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Zbigniew DZIOPA'

OCENA WPLYWU MANEWROW OBRONNYCH
CELU NA STEROWANIE RAKIETA

Celem pracy jest ocena mozliwosci osiagnigcia celu przez przeciwlotniczg rakiete
bliskiego zasiggu samonaprowadzajacg si¢ na ten cel. Rakieta obraca si¢ wokot osi
podluznej i jest wyposazona w par¢ steréw aerodynamicznych i opcjonalnie
w uktad dwéch silniczkéw gazodynamicznych. Uktad sterowania posiada aparatu-
r¢ jednokanatowg i pracuje w trybie przekaznikowym, generujac sit¢ wypadkowa
okreslona po kazdym obrocie rakiety. Cel wykonuje manewry obronne, ktére maja
prowadzi¢ do nieskutecznego sterowania rakieta. W kazdym przypadku start rakie-
ty odbywa si¢ z tzw. obszaru skutecznego strzelania. Okazuje si¢, Ze mimo uprzy-
wilejowanego startu rakiety cel, wykonujac odpowiedni manewr obronny, moze
unikna¢ trafienia. Jezeli w rakiecie jest zastosowany hybrydowy uklad sterowania,
to moze ona wczesniej wypracowa¢ wlasciwy kat wyprzedzenia. Ma to duze zna-
czenie, gdyz rakiety tej klasy musza w krétkim okresie wypracowa¢ wilasciwa tra-
jektori¢ lotu. Sterowanie aerodynamiczne jest mato efektywne na poczatku lotu. Po
opuszczeniu wyrzutni rakieta porusza si¢ ze zbyt mala predkoscia, aby wygenero-
wana sita sterujaca mogta istotnie zmieni¢ trajektori¢. Sterowanie gazodynamiczne
jest natomiast bardzo efektywne na poczatku lotu. Mata prgdkos¢ rakiety tuz po
opuszczeniu wyrzutni sprzyja wygenerowaniu wystarczajaco duzej sily sterujacej,
aby wypracowaé odpowiedni tor lotu. W trakcie wzrostu predkosci lotu spowodo-
wanej dziataniem silnika rakietowego o startowym ciggu efektywno$¢ sterowania
aerodynamicznego rosnie, a sterowania gazodynamicznego maleje. Dlatego stero-
wanie gazodynamiczne jest stosowane w pierwszej fazie lotu. Jego skutecznosé
potwierdzaja przeprowadzone symulacje komputerowe. Odpowiednia zmiana tra-
jektorii w pierwszej fazie lotu pozwala na wypracowanie optymalnego kata wy-
przedzenia i skuteczne naprowadzanie w trakcie dziatania silnika rakietowego
0 marszowym ciagu.

Stowa kluczowe: rakieta, samonaprowadzanie, sterowanie gazodynamiczne

1. Wprowadzenie

Obiektem poddanym analizie jest przeciwlotniczy pocisk rakietowy bli-
skiego zasiggu samonaprowadzajacy si¢ na cel. Rakieta w trakcie lotu obraca si¢
wokot osi podtuznej. Ruch obrotowy korpusu rakiety jest warunkiem niezbed-
nym do realizacji sterowania, poniewaz jest zastosowana aparatura jednokana-
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towa. Uktad sterowania pracuje w trybie przekaznikowym, generujac site wy-
padkowa po kazdym obrocie rakiety. Autopilot jest wyposazony w pare¢ sterow
aerodynamicznych i uktad dwdéch silniczkéw gazodynamicznych. Zastosowany
uktad wykonawczy zapewnia przerzut sterOw z potozen skrajnych oraz wybor
jednego z dwdch silniczkéw gazodynamicznych.

Dla tej klasy rakiet sa okreslane tzw. obszary skutecznego strzelania [1].
Dysponujac takim obszarem, operatorowi jest fatwiej podja¢ wlasciwg decyzje
co do chwili wystrzelenia rakiety. Ksztatt i wymiary obszaru s3 uzaleznione od
parametréw charakteryzujacych ruch celu. Najcze$ciej jest przyjmowana opcja,
ze cel porusza si¢ ruchem prostoliniowym ze statg predkos$cig i zbliza si¢ do
pocisku z przedniej pétsfery PPS lub z tylnej pétsfery TPS. W przypadku braku
wczesniejszej informacji o nadlatujagcym nieprzyjacielu element zaskoczenia
moze prowadzi¢ do btednej oceny obszaru skutecznego strzelania. Jest to szcze-
goblnie trudne, jezeli cel wykonuje manewr obronny.

Celem pracy jest ocena mozliwosci zestrzelenia celu w warunkach nieko-
rzystnych dla uktadu sterowania rakieta. W poczatkowej fazie lotu pocisku ze
wzgledu na jego mala predkos¢ generowana aerodynamiczna sita sterujaca nie
pozwala na uzyskanie trajektorii o duzej krzywiznie. Wykonanie manewru przez
rakiete jest zatem ograniczone przez mozliwosci uktadu sterowania. Korzyst-
niejszg trajektori¢ lotu rakiety uzyskuje si¢ po wprowadzeniu sterowania gazo-
dynamicznego. Dzi¢ki sile gazodynamicznej pocisk szybciej wypracowuje wia-
sciwy kat wyprzedzenia lub porusza si¢ po torze o wigkszej krzywiznie. Pozwala
to na osiaggniecie celu w sytuacjach mniej korzystnych.

2. Model pocisku rakietowego

Rakieta jest traktowana jako uktad zmienny w czasie [2]. Zgodnie z zatoze-
niami teorii dotyczacej ukladu zmiennego w czasie do opisu ruchu takiego
obiektu mozna zastosowa¢ réwnania ruchu ciata sztywnego, ale nalezy dodat-
kowo uwzgledni¢ wystepowanie tzw. sit i momentéw reaktywnych oraz zmiane
parametréw charakteryzujacych bezwladnos¢. Nie wszystkie dzialajace w takim
uktadzie sily reaktywne powoduja istotne zmiany potozenia rakiety. Racjonalne
jest pominigcie sit mato znaczacych. W zwigzku z tym podczas formutowania
modelu rakiety uwzgledniono nastgpujace zatozenia:

1. Jedynym skladnikiem sity reaktywnej jest ciag silnika rakietowego.

2. Masa i momenty bezwtadno$ci rakiety sg funkcjami czasu.

3. Srodek masy rakiety przemieszcza sie wzdhuz osi podtuznej korpusu.

Réwnania lotu rakiety sg formutowane w uktadzie odniesienia zwigzanym
z Ziemia. Przyjeto, ze jest on ukladem inercjalnym. Ze wzgledu na bardzo ob-
szerny model matematyczny pocisku rakietowego przedstawiono tylko zalezno-
Sci reprezentujgce rownania ruchu w postaci ogélnej. Poszczegdlne parametry
wystepujace w rdwnaniach ruchu sa opisane funkcjami lub stanowia zalezno$ci
empiryczne, ktére podczas procesu symulacji numerycznej sa aproksymowane.
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Réwnania postepowej czeéci ruchu w ukladzie wspdtrzednych zwigzanym
z przeptywem S,x,y, z,:

m,V, = Py, [sin q); sin y;+ cos (/)Z cos yZ cos (gop - yp)] — P, cos yp sin ,+

+ P, {sin gz}z [sin qo; cos y; cos ((pp - yp) — cos qo; sin y;] — cos gz}z cos y; sin (gop— yp)} +

-3,)]+

+ P, {sin goﬁj [sin go; cos y; cos (gop - yp) — cos go; sin y;] — cos goﬁj cos y; sin ((pp— yp)} +
+
{

]

+P [sin 2 sin y°+ cos ¢’ cos ”cos(
ax p,smy, ?, Tp ?,

P, cos q)ﬁ [sin q); cos yz cos ((/)p - yp) — cos (/)Z sin yZ] +sin ¢5 cos yZ sin (go -y

p
mprj)p cos yz = P,,cos (/)Z sin ((/)p - yp) + P, cos yz +
+ Py, [sin q)ﬁ sin q); sin ((/)p - yp) +cos ¢5 cos ((/)p - yp)] + P,.cos (/)Z sin (gop - yp) +
+ P, [sin goﬁj sin go; sin (gop - yp) +cos goﬁj cos (gop - yp)] +

+P, [cos q)ﬁ sin q); sin ((/)p - yp) -sin ¢5 cos (gop - yp)],

m, ijzz =Py, [cos (/)Z sin yz cos (gop - yp) — sin q); cos yZ] — P, sin yZ sin 7t
+Pg, {sin goﬁj [sin go; sin y; cos (gop - yp) +cos qo; sin y;] — cos gz}z sin y; sin (gop - yp)} +
+ P, [cos (/)Z sin yZ cos (gop - yp) — sin (/)Z cos yZ] +
+P, {sin gz}z [sin qo; sin y; cos ((pp - yp) +cos go; sin y;] — cos goﬁj sin y; sin ((pp - yp)} +
+P, {cos q)ﬁ [sin (/)Z sin yZ cos (gop - yp) +cos q); cos yZ] + sin ¢5 sin yz sin ((/)p - yp)}.
Réwnania kulistej cze$ci ruchu w ukladzie wspéirzednych zwigzanym
z rakieta prpypzp:
L@pe + (Ie = 1y) 00 = Mo,
L@y + (Le = L )00y, = Mgy,
L.y, + (I, — 1, )00, = M, + 1P,
gdzie: V), — predkos¢ srodka masy rakiety,
Vo yZ — kat pochylenia, odchylenia wektora predkosci rakiety,
@, go;, qol’; — kat pochylenia, odchylenia, przechylenia korpusu rakiety,

()]

x> @py» @), — sktadowe wektora predkosci katowe;j rakiety,
m

, — Masa rakiety,
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Ly, Iy, 1, — gtdwne centralne momenty bezwitadnosci rakiety,
I, — odlegtos¢ migdzy potozeniem silnika sterujacego a Srodkiem masy,
Py, Pyy, P, — sktadowe wektora sity aerodynamicznej,

My, My, M, — sktadowe wektora momentu aerodynamicznego,
P, — sita cigzkoscl,

P, —ciag silnika rakietowego,

Py, —sita generowana przez silnik sterujacy.

Réwnania okreslajace sygnat sterowania potozeniem pary steréw aerody-
namicznych oraz uruchomieniem odpowiedniego silniczka gazodynamicznego
zostaty przedstawione w opracowaniach [3-5].

3. Symulacja numeryczna i analiza wynikéow

Ze wzgledu na pogladowy charakter wynikéw zostaly rozwazone przypadki
ruchu w ptaszczyznie pionowej. Przestrzenny ruch wprowadza zbyt wiele wa-
riantéw, ktére wymagaja obszernego opracowania, a ruch w ptaszczyznie pio-
nowej jest czestym przypadkiem wystepujacym w warunkach rzeczywistych.

Przedstawione zostang przykladowe wyniki przeprowadzonej symulacji
numerycznej lotu rakiety bliskiego zasiggu samonaprowadzajacej si¢ na cel
z wykorzystaniem jednokanatowego sterowania z gazodynamiczng korektg i bez
takiej korekty toru w pierwszej fazie ruchu. Jezeli sterowanie jest wylacznie
aerodynamiczne, to rysunki zawieraja napis AER, natomiast w przypadku ste-
rowania hybrydowego aerogazodynamicznego brak jest takiego napisu. Wyniki
obejmuja siedem wariantéw lotu celu podczas strzelania rakieta z PPS. Na ry-
sunkach 1+10. warianty sg oznaczone numerami od 1 do 7.

Na rysunku 1. sg przedstawione trajektorie lotu rakiety podczas strzelania
do celu z PPS dla 1., 2. i 3. wariantu lotu celu przy naprowadzaniu hybrydowym
i wylacznie aerodynamicznym. W przypadku sterowania aerogazodynamicznego
wlasciwy kat wyprzedzenia jest wypracowywany wczesniej, a rakieta porusza
si¢ do celu, realizujac tor prostoliniowy. Rakieta startuje z tzw. obszaru skutecz-
nego strzelania i w kazdym przypadku cel zostaje osiggnigty. Rysunki 2-4.
przedstawiajg przebieg zmienno$ci aerodynamicznej i gazodynamicznej sity
sterujacej dla 1., 2. i 3. wariantu lotu celu przy naprowadzaniu hybrydowym.
W kazdym przypadku w pierwszej fazie lotu jest generowana maksymalna aero-
dynamiczna sita sterujaca P,,. Czas lotu rakiety z taka sita jest inny dla kazdego
wariantu. Najszybciej wlasciwy kat wyprzedzenia jest wypracowany dla warian-
tu 3., nastepnie 1., a na koncu 2. Nastepnie w kazdym przypadku jest generowa-
na zerowa aerodynamiczna sita sterujaca lub sita wynikajaca z niewielkiej ko-
rekty trajektorii lotu rakiety. Sita gazodynamiczna P,, wprowadza dodatkowa
korekte trajektorii lotu rakiety w fazie pierwszej. Przebieg zmiennosci tej sity
w kazdym przypadku jest inny: dla wariantu 3. maksymalna sterujaca sita gazo-



Ocena wptywu manewréw obronnych celu ... 233

dynamiczna zmienia swdj kierunek, prébujac odpowiednio utrzymac trajektorie
lotu rakiety, dla wariantu 1. jest generowana zaré6wno maksymalna, jak i zerowa
gazodynamiczna sita sterujgca, natomiast dla wariantu 2. maksymalna sterujaca
sifa gazodynamiczna dziala w jednym kierunku, prébujac zakrzywi¢ tor lotu do
gory.
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Rys. 1. Trajektoria lotu rakiety przy strzelaniu do celu z PPS dla 1., 2. i 3. wariantu lotu celu

Fig. 1. Missile flight trajectory while shooting to the target for 1, 2 and 3 variant of the tar-
get flight
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Rys. 2. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sifa sterujaca dla 1. wariantu lotu celu

Fig. 2. The aerodynamic and gas-dynamic control force for 1 variant of the target flight

Na rysunku 5. sg przedstawione trajektorie lotu rakiety przy strzelaniu do
celu z PPS dla 1., 4. 1 5. wariantu lotu celu przy naprowadzaniu hybrydowym
i wylacznie aerodynamicznym. Podobnie jak dla wariantéw 1., 2. i 3., dla wa-
riantéw 4. i 5. w przypadku sterowania aerogazodynamicznego kat wyprzedze-
nia jest wczesniej wypracowywany. Mimo ze rakieta startuje z tzw. obszaru
skutecznego strzelania, w przypadku wariantu 5. rakieta nie osigga celu, mijajac
go w zbyt duzej odlegtosci. Na rysunkach 6. i 7. jest przedstawiony przebieg
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Rys. 3. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sila sterujaca dla 2. wariantu lotu celu

Fig. 3. The aerodynamic and gas-dynamic control force for 2 variant of the target flight
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Rys. 4. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sila sterujaca dla 3. wariantu lotu celu

Fig. 4. The aerodynamic and gas-dynamic control force for 3 variant of the target flight
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Rys. 5. Trajektoria lotu rakiety przy strzelaniu do celu z PPS dla 1., 4.1 5. wariantu lotu celu

Fig. 5. Missile flight trajectory while shooting to the target for 1, 4 and 5 variant of the target
flight

zmiennos$ci aerodynamicznej i gazodynamicznej sily sterujacej dla 4. i 5. wa-
riantu lotu celu przy naprowadzaniu hybrydowym. W kazdym przypadku
w pierwszej fazie lotu jest generowana maksymalna aerodynamiczna sita steru-
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Rys. 6. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sila sterujaca dla 4. wariantu lotu celu

Fig. 6. The aerodynamic and gas-dynamic control force for 4 variant of the target flight
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Rys. 7. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sifa sterujaca dla 5. wariantu lotu celu

Fig. 7. The aerodynamic and gas-dynamic control force for 5 variant of the target flight

jaca Pg,. Czas lotu rakiety z takg sitg jest inny dla kazdego wariantu. Najszybciej
wlasciwy kat wyprzedzenia jest wypracowany dla wariantu 1., nastepnie 4., a na
koncu 5. Nastepnie w kazdym przypadku jest wytwarzana zerowa aerodyna-
miczna sita sterujgca lub sita wynikajaca z korekty trajektorii lotu rakiety.
W przypadku wariantu 5. rakieta po ominigciu celu usiluje ponowi¢ prébe tra-
fienia, generujagc maksymalng aerodynamiczng site sterujaca zakrzywiajaca tor
lotu do gory. Przebieg zmiennosci gazodynamicznej sily sterujacej P, dla wa-
riantéw 4. i 5. jest zblizony. W obu przypadkach jest generowana maksymalna
gazodynamiczna sila sterujaca dzialajaca w jednym kierunku, prébujac zakrzy-
wic tor lotu do gory.

Na rysunku 8. sg przedstawione trajektorie lotu rakiety przy strzelaniu do
celu z PPS dla 1., 6. 1 7. wariantu lotu celu przy naprowadzaniu hybrydowym
i wylacznie aerodynamicznym. W przypadku wariantéw 6. i 7. nie ma wyraznej
réznicy mi¢dzy sterowaniem hybrydowym a sterowaniem aerodynamicznym.
Mimo Ze rakieta startuje z tzw. obszaru skutecznego strzelania, w przypadku
wariantu 7. rakieta nie osiagga celu, mijajac go w zbyt duzej odlegtosci.
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Rys. 8. Trajektoria lotu rakiety przy strzelaniu do celu z PPS dla 1., 6. 1 7. wariantu lotu celu

Fig. 8. Missile flight trajectory while shooting to the target for 1, 6 and 7 variant of the target

flight

Na rysunkach 9. i 10. jest przedstawiony przebieg zmienno$ci aerodyna-
micznej i gazodynamicznej sity sterujacej dla 6. i 7. wariantu lotu celu przy na-
prowadzaniu hybrydowym. W kazdym przypadku w pierwszej fazie lotu jest

SILA STERUJACA

P IN]

0,0

05

1,5 2,0 25

t[s]

10

P, [N]

SILA STERUJACA

-20

02

06

t[s]

Rys. 9. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sila sterujaca dla 6. wariantu lotu celu

Fig. 9. The aerodynamic and gas-dynamic control force for 6 variant of the target flight
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Rys. 10. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sita sterujaca dla 7. wariantu lotu celu

Fig. 10. The aerodynamic and gas-dynamic control force for 7 variant of the target flight
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generowana maksymalna aerodynamiczna sila sterujaca Pg,. Czas lotu rakiety
z taka silg jest inny dla kazdego wariantu. Najszybciej wtasciwy kat wyprzedze-
nia jest wypracowany dla wariantu 6., nastgpnie 1., a na koncu 7. Nastepnie
w kazdym przypadku jest generowana zerowa aerodynamiczna sita sterujaca lub
sita wynikajaca z korekty trajektorii lotu rakiety. W przypadku wariantu 7. rakie-
ta prawie w catlym zakresie lotu porusza si¢ z maksymalna aerodynamiczng sita
sterujaca. Po ominigciu celu usituje ponowi¢ prébe trafienia, wytwarzajac mak-
symalng aerodynamiczng sit¢ sterujaca zakrzywiajaca tor lotu do dotu. Przebieg
zmiennoSci gazodynamicznej sity sterujacej Py, dla wariantéw 6. i 7. jest inny.
W obu przypadkach gazodynamiczna sifa sterujagca wprowadza niewielkg korek-
te w trajektorii lotu rakiety w pordwnaniu z opcja sterowania wylacznie aerody-
namicznego.

4. Podsumowanie

Zastosowanie sterowania hybrydowego aerogazodynamicznego pozwala
w wigkszosci przypadkéw na szybsze wypracowanie wiasciwego kata wyprze-
dzenia w poréwnaniu ze sterowaniem wylacznie aerodynamicznym, jak na rys.
1.1 5. Mniej skuteczna jest korekta gazodynamiczna w przypadku strzelania do
celu realizujacego manewr lotu do dotu (rys. 8.).

Mimo startu rakiety z tzw. obszaru skutecznego strzelania nie w kazdym
przypadku cel moze zosta¢ osiagniety, jak na rys. 5. i1 8. dla wariantéw 5. 1 7.
Cel, realizujac manewr obronny charakteryzujacy si¢ mozliwie maksymalng
krzywizna, moze unikna¢ trafienia, jak w przypadkach przedstawionych na rys.
5.1 8. dla wariantéw 5.1 7.
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THE EVALUATION OF THE DEFENSIVE MANEUVERS
INFLUENCE ON THE MISSILE CONTROL

Abstract

The aim of the paper is to evaluate the possibilities of reaching the target by a short-range
homing missile. The missile revolves around the longitudinal axis and it is equipped with a pair of
aerodynamic controls and optionally with a system of two gas-dynamic small engines. The control
system has a single-channel apparatus and works within the relay mode generating the resultant
force determined after each revolution of the missile. The target performs defensive maneuvers,
which are to lead to unsuccessful missile control. In each case the missile is launched from the so-
called areas of effective shooting. It turns out that despite the favorable missile launch the target
can avoid being hit by performing defensive maneuvers. If the missile has a hybrid control system
it can work out a proper lead angle ahead of time. It is important because the missiles of this class
have to reach the right flight trajectory in a short time. Aerodynamic control is of little effective-
ness at the beginning of the flight. After launching the missile’s velocity is too low for the generat-
ed control force to change the trajectory in a significant way. Gas-dynamic control is very effec-
tive at the beginning of the flight. Low speed of the missile soon after launching helps to generate
control force which is large enough to work out the right trajectory. When raising the flight veloci-
ty due to the rocket engine operation with launch thrust, aerodynamic control effectiveness grows,
while gas-dynamic control decreases. Therefore, the gas-dynamic control is applied during the first
stage of the flight. Its effectiveness is proved in computer simulations. The correct alteration of the
trajectory in the first phase of the flight allows for developing the optimum lead angle and success-
ful homing during the operation of the missile engine with the marching thrust.
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