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PRZEDMOWA

Oddajemy do rgk czytelnikow jedenasty tom serii pod wspolnym tytutem ,, Problemy
badan i eksploatacji techniki lotniczej”.

Cele stawiane wspolczesnemu lotnictwu sq osiggane dzigki odpowiednio ,, wyrafinowa-
nym” technicznie konstrukcjom o bardzo wysokich wartosciach wspolczynnikow niezawodno-
Sciowych, zapewniajqcych mozliwie najwyzszy poziom bezpieczenstwa lotow, gotowosci tech-
nicznej i operacyjnej.

Wszystkie statki powietrzne i systemy lotnicze przechodzq przez trzy fazy: projektowa-
nie (konstruowanie), wytwarzanie (produkcje) i eksploatacje. Najdtuzsza i najkosztowniejsza
Jjest faza trzecia, czyli eksploatacja. W tej fazie mamy do czynienia ze statkami powietrznymi
i organizacjq procesow eksploatacyjnych obejmujqcych: ludzi, procedury, metodyki utrzy-
mywania zdatnosci statkow powietrznych i ich uzytkowania oraz narzedzia. Coraz czesciej
statki powietrzne sq poddawane modernizacji.

Podstawowym celem Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych jest naukowe zabezpie-
czenie procesu eksploatacji i modernizacji statkow powietrznych, glownie wojskowych. Cel ten
Jest osiggany przede wszystkim przez optymalizacje tego procesu, co wyraza si¢ W opracowy-
waniu nowych oraz modernizacji lub modyfikacji juz istniejgcych eksploatowanych systemow,
urzqdzen, srodkow bojowych, metod, technologii, programow, procedur, metodyk badan itp.

O skutecznosci statku powietrznego w walce powietrznej oraz zwalczaniu celow na-
ziemnych i nawodnych decyduje obok walorow lotno-taktycznych jego system uzbrojenia.
Roznorodnosé celow i warunkow ich atakowania, a takze podatnosé celow na ogniowe od-
dzialywania wymusily koniecznos¢ skonstruowania i zamocowania na poktadzie statku po-
wietrznego roznorodnego uzbrojenia lotniczego (strzeleckiego, rakietowego, bombardier-
skiego). Cechq charakterystyczng samolotow wielozadaniowych jest mozliwos¢ podwiesza-
nia i uzycia w jednym wylocie roznych lotniczych srodkow razenia klasy powietrze-powietrze
i powietrze-ziemia/woda.

ITWL od lat prowadzi badania jakosci statkow powietrznych oraz uzbrojenia lotni-
czego. Badaniom takim poddawane sq (na podstawie norm i wymagan wojskowych) statki
powietrzne oraz systemy uzbrojenia lotniczego, i to zarowno przed ich wprowadzeniem do
eksploatacji, jak i w czasie dlugotrwalej (25—34-letniej) eksploatacji. Instytut prowadzi ba-
dania naukowe i prace rozwojowe w zakresie uzbrojenia bombardierskiego, uzbrojenia ra-
kietowego, splonek nakluciowych, inicjujqcych dzialanie strzeleckich i artyleryjskich tadun-
kow miotajqgcych oraz pironabojow w systemach awaryjnego opuszczania statkow powietrz-
nych. Wyniki prowadzonych prac badawczych zostaly zaprezentowane w poszczegolnych
rozdziatach niniejszej monografii.

Autorom, ktorzy podjeli trud przygotowania rozdzialow, opiniodawcom prac, uczest-
nikom seminariow i dyskusji naukowych, ktorzy przyczynili sie do pogiebienia tresci meryto-
rycznej oraz zespotowi Osrodka Informacji Naukowej ITWL — redaktorzy naukowi tomu 11,
kontynuujgcy idee inicjatorow serii ,, Problemy badan i eksploatacji techniki lotniczej” —
sktadajg serdeczne podzigkowania.

Andrzej ZYLUK
Mariusz ZIEJA
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PREFACE

The eleventh of the set of volumes under a common title ‘The Problems of Studying.
Testing and Operating Aeronautical System’ is ready!

The goals for modern aviation are met by adequately sophisticated designs of very
high-reliability factors that ensure the possibly highest level of flight safety, availability and
operational readiness.

Each aircraft and air system is subject to three phases that include design, manufac-
turing and operation. The longest and the most expensive one is the third phase, that is op-
eration. In that particular phase, we deal with aircraft and organization of operation pro-
cesses which includes personnel, procedures, maintenance, operational-use dedicated meth-
odologies, and tools. Nowadays, the practice of modernizing aircraft has become quite com-
mon.

The basic objective of AFIT is to provide scientific support to processes of aircraft op-
eration, maintenance, and modernization of aircrafi, mainly military aircrafi. Optimization of
such a process serves this purpose and is exemplified by developing new systems, or modern-
izing the existing systems, equipment, warfare agents, methods, technologies, programmes,
procedures and research methodologies.

The efficiency of aircraft in air fight and combat of ground and water targets is de-
fined, apart from its flight and tactical parameters, by its armament system. The diversity of
targets and conditions of attacking them, as well as the susceptibility of targets to fire, re-
sulted in the need to design and install different armaments (guns, rockets, bombs) on board
of the aircraft. The characteristic feature of multi-purpose aircraft is the possibility to un-
dersling and use different air-to-air and air-to-ground/water missiles in a single muzzle.

For many years, ITWL has been conducting research on the quality of aircraft and
aviation weapons. Such tests (based on military standards and requirements) are applied to
aircraft and air weapons systems, both before they are introduced into service and during
their long-term (25-34 years) operation. The Institute conducts research and development
works in the field of bombs, rockets and pierced primers that initiate the operation of shoot-
ing and artillery propelling charges, and explosive cartridges in emergency abandonment
systems. The results of the conducted research are presented in individual chapters of this
monograph. We sincerely thank the Authors, who have prepared the chapters, the Consult-
ants for their opinions, the Participants in seminars and scientific discussions who contrib-
uted to the deepening of the substantive content, and the team of the Scientific Information
Center of AFIT - scientific Editors of volume 11, who continue the idea of the initiators of
the series ‘The Problems of Studying. Testing and Operating Aeronautical System’.

Andrzej ZYLUK
Mariusz ZIEJA
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Wymagania dotyczace ¢wiczebnych bomb
kierowanych

Grzegorz KOWALECZKO, Mariusz PIETRASZEK, Krzysztof GRAJEWSKI,
Tomasz KLEMBA, Krzysztof SZYDERSKI, Ryszard URBANIAK

1.1. Wprowadzenie

Bron lotnicza jest czg$cig uzbrojenia lotniczego przeznaczong do oddzialywania na
obiekty przeciwnika. Nazwano tak wyposazenie bojowe statku powietrznego, obejmujace
lotnicza bron lufowa, rakietowa i bombardierska, przeznaczone do razenia okreslonych
celow. W sktad broni lotniczej wchodza: lotnicze $rodki razenia, stanowiska broni lotni-
czej, systemy nawigacyjno-celownicze oraz uklady sterowania bronig lotnicza. Kazdy ro-
dzaj uzbrojenia odgrywa istotng rol¢ w okre§lonych warunkach dziatan i dlatego wspotcze-
sne samoloty sg z reguty uzbrajane zaréwno w pociski rakietowe, jak i w bron lufowa oraz
zamki do przenoszenia bomb. Uzbrojenie lotnicze jest jednym z glownych elementow sta-
nowigcych o warto$ci bojowej samolotow. Stosowana na Zachodzie ilorazowa formuta
warto$ci bojowej samolotu przyjmuje, ze skutecznos$¢ uzbrojenia wystepuje w czwartej
potedze, podczas gdy inne parametry, jak manewrowos¢, stateczno$¢ i sterownosc, tylko
w pierwszej potedze [2]. Warto dodac, ze wspotczynnik wyposazenia elektronicznego sa-
molotu wystepuje w tej formule w trzeciej potedze. Takie zakwalifikowanie uzbrojenia
lotniczego zwigzane jest z dynamika prowadzenia wspotczesnych dziatan bojowych oraz
wymaganiami przysztego pola walki. Warunki panujace na wspotczesnym teatrze dziatan
wojennych zwigkszaja wymagania w stosunku do $rodkéw bojowych oraz sposobow ich
zastosowania. Z analizy wspotczesnych konfliktow zbrojnych wynika, ze sukcesywnie
zmniejsza si¢ liczba lotniczych $rodkéw razenia potrzebnych do zniszczenia wybranych
celow, na rzecz precyzyjnych $rodkoéw razenia, a tym samym liczba samolotow potrzeb-
nych do wykonania okre$lonych zadan. Uzbrojenie bombardierskie pozostaje najwazniej-
szym $rodkiem razenia lotnictwa bojowego, przeznaczonym do dziatan zwiazanych z nisz-
czeniem celow naziemnych. We wszystkich znanych dotad operacjach lotniczych bomby
byly najczgsciej stosowanym srodkiem do atakowania celow naziemnych. W operacji ,,Pu-
stynna Burza” tylko bomby niekierowane stanowity 93% tonazu wszystkich uzytych §rod-
kow razenia, zrzuconych przez samoloty koalicji [2]. Rdznorodno$¢é zadan wykonywanych
przez lotnictwo, rozwdj techniki lotniczej, a zwlaszcza zwigkszenie mozliwosci bojowych
samolotu i ich wyposazenia oraz postep w dziedzinie techniki uzbrojenia doprowadzity do
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pojawienia si¢ catej gamy nowych rodzajoéw bomb specjalnie przystosowanych do zwal-
czania okreslonych celow.

Bomby lotnicze mozemy podzieli¢ ze wzgledu na ich przeznaczenie, sposob dziatania
i sposob realizacji ruchu [4, 5]. Podstawowym, najczgséciej uzywanym kryterium podzialu
bomb lotniczych jest klasyfikacja ze wzgledu na przeznaczenie i sposob dziatania (rys. 1.1).

EKSPERYMENTALNE I BOMBY LOTNICZE I
I I ]
MASOWEGO RAZENIA | | KONWENCJONALNE POMOCNICZE
BIOLOGICZNE - BURZACE OSWIETLAJACE
CHEMICZNE — ODtAMKOWE SYGNALIZACYJNE
JADROWE | ODLAMKOWO-BURZACE DYMNE
ATOMOWE |  ZAPALAJACE CELE POWIETRZNE
NEUTRONOWE | | ZBIORNIKI ZAPALAJACE BLYSKOWE
WODOROWE | [HPRZECIWBETONOWE IMITACY.JNE
| PRZE CIWOKRE TOWE SZKOLNE
—| PRZECIWPANCERNE CWICZEBNE
— KINETYCZNE TRENINGOWE
— KASETOWE ZAKLOCAJACE
— KASETY BOMBOWE ZASOBNIKI DESANTOWE
1 WIAZKI BOMBOWE
L EL EKTROMAGNETYCZNE

Rys. 1.1. Podzial bomb lotniczych ze wzgledu na przeznaczenie
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Kolejne kryterium obejmuje sposdb realizacji ruchu przez bombe (rys. 1.2):

BOMBY LOTNICZE

— NIEKIEROWANE ] KIEROWANE

—| SWOBODNIE SPADAJACE | —| TELEWIZYJINE |
—| HAMOW ANE | —| LASEROWE |
—| NAPEDZANE | —| NAWIGACYJINE |

Rys. 1.2. Klasyfikacja bomb lotniczych ze wzgledu na sposob realizacji ruchu [8]

Istotng kategori¢ stanowia bomby kierowane, ktore powoli staja si¢ glownym lotni-
czym s$rodkiem uzywanym do razenia celow, glownie naziemnych. Dynamiczny rozwoj
lotniczego uzbrojenia kierowanego spowodowany zostal zwigkszeniem wymagan taktycz-
nych wspolczesnego pola walki. Na wspotczesnym teatrze dziatan niezbe¢dne staty si¢ $rod-
ki bojowe precyzyjnego razenia. Zapewniaja one m.in.: razenie celow ze zminimalizowa-
niem strat wsrod ludnosci cywilnej, zmniejszenie kosztow prowadzenia konfliktu zbrojne-
go, zwigkszenie bezpieczenstwa wlasnych statkow powietrznych i ich zatog.

Historia bomb korygowanych sigga okresu migdzywojennego XX wieku. W czasie
II wojny $§wiatowej spektakularnym uzyciem bomb korygowanych zastyne¢ta operacja lotni-
cza Luftwaffe, w wyniku ktorej uszkodzono kilka okretow floty alianckiej bioracych udziat
w inwazji na Sycyli¢. W kolejnych latach nastgpil dynamiczny rozwoj lotniczej broni pre-
cyzyjnego razenia. Potwierdzita ona swoja skuteczno$§¢ w dziataniach lotniczych prowa-
dzonych przez koalicj¢ antyterrorystyczng na terenie Bliskiego Wschodu i wytyczyta ona
kierunek zastosowania bomb kierowanych do niszczenia celow przeciwnika. Zrzucano je
z samolotow, jak i platform bezzalogowych. W ostatnim konflikcie zbrojnym prowadzo-
nym na terenie Syrii lotnictwo rosyjskie dokonato wielu nalotow z uzyciem kierowanych
bomb KAB-250 i KAB-500. Naloty te potwierdzity zasadno$¢ zastosowania uzbrojenia
kierowanego do niszczenia wyselekcjonowanych celow naziemnych, bomby osiggnety
skuteczno$¢ trafienia na poziomie 5 m dla bomby KAB-500 o wagomiarze' 500 kg
i 3+5 m dla bomby KAB-250 (wagomiar 250 kg) [9]. Takie dziatania lotnictwa rosyjskiego
potwierdzaja $wiatowa tendencj¢ rozwoju precyzyjnych srodkow razenia.

! Wagomiar — jest podstawowa charakterystyka okre$lajaca mas¢ bomby, wyrazony jest w mierze
metrycznej w kilogramach, a w krajach anglosaskich w funtach. Wspotczesne lotnicze $rodki raze-
nia mieszczg si¢ w przedziale od 0,5 do 250 i wigcej kg. Bomby o wagomiarze od 0,5 do 25 kg na-
zywa si¢ bombami matego wagomiaru.
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1.2. Specyfika uzycia bomb lotniczych

Wszystkie rodzaje bomb niekierowanych, a takze niektore bomby kierowane, zrzuca-
ne sa sposobem balistycznym. Bombardowanie balistyczne wymaga wprowadzenia algo-
rytmow umozliwiajacych wyliczenie trajektorii lotu bomby w oparciu o rozwigzania row-
nan rézniczkowych. W praktyce stosuje si¢ rozne algorytmy obliczeniowe do wyznaczania
balistycznych parametrow trajektorii lotu bomby na podstawie jej charakterystyk maso-
wych i aerodynamicznych oraz parametrow lotu w chwili zrzutu. Ich zréznicowanie wynika
m.in. z réznych metod numerycznego rozwigzywania rownan rézniczkowych (catkowanie
metoda Eulera, Rungego-Kutty, Adamsa itp.), a takze przyjetych uproszczen, danych gaba-
rytowo-masowych bomby oraz czasu charakterystycznego bomby do uktadu celowniczo-
nawigacyjnego nosiciela [8]. Proces prawidtowego zrzutu bomby polega na rozpoznaniu
atakowanego celu przez pilota lub operatora uzbrojenia i naprowadzeniu znacznika celu
umiejscowionego na celowniku na atakowany cel poprzez manewr samolotem. W wyniku
manewru wektor predkosci podréznej samolotu pokrywa si¢ z kierunkiem na cel. W czasie
zblizania si¢ do celu uktad celowniczo-nawigacyjny wylicza poziomg odlegtos¢ do niego
D.sc. System nawigacyjno-celowniczy (SNC) odlegltos¢ t¢ wylicza z zaleznoSci:

Y

Dysc = ﬁ = Dy.cos0gc (1.1)

- Dysc —pozioma odlegtos¢ do celu;
- Y,s— wskazania wysokosci radiowysokosciomierza, podawane z poktadu nosiciela;
- Ysc —kat wizowania wzgledem horyzontu, wypracowywany przez nosiciela;

- Dsc — odlegtos¢ od celu (w literaturze wystepuje takze jako nachylona odleglos¢
do celu). Odleglos¢ nachylona okreslana moze by¢ bezposrednio za pomoca dal-
mierza laserowego lub obliczana metoda wysoko$ciowo-katowa na podstawie
wskazan radiowysoko$ciomierza Ysi kata wizowania celu Jsc, przy czym z uwa-
gi na wicksza doktadno$¢ pomiar odlegtosci dalmierzem laserowym jest warian-
tem priorytetowym.

Jednoczesnie z wyliczaniem Dysc w procesie zblizania si¢ samolotu do celu, obliczane
jest spodziewane potozenie punktu upadku bomby, jej zasi¢g balistyczny Ap i czas bali-
stycznego spadania 7. Sygnat do zrzutu bomby wypracowany jest w chwili spetnienia
warunku D,sc = A, tzn. biezaca pozioma odlegtos¢ do celu réwna jest z wyliczonym bali-
stycznym zasiggiem bomby dla biezacych parametréw lotu samolotu. Algorytm balistycz-
nego bombardowania polega na okresleniu tego jedynego punktu na trajektorii lotu samolo-
tu, w ktorym zrzut bomby spowoduje, ze trajektoria lotu bomby zakonczy si¢ w miejscu
poltozenia atakowanego celu [2].

Uzyskanie pozadanego efektu w schemacie bombardowania balistycznego zalezy od
doktadnosci celowania, tzn. prawidtowego pokrycia celu przez znacznik celownika, bledow
pomiarowych nadajnikoéw poktadowych, stanu atmosfery w momencie lotu bomby, doktad-
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nos$ci obliczen, rozbiezno$cig nominalnych charakterystyk bomby wprowadzonych do SNC
w stosunku do rzeczywistych.

Bomby kierowane niewyposazone w satelitarne i inercjalne uktady naprowadzania
zrzucane sg sposobem balistycznym z zachowaniem wysokos$ci predkosci kata i kierunku
zrzutu na cel. System naprowadzania takiej bomby pozwala na rozszerzenie dozwolonej
strefy zrzutu. Statki powietrzne wyposazone w bomby kierowane z zabudowanymi sateli-
tarnymi i nawigacyjnymi uktadami kierowanymi, do ktérych wprowadza si¢ przed wylotem
lub podczas wykonywanego zadania wspotrzedne geocentryczne atakowanego celu, pozwa-
laja na bombardowanie z rozszerzonej strefy dozwolonych zrzutow. Zatoga ma mozliwos¢
podjecia decyzji, w ktorym momencie lotu dokona zrzutu, a kombinowane systemy napro-
wadzania, tzn. wykorzystanie na etapie dolotu bomby do celu systemu GPS i/lub INS
i drugiego systemu w rejonie celu (np. naprowadzania laserowego lub telewizyjnego), po-
zwalajg na precyzyjne trafienie w cel.

Wiazacy si¢ z takim sposobem zrzutu wzrost taktycznej elastyczno$ci nosiciela,
zmniejsza ryzyko jego zestrzelania, a zarazem zwigksza prawdopodobienstwo porazenia
atakowanego celu. Ze wzrostem maksymalnej dozwolonej odleglo$ci zrzutu oraz rozsze-
rzeniem bocznych granic dozwolonych zrzutéw (tzw. rekursow) wzrasta bezpieczenstwo
nosiciela, gdyz oddala si¢ zagrozenie przeciwdzialania §rodkéw naziemnej obrony przeciw-
lotniczej przeciwnika. Mozliwe jest rowniez wykonywanie odpowiednich manewrow uni-
kowych po zrzucie bomby. W konsekwencji powoduje to wzrost efektywnosci bojowe;j
uzbrojenia. Zwigkszenie zakresu dozwolonych odleglosci zrzutu pozwala na uzycie w jed-
nym zajsciu wigkszej liczby bomb. Umozliwia to zniszczenie kilku celéw rozmieszczonych
w bombardowanym rejonie lub razenie jednego celu kilkoma bombami. Ponadto, podczas
operacyjnego poszukiwania i rozpoznania (prowadzonego przez pilota) dobrze zamasko-
wanego celu lub grupy celéw, po wykryciu z odlegtosci Dysc = 4p balistyczny sposob zrzu-
tu nie moze by¢ zastosowany, co z kolei powoduje konieczno§¢ wykonania powtérnego
zaj$cia na cel. W przypadku bombardowania bombami kierowanymi, strefy dozwolonych
zrzutéw zwigkszajg si¢ i istnieje mozliwo$¢ przeprowadzenia ataku w pierwszym zajsciu.

1.3. Systemy naprowadzania lotniczych Srodkow bojowych

Systemy kierowania precyzyjnych srodkow razenia (PSR) dzielimy na programowane
uktady naprowadzania i uktady otrzymujace sygnat od celu [4]. Ze wzgledu na stopien
automatyzacji wyrézniamy systemy kierowania automatyczne i potautomatyczne. Srodki
razenia z zabudowanymi uktadami samonaprowadzania dzielimy na [1, 4]:

- pasywne (podczerwone, radiolokacyjne, optoelektroniczne);

- potaktywne (radiolokacyjne, laserowe);

- aktywne (radiolokacyjne).

Stan aktualny i rozwoj systemoéw naprowadzania uwarunkowany jest wieloma czyn-
nikami. Jednym z zasadniczych czynnikow stymulujacych ich rozwdj jest dazenie do za-
pewnienia efektywnego dziatania, a zarazem pozbawionego nadmiernego ryzyka. Podsta-
wowa cecha obecnie prowadzonych dzialan jest precyzyjny i skuteczny atak na doktadnie
wyselekcjonowane cele, spoza zasiggu obrony przeciwlotniczej przeciwnika (ang. stand-off
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operation) 1 bez wzgledu na warunki atmosferyczne czy pore dnia. Realizowane jest to
w wigkszosci przypadkéw z uzyciem systemu naprowadzania znajdujacego si¢ w $rodku
bojowym.

1.3.1. Pélaktywny system laserowy (Semi-Active Laser)

Technika naprowadzania z wykorzystaniem potaktywnego systemu laserowego (ang.
SAL — Semi-Active Laser) taczy wysoka precyzje z zaletami wykorzystania wyszkolonego
personelu obslugujacego systemy naprowadzania precyzyjnych §rodkdéw razenia (operato-
rzy uzbrojenia) w procesie sterowania.

Czujniki uzbrojenia wykorzystuja SAL do wykrycia zakodowanej plamki laserowej,
ktéra jest tworzona przez oswietlenie urzadzeniem wskazujacym cel. Plamka laserowa
wskazuje cel ataku podczas catego procesu naprowadzania srodka bojowego. Koordynacja
procesu naprowadzania jest osiaggana z predko$cia §wiatla (promieniowania laserowego),
bez koniecznos$ci podatnego na bledy procesu przesylania danych zawierajacych wspot-
rzgdne celu.

Laserowe systemy moga by¢ skutecznie wykorzystane takze w terenie zurbanizowa-
nym. Konieczne jest jednak zapewnienie stalej linii widzenia pomigdzy celem, urzadze-
niem wskazywania celu i uzbrojeniem. Do wskazywania celu moga by¢ wykorzystane
urzadzenia naziemne oraz powietrzne. Podczas stosowania laserowego systemu naprowa-
dzania konieczne jest zapewnienie wzajemnej widocznosci oraz uzgodnienie stosowanych
kodow przed misja. Efektywno$¢ uzycia systemOéw uzbrojenia sterowanych laserowo jest
silnie zalezna od warunkéw atmosferycznych, widzialno$ci (chmury, dymy itp.) [2].

1.3.2. System GPS/INS

Systemy naprowadzania wykorzystujace Satelitarny System Nawigacyjny i inercjalny
uktad sterowania w skrocie GPS/INS sa relatywnie tanimi systemami precyzyjnego celo-
wania nalezacymi do klasy autonomicznych uktadow kierowania. Sa to rozwigzania bardzo
efektywne w przypadku atakowania celow stacjonarnych lub mobilnych, dla ktérych mozna
przyjmowac, ze ich potozenie nie zmieni si¢ w czasie niezb¢dnym do zaplanowania i wy-
konania ataku.

System sterowania wykorzystuje wielokanatowy odbiornik GPS oraz modut inercjal-
ny INS (ang. Inertial Navigation System), ktore nadzorujg potozenie geograficzne oraz
orientacj¢ przestrzenng systemu uderzeniowego, tak aby wypracowa¢ dane do wyznaczenia
trajektorii lotu gwarantujacej doktadne uderzenie w cel. INS okresla w sposob autonomicz-
ny biezace parametry lotu z doktadnos$cia do kilkudziesigciu metréw i jest odporny na za-
klocania, natomiast odbiornik GPS aktualizuje je z doktadnoscig do kilku metrow.

Glownym zadaniem odbiornika systemu GPS jest ustalenie pozycji obiektu z wyko-
rzystaniem co najmniej czterech sztucznych satelitow Ziemi. Sg to odbiorniki wielokana-
towe umozliwiajace jednoczesng rejestracje sygnatdow pochodzenia nawet od 12 satelitow.
W tanich beznapedowych systemach uzbrojenia, np. JDAM, system sterowania koryguje



Wymagania dotyczqgce ¢wiczebnych bomb kierowanych

balistyczny tor lotu $rodka bojowego tak, aby trafit w zamierzony cel, ktérego wspotrzedne
zostaly wprowadzone przed zrzutem uzbrojenia.

Wspotrzedne celu sa wprowadzane do systemu sterowania $rodka bojowego przed lo-
tem lub przekazane przed zrzutem z poktadowego systemu sterowania uzbrojeniem poprzez
szyn¢ danych MIL-1760, wykorzystujac uaktualnione dane z systemu pokladowego lub
zewnetrznego systemu lokacji celéw. Nowoczesne wskazniki-o§wietlacze laserowe celu
czy radarowe systemy obserwacji terenu (SAR) maja mozliwo$¢ automatycznego wyzna-
czania wspotrzednych celéw ze zobrazowan, jakie sg przez te systemy generowane.

Systemy GPS sa odporne na wptyw warunkéw pogodowych, maskowanie celu, mniej
natomiast na zakldcenia naturalne (promieniowanie kosmiczne, zaburzenia na stoncu)
i walke radioelektroniczng. Systemy uzbrojenia ostatniej generacji s bardziej odporne na
zaktocanie systemu GPS poprzez stosowanie modutéw GPSAJ. Systemy uzbrojenia wyko-
rzystujace standardowe odbiorniki majg ograniczona doktadno$¢ trafienia do kilkunastu
metrow i moga by¢ stosowane do zwalczania obiektow stacjonarnych. Sygnatl systemu GPS
w poblizu powierzchni Ziemi jest ekstremalnie staby i podatny na zaktocenia przez zamie-
rzong walke radioelektroniczna, jak i przypadkowe zakldcenia — szumy elektromagnetycz-
ne [2].

1.3.3. Systemy telewizyjne i termowizyjne (TV i IR)

Kamery telewizyjne TV, na podczerwien IR (infrared) i inne sensory zobrazowania
w pasmie widzialnym i podczerwonym byty wykorzystywane w precyzyjnych systemach
naprowadzania uzbrojenia juz od 1970 r. Takie systemy naprowadzania stosowane byty
w uzbrojeniu o relatywnie matym zasiggu, takim jak lotnicze pociski rakietowe Maverick
(pierwszej generacji), bomby naprowadzane telewizyjnie (rowniez pierwszej generacji) czy
w pociskach uderzeniowych sredniego zasiggu takich jak Hale Lite i SLAM. Wprowadze-
nie wydajniejszych sensorow telewizyjnych, termalnych (macierzy CCD) oraz procesorow
sygnatowych umozliwito budowg i stosowanie autonomicznych rakiet przeciwpancernych
typu ,,odpal i zapomnij” (ang. fire and forget), a takze bomb kierowanych z TV glowica
samonaprowadzania i bezprzewodowym uktadem przekazywania komend typu Data Link.

Optoelektroniczne sensory umozliwiaja bardzo wazne funkcje, ktore staja si¢ nie-
zbedne na wspoélczesnym polu walki, takie jak reczna (operator uzbrojenia) lub automa-
tyczna identyfikacja celu, zwalczanie celow ruchomych i wybdr celu ataku podczas lotu
srodka bojowego nawet dla autonomicznych systemow uzbrojenia poprzez uzycie rozpo-
znania i $ledzenia celu (ATA/ATR) oraz umozliwiaja pewng oceng zniszczen na polu wal-
ki, czego nie umozliwiaja systemy oparte na GPS, SAL lub sterowane radarem [2].

1.3.4. System z aktywnym radarem z falag milimetrowg (MMW Radar)

W czasie lotu $rodka bojowego z MMW Radar we wczesniej zdefiniowanym punkcie
trajektorii lotu, gdzie jest przewidywana mozliwo$¢ widocznosci celu, uruchamiany jest radar
w trybie przeszukiwania, ktory nakierowuje si¢ na sygnal odpowiadajacy spodziewanemu
celowi. Sygnal taki moze by¢ silniejszy niz sygnaly od innych obiektow lub mie¢ specyficzna
sygnature. Rakieta z radarowym system naprowadzania jest podatna na przeciwdziatanie
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atakowanego. Stad tez czasami niezbedna jest interwencja czlowieka na etapie weryfikacji
celu. Inne zastosowania duzo mniejszych radarowych systeméw naprowadzania wykorzy-
stuja radary pracujace na falach milimetrowych do lokalizacji, klasyfikacji, identyfikacji,
wykrywania pojazdoéw opancerzonych i innych celd6w o wysokim priorytecie. Wykorzysta-
nie takich radaré6w zapewnia wysoka rozroéznialno$¢, zdolno$¢ operowania w dowolnych
warunkach atmosferycznych oraz odporno$¢ na aktualnie stosowane przez pojazdy opance-
rzone konwencjonalne systemy przeciwdziatania [2].

1.3.5. System naprowadzania wykorzystujacy radar laserowy (LADAR)

Radar laserowy (ang. LADAR — Laser Detection And Ranging) wykorzystuje wigzki
laserowe do przeszukiwania i przetwarzania sygnatlu echa od celow, tak aby stworzy¢ wir-
tualny obraz terenu. Procesor LADAR-u wyszukuje znane wzorce w uzyskiwanych obra-
zach. Porownuje on te obrazy z trojwymiarowymi wzorcami celow przechowywanymi
W pamigci systemu uzbrojenia.

Dzigki zdolnosci do przeszukiwania duzego obszaru z duza rozréznialnoscig i mozli-
wosci budowania szczegdélowego obrazu rozpoznawanego terenu, czujniki LADAR-owe sa
stosowane w systemach patrolujacych ponad terenem, ktére mogg patrze¢ na cele z r6znych
katow, weryfikujac identyfikacj¢ celu 1 wybierajac najlepsza pozycj¢ do ataku, tak aby
uzyskac¢ zaktadany efekt.

Glowica przeszukujgca radaru laserowego moze wykry¢ obiekty i identyfikowa¢ ich
specyficzne wlasciwosci z rozroznialnoscia do 15 cm (z odlegtosci 1000 m).

Algorytm automatycznego przechwytywania celu ciagle przetwarza zobrazowania,
opierajac si¢ na trojwymiarowych wzorcach zatadowanych do pamigci przed misja. Proces
ten okresla, czy priorytetowe cele znajduja si¢ na przeszukiwanym obszarze, i gdy wykryje
ich obecno$¢, nosiciel rozpoczyna krazenie nad spodziewanym celem, aby zebra¢ wigksza
ilos§¢ danych. Uzyskane trojwymiarowe zobrazowanie celu moze postuzy¢ zaréwno do
wykluczenia, jak i potwierdzenia obecnosci celu. Jezeli cel jest potwierdzony i przeznaczo-
ny do ataku, wtedy system uzbrojenia ustawia si¢ w pozycji bojowej i nakierowuje na taki
punkt celu, ktory gwarantuje najwigcksza skutecznos¢ ataku [2].

1.3.6. System wykorzystujacy cyfrowe przetwarzanie obrazu (Scene
Matching, Terrain Mapping)

Taka technika naprowadzania wykorzystywana jest glownie na koncowych (terminal-
nych) fazach lotu $rodka bojowego, gdzie istnieje potrzeba rozpoznania i identyfikacji celu.
Moze by¢ rowniez stosowana do zapewnienia autonomicznej nawigacji nad terenem, dla
ktérego tworzone sa doktadne mapy.

Sensor przeszukuje teren, identyfikujac charakterystyczne obiekty wykorzystywane
jako pomoce nawigacyjne, zapewniajac badz precyzyjne zidentyfikowanie celu, badz uak-
tualnienia orientacji i nawigacji trasy dolotowej do celu.

Technika ta opiera si¢ na wielu punktach orientacyjnych i trojwymiarowym obrazie
obiektow i jest ona bardzo odporna na zaktocenia i zaktocanie przez przeciwnika.
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Metoda naprowadzania z wykorzystaniem mapowania terenu jest przede wszystkim
wykorzystywana do nawigacji w Srodkowej fazie lotu, tj. dolotu do strefy ataku (tzw. kore-
lacyjne uktady nawigacji). System poszukuje znanych konturéw gruntu (rzezby terenu),
poréwnuje je z danymi zawartymi w mapie cyfrowej przechowywanej w komputerze misji
systemu uzbrojenia i koryguje trase lotu w kierunku celu. Metoda ta jest szczeg6lnie efek-
tywna w terenie urozmaiconym, gdzie naturalne uksztaltowanie terenu lub zbudowane
przez cztowieka drogi, budynki, kanaty itp. mogg by¢ wykorzystywane do orientacji [2].

1.3.7. Porownanie systemow naprowadzania

W tabeli 1.1 przedstawiono podstawowe cechy (wady i zalety) zaprezentowanych
powyzej systemoOw naprowadzania stosowanych w lotniczych $rodkach bojowych precy-
zyjnego zrzutu. Analiza porownawcza wykazuje, ze nie ma idealnego rozwiazania, dlatego
we wspotczesnych precyzyjnych $rodkach bojowych stosowane sa kombinacje kilku sys-
temoéw. Do nawigacji po trasie, na etapie dolotu do strefy ataku stosowane sg np. systemy
GPS/INS jako autonomiczne, pasywne 1 niewrazliwe na warunki atmosferyczne. W kon-
cowej fazie lotu $rodka bojowego do korekeji, selekcji stosowany jest system optoelektro-
niczny (kamera telewizyjna, termowizyjna itp., LADAR). Ostatnie prace rozwojowe ida
w kierunku taczenia réznych systemoéw naprowadzania [2, 4, 5, 8].

Tabela 1.1
Poréwnanie systeméw naprowadzania lotniczych $Srodkéw bojowych precyzyjnego razenia
System
Lp. naprowadzania Zalety Wady
1 GPS/INS - autonomiczny - podatny na zaktécenia i WRE
- pasywny - brak mozliwosci selekc;ji i wyboru
- niewrazliwy na warunki meteorolo- celu po zrzucie
giczne - tylko do celéw stacjonarnych
- niska cena
2 Semi-Active - potautonomiczny - wrazliwy na warunki meteorolo-
Laser - mozliwos$¢ ataku celéw ruchomych giczne i walke radioelektroniczng
- koniecznos$¢ podswietlenia celu
3 TVilR - pot- lub autonomiczny - ograniczony zasieg
- pasywny - problem z transmisjg danych
- zdolno$¢ do wyboru i selekcji celu
ataku
- mozliwos$¢ ataku celéw ruchomych
- odporny na zakiécenia
4 Radar/MMW - autonomiczny - wysoka cena
Radar - aktywne naprowadzanie
- odporny na warunki meteo
- mozliwo$¢ zmiany i wyboru celu
ataku
- mozliwo$¢ ataku celdw ruchomych
5 LADAR jak wyzej jak wyzej
6 Scene Matching - autonomiczny - wymaga map terenu
- pasywny - wymaga obrazu celu
- odporny na zakidcenia - tylko do celéw stacjonarnych
7 Terrain Mapping - autonomiczny - wymaga map terenu
- odporny na zakiécenia - tylko do celéw stacjonarnych
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1.4. Metody sterowania lotniczymi Srodkami bojowymi

1.4.1. Sterowanie aerodynamiczne

Podstawa dziatania sterow aerodynamicznych sg sity i momenty aerodynamiczne po-
wstate na skutek zmiany potozenia powierzchni sterowych wzgledem predkosci oporu.
Poprzez celowy ruch powierzchni sterowych, uktad sterowania wywotuje powstanie mo-
mentow sit aerodynamicznych wokot §rodka masy obiektu. Efektem tego jest zmiana poto-
zenia obiektu oraz zmiana obcigzen aerodynamicznych oddziatujacych na obiekt, co
w efekcie powoduje zmiang jego wektora predkosci lotu [3].

Rozwigzania takie charakteryzuja si¢ duzym opdznieniem migdzy wypracowanym
sygnatem sterujacym a odpowiedzig catego obiektu. Moze to by¢ wada w przypadku precy-
zyjnego naprowadzania obiektu na cel w krotkim czasie (np. mata wysoko$¢ zrzutu, mata
odlegtos¢ do celu), gdy wymagana jest szybka reakcja obiektu na sygnaty sterujace. Zaleta
tego systemu jest mozliwo$¢ naprowadzania obiektow stabilizowanych za pomoca stabili-
zatoro6w lub stabilizowanych obrotowo. Systemy te pozwalaja na zastosowanie réznorod-
nych mechanizméw wykonawczych zasilanych energia elektryczna lub serw gazodyna-
micznych. Metoda sterowania acrodynamicznego pozwala na dlugotrwalg prace uktadu
i dobor wielkosci sit i momentow oddzialywajacych na obiekt poprzez zmiang kata wychy-
lenia sterow.

1.4.2. Sterowanie gazodynamiczne

Podstawg dziatania sterow gazodynamicznych jest sita reakcji (ciagu), ktéra powstaje
na skutek wyptywu gazéw uzyskanych w wyniku spalania paliw w komorach silnikow.

Rozwigzanie to pozwala na szybka reakcje obiektu na powstate sity wywolujace obrot
obiektu wokoét srodka masy. Skuteczno$¢ dzialania sterdw gazodynamicznych nie zalezy
wprost od gestosci powietrza i predkosci lotu. Jest to ich zaleta w poréwnaniu do steréw
aerodynamicznych. Mankamentem tego rozwigzania jest ograniczony czas dzialania (ilo-
$cig zgromadzonego gazu przeznaczonego do sterowania), co znacznie wpltywa na zasieg
obiektu. Sterowanie gazodynamiczne moze by¢ zastosowane do obiektéw stabilizowanych
obrotowo, jak i za pomoca stabilizatorow [3].

1.4.3. Sterowanie impulsowe

Zasada impulsowej korekcji toru lotu polega na krotkotrwatym przylozeniu sity
o okreslonej wartosci, wywolanej ukierunkowanym strumieniem gazow, w odpowiedni
punkt sterowanego obiektu. Taki sposob sterowania realizowany jest na dwa sposoby.

Pierwszym sposobem jest umieszczenie silnika na paliwo ciekle z dyszami rozmiesz-
czonymi wokot srodka cigzkosci prostopadle do osi gtoéwnej symetrii obiektu sterowanego.
Ztozonos¢ tego systemu oraz duzy koszt zwigzany z budowa wyklucza zastosowanie silni-
ka na paliwo ciekle z uktadem wykonawczym w bombach o matym wagomiarze i poci-
skach artyleryjskich.
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Drugim sposobem sterowania impulsowego jest rozmieszczenie na obwodzie obiektu
sterowanego jednorazowych rakietowych silniczkow korekcyjnych. W tym uktadzie stosuje
si¢ zestaw niewielkich silniczkoéw impulsowych na paliwo state. Kazdy z silniczkéw moze
by¢ uruchomiony oddzielnie i tylko raz. W obu tych systemach sita oddziatuje prostopadle
do glownej osi symetrii sterowanego obiektu. Sterowane w ten sposéb moga by¢ tylko
obiekty osiowo symetryczne. Sita ciggu silnika korekcyjnego zar6wno w pierwszej, jak
i drugiej metodzie powoduje zmiang wektora predkosci lotu obiektu co do kierunku i war-
tosci, a wiec roOwniez toru lotu.

Zaletg pierwszego rozwigzania jest mozliwo$§¢ dtugotrwatej pracy oraz regulacji wiel-
kos$ci impulsu sterujgcego. Zaletg drugiego systemu jest bardzo prosty uktad wykonawczy
oraz mozliwo$¢ zastosowania w mniejszych obiektach sterowanych, takich jak bomby
i pociski artyleryjskie. Wada sterowania impulsowego jest mozliwo$¢ zamontowania tylko
w obiektach stabilizowanych obrotowo. Bardzo duza zaletg systemoéw sterowania impulsa-
mi jest natychmiastowe oddzialywanie sit sterujacych na sterowany obiekt. Zastosowanie
pojedynczych silnikow korekcyjnych pozwala na wykonanie takiej liczby manewréw
obiektu, ile jest zabudowanych silniczkéw na obwodzie sterowanego obiektu. W zatoze-
niach przedstawionych w literaturze liczba silnikéw potrzebnych do naprowadzenia obiektu
na cel wynosi od 12 do 20 sztuk. Czas reakcji obiektu na sygnaty jest o jeden do dwoch
rzedow krotszy niz w przypadku sterowania innego niz bezposrednie [2, 3].

W tabeli 1.2 zestawiono wady i zalety przedstawionych powyzej systemow sterowania.

Tabela 1.2
Poréwnanie systeméw sterowania kierowanych srodkéw bojowych
Lp System Zalety Wady
' sterowania
- proste rozwigzania techniczne
- duza réznorodno$¢ mechanizméw wykonaw-
czych - dlugi czas reakcji obiektu
- dtugi czas pracy systemu na torze lotu sterowanego po otrzymaniu
- mozliwo$¢ zastosowania w obiektach stabili- sygnatu sterujgcego
1 Aerodynamiczny | zowanych obrotowo i stabilizatorami - mata efektywnos$é¢ sterowania
- mozliwo$¢ zastosowania w obiektach napro- obiektow
wadzanych na pfaskim torze lotu o duzej predkosci i na krotkich
- mozliwo$¢ doboru sity dziatajgcej na po- odcinkach lotu
wierzchnie aerodynamiczne
- niska cena
) - szybki czas reakcji obiektu na sygnat steru- - skomplikowana konstrukcja
Gazodynamicz- jacych )
2 AP . - - - ograniczony czas pracy uktadu
ny - mozliwo$¢ zastosowania do obiektéw stabili-
" ) na torze lotu
zowanych obrotowo lub stabilizatorami
- ograniczony zasieg sterowane-
go toru lotu obiektu przy zasto-
. . . . sowaniu silniczkéw korekcyjnych
- najszybszy czas dziatania obiektu na sygnat ) )
. - obiekty sterowane muszg by¢
sterujgcych . A
3 Impulsowy . stabilizowane obrotowo i mie¢
- prosta konstrukcja . .
. < ) konstrukcje osiowo symetryczng
- duza manewrowos$c¢ sterowanego obiektu L
- bardzo mata efektywnos$é
systemu naprowadzania na
torach lotu mniejszych niz © 45°
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1.5. Wymagania dotyczace wspolczesnych bomb
kierowanych

Wspolczesne bomby charakteryzuja si¢ starannym opracowaniem aerodynamicznym,
sa silnie wydhuzone (smukle) i posiadaja stabilizatory. Do bomb ogoélnego przeznaczenia
stosuje si¢ z reguty dwa zapalniki (czotowy i denny). Sposob ich dzialania zalezy od po-
trzeb. Dzielimy je na zapalniki uderzeniowe natychmiastowego dziatania, ze zwtoka lub
zblizeniowe. Wspotczesne $rodki bojowe konstruowane sg z wykorzystaniem zasad modu-
towosci i unifikacji [2, 4]. Modulowo$¢ oznacza tworzenie wymiennych (na etapie produk-
cji lub/i w procesie eksploatacji) zespotow lub czgséci sktadajacych si¢ na ztozony system
(wyrob), potaczonych razem w celu wykonywania zalozonych zadan, uzywajac do tego
pewnych wspolnych elementdéw i interfejsow. Potaczenie modutowosci w budowie lotni-
czych srodkow bojowych (18b), w tym i1 bomb kierowanych, z zasadami unifikacji na po-
ziomie poszczegodlnych modutéw niesie za soba konkretne korzysci, z ktérych najwazniej-
sze to:

— zmniejszenie réznorodnosci wyrobow poprzez ujednolicenie ich cech, np. kon-

strukcji, ksztattu, wymiarow, parametrow jakosciowych, cech uzytkowych;

— skrocenie procesu konstruowania;

— obnizenie kosztow na etapie badan i produkc;ji;

— uproszczenie procesow produkcyjnych;

— zapewnienie specjalizacji i koncentracji produkcji;

— ulatwienie modernizacji w czasie eksploatacji;

— zwickszenie elastycznosci w zakresie zdolnosci operacyjnych poprzez mozliwos¢

zamiany modutow.

Dodatkowo wymagania stawiane wspotczesnym lotniczym bombom kierowanym ma-
ja wieloaspektowy charakter i wiazg si¢ z:

— poszerzeniem mozliwosci zastosowania (dot. warunkow pogodowych i pory dnia);

— zwickszeniem zakresu taktycznych parametréw uzycia, w tym gldwnie dono§nosci,

wysokosci, predkosci i katow zrzutu;

— zwigkszeniem precyzji, doktadnosci trafienia;

— zwigkszeniem efektywnosci razenia celu;

— zmniejszeniem kosztow;

— uwzglednieniem wielu czynnikow o charakterze taktyczno-technicznym, dotych-
czas nie branych pod uwagg.
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1.6. Wymagania stawiane w procesie projektowania
konstrukcji i eksploatacji ¢wiczebnych bomb
kierowanych

Kierowane bomby ¢wiczebne, tak samo jak ich odpowiedniki bojowe, podwieszane
sa na wezlach przeznaczonych do przenoszenia bojowego uzbrojenia bombardierskiego.
Konstrukcja i sposob obstugi bomb éwiczebnych pozwalaja na wyksztalcenie takich sa-
mych jak przy uzbrojeniu bojowym nawykow wsrod personelu technicznego i latajacego.
Ponadto wspotczesne lotnicze kierowane bomby ¢wiczebne cechuja sig:

- duza celnoscia;

- uproszczong konstrukcja, mniejsza masa i wymiarami, co efektywnie zmniejsza
koszty przechowywania i produkcji;

- modulowa konstrukcja bomby umozliwiajaca zastosowanie systemu naprowadza-
nia i sterowania z bomby bojowej;

- zredukowanym tadunkiem wybuchowym lub jego brakiem, wyeliminowaniem za-
palnikéw stosowanych w bombach bojowych, co przektada si¢ na poprawe bez-
pieczenstwa w procesie szkolenia;

- mozliwoscig podwieszenia wigkszej liczby bomb pod nosicielami, co pozwala na
zredukowanie kosztow szkolenia (wigksza liczba zrzutéw szkolnych w jednym
wylocie);

- zmniejszeniem strat i ograniczenie negatywnego wptywu na srodowisko naturalne
w przypadku nietrafienia w cel;

- zastosowanie do budowy bomb tworzyw sztucznych w celu zminimalizowania
zniszczen i1 skazenia obiektow po aktywacji tadunku;

- ksztaltem bomby, ktéry minimalizuje ryzyko rykoszetowania.

1.7. Lotnicza ¢wiczebna bomba kierowana malego
wagomiaru LBCw-K

Biorac pod uwage powyzsze wymagania, opracowano wstepny projekt lotniczej ¢wi-
czebnej bomby kierowanej [6, 8]. Zaprojektowana zostala na bazie uzywanej przez Sily
Powietrzne RP lotniczej bomby ¢wiczebnej matego wagomiaru LBCw-10. Cwiczebng
bombe zakwalifikowano pod wzgledem przeznaczenia do grupy bomb pomocniczych,
a pod wzgledem realizacji ruchu jako bombe lotniczg kierowang. Sposéb uzbrajania nosi-
ciela w LBCw-K, trajektoria lotu, zrzut bomby oraz sposob naprowadzania na wskazany
cel sa takie same jak dla bomb kierowanych uzywanych w SZRP. Uwzgledniajac wymiary
bomby LBCw-10, powstala bomba kierowana w ukfadzie aerodynamicznym typu ,kacz-
ka”, na rys. 1.3 przedstawiono ogdlny jej widok.

Potaktywny laserowy system naprowadzania zaprojektowano w oparciu o zabudowa-
ny na bombach kierowanych uzywanych w polskim wojsku, ktory jest kompatybilny
z laserowymi o$wietlaczami celu GLTD-II. Zesp6t detekcyjno-wykonawczy sktada sie
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z bloku detektorow laserowych (rys. 1.4), bloku logicznego (rys. 1.5) oraz bloku wykonaw-
czego. Blok detektorow wykrywa odbita od celu energi¢ laserowa i przeksztalca ja na sy-
gnaty elektryczne, natomiast blok logiczny obrabia te sygnaly i wypracowuje stosowne
komendy sterujace, ktére sa przesylane do bloku wykonawczego, ktéry wychyla po-
wierzchnie sterowe za pomoca silnikow elektrycznych (elektroserwa). Zastosowany system
naprowadzania pozwala na rozbudowg¢ bomby o kolejne modutly, takie jak GPS, INS.

/:’ 4 sygnaty elektryczne

do wzmacniaczy
Soczewki

asferyczne
Filtr IR

Ostona plastikowa 4 kwadranty

detektordw

Sygnat laserowy poza osig (padajacy pod
katem), zogniskowany na odpowiednim
kwadrancie, w celu wypracowania komend
"w dot” i "w lewo”, sprowadzajacych
odbierany sygnat (plamke) do &rodka
detektora

Q3 optyczna lub linia
celowania gtowicy

Energia odbita od
celu (poza osig)

Rys. 1.4. Budowa bloku detektorow
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Zrzut ¢wiczebnej bomby kierowanej nastepuje sposobem balistycznym z rozszerzonej
strefy dozwolonych zrzutéw. Trajektori¢ lotu bomby ¢wiczebnej od zej$cia do momentu
uderzenia mozna podzieli¢ na trzy fazy: lotu balistycznego, przej$ciowa oraz koncowa [8].

Faza lotu balistycznego wystepuje pomiedzy zejsciem LBCw-K a punktem, gdzie
bomba zaczyna odbiera¢ odbite promieniowanie laserowe. W tej fazie charakterystyki
balistyczne LBCw-K sg bardzo zblizone do charakterystyk klasycznej bomby dla dowol-
nych warunkéw zrzutu (z lotu nurkowego, z podrzutu i z lotu poziomego).

Przejéciowa faza lotu wystepuje pomiedzy odebraniem promieniowania laserowego
a punktem, gdzie obraz plamki zostat sprowadzony do $rodka kwadrantu. Faza ta charakte-
ryzuje si¢ wzglednie duzymi okresami pelnego wychylenia powierzchni sterowych, w cza-
sie gdy blok logiczny koryguje uchyby wicksze od 1 stopnia. Faza przejsciowa moze trwac
od 3 do 5 s dla prawidlowo zrzuconej bomby.

Elaktramagnes star.
4/’\ Standaryzator 9

Tdla A>Bre

Uklad logiki t<Tias
1dla A<B-e

Stansaryzstor Elaktromagnes ster.

ﬂ Elakframagnes ster,
1dla [>D+e
Uklad logiki 1dla [<D-a J_ETL.;S

ARW Standaryzator Elaktramagnes ster.
Sumator

Rys. 1.5. Schemat blokowy bloku logicznego

Koncowa faza lotu wystepuje, gdy LBCw-K znajduje si¢ w stanie zgodnosci osi
bomby z osig wizowania i blad celowania utrzymuje si¢ w zakresie 1 stopnia. Charaktery-
styki lotu bomby w tej fazie sg opisane przez oscylacje pomigdzy osig bomby a osig wizo-
wania. W tej fazie lotu, kiedy odbierana plamka $wiatla odbitego od celu jest centrowana
na kwadrancie, nie s3 generowane sygnaly sterujace, powodujac, ze bomba opada bali-
stycznie. Ewentualnie, gdy jeden lub dwa detektory odbieraja wigcej energii laserowej niz
pozostale i blok logiczny generuje komendy uruchamiajace stery w odpowiednim kanale,
co powoduje sprowadzenie plamki do $rodka kwadrantu. Gdy tylko plamka celu znajdzie
si¢ na srodku kwadrantu, komenda sterowania zostaje wstrzymana i para sterOw ustawia si¢
w potozeniu zerowym [8].
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1.8. Whnioski

Podsumowujac, nowo zaprojektowana ¢wiczebna bomba kierowana malego wago-
miaru spelnia wymagania stawiane precyzyjnym lotniczym $rodkom razenia. W wiarygod-
ny sposoéb odwzorowuje proces przygotowania, zrzutu oraz naprowadzania na cel klasycz-
nej bomby kierowanej z rodziny PAVE i GBU. LBCw-K zostala zaprojektowana i wyko-
nana na bazie istniejacej juz lotniczej bomby ¢wiczebnej matego wagomiaru. Niewielkie
gabaryty bomby, wagomiar 10+15 kg, powoduja zmniejszenie kosztow przechowywania,
transportu i produkcji. Zaprojektowany ksztalt i system podwieszania bomby pozwala na
przenoszenie 1 zrzut bomby ze wszystkich uzywanych w Sitach Zbrojnych statkow po-
wietrznych. System naprowadzania jest kompatybilny z uzywanym w Wojsku Polskim
systemem o$wietlania celow. System sterowania opracowany zostat na podzespotach do-
stepnych na rynku. Brak materiatow wybuchowych zwigksza bezpieczenstwo eksploatacji.
Zastgpienie zapalnika uktadem elektronicznym, ktory uruchamia smugacz, utatwia proces
oceny skuteczno$ci bombardowania. Ponadto, zastosowane rozwigzania techniczne pozwa-
lajg na rozbudowg bomby o dodatkowe uktady naprowadzania, wydtuzenie zasiggu poprzez
uskrzydlenie oraz szybka modernizacj¢ w celu otrzymania kierowanej bomby bojowe;.

Laserowy system korekcji lotu dla bomb lotniczych. Projekt finansowany przez NCBIR
w ramach konkursu nr 8/2018 realizowany na rzecz obronnosci i bezpieczenstwa panstwa.
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Model dynamiki zrzutu bomby
w warunkach turbulencji

Grzegorz KOWALECZKO, Mariusz PIETRASZEK, Krzysztof GRAJEWSKI,
Romuald KAZMIERCZAK, Jarostaw DEB]NSK]

2.1. Wprowadzenie

Podstawowym sposobem prowadzenia badan nowo projektowanych bomb s badania
poligonowe, ktore pozwalaja okresli¢ ich réznorodne charakterystyki. Istotnym etapem prac
badawczych, poprzedzajacym badania poligonowe, s3 badania symulacyjne. Wyniki prze-
prowadzonych symulacji sa baza do oszacowania podstawowych ,,0si3géw” bomb. Zali-
czy¢ do nich mozna np. dono$nos$¢ zrzutu oraz czas charakterystyczny, ktore w powiazaniu
z warunkami poczatkowymi zrzutu (predkosé, wysokosé, kat zrzutu) daja wiedzg¢ na temat
projektowanego obiektu balistycznego. Glowna zaleta takiego podejscia jest mozliwosé
szybkiej oceny wprowadzanych zmian konstrukcyjnych na osiagi.

Aby mdc w pelni wykorzystac¢ potencjat metod obliczeniowych, najlepiej wykonywaé
symulacje w samodzielnie opracowanym oprogramowaniu. Dzigki temu dostgp do kodow
zrodtowych pozwala na ich szybka modyfikacje, ktora uwzglednia wprowadzane zmiany
konstrukcyjne. Latwo tez wychwyci¢ ograniczenia stosowanych metod symulacyjnych,
ograniczenia zastosowanego modelu matematycznego oraz przeanalizowa¢ zrodla btedow,
ktore mogg pojawiac si¢ w wynikach obliczen. Stosowanie oprogramowania komercyjnego
wymaga znacznych nakladow finansowych i1 jednoczesnie nie pozwala na elastycznos¢
obliczen, ktora jest szczegolnie istotna na etapie tworzenia nowych obiektow. Zakupione
oprogramowanie nie pozwala na ingerencj¢ w kody zrédtowe. Jest ono czgsto oparte na nie
do konca czytelnie zdefiniowanych modelach matematycznych i naktada liczne ogranicze-
nia na prowadzone obliczenia.

Omowione powyzej spostrzezenia byly podstawa do podjecia decyzji o opracowaniu
autorskiego oprogramowania dotyczacego zaprojektowanej w Instytucie Technicznym
Wojsk Lotniczych ¢wiczebnej bomby lotniczej LBCw-10, ktora jest aktualnie modernizo-
wana poprzez wprowadzenie mozliwosci aktywnego, automatycznego sterowania. Moder-
nizacja ta pozwoli na korekcj¢ toru lotu bomby [8, 9]. W szczegdlnosci planuje si¢ uzyskaé
mozliwo$¢ osiggania celdw polozonych w ré6znych miejscach na powierzchni Ziemi. Nale-
zy zatem dobrze pozna¢ mozliwosci ,,zasiggowe” modernizowanej bomby korygowanej,
oznaczonej jako LBCw-10K. Aby zasadniczo obnizyé koszty prac modernizacyjnych,
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opracowano program symulacyjny, ktdry zostal napisany w jezyku Fortran. Bazuje on na
klasycznym modelu ruchu bryly sztywnej, na ktérg oddziatuja sity bezwtadnosci, sita gra-
witacji oraz sity aerodynamiczne [3, 4, 5]. Model ten opisuje ruch przestrzenny bomby —
zrezygnowano z proponowanych w literaturze uproszczen polegajacych czesto na zmniej-
szeniu liczby stopni swobody obiektu balistycznego [1, 2, 10, 11, 12, 20]. Pozwala na to
moc obliczeniowa wspotczesnych komputerow. Réwniez sity aerodynamiczne wyznacza-
no, stosujagc w miar¢ mozliwosci nieuproszczone formuty obliczeniowe. Charakterystyki
aerodynamiczne wyznaczono, wykorzystujac oprogramowanie PRODAS [16] oraz
uwzgledniajac charakterystyki aerodynamiczne otrzymane w wyniku badan w tunelu aero-
dynamicznym Wojskowej Akademii Technicznej (niepublikowane).

Efekty prowadzonych symulacji sg na biezaco walidowane poprzez porownywanie
ich zrezultatami przeprowadzonych juz proéb poligonowych oraz z wynikami symulacji
trajektorii w programie PRODAS. Pozwala to tez na ,,dostrojenie” opracowanego programu
komputerowego.

Podjeto rowniez decyzje o uzupehieniu kodow obliczeniowych o model pola wiatru,
ktéry oddzialuje na zrzucang bombg [6, 7, 14, 17, 18]. Jest to wazne ze wzglgedu na mozli-
wos¢ istotnego wplywu wiatru na tor lotu bomby. Model ten umozliwia uwzglednienie
wiatru ,,stalego”, ktorego predkos¢ zalezy tylko od wysokoS$ci oraz sktadowej turbulentne;.
W tym drugim przypadku zastosowano stochastyczny model pola wiatru dajacy wyniki
o charakterze stochastycznym. Wedlug wiedzy autorow takie podejscie nie jest czesto sto-
sowane w analizach z zakresu balistyki zewnetrznej, i szerzej mechaniki lotu. Opracowujac
modut obliczeniowy pola turbulencji, wykorzystano do§wiadczenia w tym zakresie jednego
z autorOw niniejszej publikacji.

Niniejszy rozdzial ma na celu przedstawienie fragmentu badan i prac modernizacyj-
nych bomby lotniczej prowadzonych w ITWL. Przedstawiono w nim doktadny opis zasto-
sowanego modelu matematycznego ruchu bomby, uwzgledniajac zar6wno czgs¢ ,,bezwlad-
nosciowa”, jak i czgs¢ dotyczaca sit zewngtrznych. Zaprezentowanie w jednym miejscu
mozliwie pelnego modelu matematycznego pozwoli na merytoryczne przedstawienie kolej-
nych wynikow badan, analiz¢ wptywu wprowadzanych zmian konstrukcyjnych (w szcze-
goblnosci aktywnego systemu sterowania) na wlasciwosci dynamiczne bomby.

2.2. Podstawowe dane bomby LBCw-10K

Lotnicza ¢wiczebna bomba korygowana LBCw-10K (rys. 2.1) przeznaczona jest do
szkolenia personelu latajacego w bombardowaniu z uzyciem bomb z laserowym uktadem
korekeji lotu. Zostata opracowana na bazie bomby LBCw-10. Modyfikacja polega na zabu-
dowaniu na korpusie bomby dwoch par sterow, ktore pozwalaja na aktywna korekcje toru
lotu. W przedniej czgsci bomby umieszczono tez cztery detektory pozwalajace na wykrycie
podswietlonego laserem celu. Wewnatrz korpusu umieszczono uktady przeliczajace i wy-
konawcze wypracowujace sygnaty sterujace wychyleniem sterow.

Podstawowe dane techniczne i taktyczno-techniczne bomby sg nastepujace:

* dhugosc¢ 850 mm

* $rednica korpusu 109,7 mm
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* rozpigtosc¢ stabilizatoréw 212 mm

* masa 15,5 kg

* system naprowadzania laserowy

* kat wizowania +15°

* naped sterow elektryczny
* predkos¢ maksymalna opadania 329 m/s

* czas charakterystyczny! 20,8 s

Rys. 2.1. Widok ogolny bomby LBCw-10K

2.3. Model ruchu bomby korygowanej

2.3.1. Zalozenia

W celu analizy dynamiki ruchu bomby przyj¢to zalozenia dotyczace jej charaktery-
styk masowych i geometrycznych. Pokrywaja si¢ one z zalozeniami stosowanymi w me-
chanice ogodlnej w odniesieniu do bryly sztywnej, z uwzglednieniem specyfiki geometrii
badanego obiektu. W szczegdlnosci zatozono, ze:

1. Bomba jest bryla sztywna o stalej masie i momentach bezwladnosci oraz o nie-

zmiennym polozeniu §rodka masy.

2. Bomba ma sze$¢ stopni swobody — trzy okreslajg potozenie jej srodka masy w prze-
strzeni, za$ trzy pozostale definiujg jej przestrzenng konfiguracje wzgledem uktadu
inercjalnego.

3. Korpus bomby jest osiowo-symetryczny.

4. Plaszczyznami symetrii geometrycznej, masowej i aerodynamicznej sa plaszczyzny
Oxy 1 Oxz (rys. 2.2) pokrywajace si¢ z ptaszczyznami usterzenia ogonowego i nie-
wychylonych sterow.

' Czas charakterystyczny to czas upadku z wysoko$ci 2000 m przy zrzucie poziomym z predko$cig
40 m/s w warunkach atmosfery wzorcowe;.
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rzut osi Ox na plaszezyzne Oxy,

Plaszezyzna horyzontalna Oxy,

Rys. 2.2. Uktady wspotrzednych Ogxgyeze, OXgyezg i OXyz oraz katy transformacji

2.3.2. Uklady wspolrzednych i ich transformacje

W literaturze mozna znalez¢ rozne uktady wspotrzednych stosowane do opisu ruchu
bomby. Ta réznorodnos$¢ wynika z faktu, ze w réznych publikacjach wzorowano si¢ na
roznych materiatach zrédlowych. Nie wnikajac w szczegoty, tatwo zauwazy¢, ze zasadni-
cza réznica dotyczy publikacji ,,zachodnich” i rosyjskich (radzieckich) [3, 4, 5, 13]. Dlate-
go rowniez w publikacjach i monografiach polskich autoréw znalez¢ mozna uktady wspot-
rzednych réznigce si¢ migdzy soba zwrotem i oznaczeniem osi. W niniejszej publikacji
wykorzystano uktady wprowadzone do mechaniki lotu Polska Norma [15]. Sa to:

Oxyz — nieinercjalny uktad zwigzany z bombg o poczatku w srodku masy bomby;

Ox.y.za—  nieinercjalny uktad zwiagzany z przepltywem o poczatku w $rodku masy bomby;

OgxgVeze— 1nercjalny uktad zwigzany z Ziemig o poczatku w wybranym punkcie na po-
wierzchni Ziemi;

Oxgyeze—  uklad o osiach rownolegtych do osi uktadu Ogxgy,ze 0 poczatku w srodku masy
bomby.

Uktady te pokazano na rys. 2.2 i 2.3. Powigzane sg one ze soba nastgpujacymi katami:

» uktad Oxyz i Oxgy.z, — poprzez katy: kat odchylenia ¥, kat pochylenia ©, kat prze-

chylenia ®;

* uklad Oxyz i Oxqyaz,— poprzez katy: kat slizgu f, kat natarcia a.

Znajomos¢ wymienionych powyzej katow pozwala na przeliczanie sit i momentow
pomiedzy poszczegdlnymi ukladami. Transformacje dowolnego wektora z uktadu Oxgy,z,
do uktadu Oxyz wykonuje si¢ przez sekwencje obrotow o katy ¥, ®, @. Przeliczenie mozna
zapisa¢ w postaci:
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X xg
[y]—Lb/g Yg (2. 1)
Z Zg

gdzie macierz transformacji Ly jest rowna:

cosWcos® sinWcos® — sin®
Li/g=| cosWsinBsin® — sinWcos¢ sinWsin®sin + cos¥cosd cos®sind | (2.2)
cosWsinB®cos¢ + sinWsing sinWsin®cos$p — cosWsind cosOcosd

Transformacja dowolnego wektora z uktadu Ox,y.z. do uktadu Oxyz ma postac:

X
[y ] = Lbsa
z

Wykorzystuje si¢ tu katy a i f tworzac macierz przejscia Ly, 0 nastgpujacej postaci:

Xa
Ya

Zq

2.3)

Lvs=| sinf cosf 0

sinacosff —sinasinf  cosa

cosacosfl —cosasinf — sina
l (2.4)

2.3.3. Ogoélna posta¢ rownan ruchu bomby

Do okreslenia rownan ruchu bomby zastosowano druga zasad¢ dynamiki Newtona.
To klasyczne podejs$cie pozwala opisa¢ ruch bryty sztywnej w inercjalnym uktadzie odnie-
sienia. W omawianych badaniach przyjeto, ze ukltadem tym jest uktad wspotrzednych zwia-
zany z bomba Oxyz. Ze wzgledu na powszechno$¢ takiego podejscia, ponizej przypomnia-
no tylko koncowa posta¢ réwnan ruchu postgpowego i obrotowego, ktore uzupetlniono
zwigzkami kinematycznymi. Jest to niezbedne do wilasciwego przedstawienia problemu,
ktdry jest rozwigzywany poprzez symulacje numeryczne.

Réwnanie ruchu postepowego

Wektorowe rownanie ruchu postepowego Srodka masy bomby ma postaé:

d(mv) _ o(mv)

=0 = 280 1 Qx(mV)=F 2.5)

gdzie

didt jest pochodng wzgledem czasu w uktadzie inercjalnym, za$ 8/8t pochodna
w ukladzie nieinercjalnym Oxyz, ktéra dalej bedzie oznaczana kropka nad
rozniczkowanymi wielko$ciami.
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Uwzgledniajac, ze masa bomby m jest stala oraz ze wystepujace w rownaniu (2.5)
wektory: predkosci liniowej V, predkosci katowej Q oraz sit zewnetrznych F (wypadkowa
sity cigzkosci 1 sity aerodynamicznej) maja w ukltadzie Oxyz nastepujace sktadowe:

U p E
v=|v|, Q=|0]| F=|F (2.6)
w R F,

otrzymuje si¢ trzy rOwnania skalarne o postaci:

m(U+QW-RV)=F,
m(V+RU-PW)=F, (2.7)
m(W+PV-QU)= F,

Nalezy podkresli¢, ze zatozenie, w ktorym przyjeto stwierdzenie, ze uktad OgxgVeze
jest inercjalny i rownanie (2.5) dotyczy tego uktadu, oznacza pominigcie wszystkich efek-
tow zwigzanych z ruchem obrotowym Ziemi, w szczegdlnosci nie uwzglednia si¢ sity Co-
riolisa.

Roéwnania ruchu obrotowego
Wektorowe réwnanie ruchu obrotowego wzglgdem srodka masy bomby ma naste-
pujaca postac:

a) _ 3K —
-0k =M 2.8)

gdzie:

M — moment sit dzialajacych na bombe, ktory w uktadzie wspotrzednych Oxyz ma nastgpu-
jace skladowe: M = [L, M, N]7, gdzie: L — moment przechylajacy, M — moment po-
chylajacy, N — moment odchylajacy.

Wektor kretu dla bomby jest rowny:
K=I-Q 2.9)

gdzie tensor momentdéw bezwladnosci / jest okreslony nastepujaco:

Ix _Ixy _Ixz
= —Lx I, —L, (2.10)
_sz _Izy Iz
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Uwzgledniajac opisane w zalozeniach symetrie bomby, wszystkie dewiacyjne mo-
menty bezwladnos$ci sg rowne zeru:

Ixy; ]yx; ]zy, ]yz, Izy, Iyz =0 (21 1)

Zatem odpowiadajace réwnaniu (2.8) trzy rownania skalarne opisujace ruch obrotowy
wokot poszczegodlnych osi uktadu Oxyz majg postaé:

p=L1r
I

1
5,

R=_[N- PO(I,-1)]

[M- PR(I,-I,)] 2.12)

Uktady rownan (2.7) i (2.12) uzupetnia si¢ zwigzkami kinematycznymi pozwalajacy-
mi obliczy¢ predkos¢ zmian katow @, ®, ¥ w oparciu o znajomo$¢ predkosci katowych P,

O R:

&= P+(R cos® +Q sin®d) tg®
0= 0 cos® — R sin® (2.13)
Y= (R cos® + QO sin@)ﬁ

Dodatkowo, wykorzystujac macierz transformacji (2.2), okresla si¢ sktadowe wektora
predkosci srodka masy bomby w uktadzie Ox,yqz,:

U X

g g U
Vo [= Ve | Lo)g |V (2.14)
Wy, Zg w

W efekcie otrzymujemy uktad 12 réwnan rézniczkowych zwyczajnych z 12 niewia-
domymi stanowigcymi wektor parametrow lotu:

X(t):[[]’ I/’ WP) Q;R,(D,®,\P;xg’yg,zg]]- (2. 15)

gdzie:

U, V, W — sktadowe predkosci lotu bomby wzgledem uktadu inercjalnego w uktadzie Oxyz;
P, O, R — predkosci katowe przechylenia, pochylenia i odchylenia w uktadzie Oxyz;

D, ©, ¥ — katy: przechylenia, pochylenia i odchylenia;

Xg, Ve, Zg— WspoOtrzedne srodka masy bomby w uktadzie Ogxgyeze.
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2.3.4. Sily i momenty dzialajace na bombe

Okreslone zostana teraz sktadowe sit zewnetrznych dziatajacych na bombg¢ oraz mo-
ment sit zewngtrznych. Sita wypadkowa F jest rowna sumie ci¢zaru bomby Q oraz sity
aerodynamicznej R:

F=Q+R (2.16)
Jej sktadowe w uktadzie Oxyz sa odpowiednio rowne:
F.=0:+ R
F,=0,+ R, (2.17)
F.= Q.+ R,

Na sil¢ aerodynamiczng R sktadaja si¢: 1. sita oporu Py, o kierunku zgodnym z wek-
torem predkosci 1 zwrocie przeciwnym do wektora predkosci bomby wzgledem powietrza
Ver, 2. sila nos$na P:, prostopadia do wektora predkosci, lezaca w plaszczyznie wyznaczo-
nej przez osie Ox 1 Ox,. Pokazano je na rys. 2.3. Wartosci tych sil zaleza od kata nutacji J,
ktory nazwa¢ mozna przestrzennym katem natarcia bomby.

Rys. 2.3. Sily i momenty dzialajace na bombg

Ze wzgledu na to, ze rownanie (2.8) dotyczy ruchu obrotowego wzgledem $rodka ma-
sy, jedynymi sitami, ktére wywotuja obrot bomby, sg sity aerodynamiczne. Sg one zrodlem
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momentu statycznego My, dzialajacego w plaszczyznie oporu wyznaczonej przez osie Ox
i Ox,. Sity aerodynamiczne powodujg tez powstanie dynamicznych momentow thumigcych
ruch obrotowy bomby My, Jezeli wystepuje niesymetria bomby, to pojawia si¢ moment
przechylajacy L zaznaczony na rys. 2.3. Wszystkie te momenty daja moment wypadkowy
oznaczony w rownaniu (2.8) jako M.

Sposob wyznaczania sktadowych sity aerodynamicznej w uktadzie Oxyz, w ktérym
okreslono rownania (2.7) jest nastepujacy:

1. Definiujemy wektor jednostkowy mo zgodny z osia Ox, ktéory ma w uktadzie zwia-
zanym z bombg Oxyz sktadowe no=[1, 0, 0],

2. Tworzymy wektor jednostkowy ni= [ns, np, n:]7 zgodny z osig Ox, (wektor
predkosci bomby wzgledem powietrza V). Jego skladowe w uktadzie Oxyz
mozna obliczy¢, znajac sktadowe predko$ci Vaer= [User, Vaer, Waer]:

— Uaer
VUZer + Ve + W2,
Yaer (2.18)

nly - 2 2 2
Uaer+Vaer+Waer

Wﬂ.ET

an = 2 2 2
Uaer+Vaer+Waer

Wektor n; okresla kierunek sity oporu bomby Py, (przeciwny zwrot).

Nix

4. Okreslamy kat nutacji pomi¢dzy wektorem predkosci i podtuzng osig bombys;
0= arccos(niy) (2.19)

5. Tworzymy wektor jednostkowy no= [nz, nzy, n2:]" prostopadly do plaszczyzny
oporu utworzonej przez osie Ox i Ox,. Mozna go obliczy¢ z iloczynu wektorowe-
go wektoréw n; i ng

0

ni Xng 1

n,= = ny, (2.20)
In1xmo | J(nlz)2+(n1y)2 [—nlyl

Wektor n, okresla 0§, wzgledem ktorej dziata moment pochylajacy M.
6. Tworzymy wektor jednostkowy ms=[ns, ns, nz]” prostopadly do plaszczyzny
utworzonej przez wektory n; i no. Mozna go obliczy¢ z iloczynu wektorowego:

=l X8z (2.21)

3=
[LERS P
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7. Znajac predko$é dzwicku a i predkos¢é wzgledem powietrza |V,,|, obliczamy
liczbe Macha:

Ma = [Vaerl (2.22)

a

8. Obliczamy wartosci sktadowych sit aerodynamicznych:

2 2
Po= 2ol P, = CMerls (2.23)

gdzie:

p — gestos¢ powietrza;

Cys, C.a — wspOlczynniki sit aerodynamicznych;
S — przekrdj poprzeczny bomby.

Wspotczynniki Cyo(d,Ma) i C.o(0,Ma) otrzymano, wykorzystujac oprogramowanie
PRODAS w oparciu o zaprojektowang i wprowadzona do programu geometri¢ badanej
bomby [9, 16]. W zakresie matych liczb Macha charakterystyki te weryfikowano dodatko-
wo w oparciu o badania w tunelu aerodynamicznym. Wspolczynniki te mozna przedstawic¢
W postaci:

Cra=Crao+ Coapsind (2.24)
Coo=Co15ind+Coazsin®d (2.25)

Przyktadowe przebiegi wspotczynnikow Cro(Ma) 1 C.a1(Ma) przedstawiono na rys. 2.4.

Sita oporu Sita nosna

Wspotczynnik C,
o =
K B S n O
& o o
Wspdtczynnnik C,,,
[ T
‘\l ‘OCI ‘l.D __D __H !\J ‘UJ
w w (%2} [6,] [5,] w w

o
—
7]
o
wn

03 06 09 12 15 1,8 21 03 06 09 12 1,5 1,8 21
Ma Ma

Rys. 2.4. Przebiegi wspotczynnikéw sit aerodynamicznych
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9. Obliczamy sktadowe sity oporu P, w uktadzie Oxyz:
anix:'an'nlx anJ/:'an'nIy aniz:-an'njz (226)

Sktadowe te mozna tez obliczy¢ wykorzystujac, zgodnie ze wzorem (2.3), macierz
L . Wymaga to znajomosci kata natarcia « i kata $lizgu f. Sposob ich obliczenia bedzie
podany dale;j.

10. Obliczamy sktadowe sity P., w ukltadzie Oxyz:
Py «=-Pzanizy Py y=-Pzansy Pz :=-Pzgns: (2.27)
11. Obliczamy sktadowe sily aerodynamicznej w uktadzie Oxyz:
R =Py x+Pzq x Ry=Pyq y+ Py R:=Pry P> (2.28)

12. Cigzar bomby Q ma w uktadzie Oxgyez, tylko jedng sktadowa Q = [0,0,mg]™. Wy-
korzystujac transformacj¢ (2.1), mozemy obliczy¢ skladowe cigzaru w uktadzie

Oxyz:
Qx 0
Qy [=Log | O l (2.29)
Q2 mg

13. Wypadkowy wektor momentu sit aerodynamicznych M pokazany na rys. 2.3 dzia-
fajacy na bombe obraca bombe w plaszczyznie oporu wyznaczonej przez osie Ox
i Ox,. Moment ten w uktadzie Oxyz ma sktadowe:

Vaer!? Qd_\ plVaerl?
M = Coynizy 22 S0 + (Cong + Cina) (lvaen)PTSd

(2.30)

Vaerl® Rd_\ plVaerl?
N = Coumiz, 90 Sd + (Cog + Ca) (lvml)”TSd
gdzie:
d — $rednica bomby,
C» — wspotczynnik momentu pochylajacego dziatajacego w ptaszczyznie oporu.
Pierwsze sktadniki w formutach (2.30) dotycza momentu statycznego My, za$ drugie
dynamicznego momentu ttumigcego M.

13. Jezeli wystgpuje niesymetria bomby, to uwzgledni¢ nalezy tez moment przechyla-
jacy:
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2
L= 2leerbgy 2.31)

gdzie: C; — wspotczynnik momentu przechylajacego.

Dla bomby korygowanej momenty wzglgdem osi Oy i Oz uzupehia si¢ momentami
od wychylonych steréw. Mozliwe jest tez wymuszenie dodatkowego momentu przechyla-
jacego przy roznicowym wychyleniu sterow.

2.4. Predkos¢ bomby wzgledem powietrza

W wyrazeniach (2.23), (2.30) i (2.31), w oparciu o ktore oblicza si¢ sit¢ oporu, sil¢
no$ng oraz momenty dzialajace na bombe wystepuje predkos¢ bomby wzgledem powietrza
Vger- Predkos¢ ta stanowi roznice miedzy predkoscia bezwzgledna bomby V i predkoscia
wiatru V,,

Vaer=V-V,. (2.32)

Narys. 2.5 przedstawiono wszystkie predkosci, ich sktadowe oraz katy natarcia i $lizgu.

Rys. 2.5. Okreslenie katow natarcia i §lizgu

Uwzglednienie predkos¢ wiatru ¥, umozliwia badanie lotu bomby w zmiennych wa-
runkach atmosferycznych. Kat natarcia i kat $lizgu okreslone s3 wyrazeniami:

a:arctan(vl]]/“er):arctan(wl;:uww) (2.33)
_ V-Vw
ﬂ—arctan( J(u—uw)2+(w—ww)2) (2.34)
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2.5. Stochastyczny model turbulencji

Istotnym elementem symulacji jest model wiatru przyjety do obliczen. Jest to model
stochastyczny. Zaklada si¢ w nim, ze predko$¢ wiatru zmienia si¢ w czasie i w przestrzeni:

Vo= Vy (t,Xg,Ye,Zg) (2.35)

Predkosc¢ ta jest okreslona najczesciej w uktadzie Ogxgyeze. Przyjmuje sig, ze wiatr ma
sktadowa statg i turbulentna, co mozna przedstawié nastepujaco:

Vault axgaygazg) =V S’r(xgaygazg) Vi (2 axgaygazg) (2.36)

Sktadowa stata wiatru jest rowna jego warto$ci Sredniej, ktora zgodnie z badaniami
zalezy tylko od wysokosci nad powierzchnig Ziemi H. W literaturze, np. [7], znalez¢é mozna
nastgpujacg formule opisujaca t¢ relacje:

Vm(lH—o)“ dlaH < H,
I/wjr(H): Hg « (237)
VlO(E) dla H>Hg

gdzie: Vio jest $rednig 10-minutowa predkoscia na wysokosci 10 metréw, otrzymang
z pomiardw, H, waha si¢ w przedziale 270500 m, za§ wykladnik potegi w przedziale
0,6+0,4 w zalezno$ci od rodzaju terenu. Kierunek i zwrot wektora V,, 3 mozna ustali¢ do-
wolnie.

500
450
400

350

— 300 /

E 250

T 20 /
150
100

50 ——

Rys. 2.6. Profil sktadowe;j statej wiatru

Do opisu fluktuacji predkosci wiatru mozna wykorzysta¢ metody stochastyczne. Jeze-
li turbulencja ma charakter stacjonarny, tzn. jej opis statystyczny jest niezmienny w czasie,
to mozna do jej zamodelowania wykorzysta¢ metode Shinozuki [14, 17, 18]:
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Vi (1)=2j=1 izt |Hij ()| V2AQeos(@ir + ¢5) (2.38)

gdzie:
I = [X¢.Ve,Ze] " — wektor polozenia w przestrzeni punktu, w ktorym obliczana jest turbulencja,
Hj; — elementy macierzy H okreslajacej amplitudy oscylacji,
T . .
Q= [le, Qyy, le] — wektor czestosci ,,przestrzenne;j”,
Q; — zaburzony losowo wektor Q,,
@;; — faza losowa.

Macierz H powigzana jest z macierzg gestosci widmowej (spektrum) mocy:
O(Q)=H(Q)-H'(Q) (2.39)

Jak wida¢, model turbulencji (2.38) to suma funkcji harmonicznych typu cosinus z lo-
sowo zmienng faza oraz amplitudg okre§lang w oparciu o tzw. spektra mocy. W literaturze
[14] mozna znalez¢ rézne formuty opisujace spektra mocy okre§lane w oparciu o wielolet-
nie, wielopunktowe pomiary turbulencji w poszczeg6lnych kierunkach przestrzeni.

W obliczeniach wykorzystano dwustronne spektrum dwuwymiarowe:

2
D(Q, Q)-—————
[1+L3 03+ 0d)]?
1+ 14,(0% + 4Q2) -30,0,13, 0
—30,0,L3, 1+ 14,49z + Q3) 0 (40)
0 0 314,(0F + 403)

gdzie ojest odchyleniem standardowym, za$ L., skalg turbulencji.

Przykladowe elementy powyzszej macierzy pokazano na rys. 2.7. Okreslono je
w oparciu o odpowiednie wyrazenia wystepujace w (2.40), przyjmujac w obliczeniach
odchylenie standardowe o= 2 m/s oraz skalg¢ turbulencji Ly =300 m.

Rys. 2.7. Dwustronne dwuwymiarowe spektra mocy ®22(Qx, Qy), ®12(Qx, Qy), ®33(Qx, Qy)
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W efekcie zastosowania formuly (2.38) otrzyma¢ mozna stochastyczne przebiegi
sktadowych wektora V,, s W trakcie lotu bomby. Przyktad takich przebiegéw dla jednego
z symulowanych zrzutéw pokazano na rys. 2.8. W obliczeniach przyje¢to te same wartosci
odchylenia standardowego i skali turbulencji jak dla pokazanych powyzej spektréw mocy.

| ) M\vh NM. M
WL\(‘% ZWVBW3

Rys. 2.8. Rozktady sktadowej turbulencji Uw wri(xg, Ve zg ), Vw wrt(Xe, Yo zg )y Ww wrb(Xg, Ve zg )
w trakcie zrzutu
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2.6. Przyklad obliczeniowy

W oparciu o opisany model ruchu bomby przeprowadzono szereg obliczen testowych.
Pierwszy etap tych obliczen mial na celu okreslenie wplywu warunkéw poczatkowych
zrzutu (wysokos$¢, predkos¢ i kat zrzutu) na potozenie punktu uderzenia bomby w po-
wierzchni¢ Ziemi. Na tym etapie badan wptyw turbulencji byt pomijany. Parametry powie-
trza na réznych wysokosciach byly zgodne z modelem atmosfery wzorcowe;j.

Otrzymane wyniki sg istotne ze wzgledu na stosowane w praktyce sposoby bombar-
dowania. Sa to: bombardowanie sposobem balistycznym z widzialno$cia celu lub bez wi-
dzialnos$ci celu. Do wykonania bombardowania konieczne jest wprowadzenie do pamigci
systemu nawigacyjno-celowniczego (SNC) samolotu nosiciela danych charakteryzujacych
balistyczne wtasciwosci bomby, w tym tzw. czasu charakterystycznego bomby oraz jej
charakterystyk masowych i aerodynamicznych. Wprowadzenie do SNC wtasciwych cha-
rakterystyk bomby lotniczej jest warunkiem koniecznym precyzyjnego wyliczenia dono-
$nosci bomby (rzut poziomy toru lotu na plaszczyzne Ziemi) i czasu spadania #, odpowia-
dajacych warunkom zrzutu. Poprawno$¢ tych parametréw i charakterystyk mozna oszaco-
wac na podstawie obliczen numerycznych jeszcze przed probami poligonowymi.

Przystepujac do symulacji, nalezy okresli¢ przedzialy poczatkowych wartosci wyso-
kosci, predkosci i kata zrzutu. Wynikaja one z zatozen taktycznych dotyczacych zastoso-
wania uzbrojenia bombardierskiego samolotéw odrzutowych. Dopuszczalna wysoko$é
zrzutu bomby dla tego typu samolotéw miesci si¢ w granicach od kilkudziesigciu metrow
(z zastosowaniem bomb hamowanych) do 10 000 m (podczas bombardowania bez widzial-
nosci celu). Predko$é, przy ktorej nastgpuje zrzut bomby, nie powinna przekraczaé
0,95 Macha, przy czym minimalna predko$¢ rzeczywista okreslona jest jako 139 m/s dla
samolotow szkolno-bojowych. Ze wzgledu na kat zrzutu sposoby bombardowania mozna
podzieli¢ na: bombardowanie z lotu poziomego, nurkujacego i lotu wznoszacego.

Uwzgledniajac powyzsze uwagi do symulacji przyj¢to nastepujace warunki poczat-
kowe:
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— wysokos¢ zrzutu bomby: 1000+5000 m,

— predkosé nosiciela: 139+250 m/s,

— poczatkowy kat zrzutu: -40+40°.

Przyjety zakres wysokosci zrzutu 1000+5000 m umozliwia bombardowanie z wi-
dzialno$cig celu oraz metoda z uzyciem przyrzadow nawigacyjno-celowniczych bez wi-
dzialno$ci celu. Natomiast zakres poczatkowych katow zrzutu zapewnia okreslenie mak-
symalnego zasiggu bomby przy danej predkosci poczatkowe;.

Ponizej pokazano przyktadowe wyniki symulacji dla wysoko$ci zrzutu
H=3000m
* z predkosciami  V,1=139m/s, V,p=167m/s, V,3=194m/s, V=222 m/s
i Vp5=250 m/s,

* katami zrzutu @, =-40°, Op=-30°, Op=-20° Ounu=-10° Op=0° Ops=10°,

©p7=20°, Ops=30°, Opo=40°.

Otrzymane rezultaty pozwalaja na ocen¢ wptywu predkosci poczatkowej i kata zrzutu
na lot bomby, a w szczegodlnosci na potozenie punktu upadku. Na rys. 2.9+2.13 pokazano
obliczone: donosnosci bomby, czas lotu, kat upadku i predkos¢ upadku bomby
w zaleznos$ci od predkosci poczatkowej i kata zrzutu. Analiza wynikéw wskazuje na zna-
czace roznice w trajektoriach lotu bomby w zalezno$ci od warunkéw poczatkowych. Prze-
prowadzajac obliczenia dla wyzej wymienionych poczatkowych wysokos$ci zrzutu, predko-
$ci zrzutu oraz katéw zrzutu ®, wyznaczono obszary dono$no$ci bomby. Znajac je, mozna

okresli¢ poczatkowe parametry zrzutu bomby zapewniajace trafienie w cel. Przykladowy
obszar donosnosci dla predkosci zrzutu 139 m/s pokazano na rys. 2.14.

Donosnos¢ bomby
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Rys. 2.9. Dono$nos¢ bomby zrzuconej z 3000 m w zaleznosci od predkosci i kata zrzutu
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Donosnos¢ bomby
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Rys. 2.10. Dono$nos¢ bomby zrzuconej z 3000 m w zaleznosci od predkosci i kata zrzutu
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Rys. 2.11. Czas lotu bomby zrzuconej z 3000 m w zaleznosci od predkoscei i kata zrzutu
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Kat upadku bomby
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Rys. 2.12. Kat upadku bomby zrzuconej z 3000 m w zaleznosci predkosci i kata zrzutu
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Rys. 2.13. Predkos$¢ upadku bomby zrzuconej z 3000 m w zaleznos$ci od predkosci i kata zrzutu
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Donosnosc bomby dla predkosci Vp1:139m/s
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Rys. 2.14. Przedziat dono$nosci bomby dla kata zrzutu ® -40°+ +40° w granicach wysokosci zrzutu
1000 m+5000 m i predkosci zrzutu 139 m/s

Obecnie prowadzone sg symulacje zrzutow, ktére uwzgledniaja tez opisany powyzej
model turbulencji. Na rys. 2.15+2.17 pokazano przykltadowe przebiegi katow pochylenia,
przechylenia i nutacji w trakcie jednego ze rzutow. Z otrzymanych rezultatow wynika, ze
turbulencja w sposob istotny wptywa na parametry lotu. Efektem jest rozrzut punktow
upadku bomby. Ilustruje to rys. 2.18. Pokazano na nim punkty upadku bomby zrzuconej
z wysokosci H =3000 m z predkoscia V1 = 139 m/s pod katem zrzutu ®,= 0°. Parametry
pola wiatru byty nastepujace o =4 m/s, L, =400 m. Wida¢ tu istotny rozrzut punktéw
upadku. Skrajne potozenia réznig si¢ migdzy sobg o AX,=30,52 m i AY;=15,01 m. Na
rysunku pokazano tez potozenie punktu upadku przy braku turbulencji oraz polozenie $red-
niego punktu upadku. Wida¢ réznicg pomigdzy tymi punktami wynoszacg AX;=10,04 m.
Sredni punkt upadku potozony jest blizej niz punkt upadku bez turbulencji. Nalezy sadzi¢,
ze przyczyng takiej sytuacji jest zwigkszona warto§¢ kata nutacji w locie w warunkach
turbulencji. Powoduje to wzrost oporu aerodynamicznego i spadek zasiggu.
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Rys. 2.15. Przebieg kata pochylenia w trakcie Rys. 2.16. Przebieg kata przechylenia w trakcie
zrzutu zrzutu
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Rys. 2.17. Przebieg kata nutacji w trakcie zrzutu ~ Rys. 2.18. Rozktad punktéw upadku bomby

2.7. Podsumowanie

Dotychczasowe wyniki analiz potwierdzaja, ze dono$no$¢ zrzutu istotnie zalezy od
warunkow poczatkowych [21]. Zwigkszenie dono$nosci uzyskuje si¢ poprzez wzrost wyso-
kosci zrzutu oraz predkosci poczatkowej. Natomiast w przypadku poczatkowego kata zrzu-
tu znalez¢é mozna jego wartos¢ dajaca maksymalny zasigg. Miesci si¢ on w przedziale
30°+40°. Wyniki te sa zgodne z podstawowa wiedza z zakresu balistyki zewnetrznej doty-
czacej modeli ruchu obiektow balistycznych w atmosferze [19]. Sa one jednak istotne
w odniesieniu do badanej bomby LBCw-10K. Znajomo$¢ konkretnych wartosci zasiegu to
wiedza praktyczna, wazna w trakcie eksploatacji skonstruowanej bomby, za$ znajomos$¢
czasu lotu ma wplyw na dobdr sposobu sterowania, np. okreslenie chwili aktywowania
sterowania.

Uwzglednienie turbulencji daje nowe mozliwosci w zakresie oceny skutecznosci tra-
fienia w cel przy braku sterowania. Jest to wazne ze wzgledu na stosunkowo niewielkg
mas¢ bomby, co zwicksza jej czuto$¢ na oddzialujace zaburzenia. Planuje si¢ okreslenie
korelacji pomiedzy rozrzutem bomby LBCw-10K zrzucanej w warunkach turbulencji,
a parametrami definiujacymi fluktuacje pola wiatru. Jednak istotniejsze jest, ze stosujac
opracowany program symulacyjny mozna bedzie ocenia¢ skuteczno$¢ sterowania bomba
w trudnych warunkach atmosferycznych, gdy wystepuja porywy wiatru.
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Analiza wplywu roznych czynnikow
na dokladnos¢ trafienia bomby
w warunkach turbulencji atmosfery

Grzegorz KOWALECZKO, Mariusz PIETRASZEK, Krzysztof GRAJEWSKI,
Wiestaw BULER, Szymon KOBIELA

3.1. Wprowadzenie

W procesie projektowania bomb lotniczych niezbedne jest przeprowadzenie kom-
pleksowych badan teoretycznych i doswiadczalnych. Badania teoretyczne dotycza m.in.
symulacji ruchu bomby podczas zrzutu w r6znych warunkach. Wymagaja one opracowania
modelu matematycznego oraz programu symulacyjnego. Ich wyniki pozwalaja na oszaco-
wanie 0siaggdw bomby oraz jej wlasciwosci dynamicznych. Jezeli wyniki nie speiniaja
oczekiwan, moga by¢ one podstawa do wprowadzania zmian konstrukcyjnych jeszcze na
etapie projektowania ostatecznego rozwigzania konstrukcyjnego. Jednocze$nie mozna te-
stowa¢ wplyw wprowadzanych zmian konstrukcyjnych na wlasciwosci lotne projektowane;j
bomby poprzez odpowiednie zmiany w opracowanych kodach zrédtowych. Dzigki temu
mozliwe jest istotne obnizenie kosztow kolejnego etapu badan, ktérym sa badania poligo-
nowe. Skroceniu ulega czas tych badan, zmniejsza si¢ liczba zrzutow testowych. Mozna tez
wiasciwie zaplanowac ich zakres (np. wysokosci, predkosci i katy zrzutu).

Opracowany model matematyczny i program symulacyjny ruchu bomby opieraja si¢
na klasycznym modelu ruchu bryly sztywnej, na ktora oddziatluja sity bezwladnosci, sita
grawitacji oraz sily aerodynamiczne [3, 5, 6]. Model ten opisuje ruch przestrzenny — bomba
jest obiektem o sze$ciu stopniach swobody [1, 2, 12, 13, 14, 19, 20].

Na model ten sktadaja sig:

* réwnania ruchu postgpowego srodka masy bomby zapisane w uktadzie nieinercjal-
nym zwigzanym z bomba,

* réwnania ruchu obrotowego bomby zapisane w tym samym ukladzie,

* zwiazki kinematyczne pozwalajace wyznaczac katy przestrzennego potozenia bomby,

» zwiagzki kinematyczne pozwalajace wyznacza¢ trajektori¢ bomby w ukladzie iner-
cjalnym zwigzanym z Ziemia.

W efekcie rozwigzaniu podlega uktad 12 rownan rézniczkowych zwyczajnych.
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Niezwykle istotnym elementem modelowania jest wykorzystanie wiarygodnych cha-
rakterystyk aerodynamicznych bomby. Dlatego w badaniach wykorzystano charakterystyki
obliczone z wykorzystaniem komercyjnego oprogramowania PRODAS [16], ktére umozli-
wiaja m.in. uwzglednienie wptywu liczby Macha, jak i charakterystyk otrzymanych
w wyniku badan w tunelu aerodynamicznym, ktore dotycza jedynie przeptywow niescisli-
wych. Charakterystyki uzyskane w ten sposéb postuzyly do opracowania ich koncowej
postaci zaimplementowanej w modelu symulacyjnym.
W trakcie lotu bomby oddzialuja na nig turbulencje atmosfery. Maja one charakter
stochastyczny. Turbulencje te wplywaja na warto$¢ sit i momentéw aerodynamicznych
dzialajacych na bombeg, co powoduje zaburzenia trajektorii lotu i ma wplyw na jej celnos$c¢.
Aby oszacowac ten wptyw, konieczne jest zastosowanie skutecznego i wiarygodnego mo-
delu turbulencji. W obliczeniach wykorzystano model Shinozuki [9, 10, 15, 17, 18], ktory
zapewnia wygenerowanie podczas symulacji podmuchéw wiatru, ktorych cechy stocha-
styczne (odchylenie standardowe, spektrum mocy) odpowiadaja cechom rzeczywistych
podmuchéw zarejestrowanych podczas wieloletnich pomiaréw prowadzonych przez rézne
osrodki badawcze zajmujace si¢ badaniami atmosfery ziemskiej.
Spektrum mocy zalezy od odchylenia standardowego o i tzw. skali turbulencji L.
Odchylenie standardowe jest podstawa do oceny ,,sity” wiatru, za$ skala turbulencji okresla
odleglos¢, na ktorej podmuchy sa skorelowane. W meteorologii stosuje si¢ nastepujaca
klasyfikacje sity wiatru:
— wiatr pomijalny, jest to zmiana predkosci wiatru na przyjetym odcinku drogi
w granicach 0+2 m/s;

— wiatr minimalny, jest to zmiana predkosci wiatru na przyjetym odcinku drogi
w granicach 2+4 m/s;

— wiatr silny, jest to zmiana predkosci wiatru na przyjetym odcinku drogi w grani-
cach 4+6 m/s;

— wiatr bardzo silny, jest to zmiana predkosci wiatru na przyjetym odcinku drogi
powyzej 6 m/s.

Natomiast typowa warto$¢ skali turbulencji to 400 m.

Zaré6wno model ruchu bomby, jak i model turbulencji przestawiony zostal w artykule
[8] i nie beda tu szczegdtowo przedstawiane.

3.2. Parametry rozrzutu i blad bombardowania

Obiektem badan opisanych w niniejszym rozdziale jest lotnicza ¢wiczebna bomba ko-
rygowana LBCw-10K. Opis bomby wraz z podstawowymi danymi taktyczno-technicznymi
zostal zamieszczony w podrozdziale 2.2. Tor lotu bomby podczas lotu w atmosferze turbu-
lentnej r6zni si¢ od toru bomby zrzuconej w atmosferze spokojnej [11]. Konsekwencja
oddzialywania wiatru na bombe jest rozrzut punktéw upadku bomby. Punkty te mieszcza
si¢ w obszarze zblizonym do elipsy. W celu okreslenia parametréw charakteryzujacych
rozktad punktow upadku bomby wyznacza si¢ [4, 6]:
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* $redni punkt trafienia,

* uchylenia prawdopodobne U,, U,,

* Circular Error Probability — CEP, zwane tez srednim kotowym btedem trafienia,
* blad bombardowania R,

* kowariancj¢ elipsy punktow upadku.

3.2.1. Sredni punkt trafienia

Sredni punkt trafienia, to punkt ktorego wspotrzedne sa $rednia arytmetyczna wspol-
rzednych punktéw upadku uzyskanych podczas kolejnych zrzutow (symulacji)

= _ Z?:H‘gi
X === 3.1)
_ Ihavgi
y= —711 g (3.2)
gdzie:
Xg; — Wspotrzedna punktu upadku wzdtuz osi pokrywajgce;j si¢ z kierunkiem donosnosci,

Ygi — WspOlrzedna punktu upadku wzdhuz osi poprzecznej do linii dono$nosci,
n — liczba punktéw upadku bomby.

3.2.2. Uchylenia prawdopodobne

W elipsie rozrzutu wydziela si¢ obszar prostokatny, w ktérym miesci si¢ 50% trafien.
Wspotrzedne jego granic okreslone sg przez tzw. uchylenia prawdopodobne. Definiuje si¢
uchylenia prawdopodobne wzdtuz donosnosci i w poprzek donosnosci:

n A2

U, = 0,6745 /le‘fgl") = 0,6745 5, (3.3)
I 0gi9)?

U, = 0,6745 /% = 0,6745 5, (3.4)

gdzie wprowadzono odchylenia standardowe &y, 6,:

n 2
5, = Mt (3.5)
n L2
5, = /Z—mfﬂ*” (3.6)
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3.2.3. Sredni kolowy blad trafienia

Jezeli na plaszczyznie upadku bomby wyznaczy¢ okrag o poczatku w $rednim punk-
cie trafienia, wewnatrz ktorego miesci si¢ 50% punktow upadku, to jego promien jest na-
zywany $rednim kolowym btgdem trafienia. Wylicza si¢ go z zaleznosci:

CEP = 1,177 (5:—%) (3.7)

3.2.4. Blad bombardowania

Btad bombardowania R jest to odlegltos¢ pomigdzy punktem celowania a Srednim
punktem upadku. W rozpatrywanym przypadku za punkt celowania przyjeto punkt upadku
bomby w atmosferze spokojnej. Zestawienie wyznaczonych wartosci i przyjetych parame-
trow pozwala na okreslenie btedu bombardowania.

R= \/(f - xc)z + (3_’ - YC)Z) (3~8)

gdzie:
Xz, Yo — Wspotrzedne punktu celowania.

3.2.5. Tensor kowariancji punktow upadku

Na tensor kowariancji punktéw upadku bomby o postaci:

o2 cov(X,Y)

To2= cov(X,Y) oy (3.9)
sktadaja si¢;
e estymator kowariancji cov(X,Y) o postaci:
1 _ —
covX )= Tty ~ D)3~ 7) 6.10)

ktory okresla moment odchylenia (dewiacji) punktow upadku bomby wzgledem osi cen-
tralnych x,, v, przechodzacych przez $redni punkt upadku;
e  estymatory wariancji wspdlnych x, i y, punktéw upadku bomby opisane zalezno-
Sciami:

1 _\2
af =~ Ty (xg; — %) (3.11)

\2
0% == 71 (vg; — ) (3.12)
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3.2.6. Kat odchylenia osi elipsy punktow upadku bomby

Poniewaz osie punktow upadku bomby moga by¢ odchylone od osi uktadu bazujace-
go na kierunku dono$nosci, to znajac elementy tensora kowariancji, mozna okresli¢ ten kat
Z wyrazenia
2 cov(X,)Y)

; (3.13)

2
0x—0y

B = %arc tg

3.2.7. Srednie dono$nosci bomby

Srednig dono$nosciag bomby X, ag> Nazywamy roznicg wspotrzednych x-owych punktu
zrzutu i sredniego punkt upadku bomby.

Srednie odchylenie Y, 4 jest réznica wspotrzgdnych y-owych punktu zrzutu i sredniego
punktu upadku.

Pojecia te zilustrowano na rys. 3.1.

Punkt zrzutu
Tor lotu bomby

Punkt celowania

0,
S
Yy Xo Tt AR .
- E5 .
» = ’/ O E 'b? rf
| e N p
3 . ; :
- @
_— — B
: | = T e
Sredni punkt upadku bomby Punkt upadku bomby

>

Rys. 3.1. Dono$nos¢ i odchylenie bomby

3.3. Przyklad obliczeniowy

W oparciu o opisane powyzej relacje przeprowadzono obliczenia, symulujac zrzut
bomby w warunkach turbulencji. Parametry opisujace turbulencje pozostawaly state. Przy-
jeta do obliczen skala turbulencji miata wartos¢ L, = 400 m, a odchylenie standardowe byto
rowne ¢ =4 m/s. W obliczeniach skupiono si¢ na ocenie wptywu warunkoéw poczatkowych
tzn. wysokosci, predkosci i kata zrzutu na celno$¢ bombardowania. Wyniki symulacji po-
roéwnano z parametrami wyliczonymi przy zrzucie bez turbulencji.
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Do badan przyjeto zakresy wysokosci, predkosci i katow zrzutu wynikajace z zatozen
taktyczno-technicznych dotyczacych badanej bomby z uwzglednieniem obowiazujacych

zasad wykonywania bombardowan oraz hipotetycznych statkow powietrznych przenosza-
cych badang bombe.

Przyjeto nastepujace warunki zrzutu:

- wysokos¢ zrzutu bomby: H, = 5000 m, 3000 m, 2000 m. Ten przedzial wysoko-
$ci zapewnia mozliwo$¢ lotu bomby z aktywnym i nieaktywnym systemem na-
prowadzania;

- predkos¢ zrzutu: V, = 55 m/s, 139 m/s, 250 m/s. Ten przedziat predkosci odpo-

wiada $rednim predko$ciom bombardowania z dronéw bojowych i $migtowcow

bojowych, samolotoéw szkolno-bojowych oraz samolotow bojowych;

kat zrzutu: @,= 0°, -30°. Ten przedziat katow zrzutu pozwala oceni¢ celno$¢

w locie poziomym i podczas nurkowania.

Na rys. 3.2 przedstawiono przyktadowe zmiany sktadowych pola wiatru otrzymane
w trakcie jednej z symulacji. Wida¢ zmienno$¢ przebiegdw, ktore majg nieregularny cha-
rakter. Potwierdza to skuteczno$¢ symulowania stochastycznego przebiegu turbulencji.

10 V wiatru 10 W wiatru
T g
£ 30

2 1 2 3 N 10 20

2
~ =

-10 -10
t[s] t[s]
10 U wiatru

Uw turbu [m/S]
o

-10
t[s]

Rys. 3.2. Sktadowe turbulencji w trakcie zrzutu

Dalej pokazano przyktadowe wyniki analiz dotyczace nastepujacych przypadkow:
I zrzut poziomy (6,= 0°) z predkoscig 139 m/s, z wysokosci 3000 m;
1T zrzut poziomy (@,= 0°) z predkoscig 250 m/s z wysokosci 3000 m;
I zrzut poziomy (8,= 0°) z predkoscig 139 m/s, z wysokosci 5000 m;
IV zrzut w locie nurkowym (6,= -30°) z predkoscig 250 m/s z wysokosci 3000 m.
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Przypadek I

Na rys. 3.3 pokazano punkty upadku bomby w warunkach atmosfery turbulentnej, dla
poczatkowych parametréw zrzutu Vp= 139 m/s, Hp=3000 m i Op= 0°. Probe wykonano
dla n = 250 zrzutéw. Dlugos$¢ osi podtuznej elipsy rozrzutu wzdtuz osi donosnosci wyniosta
40,43 m, a wzdluz osi prostopadtej do osi donosnosci 22,68 m. Kat odchylenia osi podtuz-
nej elipsy X' w stosunku do osi kierunku zrzutu jest rowny f = -3,948°. Polozenie $rednie-
go punktu upadku bomby wskazuje na skrocenie $redniej donosnosci bomby
0 AX;34= 9,93 m i $redniego odchylenia od kierunku zrzutu o AY, ;= 0,03 m w poréwnaniu
ze zrzutem w atmosferze spokojne;j.

ROZKtAD PUNKTOW UPADKU BOMBY
15

Sredni punkt upadku bomby .
10 .

Yg [m]
o

. ode . b

3 cotle °
3185 3190 o 3195, 3200, 03208 ° 30 o= ©3215 4 3220 ° 3225 3230
DY . * LI % .o | ° .

o

. H . N $
.

. . K

s

5 A el L

-10

punkt upadku bomby w atmosferze spokojnej
-15

Xg [m]
N e punkty upadku bomby A punkt upadku bomby w atmosferze spokojnej M sredni punkt upadku

Rys. 3.3. Rozktad punktéw upadku dla poczatkowych warunkow zrzutu Vp =139 m/s, Hp = 3000 m
10p=0°

Kolejne symulacje zostaty przeprowadzone dla préb n = 30 zrzutéw. Ograniczenie
liczby zrzutow dla kazdej proby wymuszone zostaly duza pracochlonno$cia i czasem po-
trzebnym do przeprowadzenia cyklu obliczeniowego zlozonego z 30 zrzutow. Taki cykl
obliczeniowy trwa ok. 30 godzin. Z literatury [7] wynika, ze przyjecie wartosci n nie mniej-
szej niz 30 zrzutdw pozwala na prawidtowe okreslenie tendencji zachowania si¢ bomby na
torze lotu oraz opracowanie wynikow z duzym poziomem ufnosci.

Srednie punkty upadku bomby dla kolejnych prob n = 30 przedstawione zostaty na
rys. 3.4. Obszar, w ktorym zawierajg si¢ te punkty, jest wycinkiem pier§cienia o0 wewngtrz-
nym promieniu R,,= 5,53 m i zewnetrznym promieniu R,= 13,59 m. Promien R,, jest to
minimalna odlegto$¢ pomigdzy punktem upadku bomby w atmosferze spokojnej a srednim
punktem upadku. Promien R, jest to odlegtos¢ pomiedzy najdalej potozonym S$rednim
punktem upadku, a punktem upadku w atmosferze spokojnej. Ulozenie $rednich punktéw
upadku wzgledem punktu upadku bomby w atmosferze spokojnej wyraznie wskazuje na
skrocenie dono$no$ci bomby zrzuconej w atmosferze turbulentne;j.

45



Problemy badan i eksploatacji techniki lotniczej. Tom 11

ROZKLAD SREDNICH PUNKTOW UPADKU
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Xg[m]

® Sredni punkt upadku dlan=30 B Punkt upadku w atmosferze spokojnej

Rys. 3.4. Rozklad $rednich punktow upadku bomby dla poczatkowych warunkéw zrzutu
Vp =139 m/s, Hp =3000 mi @p = 0°

Przypadek IT
Okreslenie $redniego kotowego bledu trafienia rozrzutu punktéw upadku bomby

w atmosferze turbulentnej, dla poczatkowych parametrow zrzutu: Vp=250m/s,
Hp =3000 m i Op= 0°, przedstawiono na rys. 3.5.

CEP
15

® punkty upadku

10
B $r punkt upadku

punkt upadku w
. atmosferze
spokojnej

Yg [m]
o

5520 5530

-10

-15

Xg[m]

Rys. 3.5. Warto$¢ CEP dla warunkéw zrzutu Vp =250 m/s, Hp =3000 m i Op= 0°

Wspotrzedne $redniego punktu upadku bomby wynosza x¥ = 5498,21 m, y =-0,92 m.
W stosunku do punktu upadku w atmosferze spokojnej, wystapito skrocenie donosnosci
o wielko$¢ rowng AX;, = -8,92 m i odchylenie od linii celowania rowne AY,; = -0,92 m.
Kolowy blad trafienia dla przedstawionej proby n = 30 zrzutoéw, wynosi CEP = 8,96 m.
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Przypadek I11

Innym parametrem okreslajacym rozrzut punktow upadku sa uchylenia prawdopo-
dobne U, i U,,. Zobrazowanie graficzne przedstawiajgce przedziaty uchylen prawdopodob-
nych punktow upadku bomby dla poczatkowych parametrow zrzutu Vp =139 m/s,
Hp =5000m i Op= 0° przedstawiono na rys. 3.6. Uchylenie prawdopodobne U,, pozwala
okresli¢ pas o szerokosci 2U, réwnolegly do osi OY,, wewnatrz ktérego miesci si¢ 50%
punktow upadku bomby. Warto$¢ uchylenia prawdopodobnego wzdhuz donos$nosci jest
rowna U, = 4,578 m. Uchylenie prawdopodobne U,, wyznacza pas o szerokosci 2U, row-
nolegty do osi OX,;, wewnatrz ktorego miesci sig¢ 50% punktow upadku. Warto$¢ uchylenia
prawdopodobnego w poprzek donosnosci wynosi U,, = 4,19 m. Granice paséw sg nastgpu-
jace: Xg1=4095,14 m, X, ,=408598 m, Y;;= 5,24 m, ¥;,=-3,13 m. Otrzymane wyniki
swiadczg o skroceniu $redniej dono$nosci bomby wynoszacej AXg=-17,47 m i $rednim
odchyleniu od kierunku zrzutu AY;= 1,05 m.

Uchylenie prawdopodobne
20

U . 20,
° x < ® punkty upadku
15 bomby
°
10 o b
.
_5 ) 5 e sredni punkt
£ o o ° upadku bomby
w °
= 20, P -, = :
°
4075 y/ 4080 4085s °4090 400% 4100 4105 4110
L4 °
-5 ¢ punkt upadku
° ° bomby w
° °
-10 U, atmosferze
spokojnej
-15

Xg [m]

Rys. 3.6. Warto$¢ uchylenia prawdopodobnego Uy, U, dla warunkéw zrzutu Vp=139 m/s,
Hp=5000mi®p=0°

Przypadek IV

Wptyw poczatkowego kata zrzutu na rozktad punktow upadku bomby przedstawiony
zostat na rys. 3.7. Parametry poczatkowe symulacji zrzutu bomby: wysoko$¢ Hp= 3000 m,
predkos¢ zrzutu Vp= 250 m/s i katy zrzutu 6,= 0° oraz 6, = -30°.
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Punkty upadku bomby przy zmiennych katach zrzutu
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Rys. 3.7. Rozklad punktéw upadku bomby dla zrzutow z wysokosci Hp =3000 m z predkoscia
zrzutu Vp =250 m/s i dwoch katow zrzutu wynoszacych ® = 0°1 @ = -30°

W celu pokazania zmian parametréw opisujacych dokladnos¢ trafienia bomby w cel
przy zmiennym kacie zrzutu, dla obu zrzutow uklad wspolrzednych zostal przesuniety
w taki sposob, ze punkt upadku bomby zrzuconej w atmosferze spokojnej jest poczatkiem
uktadu wspotrzednych.

Zwickszajac kat zrzutu bomby do @ =-30°, obserwuje si¢ zmniejszenie btedu bom-
bardowania o 4R =5,04 m w stosunku do zrzutu z lotu poziomego. CEP zmniejszyl si¢
7 8,96 m (zrzut z lotu poziomego) do 4,94 m (zrzut bomby z katem 6 =-30°). Réznica
warto$ci minimalnych i maksymalnych wspotrzgdnych punktow zrzutu wynosi wzdtuz osi
donosnosci 4X,;= 25,03 m i osi prostopadlej do osi donosnosci 4Y;= 7,34 m.

Rysunki 3.8 i 3.9 przedstawiaja zmian¢ wielkos$ci btedu bombardowania i CEP punk-
tow upadku bomby w funkcji zmiany wysokosci i predkos$ci zrzutu. Zrzut bomby nastepo-
wat z lotu poziomego (kat zrzutu réwny 0°).

1o Btagd bombardowania R CEP
14
14
£ E
B3 ~9
9 &
7 | |°
4 4
2000 3000 4000 5000 2000 3000 4000 5000
H [m]
55m/s 139m/s 250m/s e 55mfs = 139m/s 250m/s

Rys. 3.8. Btad bombardowania i CEP punktéw upadku bomby zrzuconej z lotu poziomego z pred-
koscia 55 m/s, 139 m/s i 250 m/s w funkcji wysokosci zrzutu
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Btad bombardowania R CEP
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Rys. 3.9. Btad bombardowania i CEP punktéw upadku bomby zrzuconej z lotu poziomego z wyso-
kosci 2000 m, 3000 m i 5000 m w funkcji predkosci zrzutu

Btad bombardowania bomby ro$nie wraz ze wzrostem wysokosci zrzutu. Dla wyso-
kosci zrzutu wynoszacej H,= 2000 m i predkosci Vp = 55 m/s parametr R jest rowny
4,65 m, a dla wysokosci H,= 5000 m i predkosci Vp= 55 m/s R = 8,81 m. Jezeli predkos¢
zrzutu ro$nie przy zachowaniu wysokosci zrzutu, to btad bombardowania bomby wzrasta
i osigga maksimum réwne R = 17,50 m dla predkosci Vp = 139 m/s i wysokosci zrzutu
H,= 5000 m. Dalsza zmiana predkos¢ zrzutu do wartosci Vp = 250 m/s powoduje zmniej-
szenie btedu bombardowania do wielkosci R = 11,11 m. Zmiana taka wystepuje tylko dla
H,= 5000 m. Dla pozostatych wysokosci zrzutu nastgpuje wzrost btgdu bombardowania
wraz ze wzrostem predkosci zrzutu. Otrzymany przedzial bledow bombardowania dla pa-
rametrow poczatkowych Vp = 55 m/s, Vp = 139 m/s i Vp= 250 m/s i H,= 2000 m,
H, =3000 m, H, = 5000 m wynosi AR =12,91 m. CEP zwigksza si¢ wraz ze wzrostem
predkosci zrzutu i wysoko$cig zrzutu. Najmniejsza zmiana CEP jest obserwowana dla
Vp =55 m/s, H, = 2000 m i wynosi 4,77 m, a najwigksza wystepuje podczas zrzutu z wy-
sokos$ci H, = 5000 m i z predkoscig Vp = 250 m/s, osiagajac wartos¢ rowng 14,25 m. Naj-
mniejsza zmiana CEP punktow upadku bomby wystepuje dla predkosci Vp = 139 m/s, wy-
sokosci zrzutu H, = 3000 m i wynosi ACEP; 39y /s = 2,17 m.

Rozpatrujac inne parametry ruchu bomby w atmosferze turbulentnej, takie jak kat
i predkos¢ upadku, stwierdzono, ze wptyw turbulencji na nie jest pomijalny. Sredni kat
upadku bomby w warunkach turbulencji wynosi @ =-51,6°, za§ w atmosferze spokojnej
O = -51,4°. Zmiana predkosci upadku wynosi AV = 0,57 m/s.

3.5. Podsumowanie

Dotychczasowe wyniki analiz potwierdzaja, ze turbulencja atmosfery znaczaco
wplywa na rozktad punktow upadku bomby. Punkty upadku bomby tworza na ptaszczyznie
OX,Y, obszar zwany elipsa rozrzutu. Dtugos$¢ osi podhuznej elipsy rozrzutu wzdhuz osi
donosnosci okreslona jest przez wspotrzedne punktéw upadku bomby, ktore uzyskaty mak-
symalng i minimalng dono$no$¢. O$ poprzeczna elipsy, przechodzaca przez srodek $rednie-
go punktu upadku, ograniczona jest wspotrzednymi punktéw, ktdre osiggnety maksymalne
odchylenie od linii celowania. Wyniki wskazuja, ze wraz ze wzrostem wysokosci zrzutu

49



Problemy badan i eksploatacji techniki lotniczej. Tom 11

nastepuje zwigkszenie pola elipsy rozrzutu i oddalenie $redniego punktu upadku od punktu
upadku bomby w atmosferze spokojnej. Jednak dla przypadku zrzutu bomby z wysokoSci
Hp= 5000 m i predkosci zrzutu mieszczacych sig¢ w przedziale Vp = 55+250 m/s, biad
bombardowania rosnie do predkosci zrzutu rownej Vp = 139 m/s, a po jej przekroczeniu
maleje. W przypadku $redniego kotowego bledu trafienia wraz ze wzrostem wysokosci
i predkosci zrzutu, CEP wzrasta. Odmienny przebieg zmian CEP wystapit dla wysokos$ci
zrzutu H, = 5000 m. W tym przypadku $redni kotowy blad trafienia maleje do predkosci
Vp =139 m/s i zaczyna wzrastaé wraz ze wzrostem predkosci zrzutu. Taka zmiana bledu
bombardowania i CEP bomby, odbiegajaca od ogdlnego trendu zaobserwowanego dla
pozostalych parametrow poczatkowych zrzutu bomby, wymaga przeprowadzenia dodatko-
wych symulacji w celu potwierdzenia tendencji zmiany bledu bombardowania i $redniego
kotowego bledu trafienia.

Aby zmniejszy¢ btad bombardowania i CEP w atmosferze turbulentnej, nalezy zwigk-
szyé kat zrzutu. Srednie punkty upadku uktadaja si¢ przed punktem upadku bomby w at-
mosferze spokojnej. Swiadczy to o zwigkszonym kacie nutacji bomby w czasie lotu, co
bezposrednio przektada si¢ na skrocenie donosnosci bomby, w wyniku wzrostu oporu aero-
dynamicznego.

Srednie katy upadku i predkosci upadku zblizone sa do wartoéci zbadanych dla at-
mosfery spokojnej. Znajomos¢ kata upadku pozwala na wyznaczenie warunkéw poczatko-
wych zrzutu w celu okreslenia krytycznego kata zrzutu, przy ktérym bomba rykoszetuje.
Znajomo$¢ kata nutacji podczas lotu bomby pozwala na wyznaczenie trajektorii lotu nie-
zbednej do prawidlowego dzialania systemu korekcji toru lotu bomby.

Turbulencja atmosfery ma znaczacy wplyw na celnos¢ i rozrzut punktéw upadku
bomby, natomiast jej wptyw na kat i predkos¢ upadku jest pomijalny.
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Ocena skutecznosci aktywnego sterowania
bomba lotnicza

Grzegorz KOWALECZKO, Mariusz PIETRASZEK, Mirostaw WIJASZKA,
Bartosz IWANIUK, Krzysztof STAWIASZ

4.1. Wprowadzenie

Bomba z definicji stuzy do niszczenia obiektow sitg energii wyzwolonej podczas jej
detonacji. Celem jej zrzutu jest wigc trafienie w obiekt z najwigksza mozliwa doktadnoscia,
tak aby energia jej wybuchu w jak najwigkszym stopniu oddzialywata na wybrany obiekt.
Precyzja trafienia klasyczng bombg zalezy od umiejetnosci pilota i warunkow srodowisko-
wych. Aby ja poprawi¢ i zniwelowa¢ wptyw powyzszych czynnikow, stosuje si¢ systemy
aktywnego sterowania. Jednym ze stosowanych systemow jest potaktywna, laserowa meto-
da sterowania SAL (Semi-Active Laser). W metodzie tej obiekt jest pod$wietlany z nieza-
leznego zrdodta laserowego (target designator), natomiast system sterowania bomby (SAL)
automatycznie naprowadza si¢ na odbite od obiektu echo sygnatu podswietlanego. Bomby
naprowadzane (korygowane) laserowo LGB (laser-guided bomb) sg stosowane na wspot-
czesnym polu walki przez wigkszo$§¢ armii $wiata.

Zaktad Uzbrojenia Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych prowadzi prace nauko-
wo-badawcze majace na celu realizacje whasnej konstrukcji tej klasy bojowych $rodkow
lotniczych.

Prototyp bomby korygowanej zostat zaprojektowany i wykonany w ramach modyfi-
kacji lotniczej bomby ¢wiczebnej. Modyfikacja polegata na zabudowaniu w korpusie bom-
by laserowego uktadu korekceji toru lotu oraz uktadéw sterowania. Uktad detekeji sktada si¢
z czterech rozmieszczonych symetrycznie detektorow. Natomiast uktad sterowania to dwie
pary skrzydetek, ktore wychylajac si¢ parami umozliwiaja sterowanie bomba w dwoch
ptaszczyznach.

W rozdziale zostanie zaprezentowany proces modelowania dynamiki lotu korygowa-
nej bomby lotniczej oraz stosowany w symulacjach, model matematyczny bomby lotniczej
bazujacy na modelu bryly sztywnej. Gloéwny nacisk zostanie polozony na omodwienie
wplywu parametréw uktadu detekcji echa sygnatu laserowego oraz uktadu regulacji na
rozrzut oraz celno$¢ bomby.
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4.2. Model matematyczny bomby korygowanej

Model matematyczny ruchu bomby bazuje na nastepujacych zatozeniach:

1. Bomba jest bryla sztywna o szeSciu stopniach swobody, stalej masie i momentach
bezwtadnos$ci oraz niezmiennym potozeniu $rodka masy.

2. Bomba jest obiektem osiowo symetrycznym z ptaszczyznami symetrii Oxy i Oxz, ktore
sa zarazem plaszczyznami symetrii geometrycznej, masowej 1 aerodynamicznej po-
krywajacymi si¢ z ptaszczyznami usterzenia.

3. Pomija si¢ ruch wirowy Ziemi i krzywizng jej powierzchni.

Model ten zostat przedstawiony w pracy [3], gdzie doktadnie omoéwiono uktad 12
rownan rozniczkowych zwyczajnych o postaci:

x =f(x,t,u) 4.1
opisujacych ruch przestrzenny bomby.

4.3. Model detekcji echa sygnalu laserowego

W celu opracowania laserowego uktadu korekcji lotu nalezato zamodelowa¢ detekcje
echa sygnatu laserowego. W tym celu przyjeto koncepcje przedstawiong na rys. 4.1.

CC

Rys. 4.1. Model detekcji echa sygnatu laserowego

Dwie pary identycznych odbiornikéw echa sygnatu laserowego rozmieszczono syme-
trycznie wzgledem osi podtuznej bomby w taki sposob, ze osie podtuzne odbiornikéw
kazdej pary leza w plaszczyznach symetrii bomby. Odbiorniki zostaly odchylone (w plasz-
czyznach symetrii bomby) od osi podtuznej bomby o kat zaklinowania ®ge= 7°. Polozenie
odbiornikéw w uktadzie wspotrzednych zwigzanym z bomba zostato podane w tabeli 4.1.
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Tabela 4.1

Polozenie odbiornikéw w ukladzie wspotrzednych zwiazanym z bombg

Odbiornik Wspétrzedne Wektor jednostkowy

gérny rg =[ldet,0,-Ndet] Wg = [cOSDdet,0,-SiNDdet]
dolny rd = [laet,0, hdet] Wd = [cOSDPuet,0, SiNPuet]
prawy rp = [ldet, hdet,0] Wp = [cOSPdet, SiNPget,0]
lewy 1 = [ldet,-hdet,0] Wi = [cOSDdet, -SinPget,0]

Charakterystyka odbiornika zostata aproksymowana funkcja rozktadu normalnego
o wartos$ci oczekiwanej L = 0 oraz odchyleniu standardowym o = 5, unormowang do jedno-

$ci i opisang wzorem:

G/Go []

Giled _ () (4.2)

0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2

Rys. 4.2. Charakterystyka odbiornika

=]
>

¢ [deg]

Zaprezentowane powyzej rozmieszczenie odbiornikow umozliwito uzyskanie w kaz-
dej z ptaszczyzn symetrii bomby, odpowiadajacych kanalom sterowania w tych plaszczy-
znach, charakterystyki roznicowej przedstawianej kolorem czerwonym na rys. 4.3.
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Rys. 4.3. Charakterystyka réznicowa pary odbiornikow

Kolorem zielonym i niebieskim zaznaczono charakterystyki odbiornikéw potozonych
w jednej plaszczyznie symetrii bomby. Zaleta takiego rozwigzania jest wystepowanie li-
niowego odcinka charakterystyki w stosunkowo duzym zakresie kata widzenia ukladu
optycznego oraz punktu dyskryminacji przejscia przez zero o wysokiej rozréznialnosci.
Doboru konfiguracji uktadu detekcji echa sygnatu laserowego dokonano w oparciu
o trzy zalozenia:
— uzyskanie mozliwie najszerszej charakterystyki uktadu optycznego, przy zachowa-
niu liniowej odcinka w srodkowej jej czesci,
— uzyskanie najwigkszej, maksymalnej amplitudy sygnatu réznicowego,
— uzyskanie optymalnej amplitudy charakterystyk dla zerowej wartosci kata obser-
wacji celu uktadu (jednoznaczny punkt detekcji zera).
Analiz¢ przeprowadzono w oparciu o trzy rozne katy zaklinowania detektorow (10°,
7°,3°), rys. 4.4.

(Ddet =10° q)det =7° cl)det =3°
nf, /\ A,i ya\ 71 ™\
// \\ o /// \\ ;ﬁz
04 / O,:l \ ' /o /
g‘_;(’ _ N 5 i~ N\ g{ ’OZ N
\ s \ A “os
. \/ 4
¢[deq] ¢[deg] ¢[deg]
Puktadu = 410|G=0.1 D uktadu = 350|G=O.1 Puktadu = 270|G=O.1
AG((P)max =1 AG((P)max =0,98 AG((P)max =0,64
G(0°) =0,14 G(0°)=0,37 G(0°)=0,83

Rys. 4.4. Charakterystyki pary odbiornikow dla réznych konfiguracji uktadu detekcyjnego
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Na wstepie analizy nalezy wyjasni¢, iz kryterium optymalno$ci amplitudy charaktery-
styk dla zerowej wartosci kata obserwacji celu uktadu polega na uzyskaniu takiej warto$ci
sygnalu wyjsciowego odbiornika dla @uiadu = 0, ktora jest jednoznacznie wicksza od po-
ziomu szumu rzeczywistego odbiornika.

Dla kata zaklinowania 10° uzyskano najszersza charakterystyke uktadu optycznego,
najwiekszg amplitud¢ sygnatu réznicowego, ale zbyt niska wartos¢ amplitudy charaktery-
styk dla zerowej wartosci kata obserwacji celu uktadu.

Dla kata zaklinowania rdéwnego 3° zar6wno szeroko$¢ charakterystyki uktadu optycz-
nego, jak i maksymalna amplituda sygnatu r6znicowego odbiegaja od warto$ci pozadanych.

Najlepsze rezultaty uzyskano dla kata 7° i pod takim katem ostatecznie zamontowano
odbiorniki.

W celu obliczenia linii obserwacji celu i dalej kata obserwacji celu e (rys. 4.5) po-
stuzono si¢ geometrig analityczng (4.3) i (4.4) oraz wlasno$ciami iloczynu skalarnego
dwoéch wektorow (4.5).

Otrzymano nastgpujace relacje:

detektor

Rys. 4.5. Linia obserwacji celu
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Ig + Tget + Troc — Yeer = 0 (4.3)
XLoc Xg_cel Xg b Xdet
Yioc| = Ly, Ygcet| =Yg || — |Vaet 4.4)
Zioc Zg_cel Zgb Zget
Tr w X X+ +z Z,
@ gor = arccos —L0Y_ — grecos LOC wz}’LOC}’;v LOCZW (4.5)
IrLocl- Iwl VxLoc?+yLoc?+ zroc

W zatozonym modelu kat wychylenia steréw jest funkcjg réznicy sygnatow wyjscio-
wych odbiornikow jednej ptaszczyzny symetrii bomby, a te z kolei sa funkcja kata obser-
wacji celu (4.6) 1 (4.7).

Ou = u(AGyq) = u(Gy — Gg) (4.6)

6y = u(AGy) = u(G, - G;) 4.7

Na podstawie wzorow (4.8)—(4.11) okreslamy sity i momenty sit sterujacych.

Fy ster = 5 CRpVErSSy (4.8)
Fy ster = =5 CRpVZ: S8y (4.9)
Mper = _lFZFz_ster (4.10)
Ngter = lFZFy_ster (4.11)

gdzie:

C; — pochodna wspotczynnika sity normalnej wytwarzanej przez stery wzgledem kata nutacji,
lp, — odlegtos¢ migdzy srodkiem masy bomby a punktem parcia sterow,

Vier — predkosc bomby wzgledem powietrza,

S — powierzchnia odniesienia bomby.

4.3.1. Regulator typu PID

W celu zwickszenia efektywnosci procesu sterowania oraz dopasowania uktadu re-
gulacji do procesu, jakim jest ruch bomby w przestrzeni, wprowadzono uktad regulacji
oparty na znanym z literatury i powszechnie stosowanym w automatyce regulatorze typu
PID (rys. 4.6).
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4’ ) I—b Regulator

Proces

Rys. 4.6. Regulator typu PID

Zadaniem uktadu regulacji jest minimalizacja sygnalu uchybu e(f) w taki sposob,
aby sygnal zadany Yi,(?) w jak najmniejszym stopniu rdéznit si¢ od sygnatu wyjsciowego
Y(t) procesu.

Regulator typu PID moze sktada¢ si¢ z kombinacji cztondw: proporcjonalnego, cal-
kowego i rézniczkowego. Poszczegdlne czlony zaleza od uchybu, dajac relacj¢ pozwalajaca
na wyznaczenie sygnalu sterujacego:

u(t) = Ky(e(t) + = [ e(t)dr + T, 22 (4.12)

e(t) = Y, (£) = Y () (4.13)

Czlon proporcjonalny reprezentuje informacj¢ o chwilowej wielkosci uchybu, czton
catkowy méwi o poprzednich wartosciach uchybu, a czlon rézniczkowy o charakterze
zmian uchybu w czasie. Dobdr typu regulatora do danego procesu polega na zestawieniu
cztondéw w sposdb odpowiedni do danego rozwigzania. Najczesciej stosowane sg regulatory
typu P, P1, PD, PID.

Ogodlne zasady doboru typu regulatora do procesu sg nastgpujace:

e aby uzyska¢ odchytki statyczne bliskie zeru, niezbedny jest czlon catkujacy I;

e regulator PI zapewnia dobra jako$¢ regulacji tylko przy zaktdceniach o matych
czestotliwosciach;

e regulator PD zapewnia szersze pasmo regulacji niz regulator PI, jednak przy za-
ktéceniach wolnozmiennych wartosci wskaznikdéw jakosci regulacji sg gorsze;

o regulator PID taczy zalety obu poprzednich regulatorow.

Parametrami regulatora s3: wzmocnienie K, czas catkowania 7; oraz czas réznicz-
kowania 7. Poniewaz parametry regulatorow sg bardzo trudne albo wrgcz niemozliwe do
wyznaczenia w sposob analityczny, stosuje si¢ tzw. eksperymentalne metody doboru na-
staw. Nalezg do nich m.in.:

» metoda odpowiedzi skokowej,

» metoda Zieglera-Nicholsa,
» metoda charakterystyk czestotliwosciowych.
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W pracy przebadano dwa typy regulatorow:
* regulator typu Pz K, =1,
* regulator typu P1z K, = 0,32, 7; = 1,5.
Parametry regulatora typu PI dobrano metoda Zieglera-Nicholsa.
Ostatecznie laserowy uktad korekeji lotu dziata wedlug schematu przedstawionego
narys. 4.7.
| |

(1) Z(t)
\d \d
Tu(t» Serwomechanizm x(t»m—b w

e(t)
Rys. 4.7. Schemat dziatania laserowego uktadu korekcji lotu

Sygnat uchybu e(?), ktéry jest funkcja rdznicy katow obserwacji celu @qe; 0odbiorni-
kow jednej plaszczyzny, trafia na wejscie regulatora typu PID. Sygnal wyjsciowy regulato-
ra u(t) steruje serwomechanizmem, powodujac wychylenie sterow. Stery bomby oddziaty-
wajace z powietrzem powoduja zmiang polozenia bomby w przestrzeni. Poniewaz uktad
detekcji echa sygnatu laserowego jest na stale sprzegniety z bomba, nastepuje zmiana ka-
tow obserwacji celu @qe, @ co za tym idzie, zmiana uchybu e(?) i caly proces si¢ powtarza.

4.4. Przyklady symulacji

Na podstawie wczesniej przedstawionego modelu matematycznego ruchu bomby ko-
rygowanej oraz modelu uktadu detekcji echa sygnatu laserowego napisano algorytmy obli-
czeniowe. W ten sposob powstala aplikacja stuzaca do symulacji ruchu bomby korygowa-
nej. Szate graficzng aplikacji prezentuje rys. 4.8. Z lewej strony ekranu wystepuje pasek
menu sterujacego. Za jego pomoca mozna zada¢ parametry poczatkowe zrzutu, wybraé
model bomby, wybra¢ model detekcji echa sygnatu laserowego, ustawi¢ parametry potoze-
nia celu, wybra¢ parametry regulatora typu PID oraz po wykonaniu symulacji odczytaé
parametry bomby w momencie upadku.
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Rys. 4.8. Symulacja ruchu bomby korygowanej

4.4.1. Zrzut bomby niesterowanej

W celu sprawdzenia dziatania modelu matematycznego bomby oraz oceny skuteczno-
$ci dziatania ster6w wykonano symulacje polegajaca na trzech zrzutach bomb z niezmien-
nymi warunkami poczatkowymi:

* potozenie X =[0,0,-2000],

 predkos¢ V' =1[40,0,0],

* pozostale parametry zerowe.

Kazdy zrzut bomby wykonano pod innym katem wychylenia sterow elewacji, tj. -15°,
0°, 15° niezmiennym w czasie lotu. Wyniki symulacji prezentuja rys. 4.9 i 4.10. Wykres
pokazany na rys. 4.9 przedstawia trajektori¢ lotu bomby (sktadowa y, — niebieski, z; — zie-
lony) w funkcji odlegtosci liniowej x¢ 1 informuje o efektywnosci sterowania oraz zakresie
donosnosci bomby.
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Pozycja bomby w ukladzie inercjalnym
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Rys. 4.9. Trajektoria bomby w uktadzie zwigzanym z ziemia

Wykres na rys. 4.10 przedstawia zmiany kata natarcia bomby dla r6znych katow wy-
chylenia sterow. Z wykresu wynika, iz mimo skrajnego wychylenia steréw katy natarcia
bomby pozostajg w zakresie liniowych charakterystyk wspotczynnikow aerodynamicznych.

Katy p bomby wzgledem wektora predkoéci powietrza
8 + natarcia
- + glizgu
6 Kat natarcia —
4 n A el =15°
ARAAA
W
2
= - Nne
?E o4 AN el=0
2
A el =-15°
v
54
-8
499 9.99 14.99 19.99
czas [s]

Rys. 4.10. Kat natarcia bomby
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4.4.2. Zrzut bomby z laserowym ukladem korekcji lotu

Kolejne symulacje polegaty na zrzucie bomby z wlaczonym laserowym uktadem ko-
rekcji lotu. Symulacje wykonano dla dwoch typow regulatorow — P 1 PI. Warunki poczat-
kowe nie zostaly zmienione, punkt celowania ustawiono w pozycji X, = [1100,0,0].

Na rys. 4.11 przedstawiono trajektori¢ lotu bomby otrzymang w wyniku symulacji
zrzutu bomby z wilaczonym laserowym uktadem korekcji. Zastosowano uktad regulacji
w postaci regulatora typu P. Upadek bomby nastapit 35 m przed punktem celowania. Nale-
zy tutaj zaznaczy¢, iz dla powyzszych parametrow poczatkowych zrzutu i uktadu z wyla-
czonym laserowym uktadem korekcji (stery ustawione w pozycji 0) bomba upadiaby
w punkcie [787,0,0]. Symulacja pokazuje, jak bardzo zwigksza si¢ obszar skutecznego
oddziatywania bomby.

Pozycja bomby w ukiadzie inercjalnym

2500 Y
H £
2000--\
\ punkt
L celowania
g [1100,0,0]
2 1000 ~
g
punkt upadku bez
500+— .
sterowania [787,0,0] \.
0 O I~
200 punkt L
200,04 400,04 60004 upadku 1000.04

pozycja[m] [1065,0,0]

Rys. 4.11. Trajektoria bomby — regulator typu P

Na rys. 4.12 przedstawiono wykres katow wychylenia sterow w funkcji czasu dla tej
samej symulacji. Wyraznie wida¢ wptyw zmian katowego polozenia bomby na wychylenie
sterow.
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kat [deg ]
o

Katy polozenie sterdw

+  elewac)
‘/1 o

/
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Rys. 4.12. Katy wychylenia sterow — regulator typu P

14.99 19.99

Kolejng symulacj¢ wykonano z zastosowaniem regulatora typu PI. Trajektorie lotu
bomby przedstawiono na rys. 4.13. Z wynikéw symulacji wynika, ze zastosowanie regula-
tora typu PI znacznie poprawilo precyzj¢ razenia celu w stosunku do regulatora typu P.

pazycia [ m]

Pozycja bomby w ukladzie inercjalnym

2500 Y
H z
2000-——_\
\ punkt
1500 celowania
\ [1100,0,0]
1000 -
= W punkt upadku bez
sterowania [787,0,0]
: T
500 punkt -
' 200,05 400.05 s00.0s upadku 1000.05

pozycja[m]

Rys. 4.13. Trajektoria bomby — regulator typu PI
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Ocena skutecznosci aktywnego sterowania bombq lotniczq

Jak wida¢é, czton catkujacy wprowadzil pewna inercj¢ w dziataniu regulatora, w sku-
tek czego stery wolniej reaguja na zmiany biezacego kata obserwacji celu. Dobrze to poka-
zuje wykres na rys. 4.14. Mozna zaobserwowac roéwniez znaczne ograniczenie wpltywu
zmian katowego polozenia bomby na wychylenie sterow. Dodatkowo wykres z rys. 4.14
pokazuje specyfike dziatania czlonu catkujacego regulatora. Warto$¢ wychylenia steréw
wypracowana przez czlon catkujacy regulatora byta w krotkim przedziale czasu na tyle
duza, iz musiata zosta¢ ograniczona do warto§ci maksymalnego wychylenia steréw, jakie
zatozono dla tego modelu bomby (15°).

Katy polozenie steréw

20 + elewac)

: /TN
5 5w |/ \!

kat [deg ]
=7}
2
\
T

4,99 9.99 14.99 19.99

czas[s]

Rys. 4.14. Katy wychylenia sterow — regulator typu PI

Do oceny precyzji razenia celu przeprowadzono symulacj¢ polegajaca na wykonaniu
stu zrzutow bomb dla kazdego z zastosowanych regulatoréw. Dodatkowo, warunki poczat-
kowe zrzutow zostaly zaburzone z wykorzystaniem programowej funkcji losowej. Zakto-
cenie to miato imitowa¢ btad pilota bedacy wynikiem wyprzedzenia lub opo6znienia mo-
mentu zrzutu w zakresie £2 s. Poniewaz predkos$¢ poczatkowa wynosita 40 m/s, uzyskano
zmiang¢ potozenia punktu zrzutu w stosunku do punktu celowania w zakresie £80 m
w plaszczyznie x,y. Wyniki symulacji zostaly przedstawione na rys. 4.15 1 4.16.
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y [m]
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punkt celowania

a0 10
x[m]

Rys. 4.15. Wyniki symulacji dla regulatora typu P

Dla bomby korygowanej z regulatorem typu P $redni punkt upadku bomby oddalony
jest o ok. 37 m od punktu celowania. Odchylenia standardowe przeprowadzonych stu zrzu-
tow wzgledem S$redniego miejsca upadku wynosza ox =7,2 micy, =4,3 m.

y[m]

pgunkt celowanja

50 -30 -10

x [m]

Rys. 4.16. Wyniki symulacji dla regulatora typu PI
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Dla przypadku bomby korygowanej z regulatorem typu PI, wyniki symulacji prezen-
tuja si¢ znacznie lepiej. Sredni punkt upadku bomby oddalony jest o ok. 2 m od punktu
celowania, natomiast odchylenia standardowe przeprowadzonych stu zrzutow wzgledem
$redniego miejsca upadku wynosza 6x = 2,1 mioy = 0,5 m.

4.5. Whnioski

Na podstawie przeprowadzonych symulacji mozna stwierdzi¢, Ze zastosowanie
w bombach lotniczych laserowego uktadu korekeji lotu znacznie zwigksza zarowno sku-
teczny obszar, jak i precyzje razenia celu. Dla zrzutu bomby z wysokosci 2000 m z predko-
$cig 40 m/s obszar skutecznego razenia zawiera si¢ w przedziale od ok. 400 m do ok.
1200 m od punktu zrzutu. Natomiast precyzja razenia celu rozumiana jako minimalna odle-
glos¢ punktu celowania od Sredniego punktu upadku Scisle zalezy od zastosowanych praw
sterowania, tj. od jakosci dopasowania uktadu regulacji do procesu ruchu bomby korygo-
wanej.

Majac powyzsze na uwadze, nalezy stwierdzi¢, ze glowny wysitek dalszych prac po-
winien si¢ koncentrowa¢ na optymalizacji praw sterowania pod katem precyzji razenia celu
dla réznych parametrow poczatkowych zrzutu.
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Pomiary parametrow fali uderzeniowej
wytwarzanej przez wybuch glowicy
niekierowanego lotniczego pocisku
rakietowego 70 mm

Andrzej FARYNSKI, Andrzej DEUGOLECKI, Zbigniew ZIOLKOWSKI,
Wiestaw BULER, Piotr WASILEWSKI, Anna LODA

5.1. Wprowadzenie

W rozdziale opisano badania odtamkowej glowicy niekierowanego pocisku rakie-
towego 70 mm. Celem badan bylo uzyskanie parametrow fali uderzeniowej wywotanej
wybuchem glowicy. Proby przeprowadzono w warunkach, zblizonych do badan prze-
prowadzonych podczas badan gtowic M151 [2].

5.2. Schemat eksperymentu

Rzut na plaszczyzne pozioma wzajemnego rozmieszczenia badanej glowicy i urza-
dzen pomiarowo-rejestrujacych przedstawiono na rys. 5.1.

Zaelaborowana byta prasowanym materialem wybuchowym (MW) typu TNT — RDX
o przyblizonej gestosci energii chemicznej 4,5 MJ/kg, Wypraska MW posiadata w przy-
blizeniu ksztatt walca o $rednicy 45 mm i dtugos$ci 170 mm i otoczona byta cylindrycznym
korpusem ze stali o grubosci 11 mm na przewazajacej czgsci pobocznicy i 6 mm w czgsci
tylnej (przeznaczonej do taczenia z silnikiem). Ladunek materialu wybuchowego (MW)
glowicy byl pobudzany od strony czotowej

Ci$nienie na froncie fali uderzeniowej (FU) mierzyly dwa czujniki piezo-
elektryczne (4 na rys. 5.1), oznaczone dalej, w tym na wykresach, jako: czujnik 1 (w odle-
glosci 11) oraz czujnik 2 (w odleglosci r2). Umieszczone byly, tak jak glowica, na
wysoko$ci H =1 m nad ziemia, w odlegtosciach duzo wigkszych od rozmiarow glowicy, co
pozwalalo w dalszych obliczeniach traktowaé jej tadunek wybuchowy jako tadunek
punktowy, oraz w taki sposob, by byly w minimalnym stopniu narazone na dzialanie
odtamkdw i nie zaburzaly sobie wzajemnie dochodzacg falg uderzeniowa.
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IMPULSATOR

Rys. 5.1. Schemat uktadu pomiarowego (skala niezachowana): 1 — glowica bojowa, 2 — kierunek
pobudzenia detonacji (dziob glowicy), 3 — zwarciowy czujnik drutowy (startowy),
4 — czujniki ci$nienia z optywami, 5 — oscyloskop cyfrowy

Rejestracji sygnatow dokonywano za pomoca oscyloskopu cyfrowego, wyzwalanego
przez generator impulsow (IMPULSATOR, rys. 1), ktory z kolei byl wyzwalany przez
czujnik zwarciowy (3 na rys. 5.1), umieszczony w odlegtosci ok. 1 mm od powierzchni
glowicy.

5.3. Pomiar ciSnienia na froncie fali uderzeniowej i predkosci
tej fali w powietrzu

Zastosowany sposob synchronizacji pozwolit na rejestracj¢, procz przyrostu cisnienia
Ap, takze czasOw t,1 1 t,2 dojscia FU do danego czujnika.
Przebiegi cis$nien, zarejestrowanych przez oba czujniki w funkcji czasu podczas

kolejnych wybuchéw, przedstawiono na rys. 5.2 +5.4. Czas ¢t = 0 odpowiada momentowi
zwarcia czujnika 3 (rys. 5.1). Ekspandujaca quasi-cylindryczna warstwa odtamkow
stanowita element generujacy wilasne FU, ktore docieraly do czujnikow z opdznieniem
i naktadaly si¢ na falg bezposrednia, dajac efekty oznaczone na rysunkach jako odbicia.
Odbicia nie zaburzaly amplitud ciSnien Apma, pochodzacych od fali bezposredniej.
Przyblizone przebiegi poczatkowej dodatniej czg$ci impulséw cisnienia bez wplywu odbié,
o0 czasie trwania T+, zaznaczono na rysunkach liniami przerywanymi.

Czujniki zarejestrowaty roéwniez prekursory — impulsy cisnien pochodzace od
wybuchu matych tadunkéw, inicjujacych wybuchy gltowic. Na rysunkach oznaczono je jako
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pobudzenie. Impulsy te przy strzatach pierwszym i drugim majg ksztatt zblizony do
impulsow gltownych i poprzedzaja je o kilka milisekund. Przy strzale trzecim sposob
inicjowania wybuchu byl odmienny, co wida¢ po charakterze prekursora na rys. 5.4.

0.25
: : czujnik 1 | .
o2 / i S S odoicia i
sy NV
V] czujnik2
L e R AR T R A R A WA ; A

%

005 ] NN

Zmiana ci$nienia (bar)

0054 e
pobudzenie ' '

-0.1
Czas (ms)
Rys. 5.2. Impulsy ci$nienia w czasie propagacji fali uderzeniowej po pierwszym wybuchu glowicy

0.25
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Rys. 5.3. Impulsy ci$nienia w czasie propagacji fali uderzeniowej po drugim wybuchu glowicy
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Rys. 4.4. Impulsy ci$nienia w czasie propagacji fali uderzeniowej po trzecim wybuchu glowicy

Odpowiednie parametry propagacji FU zostaty zebrane w tabeli 1. Srednie predkosci
fali wynosity odpowiednio vi=ri/t,1 iv2=(r2-r1)/ (2 - ). Symbolami T+ 0znaczono
czasy trwania dodatniej czeSci impulsu ci$nienia.

Tabela 5.1
Parametry impulséw ci$nienia zwiazanych z falami uderzeniowymi
gl t Vi Apimax T+ r t V2 Ap2max T2+
[m]| [ms] | [m/s]| [bar] [ms] | [m] | [ms] [m/s] [bar] [ms]

Strz. 1|3 6,33 474 10,210 1,74 |6 14,76 | 356 0,100 2,54

Strz. 2 |3 6,24 481 0,210 1,62 |6 14,64 358 0,097 [2,54

Strz.3 (6,8 [15,76 [431 0,133 12,46 |10 |24,21 379 0,100 12,69

Poprawno$¢ pomiarow cisnienia 1 predkosci fal mozna sprawdzi¢, korzystajac
z przyblizonej zaleznosci dla ptaskiej stabej FU w powietrzu:

Ap12max = PP Vp12 (Vpi2 — Cs) (5.1)

gdzie: pp=1,223 kg/m3 — gesto$¢ powietrza,
cs =339 m/s — predkos¢ dzwicku w powietrzu w warunkach normalnych.

72




Pomiary parametrow fali uderzeniowej wytwarzanej przez wybuch glowicy niekierowanego...

W przypadku czujnika blizszego (71 =3) do obliczen nalezy uzy¢ poprawionej
warto$ci v uzyskanej z parabolicznej aproksymacji w tym punkcie przebiegu r(f) FU.
W tabeli 2 tak oszacowane nadci$nienia zamieszczono pod nazwa Api zeval.

5.4. ,,Cisnieniowy” rownowaznik trotylowy wybuchu —
energia fali uderzeniowej

Odpowiednie wzory [1] wiaza rownowaznik trotylowy tadunku wybuchowego Q
z maksimum impulsu ci$nienia na froncie FU (wzor Sadowskiego):

Ap12max = 1.06 (Q'3 /112) + 4.3 (QY3 / 112)* + 14.0 (Q'3 / r12)° (5.2)

oraz z czasem trwania dodatniej cze$ci tego impulsu

T+ = 0.0015 (r12)1/2 Q1/6 (5.3)

Wychodzac od wartosci zamieszczonych w tabeli 5.1, otrzymujemy za ich pomoca
rownowazniki O (O, — wychodzac z Apismax 1 Or— wychodzac z ti2+), przedstawione
w tabeli 5.2. Wzér Sadowskiego (5.2) dotyczy wybuchu punktowego tadunku kruszacego
pozbawionego cigzkiej otoczki, przy zalozeniu symetrii sferycznej. W tym przypadku duza
czgs$¢ energii MW zuzywana jest na nadawanie energii kinetycznej stalowej skorupie, ktora
z kolei oddaje jej cze$¢ liderowi FU — do chwili, gdy promien skorupy wzro$nie
ok. dwukrotnie, kiedy to szczeliny miedzy powstajacymi odlamkami sa wystarczajaco
szerokie, by wydostajace si¢ gazy powybuchowe mogly swobodnie generowaé wilasciwy
front FU. Dalej propagacja FU i ruch fragmentéw skorupy odbywaja si¢ w zasadzie
niezaleznie.

Zatem (), wyznaczony W powyzszy sposOb, odnosi si¢ nie do calej masy MW
glowicy, a do tej jej czgsci (i odpowiednio energii), ktéra jest odpowiedzialna za
wytworzenie ,,czystej” FU.

W przeprowadzonych eksperymentach sumaryczna energia kinetyczna Eys odtamkéw
réwna byla w przyblizeniu energii nadanej masie cylindrycznej cze$ci korpusu glowicy,
otaczajacej material wybuchowy. Cze$¢ ta miata dtugos¢ ok. 17 cm i mase ok. 2,5 kg. Przy
predkosci odtamkow v, = 1200 m/s, Exs= 1,8 MJ i (proporcjonalnie do pierwotnej energii
chemicznej, wynoszacej ok. 2,07 MJ) na nadanie jej odtamkom zuzywane jest ok. 0,4 kg
masy MW.

Mozna wigc przyjac, ze pozostala czes¢: ok. 0,06 kg masy MW glowicy (rownowazna
energii 0,27 MJ) odpowiada rownowaznikowi Q. Wartos$¢ ta dobrze zgadza si¢ z wynikami
strzalow pierwszego i drugiego (QO,, O, tabela 5.2), w ktérych glowica zwrocona byta
w stron¢ czujnikéw ci$nienia strong gruboscienna (11 mm). W przypadku strzatu trzeciego
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glowica zwrdcona byla w stron¢ czujnikow strong cienko$cienng (6 mm). Nieunikniona
asymetria FU wystepujaca w dos$¢ waskim kacie brylowym, odbita si¢ na stosunkowo
wyzszych (wigksze odleglosci!) wartosciach zmierzonych Apiamax 1 0szacowanych Q.

Tabela 5.2

Wyznaczone rownowazniki trotylowe dokonanych wybuchéw

I'p1 Vp1 ’ A,O1 eval Q. Qp Ip2 Vp2 A,O2eval Q. Qp
[m] |[m/s] |[bar] [kg] [kg] [m] |[m/s] |[bar] [kg] |[kg]

Strz.1 |3 407 0,346 0,090 0,046 6 356 0,074 0,110 | 0,075

Strz.2 |3 410 0,356 0,060 0,046 6 358 0,083 0,108 | 0,069

Strz.3 |6,8 |394 0,265 0,063 0,21 10 379 (0,185 0,033 10,35

5.5. Promien razenia sily zywej

Promien bezpieczny ze wzgledu na dziatanie FU wyrazi¢ mozna wzorem [1]
(przyjmowano przy jego wyprowadzeniu, ze brak kontuzji wystepuje przy Ap < 0,1 bar).

rg= 15 Q1/3 (53)

gdzie: rs [m], Q [kg].

Podstawiajac Q = 0,06+0,1 kg, otrzymujemy rp = 5,9+7,0 m. Warto$¢ ta odpowiada
w przyblizeniu odlegtosci . Promien razenia, odpowiadajacy Ap = 0,2 bar, réwny jest
w przyblizeniu 7 = 3 m.

5.5. Podsumowanie

Zarejestrowano przebiegi ci$nienia w czasie na froncie fali uderzeniowej, zmierzono
maksymalne wartosci ci$nienia oraz czasy charakterystyczne, zwigzane z propagacja.

Wyznaczono predkosci fali uderzeniowej w punktach pomiarowych i na ich
podstawie zweryfikowano obliczeniami zmierzone warto$ci ciSnien. Weryfikacja pokazata
wigce] niz jakosciowa zgodnos$¢ cisnienia obliczonego ze zmierzonym, rosngca wraz
z odleglosciag od miejsca wybuchu — dla wlasnosci modelu tadunku punktowego. W tym
kontekécie zastanawia zdecydowana rdznica cisnien maksymalnych zarejestrowanych
w odlegtosci ok. 3 m od glowicy — w niniejszej pracy (ok. 0,2 bar) i zaprezentowanych
w [2] dla glowicy M151 (0,66+1,64 bar, zaleznie od wypetniajacego MW, 0,7 bar dla
Composition B, co odpowiada zdetonowaniu tadunku 0,46 kg MW w tej geometrii bez
zadnego otaczajacego korpusu).

Wyznaczono réwnowaznik trotylowy detonowanego tadunku MW, odpowiadajacy
energii, przekazywanej fali uderzeniowej; sprawnos$¢ tego przekazu wynosita ok. 13%
w odniesieniu do energii chemicznej MW glowicy.
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Okreslono promien razenia przez falg uderzeniowa, generowana w trakcie wybuchu
glowicy — jest on duzo mniejszy niz promien razenia odtamkami — 3+7 m wobec ok. 150 m
(patrz pkt. 6).
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Pomiary charakterystyk odlamkow glowicy
niekierowanego lotniczego pocisku
rakietowego 70 mm

Andrzej FARYNSKI, Andrzej DEUGOLECKI, Zbigniew ZIOEKOWSKI,
Wiodzimierz KEPCZYK, Krzysztof PAWLAK

6.1. Wprowadzenie

W rozdziale opisano badania glowicy odtamkowej 70 mm niekierowanego pocisku
rakietowego, majace na celu uzyskanie danych opisujacych jej razace dzialanie, tj.
predkos¢ poczatkowa odtamkoéw, charakterystyke katowa rozlotu odtamkoéw oraz chara-
kterystyki masowg i geometryczng tworzonych odtamkow. Badania przeprowadzono w wa-
runkach statycznych.

6.2. Uklad badawczy

Rzut na plaszczyzne pozioma wzajemnego rozmieszczenia badanej glowicy i urza-
dzen pomiarowo-rejestrujacych przedstawiono na rys. 6.1.

Glowice bojowa (1 na rys. 6.1) umieszczono tak, ze jej o$ podtuzna lezata poziomo.
Zaelaborowana byla prasowanym materialem wybuchowym (MW) typu TNT — RDX
o przyblizonej gestosci energii chemicznej 4,5 MJ/kg. Wypraska MW miala w przy-
blizeniu ksztalt walca o $rednicy 45 mm i dtugosci 170 mm i otoczona byta cylindrycznym
korpusem ze stali o grubosci 11 mm na przewazajacej czgsci pobocznicy i 6 mm w czgséci
tylnej (przeznaczonej do taczenia z silnikiem). Korpus zamykaty cze$¢ przednia i denna,
o znaczeniu drugorzednym w procesie tworzenia odtamkow. Ladunek MW glowicy
pobudzany byt od strony glowicy.

Predkosé¢ odtamkow mierzono w kierunku zblizonym do normalnej do podtuznej osi
glowicy. Do jej wyznaczenia stuzyt zestaw czujnikow zwarciowych (3 1 5 na rys. 6.1), wraz
z wielokanatowymi licznikami czasu (4 1 6 na rys. 6.1). Kanaly licznika mierzyty czasy
mi¢dzy zwarciem na wspdlnym wejsciu ,,START” 1 zwarciem na odpowiednim wejsciu
STOP. Licznik (4 na rys. 6.1), mierzacy w zakresie mikrosekundowym (z doktadnos$cia
0,01 us) czas t; dojscia powierzchni rozpgczanego korpusu glowicy do czujnika zwarcio-
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wego ,,STOP 17, znajdujacego si¢ w odlegtosci ,,BAZA” od czujnika ,,START”,
obshugiwany byl przez czujniki drutowe. Zwierane koncowki drutow umieszczone byly
w takiej poczatkowej odlegtosci od $cianki korpusu, by znajdowaty si¢ przed strefa jego
pekania. Zliczanie — w zakresie milisekundowym (z doktadnoscia 1 pus) w kanatach licznika
(6 na rys. 6.1) — czaséw dolotu odtamkéw glowicy, odpowiednio: # — na odleglo$¢ 21 5 —
na odlegto$¢ r3, zatrzymywane bylo przez czujniki plaszczyznowe o powierzchni
0,7 x 0,7 m? i rozpoczynalo si¢, podobnie jak w przypadku licznika (4 rys. 6.1), od tego
samego impulsu wytwarzanego przez IMPULSATOR, zwierany czujnikiem ,,START”,
umieszczonym w odleglosci ok. 1 mm od powierzchni glowicy. Glowica, czujniki oraz
$rodek pasa tarczy (7 na rys. 6.1) umieszczone byly na wysokosci 1 m nad powierzchnia
ziemi.

“START?
START STOP2 STOP 3

: o 9
J ¢/ L 4
—
START STOP1
(2] o

IMPUL SATOR

Rys. 6.1. Schemat eksperymentu (skala niezachowana): 1 — glowica bojowa, 2 — kierunek
pobudzenia detonacji (dzidb glowicy), 3 — zwarciowe czujniki drutowe, 4 — miernik
czasé6w mikrosekundowych, 5 — zwarciowe czujniki plaszczyznowe, 6 — miernik czasow
milisekundowych, 7 — poleylindryczna tarcza do okreslania geometrii rozlotu odtamkow,
8 — stos ptyt pilsniowych do wylapywania odtamkow

6.3. Pomiar predkosci odlamkow

Detonujacy tadunek MW powoduje rozpgczanie Scianck glowicy, ktore pierwotnie
maja na przewazajacej dtugosci grubos¢ 11 mm, Przyjmujac, ze pekanie skorupy nastepuje
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po ok. 20% liniowym odksztalceniu plastycznym, grubo$¢ przewazajacej czesci skorupy
w momencie tworzenia odtamkow wynosi d # 9 mm.

Czasy: t; — pokonania przez rozp¢czany korpus odcinka ,,BAZA”, t, — pokonania przez
wytworzone odlamki liderowe (najszybsze) odcinka 7, i 3 — pokonania przez odlamki
liderowe odcinka 73, w kolejnych strzatach — zamieszczono w tabeli 6.1. Na ich podstawie
obliczono s$rednie predkosci skorupy i odtamkdéw vy, v2 1 v3 na danych odcinkach, réwniez
zamieszczone w tej tabeli.

W dwoch pierwszych strzalach glowica zwrdcona byta czotowa czesScia w lewo
w orientacji zgodnej z rys. 6.1 i zwarciowe czujniki plaszczyznowe 5 ustawione byly
w sektorze, w ktdry miotane byly odtamki pochodzace z grubszej (11 mm) czgsci korpusu
glowicy. Podczas strzatu trzeciego glowica ustawiona byla czescia czotowa w prawo,
a ustawiony blisko glowicy czujnik plaszczyznowy o rozmiarach poréwnywalnych z r3
mogl by¢ zwierany réowniez przez potencjalnie szybsze odlamki pochodzace z czgéci
dennej. Tym tlumaczy si¢ fakt, ze zarejestrowana predko§¢ maksymalna odltamkow
w dwoch pierwszych strzalach wynosita ok. 1200 m/s, natomiast w strzale trzecim — ok.
1600 m/s.

Tabela 6.1
Zmierzone czasy i obliczone predkosci odlamkow
S Jbaza” |t V1 r t %3 r t3 V3
[mm] [[us] |[m/s] |[m] |[ms] [m/s] |[m] |[ms] [m/s]

Strz. 1 [13,9 20,4 | 681 3 2,498 1201 |6 10,738 559%)

Strz.2 11,2 16,8 | 667 3 2,477 1211 |6 5,486 1094/997**)

Strz.3 194 14,2 662 - - - 1 0,622 1610

*) czujnik ,,STOP 3” zwarty przez inny odtamek, niz ,,STOP 2”
**) predkos¢ na bazie r3 / predkosé na bazie r3 - r2

Za pomoca modelu numerycznego [1, wz. (1.4)] adiabatycznej ekspansji gazow
powybuchowych w otoczce stalowej i w symetrii sferycznej, opartego na [3], obliczono
zmian¢ w czasie promienia i predkosci wewnetrznej i zewnetrznej powierzchni korpusu
glowicy (traktowanego jako osrodek niescisliwy). Wyniki tych obliczen pokazano na
rys. 6.2 — dla $cianki o poczatkowej grubosci 11 mm i na rys. 6.3 — dla $cianki
o poczatkowej grubosci 6 mm. Obliczone predkosci koncowe wyniosty 1030 m/s dla
$cianki grubszej 11500 m/s dla cienszej. W symetrii cylindrycznej, wilasciwej dla
konstrukcji glowicy, ze wzgledu na mniejsze obcigzenie jednostkowe materialu
wybuchowego masa napedzanej skorupy, uzyskiwane predkosci koncowe sa nieznacznie
wigksze od wyzej wymienionych. Warto$ci powyzsze dobrze zgadzaja si¢ ilosciowo
z predko$ciami zmierzonymi. Parametry do obliczen zostaty dobrane tak, by przyrost
promienia zewnetrznego po zmierzonym czasie #; odpowiadatl wartosci ,.bazy” dla strzalu
drugiego. Na rys. 6.2 pokazano odcinki ,,baza” i #; oraz punkty umieszczenia czujnikow
zwarciowych. Rysunek ten obrazuje réwniez wzajemny stosunek predkosci $redniej vi na
,,bazie” i maksymalnej predkosci odtamkow.

79




Problemy badan i eksploatacji techniki lotniczej. Tom 11

220 . - — 1100
powierzchnia wewngtrzna N
it .
200 —

X 1000
czas zmjierzony t = .
l//\ predkosci

~ 900
< N - ,/

powi

- - — P rzchnia 800
/ chwila zwarcia czujnika "stop 1" “zewngtrzna / ..
— -~ “=promienie

—
o0
(=}

—_
(=)
(=]

g 140 700 @
g / chwila zwarcia 4/ 8
*g" 120 / czujnika / 600 i%
'é 100 startowego o 500 %
& | / N . &
Q 80 Za pomiargwa 400 [=W

60 - - 300

P polozenie czujnika "stop 1"
40 7 A polozenie czujnika startowego 200
20 100
\pov ierzchnia wewnetrzna
0 0
0 20 40 60 80 100 120 140 160

czas, mikrosekundy

Rys. 6.2. Poczatkowa faza rozpgczania skorupy i rozlotu odtamkow w glownej czgsci o poczatkowe;j
grubosci $cianki 11 mm
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Rys. 6.3. Poczatkowa faza rozpegczania skorupy i rozlotu odtamkoéw w czeSci bliskiej dna
o poczatkowej grubosci $cianki 6 mm
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6.4. Wspolczynnik oporu aerodynamicznego odlamka,
promien razenia

Wyniki pomiaru predkosci w czasie strzatu drugiego pozwalaja na oszacowanie
naddzwigkowego wspotczynnika oporu aerodynamicznego cp najszybszego odtamka, przy
zatozeniu, ze w rozpatrywanym zakresie pr¢dkosci (liczba Macha Ma = 3) ma on warto$¢
statg. Rownanie poziomego ruchu odtamka w powietrzu, w kierunku osi x:

6.1)
dv/dt=-cpppV* S/ (2m), v=dxldt

gdzie: pp— ggstos¢ powietrza,
S — érednia powierzchnia czotowa odtamka,
m =S p, d — masa odtamka,
pm = 7800 kgm™ — gesto$¢ metalu odtamka,
g=9,81 ms?;

mozna prosto scatkowac do postaci

(6.2)
v=v0exp (-cDpPxS/(2 m)).

Predkos¢ odtamka, ktory wiruje z rownym prawdopodobienstwem wokot 3 osi,
maleje najwolniej z x, gdy odtamek jest szescianem o krawedzi d i S/m = 1,5/ (pw d),
a wtedy dla danych jak w tabeli 1 (v2 = 1200 m/s, v3 = 1000 + 1090 m/s).

cp= (4/3)(d/ (rs-n2)) (pm/ pp) In(v2/ v3) =4.6 = 2.4, (6.3)

Podobnie, wprowadziwszy ,naddzwigkowy analog predkosci charakterystycznej”
ven= 2mg /cp/ pp/S)'? i majac na uwadze, ze wlasciwe wartosci (poddzwickowej)
predkosci charakterystycznej sa ok. 1,5 raza wigksze, dostajemy:

v=vexp (-gx/vcrr), 6-4)

Skad:

vCH = [g (r3-12) /In(v2 /v3)]1/2 = 12,7+17,5 m/s (6.5)

dla danych jak wyzej.

Otrzymane warto$ci c¢p pozwalajg na oszacowanie za pomocg powyzszych wzoréw
promienia razenia xr , tj. odleglosci, na ktorej predkos¢ odtamka spada do wartosci, ktdrej
odpowiada energia kinetyczna 70J. W przypadku odtamkéw w ksztalcie szeScianu,
przyjmujac mniej korzystny wariant, w ktorym cp=2,4dlaMa>1icp=1dlaMa< 1 oraz
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vo = 1200 m/s, otrzymano, dla odtamka ,.liderujacego” oraz odtamkoéw o masach 5gil g,
odpowiednio xzg =150 m, 131 mi 31 m.

6.5. Rozklad katowy rozlotu odlamkow

Stanowisko do okreslenia charakterystyk geometrii rozlotu odlamkow zbudowano
z szeregu tarcz o wysokoséci # = 1,22 m ustawionych pionowo wokol badanej glowicy
w formie potcylindra o promieniu R = 6 m (rys. 6.1). Potcylindryczna tarcz¢ podzielono na
katowe sektory, ktorych granice okreslaja katy o;:

Do, P1, P2, oo Picl, Piseeoe Oy (6.6)
@0=0°, Pn=180° i Ap=qi-@...

Kazdy z sektorow posiadat powierzchnig S;,, ktora okreslono, postugujac si¢ wzorem:

S=1807Rh/Ap =1,22 m? (6.7)

Rys. 6.4. Przyjety schemat katow

Badana glowicg usytuowano w centralnym punkcie stanowiska w potozeniu
horyzontalnym w taki sposéb, aby o$ podiuzna glowicy przechodzita przez poczatek
ikoniec poéfcylindrycznego stanowiska w potowie wysokosci tarcz. Po zdetonowaniu
glowic zliczono liczbg przebi¢ na tarczach N; oddzielnie w kazdym z sektorow. Stosujac
jako kryterium wielko$¢ powierzchni przebicia, odtamki zakwalifikowano do trzech grup:
duze (m > 5g), $rednie (1g < m < 5g) i drobne (lub mate) (m < 1g).

Liczbe odtamkoéw przypadajacych na kazdy z sektoréw w pelnym kacie ® okreslono,
poshugujac si¢ wzorem:
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Ni= Nui*Spi/ Sii (6.8)

gdzie: S, — pole powierzchni i-tego pierscieniowego wycinka kuli,

Si — pole powierzchni i-tego segmentu tarczy (1,22 m?),

N, — liczba odtamkow n-tej grupy zliczonych na i-tej tarczy.

Catkowitg liczbg odtamkow N okreslono sumujac liczby odtamkow z poszczegdl-
nych sektorow.

Rys. 6.5. Stanowisko do okreslania geometrii rozlotu odtamkow

Jeden z sektorow przy ¢ = 90°, stanowiacy stos migkkich ptyt pilsniowych (8 na
rys. 1), sluzyl do zatrzymania odtamkéw miotanych w dany kat brytowy, co nastgpnie
pozwalato na oszacowanie rozkladu wymiardw i mas m odtamkow w catkowitej ich
populacji.

W sumie podczas wybuchu glowicy powstaje ok. 3000 odtamkow rdéznej wielkoscei,
z ktorych ok. 71% w warunkach statycznych miotanych jest w sektorze A = 79°+143°.
W warunkach uderzenia w cel z predkoscia postepowa v, rozklad katowy w azymucie ulega
przesunigciu.

Jesli w warunkach bezruchu odtamek posiada predkos$¢ poczatkowa V, skierowang
pod katem ¢ do osi cz¢$ci bojowej, to po uwzglednieniu predkosci V; poruszajacej si¢
glowicy (w momencie wybuchu) kat rozlotu odtamka i predko$¢ ulegng zmianie i wynosic¢
beda ¢@; 1 vo; (rys. 6.6).

Vor  F ()} Fy)
’%hy

|
I
|
Ry |
1

ﬁ N o L ;9’

50/.’ [z 780 ¢’

Rys. 6.6. Wptyw predkosci postepowej glowicy na geometri¢ rozlotu odtamkow
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6.6. Charakterystyki masowe i geometryczne tworzonych
odlamkow

Dla kazdego odtamka wartos¢ powierzchni S jest inna i na skutek nieuporzadko-
wanego ruchu wirowego zmienna w czasie. Rezultaty badan [4] dowiodly, ze warto§¢
powierzchni odtamkow waha sie¢ wokdt pewnej sredniej (zastepczej) wartosci S (rys. 6.9).

Rys. 6.9. Schemat odtamka — zmiana powierzchni wirujacego odtamka na torze lotu

O intensywno$ci ruchu wirowego moze $wiadczy¢ fakt, iz warto$¢ powierzchni
odtamka zmienia si¢ od najwigkszej do najmniejszej na odcinku toru 1,5+2 m.

Wielko$¢ sredniej powierzchni odlamka zalezy od masy i ksztattu odtamka. Dla dwu
podobnych odtamkéw zawsze prawdziwa jest rdwnosc:

- 2
S =®dms3 (6.9)
gdzie: @— wspolczynnik ksztattu odtamka,
m — masa odlamka.

Jesli realne odlamki w przyblizeniu maja ksztalt prostopadtoscianu i mozna je
scharakteryzowa¢ wymiarami a, b i c (a 2 b > ¢) 1 jesli zrzutowaé prostopadioécian na
dowolnie zorientowana powierzchnig, ktora okresla wektor jednostkowy n prostopadty do
tej plaszczyzny i ktoérego polozenie okreslaja katy ¢ i 0 w sferycznym ukladzie
wspolrzednych (rys. 6.9), to powierzchnia tego rzutu jest rowna:

S(p,0) = abcose + besing + accosesin® (6.10)

Przyjmujac, ze rozktad katow ¢ i € ma postac:

2
f(9,0) = —cose (6.11)

SJEILSIE]

o| o

IA | IA

|8
INA

IA

Srednig warto$é powierzchni odtamka mozna znalez¢ z formuty:
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T

2
5= f [ 560.0)1(p.0)d0 a0

Dla odtamkéw w ksztalcie prostopadloscianow o wymiarach a, b i ¢ otrzymuje si¢:

_ 1
Szz(ab+bc+ac)

ab + bc + ac
(p_

2 2
2po3(abc)3

(6.12)

(6.13)

Oszacowano, ze w wyniku wybuchu badanej glowicy bojowej powstato ok. 380 od-
tamkow duzych o masie powyzej 5 g, 1100 odtamkéw $rednich o masie od 1 g do 5 g oraz

1500 szt. odtamkow drobnych o masie mniejszej niz 1 g.

Wigkszos¢ odtamkow Srednich i1 czes¢ duzych posiadata ksztalt zblizony do prosto-
padtoécianu. Geometri¢ odtamkow uzyskanych podczas badan glowic ilustrujg rys. 6.10
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Rys. 6.10. Podstawowe parametry geometryczne odtamkow w funkcji ich masy
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Rys. 6.11. Powierzchnia zastgpcza odtamkéw w funkcji ich masy

6.7. Podsumowanie

Ocenia si¢, ze w trakcie wybuchu badanej gtowicy bojowej powstaje ok.:

*+ 380 szt. odtamkow duzych (m > 5 g),

* 1100 szt. odtamkow $rednich (Sg>m > 1 g),

* 1500 szt. odtamkoéw matych (m < 1 g) — rwanych i o nieregularnych wymiarach.

Odtamki te osiggaja predkos¢ maksymalng na drodze ok. 20 cm od osi glowicy, po
czasie ok. 100 pus od umownej chwili detonacji. Ich wspdtczynnik sity oporu dla Ma = 3,
przy ksztalcie zblizonym do sze$cianu, wynosi cp = 2,4+4,6, ze wskazaniem na wigksza
warto$¢, za§ oszacowany promien razenia ok. 150 m.

Odtamki pochodzace z walcowej czgsci glowicy (o grubosci 11 mm), stanowiace
przewazajaca czgS¢ wszystkich odlamkow, maja predkosci poczatkowe wynoszace
w warunkach statycznych ok. 1200 m/s. Predkos¢ tych odtamkow po pokonaniu ok. 6 m
spada do ok. 1000 m/s. Maksymalna prgdko$¢ tych odlamkéw w przypadku glowicy
poruszajacej si¢ z predkoscia 400 m/s wynosi ok. 1270 m/s. Jest to ok. 200+300 m/s mniej
niz predkos¢ srednia odtamkow podawana w pracy [2] .

Odtamki pochodzace z czgéci dennej, sluzacej do potaczenia z silnikiem rakietowym,
stanowigce zdecydowang mniejszo$¢ wszystkich odlamkow, w warunkach badan
statycznych izolowanej glowicy maja predkosci poczatkowe dochodzace do 1600 m/s. Przy
glowicy wkreconej w silnik ich predkos$¢ poczatkowa jest mniejsza i wynosi prawdo-
podobnie ok. 1400+1450 m/s. Maksymalna predkos¢ odtamkéw z tej czesci glowicy,
poruszajacej si¢ przed wybuchem z predkoscig 400 m/s, wynosi ok. 1500 m/s.
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Pomiary temperatury powietrza w rejonie
wybuchu glowicy RA-79 niekierowanego
lotniczego pocisku rakietowego S-7

Andrzej DEUGOLECKI, Andrzej FARYNSKI, Zbigniew ZIOEKOWSKI,
Eukasz SEONKIEWICZ, Marek PEACHTA

7.1. Wprowadzenie

Przygotowywany do wprowadzenia w WP niekierowany lotniczy pocisk rakietowy
S-7, bedacy licencyjna odmiang uzywanej w NATO rakiety Hydra-70, na obecnym etapie
bedzie wyposazony w glowicg RA-79 (produkcji NAMMO w Norwegii), ktdra oprocz
dzialania odtamkowo-burzacego (ok. 0,46 kg materialu wybuchowego TNT / RDX) ma
roOwniez wiasno$ci zapalajgce (wktadka ok. 15 cm® piroforycznego cyrkonu w czesci
dennej). Opisane w tym rozdziale badania, prowadzono w oparciu o metodyke i w geo-
metrii podanych w [1] dla podobnej glowicy M151.
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Rys. 7.1. Zarejestrowane w [1] przebiegi temperatury w sasiedztwie efektow dziatania zapalajacego
glowicy bojowe;j

89



Problemy badan i eksploatacji techniki lotniczej. Tom 11

Do zobrazowania szeroko rozumianego oddziatlywania termicznego eksplodujacego
fadunku wybuchowego na otoczenie wykorzystano specjalnie zaprojektowane i wykonane
w ITWL termometry, mierzace skutki lokalnego przewodzenia i konwekcji ciepla
(powietrze nagrzane przez fale uderzeniows i przeniesione przez strumienie powybuchowe)
w warunkach, w ktorych stosowanie termopar moze dawa¢ wyniki trudne do interpretacji
(rys. 7.1), gdzie czasy narastania temperatury wynosity ok. 0,2 s przy amplitudzie jej
przyrostu do ok. 10 K).

7.2. Schemat eksperymentu

Rzut poziomy wzajemnego rozmieszczenia badanej glowicy i urzadzen pomiarowo-
rejestrujacych zabudowanych na wysoko$ci 1 m nad ziemia, przedstawiono na rys. 7.2.
Glowica bojowa (1 na rys. 7.2) pobudzana byla od strony czotowej (2 na rys. 7.2)
Detonacja materiatu wybuchowego powodowata rozrzucenie cyrkonu. Oczekiwano, ze jego
wyrzut nastapi glownie w polsfere przeciwng do kierunku, w ktory zwrdcone bylo czoto
glowicy. W sektorze tym ustawiono ekran wykonany z materiatdow latwopalnych (E na
rys. 7.2), w celu sprawdzenia czy cyrkon zapalajacy si¢ w kontakcie z powietrzem jest
w stanie go podpali¢. Czujnik zwarciowy (3 na rys. 7.2) za posrednictwem generatora
impulséw wyzwalal — wraz z poczatkiem ekspansji korpusu glowicy — podstawe czasu
oscyloskopu cyfrowego, za pomoca ktorego rejestrowano przebiegi sygnatdw z termome-
trow rezystancyjnych.

I
—

3

IMPULSATOR

@ (12x25m)

ATy AT, starT
2 o ¢
¢

Rys. 7.2. Schemat uktadu badawczego (proporcje niezachowane): 1 — glowica bojowa, 2 — kierunek
pobudzenia detonacji (nos glowicy), 3 — zwarciowy czujnik drutowy (startowy),
4 — oscyloskop o wolnej podstawie czasu, TR Nrl i Nr2 — rezystancyjne termometry do
pomiaru temperatury powietrza, PPE — pirometr piroelektryczny, E — ekran nasaczony

benzyna
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Rezystancyjne termometry TR Nrl i TR Nr2 mialy za zadanie pomiar zmian
temperatury powietrza w otoczeniu glowicy od chwili jej wybuchu, co obrazowaloby
proces podpalenia ekranu oraz umozliwiatlo okreslenie kierunku wyrzutu kawaltkow
cyrkonu.

7.3. Konstrukcja i wlasnosci czujnika

7.3.1. Budowa

W celu zmniejszenia bezwladnosci cieplnej czujnika uzyto jako elementu czynnego
odpowiednio cienkiego drutu wolframowego o srednicy d =45 um, dostgpnego w handlu.
Rejestrowano zmiany jego rezystancji R = Ro + oo AT w trakcie nagrzewania (AT — przyrost
temperatury). Srednica drutu jest pordwnywalna z gruboscia frontu fali uderzeniowej,
przez co nie wprowadza on duzych zaburzen do przeptywu, w ktorym mierzy si¢
temperature.

Drut ten umieszczany byl prostopadle do oczekiwanego kierunku przeptywu
ogrzanego powietrza na wspornikach — kapilarach ze stali nierdzewnej o S$rednicy
ok. 0,5 mm, mocowanych do dielektrycznej podstawy, doprowadzajacych stabilizowany
w czasie prad elektryczny. Zmiana napigcia na zaciskach drutu byta wiec AU ~ AT. Natgzenie
pradu [ dobrano tak, by grzanie omowe drutu (A7z) bylo do pominigcia w poréwnaniu
z grzaniem przez otaczajace powietrze. Przy Roy=3,5 Qi 7=1,5 mA, w ciagu At=5 s i przy
braku chlodzenia otrzymuje si¢: ATx =~ (4/m)2 P At/ (c p cp d*) = 0,1 K; natomiast przy
I=3,5mA, ATz = 0,5 K; dla wolframu o = 0,0046 1/K, o =1,85x107 1/Q/m w T=298 K,
p=19270 kg/m’, ¢, =132 J/kg/K [2].

Sygnat z czujnika podawany byl na rejestrator (oscyloskop cyfrowy) poprzez zasilany
zbaterii o napigciu 9V wzmacniacz o wzmocnieniu napigciowym réwnym 200,
zmontowany na jednej ptytce ze stabilizatorem pradu (rys. 7.3).

Rys. 7.3. Czujnik potaczony z ptytka ze wzmacniaczem (piercienie ochraniaja drut przed
przypadkowym zerwaniem)
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7.3.2. Stala miernika temperatury

Stala temperaturowa czujnika ze wzmacniaczem K Wwyznaczono W oparciu
0 znajomos$¢ tablicowej wartosci wspotczynnika o, dla kazdego z kilku egzemplarzy
oddzielnie, w oparciu o pomiary rezystancji danego egzemplarza. Uzyskane state (czutosci)
zawieraly si¢ w granicach k =(81+100) £ 1 K/V. Przyktad probnego przebiegu sygnatlu
uzyskanego za pomocg jednego z czujnikow pokazano na rys. 7.4.
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< 0.06 6 S
j v :
. ]
S /\ AN :
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v-\\ =
I
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Rys. 7.4. Zapis przyrostow temperatury powietrza przy wdmuchnigciu w obszar czujnika powietrza
znad rozgrzanej lutownicy

7.3.3. Stale czasowe

Rezystancja drutu jako czujnika jest ,,dobrze okre§lona” przy jednorodnym rozktadzie
temperatury w calej jego objetosci i jednorodnym rozktadzie gestosci pradu w przekroju
poprzecznym. Warunki te osiggane sga z wystarczajacg dokladno$ciag odpowiednio po
okreslonych dalej czasach tr (temperatura) oraz t; (gestos¢ pradu), w ktérych ciepto i pole
elektromagnetyczne dyfunduja do wnetrza drutu. Oba procesy opisuje to samo réwnanie
dyfuzji (z doktadnos$cia do wspolczynnikéw), a wystarczajaco dobrymi (do celow
szacowan) ich wskaznikami sa — w przyblizeniu jednowymiarowego osrodka potnie-
skoficzonego i wymuszenia na brzegu w postaci wartosci statej (funkcja Heaviside’a) 7o lub
By (dla pola magnetycznego) — glebokosci wnikania sr=(At/p/cy)"? (ciepto)
isr=(t/ o/ )" (pole elektromagnetyczne) [3], na ktorych dyfundujaca wielko$¢ maleje
w grubym przyblizeniu e-krotnie w poréwnaniu z warto$cig na brzegu. Tutaj ¢ jest czasem
dyfuzji, A=174 Wm/K - wspoélczynnikiem przewodnictwa cieplnego wolframu,
Lo =4nx107 H/m — przenikalno$cig dielektryczng prozni. Podstawiajac sr~d i s;~d,
otrzymujemy:
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r~d?pc,/A=296ps, Tu~d*ocu=47,1ns (7.1)

Jak wida¢, o charakterystykach czasowych czujnika decyduje dyfuzja ciepta.
Odtwarza on zmiany temperatury otoczenia 7 (), jezeli czasy charakterystyczne tych zmian
wynosza |7/ (dT/df)| >> tr, a wigc co najmniej 300 ps. Daje to mozliwos¢ dwa—trzy rzedy
wielko$ci lepszej czasowej zdolno$ci rozdzielczej przyrzadu, niz wspomniana na wstepie

(rys. 7.1).
Sprawdzenia zdolnosci odtwarzania ksztaltu impulsu termicznego dokonano za

pomocy fotograficznej lampy btyskowej (rys. 7.5), ktdrej btysk spetniat role impulsowego
zrddla ciepla o czasie trwania ok. 0,3 ms. Rurke wyladowcza lampy umieszczono
réwnolegle do drutu wolframowego, w odlegto$ci ok. 4 cm od niego.
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Sygnat (V)

Przyrost temperatury AT (K)

Rys. 7.5. Zapis przyrostow temperatury czujnika nagrzewanego impulsowo (czas nagrzewania
ok. 0,3 ms)

Krotki czas nagrzewania pozwolil stwierdzi¢, ze faktyczna stata czasowa czujnika
(czas wyrownywania temperatury w catym przekroju drutu wolframowego) wynosita
ok. 1,5 ms.

7.4. Wyniki poligonowych pomiarow temperatury

Termometry rezystancyjne rozmieszczono (rys. 7.2) po lewej i prawej stronie glowicy
— w czasie pierwszych dwoch strzalow symetrycznie, w odlegtosci 771 = rr» = 3 m od niej.
W czasie strzalu trzeciego, w zwiazku z przeniesieniem punktu detonowania glowicy —
lewy w odlegtosci 71 = 7,5 m, prawy w odleglosci rr» = 6,5 m od niej. Przebiegi zmian
temperatury, zarejestrowane w kolejnych strzatach, zostalty pokazane na rys. 7.6+7.8
(AT = 0 oznacza poczatkowa temperatur¢ otoczenia).
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Poczatki tych przebiegdw — piki temperatury o amplitudzie AT =2+8 K — obrazuja
grzanie czujnikow przez produkty detonacji, co dokladniej pokazuje rys. 7.8b: od momentu
wybuchu czujniki byly grzane przez jego promieniowanie cieplne, dajace plateau
AT=0,2K; od chwili tp grzanie przejelty produkty detonacji. Wyznaczona jako
vp=rr12/ Tt =450+490 m/s $rednia predkos¢ fali uderzeniowej zgadza si¢ w granicach
btedu z vp = 430 m/s, wyznaczong w tym samym strzale dla zblizonej odleglosci za pomoca
czujnikéw ciénienia. Dzialanie nagrzanych gazéw podetonacyjnych konczylo si¢ po ok.
200 ms. Dalszy cigg przebiegdéw odpowiada procesom palenia si¢ réznych obiektow
w otoczeniu eksplodujacych glowic, za co odpowiedzialne byly ziarna Zr, rozrzucane
przez wybuch za odtamkami.

Plonacy cyrkon w strzatach pierwszym i drugim miotany byt glownie w tylny sektor
glowicy i podpalal ekran nasaczony benzyna (E na rys. 7.2), natomiast w strzale trzecim,
gdy glowica zwrocona byta czescig czolowa w strone przeciwng do ustawien poprzednich,
zamiast ekranu podpaleniu ulegly suche rosliny w odlegtosci do kilkudziesieciu metréw za
czgsécig denng glowicy. Zgodnie z oczekiwaniem, w pierwszych dwoch strzatach ciepto od
ptomieni docierato najpierw do czujnika prawego (blizszego), nastepnie do lewego, dajac
impulsy (rys. 7.6 i 7.7) o podobnych do siebie ksztaltach, swiadczace o pochodzeniu od
tego samego zrodla; w strzale trzecim byto odwrotnie, a ksztalty impulséw (rys. 7.8) z obu
czujnikow zdecydowanie rdéznity si¢ od siebie, §wiadczac o istnieniu tam kilku ognisk
ptomienia. Za przyrost lokalnej temperatury o 10+15 K mogly odpowiadaé zaréwno
przewodnictwo cieplne, jak i jego konwekcja w strumieniach powietrza wytwarzanych
przez wybuch i ptonacy obiekt.

18

16 Ir TR Nr2 (praWy) - odl‘. 25m 6d zapal‘anego ékranu
< 14
> — Lo
< 42 7Grzan|e czujnikéw przez produkty

detonacji
Z 10 !
®
g' 6 TR Nr1 (lewy) - odl. 6.5 m od zapalanego ekranu
s: L\ T "
I\ R N a R
S \ L AW
g 0 " ‘
LW S O O
-2 F‘ |"“A‘I'-" 'V"'Pl' ..". S e i i o
-4

04 0.0 04 0.8 1.2 1.6 2.0 24 28 32 3.6
Czas (s)

Rys. 7.6. Zapisy przyrostow temperatury w funkcji czasu, zarejestrowane za pomoca lewego
i prawego termometru rezystancyjnego (por. rys. 7.2) w czasie pierwszego strzatu
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Przyrost temperatury AT(K)
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Rys. 7.7. Zapisy przyrostow temperatury w funkcji czasu, zarejestrowane za pomoca lewego
i prawego termometru rezystancyjnego (por. rys. 7.2) w czasie drugiego strzatu
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Rys. 7.8a. Zapisy przyrostow temperatury w funkcji czasu, zarejestrowane za pomoca lewego
1 prawego termometru rezystancyjnego (por. rys. 7.2) w czasie trzeciego strzalu
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Rys. 7.8b. Rozciagnigty w czasie poczatek przebiegdéw z rys. 7.8a

7.5. Podsumowanie

Skonstruowano, okre§lono jego wlasciwosci i wyprobowano termometr rezystancyjny
o czasie narastania dwa rzedy krotszym od termopar. Zastosowano go z powodzeniem
w pomiarach w trakcie procesoOw zwigzanych z wybuchem.

Uzyskanie czytelnego obrazu procesu podpalania obiektow przez glowice wymaga-
loby uzycia wigkszej liczby takich czujnikow, rozstawionych w terenie, rejestracji ich
sygnalow w dluzszym przedziale czasu i zsynchronizowania ich z zapisem z kamery
filmowe;j.
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Pomiary parametrow splonek nakluciowych

Jarostaw DEBINSKI, Andrzej DEUGOEECKI, Andrzej FARYNSKI,
Romuald KAZMIERCZAK

8.1. Wprowadzenie

Splonki naktuciowe, inicjujace dziatanie strzeleckich i artyleryjskich tadunkéw miota-
jacych, pironabojow itp. zamieniaja wejSciowe oddziatywanie mechaniczne (iglica o ener-
gii kinetycznej E\.) na wyjsciowe termiczne: plomien lub front fali o temperaturze T,
i energii cieplnej E,,, powstaly po spaleniu zawartej w sptonce mieszaniny pirotechniczne;j
(MP). Temperatura T, i energia E,, powinny wystarczy¢ do zainicjowania reakcji w ta-
dunku pobudzanym.

Sposréd parametréw charakteryzujacych sptonke nakluciowg najczesciej badana jest
energia jej pobudzenia Ey.. O ile w mechanizmach uderzeniowych broni strzeleckiej itp.
iglica napedzana jest mechanizmem sprezynowym, o tyle w uktadach badawczych, tak jak
W uzytym ponizej, najczesciej grawitacyjnie (masa M spada na nig z wysokoSci H,
E..=M g H, g — przyspieszenie ziemskie). Wytwornie sptonek, dla ich konkretnego typu,
podaja zwykle dla danej M granice Hp (dolna, przy ktérej prawdopodobienstwo pobudzenia
@, jest znikome — przyktadowo przyjmowang jako Hs.—nowy, n = 3+6, gdzie Hg. — wysokos$¢,
na ktorej zostaje pobudzona potowa badanej partii sptonek, oy — odchylenie standardowe
rozkladu @, = @, (H)) i Hg (gbrna, przyjmowang np. jako Hy+noy, na ktdrej pobudzeniu
ulegaja prawie wszystkie sptonki partii. Wartosciom H, Hy., ou, Hp 1 Hg odpowiadaja war-
tosci Eve , (Ewe)sr » 0 , (Ewe)p 1 (Ewe)s; ponizej postuzono si¢ energia zamiast wysokoscia,
jako wielkoscia uniwersalng. W rozdziale opisano sposob badania tych wielkosci w ITWL
oraz dokonywane rownoczes$nie pomiary opoznienia czasowego Tz momentu zadzialania
sptonki wzglgdem momentu dotknigcia powierzchni wrazliwej sptonki przez iglicg (istot-
nego w niektorych przypadkach) oraz energii E.ss, rzeczywiscie pochlonigtej przez sptonke
do momentu zainicjowania w niej zaptonu (wybuchu) — mniejszej od dysponowanej
w danym uderzeniu energii Ey.. W dostgpnej literaturze brak doniesien o takich pomiarach.
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8.2. Uklad badawczy

Badania prowadzono, wykorzystujac opracowane i wykonane w ITWL stanowisko,
mogace pracowa¢ w dwu wariantach, przedstawionych schematycznie na rys. 8.1. Wariant
,,P” pokazany na rys. 8.1a pozwala na badanie @, (H) (lub @. (E\.)) z jednoczesnym po-
miarem 7z przy kazdym uderzeniu, wariant ,,E” na rys. 8.1b pozwala na zmierzenie przy
tym rowniez Eqps.

Uderzak ma budowg zlozona, pozwalajaca na zmiang jego masy M oraz zabudowanie
na nim akcelerometru. Regulowana jest wysoko$¢ H jego zrzutu. Poczatek procesu naktu-
wania splonki sygnalizuje impulsator kontaktowy lub akcelerometr. Moment zadziatania
splonki sygnalizowany jest przez impuls z uktadu fotodiody o$wietlanej btyskiem ptomie-
nia. Przebiegi sygnatow z fotodiody Uy, impulsatora Ui, (rys. 8.1a) 1 akcelerometru Uy
(rys. 8.1b) rejestrowano za pomoca oscyloskopu cyfrowego.

A

—|— akcelerometr.

uderzak\\\

uderzak—_

1 K zasilacz |
Y
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izolator izolator
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H O H O
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T A | A
iglica—" —_ iglica—"
splonka— | E‘)hv fotodioda splonka | g « fotodioda

A s —— Al ——
a) b)

Rys. 8.1. Uktady stosowane do badania charakterystyk sptonek

Przyktad zapisu sygnalow w tym wariancie badan przedstawia rys. 8.2. Zamiast foto-
diody mozna uzy¢ odpowiednio zamocowanego czujnika drgan (np. piezoelektrycznego)
lub ci$nienia (rys. 8.3) — w tym przypadku przy odpowiedniej komorze wybuchowej mozna
dodatkowo mierzy¢ wspomniang na wstepie energie wyjsciowa E.,. Zaletg uzycia czujnika
ci$nienia zamiast fotodiody jest prezentowanie maksymalnego ci$nienia po strzale, ktore
moze stanowi¢ obiektywne kryterium zadzialania i przydatno$ci splonki. Jak pokazuje
rys. 8.3, sygnal z fotodiody ma — przy podobnych przebiegach ci$nienia — rézne ksztalty,
wynikajace zardwno z nieustabilizowanego charakteru ,,palenia” sptonki przy niskim ci-
$nieniu, jak i przestaniania strumienia $§wiatta przez gazy poreakcyjne. Wada tego rozwia-
zania jest konieczno$¢ uwzgledniania dodatkowego opodznienia czasowego, wyniklego
z propagacji frontu gazoéw do czujnika.
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8.3. Badania w wariancie ,,P”

W wariancie tym najczgéciej okreslano wartodci (Ewe)s- 1 0r , rzadziej rOwnocze-
$nie 77. Przedstawiono wybrane wyniki badan sptonek umownych typow ,,A” (KWM-3)
i,,B” (sptonka naboju dziatka NR-30). Oscylogramy (rys. 8.2 i 8.3) pokazuja przebiegi
sygnatow pozwalajacych wyznaczaé 7.
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Rys. 8.2. Zobrazowanie przebiegu pobudzenia splonki: gorna krzywa (lewa skala napigcia) —
przebieg znacznika czasowego — jej poczatek (chwila #=0) odpowiada poczatkowi
weniatania iglicy w dno sptonki, wida¢ impulsy: startowy i odpowiadajacy powtérnemu
opadnigciu uderzaka na iglice; dolna krzywa (prawa skala napigcia) pokazuje pojawienie
si¢ impulsu $wiecenia gazow w trakcie wybuchu sptonki; zz> 30 ms, odbity uderzak opadt
powtodrnie na iglice juz po wybuchu

16 16 12 4 - 30

14 f 14 10 \ ‘ ‘ ’ T 25
" > ' ]\ nadcisnienie / ‘ >
. 12 ” 12 E 5 08 0 E
= -
FRI | 23 g ;/ \\ /\\ /A/ \\ s E
% ‘ ' H {\ nadcisnienie ‘g 'i 04 /\ 10 £
g % B SRR A VAV W :
2 oo T
o A AL TR R, UTAKI A AAN o B
e v @

22 I fotodioda “ 1 ?2 Zj 7” A || fotodioda ] -?o

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 - 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 800(;

czas, mikrosekundy czas, mikrosekundy
a) b)

Rys. 8.3. Jednoczesna rejestracja sygnatu z fotodiody i nadci$nienia po wybuchu splonki typu A
w poOlotwartej komorze o objetosci ok 350 cm?®; zwloka czasowa miedzy sygnalem
z fotodiody i ci$nieniem — ok. 500 us; a) Ewe =213 mJ, b) Eve =300 mJ
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8.3.1. Wyznaczanie (Ey.)s 1 OF

Nizej opisang procedur¢ stosowano w napotykanych sytuacjach, gdy nalezato wyzna-
czy¢ chocby orientacyjne wartosci Xy ((Ewe)s» lub Hy) 1 odchylenia standardowego G (Gk
lub o), natomiast liczba sptonek dostgpnych do badan byta bardzo ograniczona i mozna ja
bylto podzieli¢ tylko na niewiele nierdwnolicznych grup, zas wartosci zmiennej losowej x
(Eve lub H), przy ktorych badano zachowanie sptonek — byly wybierane w sposob intuicyj-
ny w punktach nieréwno odlegtych, nickoniecznie lezacych po tej samej stronie warto$ci
$redniej Xy

Dla kazdego z wybranych punktow X; (i = 1,...,n) zmiennej ciaglej x, na podstawie
liczby zadziatan w i-tej grupie sptonek obliczano prawdopodobienstwo zadziatania, traktu-
jac je jako ,,doswiadczalng” wartos¢ (@.); dystrybuanty @.(x). Zaktadajac, ze x ma rozktad
normalny o gestosci:

_[X_Xér 2
e

f) = oVZ (8.1)

ag

i dystrybuancie:

@, = f:of(t)dt =05+ fowf(t)dt,

(8.2)
X — Xs
w=[—=X
(7))
Stosujgc metode najmniejszych kwadratow otrzymano uktad rownan:
n
> (@)~ @, (W)} exp(—W?) = 0 (8.3)
i=
n
Z_ 1{(4’e)i — D (WI(X; — Xgp) exp(=W?) = 0 (8.4)
i=

dzie (X% ,— oznacza sumowanie w podanych granicach, W; = (X;- Xs)/(c2'?)), za
g i-1
pomoca ktorych, metoda kolejnych przyblizen obliczano X, i o

Wyniki probnego odtwarzania dystrybuanty tablicowego rozktadu normalnego
o X4 =3, 0 =0,8 przedstawia rys. 8.4. Wynika z nich, ze nawet przy wyznaczaniu dystry-
buanty na podstawie dwoch punktow, dos¢ dowolnie rozmieszczonych, blad metody okre-
$lania parametrow rozktadu jest < 2% dla Xsrepnie oraz < 10% dla o.

Powyzsza metoda wyznaczano dla réznych typow splonek dystrybuanty (oraz (Eve)s-
i o), ktorych przyktady pokazano na rys. 8.5. Dla typu ,,A” oprocz podanych na rys. 8.5a
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(Ewe)s-= 113 ml, og=19 ml, zaleznie od partii, otrzymywano do (Eyc)s-= 169 ml,
or =74 mJ. W tej metodzie doktadno$¢ wyznaczania (E\.)s 1 o zalezy od AE,. (ok. 5 mJ),
ale gléwnie od doktadnos$ci okreslenia prawdopodobienstwa (®.); , ktore zalezy od liczno-
$ci grupy dla danego (E..);.. Punkty eksperymentalne (romby) na rys. 8.5b §wiadcza o tym,
ze nalezy si¢ liczy¢ z rozrzutami (®.); rzedu 20%.
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Rys. 8.4. Wyniki prob odtwarzania parametrow znanej dystrybuanty (kolor niebieski) z wykorzysta-
niem réznej liczby punktoéw danych (kolor r6zowy)

8.4. Badania w wariancie ,,E”

W wariancie tym wyznaczano jednocze$nie Tz , Faps 1 zaglebienia iglicy xz do chwili
zadzialania sptonki — dla danych warto$ci Ey.. Opdznienie a(f), rejestrowane w trakcie
zaglebiania iglicy w sptonce, pozwalato, poprzez numeryczne catkowanie, na wyznaczenie
predkosci zaglebiania v(7), biezacego zaglebienia x(#), sity wgniatania iglicy F =M a(?),
mocy wgniatania P = F(f) v(f) oraz energii pochtanianej E = | P(¢) dt. Przyktad uzyskanych
W ten sposob przebiegdw zamieszczono na rys. 8.6. Dla sptonek typu ,,A” zbadano zacho-
wanie si¢ Tz, xz = x(1z) 1 Eus = E(tz) W funkcji Eye az do Eye = 10 (Eye)s. Wyniki pokazano
na rys. 8.7. Grupy splonek dla danego E,. liczyly 5+7 sztuk.
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Rys. 8.5. Dystrybuanty prawdopodobienistwa zadzialania splonek partii ,,A” w funkcji energii
dysponowanej Ewe: a) sptonka typu ,,A” — (Ewe)s»= 113 mJ, og =19 mJ; b) sptonka typu
»B” — (Ewe)sr= 1285 mJ, or =73 mJ
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Rys. 8.6. Przykladowy przebieg w czasie parametrow mechanicznego pobudzania sptonki typu ,,A”
dla niskiej dysponowanej energii pobudzenia
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Rys. 8.7. Zmiana opdznienia zadzialania tz i zaglgbienia xz = x(tz) w funkcji energii dysponowanej
E\e dla splonek typu ,,A”; podano wartosci $rednie oraz maksymalne gorne i dolne odchyt-
ki w badanych grupach
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8.5. Podsumowanie

Skonstruowane urzadzenie pozwala na efektywne badanie parametrow pobudzenia
sptonek naktuciowych, za§ zastosowana procedura — na oszacowanie (Eye)s-1 or dla mini-
malnej liczby (~20) egzemplarzy do prob.

Wyznaczone wartosci (Ewe)s=~ 130 mJ i g~ 30 mJ dla sptonek typu KWM-3 zga-
dzaly si¢ z podanymi przez producenta wartosciami (Eye)p =29 mJ 1 (Eve)g =261 ml po
przyjeciu, ze (Ewe)p = (Ewe)s=3.5 or oraz (Eywe)e = (Ewe)sr +4,5 o : dla sptonek amunicji
30 mm (Eye)s = 1290 ml, 6 =~ 70 mJ.

Zmierzono zwloke¢ czasowa zadziatania t; dwiema metodami (fotoelektryczng i ci-
$nieniowa), z ktorych pierwsza jest doktadniejsza (nie zalezy od umiejscowienia czujnika),
mimo niepowtarzalnego ksztattu impulsu. Zwloka czasowa dla sptonek typu KWM-3
zmieniata si¢ od ok. 450 ps przy (Eye)s do ok. 100 ps przy Eye = 10 (Eve)s; W pojedyn-
czych przypadkach zdarzato si¢ 1, =~ 30+40 ms.

Badania pokazaly, ze dla KWM-3 bez wzglgdu na wielko$¢ E.., zaglebienie
xz=~ 350 mm i energia pochlonig¢ta Eups < 150 mJ (< (Eye)s-!) do chwili 17 sa praktycznie
niezmienne. To potwierdza termiczny charakter pobudzenia sptonek opartych na
Hg(ONC), (piorunian rteci — gtéwny sktadnik mieszaniny pirotechnicznej oprocz SboS;
i KClO3). Sposob umieszczenia na uderzaku akcelerometru uzytego do pomiaru tych wiel-
kosci spowodowat, ze wyznaczone wartosci mogly odbiega¢ od xz i Eqs whasciwych dla
miejsca styku iglicy i dna sptonki. Aby oszacowa¢ wynikte stad réznice, przeprowadzono
modelowanie numeryczne [1], ktore pokazalo, ze dla Ey. = (Eve)s» Wynosity one ok. 10%,
podczas gdy dla niektérych wartosci Eye >> (E)Sr roznice te mogly siegaé kilkudziesigciu
procent. Miejsce wystgpienia duzych roéznic zalezato od wilasnosci dynamicznych ukladu
uderzak — iglica — splonka.
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Model numeryczny nakluwania splonki
w urzadzeniu testowym I'TWL

Jarostaw DEBINSKI, Andrzej DEUGOLECKI, Andrzej FARYNSKI,
Roman KAMINSKI, Szymon KOBIELA

9.1. Wprowadzenie

Za pomoca urzadzenia opisanego w rozdziale 8 (rys. 9.1a) badano zachowanie
W czasie parametrow zwigzanych z pobudzeniem sptonki naktuciowej typu KWM-3: zwto-
ki czasowej 7z, zaglebienia iglicy x oraz energii pochtonigtej Eup — do momentu zaptonu —
w funkcji dysponowanej energii wejsciowe;j

Ewe=MgH, ©.1)

gdzie M — masa uderzaka, zrzucana z wysokosci H na iglicg o koncowce kulistej, oparta
o dno sptonki, g — przyspieszenie ziemskie.

Wyniki pomiarow w zakresie E,. duzo wyzszych od energii, przy ktorych zadziatato
ponad 90% badanych sptonek (ok. 180 mJ, rozdz. 8), wskazuja, ze zapton MP sptonki na-
stepowal zawsze po osiggnigciu tego samego zaglebienia iglicy (rys. 9.4b, krzywa 1), co
sugeruje termiczny charakter pobudzenia.

Poniewaz akcelerometr mierzacy opdznienie uderzaka a(f) w czasie ,,nakluwania”
splonki umocowany byt w miejscu, ktore oddzielaly od miejsca styku iglicy i dna sptonki
(gdzie ta energia byla wydzielana) elementy sprezyste, energia £ nie musiata by¢ rowna
energii wydzielanej w sptonce Eqps.

Egps = fo Ma(t) fo a(§)dgdt 9.2)

Aby oszacowaé zalezno$¢ Eqps od ,,zmierzonej” E“qs, zbudowano prosty numeryczny
model oddzialywan w obrebie uderzaka, iglicy i elementéw sptonki (rys. 9.1b). Zawiera on
model wydzielania energii Ejp (f) w materiale pirotechnicznym (MP) splonki (patrz nizej)

¢
Evp = f Fpirdxs (©:3)
0
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pozwalajacy na okreslenie kluczowej wielkosci 1z, a wige i wielkosci:

x, = x5(T5), %4

Enp(12), 9.5)

] —szMdZXZ(t) TzdzxZ(f)dfdt (9.6)
0

abs — dtz 0 dfz
Tz dx
Bass = | Fas(0 2 ©.7)
0

9.2. Opis modelu

Schemat modelu pokazuje rys. 9.1b. W uderzaku masa my; polaczona jest sztywno
poprzez ,sprezyng” (tuleja taczaca) o stalej kui z masa muyp, z ktdra zwigzany jest akcele-
rometr (my; + my2 = M). Stata ky; obliczana jest dla szeregowego polaczenia pretow wal-
cowych o roznych przekrojach i dlugo$ciach wynikajacych z konstrukcji uderzaka, dla
modutéw sprezystosci stali i Al odpowiednio ¥'=220 GPai 71 Gpa [5].

akcelerometr. >
) Y
uderzak—__

4L zasilacz I
oscyloskop uderzak
izolator +
H ' '
CH1 CH2 CH3
£ 3
- ki
iglica
] A X4 m|
iglica—" k2
fotodioda | @ oy . === .
splonka: \J\,:i:lo i X5y denko splonki
a) b)

Rys. 9.1. Schemat uktadu pomiarowego (a) i schemat zastgpczy uktadu uderzak—iglica—sptonka (b);
a — miejsce zamocowania akcelerometru; m — masy punktowe, x — wspotrzgdne opisujace
ruch tych mas, k — parametry liniowych elementow sprezystych; kua(x) — nieliniowa
charaktrystyka sprezyny; linig przerywana zaznaczono potaczenia swobodne
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Kulka stalowa o promieniu 7, o nieliniowej charakterystyce sprezystej kuz(x) takiej,
ze sita Fy» odksztalcajaca ja [3] (dziala tylko wtedy, gdy x> > x3),

Fus = (Y12) (rk ((x2 — x3)/0,775)})"? (9.8)

zwigzana sztywno z masg my», uderza wraz z catym uderzakiem z predkoscia vo w mase
posrednig mp zwigzang sztywno poprzez ,,sprezyng” ki z iglica o masie my, oparta o po-
wierzchni¢ dna sptonki poprzez ,,sprezyng” o stalej k.

State ki 1 k> s statymi pretéw (stalowych walcow), na jakie sztucznie dzieli iglice po-
tozenie jej $rodka masy wzgledem masy mp. Uderzak i iglica nie odksztalcaja si¢ plastycz-
nie. Wszystkie masy sg punktowe. Oddzialywania w tym ukladzie mozna opisaé nastepuja-
cym uktadem réwnan:

C]ZXl/dtz'FUl/mUll

&Ex2/dt = Fin /muw - Firz / mun,
Fun =kvr (x1 - x2),

&Exs3/dt = Fip /mp - Frz / me, ©-9)
Frs =k (x3 - x1),
&xa/dt = Frz /mi - Frs /
z warunkami poczatkowymi:
x1(0) =x2(0) =x3(0) =x(0) =x5(0) =dx3,/dt(0) = dxa/dt(0) =0, 9.10)

dx1/dt(0) = dx:/dH(0) = w

Potozenie minimum wglebienia iglicy w dno splonki opisuje ,,sztuczna” wspotrzedna
xs. Sita sprezystosci Frs = kz (x4 —xs) przeciwdziala dzialajacym roéwnolegle sitom: od-
ksztatcenia plastycznego dna sptonki Fr oraz Fp;r — Scinania MP (patrz dalej). Dopoki sita
Fgs jest mniejsza od sity Fr+ Fpr, xs si¢ nie zmienia; w przeciwnym razie nastgpuje
wzrost x5 (ktora odpowiada x na rys. 9.2a): xs = x4 - (Fr+ Frr) / ko.

9.2.1. Odksztalcanie plastyczne dna splonki — sila Fr
W trakcie uderzenia iglica jest hamowana na drodze x (rys. 9.2a) sila $cinania
Fr(x) #2 SRy (r? — (r1- x)*)"? (9.11)
materiatu dna sptonki o grubos$ci & na bocznej powierzchni cylindra o aktualnej $rednicy
krawedzi wgniecenia 2 ry =2 (17 — (11 - x)*)"2, Rr— wytrzymato§¢ na $cinanie. Praca nad

wykonaniem wgniecenia o glebokosci 4 dla 2 =0,5 mm, 6= 0,4 mm, Rr=200 MPa [4]
(mosigdz migkki) wynosi:
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h
wirh) = | Fr(6)ds =
(9.12)
2n8Ry [(TZ—IZ) (g + arcsin (@)) +0,5(h — ) (h(2r — b)) [=190m)

co jest wartoscig rzgdu energii pochtanianej do momentu zadziatania sptonki w ekspery-
mentach (patrz dale;j).

‘ Zr
| koncowka -
iglicy
1 Lt
obszar
dno odksztalcony 2 -
sptonki I nagrzany : X_S & pr — Txow
X, h
| - o] AN
| 1 s AN
f/
= 4 b
g Y Spr
materiat inicjujacy| i} _|_
powierzchnia a
Scinania 2 M eow
i odptywu
kowadetko ciepta an®
a) b)

Rys. 9.2. Schemat naktuwania splonki przez iglicg: a) odksztatcanie dna sptonki; b) schemat $cinania
MP: 1 — koncowka iglicy, 2 — dno sptonki, 3 — powierzchnie $cinania MP, 4 — obszar naj-
intensywniejszego grzania (warstwa o grubosci we), 5 — sprasowana MP, 6 — kowadetko,
vr— predko$¢ wzglgdna powierzchni $cinajacych

Zamiana Wr bez strat na ciepto metalu odksztalconego wgnieceniem, przy cieple wia-
$ciwym mosiadzu cy = 3,18 MJ / m*/K, skutkuje jednorodnym ogrzaniem obszaru odksztat-
conego o ok. 48 K. Ze wzgledu na duzo wigksze przewodnictwo cieplne metalu niz MP
mozna zalozy¢, ze te dwa osrodki grzeja si¢ niezaleznie. Dyfuzyjny nagrzew przygranicz-
nej (w stosunku do metalu) warstwy MP jest wigc wysoce niewystarczajagcy w pordwnaniu
z temperaturg inicjacji piorunianu rtgci Hg (CNO), (ktory tu wchodzit w gre), wynoszaca
160+180°C .

9.2.2. Ognisko inicjacji wewnatrz MP —sila Fpjr

Dno splonki styka si¢ z ksztattka MP, wytworzona poprzez zaprasowanie pod wyso-
kim ci$nieniem mieszaniny Hg(CNO),, Sb,S; i KCIO3 o pierwotnych rozmiarach ziaren
~ 10 um i majacag konsystencje¢ zblizona do lodu lub cegly, mogaca wigc w pewnych grani-
cach naprezen zachowywa¢ si¢ jako osrodek ciagly o wytrzymatosci na S$cinanie
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Ryp ~ 1+10 MPa. Sposob $ciskania ksztattki, skutkujacy wydzielaniem w niej ciepla, zale-

zy od geometrii iglicy, warstwy MP i kowadetka. Przyjeto, ze:

e Nacisk iglicy o koncoéwce kulistej generuje w MP dwa stozki skierowane ku sobie
wierzchotkami (rys. 9.2b), o katach wierzchotkowych ok. 90° (w trakcie zgniatania mo-
g3 przeksztalci¢ si¢ w stozki §ciete); na powierzchniach tych stozkéw naprezenia $cina-
jace osiagaja maksimum. Stozek goérny oparty jest podstawg o obszar wgniecenia dna
o promieniu 7 1 ma powierzchni¢ boczng Sesme, podstawa stozka dolnego o po-
wierzchni bocznej Sqiome jest powierzchnia nieruchomego kowadetka o promieniu rxow.
Grubos$¢ warstwy MP — nieprzekraczalna suma wysokosci stozkow — wynosi Jpir.
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Rys. 9.3. Wielkosci charakteryzujace oddzialywania w ukladzie uderzak—iglica—splonka przy Ewe
= 1520 mJ (H = 0,5 m), obliczone za pomoca rownan (9.1): a) P2 — moc dE“ws/dt, dF> — si-
ta, odpowiadajace miejscu zamocowania akcelerometru, Ps — moc dEus/dt w miejscu styku
iglicy i sptonki, Fr — aktualna wartos¢ sily $cinajacej, F's — nacisk na dno sptonki (Frs); b)
energia E%»s W punkcie umieszczenia akcelerometru i pochtaniana w sptonce (Eaps 1 Emp);
) x2 1 x5 — przemieszczenia x2 i xs, predkosci v2 = dx2/dt, vs = dxs/dt; d) temperatura ogni-
ska zaptonu MP, ,rozmiar ziarna” odpowiada wg

e Wewnatrz stozkow material MP jest $ciskany quasi-izotropowo w sposob uniemozli-
wiajacy wykonanie na nim pracy. Zblizajace si¢ ku sobie stozki rozpychaja reszte MP
na boki i na powierzchniach tych stozkéw o sumarycznej wartosci Sper = Saoine T Sesrne
wykonywana jest praca przy pokonywaniu napr¢zen $cinajagcych RMP sumaryczng sita
Fpir = Ryp Sper cos 45°. , Poslizg” osrodka wypychanego na zewnatrz po powierzchni
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stozkdw odbywa sie z predkoscig vr = 0,5 dry/dt/ 2", Powierzchnia Sgsm. przemieszcza
si¢ wzgledem osrodka MP, w ktérym rozprasza si¢ wydzielane na niej cieplo. Dolna
czg$¢ powierzchni Sqome nie przemieszcza si¢ wzgledem MP 1 w jej sasiedztwie (we-
wnatrz stozka) mozliwa jest kumulacja wydzielanego ciepta az do osiagnigcia tempera-
tury zaptonu. Wyrazenia na Sgsime 1 Saome zaleza od konkretnej geometrii uktadu denko —
ksztaltka MP — kowadetko.

e Powierzchnia stozka dolnego dzieli od optywajacej masy zewngtrznej wciaz te sama
mase wewnatrz tego stozka, ktora na jego powierzchni nagrzewa si¢ coraz bardziej; na
grzanie masy ,,wewnetrznej” zuzywana jest potowa wydzielanego na tej powierzchni
ciepla. Cieplo wydzielone na skutek pracy $cinania na jednostke powierzchni stozka po
czasie ¢ (od poczatku procesu):

0'5RMP ftdrw RMPT'W
= —7dé = 9.13
7z L& e
dyfunduje w obie strony od powierzchni $cinania, ale kumuluje si¢ po stronie wnetrza
stozka w warstwie o grubosci wg (ognisko — lub ogniska zaplonu MP).

Oznaczajac AT — przyrost w czasie ¢ temperatury na chtodniejszej powierzchni warstwy
Ww¢ , mozna napisac:

Q/ZQRMPrw/21/2/4:ATWGpCp (914)

Skad:
AT(t) = 0,18 Rup rw(t) /(WG,OCP), (9.15)
gdzie: p ~2300 kgm™ jest gestoscia, cp~ 950 J/kg/K — cieptem wlasciwym MP
(wartosci parametrow odpowiadaja w przyblizeniu podobnym substancjom

[5D.

Uktad réwnan (9.9) z opisanymi wyzej sitami rozwigzywano metodg Runge—Kutty
dla Rr= 300 MPa, my; =50 g, my2=260g, mp=5,8g, m=4,56g, ky; = 1,28x10% N/m,
k1=2,87x108 N/m, k»=1,05x108N/m, », = 1,25mm, 6=0,4mm, Jpr=0,65mm,
rkow = 0,5 mm. Kryterium wyznaczenia 7 , xz itd. stanowilo osiagnigcie AT = 170 K (pro-
pagacja frontu palenia/detonacji przez obj¢tos¢ MP trwa << tz). Obliczenia prowadzono
w dwu wariantach:
»P” — gdzie wg =10 pum = const, Ryr= 13 MPa oraz ,,Q” — gdzie we= @ so; so~ (A ta/
p /cp)""* odpowiada w procesie dyfuzji ciepta o do§¢ szerokiej klasie warunkow brzegowych
[3] odlegtosci od powierzchni, na ktdrej temperatura maleje w przyblizeniu e-krotnie;
¢=e(l-1/e)=1,72 jest wspdtczynnikiem ksztattu, wynikajacym z zatlozonego wyktadni-
czego zaniku temperatury w glab osrodka; Ryp =15 MPa, A = 0,25 W/m/K jest wspolczyn-
nikiem przewodnictwa cieplnego MP.
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Rysunek 9.3 pokazuje przyklad przebiegu parametrow procesu naktuwania sptonki
w wariancie ,, P”. Na rys. 9.4 1 9.5 poréwnano przebiegi 77 , xz oraz pochlanianych energii
w funkcji energii dysponowanej En. =M g H.

16000 by | | b : 500
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g | . E
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Rys. 9.4. Przyktadowy do$wiadczalny przebieg w czasie parametrow mechanicznego pobudzania
splonki dla duzej dysponowanej energii pobudzenia; P21 dF> — jak na rys. 9.3
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Rys. 9.5. Zmiana zwloki czasowej (a) i zaglgbienia iglicy do chwili zaplonu (b) w funkcji energii
dysponowanej; 1 — zmierzone wartosci $rednie, 2 — gorne i dolne odchytki w seriach
(,,+816”— odchytka opdznienia w punkcie Ewe =213 mJ), 3 — warto$ci obliczone za pomo-
cg rownan (9.8) w wariancie ,, P oraz 4 — w wariancie ,, Q"

9.3. Podsumowanie
Wyznaczone dla modelu numerycznego przebiegi czasowe przemieszczen, predkosci,

sit, mocy i energii (rys. 9.3) sa zgodne jakosciowo i co do rz¢du wielkosci z przebiegami
doswiadczalnymi (rys. 9.4).
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Rys. 9.6. Energia pochtaniana przez sptonke w funkcji energii dysponowanej Eve; 1 — doswiadczalne
warto$ci $rednie E%ps, 2 — gorne i dolne odchytki E%u»s w seriach; wielkosci obliczone za
pomoca réownan (9.1) w wariancie ,,P”: 3 — Eus dla miejsca xs; 4 — E%s»s dla miejsca x2
(rys. 9.1b); 5 — Emp

Otrzymane za pomocg prezentowanego modelu przy stalej grubos$ci warstwy grzanej
wg przebiegi zwloki czasowej (rys. 9.5a) i zaglebienia iglicy (rys. 9.5b) oraz pochfanianej
energii do chwili zaptonu w funkcji energii dysponowanej (M g H) (rys. 9.6) zgadzaja si¢
dobrze w granicach bledu pomiaru z przebiegami uzyskanymi dos§wiadczalnie. Interesujace
jest, ze wg, dla ktorego ta zgodnos¢ zachodzi, odpowiada rozmiarowi pierwotnych krysz-
tatkow MP — by¢ moze na powierzchniach poslizgu tworzy si¢ turbulentna warstwa krysz-
tatkow, w obrebie ktorej odbywa si¢ intensywna konwekcyjna wymiana ciepta, zwtaszcza,
ze istotnie odbiegaja od danych do$wiadczalnych odpowiednie krzywe obliczone przy
pozornie bardziej naturalnym zalozeniu — odpowiadajacej procesowi dyfuzji ciepta — rosna-
cej w czasie grubosci warstwy grzanej.

Tak zweryfikowany model wyjasnia, ze rozbieznosci E%xs 1 Eaps wywolane sa potoze-
niem punktu t; wzgledem faz drgan podluznych uktadu uderzak—iglica i sa niewielkie
(-9% + +7% — krzywe 3 1 4 na rys. 9.6) dla energii dysponowanej zblizonej do $redniej
energii pobudzenia, za$§ moga stawac si¢ znaczne (+61%) dla niektorych warto$ci znacznie
od niej wigkszych.

Obliczone warto$ci energii pochtonigtej Evp = 3,3 mJ do chwili zadziatania zblizone
sa do wyznaczonych dla sptonek elektrycznych [1].
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Wyznaczanie mocy krytycznej pobudzania
splonki uderzeniowej

Wiestaw BULER, Andrzej FARYNSKI, Andrzej DEUGOLECKI,
Jarostaw DEB]NSK], Ltukasz SEONKIEWICZ

10.1. Wprowadzenie

W rozdziale omowiono wptyw predkosci uderzenia iglicy oraz jej energii na dzialanie
sptonek inicjowanych przez uderzenie iglicg oraz ich op6znienie dzialania.

Energia E,. moze by¢ dostarczana przez iglice do pobudzanej sptonki uderzeniowej
z r6zng predkoscia, czyli moca P. Przy zatozeniu quasi-statyczno$ci wgniatania iglicy
w dno sptonki oznacza to r6zna poczatkowa predkosc iglicy vig. Cze$¢ Ev. (energia Epp)
bezposrednio doprowadzana do masy pirotechnicznej (MP), wydziela si¢ na quasi-
stozkowej powierzchni $cinania MP (PSMP) (rys. 10.1), skad odprowadzana jest poprzez
dyfuzje ciepta w obie strony do MP i kumuluje si¢ w ognisku (,,hot spot” — HS — warstwa
przy PSMP o grubosci ~10 um), bedacym fragmentem stozka opartego o nieruchome ko-
wadetko splonki [1]. Cze$¢, Emp/2, unoszona jest przez otoczenie (ruchoma czesé¢ MP),
przemieszczajace si¢ wzgledem ogniska z predkoscia vr, nie biorac udziatu w grzaniu masy
pirotechnicznej ogniska HS do temperatury zaptonu. Reszta Eyp dostarczana do HS odpro-
wadzana jest poprzez dyfuzj¢ ciepta po drugiej stronie warstwy HS do wnetrza stozka
,nieruchomego”. Gdy E. = const, im mniejsze P, tym wigksza cz¢sS¢ Eyp jest rozpraszana.
Powoduje to, ze przy pewnej mocy krytycznej Pyt lub predkosci vigikryry temperatura HS
nie moze wzrastac, a wigc pobudzenie przestaje by¢ mozliwe.

Wyznaczenia Vigikryty 1 Piryt dokonano na przyktadzie sptonki nazywanej dalej
KWM-3, uzywanej m.in. do pobudzania pironabojow (np. PK-16M) w lotniczych fotelach
wyrzucanych, identycznej z polska sptonka o tej nazwie.

10.2. Szacowanie predkosci krytycznej iglicy

Rozpatrzmy (rys. 10.1) grzanie elementu ogniska HS w konfiguracji z iglica
o zakonczeniu kulistym [1]. Modut strumienia ciepta (moc odprowadzana na jednostke
powierzchni do wnetrza stozka ,,nieruchomego”) wynosi:
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(10.1)

gdzie: A = 0,25 W/m/K — wspotczynnik przewodnictwa ciepta MP (ta i dalsze wartosci —
gestosé i ciepto wlasciwe MP: p = 2300 kgm?3, ¢, = 950 J/kg/K za [1]),
T(x,t) = Tenv + T(x,f) — temperatura,
AT(x,t) — przyrost temperatury HS,
Tenv = const — temperatura otoczenia,

t —czas.
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Rys. 10.1. Schemat zgniatania masy pirotechnicznej przez iglicg (a): 1 — dno sptonki, 2 — ksztattka
MP, 3 — stozkowe powierzchnie §cinania MP, 4 — HS; schemat grzania wycinka ogniska —
4 narys. a (b): £ — powierzchnia $cinania MP i wydzielania ciepta, Se — warstwa grzana
(naskorek termiczny)
Rozktad 7(x,?) (lub AT(x,f)) szacujemy nastepujaco.
Dyfuzj¢ ciepta z PSMP (na rys. 10.1 - X AZ << wymiaro6w) do nieruchome;j cze$ci
ksztaltki pirotechnicznej o poczatkowej temperaturze 7.,, w kierunku okreslonym przez o$
x prostopadla do PSMP traktujemy jednowymiarowo. W warunkach brzegowych:

AT(0t) =0AT/dx(0t) =0 (10.2)
oraz zatozonej mocy grzania na PSMP:
Pt) =- 1 2A4T/&(0,t) = PO = const, (10.3)
rozwigzanie rownania przewodnictwa cieplnego:

P2AT/&2 — (pep/ A) AT/ =0, x> 0 (10.4)
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zastosowaniem cosinus — transformaty Fouriera [3] ma postac:

AT(x,t) = 2 POx/ (2)) 0/ [1 —exp (- (C/ET)2)] cosl (2 dE (10.5)
gdzie Er=x/(A/(pcy) )2

Przyktadowe przestrzenne profile temperatury policzone numerycznie wg powyz-
szych wzorow dla dwu chwil czasowych pokazano na rys. 10.2 (krzywe 1, 3). Wida¢, ze
odpowiadaja one warstwie (HS) o grubosci se = 1,8 (A ¢ /p/c,)"?, w ktorej to warstwie tem-
peratur¢ mozna z grubsza uzna¢ za stala: AT = AT,, iobszarowi poza warstwa x > se,
w ktorym temperatur¢ z dobrym przyblizeniem mozna aproksymowa¢ funkcja
AT = AT, exp(- x/se) (krzywe 2, 4).

Daje to gradient na wewnetrznej (od strony reszty ,nieruchomego” stozka) po-
wierzchni warstwy MPO:

dT/dx (x=0) = - ATo / Se (10.6)
300
\
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Rys. 10.2. Aproksymacja przykladowego rozwiazania réwnania dyfuzji ciepta z zadana moca
Po=108Wm? na brzegu dla dwu wybranych chwil czasowych; 1, 2 — krzywe
rozwigzania; 3, 4 — krzywe aproksymujace postaci A exp(-x / se)

Z drugiej strony, strumien ciepta (moc na jednostk¢ powierzchni) doprowadzany do

warstwy MPO na skutek $cinania z predkoscig vr=2"2 dr,/dt ksztaltki pirotechniczne;j
o wytrzymatosci na $cinanie Ryp (14 MPa [1]) — wynosi:

@+ = (RMP/23/2) drw/dt (10.7)

gdzie: rw= (r? - (r; - x;)*)"? jest promieniem kulistego wgniecenia dna sptonki iglica
o promieniu zakonczenia r;, x; — przemieszczeniem iglicy przy wgniataniu,
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skad dr./dt = (r-x;)viry , gdzie v = dx;/dt jest biezacg warto$cia predkosci igli-
cy, v(0) = vig. Zakladamy, ze v zmienia si¢ niewiele w trakcie jej wgniatania
w dno i mozna przyjac v & vig, X; #Vigt. To zalozenie oznacza intensywniej-
sze niz w rzeczywisto$ci wydzielanie energii, a wigc zanizenie Vigikryt) -

W przypadku krytycznym (zaniku grzania) @ = @, czyli:

@+ = (RMP/23/2) drw/dt (10.8)
A AT,/ Se = (RMP/ 23?) (¥i-x;) Vigigayy)/ 1w (10.9)
zatem:
Vigltryy = A ATy (¥ — (ri-x))V2 / (A t /o/cp)"* / (Ruae/ 23%) / (¥i-x3) (10.10)
lub:
Vigitryy' = (8 A p ey AT> / Rup?) (v — (vi- Vigigary 1)>) /'t / (¥i= Viglgiry) 1) (10.11)

Dalsza minimalizacj¢ warto$ci vyt (W celu oszacowania od dotu) osiagnigto, zau-
wazajac, ze wyrazenie (r2—(riVigkeyt 1°)/t / (ri —Vigigeyn 1) jest funkcjg monotonicznie ro-
snaca, zardbwno ze wzgledu na vigary, jak i ¢, wobec czego:

lim (1 = (1- Vigigry t/r)?)/t /(1- Vigi(kryt) t/r)? =2 Vigltkryy / Vi (10.12)

t—>0
Wowczas:

Vigitrsy = 4,94 A p ey AT/ (Rui® 13) (10.13)

Progowa predkos$¢ powinna odpowiadac nagrzaniu do temperatury bliskiej temperatu-
rze wybuchowego rozktadu Hg(CNO), (gtowny sktadnik MP), ktérej najnizsza podawana
warto$¢ [1] wynosi 165°C. Przyjmujac Ten = 15°C, AT,=165°C - T,» = 150°C,
ri=1,25 mm i pozostate wartosci jak wyzej, otrzymano dla KWM-3 Vigikryt = 0,25 m/s.
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10.3. Eksperymentalne wyznaczanie predkosci krytycznej
iglicy

Proby doswiadczalnego wyznaczania Vigiky) prowadzono na spadkownicy opisanej
w [2] z dwiema partiami sptonek, oznaczonymi umownie jako ,,A” i ,,B”. Na iglice o masie
12,25 g zrzucano uderzaki o roznych masach my. Z koniecznosci vy zmieniano
w granicach technicznie mozliwych. Energi¢ pobudzenia E,. ustalano w ten sposob, by
przy najmniejszej z mas uzyskac¢ prawdopodobienstwo zadziatania p(viy) > 0,9.

Parti¢ ,,A” badano dla my=307 g, 774 g 1 2376 g, co przy energii dysponowanej
Eve=muy vig? / 2=27242 mJ = const zapewnialo poczatkowe predkosci odpowiednio
vig =1,33; 0,84; 0,48 m/s. Dla kazdej predkosci przeznaczono do pobudzenia grupe
30 splonek.

Wynik badan przedstawiono na rys. 10.3, na ktorym rombami zaznaczono wyznaczo-
ne doswiadczalnie p(vig). Linia ciagta na tym rysunku jest dystrybuantg rozktadu normal-
nego, aproksymujacg zbior punktow doswiadczalnych w sposob opisany w [2] (t¢ postac
rozktadu wybrano z braku przestanek do wyboru innej jego postaci). Linia przerywana jest
takaz dystrybuanta, aproksymujaca ten sam zbior z dolaczonym fizycznie zrozumiatym
punktem (0,0). Dystrybuante ,trzypunktowa” réwnolegle aproksymowano rozktadami:
wyktadniczym i rownomiernym [2], by oszacowac btad spowodowany zalozeniem postaci
rozktadu. Wyznaczona w ten sposob wartos¢ predkosci v, dla ktorej p(vier) spadato niemal
dwukrotnie (do 0,5), wynosita v;se%=0,39+0,51 m/s przy odchyleniu standardowym
ovi = 0,34+0,58 m/s.
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Rys. 10.3. Dystrybuanta rozktadu prawdopodobienstwa zadziatania w funkcji predkosci iglicy
dla Ewe=271 mJ=const sptonek KWM-3 partii ,,A”; zaznaczone wartoSci vi 50%
1 viso% + ovi dotycza ,.trzypunktowego” rozktadu normalnego
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Rys. 10.4. Dystrybuanta rozktadu prawdopodobienstwa zadziatania w funkcji predkosci iglicy
dla Ewe=343mJ =const sptonek KWM-3 partii ,B”; zaznaczone wartoSci viso%
i viso%+ ovi dotycza ,,czteropunktowego” rozktadu normalnego

Parti¢ ,,B” badano podobnie, dla my=307g, 774 g, 2376 g i 2330g, co przy
E\. = 34312 mJ = const zapewniato odpowiednio v = 1,50; 0,94; 0,54; 0,17 m/s.

Grupy sptonek, pobudzane w tych predkosciach, liczyty odpowiednio 30, 30, 40 i 60
sztuk. Szacowany blad utrzymania zalozonej warto$ci energii wynosit od 1,9 % dla
1,50 m/s oraz do 15% dla 0,17 m/s.

Wynik badan przedstawiono na rys. 10.4 w spos6b taki sam, jak na rys. 10.3, tyle ze
aproksymacje opierano na zbiorze czterech punktéw do§wiadczalnych oraz zbiorze tych
samych punktéow z dolagczonym punktem (0,0). W tym wypadku odpowiednio
vison = 0,34+0,41 m/s przy odchyleniu standardowym o; = 0,33+0,63 m/s.

10.4. Wyznaczanie mocy krytycznej

Rownolegle z badaniem predkosci progowej iglicy wyznaczano srednie dla danej
predkosci wartosci zwloki czasowej At zadziatania sptonki. Przedstawiono je na rys. 10.5.
Widaé, ze niemal doktadnie Az ~1/vig, co jeszcze raz (patrz [1]) $wiadczy o tym, Ze ini-
cjowanie sptonki nastgpuje po zaglebieniu iglicy na stala glgbokos¢ (=1 mm), czyli po
wydzieleniu w splonce statej (w sensie $redniej na zbiorze) energii.
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Rys. 10.5. Zwloka czasowa do chwili zadziatania i moc odksztatcania metalu w funkcji poczatkowe;j
predkoécei iglicy dla Ewe=343mJ = const sptonek KWM-3 partii ,,B”

Aby znalez¢ przyblizony przebieg mocy odksztatcania metalu sptonki (bo na to zu-
zywana jest gldwna cze$¢ energii iglicy Ey.) w trakcie zaglebiania iglicy, przeprowadzono
numeryczne catkowanie rOwnania jej ruchu:

Pxi/df = -Fr | my, (10.14)

Fr(x) = 218 Ry (1 — (1 - x1)?) 2 (10.15)

gdzie: Rr=300 MPa — granica plastycznosci metalu,
6 = 0,4 mm — grubos¢ dna splonki,
dxi/dt(t = 0),
masy uderzaka my — jak dla badanych sptonek partii ,,B”.

Ze wzgledu na mate predkosci zaglebiania zagadnienie potraktowano quasi-
statycznie. Wyniki obliczen pokazano na rys. 10.6.

Na rysunku tym predkos¢ v =dxi/dt, v(0) = vig, zaglebienie to x;, moc chwilowa
P(f) = Fr v, energia pochtonieta to | F(£) w(¢) dt.

Zauwazmy, ze obliczeniowy czas trwania wgniatania iglicy (do chwili zatrzymania)
niewiele przekracza $rednie warto$ci Af (rys. 10.5), otrzymane do$wiadczalnie. W zwigzku
z tym usprawiedliwione jest oszacowanie $redniej mocy wgniatania jako P = Eye/ At,
E..=343 m]. Uzyskane w ten sposdb wartosci zostaly oznaczone na rys. 10.5 kétkami.
Moce maksymalne, odczytane z rys. 10.6, we wszystkich przypadkach osiggane byly
w ok. 0,35 At. Pokazane zostaly w funkcji predkosci poczatkowej iglicy na rys. 10.5.
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Rys. 10.6. Parametry quasi-statycznego wgniatania iglicy w dno splonki KWM-3, masa uderzaka:
a)307 g,b) 774 g,¢) 2376 g,d) 2330 g

10.5. Podsumowanie

Oszacowano predkos$é iglicy vigiaayn = 0,25 m/s, ponizej ktorej uderzana ze stalg ener-
gig sptonka badanego typu nie powinna by¢ pobudzana.

W trakcie badan przy malejacej predkosci viy i stalej energii uderzaka malato
prawdopodobienstwo pobudzenia splonki p(vigr). Warto$¢ vigr, dla ktérej p(vier) spadato do
0,5, wynosita vi sos = 0,34+0,51 m/s, czyli zauwazalnie wigcej niz obliczona vigigrys).

Przyjmujac powyzsze visow, mozna z rys. 10.5 odczyta¢ wartosci mocy odpowiadaja-
ce tym predkosciom. I tak, moc S$rednia wgniatania dna splonki wyniosta
Puavg s0% = 150+180 W, moc maksymalna Pax s00% = 180+250 W.

Ograniczenia techniczne nie pozwolity na stwierdzenie istnienia ostrego progu spadku
zadziatan, odpowiadajacego wartosci doswiadczalnej vigiryr), mimo badania partii ,,B” dla
Vigl < Vigikryty (Obliczonej). Rozmycie tego progu wzgledem oszacowanej vigiryry moze by¢
wynikiem statystycznego rozrzutu mechanicznych i chemicznych parametréw produkcyj-
nych (niejednorodno$¢ sktadu chemicznego MP w matych objetosciach moze sprawiaé, ze
mikrokrysztal Hg(CNO), moze w danej temperaturze rozklada¢ si¢ wybuchowo lub nie —
zaleznie od sgsiednich krysztaldéw domieszek.

Z tego wzgledu roboczo mozna uzna¢ wyznaczone Vi so% 1 Pavgs0% (1ub Pmax 50%) za
wartosci krytyczne.
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Szacowanie energii wyjsciowej splonki
uderzeniowej KWK (KWM-3)

Andrzej FARYNSKI, Andrzej DLUGOLECKI, Jarostaw DEBINSK[, Wiestaw
MILEWSKI, Lukasz SEONKIEWICZ

11.1. Wprowadzenie

Przez energi¢ wyjsciowa E,,, bedziemy rozumie¢ uzyteczng cz¢$¢ energii, wytwarzanej
przez mieszaning pirotechniczna (MP) sptonki, wykorzystywana do zaptonu dalszego ciagu
fancucha ogniowego naboju (podsypki prochowej, lasek paliwa).

Energia chemiczna MP, stanowiacej zaprasowang ksztattke o masie 50+53 mg
i objetosci Vmp = 0,03 cm® mieszaniny 35% Hg(CNO),, 25% SbyS; i 40% KClO; (dane
MESKO), zamienia si¢ w trakcie reakcji o przyblizonym przebiegu

THg(CNO), + 4Sb,S; + 17KCI0; —
— 7HgO + 4Sb,0; + 17KC1 +9NO + SNO, + 1280, + 7CO + 7CO,

w energie cieplng jej produktow, ktore stanowi mieszanina gaz6w i molekut ciat potencjalnie
statych (HgO, KCl, Sb,Os: stechiometrycznie — ok. 70% wagowych MP). Przy ,,normalnej”
pracy splonki reakcja ta ma charakter detonacyjny (patrz dalej); w przypadku czystego
Hg(CNO): o energii i temperaturze reakcji odpowiednio 1,72 MJ/kgi Tp = 4600 K, predkosé
detonacji wynosi 4800 m/s [4]. Mozna przyjac, ze pr¢dkos¢ detonacji mieszaniny jest nizsza,
wobec czego przy promieniu ksztattki MP ~2 mm czas jej calkowitego przereagowania wy-
nosi ~1 us. Po detonacyjne produkty reakcji podczas ,,normalnej” pracy catego naboju roz-
szerzaja sie w czasie 5+10 ps do objetosci Vy = 0,5+1 cm?, ochtadzajac przy tym adiabatycz-
nie (zaktadajac, ze w tej fazie wyktadnik adiabaty wynosi k = 2,5+3 [8]) do 1000+1300°C,
po czym utrzymywane sa w tych warunkach wystarczajaco dtugo (milisekundy), by podpali¢
podsypke prochowa pomimo towarzyszacych temu strat energii na grzanie $cianek komory.

11.2. Uklad eksperymentalny

Aparatura (rys. 11.1) uzywana w ITWL do badania sptonek [2] pozwolita dotychczas
na wyznaczanie energii wejsciowej dysponowanej E,. (potrzebnej do zadziatania sptonki
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z zalozonym prawdopodobienstwem), energii pochlonigtej przez sptonke Eqs, a nawet — po-
$rednio — na okreslenie energii netto Eyp zuzywanej wylacznie na pobudzenie materiatu pi-
rotechnicznego sptonki [3].

3 < = 5 6
2j F

2" 7

1

4

Rys. 11.1. Schemat uktadu pomiarowego: 1 — uderzak; 2 — iglica; 3 — sptonka; 4 — tuska pironaboju;
5 — komora wybuchowa; 6 — otwor wylotowy gazdéw (okienko fotodiody); 7 — fotodioda;
9 — piezoelektryczny czujnik cisnienia; 9 — oscyloskop

Pozbawione tadunkéw miotajacych tuski pironabojoéw (4), w ktérych zaelaborowane
byty badane splonki (4), umieszczano w cylindrycznej komorze wybuchowej (5) o objetosci
V =280 cm?®. Znajdujacy si¢ na osi cylindra otwor (6) o powierzchni Sy = 1,77 cm? umoz-
liwial wyprowadzenie na fotodiode impulsu $wietlnego towarzyszacego reakcjom chemicz-
nym w MP sptonki oraz uj$cie gazéw powybuchowych. Odlegtos$¢ sptonka — otwor wynosita
loyr= 0,24 m. W $ciance komory w poblizu otworu w odlegtosci /, = 0,2 m od sptonki umiesz-
czono piezoelektryczny czujnik ci$nienia (8). Przed odpaleniem sptonki w komorze pano-
walo ci$nienie atmosferyczne p-..» = 1 bar (0,1 MPa). Dziatanie sptonki inicjowano, uderza-
jac masa uderzaka my (1) o energii Ey. (z wysokosci H) w iglice (2) oparta na dnie sptonki,
uzyskujaca w wyniku uderzenia predkos¢ vig. W momencie zetknigcia masy i iglicy czujnik
zwarciowy wyzwalal podstawe czasu oscyloskopu cyfrowego, za pomoca ktérego rejestro-
wano przebiegi czasowe impulséw: §wietlnego i nadci$nienia Ap(¢) = p(¢) - p-ewn-

W ukladzie z rys. 11.1 produkty powybuchowe ekspandowaly w geometrii bardziej
skomplikowanej niz ,,normalna”, wypierajac powietrze z tuski, a potem komory wybuchowe;j
przez otwér wylotowy. Mozna przyjacé, ze wewnatrz komory przewazat jednowymiarowy
przeplyw gazu, na ktory naktadaly si¢ wiry, wprowadzane u zrodta przez wsporniki kowa-
detka sptonki i generowane dalej przez tarcie o §cianki oraz odbicia od $cianek. Dodatkowo
molekuty HgO, KCl, Sb,O3 i podobne, ktore zderzaly si¢ ze Sciankami tuski i komory, kon-
densowaty si¢ na nich, tworzac osad staty, co zmniejszalo mase ekspandujacych dalej gazéw.

Energia reakcji MP zuzywana byla wigc finalnie na grzanie $cianek komory i tuski oraz
zamieniana na energi¢ kinetyczna E,.q i wewngtrzng gazow opuszczajacych komore.

Jedynie E,.; mozna bylo obliczy¢é w oparciu o zarejestrowane przebiegi Ap(f) w wa-
runkach prowadzonych badan. Wartos¢ E,.. < E,, mozna potraktowac¢ jako oszacowanie E,,,
od dolu, pamigtajac, ze E,, w rezimie ,,normalnym” jest wigksza (np. dzigki kontaktowi ze
zdecydowanie mniejszg powierzchnig $cianek) niz w opisywanych badaniach.
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11.3. Warianty zadzialania splonki i efekty falowe

w impulsach ciSnienia

Przez zadziatanie sptonki rozumiemy tu taki wynik jej badania, przy ktéorym nastapito
spalenie (rozktad chemiczny) jej MP. Na uzytek niniejszej pracy wyrdzniono trzy warianty

zadziatania:

a) spokojne ,,spalenie” MP bez efektow §wietlnych mierzalnych stosowanymi metodami,
z ledwie zauwazalnym efektem akustycznym (nadci$nienie max. Ap < 0,025 bar — sy-

gnat ginagl w szumach);

b) staby wybuch bez przej$cia w detonacje (deflagracja), rys. 11.2 — 4p ~ 0,1 bar;
c) dziatanie typowe — detonacyjne — z wytworzeniem fali uderzeniowej o nadcisnieniu
max. Ap ~ 2 bar (rys. 11.3+11.6); zwloka 7; wytworzenia fali detonacyjnej (zadziatania
sptonki) zmieniata si¢ od ok. 0,5 ms w warunkach pobudzenia, zapewniajacych prawdo-
podobienstwo zadziatania > 0,95, do ~ 0,1 s (maksymalnie zarejestrowano ok. 50 ms —
rys. 11.6), przy czym ksztatt impulsu ci$nienia nie ulegal zmianie; przy duzych op6znie-
niach jedynie spadata amplituda impulsu, co bylo prawdopodobnie spowodowane tym,
ze zauwazalna czgs¢ MP spalila si¢ spokojnie przed przejsciem w detonacje.
Rejestrowano rowniez przypadki posrednie migedzy b i ¢ — poczatkowy staby, zanika-

jacy wybuch po kilku-, kilkudziesigciu milisekundach przechodzit w detonacje (rys. 11.5).
Wyadzielenie E,, w odpowiedniej iloSci powinno odbywac si¢ z odpowiedniag moca
(predkoscia), jak w przypadku c. Zbyt mata moc (powolne spalenie MP) spowoduje, ze straty
cieplne (odprowadzanie ciepta do metalu tuski) nie pozwola na uzyskanie i utrzymanie tem-

peratury zaptonu podsypki pironaboju.

0,007 025
0,006 02
OVERPRESSURE
0,005 i 015
> 0004 | o
5‘5"0,003 ‘ 1 “ TN 005

o 1 0
& o oy T ewofopulse | 2
0 -0

S 8
o

D e o A
0,002 0,2
2 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
time, ms

a)

overpressure, bar

0,007
0,006
0,005

> 0,004

@

20,003

3

a

20,002

o

& 0,001

0
-0,001
-0,002

D =0.37 mm/us

saaus  J]°

LLLLL SSURE

[

|

|

|

11616 ms

11

l! ,Hr!m%: IP lg ; [

-0,5

b)

0

05

1

15
time, ms

2

25

3

35

S o
N
3

0,15

S & b b e o e

£228 5 =
B 2

overpressure, bar

Rys. 11.2. Przyktadowe przebiegi impulsow: $wietlnego i nadci$nienia przy deflagracyjnym spalaniu
sptonki, vigr= 0,94 m/s, mu= 774 g; rys. b jest wycinkiem rys. a
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Rys. 11.3. Przyktadowe przebiegi impulsow: $wietlnego i nadcisnienia, vig = 0,94 m/s, mu= 774 g;
rys. b jest wycinkiem rys. a; pokazano charakterystyczne cechy przebiegdw

Przedstawione na rys. 11.2+11.6 przebiegi uzyskano, stosujac stalg E,. 273 mJ przy
réznych mocach jej dostarczania (wartosciach vig 1 my), od ktorych, jak pokazujag rysunki,
praktycznie nie zalezaly ksztalt i parametry nadci$nienia Ap(f) wytworzonej fali uderzenio-
wej. Fala generowana po czasie 7z (rys. 11.3b) od poczatku inicjacji, dochodzac do czujnika
ci$nienia po czasie Tp od poczatku impulsu $wietlnego, mijala go ze stala w przyblizeniu
amplitudg Ap ~ 1,1 bar 1 po czasie 7z, po odbiciu od dna, w ktorym znajdowat si¢ otwor
wylotowy, wracala z amplituda Ap ~ 2 bar. Zmierzona $rednia predkosé fali uderzeniowej
wynosita D = [, / 7p = 600£30 my/s.
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Rys. 11.4. Przyktadowe przebiegi impulsow: $wietlnego i nadcisnienia, vig = 0,17 m/s, mu = 23,3 kg

Jezeli predkos¢ dzwigku w powietrzu w temperaturze 7y =290 K wynosi
¢ =20,1 Ty""? = 342 m/s, to predko$¢ masowa powietrza za fala u #D — ¢ = 258 m/s, skad
ci$nienie na froncie fali przed odbiciem py ~py D u = 1,90 bar (pp =1,23 kg/m’> — gestosé
powietrza), co zadowalajaco zgadza si¢ ze zmierzonym.

Przebiegi nadcis$nienia fal padajacych i odbitych na rys. 11.3+11.6 modyfikowane byly
przez oscylacje objetosci pecherza gazéw powybuchowych o okresie ok. 100 ps; ich przy-
blizony obraz, uzyskany za pomoca prostego modelu numerycznego ([1], wz. 1.4) adiaba-
tycznej ekspansji w powietrzu po natychmiastowej eksplozji w symetrii sferycznej, opartego
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na [8] przedstawia rys. 11.7. Masa, objetos¢ i inne parametry wyjsciowej kulki MP odpowia-
datly ksztattce w sptonce. Rozprezone gazy generujace falg uderzeniowa uzyskiwaty tempe-
rature e, = 455 K po ok. 0,8 ms.
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Rys. 11.5. Przyktadowe przebiegi impulséw: $§wietlnego i nadcis$nienia, vig = 0,94 m/s, mu= 774 g;
rys. b jest wycinkiem rys. a; detonacja nastepuje po poczatkowym okresie deflagracji
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Rys. 11.6. Przyktadowe przebiegi impulsow: §wietlnego i nadcisnienia, H = 1,16 cm, vigr = 0,48 m/s,
mu=2376 g; rys. b jest wycinkiem rys. a
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Rys. 11.7. Parametry swobodnej ekspansji produktow natychmiastowej eksplozji ksztattki MP w po-
wietrzu
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Temperatur¢ za frontem plaskiej fali uderzeniowej w powietrzu (przyblizenie propaga-
cji w komorze) mozna obliczy¢ ze wzorow [6]:

Tsn = To (psh /pzewn) [(1 +K) + (K-l) (psh /pzewn)] / [(K-]) + (K+1)(]95-h /pzewn)] (1 11)

gdzie:

Dsh/pzemn =2 kMP /(1 + &) — (k- 1)/ (x+ 1) = 3,45; (11.2)
Psh — cis$nienie za falg uderzeniows.

Dla wyktadnika politropy x = 1,4, 7o =290 K i D = 600 m/s, M = D / ¢ =1,754, skad
Dsh/ Pzewn = 3,42 1 Ty, = 434 K, co niewiele rdzni si¢ od 7oy, obliczonego powyzej.

Przedstawione przebiegi Ap(f) pokazuja, ze bez wzglgdu na dlugos$¢ 7 wartos¢ p po-
zostaje taka sama z doktadnos$cig do uchybu pomiaru czasu (podstawy czasu oscyloskopu:
4+20 ps), co dowodzi, ze proces inkubacji detonacji odbywat si¢ za kazdym razem w obrgbie
pierwotnej objetosci ksztatltki MP. Gdyby zwloka czasowa byta wynikiem rozkruszenia
ksztaltki MP pod wptywem uderzenia iglicy i powolnej inkubacji detonacji w jej fragmen-
tach, lecacych w kierunku fotodiody, odstep: fotoimpuls — skok nadci$nienia powinien male¢
(przy predkosci fragmentdéw = predkoscei iglicy ~ 1 m/s i zwloce czasowej 50 ms przejscie
w detonacje powinno nastapi¢ 50 mm blizej czujnika ci$nienia, co przy statej D = 600 m/s
datoby zp = 250 ps, a wigc znacznie mniej od obserwowanej warto$ci). Poza tym przebieg
$wiecenia stawalby si¢ bardziej skomplikowany, niz obserwowany monoimpuls o dlugosci
potowkowej ok. 200 ps.

11.4. Energia kinetyczna gazu opuszczajacego komore
wybuchowg

Oscylacje nadci$nienia na rys. 11.3+11.6 odpowiadajg kolejnym odbiciom fali uderze-
niowej od przeciwleglych den komory (wzdhuz jej osi) o maksimach malejacych
w miar¢ wyptywu gazu z komory. Laczac $rodki zboczy tych oscylacji, mozna otrzymacé
monotonicznie malejaca do zera (p = p-ewn) krzywa ,,usrednionego wyptywu bezfalowego”,
bliska krzywej A (rys. 11.3a). Krzywa t¢ mozna uzyska¢, wykorzystujac model, w ktorym
MP sptonki wybucha natychmiastowo, wypelniajac zamknigta objeto$¢ komory wybuchowe;j
V jednorodng mieszaning produktéw reakcji i powietrza o masie poczatkowej mg = 393 mg
i ci$nieniu pgo = 2,1 bar. W chwili poczatkowej #; = 0, odpowiadajacej momentowi pierw-
szego odbicia fali uderzeniowej od dna komory (#z = 7z + o + /2 = 1,01 ms), rozpoczyna
si¢ bezfalowy wyptyw gazu z komory przez otwdr wylotowy o powierzchni So.s z chwilowa
predkoscia (prawo Bernoulliego):

Voutl(fg) = [2 (pg(tg) *pzewn) /ﬂ)]l/z (1 13)

Gaz rozpreza sie adiabatycznie:
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Dslte) = pelte =0) (p/po)* (11.4)
dmg/dtg =-n Soutl P Vouil (1 15)
p=mg/V (11.6)

Mgo = My(t,=0), po = P(t,=0), peo = pe(t,=0), n— wspdiczynnik ,,oporu” (straty energetyczne

na tarcie, ksztalt ,,dyszy” itp.) otworu wylotowego. Krzywa A z rys. 11.3a otrzymano, catku-

jac ten uktad rownan numerycznie do chwili osiggniecia pg(ty) = pzewn, przy 1 =0,9.
Energia kinetyczna gazu wyplywajacego wyraza si¢ wzorem:

Eoutt = 10,5 (Vourl(te))? dmg(te) (11.7)

i w rozpatrywanym przypadku osiaga 7,08 J po ok. #, = oy #4,5 ms (zw — czas wyptywu;
DPe(Tw) = Pzewn); Masa gazu pozostatego w komorze wynosi wowczas mgk = 226 mg.

To samo mozna obliczy¢, wykorzystujac zarejestrowany w dyskretnych chwilach cza-
sowych przebieg Ap(z) z odbiciami fal. Catkowanie réwnan (11.5)+(11.7) z vou(?)
=1[2 Ap(?) / po]"? prowadzono wowczas z krokiem rejestracji w czasie ¢ zamiast z,, poczyna-
jac od t = tg, do tego samego momentu ¢ = fz + 7.

Dla tego samego przebiegu z rys. 11.3a otrzymano Eoui = 6,79 J 1 mg = 256 mg.

Masa gazu pozostata w komorze przy spadku cisnienia w niej do ci$nienia otoczenia
jest mniejsza od pierwotnej — musi mie¢ zatem odpowiednio wyzsza temperatur¢, wynoszaca
(dla przemiany izobarycznej) Tx = To mgo / mgx = 445 K, bliska T 1 Terp, Wyznaczonym po-
wyzej. Usprawiedliwia to przyjete zatozenie jednorodnosci gazu w komorze przed jego wy-
ptywem. Jednocze$nie pozwala szacowac energi¢ potencjalna gazu przed wyptywem na
Evy >V (pgo — Pzewn) =31 1.

Wartosci uzyskane przez aproksymacj¢ wyptywu krzywa A oraz korzystanie z zapisu
Ap(?) sa zblizone. Druga z metod zastosowano rowniez do przebiegu z rys. 11.2a (wariant b),
pkt 2), biorac pod uwagg, ze w tym wypadku trudno skonstruowac krzywa analogiczng do A
zrys. 11.3a. Otrzymano E,.z ~# 100 mJ i mg = 386 mg.

Pamigtajac, ze dla badanego typu sptonek E,. = 273 mJ przy prawdopodobienstwie
zadziatania ok. 0,95 [2,3] mozna powiedzie¢, ze przy zadzialaniu typu c:
Evy > Eout #25 Eye, podczas gdy w przypadku b: Eyy ~ Eour < Eye.

11.5. Straty cieplne w Sciankach

Straty energii uzytecznej wynikle z dyfuzji ciepta w glab metalowych $cianek tuski

i komory z nieruchomego gazu szacowano, korzystajac z pojgcia termicznej warstwy na-
skorkowej — glebokosci, na jaka dyfunduje jednowymiarowo ciepto w glab potprzestrzeni
w czasie ¢ [5]. Z dobrym przyblizeniem wynosi ona se = y(t @/ p/cy)"?; y ~11i zalezy od
warunkow brzegowych; ¢ jest wspotczynnikiem przewodnictwa cieplnego, p — gestoscia,
¢y — cieplem wlasciwym przy stalym cisnieniu o$rodka wypelniajacego potprzestrzen. Po-
wierzchnia, przez ktéra wnika ciepto do os$rodka ($cianki), wynosi S, ~#0,049 m? . Dla stali
nierdzewnej @s ~40 W/m/K, ps = 8100 kg/m?, c,s ~440 J/kg/K [7], co po czasie zw daje
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ses ~0,000224 m. Dla gazu (jak dla powietrza, ktore stanowi wigkszo§¢ masowa gazu w ko-
morze) g ~0,026 W/m/K i c,g = 1008 J/kg/K; pe = 1,0 kg/m? (usredniona gestos$¢ w czasie
wyptywu; po czasie 7w sog ~0,0003 m.

1. Jesli na brzegu $cianki utrzymywany jest staty skok temperatury AT = 155 K, to
objeto$¢ warstwy naskdrkowej w metalu moze pochtona¢ w czasie tw energie:

AE| = Sw ses ps cps AT ~6300 J, (11.8)

podczas gdy energia chemiczna MP (z czystego Hg(CNO), wynosi Ecz0 #90 J.

2. Jezeli ciepto wy dyfunduje do metalowej §cianki w czasie tw z przypowierzchniowej
objetosci gazu, okreslonej jego gruboscia naskorkows sec , to wobec @s >> @¢ mozna zato-
zy¢, ze temperatura powierzchni metalu zmieni si¢ nieznacznie w czasie dyfuzji, a wigc na
brzegu Scianki utrzymywany jest staly skok temperatury A7 = 155K. Warstwa naskorkowa
w gazie oddaje w czasie Tw metalowi energig:

AE> = Swsec pe cpG AT ~1,95 J. (11.9)

3. To samo otrzymamy przy dyfuzji ciepta z naskorka termicznego gazu do naskorka
termicznego metalu:

AE3 = Swses ps cps AT s66 p6 cpG / (566 PG cpG + ses ps cps) ~2 1. (11.10)

Jak wynika z porownania Eou 1 Ecno, straty cieplne nie powinny przewyzszac¢ ok. 80 J.
Aby AE; osiagneto t¢ warto$¢, seg musiatby wzrosna¢ do ok. 12 mm, co mogtaby dac prze-
waga konwekcji w gazie w kierunku radialnym nad dyfuzja, wywotana przez silng turbulen-
cj¢ gazu w komorze. Rzeczywiscie, przy $redniej osiowej predkosci masowej za fala
u ~200 m/s (zaré6wno obliczonej z réwnan (11.5)+(11.7), jak i ze wzoru u =~ (x-1)D/x)
i $rednicy tuski (dc = 25 mm), z ktorej ,,wydmuchiwane” sa gazy do komory, $rednica toroi-
dalnego wiru wzbudzonego wynosi d #dc/2 #12 mm, za§ okres jego obrotu
Trot & T drot 2/u 0,37 ms; w czasie tw dyfuzji ciepta do Scianek gaz przy $ciankach wymie-
niany jest ponad 10 razy.

11.6. Podsumowanie

Przedstawiono przebiegi cisnienia gazu w komorze wybuchowej oraz §wiecenia pro-
duktow reakcji, odpowiadajace roznym rezimom pracy sptonek typu KWM-3.

Stwierdzono na duzym zbiorze (~ 100) badanych sptonek zachowanie ksztattu frontu
i pierwszej odbitej fali uderzeniowej oraz jej sredniej predkosci D = 600 m/s na poczatko-
wym odcinku jej drogi w komorze bez wzgledu na zwtoke zadziatania oraz spadek amplitudy
fali przy wigkszych opodznieniach (od ok. 2,4 bar przy zz~1ms do ok.1,7 bar
przy 7z #50 ms), spowodowany czeSciowym zuzyciem MP splonki na wypracowanie
zwloki.

Na podstawie zarejestrowanego przebiegu cisnienia Ap(f), postugujac si¢ prostym mo-
delem, obliczono predko$¢ wyplywu, mase i1 energi¢ kinetyczng gazu (ok. 7 J) opuszczaja-
cego komore wybuchowa, przy czym energi¢ potencjalng mieszaniny produktow reakcji
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i powietrza przed wyplywem oszacowano na ok. 30 J; jako warto$¢ lepiej okreslona przyjeto
Ew>171.

Pokazano, ze tylko rezim detonacyjny zapewnia wzmocnienie energetyczne sptonki
(Ewy >> Evve).

Konstrukcja zastosowanej komory wybuchowej zwigzana byta z duzymi i trudnymi do
oszacowania stratami cieplnymi. Aby okresli¢ E., z wigksza dokladnoscia, nalezatoby pro-
wadzi¢ proby w komorze wybuchowej o ,,normalnej” objetosci ~ 1 cm?, majacej cechy ka-
lorymetru, a jednocze$nie zapewniajacej uj$cie gazOw oraz pomiary zmiennych w czasie:
temperatury, ci$nienia, $wiecenia gazow itp., co moze by¢ trudne do zespolenia w jednym
urzadzeniu, ale jest projektowane.
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