymaga to od p ilota  samolotu myśliwskiego dobrych 
znajomości możliwości systemu uzbrojenia własnego samolotu, 
przemyślanych czynności podczas wyboru momentu odpalenia pocis­
ków rakietowych i  po odpaleniu w czasie oproraieniowywania celu.



- 148 -

2.1.6.3. 0 kręślanie_dąlszęi_granic2 _strefj;_możliwego_

^22i!^2SSi2i!2_H2£i2^H_i!2!SŁ2l2ii2S2-.

Samonaprowadzające się pociski rakietowe posiadają koordy - 
nator śledzący, którego oś może się odchylać od osi pocisku ra­
kietowego nie więcej od określonego kąta v|)*, nazywanego gra - 
nicznym. Wielkość granicznego kąta odchylenia koordynatora dla 
różnych pocisków rakietowych jest różna. Dla pocisków rakieto­
wych przeznaczonych do odpalania w wąskim sektorze tylnej lub 
przedniej pósfery celu, wielkość v|)* wynosi 30 - 35°, dla wszech 
sylwetkowych pocisków rakietowych - ” 50 - 60°. Na przykład
dla pociskÓY/ rakietowych typu R-3S, Sidewinder-1a = 28° , 
Sparrow-3 - 'f* = 55°»

Podczas lotu pocisku rakietowego po torze według metody 
zbliżania równoległego wektor Vg skierowany jest w natychmiasto-l 
wy punkt spotkania z celem C ,̂ a oś koordynatora - na cel /rys. 
2.10/.

Kąt wyprzedzenia pocisku rakietowego określamy ze znanego
wzoru:

sin = Sin q . /2.20/

Kąt odchylenia osi koordynatora od osi pocisku rakietowego 
podczas śledzenia celu wynosi;

■ +R i  °̂ R * /2.21/

gdzie otjj “ między osią podłużną i wektorem prędkości po - 
Cisku rakietowego /kąt natarcia/. Wielkość tego kąta zależy od 
charakterystyk aerodynamicznych, ciężaru, prędkości i wysokości
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lotu i  przeciążenia pocisku rakietowego.

.¿‘'i

oś pocjŝ M.

Rys. 2.10. Schemat lotu pocisku rakietowego według 
metody zbliżania równoległego do celu

Znak "plus” lub "minus" we wzorze /2.21/ określamy kierun­
kiem manewru pocisku rakietowego. Jeżeli pocisk rakietowy manew- 
ru;je w stronę zwiększenia kąta wyprzedzenia to bierzemy znak 
"plus", dla odwrotnego manewru - "minus".

Podczas określania granic strefy możliwego strzelania należy 
uwzględniać najbardziej niesprzajające sytuacje, gdy potrzebna 
wielkość kąta odchylenia koordynatora ij)ĵ  jest największa.

Dla wykluczenia zerwania przechwycenia celu przez koordynator 
kąt odchylenia v|)jj, nie powinien być większy od wartości maksyraal- 
aej Y *  z uwzględnieniem zapasu na możliwe dynamiczne wahania 
pocisku rakietowego = 3 - 5° s

/2.22/
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Ze wzoru /2.22/ możemy określić maksymalny kąt wyprzedzenia 
pocisku rakietowego, ograniczany kątem odchylenia koordynatora

tk oC R /2,23/

Dla ustalonych wartości prędkości lotu celu i  samolotu myś - 
liwskiego, a także i  oC wielkość kąta ^ Jest określana 
minimalną prędkością i  kątem kursowym q w czasie lotu po­
cisku rakietowego według metody zbliżania równoległego. Prędkość 

min* zapewniającą spełnienie warunków wzoru /2.23/» możemy 
określić ze wzpru /2.20/, podstawiając do niego zamiast wielkości 

wartość ze wzoru /2.23/ s

'R min sin q. /2.24/
sin / if*  "  - oC jj/

Ze wzoru /2.24/ wynika, że największa potrzebna wartość 
Vr ograniczona kątem odchylenia koordynatora pocisku rakie 
towego *, wystąpi dla dużych prędkości lotu celu i  dużych syl­
wetek.

Wobec tego, ograniczenia w maksymalnej odległości odpalania 
wBzechsylwetkowych pocisków rakietowych według kąta odchylenia 
koordynatora i|) * będą występowały dla dużych sylwetek i  dużych 
prędkości lotu celu.

Dla zbudowania dalszej granicy strefy możliwego strzelania 
według t|) *  należy znaleźć wartość dla różnych kursowych
kątów celu q i  ustalonych warunków ataku, a nstępnle Dy ^
z wykresów charakterystyk energobaliatycznych.

Zadanie to łatwo rozwiązujemy sposobem graficzno-analitycz
nym,

Równanie /2.24/ Jest równaniem okręgu w biegunowym układzie
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współrzędnych Vĵ  min* przyjąć za stałe wartości V ,̂
^'f k* ^  R* okrąg ten jest styczny do osi biegunowej w bie -  
gunie.

Promień okręgu /w wymierności prędkości lotu pocisku rakie­
towego m/s/ wynosi:

/2.25/

i 8łn / if*  -A Y i- -  « r/

Schemat graficznego określania prędkości lotu pocisku rakie­
towego Vjj według ip* podany jest na rys. 2.11,

Rys.2.11, Schemat określania prędkości według ip*

Znając wielkość dla różnych wartości q rozpatrzonym
poprzednio sposobem, z wykresów charakterystyk energobalistycz- 
nych łatwo możemy określić maksymalny czas lotu i  maksymal-
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n̂ l odlogłoiść odpalenin poolfiku rakietowego, ograniczone kt}tam 
odchylenia koordynatora dla róAnych wartoóci q.

JU4’gawxslj,Si©i,u^w,i2laQS2»X|n4l
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wego względną odległość obliczyć wyprzedzoną
odległość i  drogę celu w czasie lotu pocisku rakieto-

Ponieważ strefa możliwego strzelania jest symetryczna wzgl  ̂
dem wektora prędkości lotu celu, wystarczające jest zbudowanie 
jednej tylko połowy.

Dla wykonania obliczeń wygodnie jest wykorzystać poniższą 
tabelę obliczeniową:

li Parametry
II i  metoda ich "^^o^
li obliczania

II 0»30  ̂II II
ii- _ _ _ _,, «======================1^======

45' 60'

II /z wektorowego

- V,m

II ,
jj diagramu/
II,,  ----------- -— ---------
II•I V . = Vt̂II r mm R minliI,-------------------------------------- -—
11 t^^^ /z wykresów cha-
II rakterystyk energoba- 
11 listycznych/
I  ---------- --------------

iî r/'*̂ max/ wykresów
II charakterystyk energc 
II balistycznych/

D /t / = D /t / + y' max' r ' max'
+ V tm max

-------------— 1

..............__________ _

........ .

—

.........

-

1

..................

■

..................... .................

II IIlis = V t . IIc c max II
U- l i  i

Ostatnie dwa wiersze tabeli obliczeniowej wykorzystujemy 
dla zbudowania dalszej granicy strefy możliwego strzelania, 
którą budujemy według punktów, jak pokazano na rys. 2.13.
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Z punktu-celu wrysowujemy siatkę kątów kursowych zgodnie 
z tabelą obliczeniową i dla każdego kąta kursowego w kierunku 
lotu celu odkładamy drogę celu S. . w odpowiednim czasie lotu 
pocisku rakietowego. Z otrzjrmanego punktu ^ wykonujemy wcię­
cie na linii odpowiedniego kąta kursowego promieniem D̂ .
Otrzymany punkt określa odległość granicy strefy możliwego 
strzelania dla danego kąta kursowego q^.

Łącząc punkty wszystkich kątów kursowych płynną krzywą, 
otrzymamy dalszą granicę strefy możliwego strzelania wszechsyl- 
wetkowym pociskiem rakietowym na podstawie parametrów tego po - 
Cisku rakietowego bez uwzględnienia odległości przechwycenia 
celu przez koordynator.

Odległość przechwycenia celu przez koordynator określamy 
według rozpatrzonej poprzednio metody i  wrysowujemy na schemat 
strefy możliwego strzelania. Na rys. 2.13 granica odległości 
przechwycenia celu przez radiolokacyjną głowicę samonaprowadza- 
nia pokazana jest lin ią  przerywaną, a przez cieplną głowicę sa- 
monaprowadzania -  lin ią  pirnktowaną.
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Bliższa granica strefy możliwego stfzelania przeważnie okres 
lana jest czasem odbezpieczenia zapalnika Jak było rozpa­
trzone poprzednio /patrz rys.2.1/, dla jej zbudowania należy 
z wykresu charakterystyk energobalistycznych pocisku rakietowegc 
określić Dy/t^^^/ i drogę celu t̂ ^̂ , i przeprowadzić
okrąg o promieniu r = ^y/‘̂odb'̂ *

W niektórych wypadkach bliższa granica może być określona 
bezpieczną odległością wyjścia z ataku D^q2 p' pręd
kością kątową koordynatora podczas śledzenia celu rozporzą-
dzalnym przeciążeniem pocisku rakietowego n*, błędami celowania 

itd. Ograniczenia związane z dynamiką lotu pocisku rakie­
towego przeważnie określamy drogą modelowania procesu naprowa - 
dzania pocisku rakietowego na cel na elektronowych maszynach 
cyfrowych

2.1.8. WłaśęiwQŚęi_budoM_ilSil2=Sg|||lli2=iliiiłiS=i=:
w_wąskim_sektorze^tylnei_/pę5ednigj/_połsfepy_ce^u_

Jak rozpatrzone było poprzednio, dla założenia, że prędkość 
zbliżania samolotu myśliwskiego Vp i pocisku rakietowego Vĵ do 
celu w wąskim sektorze przedniej i tylnej półsfery odpowiednio 
są róvme;

= \  i  \  »

'D ^r +

/2.26/

metoda budowy strefy możliwego strzelania znacznie jest upro - 
szczona.

W tym wypadku dla zbudowania dalszej granicy strefy możli - 
wego strzelania nie trzeba budować wektorowego diagramu minimal 
nych prędkości lotu pocisku rakietowego. Wystarczy na podstawie 
rozpatrzonej poprzednio metody określić maksymalny czas lotu po­
cisku rakietowego dla q = 180° lub 0°, który można wyko -
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rzystać w określonych wariinkach, z uwzględnieniem każdego z czyn» 
ników /tj ,̂ n*/. Minimalną wartością czasu określamy
maksymalną odległość strzelania w wąskim sektorze tylnej lub 
przednie;) półsfery celu, którą obliczamy ze wzorów /2.6/ lub 

/2.7/.
Minimalną odległość odpalenia, określającą bliższą granicę 

strefy możliwego strzelania* obliczamy według wzorów /2,6/ i  
/2i8/* Ograniczona jest ona czasem odbezpieczenia ze alnika«

Podczas budowy strefy możliwego strzelania w wąskim sekto- 
rze dalszą i  bliższą granicę wrysowujemy w postaci łuków okrę -  
gów /rys.2.14/.

30*

45 ‘

,'̂ 9̂ odb ’B m in

<f

15"

feo®
10 n Hm

'■feso

W

Rys. 2.14. Schemat budowy strefy m ożliw ego strzelania 
w wąskim sektorze przedniej i tylnej, pół -  

sfery celu

Odległość przechwycenia celu przez koordynator radioloka -  
oyjny lub cieplny określamy jednakowo tak dla wszechsylwetkowego
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odpalania pocisków rakietowych /rys.2.15/. 
■O mm
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Rya. 2.15. Zmiana dalszej i  b liższej granicy strefy 
’ możliwego strzelaniu od warunków strzelania

w wfiskim sektorze tylnej pólsfery calu

bliższa granica strefy możliwego atrzelunln, okroillutm ozn- 
eem odbezpleozonla ttapnlnlKa, praktycznie nie zależy od wy«iO - 
Kołlol lotu. Natominot nleovł wzraotn ona wraz ze wzroetem pręd- 
końol zbllżatiia aamolot\t myńilwoKlego do cel\i.

Wobec tego, wymiary atrefy możliwego etrzelnnla w tylnej 
pójeferze cei\» zwlękezajfl alę ze wzroetein wyaokoriol 1  prędkożci 
zbliżania aamolotu m^yśliweklego do celu. Wzroat ten następuje 
dopóty, dopóki dalaza granica nie będzie okreżlana odległożoln 
przechwycenia celu przez koordynator poolekv» rakietowego.

Ne ryp. 2.15 pokazany Jeet charakter zmiany dalszej l b tiż- 
ezej granicy strefy możliwego strzelania pocisku rakietowego 
typu H-ja zależnej od warmdtów etrzelania. takie wykreey łatwo
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budujemy dla dowolnego pocisku rakietowego. Wygodnie Jest posłu­
giwać się nim w ceasie wykonywania różnych obliczeń operacyjnych 
przy określaniu możliwych warunków odpalania pocisków rakieto - 
wyoh w wąskim sektorze tylnej lub przedniej półsfery celu.

W przedniej półsferze celu dalsza granica strefy możliwego 
strzelania przeważnie określana Jest odległością przechwycenia 
celu przez koordynator radiolokacyjny i dlatego praktycznie nie 
zmienia się w zależności od wysokości lotu i prędkość zbliżania 
do celu#

Bliższa granica strefy możliwego strzelania określana jest 
czasem odbezpieozenia zapalnika i zależy w głównej mierze od 
prędkości zbliżania samolotu myśliwskiego do celu /Vjj/.

Boczną granicę strefy możliwego strzelania podCeas odpala - 
nift z kątem wypx'zedzonia przeważnie określamy maksymalnym kątem 
odchylenia koordynatora pocisku rakietowego. Rozszerza się ona 
przy zwiększaniu nadmiaru prędkości lotu samolotu myśliwskiego 
w stosunku do celu.

. Podozao strzelania z wykorzystaniem metody bezpośredniego 
naprowadzania / v|ł - 0 / boczną granicę strefy możliwego strzela­
nia oki'eślamy przeolążoniem pocisku rakietowego. Ze zwiększę 
niam wysokości strofa możliwego strzelania zwęża się wskutek 
•mnlojazonln rozpor^ządzalnego przooiążonla poolaku rakietowego.

a.i .9.

Możliwo warunki odpalania pooiaUów rakłalowyolt w płasaczyś- 
nlo pionowoj ograuloBone aą tymi eamymi o«y\u\tkami oo i w pła- 
sooóyżnlo pożlomaj, Jednak kaztałt strofy możliwego otrzalanla 
1 motoda JoJ budowy posiadają aaoreg właściwości,

Najwlękofto aimooenia praktyoane ma tnatoda budowy strefy moż­
liwego atraolanla podottso odpalania pooleków rakietowych do celu 
lecącego powyżej samolotu myśliwskiego.
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Na dużych wysokościach atak do celu, lecącego powyżej samo 
lotu myśliwskiego, posiada tę zaletę, że samolot myśliwski może 
nie wychodzić na wysokość lotu celu,

Dlatego też, systemy uzbrojenia współczesnych przechwytują­
cych samolotów myśliwskich przystosowane są w głównej mierze na 
wykonanie takich ataków. Należy mieć na uwadze, że zbudowanie 
strefy możliwego strzelania w płaszczyźnie pionowej jest potrze­
bne tylko dla analizy możliwych warunków odpalania pocisków ra­
kietowych dla dużych przewyższeń celu. Dla niedużych przewyż 
Bzeń lub przeniżeń celu dla analizy możliwych warunków w pełni 
dostateczne jest posiadanie strefy możliwego strzelania, zbudo­
wanej dla płaszczyzny poziomej.

Schemat ideowy strefy możliwego strzelania w płaszczyźnie 
pionowej podany jest na rysi 2 . 1 6 .

V. e D

\B

Ograniczenie 
JJ max wg ,

•0 ,?"mm

'Ograni­
czenie
^9

Hn(RGS)-

Ooraniozenie 9 
W9 łf»

Ograniczenie
wg ,oj

Rys.2.16. Schemat strefy możliwego strzelania 
w płaszczyźnie pionowej

Jeśli by nie było ograniczeń w kącie wznoszenia samolotu 
myśliwskiego podczas odpalania pocisków rakietowych 1  opromie - 
niowania celu po odpaleniu, to strefa możliwego strzelania 
wszechsylwetkowym pociskiem rakietowym w płaszczyźnie pionowej 
również byłaby wszechsylwetkowa.

Jednak współczesne samoloty myśliwskie nie są w stanie wy 
konywać długotrwałego lotu "na górce" z dużymi kątami wznoszenial
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Wielkość, maksymalnych kątów wznoszenia podczas odpalania 
pocisków rakietowych zależy od charakterystyk samolotu myśliw - 
skiego i wynosi :\̂  = 20 - 25°. Dlatego w płaszczyźnie pionowej, 
oprócz bliższej i dalszej granicy strefy możliwego strzelania, 
istnieją granice boczne, określane maksymalnymi kątami odchyle­
nia koordynatora pocisku rakietowego v|>̂ i anteny celownika 
podczas opromieniowywania celu.

W tylnej półsferze dalsza granica strefy możliwe'~o strzela­
nia /odcinek ab/ określana jest czasem kierowanego lotu pocisku 
rakietowego tĵ  lub minimalną prędkością zbliżania pocisku rakie­
towego do welu według zapalnika, lub też odległością przechwyce­
nia celu przez koordynator.

Boczna granica /bc/ określana jest maksymalnym kątem obser­
wacji celu w płaszczyźnie pionowej w momencie odpalania pocisku 
rakietowego wykluczającego zerwanie przechwycenia celu
przez koordynator pocisku rakietowego w momencie jego odpalenia. 
Wielkość kąta zależy od maksymalnego kąta odchylenia koor­
dynatora pocisku rakietowego if* i wielkości "zarzucania" dyna 
micznego pocisku rakietowego w kącie wzniesienia w momencie od­
palenia ~ 10 - 15°s

W przedniej półsferze dalsza granica strefy możliwego strze­
lania /gh/ zależy od rozporządzalnego przeciążenia pocisku ra­
kietowego n* lub odległości przechwycenia celu przez koordyna - 
tor, lub też czasu kierowanego lotu tĵ..

, Boczną granicę /fg/ określamy maksymalnym kątem odchylenia 
wiązki anteny celownika podczas opromieniowywania celu.

Bliższą granicę /dc i fe/ tak w tylnej, jak i w przedniej 
półśferze określamy czasem odbezpieczenia zapalnika bez
pieczną odległością wyjścia z ataku, a w przedniej półsferze 
jeszcze maksymalną prędkością zbliżania ograniczoną za
palnikiem.
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Ręzpatrzymy metodę budowy strefy możliwego strzelania w pła~ 
szczyźnie pionowej sposobem graficzno-analitycznym.

W tym v/ypadku tak samo, jak i  dla płaszczyzny poziomej, 
przyjmujemy, że cel nie manewruje, pocisk rakietowy naprowadza­
ny jest według metody zbliżania równoległego i  tor jego jest i 
prostolinijny. Po odpaleniu pocisku rakietowego z radiolokacyjną 
głowicą samonaprowadzania /podczas opromieniowywania celu/ samo­
lo t myśliwski wykonuje lo t poziomo lub na "górce" z kątem wzno­
szenia w

Rozpatrywana metoda może być stosowana i  dla wypadku atako­
wania celu lecącego poniżej samolotu myśliwskiego,

2 . 1 , 9  • 1 . 2 u§owa_boęznyęh_granię_strefy_możliwego__

Boczną granicę strefy możliwego strzelania w przedniej pół- 
sferze celu określamy warunkami opromieniowania celu po odpale­
niu pocisku rakietowego z półaktywną radiolokacyjną głowicą sa­
monaprowadzania.

Dla normalnego naprowadzania pocisku rakietowego z półaktyw­
ną radiolokacyjną głowicą samonaprowadzania wiązka anteny celów-!| 
nika radiolokacyjnego samolotu myśliwskiego powirma śledzić cel 
w ciągu całego czasu lotu pocisku rakietowego. Warunki śledze - 
nia celu określamy maksymalnym kątem odchyleziia jego od osi sumo 
lotu myśliwskiego i  charakterom lotu samolotu myśliwskiego 
po odpaleniu pocisku rakietowego.

Boczną granicę strefy możliwego strzelania po opromieniowa- 
niu celu podczas prostolinijnego lotu celu i  samolotu myśliw - 
skiego możemy określić sposobem graficzno-analitycznym /rys. 
2,17/. Niech samolot myśliwski wykonuje atak z przodu z dołu.

Wyznaczamy punkt C ,̂ w którym będzie się znajdować cel 
w momencie spotkania jego z pociskiem rakietowym. Z punktu C
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prowadzimy prostą CK pod granicznym kątem kursowym q* , równym:

* in*
= Ta

/2.30/

gdzie: “ maksymalny kąt odchylenia wiązki anteny w płasz
czyźnie pionowej;

— kąt wznoszenia samolotu myśliwskiego.

Rys.2.17. Schemat określania granicy strefy możliwego 
strzelania po oprornieniowaniu celu

' Prosta 0 K określa graniczne położenie samolotu myśliwskiegą 
dla którego zapewnione jeszcze jest opromieniowanie celu w mo -  
menele spotkania pocisku rakietowego z celem. Opromieniowanie 
celu możliwe Jest tylko w tym wypadku, je ś li samolot myśliwski 
znajduje si© z prawej strony od prostej Ĝ K.

Należy znaleźć boczną granicę strefy możliwego strzelania 
nie dla momentu spotkania z celem, lecz dla momentu odpalenia 
pocisku rakietowego. Przejście od granicznych położeń samolotu
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myśliwskiego w momencie spotkania pocisku rakietowego z celem 
do granicznych warunków odpalenia, ograniczonych opromieniowa- 
niem celu, możemy wykonać w następujący sposób.

Na l in i i  CyK /w dowolnym je j punkcie/ zaznaczamy dowolny 
punkt M i  przez niego prowadzimy prostą MN pod kątem do po* 
ziomu w stronę, odwrotną do kierunku lotu samolotu myśliwskieg

Ta prosta będzie równoległa do toru lotu samolotu myśliw - 
skiego, wykonującego lo t podczas opromieniowywania celu pod ką 
tern wznoszenia W czasie poziomego lotu samolotu myśliwski
go prostą MN przeprowadzamy poziomo.

Następnie przyjmujemy szereg wartości czasu lotu pocisku 
rakietowego /w zakresie od czasu odbezpieczenia zapalnika t^^^ 
do maks3rmalnego czasu lotu pocisku rakietowego z odstępe
At i  odkładamy od punktu M na prostej MN drogi samolotu myśli 

skiego za odpowiedni czasy w stronę odwrotną względem ki.erunk 
jego lotu /punkty a^, a^, a2 » .. t Przez każdy z punktów
a^, a,j, a2 i .. , a  ̂ przeprowadzamy proste równoległe do l in i i  
CyK, które określają graniczne położenie samolotu myśliwskiego I 
w momencie odpalenia pocisku rakietowego względem wyprzedzonegj 
punktu celu Cy dla odpowiednich wartości lotu pocisku rakieto 
we go tj .̂

Znając lin ie  granicznych położeń samolotu myśliwskiego w m| 
mencie odpalenia i  odpowiadające czasy lotu pocisku rakietowegi 
możemy łatwo określić graniczne punkty odpalania pocisków rakil 
towych ograniczone warunkami opromieniowania celu.

Dla każdego czasu lotu pocisku rakietowego t^ z wykresów 
charakterystyk energobalistycznych Vj^/t,H/, Dy/t,H/ lub v^/t,Hl 
Dj,/t,H/ określamy odległości wyprzedzone Dy/t^/ i  wykonujemy 
wcięcia z punktu Cy promieniem Dy/t̂ /̂ na odpowiednich liniach 
granicznego położenia samolotu myśliwskiego w momencie odpaleni 
/punkty b^, b^, b2 » .. , b^/.

Otrzymane punkty określają graniczne położenie samolotu myl 
liwskiego nie dla momentu spotkania z celem, ale w momencie od|
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Vażdep;o określonego czasu lotu 
palenia poolaku rakietowego dla kazdeg

pocisku rakietowego t^. odpowiadającego momentowi
Dla znalezienia po kierunku odwrotnym do Jego

odpalenia, od punktu 0 opasowi lotu pocisku
lotu, drogs celu w czasie, odpowiadającym

rakietowego:

Q = V t.i c i
/punkty Cq .

T r do odpowiedniego punktu położę- Odleglośd od punktu oelu C do odp ^
aia samolotu opromieniowaniem oelu, dla
rafo:fso°raB:Totu^;ootsku rakietowego t, i kąta wznoszenia

' ’’’MoZemy si, o tym łatwo upewnid na podstawie sckematu poda -

nego na rys. 2.17. lipskiego
Kiech w punkcie pix punkcie G,. Odległość od-

rakietowy do celu ^ wyko^je lot wzdluZ
palenia Dĵ . Po odpa rysunku lin ią  przerywaną,
l in i i  b,c, ktira pokazana jest ry ^

„ momencie spotkania pocisku „kreślą -

r r . ; : . “ . - - ‘i “ -
jące;J gran etrzelania według opromie -

Boczną granicę strefy moz w pokazano na rys, 2.18. '
niowania budujemy w oparciu o punkty, jak p

, Dla jej ^‘>“" 7 “ '“;,":^n;rr„orencIe odpalenia wzglądem ^ 
położenia samolo u my n a R L /patrz rys. 2.17/. Nas ęp
odpowiedniego położenia celu i^ niożliwego strzę­
pię współrzędne te przenosimy na y 1  /.

« » .  *7 '  . . . . . . . u
Dla zbudov/ania bocznej g „ ^ momencie odpalę-

według ;  °rze!^“ adzenle z punktu połoZonia celu
nia wystarczającym jes^' P r



-  168 "

C promienia pod kątem q* = Tobs rys, 2,18/.

Rys,2,18. Schemat budowy strefy możliwego strzelania

Podczas budowy strefy możliwego strzelania w płaszczyźnie 
pionowej należy posługiwać się wykresami charakterystyk energo- 
balistycznych pocisków rakietowych dla płaszczyzny pionowej 
/patrz rys , 2 . 1 9 /j ponieważ podczas strzelania do celu, lecącego 
powyżej samolotu myśliwskiego, pocisk rakietowy szybciej traci 
prędkość ze względu ńa wpływ jego ciężaru i  dużego przeciążenia 
na początku lotu w czasie wyjścia na tor naprowadzania.

Rys,2»19.Wykresy dla płaszczyzny pionowej V /t/, 
Dr/t/, »  1 6  km
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Im większy kąt nachylenia toru pocisku rakietowego 9 , tym 
szybciej zmniejsza się jego prędkość lotu dla jednego i  tego 
samego czasu lotu, a wobec tego i  odległość oraz przeciążenie 
rozporządzalne n^. Dla kątów 0 ^ 1 5 °  do obliczeń możemy stoso - 
wać wykresy charakterystyk energobalistycznych pocisku rakieto­
wego dla płaszczyzny poziomej.

2.1. 9.2. B u d o w a _ b liż s z ę i_ i_ d a ls z ę i_ g r ą n ic y _ s tr ę ^

m ożliw ego strzelania__w __płaszczyznie_£ionow e^_

Dalszą granicę strefy możliwego strzelania w płaszczyźnie 
pionowej określamy tymi samymi parametrami pocisków rakietowych 
co w płaszczyźnie poziomej v* n*, ^*/. Budowę
jej wykonujemy według punktów analogicznie do poprzednio rozpa­
trzonej graficzno-analitycznej metody budowy strefy możliwego 
strzelania w płaszcyźnie poziomej.

Różnica polega tylko na tym, że dla zbudowania strefy moż­
liwego strzelania w płaszczyźnie pionowej potrzebny jesx wykree 
charakterystyk energobalistycznych pocisku rakietowego dla ok - 
reślonych warunków ataku w płaszczyźnie pionowej Vj^/t,H, 0  /, 
Dy/t,H,0 / lub v^/t,H,0 /,Dj,/t,H,0 /.

Aby nie wykonywać zbędnych obliczeń i budów, wygodnie jest 
początkowo określić boczne granice strefy możliwego strzelania 
według opromieniowania celu /według ^ maksymalny kąt ob
serwacji celu ^ * ^ , 3  w momencie odpalenia. Następnie w zakresie 
bocznych granic strefy możliwego strzelania należy zbudować wek' 
torowy diagram minimalnych prędkości lotu pocisku rakietowego

min przy celu z uwzględnieniem wszystkich zasadniczych czyn­
ników /t , V* n*, ip*/. Metoda budowy wektorowego diagramu
prędkości była podana podczas rozpatrywania strefy możliwego 
strzelania w płaszczyźnie poziomej, a schemat ideowy dla płasz­
czyzny pionowej pokazany jest na rys . 2 . 2 0 .
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Jeżeli wiemy, ;jaki czynnik nakłada największe ograniczenia 
na warunki strzelania/określa zewnętrzną granicę diagramu wekto­
rowego/, wówczas możemy nie uwzględniać innych czynników.

500 400 3 0 0  2 0 0

\ Ogr wg
400 400 200 300 4-00 BOO 600
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Rys. 2.20. Wektorowy diagram prędkości lotu pocisku 
rakietowego dla płaszczyzny pionowej

Ka przykład na rys. 2 . 2 0  widzimy, ze podczas budowy strefy moż­
liwego strzelania dla tylnej półsfery wystarczające jest uwzględ­
nienie tylko ograniczenia według v* ® ^ przedniej - według

Mając wektorowy diagram prędkości /lub wartości minimalnych 
prędkości lotu pocisku rakietowego przy celu dla różnych kątów 
kursowych/, łatwo wykreślimy graficznie dalszą granicę strefj? 
możliwego strzelania. W tym celu należy przyjąć kilka wartości 
kątów kursowych na przykład co 15°s 0 °, 15 »̂ 3 0  . . .  w przedniej
i  q = 180°, 1 6 5 °, 1 5 0 ° . . .  w tylnej półsferze celu w zakresie 
strefy możliwego strzelania.
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Z wykresów ctiarakterystyk energobalistycznych. pocisku rakie­
towego w płaszczyźnie pionowej według wartości dla każ
dego kąta kursowego, określamy;

max’ ŷ'̂ ^max̂  • ~ ^c ^max'

Mając wielkości Dy/tmax'̂   ̂ ^c’ graficznie /patrz rys .2.13/ 
ustalamy punkty, określające dalszą granicę strefy r. ^żliwego 
strzelania w przedniej i  tylnej półsferze celu dla różnych q.

Łącząc otrzymane punkty płynną krzywą do przecięcia się je j 
z boczną granicą, otrzymamy strefę możliwego strzelania w pła - 
szczyźnie pionowej, określoną zasadniczymi parametrami pocisku 
rakietowego i  celownika /t^, v* Odleg -
łość przechwycenia celu przez radiolokacyjny i  cieplny koordy - 
nator określamy tak samo, jak i  w czasie budowy strefy możliwego 
strzelania w płaszczyźnie poziomej.

Ograniczenie według granicznej kątowej prędkości kourdyna - 
tora trudno jest uwzględnić prostymi metodami graficzno-anali — 
tycznymi, ponieważ związane jest to z dynamiką lotu pocisku ra­
kietowego.

Bliższą granicę strefy możliwego strzelania według t̂ ^̂  ̂ i  
określamy analitycznie jak dalszą granicę według min*

Metoda oceny strefy możliwego strzelania w płaszczyźnie 
pionowej podczas lotu celu poniżej samolotu myśliwskiego, zasad­
niczo nie różni się od rozpatrywanego wypadku atakowania celu, 
lecącego powyżej samolotu myśliv/skiego. Tylko w tym wypadku na­
leży posługiwać się wykresami charakterystyk energobalistycz — 
nych pocisków rakietowych zbudowanych dla ujemnych 0  /tor lotu 
pocisku rakietowego nachylony jest w dół względem horyzontu/.

Analiza stref możliwego strzelania do celu lecącego powyżej 
samolotu myśliwskiego wskazuje, że w przedniej półsferze dalsza 
granica strefy możliwego strzelania przeważnie określana jest 
odległością przechwycenia celu przez radiolokacyjną głowicę
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samonaprowadzania i  rozporządzalnym przeciążeniem pocisku ra - 
kietowego, a w tylnej półsferze zasadnicze ograniczenia nakłada] 
minimalna prędkość zbliżania dla której obliczony jest
zapalnik.

Możliwe warunki odpalania pocisków rakietowych, oprócz cha* 
rakterystyk samego pocisku rakietowego, są ograniczone przez 
charakterystyki systemu celowniczego, możliwości manewrowe sa • 
molotu myśliwskiego, manewr celu, zakłócenia naturalne i  sztuczł 
ne itd .

Ocena v/pł5rwu manewru celu, możliwości manewrowych samolotu 
myśliwskiego i  charakterystyk systemu celowniczego na strefę 
możliwego strzelania będą rozpatrzone oddzielnie. Rozważymy niel 
które ograniczenia, które należy uwzględniać podczas oceny Stre| 
fy  możliwego strzelania w płaszczyźnie pionowej.

Dla zmniejszenia wpływu zakłóceń pochodzących od ziemi pod­
czas odpalania pocisków rakietowych z radiolokacyjnymi głowica­
mi samonaprowadzania na małych wysokościach cel powinien znaj - 
dować się powyżej samolotu myśliwskiego. Minimalny kąt obserwa-| 
c j i  celu zależy od charakterystyki kierunkowej antenj
radiolokacyjnej głowicy samonaprowadzania i  celownika. Ten wa - 
runek ogranicza na małych wysokościach maksymalną odległość od­
palenia D dla określonego przewyższenia celu H lub minimal- 
ne przewyższenie celu dla określonej odległości odpalenia /rys. 
2 , 21/ .

Wielkość ograniczenia i  możemy obliczyć z proste
go stosunku;

max
fo to  min 

foba min

/2.31/
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Maksymalne przewyższenie celu w momencie jego przechwycenia 
i  odpalania pocisków rakietowych, ograniczane kątem odchylenia 
koordynatora podczas strzelania w płaszczyźnie pionowej
łatwo określamy z rys. 2,21. Podczas lotu poziomego samolotu

¿ i  H

= E 8 in /

Rys,2,21, Schemat strzelania do celu lecącego z prze­
wyższeniem względem samolotu myśliwskiego

myśliwskiego możliwe przewyższenie celu według kąta odchylenia 
koordynatora pocisku rakietowego w momencie przechwycenia celu 
lub podczas odpalania pocisków rakietowych z i  okreś­
lamy ze wzoru:

/2.32/

a podczas lotu samolotu myśliwskiego z kątem wznoszenia A
W

wielkość określamy według wzoru:

= D sin / - A Yi, >„/■ /2.33/

gdzie: D - odległość przechwycenia celu przez głowicę samo-
naprowadzania lub maksymalna /minimalna/ odleg - 
łość odpalania;
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- rezerwa w kącie odchylenia koordynatora na dynamiczne 
wahania pocisku ralcietowego podczas odpalania;

- kąt wznoszenia samolotu myśliwskiego.

W czasie budowy strefy  możliwego sti-zelania w płaszczyźnie 
pionowej należy uwzględniać maks5rmalne przewyższenie celu pod­
czas odpalania pocisków rakietowych przyjęte dla konkretnych 
lotniczych rakietowych kompleksów przechwytywania.

2.1.10, Mg|li^ości_wykQnani|_2Qwtórnygh _Qdp|leń_ 

_S2£i§^2^_-r|K|§iowyQh_w_ jedp^_ataku_

Możliwość wykonania -owtórnych odpaleń pocisków rakietowych 
w jednym ataku zależy od zakresu dozwolonej odległości s trze la ­
nia AC = " ^inin’ P^§Akości zbliżania samolotu myśliwskie­
go do celu czasu sumarycznego , potrzebnego na wykonanie 
oddzielnych operacji w pov/tórnyra odpaleniu, a także gotowości 
systemu uzbrojenia samolotu do powtórnego odpalenia.

Powtórne odpalenie może być wykonane z kontrolą lub bez 
kontroli wyników poprzedniego odpalenia.

Określimy możliwą ilość  odpaleń pocisków rakietowych N 
w jednym ataku. .

Jeżeli pierwsze odpalenie v/ykonujemy z maksymalnej odleg - 
łośc i, to możliwą ilość  odpaleń określamy z warunku:

“max - “min J /» '  ’ / '>D *2 •

Stąd możliwa ilość  odpaleń pocisków rakietowych w jednym 
ataku wynosi:

D - D . max min
N = + 1. 72.34/
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Podczas wykonywania powtórnego strzelania bez kontroli wy­
ników poprzedniego czas sumaryczny wynosi;

t,  ̂ ‘‘̂ c ^got»

gdzie; t^ - czas potrzebny dla udokładnienia celowania przed 
powtórnym odpaleniem;

t 4. - czas gotowości systemu uzbrojenia e aiiolotu do got
powtórnego odpalenia.

Jeże li celowanie i  przygotowanie uzbrojenia wykonywane jest 
równolegle, to bierzemy maksymalny z tych czasów.

Minimalny czas t j  podczas strzelania bez kontroli wyników 
powinien byó taki, aby wykluczyć wpływ pierwszego pocisku rakie­
towego na pracę aparatury sterowania i  zapalnik drugiego pocisku,

Podczas strzelania z kontrolą wyników czas sumaryczny po - 
trzebny do wykonania powtórnego odpalenia wynosi;

\ .w  *0

przy czym
gdzie:

'k.w

czas lotu pocisku rakietowego do celu; 
czas kontroli wyników działania pocisku rakieto­
wego na ce.1;
czas potrzelmy dla uściślenia celowania przed 
powtórnym odpaleniem.

W przybliżeniu można przyjąć; t «  3O 5 S, tj^^^ a 4 - 6 0,

czas gotowości systemu uzbrojenia samolotu do powtórnego odpa - 
lenia określamy charakterystykami konkretnych systemów.
Podczas określania czasu sumarycznego tj« należy brać czas rze­
czywisty potrzebny pilotow i do wykonania powtórnego odpalenia 
z uwzględnieniem możliwości pokrycia w czasie niektórych ope - 
ra c ji.
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Najbardziej realną ilo śc ią  strzelań w jednym ataku aą dwa 
odpalenia pocisków rakietowych /kolejne odpalenie dwóch jedno- 
typowych pocisków rakietowych lub dwóch salw po dwa pociski ra­
kietowe w każdej/. Podczas oceny możliwości powtórnego odpala­
nia personel latający powinien znać minimalną odległość pierw - 
szego odpalenia dla którego zapewnia się jeszcze wyko -
nanie powtórnego strzelania. Odległość tą określamy zależnością!

' ' i  min >  ®mln * H  • /2-35/

gdzie - minimalna odległość odpalenia.

W czasie połączenia w jednym ataku strzelania kierowanymi 
pociskami rakietowymi i  z działek minimalna odległość strze la ­
nia, zapewniająca powtórne strzelanie z działek określana jest 
według wzoru /2.35/. *< tym wypadku w miejsce we wzorze
/2,35/ trzeba podstawić odległość otwarcia ognia z działek, 
a w miejsce tg - czas sumaryczny potrzebny dla kontroli wyni­
ków strzelania pociskami rakietowymi, przełączenia systemu 
uzbrojenia na strzelanie z działek i  celowanie przed otwarciem 
ognia,

2,1.11. Qgran|ęz|n|§_mgżliwyęh_warunków_strz|lani§_ 

_c^§ę|^i§rY§|Ykami_^anewrgwy:5i_samgigtg_ 
_^YŚliwskięgo_

2.1,11.1, Równania_ruchu_i_toru_lotu_aamolotu_myiliwskiego_

Dla oceny warunków zastosowania bojowego kierowanych pocis­
ków rakietowych należy umieć budować tory lotu atakującego sa - 
molotu myśliwskiego podczas śledzenia celu i  celowania, okreś - 
lać ograniczenia możliwych warunków strzelania charakterystyka 
mi manewrowymi samolotu myśliwskiego i  warunków jego wejścia 
w strefę możliwego strzelania.
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Jeżeli w czasie zbliżania do celu p ilo t może wykonywać lo t 
bardziej lub mniej dowolnie, to w procesie celowania przed strze­
laniem lo t powinien być wykonywany po dokładnie określonym torze 
nazywanym krzywą celowania.

KRZYWA CELOWANIA jes t to taki tor lotu atakującego samolotu 
myśliwskiego, na którym p ilo t wykonuje ciągłe celowanie.

Rzeczywisty ruch atakującego samolotu podczas lelowania jest 
stosunkowo złożony. Dla analizy możliwych warunków zastosowania 
bojowego kierowanych pocisków rakietowych ograniczymy się do 
rozpatrzenia klrseTnat^czne.so toru lotu samolotu myśliwskiego.

W,
\

7

M

Rys.2.22. Schemat lotu samolotu myśliwskiego 
podczas celowania

Kinematyczne równanie ruchu samolotu myśliwskiego podczas prosto­
lin ijnego lotu celu łatwo możemy otrzymać z rys, 2.22, rzutując
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wektory i  na lin ię  odległości i  prostopadłą do n ie j :

D = - /V_ cos + cos q/ , m c ’ /2.36/

q = /V̂  sin q - sin /. /2.37/

W analitycznym rozwiązywaniu zadania ruchu samolotu myśliw­
skiego po krzywej celowania te dwa równania należy zamknąć 
trzecim równaniem, określającym kierunek wektora 17̂  podczas lo ­
tu po krzywej celowania. Konkretne wyrażenie trzeciego równania 
zależy od metody rozwiązania zadania celowania.

Podczas strzelania pociskami rakietowymi typu R-3S, RS-2US 
samolot myśliwski wykonuje lo t po krzywej pościgu, dlatego rów­
naniem zamykającym będ-.ie = 0.

Podczas celowania z obliczonym kątem wyprzedzenia 
który obliczany Jest przez wylicznik SRD celownika, równaniem 
zamykającym będzie; ^

czasie lotu samolotu myśliv;skiego po torze zbliżania rów­
noległego równanie zamykające posiada poataó; COĵ  = 0.

V/ykorzystuJąc róvmania różniczkowe, określające kinematycz­
ny tor lotu samolotu myśliwskiego, napiszemy wzory zasadnicze 
dla podstawowych parametrów lotu samolotu myśliwskiego po krzy­
wej celowania, które ootrzebne będą w dalszych rozważaniach.

Prędkość zbliżania do celu == - D.

Dla ij/ = 0 ;

cos q. /2.37,a/

Kątowa prędkość l in i i  odległości bez manewru celu równa;

= q .
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Dla v|; = o ;

= -----  sin q /2.38/

Kątowa prędkość samolotu myśliwskiego w czasie lotu po 
krzywej celowania równa;

co. “ 'fm = + 't'

Dla vj/ = 0;

CÔ  = CÔ = m u 8xn q /2.39/

Dla |̂; = ijy s= const:

sin q + sin i|/
00

D
/2.40/

gdzie znak "minus" odpowiada dodatniemu, a "plus" ~ ujemnemu 
kątowi wyprzedzenia .

Dla metody zbliżania równoległego do celu manewrującego:

= 0.m u

Dla przeprowadzenia analizy ruchu samolotu myśliwskiego 
krzywe celowania wygodnie jest rozpatrywać we względnym ukła ~ 
dzie współrzędnych związanym z celem. Zbudowanie krzywych celo­
wania można zrealizować bądź metodą graficzno-analityczną z wy­
korzystaniem równań kinematycznych, bądź graficzną. Najprościej 
krzywe celowania buduje się graficzn ie dla ustalonych warunków 
początkowych D ,̂ q^, znanych wielkości prędkości lotu celu 
i  samolotu myśliwskiego z wykorzystaniem równania wektoro -
wego 7 = 7̂ - ? ,° r m c
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Metoda budowy krzywych celowania bez manewru celu dla i|) = 0 
 ̂ R jes t na ry8.2.2,3>a 1 b. Na tych rysunkach po­

kazane są tak zwane bezpośrednie i  odwrotne /w porównaniu z rze­
czywistym lotem samolotu myśliv/sklego/ budowy krzywych celowa - 
nia. Za położenie początkowe przyjęto punkt 0, którego współrzę- 
dne D , q są jednakowe dla wszystkich wypadków.

¿y'4at~

2A*
XJ

c*)

/■

' Kôvr>
'‘Ubliżanie
równolegle

c?
Krzijwa pościgu (^=^o)

Krzgwa
celowania (ip = ‘/'̂ J

Rys, 2,23. Schemat budowy krzywych celowania

W czasie zbliżania równoległego samolotu myśliwskiego jego 
względny tor podczas prostolinijnego lotu celu jeet prostą prze­
chodzącą przez punkty 0 i  C /rys.2,23,c/.

Zbliżanie równoległe jest częstynn wypadkiem zbliżania z ką­
tem wyprzedzenia , Dla niego potrzebna jest większa wartość 
Kąta wyprzedzenia niż ij) obliczona przez celownik dla
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odpalania pociskóinr rakietowych.

Wielkość kąta wyprzedzenia i|̂ 2; warunku kie­
runku wektora prędkości względnej na cel;

tróvm sin q. /2.41/

Z rys. 2,23»a, b i  c wynika, że nawet dla jednak' wych po - 
czątfcowych warunków lotu samolotu myśliwskiego /D ,̂ Qq/» lecz 
różnych wartości kąta wyprzedzenia krzywizna krzywych celowania 
jest różna.

Dla dowolnych warunków początkowych, oprócz ataku dokładnie 
z przodu, lo t pó krzywej pościgu / i|̂ = 0/ kończy się wyjściem 
w ogon samolotu celu.

Podczas lotu po krzywej celowania z obliczonym kątem wyprze­
dzenia ^ samolot myśliwski tak samo, jak i  dla l|/ = 0,
wynoszony jes t w tylną półsferę celu.

Im mniejsza jest różnica pomiędzy obliczonym kątem wyprze - 
dzenia i  ^równ* mniejsza krzywizna krzywej celowania, 
a wobec tego, mniejsza wielkość przeciążenia potrzebna seunolo - 
towi myśliwskiemu do lotu pó n ie j.

W czasie lotu po krzywej celowania z kątem wyprzedzenia 
/rys.2.2 3 ,b/ atakujący samolot myśliwski wychodzi na kąt kursowy 
qjj., którego wielkość określamy według wzoruŁ

sin ‘Ik sin R’

i  następnie wykonuje lo t po torze zbliżania równoległego.

Podczas lotu samolotu myśliwskiego po torze zbliżania równo­
ległego wielkość potrzebnego przeciążenia jest minimalna w po - 
równaniu z innymi krzywymi celowania.
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2.1.11.2, Warunki_lotu_sąmolo;tu_m5^śliw

Lot samolotu myśliwski^o po dowolnej krzywej celowania lub 
je j części możliwy jest wtedy, kiedy potrzebne przeciążenie np 
będzie nie większe od granicznego n* / ^ p n ^ / . Wielkość po ~ 
trzebnego przeciążenia dla lotu na dowolnym odcinku krzywej ce­
lowania zależy od je j krzywizny, a przeciążenie graniczne okreś­
lamy różnymi czynnikami: przeciążeniem rozporządzalnym samolotu 
myśliwskiego na podstawie jego charakterystyk aerodynamicznych, 
fizjologicznych możliwości p ilota , warunków atakowania celu, 
a także ograniczeń dotyczących przeciążenia granicznego, nakła­
danego przez system uzbrojenia.

Na przykład pociski rakietowe typu R-33 można odpalać z prze­
ciążeniem aerodynamicznym samolotu myśliwskiego nie większym 
od n* = 2 /H < 14 km/ i  n* = 1,6 /H > 14 km/.

Analogiczne ograniczenia mogą występować podczas odpalania 
pocisków rakietowych innego typu lub strzelania z działek.

Przeciążenie rozporządzalne samolotu, ogremiczane charakte­
rystykami aerodynamicznymi, określamy możliwościami manewrowymi 
konkretnych typów samolotów dla różnych wysokości i  prędkości 
lotu.

Przeciążenie graniczne związane z fizjologicznymi możliwoś­
ciami p ilota  podczas lotu po krzywej celowania średnio wynoszą: 
dodatnie n* = +4 i  ujemne n* = -1.

Podczas wykonywania ataku w trudnych warunkach atmosferycz­
nych, na małych wysokościach, a także ataków grupowych wielkość 
przeciążenia granicznego /lub granicznego przechyłu/ ogranicza 
się warunkami bezpieczeństwa lotu, możliwościami pilotażu gru - 
powego, wpływem zakłóceń pochodzących od ziemi na pracę celów - 
nika radiolokacyjnego itd . W tych warunkach przeciążenie gra - 
niczne n* będzie mniejsze od przeciążenia .rozporządzalnego aa - 
molotu i  ograniczeń związanych z fizjologicznymi możliwościami
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pilota. Wartości n* zależą od stopnia wyszkolenia personelu 
latającego i  warunków ataku.

Tak więc, w czasie oceny możliwości wykonania strzelania 
celowanego, je ś l i  chodzi o charakterystyki manewrowe samolotu 
myśliwskiego, to należy określić przeciążenie potrzebne dla lo ­
tu po krzywej celowania i  porównać je z granicznym.

Nadmiar przeciążenia potrzebnego podczas lotu P'̂  dowolnej 
krzywej celowania określamy ze wzoru:

m m 72.42/

Nadmiar przeciążenia związany jest z przeciążeniem aerody­
namicznym ny zależnością:

n̂  ="\/Hy “ 1 = tg t  , 

/podczas manewru w płaszczyźnie poziomej/,

n !Uyl + cos 0

/podczas manewru w płaszczyźnie pionowej/.

Znak ”plus” odpowiada strzelaniu z tyłu z dołu i  z przodu 
z góry, a "minus" - z tyłu z góry i  z przodu z dołu.

Dla określenia potrzebnego przeciążenia samolotu myśliwskie« 
go w dowolnym punkcie krzywej celowania wystarczy do wzoru 
/2.42/ podstawić wartość kątowej prędkości lotu samolotu myś ~ 
liwskiego /podczas lotu po danej krzywej celowania/.

Podczas lotu po krzywej pościgu nadmiar potrzebnego prze 
ciążenia określamy ze wzoru;

m c

g r>
sin q. 72,43/
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W czasie lotu ze stałym dodatnim kątem wyprzedzenia nad­
miar przeciążenia potrzebnego określamy ze wzoru:

\  /'•o T ' /2.44/
g D

Dla równoległego zbliżania do celu manewrującego n̂  =0, 
dlatego przeciążenie samolotu myśliwskiego nie ogranicza możli­
wych warunków strzelania.

z pomocą wzorów /2.43/ 1 /2.44/ możemy rozwiązać zadania 
praktyczne w okrećlaniu przeciążeń potrzebnych dla aamolotu 
myśliwskiego na różnych odcinkach dowolnei krzywej celowania _ 
Porównując przeciążenie potrzebne z granicznym, możemy określić 
możliwości lotu samolotu myśliwskiego po krzywej celowania.

Dla analizy możliwości wykonania lotu po różnych krzywych 
celowania w płaszczyźnie poziomej 1 pionowej przeważnie okres- 
lamy strefę dużych przeciążeń.

STREP4 DUŻYCH PRZECIAŻElf nazywa się częśó przestrzeni wolcoł 
celu» w której podczas lotu po krzywej celowania przeciążenie 
potrzebne samolotu myśliwskiego jest większe od granicznego.

Rozpatrzymy metodę określania strefy dużych przeciążeń pod­
czas lotu po krzywej celowania z ij) = 0 i ze stałym kątem wyprze
dzenia ijj »

2,1.11.2.1. Lot PO krzywej celQwanią__z„i|Lr-.̂
Równanie granicy strefy dużych przeciążeń podczas lotu sa - 

molotu myśliwskiego po krzywej celowania / iji - 0/ łatwo otrzy 
mamy ze wzoru /2.43/. jeśli w miejsce bieżącego przeciążenia n̂
podstawimy jego graniczną wartość n

D =
Vm c

3g n
sin q ¡2,^5/
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Podstawiając w miejsce n* graniczne przeciążenie aerodyna­
miczne n*, otrzymeuny równanie strefy dużych przeciążeń dla pła­
szczyzny poziomej;

D =
m c

*2
-  1

sin q, /2.46/

W płaszczyźnie pionowej równanie s t r e fy  dużych przeciążeń 

ma postaćj

V V m c
sin q. /2.47/

g/ I n* 1 ±  |cos q| /

Wielkości n* i  cos q we wzorze /2.47/ bierzemy jako war -  
to śc i  bezwzględne* Podczas wykonywania ataku z ty łu  z dołu i  z 
przodu z góry bierzemy znak "p lus” , a n* -  ujemne /piD^^t w lo c ie  
po krzsrwej celowania drążek sterowania samolotem w tych wypad -  
kach odchyla od s ieb ie/ . W czasie wykonywania ataku z tyłu  
z góry i  z przodu z dołu bierzemy znak "minus” i  dodatnie prze­
ciążen ie  graniczne n* /p i lo t  w lo c ie  po krzywej celowania drą­
żek sterowania samolotem b ie rze  na s ieb ie/ •

Równanie /2.46/ dla stałych w ie lkośc i V^, n* je s t  równa­
niem okręgu stycznego do wektora prędkości lo tu  celu.Jego pro -  
mień r  obliczamy według wzoru;

V V m c
r  = /2.48/

2 g

Jedna połowa s t r e fy  dużych przeciążeń w płaszczyźnie pozio­
mej i  charakter krzywych celowania pokazane są na rys . 2.24,a , 
druga -  symetryczna je s t  względem wektora ,
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Rys. 2.24,a. Schemat stref;^ dużych przeciążeń 
w płaszczyźnie poziomej

Rys.2.24,b. Schemat strefy dużych przeciążeń 
w płaszczyźnie pionowej
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W płaszczyźnie pionowej granica sti’efy dużych przeciążeń 
nie jest okręgiem i  możemy zbudować ją v/edług punktów, wykorzy­
stując równanie /2.47/.

Strefa dużych przeciążeń w płaszczyźnie pionowej pokazana 
jest na rys. 2.24,b. Linią przerywaną wrysowana jest granica 
strefy dla dodatniego przeciążenia granicznego /atak z położę - 
nia odwróconego/.

2.1.11.2.2. Lot po krzywej celowania ze stał:ym 
dodatnim katem wyprzedzenia __

Równanie strefy dużych przeciążeń podczas lotu samolotu 
myśliwskiego po krzywej celowania ze stałym kątem wyprzedzenia 
możemy otrzymać ze wzoru /2.44/. Podstawiając do wzoru /2.44/ 
w miejsce nadmiaru przeciążenia n̂  graniczne przeciążenie aero­
dynamiczne n* i  wykonując nieskomplikowane przekształcenie, 
otrzymamy równanie granicy strefy  dużych przeciążeń w czasie 
lotu samolotu myśliwskiego po krzjrwej celowania ze starym do - 
datnim kątem wyprzedzenia 'j* w płaszczyźnie poziomej .

..2
Vm c

D = sin q -

= D.

sin

AD .

f

/ 2 A S /

Metoda budowy strefy dużych przeciążeń w płaszczyźnie po 
ziomej pokazana jest na rys. 2.25. Z rysunku wynika, że strefa 
dużych przeciążeń podczas celowania ze stałym kątem wyprzedze­
nia vjj' posiada złożony kształt.

Strefa dużych przeciążeń podczas lotu samolotu myśliwskiego 
po krzywej celowania z dodatnim kątem wyprzedzenia v|̂ w płasz­
czyźnie pionowej określana jest równaniem;
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m c

g / ± qj /

sin
sin q

AD, /2.50/

Zasada znaków /+/ we wzorze /2,50/ taka sama, jak i  we 
wzorze /2.47/.

Rys, 2.25. Schemat budowy strefy dużych przeciążeń 
podczas lotu samolotu myśliwskiego 

z kątem wyprzedzenia

Wzory /2,44/, /2.40/ i  /2.50/ możliwe są do zastosowania 
i  dla lotu samolotu myśliwskiego z ujemnym kątem wyprzedzenia 
- , je ś l i  w miejsce znaku ’’minus" postawió znak "plus" mię­

dzy składnikami D̂ i  AD.
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2.1.11.2.3. Graniczna krzywa celowanią_

GRANICZNA nazywamy zazwycza;) krzywą celowania, styczną do 
strefy dużych przeciążeń /krzywa 3 na rys. 2.24,a/. Dzieli ona 
wszystkie krzywe celowania na dwa rodzaje: z prawej strony od 
niej -  krzywe celowania, które nie wchodzą w strefę dużych prze­
ciążeń, z lewej strony -  krzywe celowania, które częściowo prze­
chodzą wewnątrz strefy dużych przeciążeń i  wobec tego dla lotu 
po nich potrzebne jest przeciążenie większe od granicznego.

Dla zbudowania granicznej krzywej celowania należy znaleźó 
je j punkt styczności ze strefą dużych przeciążeń /punkt K na 
rys. 2.24,a/. Ponieważ w punkcie styczności przeciążenie samolo­
tu myśliwskiego podczas lotu po granicznej krzywej celowania 
będzie maksymalne, to dla rozwiązania tego zadania wystarczy 
znaleźć maksymalną wartość n̂  z równania /2.43/ i  /2.44/.

W wyniku rozwiązania zadania określenia maksimum n̂  otrzy -  
mamy kierunek na punkt styczności qĵ . W płaszczyźnie poziomej 
bez manewru celu dla = 0 wielkość możemy określić według 

wzoru:

cos %  = 2 V,

Podczas lotu ze stałym kątem wyprzedzenia

cos qR = -
m

2 V.
cos ł '

Jeżeli \  >  2  dla vj; = 0 lub cos l| ; '  > 2 V ^  dla 
nie istn ieją punkty styczności granicznej krzywej celowania. 
W tych wypadkach każda krzywa celowania kończy się wejściem 
w strefę dużych przeciążeń.
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Graficzną budowę granicznej krzywej celowania wykonujemy 
od punktu styczności sposobem rozpatrzonym poprzednio w stronę 
mniejszych i  większych odległości /budową bezpośrednią lub od­
wrotną/.

Za pomocą granicznej krzywej celowania możemy określać nie 
tylko możliwe warunki lotu samolotu myśliwskiego po krzywej ce­
lowania, lecz i  ograniczać możliwe warunki strzelania, je ś li  
boczna granica strefy możliwego strzelania określana jest prze­
ciążeniem granicznym samolotu myśliwskiego n*, a punkt stycz -  
ności K /rys. 2.24,a/ znajduje się na odległości od celu, więk­
szej od maksymalnej odległości odpalania pocisków rakietowych.

Graniczne możliwości samolotu myśliwskiego dotyczące wejścia 
w strefę możliwego strzelania dla ustalonego toru lotu określa­
my drogą budowy granicznych krzywych celowania /zbliżania/, za­
pewniających wejście w strefę możliwego strzelania. Graniczne 
krzywe określamy budową odwrotną od charakterystycznych /kran -  
cowych/ pimktów strefy możliwego strzelania z uwzględnieniem 
minimalnego czasu znajdowania się samolotu myśliwskiego w grani­
cach strefy możliwego strzelania, potrzebnego de wykonania strze­
lania.

Graniczne tory posiadają duże znaczenie praktyczne, ponie -  
waż określają one dla ustalonej metody celowania/zbliżania/ wa­
runki wejścia samolotu myśliwskiego w strefę możliwego strzela­
nia.

2.2. OCENA MOŻLIWYCH WARUNKÓW ZASTOSOWANIA KIEROWANYCH 
POCISKÓW RAKIETOWYCH PODCZAS ZWALCZANIA CELÓW 

MANEWRUJĄCYCH

2.2.1. 0gólna_ęh§r§kteęystyka_^ły^_g|5|^u_c|lu_p§_
5 0żliwe_warunki_zasto|o^anig_p2igwggg_kieę2w§nych_

_E2Si§k^^_ra^ieto^2h_

Cel powietrzny może manewrować drogą zmiany wysokości, 
prędkości i  kierunku lotu.
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Intensywność wykonania manewru wysokością charakteryzuje 
prędkość wznoszenia, manewr prędkością -  charakterystyki rozpę­
dzania i  hamowania, manewr kiei*unkiem lotu -  nadmiar przeciąże­
nia lub przeciążenie aerodynamiczne.

Wyszczególnione rodzaje manewru celu mogą być stosowane
przez pilota oddzielnie lub łącznie, jeden z drugim.»

V7 czasie oceny możliwych warunków zastosowania bojowego kie­
rowanych pocisków rakietowych największe znaczeni^i posiada ma -  
newr celu kosztem zmiany kierunku lotu w płaszczyźnie poziomej 
lub je j b lisk ie j. Tłumaczy się to szeregiem przyczjm:

-  manewr celu w płaszczyźnie zbliżonej do poziomej stosina- 
kowo często stosowany jest w praktyce;

-  prawidłowości przypisane strzelaniu pociskami rakietowymi 
'do celu manewrującego w płaszczyźnie poziomej pozostają w za -  
sadniczych zarysach prawdziwe dla płaszczyzny nachylonej i  pio­
nowej ;

-  ocena wpłjwu manewru na możliwe warunki zastosowania po­
cisków rakietowych dokonywana jest za pomocą elektronowych ma­
szyn cyfrowych. Duże znaczenie posiadają uproszczone układy rów­
nań różniczkowych, opisujących proces naprowadzania pocisku ra­
kietowego na cel. Rozwiązanie układu równań różniczkowych dla 
płaszczyzny poziomej spełnia w pewnym stopniu te wymagania.

Manewr celu wywiera następujący wpływ na możliwe warunki 
strzelania:

-  zmniejszają się wymiary strefy możliwego strzelania 
i  zmienia się je j położenie względem celu;

-  utrudnia się warunki wejścia samolotu przechwytującego
w strefę możliwego strzelania. Odpalenie celowane pocisków ra­
kietowych w swobodnej walce powietrznej często staje się nie -  
możliwe;

-  komplikują się warunki celowania i praca pilota w wyko -  
rzystaniu systemu celovmiczego;
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-  początkowe warunki odpalania pocisków rakietowych według 
kursowego kąta celu znacznie się różnią od warunków spotkania 
z celem, co komplikuje ocenę skuteczności strzelania pociskami 
rakietowymi;

-  utrudnia się wybór racjonalnych warunków strzelania.

Podczas zbliżania do celu manewrującego po krzywej celowania 
/lub po torze zbliżonym do krzywej celowania/ pilot atakującego 
samolotu zmuszony jest wykonywać lot w ten sposób, że "wynosi” 
go pod duże sylwetki celu /ze strony kierunku manewru celu/ i  mo­
że się znaleźć poza granicami strefy możliwego strzelania, W tym 
wypadku dla skutecznego zastosowania kierowanych pocisków rakie­
towych należy wejść w strefę możliwego strzelania drogą stoeo -  
wania różnych chwytów /manewrów/ taktycznych. Jest to szczególnie 
ważne w swobodnej walce powietrznej.

Ponieważ manewr ce'u prowadzi do zmniejszenia W3rmiarów stre­
fy możliwego strzelania, korytarz wejścia do wewnątrz strefy 
zmniejsza się, a czas przebywania w je j granicach ulega skrócę -  
niu.

Określenie wymiarów i  położenia korytarza wejścia w strefę 
możliwego strzelania dla różnej intensywności manewru celu, 
a także czas znajdowania się samolotu myśliwskiego /atakującego/ 
w granicach tej strefy posiada duże znaczenie praktyczne. Oczy­
wiście, początkowo należy zbudować strefę możliwego strzelania 
dla ustalonych warunków.

Trudności zastosowania kierowanych pocisków rakietowych są 
uwarunkowane również i  charakterystykami systemów celowniczych.
Na przykład podczas manewru celu z przeciążeniem 2,5 i większym 
pilot nie może utrzymywać znacznika celu na wskaźnikach celów -  
ników typu RP-21 w zakresie obserwacji nawet przy wzrokowej wi­
dzialności celu. Następuje to z zasady kosztem raptownej zmiany 
względnego położenia celu, towarzyszącego niesprzyjającą zmianą 
odbitego sygnału.
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W swobodnej walce powietrznej samolotu myśliwskiego typu 
MiG-21 z taktycznymi samolotami myśliwskimi przeciwnika zasto­
sowanie celowników radiolokacyjnych dla oceny położenia celu 
według współrzędnych kątowych i odległości staje się praktycz 
nie niemożliwe. Pilot zmuszony jest prowadzić walkę powietrzną 
i oceniać wzrokowo odległość do celu.

Urządzenia licząco-rozwiązujące współczesnych celowników 
radiolokacyjnych nie uwzględniają transformacji /pizekształce - 
nia/ strefy możliwego strzelania podczas atakowania celu manew­
rującego. Zobrazowanie jego położenia względem samolotu przech­
wytującego w celownikach typu RP-21 nie pozwala pilotowi okreś­
lić, czy znajduje się on w strefie możliwego strzelania według 
kursowego kąta celu.

Dla skutecznego zastosowania kierowanych pocisków rakieto­
wych należy dokładnie przeanalizować możliwości konkretnych sys­
temów celowniczych, aby określić pilotowi praktyczne zalecenia 
w najlepszym ich wykorzystaniu.

2*2.2. Stręfy_możUw|go^|tr||lani|^|§^c|lu^man|Wui|gegQ^

Zbudowanie strefy możliwego strzelania do celu manewrują - 
oego z »TTkorzystaniem metod kinematyki nie pozwala w doatateoz- 
nym stopniu uwzględnić wpływu takich ważnych charakterystyk po­
cisków rakietowych, Jak maksymalna kątowa prędkoóć osi koor y - 
natora głowicy samonaprowadzanla, przeciążenie rozporządzalne ,- 
współczynnik wzmocnienia układu sterowania w ustalonych warun­
kach, opóźnianie układu sterowania w stosunku do sygnału wej 
ściowego i inne.w związku z tym szerokie rozpowszechnienie otrzymały dyna • 
miozne metody badania ruchu pocisków rakietowych za pomocą 
elektronowych maszyn cyfrowych.
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Dla oceny możliwych warunków zastosowania bojowego kierowa­
nych pocisków rakietowych postępujemy w następujący sposób:

-  opracowujemy i  rozwiązujemy na elektronowych maszynach 
cyfrowych układ równań różniczkowych, opisujący proces naprowa­
dzania pocisku rakietowego na cel. Ra podstawie takiego rozwią­
zania znajdujemy granice strefy możliwego strzelania dla usta­
lonych warunków i  budujemy samą strefę;

-  mając strefę możliwego sti‘zelania dla szeregu warunków, 
określamy odpowiednie matematyczne zależności, opisujące dosta­
tecznie dokładnie położenie granicy strefy. Następnie określone 
zależności wykorzystujemy dla określenia granic strefy raożli -  
wego strzelania w innych, różniących się odi przyjętych warunków 
podczas modelowania;

-  dokonujemy analizę wpływu różnych czynników na wymiary
i  położenie strefy możliwego strzelania i opracowujemy prakty­
czne zalecenia i  wnioski odnoście możliwych warunków zastoso -  
wania bojowego pocisków rakietowych.

Dla wyj śnienia ogólnego obrazu zmiany strefy możliwego 
strzelania w zależności od typu stosowanych pocisków rakieto­
wych, intensywności manewru celu i  kierunku strzelania rozpa -  
trzymy rys. 2.26, Na tym rysunku strefy możliwego strzelania 
zbudowane są w oparciu o wyniki modelowania procesu naprowadza­
nia pocisku rakietowego na cel w płaszczyźnie poziomej. Cel 
rozpoczyna manewr w momencie odpalenia pocisku rakietowego. Jak 
wynika z rysunku, strefy możliwego strzelania zmniejszają się 
i  stają się niesymetryczne. Zgodność strefy strzelania, zobra­
zowanej na pokładzie samolotu myśliwskiego typu MiG-21 /rys. 
2,26/, ze strefą możliwego strzelania według charakterystyk po­
cisku rakietowego zostaje naruszona.

Badania pokazują, że podczas strzelania do celu manewrują­
cego występują następujące właściwości:

_ uo pierwsze, rozmiary strefy możliwego strzelania zmniej­
szają się ze zwiększeniem intensywności manewru celu kosztem
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wzrostu minimalnej i zmniejszenia maksymalnej odległości strze­
lania. Prócz tego, strefa możliwego strzelania zwęża się od 
strony bocznych granic;
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.ł40‘
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Rys.2,26. Wpływ manewru celu na wymiary i  położenie 
strefy możliwego strzelania
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“  po d r u g i e , z m ie n ia  s i ę  r o z m i e s z c z e n i e  s t r e f y  m o ż l iw e g o  

s t r z e l a n i a  w z g lę d em  c e l u .  J e ż e l i  d l a  c e l u  m a n e w ru ją c e g o  s t r e f a  

m o ż l iw e g o  s t r z e l a n i a  r o z m i e s z c z o n a  j e s t  s y m e t r y c z n i e  w zg lędem  

p r o s t e j  p r z e c h o d z ą c e j  p r z e z  w e k t o r  p r ę d k o ś c i  l o t u  c e l u ,  t o  ze  

z w ię k s z e n ie m  p r z e c i ą ż e n i a  c e l u  p o d c z a s  manewru s t r e f a  m o ż l iw e g o  

s t r z e l a n i a  p r z e s u w a  s i ę  / o b r a c a  s i ę /  w s t r o n ę  s k r ę t u  c e l u  w 

p r z e d n i e j  i  w s t r o n ę  o d w r o t n ą  -  w t y l n e j  p d ł s f e r z e  / k i e r u n e k  

s k r ę t u  n a l e ż y  b r a ć  w z g lę d em  s a m o lo t u  a t a k u j ą c e g o / ;

_  PO t r z e c i e , s t r e f a  m o ż l iw e g o  s t r z e l a n i a  j a k o  c z ę ś ć  p r z e  -  

s t r z e n i  w o k ó ł  c e l u ,  k t ó r e j  o b j ę t o ś ć  r ó ż n i  s i ę  od z e r a ,  n i e  zaw ­

s z e  i s t n i e j e .  D l a  k a ż d e g o  t y p u  p o c i s k u  r a k i e t o w e g o  można w sk a  -  

z a ć  t a k i e  p r z e c i ą ż e n i e  c e l u ,  d l a  k t ó r e g o  s t r e f a  m o ż l iw e g o  s t r z e ­

l a n i a  s t a j e  s i ę  t a k  m a ł a ,  że  t r a f i e n i e  s a m o lo t u  a t a k u j ą c e g o  do  

w e w n ą t r z  t e j  s t r e f y  i  u t rz y m y w a n ie  s i ę  w n i e j  w c i ą g u  2 -  3 s 

j e s t  p r a k t y c z n i e  n i e m o ż l i w e .  T a k i e  p r z e c i ą ż e n i e  c e l u  nazyw a  s i ę  

p r z e c i ą ż e n i e m  g r a n i c z  .ym.

Wobec t e g o ,  j e ż e l i  c e l  w y k o n u je  p e ł n y  s k r ę t  i  m an ew ru je  

z p r z e c i ą ż e n i e m  g r a n ic z n y m ,  t o  w o k ó ł  t a k i e g o  c e l u  n i e  i s t n i e j e  

p r a k t y c z n i e  ż adn e  p o ł o ż e n i e ,  s k ą d  o d p a l o n y  p o c i s k  r a k i e t o w y  

m ó g łb y  n o i m a ln i e  n a p r o w a d z i ć  s i ę  n a  c e l .

Graniczne przeciążenie celu dla pocisków rakietowych typu 
R-3S wynosi 3,5 “ 4,5 jednostek.

P o d c z a s  budowy s t r e f y  m o ż l iw e g o  s t r z e l a n i a  m etodą  g r a f i c z -  

n o - a n a l i t y c z n ą  in t e n s y w n o ś ć  manewru c e l u  p o w in n a  b y ć  o g r a n i c z o ­

n a  w i e l k o ś c i ą  p r z e c i ą ż e n i a  g r a n i c z n e g o ;

_  po c z w a r t e , manewr c e l u  z p r z e c i ą ż e n i e m  ae rodynam icznym  

do 2 j e d n o s t e k  n i e  w y w ie r a  i s t o t n e g o  w p ływ u  na  w y m ia ry  i  p o ł o  

z e n i e  s t r e f y  m o ż l iw e g o  s t r z e l a n i a  w p o r ó w n a n iu  z s y t u a c j ą , k i e d y  

c e l  n i e  m a n e w ru je .

N a l e ż y  p o d k r e ś l i ć ,  że  n i e  w o ln o  m y l i ć  w p ływ u  manewru c e l u  

n a  w y m ia ry  i  p o ł o ż e n i e  s t r e f y  m o ż l iw e g o  s t r z e l a n i a ,  gd y  r o z p a t r u ­

j e  s i ę  w p ły w  manewru na  z b l i ż a n i e  i  m o ż l iw o ś ć  w e j ś c i a  s a m o lo tu

p r z e c h w y t u j ą c e g o  w s t r e f ę  m o ż l iw e g o  s t r z e l a n i a .
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R ozpatrz irm y  g r a f i c z n o - a n a l l t y c z n ą  m etodę  budowy s t r e f y  moż­

l i w e g o  s t r z e l a n i a  do c e l u  m a n e w ru ją c e g o  p o d c z a s  s t r z e l a n i a  po  

C isk a m i  r a k i e t o w y m i  t y p u  R-3S.
Z a l e ż n o ś c i  m atem atyczne  / w z o ry /  d l a  o k r e ś l e n i a  g r a n i c  s t r e  

f y  m o ż l iw e g o  s t r z e l a n i a  do c e l u  m a n e w ru ją c e g o  w y b i e r a  s i ę  z  t a ­

kim w y l i c z e n i e m ,  a b y  b y ł y  one w m i a r ę  m o ż l i w o ś c i  p r o s t e  i  d a w a ły  

d o s t a t e c z n i e  d o b r e  p o k r y c i e  z  w y n ik am i  m o d e lo w a n ia ,

2,2.2.1. Metoda_budowy_strefy_możliwego__strzeląnia_

do c ę l u _ _ m ą n ę ^ u i a ę e s o _ d l ą _ £ O G i s k u _ r a k i ę t o w e g o _

K o l e j n o ś ć  budowy  s t r e f y  m o ż l iw e g o  s t r z e l a n i a  d l a  o k r e ś l o n y c h  

warunków  /H, V^, n ^ /  j e s t  n a s t ę p u j ą c a  / r y s .  2.27/:

-  b u d u jem y  s t r e f ę  m o ż l iw e g o  s t r z e l a n i a  do c e l u  n iem an ew ru  -  

j ą c e g o }

— o b l ic ze im y  p r o m ie ń  o k r ę g u  w e d łu g  w z o r u :

r  = r  + A ,•̂ ni o m’
72.51/

g d z i e ;  r  -  p r o m ie ń  o k r ę g u  b o c z n e j  g r a n i c y  s t r e f y  m o ż l iw e g o

°  s t r z e l a n i a  d l a  celu n ie m a n e w r u j ą c e g o  / p a t r z  w z ó r

. 72.48//i

^^m “ ’"i /^c - 1/- 10'
/2.52/

gdzie; k̂  = 0,4 dla 0.3 km^ H < 5 km, 

k̂  = 0,7 dla 5 km ^  H < 12 km.
Wzór /2.52/ jest prawdziwy dla zmiany parametrów w zakresie: 

>  900 km/fe,

1 < v y v ^ ć 1 ,4 .

1 < n„ < ni .
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Wzór /2.53/ jest prawdziwy dla >  2ą

-  z punktu 0̂  przeprowadzamy łuk okręgu o promieniu 
do przecięcia z bocznsrmi granicami w punktach C i  e. Wielkość 

obliczamy według wzoru!

\  = ^max ” ^^m* 72.54/

gdzie! = /n  ̂ -  2/ k^, w km;

a 0,4 dla 0,3 km 4  H < 5 km; 

k  ̂ = 0,7 dla 5 km 4  H <12 km;

maksymalna odległość strzelania do celu niemanewru'
max

jącego w km.

Wzór 72,54/ jest prawdziwy dla n  ̂ > 2.

Boczna granica strefy możliwego strzelania ze strony od - 
wrotnej do kieininku manewru celu, pozostaje ta sama, co i  dla 
celu niemanewrującego.

2.2.3. W§runki_lotu^|a®o|gtu_m2§liw|^|ego^2Qdcz||^ 

celowania do_ęęlu_m§nęwruj[§ęego^

2.2* 3.1. Równania różnięzkowe_ruęhu_samolotu_mjśliwskiego

£0 krzj[wjfch_celowani

Ka podstawie rys. 2.22 możemy napisać: 

”  ® \  cos cos q ,

V sin q + sin ij/
Co

72.55/

72.56/
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fm -  ?D = t  •
/2.57/

We wzorze /2,56/ znak ’*plus" bierzemy podczas zbliżania 
z kątem odstawania, a "minus" - z kątem wyprzedzenia.

Różniczkując każde z równań /2,57/ względem czasu i  uwzględ-

c * otrzymamy;

•
q * ^c« 72.58/

ł =^m - Wjj. /2.59/

W równaniu /2,58/ znak "plus" bierzemy podczas manewru celu 
od samolotu przechwytującego, "minus" - w czasie manewru na sa­
molot przechwytujący.

Układ równań różniczkowych ruchu samolotu przechwytującego 
po krzywych celowania lub zbliżania z uv<rzględnieniem wzorów 
/2.55/, /2.58/ i  /2.59/ zapisujemy w postaci:

- D a cos \|;

0. = ±

CO CO-J-V*
m  D

/2.60/

Podczas lotu samolotu ̂ przechwytującego z »  0 /lub v|> =
= const/ wielkoóó a 0 i  = 0 0 ^̂ . Układ równań upra­
szcza się:

+ '̂ 0 cos q,

COm + COc*
/2.61/
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Dla metody zbliżania równoległego samolotu przechwytującego 
do celu /cOp = 0, q = co ,̂ ^ układ równań /2.60/ możemy
napisać w postaci:

-  D = cos q,

■ 9 = “ o ’

“ d = 0-

A

sin sin q.

V /2.62/

Rozwiązując układ równań /2.60/, /2.6l/ lub /2.62/ na elek­
tronowych maszynach cyfrowych dla określonych warunków ataku, 
możemy zbudować.tor lotu samolotu przechwytującego i  ocenić moż­
liwości jego wejścia w strefę możliwego strzelania*

2 . 2 . 3 -  2 .  G r ą f i ę z n o ; ; a n ą l i t y ę z n e _ m e t o d y _ b u d o w y _  

_ k r z y ^ ę h _ c e l o w a n i a _ _

2.2.3*2.1. Łot po krzywej celowania z »  0

Podczas zbliżania do celu manewrującego względną prędkość 
lotu samolotu przechwytującego określamy według wzoru:

V =7 - 1  - V' ,r m c p * /2*63/

gdzie: V , — odpowiednio prędkość lotu samolotu przechwytu­
jącego /myśliwskiego/ i  celu;

V ' - poprzeczna prędkość, powstająca ze względu na 
 ̂ obracanie się l in i i  odległości z prędkością 

kątową co« :
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Mnożymy prawą i  lewą stronę równania /2,63/ na krok w cza­
sie A t, Wówczas sumaryczny ruch samolotu przechwytującego 
względem celu będzie się składać z trzech niezależnych prze - 
mieszczeó; i  Sco • Kierunek przemieszczeń pokrywa się
z kierunkiem każdego z wektorów w równaniu /2.63/»

Bezpośrednia i  odwrotna budowa krz3rwych celowania dla ok - 
reślonych warunków pokazana jest na rys. 2.28. Dla wypadku od­
wrotnej budowy toru lotu samolotu przechwytującego w równaniu 
/2.63/ znaki należy zamienić na przeciwne.

Rys. 2.28. Schemat budowy krzywych celowania, v|) = 0

Krzywe celowania/zbliżania/ podczas lotu z dodatnim lub 
ujemnym kątem wyprzedzenia budujemy analogicznie. Należy jedy­
nie za każdym razem uwzględniać obecność kąta wyprzedzenia 
i  jego znak.
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2.2.3.2.2. Łot po torze zbliżania równoległego

Budowę toru lotu samolotu przechwytującego wykonujemy 
w następujący sposób.

Z punktu 0 /rys. 2.29/, poczynając od l in i i  D ,̂ przeprowa­
dzamy promienie z odstępem Aq = A t. Zaleca się tak postę­
pować w czasie bezpośredniej i  odwrotnej budowy. Obliczamy
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W wypadku bezpośredniej budowy z punktu 0 przeprowadzamy 
łuk okręgu o promieniu r = Ŝ .

Odcinek umieszczamy pomiędzy linią odległości D i lukier 
okręgu, pozostawiając go równoległym do wektora V̂ , Z punktu 
przecięcia odcinkiem linii budujemy prostopadłą do linii 
D . Przecięcie tą prostopadłą następnego promienia daje^punkt 1 
Budowę w punktach 2, 3 przeprowadzamy w sposób analogiczny.

Łącząc punkty 0, 1, 2, , n płynną krzywą, otrzymujemy
tor lotu samolotu przechwytującego.

Odwrotną budowę wykonujemy w odwrotnym porządku*

2.2,3,3. G r a n i c z n a _ ^ k r z y w a _ ę ę l o w a n i a _ g o d ę z a s _ z b l i ż a n l a _

Dla zbudowania granicznej krzywej celowania należy tak sa - 
mo, jak i podczas strzelania do celu niemanewrującego, znaleźó 
współrzędne punktu styczności /K/ krzywej celowania do strefy 
dużych przeciążeń, W danym wypadku wystarczające jest znalezie­
nie kąta kursov/ego, określającego kierunek do punktu styczności« 
Rozpatrzymy dwa wypadki,

2.2.3.3.1 .Samolot przechwytujący wykonuje lot z = 0 .
Dzieląc w układzie równań /2.6l/ plei-wsze równanie przez 

drugie, otrzymamy równanie toru lotu samolotu przechwytującego.

dD V + cos q m c /2.64/
dq co + CP m -■ c

Różniczkując równanie okręgu

m c
D = sin q ,
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o p i s u j ą c e  g r a n i c ę  s t r e f y  du ż y c h  p r z e c i ą ż e ń  w p ł a s z c z y ź n i e  po -  

z io m e j  d l a  w y b r a n e j  w a r t o ś c i  nJ^jj w z g lę d e m  p a ra m e t r u  q ,  o t r z y  -  

mamy;

dD

dq
c o s  q . /2.65/

co.

U w z g l ę d n i a j ą c ,  że  g r a n i c z n a  k r z y w a  c e l o w a n i a  / z b l i ż a n i a /  

s t y k a  s i ę  z g r a n i c ą  s t r e f y  d u ż y c h  p r z e c i ą ż e ń ,  t o  z n a c z y  p o s i a ­

d a j ą  one j e d e n  w s p ó ln y  p u n k t  d l a  q f  0 ,  po rów n u jem y  p raw e  s t r o ­

ny  ró w n ań  / 2 .6 4 /  i  / 2 .6 5 / ,  i  o k r e ś la m y  k i e r u n e k  n a  p u n k t  s t y c z ­

n o ś c i  K ;

V + cos m c %

co. c o s  q =

s k ą d  po  p r z e k s z t a ł c e n i u  mamy;

cos Pr = - /2.66/

^  ■ “ jm

g d z i e :  n^ -  n a d m ia r  p r z e c i ą ż e n i a  c e l u  p o d c z a s  m anewru ;

n i  -  g r a n i c z n y  n a d m ia r  p r z e c i ą ż e n i a  s a m o lo t u  m y ś l i w s k i e ­

g o ,  d l a  k t ó r e j  w a r t o ś c i  zbu dow ana  j e s t  s t r e f a  du -  

ż y c h  p r z e c i ą ż e ń .

2.2.3.3.2. Samolot przechwytujący wykonuje lot 
ze stałym katem wyprzedzenia _

Dzieląc w układzie równań /2.60/ pierwsze równanie przez 
drugie i  uwzględniając, że , otrzymamy:

dD \  cos vji' + cos qR
/2.67/

dq co + côm — c
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Równanie /2.65/ pozostaje w danym wypadku to samo. Porównu­
jąc prawe strony równań /2,67/ i  /2.65/» i  wykonując przekształ­
cenia , otrzymamy:

Qk
1

cos + • /2.68/

Znak "minus” w mianowniku równań /2,66/ i  /2.68/ bierzemy 
w czasie określania kierunku do punktu styczności ze strony, 
skąd maneYn̂ uje cel, i  "plus" - z odwrotnej strony. W większości 
wypadków lin ia  granicznej krzywej celowania, styczna do strefy 
dużych przeciążeń ze strony odwrotnej do kierunku manewru celu, 
nie ma praktycznego znaczenia dla oceny możliwych warunków 
strzelania. Dlatego w dalszym ciągu rozpatrywać będziemy tylko 
lin ię  granicznej krzywej celowania /zbliżania/, która umiesz - 
czona jest ze strony kierunku manewru celu. Szereg takich krzy­
wych dla wypadku zbliżania samolotu przechwytującego z = 0 
podana jest na rys, 2.30. Z tego rysunku wynika, że im większa 
jest intensywność manewru celu, tym mniejsze są rozmiary strefy^ 
zawartej między graniczną krzywą celowania i  promieniem q = 180. 
W miarę zwiększania n. punkt styczności K przesuwa się do punk- 
tu 0.

W czasie manewru celu z nadmiarem przeciążenia 1,5 granicz­
na krzywa celov/ania I  położona jest w pobliżu minimalnej od — 
ległośc i odpalania pocisków rakietowych typu R-33. Jeżeli prze­
dłużać zwiększanie przeciążenia celu podczas manewru, to punkt 
K stosunkowo szybko pokrywa się z punktem C i  graniczna krzywa 
celowania nie będzie istn ieć. Teraz dowolna krzywa celowania 
będzie wchodzić w strefę dużych przeciążeń i  pozostanie tam az 
do punktu C.

W tych wypadkach, gdy granica strefy dużych przeciążeń po - 
kryv/a się na pewnym odcinku z boczną granicą strefy możliwego
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strzelania* wejście samolotu przechwytującego w strefę dużych 
przeciążeń równoznaczne jest wyjściu jego z granic strefy moż­
liwego, strzelania.

Rys, 2.30. Graniczne krz;^e celowania dla różnej 
intensywności manewru celu

Wobec tego, dla oceny możliwości wejścia samolotu przechwy­
tującego w strefę możliwego strzelania określenie warunków, gdy 
is tn ie je  graniczna krzywa celowania, posiada duże znaczenie 
praktyczne.

Określimy warunki stnienia granicznej krzsrwej celowania.

Rozpatrzymy wypadek lotu samolotu przechwytującego po krzy­
wej celowania z = 0,

Z równania /2.66/ wynika, że kierunek do punktu styczności 
is tn ie je , je ś l i  mianownik jest większy lub równy jedności. Stąd 
warunek istnienia granicznej krzywej napiszemy w postaci;
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1c /2.b9/

Róvraanxe

3C /2.70/

jest równaniem prostej we v/społrzednach prostokątnych

OC

Rys. 2 . 3 1 . Wpływ manewru celu na możliwe warunki 
zastosowania uzbrojenia rakietowego
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Prosta I, na rys. 2.31, odpowiada = 1,73.
Z lewe;J strony prostej I leżą strefy warunków ataku, dla 

których graniczna krzywa celowania /zbliżania/ istnieje, a dla 
prawej strony - nie istnieje.

Jeżeli w czasie ataku manewr celu i inne parametry sprawia­
ją, że punkt przecięcia się wartości n^^ i V^/V^ leży z lewej 
strony krzywej I, to warunki wejścia samolotu przechwytującego, 
uzbrojonego w pociski rakietowe typu R-3S na H <12 km, w stre­
fy możliwego strzelania są stosunkov/o proste, jeżeli zaś podany 
p\mkt leży z prawej strony prostej I, to dla wejścia w strefę 
możliwego strzelania należy stosować specjalne chwyty /manewry/ 
taktyczne.

O c z y w i ś c i e  g r a n i c a  I i s t n i e j e  n i e  w p o s t a c i  p r o s t e j ,  a l e  

w p o s t a c i  s to su n k o w o  w ą s k i e g o  p a s a .

W odniesieniu do strzelania pociskami rakietowymi typu R-3S 
na H < 12 km ten pas znajduje się pomiędzy prostymi I , a  i I .

W wypadku.zbliżania się samolotu przechwytującego do celu 
z kątem odstawania warunki istnienia granicznej krzywej zbliża­
nia z uwzględnieniem równania /2.68/ zapisujemy w postaci:

f
^  c o s /2.71/

Jeżeli = const, to równanie /2.70/ jest równaniem pros­
tej na tych samych osiach, co i  w wypadku zbliżania z l|/ = 0.

W podobnej sytuacji wartość n*jĵ  należy przyjmować bądź 
z warunków ograniczenia możliwości fizjologicznych pilota pod­
czas lotu z kątem odstawania, bądź według raożliwości aerodyna 
mocznych samolotu w danych warunkach.
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2.2.4. OcenajnożUwońęl^węllęią^namol^
w 8trefg^możliwego_s|rzelania^godczaa^attikęwanin^

^ęelu^z^txlnei^gół|fęrx.

Dla oceny możliwości samolotu myśliwskiego dotyczących 
wejścia w strefg możliwego strzelania dla ustalonych warunków
ataku należy:

- zbudować strefę możliwego strzelania i strefę pracy celow­
nika;

- określić, czy istnieje graniczna krzywa celowania /zbli 
żania/ jako styczna do strefy dużych przeciążeń. Jeżeli istnie­
je, to znaleźć położenie punktu styczności od strony, z której 
manewruje cel, z tego punktu zbudować graniczną krzywą celowa - 
nia w kierunku dużych odległości;

- jeżeli graniczna krzywa nie istnieje, zbudować «korytarz" 
wejścia samolotu przechwytującego w strefę możliwego strzela - 
nia. Wewnątrz tego korytarza wrysować szereg krzywych celowania 
z podziałem według czasu;

- na podstawie analizy otrzymanych danych opracować prakty­
czne zalecenia dla personelu latającego i dla naziemnych punktów 
dowodzenia w zapewnieniu niezawodnego wejścia samolotu przech - 
wytującego w strefę możliwego strzelania.

Korytarz wejścia aamolotu przechwytującego w strcff możll - 
wego strzelania tworzy sij w wynilm zbudowania dla ustalonych 
warunkćw ataku krzywych celowania z dwóch skrajnych punktów 
strefy możliwego strzelania, rozmieszczonych jeden na minimal- 
nej, a drugi na maksymalnej odległości.

Możliwości zastosowania kierowanych pocisków rakietowych 
w walce powietrznej z celem manewrującym lub w swobodnej walce 
powietrznej ograniczone są wielkością granicznego przeciążenia
celu.
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ría ryn. ?.31 poło:^.oiilo '/,nkron\i f;;mulc'/,n,ych ccln
wzdłuż ODl. día pocinku raUlatowcgo typu U-J.',! podnno .Innl,
liniami A 1 B.

Linie A i  D wryeowane oą taez uwzględnienia czanu przebywa ~ 
nia samolotu przechwytującego w stre fie  możliwego ntrzeLania.

Jeżeli uwzględnić czas przebywania samolotu przechwytują - 
cego w s tre fie  możliwego strzelania w ciągu 2 -  3 U to wszyst­
kie proste A i  B przesuną się w lewo w przybliżenxu o 0,5 Jed­
nostek przeciążenia celu. Na rys. 2.31 przesunięcie l in i i  A 
oznaczono lin ią  A .

Między liniami I i  a '/A/ leżą strefy przeciążenia celu, dla 
których p ilo t samolotu przechw-ytującego może osiągnąć wykonanie 
osiowanego odpalenia pocisków rakietowych kosztem umiejętnego 
zastosowania różnych chwytów taktycznych.

Na podstawie rys. 2.31 można wyznaczyć szereg zaleceń 
praktycznych.

1. Efektywność manewru celu Jako środka przeciwdziałania 
skutecznemu wejściu samolotu atakującego w strefę możliwego 
strzelania zależy od prędkości zbliżania samolotu przechwytują­
cego do celu i  odległości do celu w momencie rozpoczęcia Jego 
manev;ru. Im większa prędkość zbliżania 1 odległość, tym skutecz­
niejszy Jest manewr celu, wykonywany z Jednym i  tym samym prze­
ciążeniem. Dlatego na etapie ataku p ilo t samolotu przechwytują 
cego powinien w miarę możliwości zmniejszać prędkość zbliżania 
do celu do wielkości rzędu 100 - 150 km/h.

Zmniejszenie odległości rozpoczęcia manewru celu należy 
osiągnąć kosztem szeregu przedsięwzięć, zapewniających wykonanie 
ataku z zaskoczenia. Należy stale podkreślać, że ataki z zasko­
czenia z zastosowaniem kierowanych pocisków rakietowych, i  w 
ogóle, zapewniają rażenie celu z bardzo dużym prawdopodobień - 
etwem. Utrata zaskoczenia może nie zezwolić na skuteczne użycie 
pocisków rakietowych, szczególnie w walce powietrznej z taktycz­
nymi samolotami myśliwskimi lub z Innymi typami energicznie ma- 
newrrujących celóv/.
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2. Możliwości samolotu przechwytującego po wejściu w strefę 
możliwego strzelania w znacznym stopniu zależą od intensywności

manewru celu.
Dla wszechsylwetkowych pocisków rakietowych jedną z oznak, 

na podstawie których można ocenić wpłyY/ manewru celu na możli 
wośó wykonania celowanych odpaleń pocisków rakietowych jest fak 
istnienia /lub nieistnienia/ granicznej krzywej celowania. Je - 
- e l i  is tn ie je  graniczna krzyv-/a celowania, to cel poprzez swej 
manewr z zasady nie może zerwać strzelania pociskami rakietowy­
mi z granic strefy możliwego strzelania. Jeżeli graniczna krzy­
wa celowania nie is tn ie je , to dla wejścia w strefę możliwego 
strzelania p ilot zmuszony jest stosować różne chwyty taktyczne, 
których skuteczność w całości określa się mi.->trzostwem i  po' 
mem wyszkolenia w prowadzeniu v/alki powietrznej.

3. P ilo t, który zn-jdzie się w położeniu atakowanego, może 
uciec’ od dowolnego nie wszechsylwetkowego pocisku rakietowego 
klasy powietrze-powietrze, odpalonego do niego przez przeciwni­
ka. W tym celu powinien on bez opóźnień wykonać manewr z prze­
chyłem zbliżonym do granicznego przeciążenia celu w ciągu 10 -

- 20 a.

2.3. OCEHA M0ŻLIV/YCH WARUNKÓW ZASTOSOWANIA KIEROWANYCH
POCISKÓW RMCIETOWYCH Z UWZGLĘDNIENIEM CHARAKTERYSTYK 

SYSTEMÓW CELOWNICZYCH

Jak podane było poprzednio, system celowniczy rozwiązuje 
cały szereg zadań wainyoli dla zastosowania bojowego, do których 
oprócz zadania zapewnienia celowanego odpalenia poclekow rakie­
towych zalicza się obserwację przestrzeni powietrznej l  wykrycie 
celu, określenie jego współrzędnych względem samolotu mysllw - 
skiego, zbliżenie do odległości przechwycenia celu, przechwyce­
nie celu 1 przejście na zakres automatycznego siedzenia ce u 
według współrzędnych kątowych i  odległości. Prócz tego.sya em> 
celownicze posiadają urządzenia ochrony przed zakłóceniami



-  213 -

aktywnymi i' pasjrwnymi oraz powstającymi wskutok odbicia sygnałów 
radiolokacyjnych od powierzchni ziemi.

Systemy celownicze konstuuje się z uwzględnieniem ŷ ymagania 
zapewnienia wykonania celov/anego odpalenia pocisków rakietowych 
W granicach strefy możliwego strzelania. Lecz nie zawsze wymaga" 
nia te spełnione są v/ pełni, ponieważ umieszczenie w jednym sys­
temie urządzeń, realizujących różne zadania, prowadzi do okreś­
lonych ograniczeń możliwości systemu celowniczego w całości.

Ka możliwe warunki strzelania oprócz czynników, podanych 
w poprzednich paragrafach v/ywierają wpływ charakterystyki sys - 
temu celowniczego, metody rozwiązania zadań zbliżania i celowa­
nia, zakres warunków, w których rozwiązuje się te zadania: od - 
ległość wykrycia i przechwycenia celu, kąty odchylenia anteny, 
granice pracy urządzenia licząco-rozwiązującego, obliczającego 
zakres odległości odpalania pocisków rakietowych i poprawki ką­
towe celowania.

W obecnym czasie do celowania i odpalania kierowanych poci­
sków rakietowych stosuje się z zasady systemy celownicze z wiz­
jerem radiolokacyjnym. Wizjery optyczne i na podczerwień stosu­
je się jako dublery w razie odmowy pracy zasadniczego systemu 
celowniczego lub też w tych warunkach, gdy system zasadniczy nie 
może być wykorzystany /zakłócenia, małe wysokości itd,/. Dlatego 
wszystkie zagadnienia rozpatrywać będziemy w oparciu o radiolo­
kacyjny system celowniczy.

W zależności od przeznaczenia Is, doskonałości konstrukcji 
systemy celownicze mogą rozwiązjrwać zadania wyjścia samolotu 
myśliwskiego w strefę możliwego strzelania, celowania i odpala­
nia pocisków rakietowych z różnym stopniem doskonałości i w róż­
nym zakresie. Doskonalsze systemy celownicze rozwiązują zadanie 
przyrządowe i podają pilotowi sygnały, według których realizuje 
on wyprowadzenia samolotu myśliwskiego w strefę możliwego strze­
lania według toru zbliżania równoległego /lub zbliżonego do nie­
go/, a także odpalanie pocisków rakietowych z obliczonym kątem 
wyprzedzenia. Zezwala to w sposób maksymalny wykorzystać możli­
wości bojowe pocisków rakietowych.
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Systemy celownicze typu RP-21 są w is toc ie  wizjerami radio­
lokacyjnymi z urządzeniem licząco-rozwiązującym, obliczającym 
tylko zakres dozwolonych odległości odpalania pocisków rakieto­
wych. Zbliżanie do celu wykonuje się po krzjr//ej pościgu, a od - 
pałanie pocisków rakietowych bez kąta wyprzedzenia, to znaczy 
metodą bezpośredniego naprov/adzania.

Charakterystyki systemu celowniczego w dowolnym zakresie 
rozwiązywanych przez niego zadań wywierają wpływ na warunki 
zastosowania bojowego kierowanych pocisków rakietowych. W tym 
celu, aby w pełni wykorzystać możliwości bojowe uzbrojenia i  
osiągnąć zwycięstwo nad przeciwnikiem powietrznym, p ilo t  powi­
nien dokładnie znać stopień tego wpływu, a szczególnie te ogra­
niczenia, które nakłada system celowniczy na możliwości bojowe 

kierowanych pocisków rakietowych.

Aby ocenić możliwe warunki 1 wybrać racjonalne sposoby za­
stosowania bojowego kierowanych pocisków rakietowych, należy ok­
r e ś l ić  s tre fę  pracy systemu celowniczego na wszystkich etapac 
jego zastosowania. Porównanie s tre fy  pracy systemu celowniczego 
ze s tre fą  możliwego strzelan ia kierowanymi pociskami rakietowymi 
daje pogląd na uzgodnienie możliwości systemu celovmlczego z po- 

Ciskami rakietowymi.

2.3.1. Strefa_Ęrągy_|y|t|gu_ę|lown|g|egp_

Strefą pracy systemu celowniczego nazywamy tę częsc prze 
Btrzeni wokół celu, w której p ilo t  samolotu myśliwskiego może 
wykorzystać system dla wykrycia celu, zb liżen ia do niego, ce o- 
wania, odpalania i  naprowadzania pocisków rakietowych.

Do warunków wywierających istotny wpływ na s tre fę  pracy 

systemu celowniczego zaliczamy.

-  typ celu;

- wysokość lotu  celu;

- prędkość zbliżania samolotu myśliwskiego do celu;

- obecność zakłóceń radiolokacyjnych.
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2.3.1. T. 2 i y _ 2 ® ł y S 2 .

Odległość wykrycia celu powietrznego przez konkretny radio­
lokacyjny system celowniczy.zależy od typu celu i  jego sylwetki, 
położenia celu w s tre fie  obserwacji,. czasu przeglądu v«iiązką ra­
diolokacyjną strefy obserwacji, a także od obecności zaświeceń 
na ekranie wskaźnika.' ■ ^

Typ celu i  jego sylwetka określają skuteczną powierzchnię 
odbicia. Im jest ona v/iększa, tym większa jest odległość wykry­
cia celu. Tę właściv/ość możemy wykorzystać, dla określania od - 
ległości v/ykrycia dowolnego celu, stosując podstawowy wzór ra­
diolokacji, należy wówczas znać odległość wykrycia typowego celUj 
który nazywa się wzorcowym i  jego skuteczną powierzchnię odbicia. 
Wzór obliczeniowy posiada postać:

4r

D = D c ‘ w 'J -
6'c

gdzie: D̂ , - odpowiednio Odległość wykrycia samolotu wzorco-
. ' ' wego i  celh;

®"w’ ^c ”  odpowiednio skuteczne powierzchnie odbicia samo- 
io1:u'wzorcowego i  celu /skuteczną powierzchnią 
odbicia celu możemy określić w przybliżeniu, 
przyjmując," że stosunek płaszczyzn równy jest 
stosunkowi kwadratów W3aniarów liniowych samolotu 
wzorcowego i  celu/«

W razie położenia celu na granicy strefy obse,rv;acji odleg - 
łość jego wykrycia zmniejsza się. Opromieniowanie celu i  odbiór 
odbitych sygnałów dokonuje się ha krawędzi charakterystyki kie­
runkowej anteny i  wobec tego raptownie zmniejsza się jego po - 
ziom. Wahania całej strefy obserwacji prowadzą do tego, że cel 
opromieniowywany jest nieciągłe, a na ekranie wskaźnika to się 
pojawia, to zanika słaby znacznik celu, którego v/ykrycie jest
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bardzo trudne. Oprócz tego stwarza się niebezpieczeństwo szyb­
kiego przesunięcia celu po krawędzi strefy obserwacji i  'wyjścia 
poza je j granice,

W związku z tyra powstaje potrzeba wyprowadzenia samolotu 
myśliwskiego na odległość wykrycia w taki sposób, aby cel znaj­
dował się w środku strefy obserwacji. Taką okoliczność należy 
mieć na uwadze podczas naproY/adzania samolotu myśliwskiego na 
dużych wysokościach, gdy jego system celowniczy posiada ustalo­
ną strefę observ/acji /RP-21M/ dotyczącą kąta położenia celu.
Ze zwiększeniem wysokości lotu zwiększa się kąt natarcia samo - 
lotu myśliwskiego, a wobec tego i  kąt podniesienia strefy ob - 
eerwacji. Dlatego samolot myśliwski powinien być wyprowadzony 
na odległość wykrycia z pev/nyra przeniżeniem względem celu, któ­
re możemy obliczyć ze wzoru:

AH = D , sin /oC + U) j. + v/ykr ' nm ^st - ■̂ kp/

nm 
H>st 

A^kp

gdzie: - kąt natarcia samolotu myśliwskiego;
- stały kąt środka strefy obserwacji;
- kąt od środka strefy Obserwacji według kąta 

położenia, w którego granicach cel niezawód- i 
nie jest wykrywany.

Rozwiązując wzór dla wartości ujemnej i  dodatniej 
otrzymamy dwie wartości AH względem wysokości lotu celu. Jeżeli 
strefa observ/acji jest ruchoma w kącie położenia, to dla obli - 
czenia zakresu możliwych przewyższeń celu do wzoru podstawiamy 
odpowiednio dwie krańcowe wartości stałego kąta anteny

st max*
Wpływ czasu przeględu strefy obserwacji wiązką radiolokacyj­

ną na odległość wykrycia celu przejawia się w następujący spo - 
sób, W czasie telewizyjnego ruchu wiązki pojawienie się celu 
w śti^efie obserwacji może byó ustalone przez celownik w okresie 
czasu od zera do pełnego cyklu obsei'wacji, a w okx*eślonych wa - 
runkach nawet do 4 - 6 cyklów. Wynika z tego, że maksymalne
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zmniejszenie- odległości wykrycia będzie równe:

AAwykr = n t obs’

gdzie: n - ilość  cyklów obserwacji, potrzebnych dla wykrycia
celu;

t -  czas pełnego cyklu obserwacji strefy. Ten czas 
°  ̂ dla celownika typu RP-21M wynosi 2 s.

Zmniejszenie odległości wykrycia celu może być istotne, co 
należy uwzględniać podczas atakowania celu o małej prędkości 
lotu na dużej wysokości, a także dowolnego celu na kursach prze­

ciwnych,
Ka odległość wykrycia celów powietrznych również v/ywierają 

wpływ zakłócenia powstałe na skutek odbić od ziemi na zasadni­
cze i  boczne lis tk i charakterystyki kierunkowej anteny. Nastę­
puje to na małych v/ysokościach i  pojawia się w postaci jasnego 
zaświecenia ekranu wskaźnika w całym zakresie azymutów, poczy­
nając od odległości maksymalnej /rys.2.32/. Jak wynika z rysun­
ku, im.mniejsza wysokość lotu i  większe nachylenie strefy obser­
wacji w dół od osi samolotu myśliwskiego, tym większe «»zabicie’’ 
ekranu wskaźnika zaświeceniami od ziemi, na których t le  cel 
praktycznie nie może być wykryty.

Dla walki z zakłóceniami od ziemi stosujemy różne sposoby: 
wprowadza się tłumienie odbioru na listkach bocznych, zmniejsza 
się wymiary strefy  obserwacji i  całą strefę podnosi się w kącie 
położenia, skraca się strefę obserwacji w odległości, a także 
wprowadza regulację wzmocnienia odbiornika w zależności od od­
ległości /WARU/, tym samym sztucznie zmniejsza się zarówno za - 
wiecenia od ziemi, jak i  odległość wykrycia celu. I  tak, w ce - 
lowniku typu RP-21M, gdzie wartość WARU jest stała, odległos 
wykrycia celu zmniejsza się w-porównaniu z dużymi wysokościami 
o 25 - 30%. Pozwala to obniżyć minimalną v/ysokość zastosowania 
bojowego systemów celowniczych nad terenem o zróżnicowanym 
ukształtowaniu /RP-21M - do 700 -  800 m/.
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Ilościowe uwzględnianie czynników, zmniejszających odleg 
łość wykrycia celów pov/ietrznych na małych vo^sokościach jest 
bardzo złożone, dlatego też stosujemy metodę określania para 
metrów systemów celowniczych drogą praktycznego oblotu.

Rys. 2.32. Wpływ zakłóceń pochodzących od ziemi 
na odległość wykrycia celu

Kierunki, na których może być wykryty cel, określamy \vyraia- 
rami strefy obserwacji w azjnmucie. Z rys. 2.33 wynika, że n 
ległości wykrycia kąt pomiędzy osią samolotu myśliwskiego i  l i  
nią samolot myśliwski - cel powinien spełniać warunek:
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gdzie: - niedokładność w regulacji systemu antenowego /~5°/i
'^'faa  ̂ samolotu myśliwskiego w azymucie, w któ­

rego granicach cel niezawodnie jest wykrywany.

Rys« 2.33. Możliwości wykrycia celu

Wymaganie to powinno być uwzględniane przez system naziemny 
podczas naprowadzania samolotu myśliwskiego na cel. Maprowadza- 
nie w płaszczyźnie poziomej powinno się tak wykonywać, aby na 
odległości wykrycia kąt był zbliżony do zera, naprowadzanie 
w wysokości. - w zależności od możliwości kierowanych pocisków 
rakietowych; bądź na wysokość lotu celu / = 0/* bądź na wy­
sokość wzorcową — poniżej wysokości lotu celu o wielkość AH, 
Prócz tego, w warunkach zmniejszających możliwości bojowe i  sys­
temu celowniczego, należy stosować takie chwyty taktyczne, któ­
re pozwolą zmniejszać lub całkowicie wykluczyć wpiyw zakłóceń.

Należy mieć na uwadze to, że z odległości wykrycia rozpo - 
czyna się etap bliższego naprowadzania -  etap samonaprowadzania 
samolotu myśliwskiego na cel. Odległość wykrycia oki*eślają rów­
nież wszystkie podstawowe parametry ataku; odległość przechwy - 
cenią, rozporządzalny czas celowania i  maksymalna odległość od­
palania pocisków rakietowych.
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• 2,3.1.2, Możliwości_^2i!5®2liwX£®iłi2_9®lli_2§_§yi2!2§iY95S®_

_2§E?!2^9:^5§Si®_

Odległością przechwycenia nazywa się odległość, na kto - 
rej radiolokacyjny system celowniczy przechodzi na automatyczne 
naprowadzanie /śledzenie/ celu według współrzędnych kątowych 
i  odległości. Od momentu przechwycenia do urządzenia licząco - 
-rozwiązującego napływają potrzebne dane / D, Vĵ / dla
rozwiązania zadania celowania, obliczenia dozwolonej odległości 
odpalania i  przygotowanie systemu uzbrojenia i  aparatury pocis­
ków rakietowych do odpalenia.

Przechwycenie możliwe jest tylko dla określonego poziomu 
odbitego sygnału, który jest większy od potrzebnego dla wykry - 
cia celu. Operacja przechwycenia w zależności od sposobu i  sche­
matu konstrukcyjnego może trwać ód 2 do 4 - 5 s. Sposób przech­
wycenia zależy od właściwości konstrukcyjnych systemu celowni - 
czego,

W niektórych systemach celowniczych przechwycenie możliwe 
jest dla dowolnego położenia celu w s tre fie  obserwacji według 
kątów i  odległości.

W celownikach nie rozwi¿^żujących zadania celowania /RP-21M/ 
strefa przechwycenia ograniczoną jest tak w odległości, jak i  
według kątów. Strefa przechwycenia według kątów ustalana jest 
wzdłuż osi samolotu lub z niedużym przesunięciem w pionie. Zbli­
żanie do celu samolot myśliwski może wykonywać dowolnym fjposo - 
bem, lecz z takim wyliczeniem, aby do momentu przechwycenia cel 
/znacznik celu na ekranie v/skaźnika/ znajdował się w strefie  
przechwycenia.

Wychodząc z tego tak samo, jak i  podczas wykrycia, możemy 
określić makssrraalne przev/yŻ8zenie /przeniżenie/ celu, dla któ - 
rego może być wykonane jego przechwycenie:
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AH = Dp sin /oC^ + fs t  ±Atkp/>

gdzie; - stały kąt wiązki radiolokacyjnej względem samolotu;

- wymiar strefy przechwycenia według kąta położenia, 
licząc od ustalonego położenia.

Od momentu wykrycia do czasu przechwycenia p ilo t powinien 
określić przynależność państwową celu i  wykonać manewr zbliża ~ 
nia. Na pierwszą operację przeważnie potrzebne są jeden -• dwa 
cykle observ;acji. Czas wyjścia w strefę przechwycenia zależy od 
kątowego położenia celu w s tre fie  obserwacji w momencie wykry - 
cia i  wytrenowania pilota , Naogół odległość przechwycenia po - 
winna zapewniać dla określonej prędkości zbliżania wyjście sa - 
molotu myśliwskiego na tor celowania, przygotowanie pocisków 
rakietowych do odpalenia, celowanie i  odpalenie pocisków rakie­
towych z maksymalnej granicy strefy możliwego strzelania;

gdzie; Dmax -maksymalna odległość odpalenia pocisku rakieto - 
wego;

Vjj -  średnia prędkość zbliżania samolotu myśliwskiego 
do celu;

tg -  czas celowania lub czas przygotowania pocisków
rakietov/ych do odpalenia. Ponieważ te dwie ope - 
racje następują jednocześnie, to do obliczenia 
bierze się większą wartość czasu;

-  czas opóźnienia pilota, który składa się z czasu 
oceny stateczności przechwycenia i  czasu powzię -  
cia decyzji na dowrót /2 -  4 s/.

Odległość przechwycenia celu przez celownik radiolokacyjny 
określa granicę rozpoczęcia celowania. Gdy zaś celowanie wyko­
nuje się za pomocą celownika na podczerwień lub optycznego, dla

op
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których operacje przechwycenia nie istn ie ją , wstępne celowanie 
rozpoczyna się od momentu wykrycia celu wzrokowo lub na ekranie 
wizjera na podczerwień.

2.3» 1.3.

_E22i2iS2^_i!§ î2i21iiX2^_^§ cel_

Na etapie celowania i  odpalania pocisków rakietowych, jak 
i  na poprzednich etapach, strefę pracy systemu celowniczego cha­
rakteryzują wymiary według kątów kursowych, przewyższenie i  od­
ległość, Kątowe wymiary strefy powinny zapewniać potrzebny ma - 
newr samolotu myśliwskiego dla wyjścia na krzywą celowania, wy­
miary w odległości - wykonanie celowania, przygotowanie pocisków 
rakietowych do odpalenia i  odpalenie. Po odpaleniu pocisków ra - 
kietowych zdalnie kierowanych i  samonaprov/adzających się z radio­
lokacyjnymi dłowicami samonaprowadzania system celowniczy pov/i - 
nien zapewnić radiolokacyjne opromieniowanie celu lub naprowa - 
dzenie pocisków rakietowych na cel. Etap celowania i  odpalenia 
pocisków rakietowych jest najbardziej złożonym w wykonaniu i  
najbardziej odpowiedzialny, i  dlatego p ilo t powinien dobrze znać 
możliwości systemu celowniczego w różnych warunkach wykonyv/ania 
ataku.

Jak wiadomo, urządzenie licząco-rozwiązujące systemu celow­
niczego rozpoczyna rozwiązywanie zadania celowania po przechwy­
ceniu celu. W systemach celowniczych przeznaczonych do odpala - 
nia wszechsylwetkowych pocisków rakietowych, zadanie rozwiązy - 
wane jest całkowicie - oblicza się potrzebny do odpalenia pocis- 
kó’w rakietowych kąt wyprzedzenia i  zakres dozwolonych odległości 
odpalania, w systemach przeznaczonych do odpalania pocisków ra­
kietowych w wąskim sektorze tylnej półsfery celu - tylko zakres 
dozwolonych odległości.

Od momentu podania na ekran wskaźnika znacznika celowniczego 
samolot myśliwski przechodzi na krzyv/ą celowania. Przy dokład - 
nyra utrzymyv>ianiu parametrów lotu /znacznik celowniczy v/ środku
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wskaźnika/ e-twarza się wstępne warunki dla celowanego odpalenia 
pocisku rakietowego.

Jeżeli system celowniczy nie rozwiązu;je zadania celowania, 
wówczas p ilo t - wykonując dokładne celowanie -  stwarza warimki 
dla przygotowania pocisków rakietowych do odpalenia /przechwy - 
cenie przez głowicę cieplną lub radiolokacyjną głowicę samona - 
prowadzania, uzgodnienie częstotliwości roboczych itd ,/ .

Od momentu przechwycenia do maksymalnej odległości dozwolo- 
nej p ilo t powinien wykonać celowanie, a pociski rakieto-
we ~ przygotować do odpalenia. W zależnoscsŁ od wielkości błędu 
naprowadzania na celowanie potrzebne jest od 5 - 6 do 20 s. Ce- 
lov/anie do celu manewrującego jest bardziej złożone i  wymaga 
większej straty czasu.

Tak więc, na podstawie warunków i  charakterystyk czasowych 
etapu celowania, a także danych taktyczne-technicznych systemu 
celovmiczego określamy strefę jego pracy na tym etapie.

Granice możliwych kierunków i  odległości strzelania dla sy­
stemu celowniczego, rozwiązującego zadanie celowania, mogą byó 
określone według wzorów roboczych, realizowanych w SRD celownika,

2.3.1.4» Zakres__dozwolonyęh__odległości_odpąląnia_^ 

£oęisków_rakietow2;ęh_

Jak wiadomo, odpalanie pocisków rakietowych możliwe jest
tylko w pewnym zakresie odległości, który zależy od możliwości 
energobalistycznych pocisku rakietowego i  cha?kterystyk zapal - 
nika. Urządzenie licząco-rozwiązujące systemu celowniczego ob li­
cza granice tego zakresu, które nazywamy maksyfnalną dozwoloną 
odległością i  minimalną dozwoloną odległością
odpalania pocisku rakietowego*

Dąży się do opracowania prostych wzorów roboczych i  dlatego 
niektóre czynniki albo wcale nie są.uwzględniane, albo uwzględ­
nia się ich wartości średnie. Prócz tego, urządzenie licząco
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-rozwiązujące pracują w określonych zakresach wprowadzanych pa­
rametrów i  końcowego wyniku, W większości wypadków zakres doz - 
wolonych odległości według celovmika jest mniejszy od zakresu 
możliwych odległości według pocisku rakietowego, Niektóre ogra­
niczenia zakresu posiadają określony sens i  oparte są na nastę­
pującym rozumowaniu.

Minimalną dozwoloną odległość zawsze obliczamy jako nieco 
większą od odległości minimalnej w oparciu o możliwości pocisku 
rakietowego z takim wyliczeniem, aby uwzględnić możliwy rozrzut 
w czasie odbezpieczenia zapalnika, a także naturalne opóźnienie 
p ilota podczas odpalania. Maksymalną dozwoloną odległość zmniej­
szamy w celu zwiększenia prawdopodobieństwa rażenia celu. Możli­
we są jednak wypadki, że dla określonych warunków zakres dozwo­
lonych odległości jest szerszy od możliwych. Rozumie się, że 
odpalenia pocisków rakietowych z poza granic strefy możliwego 
strzelania jest bezcelowe i  dlatego należy mieć na uwadze prze­
de wszystkim te wypadki.

Typowe wzory, na podstawie których pracuje urządzenie liczą- 
co-rozwiązujące, posiadają następującą strukturę;

D, = D d max r max + f^/H/ + f2/Vo/ + ^ 3 / V ’

^d min “ ^r min

gdzie; D  ̂ ^d min “ odpowiednio maksymalna i  minimalna
względna odległość odpalenia poclS" 
ku rakietowego dla typowych warun­
ków lotu na określonej wysokości; 

f ^ f ^ *  f  ̂  ~ funkcje parameti^ów, wpływających 
na odległość odpalenia.

Dla operacyjnych obliczeń wygodtiie jest posługiwać się wyk­
resami lub nomogramarai, które oddają wyniki obliczeń według 
wzorów roboczych celov/nika.
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lania  ̂ i przygotowanie pocisków rakietowych do odpa-
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^ afiozn, budowę wykonujemy w następujący sposób / r y s .% ! : i f / .

rysunek wrysowujemy granice D j • • trzebnego Drzed!>-io>  ̂  ̂ ^ ^ zakresie po -działu kątów kursowych wybieramy punkty o. Od tych
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punktów znanymi już metodami budujemy tory lotu samolotu myśliw­
skiego na etapie celowania w stronę zwiększenia odległości. V/ed- 
ług punktów toru, odpov/iadających czasowi t^ + t , przeprowa - 
dzamy szukaną granicę rozpoczęcia celowania.

Na rysunku pokazane są budov/y torów celowania bez kąta wy­
przedzenia i  z obliczonym kątem wyprzedzenia. Mając obliczoną 
lub eksperymentalną granicę odległości przechwycenia przez ce - 
lownik rozpatrywanego celu, możemy określić rezerwę lub niedo - 
stateczną ilość czasu na celowanie i  odpalenie pocisków rakie - 
towych. Jeżeli jest rezerwa czasowa, to ŵ edług rozważań taktycz­
nych przechwycenie celu możemy wykonywać i  z mniejszej odleg - 
łośc i, lecz z takim wyliczeniem, aby posiadać możliwość wykona­
nia planowanej liczby odpaleń w granicach zakresu odległości 
dozwolonych,

ODPALENIE KIEROWANYCH POCISKÓW RAKIETOWYCH może być wykony­
wane w razie zachowania całego szeregu waimnkóv/, które nie są 
bezpośrednio związane z pracą systemu celowniczego, Do nich za­
licza  się; minimalną prędkość lotu i  maksymalne przeciążenie sa­
molotu myśliwskiego, kąt obserwacji celu, a także obecność prze­
chwycenia celu przez cieplną lub radiolokacyjną głowicę samona- 
prowadzania pocisku rakietowego. Niektóre z tych sygnałów wska­
zywane są na świetlnych tablicach przyrządowych i  połączenia 
wszystkich zabronionych warunków są blokowane; z zasady bloko - 
wany jest obwód zezwolenia na odpalenie pocisków rakietowych.

Jak wiadomo, po odpaleniu pocisku rakietowego z cieplną gło­
wicą samonaprowadzania samolot myśliwski może natychmiast wyjść 
z ataku. Po odpaleniu pocisku rakietowego zdalnie kierowanego 
lub pocisku rakietowego z radiolokacyjną głowicą samonaprowadza­
nia, tor lotu samolotu myśliwskiego ograniczony jest metodami 
naprowadzania pocisku rakietowego za pomocą wiązki prowadzącej 
lub koniecznością oproraieniowywania celu dla pocisku rakietov/ego 
z radiolokacyjną głowicą samonaprowadzania. Ea przykład po od - 
paleniu pocisku rakietowego typu RS-2US samolot rayśliv/ski powi­
nien wykonywać lo t v/ pewnym czasie /2 - 3 a/ po krzyv/ej pościgvi.
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utrzymując znacznik celowniczy środku wskaźnika po to, aby za­
pewnić niezawodne wejście pocisku rakietowego v; wiązkę prowadzą­
cą. W dalszym ciągu lotu może on wykonywać płynny odwrót z nie - 
dużą prędkością kątową o kąt odpowiadający maksymalnemu kątowi 
odchylenia znacznika celowniczego na ekranie wskaźnika RP-21M,  ̂
Kie wolno przy tym, zmieniać przechyłu samolotu więcej niż o 30 , 
aby nie nar-uszyć s tab iliza c ji s iatki współrzędnych. Oprócz tych 
warunków, należy mieć na uwadze, że drugie odpalenie możemy wy­
konać dopiero po upływie czasu kierowanego lotu pierwszego po - 
Cisku rakietowego.

Konieczność opromieniowywania celu dla pocisku rakietowego 
z radiolokacyjną głowicą saraónaprowadzania podczas ataku z ty l­
nej półsfery celu nie ogranicza toru lotu samolotu myśliwskiego 
w płaszczyźnie poziomej. Wymiary strefy automatycznego naprowa­
dzania /śledzenia/ celowników według azymutu zapewniają z zasa­
dy zmianę kierunku lotu samolotu myśliwskiego o stosunkowo duże 

kąty.
Podczas atakowania celu z przeniżeniem takie ograniczenia 

powstają, co tłumaczy się stosunkowo niedużymi odległościami 
między samolotem myśliwskim i  celem w końcu naprowadzania pocis­
ku rakietowego. Jak rozpatrzone było poprzednio, boczną granicę 
strefy możliwego strzelania określamy możliwością opromieniowa- 
nia celu w ciągu czasu lotu pocisku rakietowego. Wymiary je j za­
leżą od prędkości zbliżania samolotu myśliwskiego do celu 
granicznego kąta odchylenia wiązki anteny celownika w kącie po­

łożenia 
tov;ego,

W płaszczyźnie pionowej is tn ie je  jeszcze granica według ką- 
■ta obserwacji celu podczas odpalania pocisku rakietowego, Gwa - 
rantuje ona niezawodne śledzenie celu przez koordynator pocisku 
rakietowego w razie jego przypadania po odpaleniu i  określamy 
ją granicziiym kątem obserwacji celu w kącie położenia

i  charakterystyk energobalistycznych pocisku rakie-



-  228

2i3.2.- UzSodnięnie_stręf2^£rącj;_ęęloyrailca_zę_8t^^^

Po rozpatrzeniu zasadniczych czynników, określających stre­
fę  pracy systemu celowniczego na różnych etapach jego stosowa - 
nia, a także metody je j budowy, możemy wyciągnąć następujące 
wnioski. Uzgodnienie strefy pracy systemu celowniczego ze stre­
fą  możliwego strzelania w warunkach obliczeniowych z zasady jest 
dobre. Należy podkreślić, że warunkami obliczeniowyTni są waiamki  ̂
które przyjęte zostały jako typowe dla bojowego zastosowania 
systemu uzbrojenia w czasie jego konstruowania. W warunkach róż­
niących się od obliczeniowych, zgodność zostaje naruszona. Ob - 
serwujemy to dla stosunkowo niedużych prędkości zbliżania samo­
lotu myśliwskiego do celu /atak z tylnej połsfery/ i  dużych 
/atak'z przedniej’ -półs^ery celu/, dużych przewyższeń itd . Jak 
było podane’' poprzrednio, wyniki nieuzgodnienla mogą być dwóch 
rodzajów.

System celowniczy może ograniczać możliwości bojowe kiero­
wanych -pocisków rakietowych /D̂  znacznie mniejszych od
Znacźiiie' poważniejsze są'takie wypadki, gdy system celowniczy 
może dać'‘'zezwolenie na odpalenie,pocisków rakietowych spoza gra­
nic'strefy'możliwego strzelania /na odległości większych od 
lub mniejszych od Û n̂/

Dla pelągnięcia zwycięstwa w walce powietrznej należy dob­
rze znać warunki zastosowania wszystkich systemów uzbrojenia. 
Znajomość tych'Warunków pozwala na wykluczenie wypadków, w któ­
rych strzelanie pociskami rakietowymi jest nieskuteczne, a wy­
branie takich, W których maksymalnie wykorzystane będą Ich moż­
liwości bój Owe.--  ̂ -
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3. OCENA MOŻLIWOŚęi_ZĄSTOSOWĄNIĄ_SYST^dW__NIĘKIĘROWĄNĘGO_ 
RAKIĘTOWĘGO_I^ĄRT^ĘRYJSKIĘGO_UZBRgjĘNIĄ_SĄMgLgTU__ 
MYŚLIWŚKIEGg_PgDCZĄS_ZWALCZĄNIĄ_CĘLÓW_PgWIĘTRZNYCH_

Niekierowane pociski rakietowe i  broń artylery;1ska mogą byń 
stosowane do zwalczania praktycznie wszystkich celów powietrz »  
nych: samolotów z silnikami odrzutowymi i  tłokowymi, śmigłowców, 
balonów automatycznych i  innych. Ani naturalne, ani sztuczne 
zakłócenia radioelektroniczne i  cieplne nie wywierają wpływu na 
tę broń;.' zakłócenia mogą tylko oddziaływać na celownicze syste - 
my radiolokacyjne i  na podczerwień.

Ograniczona odległość skutecznego strzelania niekierowanymi 
pociskami rakietowymi i  z broni artyleryjsk iej wymaga wysokich 
wymagań dotyczących wyboru kierunków ataków, zapewniających wy­
konanie w jednym nalocie kilku strzelan /serii, salw/ x przy 
tym najbardziej racjonalnym sposobem - towarzyszącym.

Zastosowanie niekierowanych pocisków rakietowych i  broni 
artyleryjsk iej w walce powietrznej wymaga od personelu lata ją - 
cego-doskonałej umiejętności celowania i  pilotowania samolotu 
z przeciążeniami do granicznie możliwych wartości.

Możliwości zastosowania niekierowanego rakietowego i  arty­
leryjskiego uzbrojenia samolotu zależą od warunków walki po -  
wietrznej, sposobu strzelania, charakterystyk broni i  systemów 
celowniczych, możliwości manewrowych samolotów myśliwskich, wa­
runków bezpieczeństwa samolotu myśliwskiego i  innych. Dla usta­
lonych warunków walki powietrznej charakterystyczne są możliwe 
warunki strzelania, do których zaliczamy: wymiary i  kształt 
strefy możliwego strzelania oraz parametry krzywej celowania.

Strefa możliwego strzelania z broni artyleryjskiej i  niekie­
rowanymi pociskami rakietowymi przedstawia przestrzeń wokół celu, 
w której można wykonywać celowano strzelanie i  razić cel z pew­
nym prawdopodobieństwem.
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czy poza jego strefą. Poniev/aż strzelanie zaporov/e wykonujemy 
V/ prostolinijnym locie samolotu myśliwskiego = cos0 ^ 1i
gdzie 0 - kąt wznoszenia/, to nie is tn ie je  dla niego strefa du­
żych przeciążeń samolotu myśliwskiego; w zasadzie możliwe jest 
ono z dowolnego kierunku, przy czym poza granicami strefy strze­
lania towarzyszącego w jednym nalocie możemy praktycznie oddać 
tylko jedną serię /salwę/ zaporową.

W praktyce, szczególnie w razie wykorzystania £.*'ykłego co - 
lownika, strzelanie wykonuj omy sposobem mieszanym - zaporowo-to- 
warzyszącym. Tłtimaczy się to trudnością dokładnego prowadzenia 
celu w ką-cie, jak ,i niemożliwością ciągłego uwzględniania zmia­
ny warunków strzelania w czasie celowania. Możliwe warunki strze* 
lania zaporowo-towarzyszącego określamy tymi samymi czynnikami 
co i  strzelania towarzyszącego.

Rys, 3.1. Ideowy schemat strefy możliwego strzelania 
w płaszczyźnie poziomej

Na rys,. 3,1 podany jest schemat ideowy strefy możliwego 
strzelania w płaszczyźnie poziomej z wykorzystaniem zwykłego 
celownika z broni artyleryjskiej do celu o dużej prędkości
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Jak wynika ze wzorów /2.47/ 1 /2.48/, im większa i  
i  mniejsze tym mniejsza jest strefa możliwego strzelania.
Tylko w czasie działań na cel o małej prędkości typu śmigłowiec 
strzelanie możliwe jest z dowolnego kierunku. Jednak i  tu ataki 
z przodu z góry są złożonymi pod względem wykonania, ponieważ 
samolot myśliwski zmuszony jest ciągle zwiększać kąt nurkowania.

3.2. OGRANICZENIA MOŻLIWYCH WARUNK(5w STRZELANIA 
CHARAKTERYSTYKAMI BRONI

Z charakterystyk nieHiercwanych pocisków rakietowych ogra 
niczających możliwe warunki strzelania należy wymienić minimal­
ną prędkość zbliżania pocisku rakietowego do celu Vp, dla ktorej| 
zadziałUje zapalnik i  czas odbezpieczenia zapalnika po wy
konaniu strzału, a z charakterystyk broni artyleryjsk iej - tylkc 
prędkość zbliżania pocisku do celu v*, dla której zadzrałuje 
zapalnik /czas odbezpieczenia zapalnika pocisku artyleryjskiego 
praktycznie zbliżony jest do zera/.

Minimalną prędkość zbliżania v*, dla której zadziałuje za -I 
palnik kontaktowy /uderzeniowy/ pocisku artyleryjskiego i  nie 
kierowanego pocisku rakietowego w zależności od odporności celu 
i  kąta podejścia pocisku artyleryjskiego /pocisku rakietowego/ 
do powierzchni celu, wynosi w przybliżeniu 200 -  300 m/e.

Czas odbezpieczenia bezwładnościowego bezkontaktowego zapali 
nika niekierowanego pocisku rakietowego równy jest w przybliże-| 

niu czasowi pracy jego silnika «  "^sil“
Zarówno v5, jak i  wpływają jednooMŚnle na odległość

i  kursowy kąt celu ą. Wobec tego możliwe warunki straalania we. 
ług tych charakterystyk ogranlożone są krzywymi D/q/, przy tym

odbV* ogranicza maksymalną odległość strzelania 
nimalną odległość strzelania

MAKSZMAMA ODLEGŁOdd STRZELAIIIA WEDŁUG określano jeat 
w postaci jawnej drogą rozwiązania układu równan.
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z broTłi ___  . . .
3ąoy układ r<5vraań: ~ Ł-®Sy,lskie,-j  ̂ rozwiązujemy następu-

\   ̂ \  cos q , ^

° ^0l “ °H®y »

^śr = ^0l "  K  V y »

D

/3.1/

t =
sr

W  = 0^ -  Dy + t ooe , .

»  POdanj.™ Układzie rdunad przez v „

“  P-̂ n̂ ôia a^otkalL z ~
Współczynniki k i  k rłi

“ 3000 mogą być Drzvii>+  ̂  ̂ ®/s i  CuD «c o
- . 1 3 .  t T ł T f  ofa?. k ^ :

«c-Liczen nie przekracza 10% , ^

fiowziązując układ równad /3 i/  4.
^max '^«dług v* : otrzymamy wzór dla określa-

max
'"o1 -  ' i  + V_, ooa q 1

“H

Vc cos q

^c^ol “  V ’̂ o1 ' ^  + \  cos q /
/3.2/
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według V*. W pierwszej kolejności należy określać
na H « 0, Charakter krzywej według v* pokazany jest na
rys. 3 . 1  /ograniczenie według Vjj/,

MIWDiALITA ODLEGŁOŚd STRZELANIA NIEKIEROWANYI\II POCISKAMI 
rakietowymi według t̂ jĵ  może hyć określana tak według charakte­
rystyk pocisku rakietowego, jak i pocisku obliczeniowego.

Według charakterystyk niekierowanego pocisku rakietowego 
minimalną odległość strzelania określamy tak samo, jak i odleg­
łość strzelania kierowanyin pociskiem rakietowym dla określonej 
zależności zmiany względnej prędkości lotu pocisku rakietowego 
v^/t/ i czasu lotu t =

.Według charakterystyk pocisku obliczeniowego minimalną od- 
ległosć strzelania należy określać dla t̂ ^̂  ̂>  ’*̂ sil’ wyl̂ ô ^̂ iyatu- 
jąc, ostatni wzór w układzie równań /3.3/. Jako t bierzemy 
a D , określamy z następującego wzoru;

y

’'ól /^odb -
. 7 3 . 5 /

1 ■+ <  “h / W  "  '

3 . 3 . OKREŚLANIE STREFY PRACY•SYSTEMU CELOWNICZEGO

Wyszczególnienie charakterystyk systemów celowniczych, nak­
ładających ograniczenia na możliwe w a r u n k i  strzelan ia, zależy 
ód typu w izjera, stopnia automatyzacji rozwiązania zadania ce -  

lówania, rozmieszczenia celownika na samolocie i  innych.

W półautomatycznym celowniku z wizjerem optycznym /celownik 
typu ASP/ ograniczającymi charakterystykami są charakterystyki 
jego automatyzacji;

- maksymalna i minimalna obliczeniowa odległość strzelania 
^obl.max ^ ^obl min*

- maksymalny i minimalny obliczeniowy czas lotu pocisku
artyleryjskiego /pocisku rakietowego/ i T* raax obi min ’
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- maksymalna poprawka sumaryczna , wypracowywana przez
automatykę celownika.

Oprócz tych charakterystyk, możliwości zastosowania celów - 
nika typu ASP mogą hyó ograniczone również granicznym kątem 
obserwacji siatki celownika lub granicznym kątem obserwacji
celu dla konkretnego typu samolotu myśliwskiego. Graniczny
kąt obserwacji siatki celownika if* zależy od gabarytów prze - 
ziernika 1 oddalenia pilota od niego. Graniczny kąt obserwacji 
celu Ul* określa się istnieniem w polu widzenia wizjera elemen­
tów klstrukcji samolotu /na przykład kadłuba w 
pola widzenia/. Ograniczenia według Ifg i ifc mia y m J
dla ifS < Al i •

W celownikach radiolokacyjnych sprzężonych z celownikiem 
typu ASP, do wymienionych charakterystyk dodaje się rowmez o - 
ległośó przechwycenia celu D , odległość strefy martwej 
1 maksymalny kąt odchylenia anteny^w zakresie automatycznego 
naprowadzania ifl /Jeżeli ifl Ag/-

zwykłe celowniki typu PKI /lub typu ASP z wyłączoną automa­
tyka w położeniu "Niepod"/ zajmują nieco szczególne miejsce, 
ponieważ zadanie celowania w czasie stosowania ich 
iest przez pilota, ograniczenia konstrukcyjne /D̂ ĵ̂ , íij
Ikby Odpadały, a działają pewne inne. Zastosowanie zwyk ego 
celownika może hyó ogranicżone według kąta 
elementami konstrukcji samolotu /strzelanie poza 
jest dopuszczalne/, odległością minimalnie dopuszczalne, sku 
teoznośoi strzelania 1 innymi. Dla niekrerowanyc p ^
rakietowych i broni artyleryjskiej strzelanie możemy  ̂ ,
::io ra n e  z takich odległości D ,,. dla których^p^rawdopodohreóstwo

rażenia celu salwą lub serią W.̂ > 0,05 - O»"'

'"’^/określanie według W, rozpatruje się w
"Wybór i uzalidnienie racjonalnych środkow rażenia i spo 
Bobów ich zastosowania podczas zwalczania celów pow e 
nych i naziemnych". Wyd. A3G.
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Dla wszystkich typów celowników w określonych warunkach wal­
ki powietrznej mogą nastąpić ograniczenia, związane z odległoś 
cią v/ykrycia celu D Szczególnie dotyczy to celowników op -
tycznych podczas działań na cele o małych wymiarach w wariinkach 
złej widzialności.

Z podanych charakterystyk systemów celowniczych takie z nich,
iav U)̂  10^. D , D i  D, są bezwarunkowo charaktery-'fa» ^s.m’ p wykr  ̂ . 4

etykami ograniczającymi, to znaczy bezwzględnie wyk .uczającym
strzelanie w określonych v/arunkach /na przykład dlaAj;>vfg,

Pozostałe charakterystyki ĵax*
T* • , Ap / warunkov/o ograniczające, ponieważ nieprze 
stSeganie do pewnego stopnia warunków strzelania według tych 
charaketrystyk nie wyklucza strzelania, a prowadzi tylko do 
zmniejszenia jego dokładności i  skuteczności / na przykład 
strzelanie jest w pełni dopuszczalne dla D =» ®obl max ^

~ Jt** _ m _ m ■ J
lub D U UJ. mj.xx
+ AT, gdzie AT-**©/.

Połączenie wszystkich charakterystyk systemu celowniczego 
określa STitEPEjjEGO PRACY, to znaczy strefę, w której podczas 
strzelania celownik zapevmia rozwiązanie zadania celowania z 
przyjętymi nim założeniami. Strzelanie spoza strefy pracy ce­
lownika prowadzi do błędów lub w ogóle jest niemożliwe.

Strefa pracy celownika posiada granicę dalszą, bliższą 
i  granice boczne, z których każda określana jest jedną lub k i l ­
koma charakterystykami celownika. Dalszą granicę określamy wed-

^wykr* °obl max  ̂ ^ b l  max* ^^i^iszą - ^^*2 **’
^obi m-in i  ^obl min*  ̂ " według A^, v|»g,
Przy tym takie charakterystyki, jak min s.m*
już same przez się w jawnej postaci są granicznymi odległoś 
ciami strzelania z zasady nie zależnymi od sylwetki celu. Na 
podstawie innych charakterystyk wymagane jest obliczenie gra 
aicznych odległości i  kiertinków strzelania według określonej

Dobi min ”  ^®* sAzie D = 100 m, dla T = +
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m eto d y , u w z g lę d n i a j ą c e j  z a s a d y  ? /yk o rzy B tan ia  c e lo w n ik a  i  je g o  

w z o ry  r o b o c z e  z p r z y ję t y m i  w n ic h  z a ło ż e n ia m i .

OKREŚLANIE BOCZNEJ GRANICY STREFY PRACY CELOV/NIKA WEDŁUG

A *  / lu b  w e d łu g i  w ykonu jem y d l a  a ta k ó w  w p ł a s z -

c z y ź n ie  p o z io m e j i  p io n o w e j n a  p o d s ta w ie  s z e r e g u  z a ło ż e ń ,  z k t ó ­

r y c h  z a s a d n ic z y m i 's ą :

~ k ą t  c e lo w a n ia  cC = O j

-  w e k t o r  p r ę d k o ś c i  l o t u  s a m o lo tu  m y ś l iw s k ie g o  s k ie ro w a n y

j e s t  n a  c e l  / «  0 / ;

-  k ą t  u s t a w ie n i a  b r o n i  -  0 ;

-  k ą t  ś l i z g u  s a m o lo tu  = 0 .

W n a jw ię k s z y m  s t o p n iu  m o ż l iw o ś c i  z a s t o s o w a n ia  c e lo w n ik a  

w e d łu g  A ^  o g r a n ic z o n e  s ą  p o d c z a s  s t r z e l a n i a  t o w a r z y s z ą c e g o ,  po~  

n ie w a ż  w tym wypadku, s t r z e l a n i e  n a  g r a n i c y  s t r e f y  p r a c y  c e ló w  ~  

n ik a  n a s t ę p u je  w c z a s i e  l o t u  s a m o lo tu  m y ś l iw s k ie g o  z dużjrm i p r z e ­

c i ą ż e n i a m i ,  lu b  i n a c z e j  z  dużym i k ą ta m i n a t a r c i a  co  p ro w a ­

d z i  do Z Y / ięk szan ia  k ą tó w  p r z e n i e s i e n i a  i  w z i^ostu  i c h  c z ę ś c i

w p o p raw c e  su m a ry c zn e j A g »  A *  . S z c z e g ó ln ie  d o ty c z y  t o  a ta k u  

z t y ł u  z g ó r y  / i  z p rz o d u  z d o łu / ,  gd y  p o p raw k a  su m aryczn a  j e s t  

sumą a ry tm e ty c z n ą  kątów , w y p r z e d z e n ia  ^  i  p r z e n i e s i e n i a  , t o  

z n a c z y  A s  “  +  f i  • c z a s i e  s t r z e l a n i a  t o w a r z y s z ą c e g o  w p ł a ­

s z c z y ź n ie  p o z io m e j m ożna n i e  b r a ó  po d  uw agę k ą t a  |3̂  , g d yż  w s u ­

m ie g e o m e t ry c z n e j ^  *= c a ę ś ó  k ą t a  n i e  j e s t  i s t o t n a ,

t o  z n a c z y  w tym w ypadku  m ożna p r z y j ą ó  A g  = . Z a ło ż e n ie

m o ż liw e  j e s t  do p r z y j ę c i a  r ó w n ie ż  p o d c z a s  s t r z e l a n i a  z ap o ro w e go  

w d o w o ln e j p ł a s z c z y ź n i e  i  s t r z e l a n i a  t o w a r z y s z ą c e g o  z t y ł u  z  d o ­

ł u  / lu b  z p r z o d u  z g ó r y / ,  p o n ie w a ż  v/ ty c h  w ypadk ach  ^

Na p o d s ta w ie  p o d an ych  z a ło ż e ń  r o z p a t r u j e  s i ę  dwa w a r i a n t y  

o k r e ś l a n i a  b o c z n e j  g r a n i c y  s t r e f y  p r a c y  c e lo w n ik a ,  z k t ó r y c h  

k a ż d y  może by ó  s to s o w a n y  w o k r e ś lo n y c h  w y p ad k ach .
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Pierwszy wariant wykorzystujemy dla dowolnego sposobu strze­
lania w płaszczyźnie poziomej i  w, czasie strzelania z tyłu z do­
łu i  z przodu z góry / = ^ /. Dla tego wariantu boczną gra - 
nicę strefy pracy celownika określamy według wzoru:

sin q* =
sr

sin A * /3.6/

Drugi wariant stosujemy podczas strzelania towarzyszącego 
z tyłu z góry i  z przodu z dołu /w płaszczyźnie pionowej/. Obli­
czenia granicznej wartości kursowego kąta celu q* w tym warian­
cie dokonujemy według wzoru:

sin q
sin A *  “ C

/3.7/

m c
+ C

sr g D̂

V/chodzący w skład tego wzoru współczynnik C jest równy: 

2G B
C =

\  ’ ' 0 1  ? s
/3.8/

gdzie; G - ciężar samolotu myśliwskiego, kg;

B -  wielkość odwrotna c^, to znaczy B = 1/c ;j  y
2/4 ̂ - masowa gęstosc powietrza, kg s /m ;

2S -  powierzchnia skrzydła samolotu, m ;

ô1 ”  bezwzględna początkowa prędkość lotu pocisku, m/s; 

- prędkość lotu samolotu myśliwskiego, ra/s.



-  242

Wchodząca we wzory i  /3.7/ średnia prędkość lotu po ­
cisku podczas ogólnych, przybliżonych obliczeń określamy 
według w takich obliczeniach należy uwzględniać sto -
sunek k/= P^^yjęty w celowniku.

Jeżeli w celowniku nie ma miernika prędkości zbliżania 
to przyjęto w nim kĵ  = D /D̂  = const. W tym wypadku obliczenie
V. wykonujemy według jest argumentem dla ob li-
Sr 3€ “

czenia q .
Jeżeli celownik posiada miernik Vĵ , to w tym wypadku należy 

przyjąć wartości D , według nich określić i  t  oraz przejść 
do D , wykorzystując odpowiednie równania układu /3.1/ podczas 
strzelania z broni arty leryjsk iej lub lub odpowiednie równania 
układu /3.3/ w czasie strzelania niekierowanymi pociskami ra 
kietowymi.

Ponieważ celownik z miernikiem posiada ograniczenie wed-
V i  V-rv . to w obliczeniach należy spełnić warunek?
D max D min»

min V + cos <; m c ^ VD max* /3.9/
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Boczną granicę strefy  pracy celownika podczas oceny możli -
wych warunków strzelania towarzyszącego celowo jest określać
i  budować graficznie tylko poza granicami strefy dużych prze -
ciążeń /rys. 3.2, ograniczenie według Ag / ponieważ wewnątrz
je j  strzelanie towarzyszące jest niemożliwe, a oprócz tego, dla
n n* wzory /3,6/ i  /3.7/ dają istotne niedokładnościym ym
/dla D-^0 i

OKREŚLANIE BLIŻSZEJ I  DALSZEJ GRANICY STREFY F Ji-CY CELÓW - 
NIKA WEDŁUG wykonujemy na podstawie wspólnego rozwiązpnia
wzorów dla Tobi“ i  D , przyjętych w celowniku.dX jf

Podczas strzelania z broni arty leryjsk iej dla kjj = const 
odległość strzelania możemy obliczyć według wzorus

/3.10/

‘D “ v '-H obi

gdzie: dla otrzymujemy D* ,

® «1“ '“'obi “  ’ '^bl min otrzymujemy 
Przy tyra D* i  D* nie zależy od kursowego kąta celu q.

Jeżeli w celowniku jest miernik Vjj /k  ̂ / const/, to D* 
określamy metodą pośrednią, W tym celu przyjmujemy kilka war - 
tości D„, następnie na podstawie D„ określamy Ve , t i  D 
według odpowiednich wzorów układu /3.2/, Znając D̂ , obliczamy 
^obl wzoru;

^obl V “ k Ctt D o V H y
73.11/

i  budujemy wykres ~ podstawie wartości “
“J o b l mai i ■'obi " '“'^bl min «ykresu określamy odpowiednio 

^o max  ̂ ^o min *
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W czasie strzelania niekierowanymi pociskami rakietowymi 
tak dla = const, jak i  dla kjj  ̂ const odległość D* określa - 
my z wykresu który to czas obliczamy dla określo­
nych wartości z kolejnym przejściem do wykonywanym z uw­
zględnieniem charakterystyk pocisku rakietowego i  jego pocisku 
obliczeniowego /wzory układu/3-3//« Przy tym obliczamy
według wzoru:

obi /3.12/

Zarówno dla strzelania z broni arty lery jsk ie j, jak i  nie - 
kierowanymi pociskami rakietowymi dla kjj / const należy prze — 
strzegaó warunku /3.9/«

OKREŚLANIE MAICSYMALNEJ ODLEGŁOŚCI STRZEMNIA WEDŁUG 
/lub według D /. Po wykryciu lub przechwyceniu celu samolot myś­
liwski usuwa błędy kątowego położenia samolotu względem celu , 
wykonuje ostateczne przygotowanie broni do strzelania i  wycho — 
dzi na krzywą celowania, realizując ogólne i  następnie dokładne 
naprowadzanie broni na cel. Dla wykonania tych wszystkich ope — 
ra c ji wymagany jest określony minimalny czas, w ciągu którego 
dla Vp > 0 następuje zmniejszenie odległości do celu.

Minimum potrzebnego czasu od wykrycia /przechwycenia/ celu 
do gotowości samolotu myśliwskiego do strzelania nazwiemy cza - 
sem przygotowania do strzelania tp, a odległość do celu, na któ­
rej znajdzie się samolot myśliwski po upływie " odleg­
łością gotowości do strzelania

Jeżeli rozporządzalny na przygotowanie do strzelania czas 
t <1 t , to w tym wypadku maksymalna odległość strzelania będzie 
równa^D +. Dla rozporządzalnego na przygotowanie do strzelania 
czasu t > "tp ograniczenia według /lub Dp/ nie występują -
-  maksymalna odległość strzelania będzie określana przez poprzed­
nie rozpatrzone czynniki.
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Zadanie określania najdokładniej i  stosunkowo prosto
rozwiązuje się sposobem graficznsrm - drogą budowy toru lotu sa­
molotu myśliwskiego względem celu od momentu wykrycia /przech - 
wycenia/ celu do momentu gotowości samolotu myśliwskiego do 
strzelania. W wypadku, gdy po wykryciu /przechwyceniu/ celu po­
łożenie samolotu myśliwskiego jest zbliżone do położenia na 
krzywej celowania, cel nie manewruje i  sylwetka jego jest więk­
sza od 2/4, to odległość gotowości do strzelania możemy okres - 
l i ć  według wzoru;

^got ^wykr p̂ /3.13/

3.4. ZAPEWNIENIE BEZPIECZElfSTWA LOTU SAMOLOTU 
MYŚLIWSKIEGO PODCZAS STRZELANIA

W czasie stosowania broni artyleryjsk iej i  niekierowanych 
pocisków rakietowych zasadniczą rzeczą w zapewnieniu bezpieczeń­
stwa lotu samolotu myśliwskiego jest wykluczenie zderzenia jego 
z celem. Należy to szczególnie uwzględniać w wyszkoleniu szkol- 
no-bojowym, gdzie przy niezachowaniu tego warunku giną samolot 
myśliwski, samolot imitujący cel i  ich załogi.

Podczas atakowania samolotów na dużych prędkościach lotu 
należy również uwzględniać wejście samolotu myśliwskiego w ob­
szar zakłóceń /zaburzeń/ od celu.

Graniczne warunki strzelania, zabezpieczające samolot myś­
liwski przed zderzeniem z celem, charakteryzuje minimalna bez­
pieczna odległość rozpoczęcia wyjścia z ataku Jeżeli
przez pojęcie rozpoczęcia wyjścia z ataku roztimiemy moment pow­
zięcia decyzji na wyjście, to odległość ta będzie również mi - 
nimalnie bezpieczną odległością zakończenia strzelania

Zasadniczym parametrem określającym jest ustalona
minimalna odległość I ,  na której samolot myśliwski przechodzi 
względem celu w procesie wyjścia. Odległość tą nazywamy BEZ - 
PIECZNYM DDST̂ ęPEM i  mierzymy pomiędzy środkami ciężkości samo-
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lotu myśliwskiego i  celu z uwzględnieniem ich wymiarów geome - 
trycznych. Podczas atakowania celu o dużych wymiarach przyjmuje 
się I  = 1 5 0  ~ 200 m, a o małych wymiarach I  = 50 - 100 m.

Bezpieczna odległość wyjścia z ataku zależy od I , sposobu 
strzelania i  sposobu określania odległości do celu, kursowego 
kąta celu w momencie rozpoczęcia wyjścia z ataku prze -
ciążenia samolotu myśliwskiego na początku wyjścia, tempa zmia 
ny przeciążenia samolotu myśliwskiego, prędkości lotu samolotu 
myśliwskiego i  celu, kierunku wyjścia, manewru celu i  innych.

Różnorodność czynników wpływających na utrudnia dok­
ładne je j obliczenie / w wielu wypadkach na przykład nieznane 
jest przeciążenie samolotu myśliwskiego na początku wyjścia.
ponieważ zależy ono od wyjB Przeważnie określamy dlawyjs
ataku celu niemanewrującego przybliżonymi metodami analityczny­
mi lub graficznymi. Rozpatrzymy analityczną metodę obliczania 

dla dwóch typowych wypadków zakończenia ataku: pod syl -  
wetką 0/4 /i zbliżoną do niej/ i  pod dużymi sylwetkami.

W RAZIE ZAKOłiCZENIA ATAKU POD SYLWETKĄ 0/4 I  ZBLIŻONĄ DO 
NIEJ /strzelanie towarzyszące/ bezpieczną odległość wyjścia 
z ataku, jak wynika z rys. 3»3, określamy według wzoru:

+ t /  >  KI , /3.14/

gdzie: K -  współczynnik uwzględniający dokładność określania
odległości /dla wzrokowego określania odległości 
do celu K = 1»25» a za pomocą dalmierza radiolo­
kacyjnego K = 1/j

t^y^^ - rzeczywisty czas wyjścia z ataku /od momentu roz­
poczęcia zmiany przeciążenia przez samolot myś - 
liwski do przejścia przez niego celu w odległo - 
ści 1/;

^op ” czas opóźnienia w czynnościach pilota i  organów 
sterowania samolotem.
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Wykonamy przybliżoną ocenę przyjmując długośd łuku
krzywej wyjścia 7̂  ̂ =* D* Wówczas możemy napisać :

Zamieniając krzywą wyjścia na okrąg, otrzymamy: 

D a V /R  + I/^ - = V2 R I  + ^  V 2  R I  ,

gdzie promień okręgu R jest równy:

R = ---------- -̂--  .
® ^j śr
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wypadku czas opóźnienia traci sens, przyjmu;jąc wartość At^^ = 0

Rys. 3.4* Schemat wyjścia samolotu myśliwskiego z ataku

Wyjście z ataku bez odwrotu jest bezpieczne i  dopuszczalne 
tylko dla określonych wartości ponieważ ze wzoru /3.17/
wynika, że dla  ̂— 180° lub 0° ^
— oo , Granicę wyjścia z ataku bez odwrotu według kąta 
żerny znaleźć, przyjmując t^-nó = '''Wówczas otrzymamy
wzór dla granicznej wartości q,

I

wyjś = q_H ,
wyjś'

sin q,wyjś
^c ^wyjś ^^op

Ten wzór daje dwie wartości q*y^^r ^ ^ jś l 
= 180 - >  90 , Dla q^y^  ̂ ^wyjś2

3€

/3.18/

^wyjś2 
obliczenie

Xwyjś wyl̂ ônujemy według wzorów /3 . 1 6 / i  /3.17/, a dla
V q • ''>  q”  • 'o “ według wzorów /3.14/ i  /3.15/.> ^wyo s ^wyj s2

Dla strzelania do celu o małej prędkości lotu /śmigłowce, sa­
moloty transportowe/, gdy otrzymamy sin q*y^^>^ 1, obliczenie 
D ./ wykonujemy według wzorów /3.14/ i  /3.15/.” J ̂
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Podczas określania strefy możliwego strzelania z uwzględnię*' 
niem zapewnienia bezpieczeiistwa lotu samolotu myśliwskiego pod­
czas strzelania przeważnie według wartości ® ^wyjś

180*̂  budujemy tak zwaną STREFĄ MOŻLIWYCH ZDERZEl? Z CELEI\i 
/rys. 3.1 “ ograniczenia według

W celu zwiększenia bezpieczeństwa lotu samolotu mysliwskiegc 
wyjście z ataku zaleca się wykonywać w kierunku zapewniającym 
szybkie stworzenie maksymalnie możliwego przeciążenia w płasz - 
czyźnie najmniejszych wymiarów celu, w stronę przeciwną do ru - 
chu celu i  ze zmniejszeniem prędkości lotu samolotu.

3.5. OKREŚLANIE MOŻLIWYCH WARUNKÓW STRZELANIA DO CELÓW 
NIEMANEWRUĴ CYCH I MANEWRUJĄCYCH

Możliwe warunki strzelania do celów niemanewrujących i  ma - 
newrujących różnią się między sobą, a charakteryzuje je para - 
metry krzywej celowsinia, które zależą od istnienia manewru, 
intensywności i  kierunku manewru celu.

Dla oceny możliwych warunków strzelania według par^etrów 
krzywej celowania należy zbudować serię /rodzinę/ typowych krzy­
wych celowania przechodzących przez strefę możliwego strzelania 
i  noża je j granicami /aż do odległości rozpoczęcia celowania/.

W każdym konkretnym wypadku budujemy taką ilość ¿rżywych 
celowania, która zezwala na dokonanie pełnej oceny aożliwycn 
warunków strzelania , wyciągamy praktyczne wnioski dowyczące 
zastosowania broni.

Z reguły, budujemy krzywe celoweinia przechodzące przez nie­
które punkty graniczne strefy możliwego strzelai:iia i  krzyyte ce­
lowania dla typowych kierunków strzelania z ustalonej odległości, 
a podczas manewru celu, oprócz tego - krzywe celowania dla róż 
nych kierunków manewru.

Wszystkie krzywe celowania należy budować z rozbiciem cza - 
sowyra, aby można było ocenić czas przewidziany na strzelanie 
i  celowanie, prędkość zbliżania samolotu myśliwskiego do celu,
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prędkość zmiany sylwetki celu i  innych parametrów, określają - 
cych możliwość wykonania strzelania i  wpływających na jego sku­
teczność.

Rozpatrzymy metody oceny możliwych warunków strzelania to­
warzyszącego do celów niemanewrujących i  manewrujących.

3 . 5 . 1 . Strzęląnie_tową.rzysząQe_4o_c|ly_ni|mane'v^^ągego_

Podczas ataku samolotu myśliwskiego wykonywanego do celu 
niemanewrującego wszystkie krzywe celowania w czasie strzela - 
nia towarzyszącego /rys. 3»5/» za wyjątkiem ataku pod kursowym 
kątem celu q = 0°, teoretycznie kończą się w tylnej półsferze 
celu z wyjściem samolotu myśliwskiego na lin ię  jego drogi /dla 
q =180°/. Pozostałe krzywe celowania są złożonymi torami krzy- 
wolinijnymi. Praktycznie lo t po krzywej celowania możliwy jest 
tylko poza strefę dużych przeciążeń.

•'y/8

r.0̂

Rys. 3 . 5 . Krzywe celowania

Ze wszystkich krzywych celowania podczas ataku wykonywa - 
nego do celu niemanewrującego’ szczególno znaczenie posiada krzy­
wa stykająca się w punkcie K ze strefą dużych przeciążeń /rys.
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3,6,a/ i  krzywą przechodzącą przez dalszy boczny punkt granicz­
ny G strefy możliwego strzelania /rys. 3®6,b/. Piei^szą z nich 
budujemy w tym wypadku, gdy istn ie je  punkt K i  odległość do nie­
go jest większa, niż do pvinktu G /większa od » a drugą
_ gdy punkty K bądź nie istn ie ją , bądź odległość do niego <T

 ̂ ^max*

Rys. 3.6. Graniczne krzywe celowania

Obie podane krzywe celowania są granicznymi w tym sensie, 
że charakteryzują przedział możliwości samolotu myśliwskiego 
w wykonaniu strzelania - strzelanie praktycznie możliwe jest 
tylko podczas lotu po tych krzywych celowania, które położone 
są między krzywą celowania, rozpoczynającą się pod -  180 
i  graniczną krzywą celowania.
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Punkt G otrzymujemy w wyniku przecięcia strefy dużych prze­
ciążeń /lub bocznej granicy strefy możliwego strzelania/ z krzy­
wą maksymalnej odległości strzelania /dalszą granicą strefy
możliwego strzelania/.

Punkt styczności K krzywej celowania ze strefą dużych prze­
ciążeń podczas ataku w płaszczyźnie poziomej określamy według 
podanego poprzednio wzoru /patrz zagadnienie 2,1,11,2*3/!

cos Qk = 2 V,

Dla prostej przeprowadzonej od celu przez punkt K, charakte­
rystyczne jest to, że w czasie je j przecięcia samolot myśliwski 
ma największe przeciążenie w czasie ataku /przed podejściem do 
te j prostej przeciążenie rośnie, a po je j przecięciu -  maleje/.

Dla bardziej poglądowego przedstawienia charakteru zmiany 
przeciążenia samolotu myśliwskiego na krzywej celowania celowe 
jest zbudowanie kilku krzywych o określonym przeciążeniu samo - 
lotu myśliwskiego /krzywe równych przeciążeń/,

Na zakończenie podkreślmy, że podczas atakowania celu o du­
żej prędkości lotu w tylnej półsferze pod dużymi sylwetkami 
strzelanie na odcinku początkowym praktycznie jest utrudnione 
wskutek szybkiej zmiany warunków celowania /sylwetki celu, od - 
leg łośc i do niego, przeciążenie samolotu myśliwskiego i  iimych/ 
i  może być skuteczne tylko na końcowym odcinku pod q 180 , gdy 
warunki celowania stają się stabilne.

3.5.2, Strzeląnie_towagzys|§ce_do_g|l^_SaQ|Wui§c|go_

V/ czasie manewru celu, szczególnie z dużym przeciążeniem, 
raptownie zmieniają się parametry krzywej celowania: krzywizna, 
położenie je j  w s tre fie  możliwego strzelania, potrzebne przecią­
żenie samolotu myśliwskiego, sylv/etka celu i  inne. Prócz tego.
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powstają systematyczne błędy strzelania ze względu na to, że 
zadanie celowania rozwiązujemy na podstawie założenia o równo - 
miernym i  prostolinijnym ruchu celu, a także wskutek wzrostu ką­
tów przeniesienia podczas zwiększania przeciążenia sEimolotu myś­
liwskiego. Utrudnione staje się zastosowanie wszystkich typów 
celowników, szczególnie zwykłych i  synchronicznych.

Rys. 3«7. Krzywe celowania w czasie manewru celu

Podczas manewru celu w kierunku wszystkie krzywe celowania 
/rys.3.7/ stają się krzywolinijnymi i  teoretycznie kończą się 
z tylnej półsferze wyjściem na lin ię  drogi celu z boku na od­
ległości b lisk ie j zeru, symetria rodziny krzywych celowaiiia 
względem l in i i  drogi celu, mająca miejsce w razie braku manewrut 
zostaje naruszona.
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Parametry krzywych celov/anla i  ich położenie w stre fie  moż­
liwego strzelania w dużym stopniu zależą od kierunku i  intensyw­
ności manewru celu /od kątowej prędkości celu co „ lub n„„/» po-c yc
czątkowych v/arunków ataku <1̂ / i  prędkości lotu samolotów
V i  V .m c

Praktycznie we wszystkich wypadkach na początkowym odcinku 
ataku następuje szybka zmiana warunków celowania, utrudniająca 
wykonanie strzelania; szczególnie ma to miejsce pod .zas manewru 
celu od samolotu myśliv^skiego. V/ środkowej i  w końcowej części 
ataku Vi/arunki celowania są bardziej sprzyjające i, charakteryzu­
je  je  duże lub względnie stabilne przeciążenie samolotu myśliw­
skiego oraz nieduża prędkość zmiany sylwetki celu i  inne.

Szybka zmiana v/arunków strzelania na początkowym odcinku 
prowadzi do zwiększenia czasu celowania i  zmniejszenia czasu 
i  odległości prowadzenia ognia. Dlatego atak do celu manewru - 
jącego powinien być wykonywany z niedużą przewagą w prędkości 
lotu samolotu myśliwskiego nad celem. Przewaga powinna być mniej­
sza niż podczas atakowania celu niemanewrującego. Obliczenia 
wskazują, że podczas manewru celu o dużej prędkości lotu z prze­
ciążeniem, zbliżonym do granicznie możliwego przeciążenia samo­
lotu myśliwskiego, przewaga w prędkości powinna być nie większa 
niż 100 km/h. W czasie manev/ru celu z przeciążeniem równym lub 
przev/yższającym granicznie możliwe przeciążenie samolotu myśliw­
skiego, strzelanie towarzyszące praktycznie staje się niemożli - 
v/e; możliv/ości wykonania strzelania tov/arzyszącego również rap­
townie się zmniejszają ze względu na trudność zajęcia przez sa­
molot myśliwski potrzebnego obliczonego położenia względem celu.

Dla wszechstronnej oceny możliwych warunkóv/ strzelania do 
celu manewrującego w konkretnych warunkach walki powietrznej 
budujemy krzywe celowania przechodzące przez graniczne punkty 
strefy możliwego strzelania lub stykające się ze strefą dużych 
przeciążeń.
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Dla krzywej celowania, stykającej się ze strefą dużych prze­
ciążeń, kierunki na punkty styczności K* i  K* w czasie ataku 
wykonywanego w płaszczyźnie poziomej do celu manewrującego ok 
reślamy według wzoru;

cos qK =
DC

V "■ n^.m Din

gdzie znak "minus” bierzemy podczas manewru celu na samoloty 
myśliwski /dla punktu K*/ i  "plus" - od niego /dla punktu Kg/.

Z dwóch asymetrycznych krzywych celowania /patrz rys. 3.7/, 
stykających się ze strefą dużych przeciążeń, największe znacze­
nie praktyczne posiada ta krzywa, która odpowiada manewrowi celu 
na samolot myśliwski i  przechodzi przez punkt styczności 
/rys. 3*8/.

Podczas manewru celu atakujący samolot myśliwski ma przecią- 
żenie maksymalne w czasie p rzed tc la  l in i i  krzyyrej, powstałej 
z połączenia punktów K* /lub k|/, które otrzymujemy w oblicze- 
niach dla różnych wartości n̂ ^̂ .

Oprócz punktu wygięcia typu /lub K*/, krzy»/a celowania 
w czasie manewru celu na samolot myśliwski posiada i  punkt wy­
gięcia P /rys.3.8/, którego oeohą charakterystyczną jest to, ze 
prędkośó zmiany sylwetki celu lub kursowego kąta celu q = 0. 
Przed podejściem samolotu myśliwskiego do punktu P sylwetka oe u 
rośnie, a po przejściu niego - maleje. Punkty P leżą na okręg\i 
stycznym do l in i i  drogi celu w punkcie C. Promień tego okręgu 
określamy z warunku q = 0. Ponieważ w czasie manewru celu na 

samolot myśliwski

q = '̂ D " ^ o ’

to zakładając, że 4 = 0 i  biorąc pod uwagę wzór /2.38/ dla
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otrzymamy

c c
-----  sin q »  ----- -----  sin q
to. g n3c

Rys.3*8, Krzywe celowania dla różnych manewrów celu:
= 220 m/s, = 250 m/s, n*^ = 2,24, n ^  = 4,

unolot
qQ<180” j B ' - bez manewru celu;

36 n  „ H

“ manewr na samolot myśliwski;
'  ̂ B -  bez manewru celu;

C -  manewr od samolotu myśliwskiego;
n  ̂ manewrem celu;ą© =1. I g -  bez manewru celu

Równanie to jest okręgiem o promieniu;

J .  ^  -  . . r ii . . ... I M - .....................  ,

2 g n̂ .̂
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Okrąg, na którym q = O, wykorzystujemy w czasie kontroli 
prawidłowości graficznej budowy krzywych celowania; w punkcie P 
przecięcia krzywej celowania z tym okręgiem prosta CP powinna 
być styczną do krzywej celowania.

Oharakterystyozne Jest to, że już w punkcie P samolot myś - 
liwski ma stosunkowo duże przeciążenie, równe;

ĵm Y 3°

Systematyczne liniowe błędy strzelania /chybienia/ do celu 
manewrującego określamy w następują«..y sposob.

Podczas manewru celu w kierunku błąd systematyczny w przy • 

bliżeniu jest równy:

Aco -
g t ' cos q , /3.19/

a w czasie zmiany prędkości lotu celu

.2

xo
ff t*" 2 .
^-----  n sin q = —   ̂ sin q
2 2

/3.20/

Błędy rosną ze zwiększeniem odleĝ -ości
strzelania, ponieważ czas lotu pocisku t vvyatępuje we wzorach 
/3.19/ i /3*20/ w drugiej potędze i progresywnie roenle ze 
zwiększeniem odległości strzelania. Błąd maksy nalii y
dla q * 180° /lub q = 0°/, Ay ~ dJa q == 90 .

Na rys. 3.9 podane są wartości podczas strzelania z 
broni artyleryjskiej w zależności od .

W czasie stosowania przez samolot myśliwski zwykłego celów.
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n l k e  n i .  u ^ g l . d n i a j ą c e g o  p r z e n i e s i e n i a  p o e i s k u . p ,  p o w s t a j e  b ł , d

s y s t e m a t y c z n y  r ó w n y :

^  DAj>,=" pi ŷ*

■¡o» m

R js . 3 . 9 . zależność A „o d  dla różnego manewru oelu

W czasie manewru celu na samolot 
rośnie przeciążenie samclctu ^ ir ty c ln le
o d  b ł ę d u  a  o p r ó c z  t e g o ,  o b a  o n e  / A p  i  A w /  P  ^

s l u i r s i e  a i t m e t y c z n l e .  r a p t o w n i e  z m n i e j s z a j ą c  s k u t e c z n c ś ó

a t r z e l a n l a .  D l a t e g o  s t r z e l a n i e  d o  o e l u  m a n e w r u j ą c e g o  c e l o w o  

r e s r w y f c ^ a ó  z  M i n i m a l n i e  m o ż l i w y c h  o d l e g ł o ś c i  i  k o r y g o w a ć  z a  

p o m o c ą  p o c i s k ó w  s m u g o w y c h .

Hależy mieć na uwadze i  ten fakt, że w razie  
przez cel obronnej broni arty leryjsk ie j ekuteoznośó JeJ zmniej-
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sza się w czasie manewru od samolotu myśliwskiego i  rośnie pod­
czas manewru na niego w porównaniu ze skutecznością strzelania 
w czasie prostolinijnego lotu celu ,

Z analizy możliv/ych warunków strzelania wynika, że atak 
wykonany z zaskoczenia jest jedn3rm z ważnych czynników zapewnia* 
jących skuteczność działania samolotu myśliwskiego, szczególnie 
do celów posiadających uzbrojenie obronne i  zdolnych do wykona­
nia intensywnego manewru obronnego.

Strzelanie do celu manewrującego należy wykonywać z odleg - 
łości mniejszych, niż do celów niemanewrujących.-

X/ Podczas strzelania z samolotu myśliwskiego dokładność 
strzelania zależy od cojj, w czasie strzelania z rucho­
mego stanowiska samolotu bombowego od q =
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Z A K O ii C Z E N I  E

Rospatrzóne zagadnienia rozwiązania zadania rażenia celu 
i  oceny możliwych warunków bojov/ego zastosowania ra ietowego 
i  artyleryjskiego uzbrojenia' samolotow typu mysliwskieg<^wska*- 
zują, że v/arunki jego zastosowania do celów powietrznych zło ~ 
żonę, różnorodne i  zależą od dużej liczby różnych czynników.

Aby działać zdecydowanie w różnych warunkach walki powietrz- 
nej, personel latający powinien bardzo dobrze znać możliwe wa - 
runki i  sytuację strzelania powietrznego i  umieć je  analizować.

Szczególnie ważna jest znajomoćć oceny możliwych warunków 
bojowego zastosowania rakietowego i  artyleryjskiego uzbrojenia 
samolotów tjrpu myśliwskiego dla dowódców lotniczych wszystkich 
szczebli. Zapev/ni ona podczas wykonywania różnych zadań bojo - 
wych szybkie i  prawidłowe powzięcie decyzji o zwalczaniu celów 
povvaetrsnych.

Podczas oceny możliwych warunków bojowego zastosowania ra - 
kietov/ego i  artyleryjskiego uzbrojenia samolot ow typu myśliw - 
skiego należy zawsze paniiętać o ważnym stwierdzeniu materializmu 
dialektycznego, że »»prawda jest zawsze konkretna»» i  dlatego wa- 
warunki strzelania należy rozpatrywać w powiązaniu z konkretną 
sytuacją powietrzną.

W czasie szkolenia personelu latającego w zakresie strzela­
nia powietrznego i  walki powietrznej w oparciu o ocenę możli. 
v/ycb warunków bojowego zastosowania rakietowego i  arty lery jsk ie­
go uzbrojenia samolotów typu myśliwskiego twórczo podchodzić 
do roz'//iązywania różnych chwytów /maney/rów/ taktycznych w walce.
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