� EMBED Equation.2  ���1. Введение

1.1  Предмет дисциплины

Дисциплина "Принципы� автономного наведения летательных аппаратов" (ПАН ЛА) является одной из инженерно-теоретических дисциплин, обеспе�чивающих подготовку специалистов по приборам и системам ориентации, стабилизации и навигации летательных аппаратов (ПСОСН ЛА). Она отно�сится к циклу дисциплин "Введение в специальность".

В отличие от фундаментальных наук, находящих свое применение в ши�роком разнообразии явлений природы и машин, дисциплина ПАН ЛА связана с вполне определенным классом машин: с летательными аппаратами тяжелее воздуха, для которых характерно следующее соотношение:

где

- масса ЛА,

- объем ЛА,

- плотность воздуха.

Отличительной чертой этого класса машин является наличие подъем�ной силы.

В настоящее время класс ЛА тяжелее воздуха, если классифицировать их по принципу создания подъемной силы, составляют: 

Самолеты — ЛА, подъемная сила которых создается аэродинамической силой, возникающей на несущих плоскостях (крыльях) в процессе его движений (Рис.1.1)

где            

- коэффициент подъемной силы,

- воздушная скорость ЛА,

- площадь крыльев.



Ракеты — ЛА, подъемная сила которых создается за счет сил тяг реактив�ных двигателей (Рис.1.2),

где

Здесь         

- секундный расход топливной смеси (горючего и окислителя),

- средняя скорость выходной струи газов,

- площадь выходного сечения сопла,

- среднее статистическое давление по площади выходного сечения двигателя и окружающей среды.

Вертолеты (В) — ЛА, подъемная сила которых создается за счет прину�дительного вращения несущего винта (Рис.1.3):

где         

- коэффициент тяги воздушного винта,

- площадь сметаемая винтом,

- угловая скорость вращения винта,

- радиус винта.

Аппараты, движущиеся на воздушной подушке (АДВП) — аппараты, поднимающиеся над поверхностью (земли или воды) за счет действия либо статической, либо динамической воздушной подушки. Существуют два основных типа аппаратов, использующих близость опорной поверхнос�ти. Одни движутся над поверхностью с помощью или создаваемой стати�ческой воздушной подушки, другие при движении получают аэродинамичес�кую подъемную силу (как и самолет, но под корпусом у них образуется динамическая воздушная подушка (экранолеты) Рис.1.4. Для создания статической воздушной подушки аппарат снабжается нагнетателем системы подъема, который непрерывно подает значительный объем сжатого возду�ха под днище аппарата, где он рассеивается и образует воздушную по�душку, поднимающую сам аппарат. Существуют две схемы образования статической воздушной подушки камерная, когда воздух додается непосредственно в подкупольное пространство, и сопловая, когда он под�нимается через сопла, расположенные по периметру аппарата (Рис.1.5). 





Космические летательные аппараты (КЛА) 

Пусть Земля есть шар с радиусом  = 6371,1 км со сферическим распределением плотности. При движении в центральном гравитационном поле Земли траектория свободного полета КЛА лежит в плоскости, которая вроходит через центр Земли. Величина начальной скорости        , кото�рую необходимо сообщить КЛА, движущемуся по круговой орбите может быть определена исходя из следующих соображений (Рис.1.6). Центробежная сила        для скорости         при радиусе орбиты равна:                 , а сила веса 

Тогда из условия                 имеем

Если положить, что               , то

Второй важной для классификаций ЛА является классификация, связан�ная с наличием на борту ЛА экипажа. По этому критерию все ЛА подраз�деляют на:

- пилотируемые ЛА (на борту ЛА экипаж есть),

- беспилотные ЛА (на борту ЛА экипажа нет).

К пилотируемым ЛА (ПЛА) относят самолеты, вертолеты, многоразовые воздушно-космические аппараты (МВКА) (типа "Шатлл", "Буран"),АДВП, КЛА..

К беспилотным ЛА (БЛА) относят баллистические ракеты (БР), боевые ракеты различного назначения ("Воздух-воздух", "Воздух-плоскость", зенитные управляемые ракеты (ЗУР) и т.д.) Управление КЛА изучается в специальном курсе. 

Наведение — есть управление полетом ЛА, обеспечивающее его вывод с заданной точностью и надежностью в определенную точку пространства или определенное место на поверхности Земли.

Управление в самом общем виде есть упорядочение системы. В приложении к ЛА управление  — это процесс перевода сложной динамической системы (ЛА) из одного возможного для нее состояния в другое, путем воздействия на ее переменные, основанного на получении, переработке и передаче информации.

Специфика управления ЛА заключается в том, что ЛА перемещается в пространстве, т.е. при его перемещениях имеются еще 3-й измерения – высота полета и повороты вокруг продольной и поперечной осей ЛА. Поэтому движение даже упрощенной модели ЛА - ЛА с абсолютно жесткой конструкцией – характеризуется 6-ю степенями свободы. Все другие средства передвижения (за исключением подводных лодок в погруженном сос�тоянии) перемещаются на плоскости. Их движение ограничивается: поверх�ностью Земли или воды. Более того при управлении этими средствами передвижения всегда придерживаются ранее проложенных путей: колеи дороги, рельсов, фарватеров и т.п. В воздухе и космическом пространстве� нет заранее проложенных путей. Здесь прокладка пути совмещена во времени с самим процессом движения. Для этого на ПЛА человеку приходятся производить большой по объему комплекс вычислительно-ло�гических операций по считыванию показаний целого ряда пилотажно-навигационных приборов и систем, по обработке и обобщению этих показаний, принятию решения, способствующего выполнению вывода ЛА в за�данную точку пространства или в заданное место на Земле. Но возмож�ности человека ограничены, поэтому процесс наведения ЛА автоматизирует�ся. С этой целью разрабатывают бортовые пилотажно-навигационные комплексы (ПНК), представляющие собой совокупность измерительных, вы�числительных, управляющих систем и систем отображения информации.

Бортовые ПНК можно условно разделить на две основные группы. Первая группа ПНК осуществляет управление полетом практически непре�рывно до тех пор пока ЛА не достигнет заданной точки пространства с определенной степенью точности. Иногда такие ПНК называют навига�ционными комплексами наведения. Данные ПНК характерны для самолетов вертолетов, многих типов ракет малых размеров, КЛА.

Вторая группа ПНК характеризуется тем, что управление полетом осуществляется только на начальных участках траектории ЛА, большую часть времени полета управление ЛА невозможно. Такие ПНК иногда назы�вают баллистическими комплексами наведения. Они, естественно, уста�навливаются на БР (на носителях).

Понятие автономности системы наведения разберем несколько позже. 

Общая формулировка задачи наведения ЛА.

Общая задача навигации ЛА заключается в выводе ЛА в заданную точку пространства в заданный момент времени с заданными скоростью и направлением по ранее установленной или оперативно выбранной пространственно-временной траектории.

Процесс решения общей задачи навигации в течение полота и предс�тавляет собой наведение.

В общем виде движение ЛА описывается некоторой нелинейной сис�темой дифференциальных уравнений
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Здесь

 Х —
 
n
-
 мерный вектор, описывающий "фазовое" состояния, т.е. переменные состояния ЛА, (его координаты и скорости),


U
(
m
-мерная вектор-функция управления (обычно 
m<n
);
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- мерный вектор возмущений (
k<n
).



В соответствии с общей задачей наведения необходимо за время Т перевести ЛА из состояния Х(0)=Х0 в состояние Х(Т)=ХТ.

На изменение "фазовых" координат ЛА накладываются некоторые ограничения
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В реальных условиях вектор 
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задается своей прина
дежностью к некоторому множеству
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Вектор 
U(t)
—
"свободный" вектор-функция ( в том смысле, что он находится в распоряжении разработчика ПНК). Считается, что с ЛА ассоциировано лицо принимающее решение (ЛПР), т.е. лицо, выбираю�щее управляющую функцию, которая имеет вид
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Выбор величины 
U
(
...
)
 обычно стеснен какими-либо огра�ничениями, которые записываются в виде
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Таким образом, есть управляемая система вида:
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Л
юбой ЛА создают для достижения определенных целей, например, самолет перевозит пассажиров и грузы и т.п.

Функция 
U
(
�
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) после того, как она выбрана, является формализованным описанием достижения цели. Отыскание 
U
(
...
)
 является основной задачей наведения. Для этого необходимо сформули�ровать в математических терминах цель наведения. Например, вывести КЛА на круговую орбиту радиусом 
R
 в заданный момент времени Т.
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Функцию цели можно задать различными способами. Например, как


�
 
EMBED 
Equation.2 
 
�
�
�



Любые ограничения могут быть сформулированы в аналогичных терми�нах
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Но вывести КЛА на данную орбиту это н
е
 единственная цель, необходимо вывести КЛА при минимальных затратах.

Эта цель может быть формализ
ована в терминах минимума некото�рого функционала� вида
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Обычно  в практических условиях необходимо получить максимальную
 (
max
)
 или наибольшую (
sup
) выгоду, то расходы должны быть минималь�ными 
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или наименьшими
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Обозначим через 
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 множество тех управлений, на которых функционалы 
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         достигают 
inf
 
. Тогда, чтобы задача имела смысл необходимо, чтобы выполнялось условие 
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т.е. чтобы пересечение множеств  управлений, соответствующих наимень�шим значениям функционалов, но было пустым. Это типичный случай для наведения ЛА. Следовательно, принципиально можно достичь цели, удовлетворив всем ограничениям.

Пример. Вывод КЛА на орбиту должен быть реализован с минималь�ными затратами топлива, т.е.
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Где
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- секундный расход топлива, 
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- начальная масса КЛА.

В рассматриваемом примере, если Т достаточно велико, существует бесчисленное множество допустимых управлений.


1
.4. 
Схема двухэтапной оптимизации задачи наведения. 


В реальных условиях ЛА всегда находится под действием случайных возмущений 
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. Поэтому каково бы ни было управление 
U
(
...
) фазовый вектор  Х(
t
) будет случайной функцией времени. Поэтому принципиально нельзя формулировать цель наведения в детерминирован�ной форме и условие Х (Т)=ХТ в рассматриваемом примере необходимо заменить каким-либо требованием, сформулированным в вероятностных терминах. Например,
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Где 
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- допустимая точность наведения.

Оба условия тем или иным образом оценивают точность достиже�ния цели Х( )=ХТ.

Наряду с вероятностными ограничениями существуют и детерминированные ограничения типа
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Функционал качества управления 
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также обычно записывается в детерминированной форме.


Таким образом, реальная задача наведения ЛА обладает рядом труд�ностей; основными из которых являются:

- наличие как стохастических, так и детерминированных (выполняе�мых с вероятностью, равной 1) ограничений (в настоящее время готовых решений таких задач нот);

- многокритериальность задачи, т.е. необходимо одновременно удовлетворить многим требованиям.

Решение такого класса задач возможно только за счет введения дополнительных гипотез, позволяющих свести ее к чисто оптимизационной задаче.


Широкий класс задач управления дают те ситуации, в которых воз�мущения считаются малыми по величине. Тогда, положив 
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можно получить удовлетворительное первое приближение решения задачи. При этом условии Х(
t
) уже не будет случайным процессом и функциона�лы превратятся в конечные выражения:
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Таким образом, получившуюся задачу можно сформулировать следую�щим образом:

Определить управление
 
U(T)
, удовлетворяющее детерминированным ограничениям и переводящее ЛА
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из состояния Х(0)=Х0 в состояние Х(Т)=ХТ, так, чтобы максимизи�ровать некоторый функционал качества
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Траектория ХПР
(
t
) является решением этой задачи, называется программной траекторией полета ЛА.

С помощью этой задачи можно, например, рас
с
ч
и
татъ необходимые для вывода  на орбиту затраты топлива, представить характер траекторного движения КЛА, определить закон управления. Однако программная траек�тория — это, к сожалению, траектория, вдоль которой ЛА никогда не ле�тают, т.к. движение ЛА определяется не только управлениями, но и действием случайных факторов: флуктуацией плотности воздуха, порыва�ми ветра, неточностями в выполнении управляющих команд и т.д. В ре�зультате ЛА уходит с расчетной программной траектории, поэтому необ�ходимо корректировать не предусмотренные заранее случайные воздействия математически задача коррекции формулируется иначе, чем задача  фор�мирования программной траектории. Итак, при � EMBED Equation.2  ���0 определяем программную траекторию и программное управление

� EMBED Equation.2  ���                                    � EMBED Equation.2  ���

Реальная траектория и управление будут

� EMBED Equation.2  ���� EMBED Equation.2  ���	и     � EMBED Equation.2  ���,

где � EMBED Equation.2  ��� и � EMBED Equation.2  ���— малые величины в данный момент вре�мени, причем основное назначение корректирующего управления это обеспечение условие при � EMBED Equation.2  ���,� EMBED Equation.2  ���.

Корректирующее управление � EMBED Equation.2  ��� следовало бы выбирать так, чтобы оно зависело от возмущающих факторов � EMBED Equation.2  ���,т.е. � EMBED Equation.2  ���. Однако это практически невозможно, т.к. неясно каким образом непос�редственно замерить функцию � EMBED Equation.2  ���. Зависимость � EMBED Equation.2  ���можно учесть только косвенно, измеряя текущие отклонения фазовых переменных � EMBED Equation.2  ��� от их программных значений              � EMBED Equation.2  ���, т.е. отыски�вать корректирующие управления в форме 

� EMBED Equation.2  ���, � EMBED Equation.2  ���,

причем, естественно, что

	� EMBED Equation.2  ���              

Таким образом, если в задаче программного управления искомое управление зависит только от начального и конечного состояний ЛА и цели управления, то в задаче коррекции управление должно быть опре�делено для всех значений фазового вектора X(t).                                        .

Итак, предположение о малости возмущений � EMBED Equation.2  ���0  позволяет общую задачу наведения ЛА разделить на две последовательные менее сложные задачи.

На первом этапе рассчитывают программную траекторию, которая обеспечивает достижение заданной цели с минимальными затратами, на втором —определяют механизм, обеспечивающий при заданном ресурсе максимально возможную точность достижения цели.

Таким образом, решение общей задачи наведения ЛА сведено к двухэтапной оптимизации управления. Данная схема не имеет строго научного обоснования. Она является одним из важнейших эвристических приемов современной теории управления.

Задачей данного курса является первый этап оптимизации, т.е. формирование оптимальных по заданным критериям программных автономных траекторий движения ЛА.

1.5. Оптимальность программной траектории. 

Типы программных траекторий.

Вид заданной пространственно-временной траектории зависит от типа ЛА, целей полета и определяется путем минимизации уровня обобщен�ных затрат, например, расход топлива � EMBED Equation.2  ���        и времени выполнения полета � EMBED Equation.2  ���. В этом случае функционал может быть сформирован следующим образом:

� EMBED Equation.2  ���

Здесь � EMBED Equation.2  ���- безразмерный множитель, (равный 0� EMBED Equation.2  ���1);

� EMBED Equation.2  ���- размерный коэффициент.

Величина безразмерного множителя � EMBED Equation.2  ��� определяет относительную ценность составляющих � EMBED Equation.2  ���     и � EMBED Equation.2  ���. Совершенно очевидны два крайних случая

	



� EMBED Equation.2  ���						(Наискорейший вывод ЛА на заданный

                                   			                                   режим полета);

� EMBED Equation.2  ���						(Полет ЛА на      дальность).

Когда необходимо получить выгоду по обеим составляющим функционала	� EMBED Equation.2  ���, необходимо отыскивать управления, при которых 0� EMBED Equation.2  ���1. 

Это типичный пример "работы" принципа Парета�. Обычно задают фиксированные дискретные значения � EMBED Equation.2  ���  с некоторым малым шагом � EMBED Equation.2  ��� и определяют, соответствующие им программные траектории ЛА и величины функционала � EMBED Equation.2  ���. Наименьшее значение функционала � EMBED Equation.2  ���  (  inf I) будут соответствовать искомой программной траектории полета ЛА.

В общем случае в зависимости от цели полета может быть максимизирована дальность полета или высота полета для заданного количества топлива

max I= max L(H), � EMBED Equation.2  ���, B= const.

Принципиальная программная траектория может быть задана в естественном физическом пространстве с координатами X ,Y, Z, t или r,� EMBED Equation.2  ���,z, t (цилиндрическая система координат: r- радиус-вектор,� EMBED Equation.2  ���- полярный угол, z- аппликата), или в некотором параметрическом пространстве. Область возможных горизонтальных режимов полета крылатого  ЛА задает�ся в виде     функцией от параметров числа М и высоты - (М,Н) (рис1.7). Поэтому программная траектория может быть построена как функция НПР= f(М) или, наоборот, МПР =� EMBED Equation.2  ���(Н). Если учесть движение в простран�стве, то вводится тройка цилиндрических координат (число М, угол курса � EMBED Equation.2  ���и высота полета — (М, � EMBED Equation.2  ���, Н) и программная траектория задается в виде:  МПР=f (� EMBED Equation.2  ���,Н) или НПР= f(М,� EMBED Equation.2  ���).

Все программные траектории ЛА будем классифицировать по степе�ням их автономности. Степень автономности программной траектории определяется относительным объемом запрашиваемой от внешних по отно�шению к борту ЛА источников информации, необходимым для ее формирова�ния и степенью "привязки" программной траектории к определенным участкам пространства или Земной поверхности.



С этой точки зрения все программные траектории можно подразде�лять на:

(автономные программные траектории — траектории, жестко не привя�занные к определенным участкам пространства, и их формирование полностью осуществляется бортовой аппаратурой и не требует наличия активного канала обмена информации "борт - внешний источник - борт", хотя пассивный канал: связи "внешний источник - борт" может существовать;

(ограниченно автономные программные траектории — траектории, требующиe для их формирования активного канала связи "борт - внешний источник - борт" с ограниченным объемом информации и жестко к определенным участкам пространства не "привязанные";

(неавтономные программные траектории — траектории, жестко "привя�занные" к определенным участкам пространства и полностью формируемые внешними источниками. 

Автономные траектории могут быть двух типов:

(автономные программные априорно устанавливаемые траектории (априорно, т.е. до полета);

(автономные программные непрерывно формируемые (вычисляемые) на борту ЛА траектории.

В дальнейшем в курсе рассматриваются только автономные программные траектории.

 	Примерами ограниченно автономных и неавтономных программных траекторий соответственно являются  траектории полета ЛА на малых высотах и траектория захода на посадку по сигналам наземных курсо-глиссадных радиомаяков (радиотехнических средств - РТС).

Основной формой преодоления ПВО противника в современных войнах является полет на палых и предельно малых высотах. Анализ вероятности выживания Рвыж (  ) ЛА в маловысотном полете над зонами, насыщенными средствами ПВО противника показал, что существует, так называемый "коридор выживания", в котором Рвыж     0,75 (диапазон высот Н       )

При полете на высотах Н  30 м и Н  200 м, что соответствует "кори�дору гибели" (Р   0,5), возрастает вероятность столкновения с назем�ными препятствиями (Н   30 м), а при Н  200 м - вероятность поражения JIA средствами ПВО (Рис.1.8).

Успешный маловысотный полет ЛА в "коридоре выживания" требует вне зависимости от типа рельефа автоматической стабилизации геомет�рической высоты полета. В настоящее время принято различать два ос�новных типа рельефа - горный и равнинный. Для каждого из них харак�терны абсолютная и относительная высоты, преобладающая крутизна склонов, их длина и т.п. При проектировании ПНК склоны (скаты) горы рассматривают как детерминированное наземное препятствие, определен�ной высоты и крутизны. Изучение равнинных рельефов показало, что их профиль вдоль трассы движения ЛА допустимо рассматривать как реали�зации нормальной стационарной случайной функции, обладающей свойства�ми эргодичности. Основными бортовыми системами (БСПИ) на данном режиме полета ЛА являются радиовысотомер (РВ) и радиолокационная стан�ция предупреждения столкновения (РИС).

Обе системы (РВ и РПС) относятся к системам активной радиолокации и в них использован дальномерный метод определения местонахождения ЛА относительно земной поверхности. В основу радиолокационного прин�ципа определения координат положено свойство радиоволны распространяться в однородной среде прямолинейно и с постоянной скоростью (скорость в вакууме равна С = 299792458 м/с или приближенно С = 3. 108 м/с). Постоянство скорости и прямолинейность распростра�нения радиоволны позволяют рассчитывать дальность Д (в данном случае высоту полета НГ и наклонную дальность ЛА до наземного препятствия ДН) от РЛС до земной поверхности путем измерения времени прохождения   сигнала     от РЛС до земной поверхности и обратно:      2Д/С, т.е. в качестве ответного сигнала использован отраженный от поверхности сигнал (Рис.1.9).

Успешность захода ЛА на посадку вне зависимости от метеорологических условий определяется точностью его вывода в такое положение относительно взлетно-посадочной полосы (ВПП), из которого возможно приземление ЛА с высоким уровнем безопасности. С этой целью современные аэропорты (а/п) и ЛА оснащаются специальным обору�дованием. К комплекту этого спецоборудования относят наземные курсо-глиссадные радиомаяки (курсовой радиомаяк — КРМ и глиссадный радио�маяк — ГРМ), наземные маркерные маяки, совмещенные по месту расположения с дальней приводной и ближней приводной радиостанциями (ДПРС и БПРС),  бортовые курсовой и глиссадный радиоприемники, ПНК.

Наземные радиомаяки КРМ и ГРМ относятся к радиотехническим сред�ствам направленного действия. Антенна КРМ формирует двухлепестковую диаграмму направленности пересекающуюся на линии заданного курса (Рис.1.10).  В одном лепестке несущая частота промодулирована час�тотой      = 150 Гц, в другом -      = 90 Гц. Приемник КРМ выделяет частоты модуляции     и        и сравнивает глубину модуляции обоих сигналов. На линии заданного пути глубина модуляции одинакова (сиг�нал КРП равен нулю), и поэтому эту линию называют равносигнальной зоной КРМ. Аналогичным образом действует радиоканал ГРМ - ГРП.

Наземные КРМ и ГРМ располагают относительно ВПП стандартным образом (Рис.1.II). Равносигнальная зона КРМ геометрически совмещена с продолжением оси ВПП, а  - ГРМ, называемая Глиссадной, наклонена к уровню горизонта, как правило, на угол    = 2040.  Пересечение равносигнальных зон КРМ и ГPМ формируют программную траекторию захода ЛА на посадку.

Пилотажно-навигационный комплекс (ПНК).

Решение общей задачи навигации на борту ЛА возлагается на ПНК, представляющий собой совокупность измерительных, вычислительных, управляющих систем и систем отображения информации (Рис.1.12).

Объем и содержание задач решаемых ПНК для различных подклассов ЛА может существенно меняться, однако, общими задачами являются следующие:

ввод в память ПНК и хранение в ней исходных данных и программы полета;

сбор и обработка первичной информации от всех применяемых в данных условиях приборов и систем первичной информации;

формирование частной программы полета Х   (  );

непрерывное определение параметров фактического навигационного режима и пространственного местоположения ЛА;

формирование управляющих сигналов САУ для вывода (стабилизации) ЛА на заданном режиме полета где



автоматический контроль технического состояния систем ПНК в поле�те, их отключения при отказе и выдача информации о случившемся;

обеспечение наглядной и оперативной индикацией о внешних усло�виях, пилотажно-навигационных параметрах движения и местоположения ЛА.

Примерный состав ПНК пассажирского самолета приведен на (Рис 1.13. на котором приняты следующие сокращения: ПНК — пилотажно-навига�ционные приборы, ПНВ — пилотажно-навигационный вычислитель (борто�вая цифровая вычислительная машина БЦВМ), ИНС — инерциальная нави�гационная система, САУ — система автоматического управления, АУАСП — автомат углов атаки, скольжения и перегрузок, АРК — автома�тический радиокомпас ближней навигации, РЛС — радиолокационная станция, СВС — система воздушных сигналов, ДИСС —доплеровский измеритель путевой скорости и угла сноса, НПП — навигационно-пи�лотажный прибор, КПП — командно-пилотажный прибор, ПИНО — проекцион�ный индикатор навигационной обстановки.

В дальнейшем основное внимание будет уделено той части ПНК, которая обеспечивает автономное наведение ЛА.











Глава 2.  МАТЕМАТИЧЕСКИЕ МОДЕЛИ ДВИЖЕНИЯ ЛА 



Основой проектирования ПНК ЛА, в том числе и в режиме форми�рования программной траектории, является математическая модель движения ЛА, которая представляет собой упрощенное описание реаль�ного движения ЛА.

В данном курсе в качестве объектов управления рассмотрены два подкласса ЛА: ЛА крылатой схемы (самолеты, крылатые ракеты и т.п.) и ЛА типа ракетоносителя (первые ступени баллистических ракет). Каждый подкласс ЛА обладает определенной спецификой программного движения и поэтому описываются различными математическими моделями движения.



Математическая модель движения ЛА крылатой схемы�

При разработке математической модели движения ЛА крылатой схе�мы для формирования оптимальных по заданному критерию программных траекторий считают, что его конструкция является недеформируемой (абсолютно жесткой). Это позволяет рассматривать ЛА как твердое тело.

Более того, сделаем пока не обоснованное допущение, что рассматриваются только программные траектории ЛА, протяженность которых не превышает 200 - 500 км, т.е. Земля - плоская, а ее гравитационное поле - плоско-параллельное.

Линейные скорости ЛА

При построении программных траекторий различают следующие линей�ные скорости ЛА.

Воздушная скорость      — скорость центра масс (ц/м) ЛА относитель�но газовой среды, не возмущенной ЛА. Земная скорость ЛА      — скорость ЛА относительно какой-либо из земных систем координат.

Путевая скорость ЛА     — проекция земной скорости ЛА    на гори�зонтальную плоскость.

Поскольку в данном курсе принято, что        (атмосфера спокой�ная), 

то									         (2.1) 

Системы координат (ГОСТ - 20058-80).

При изучении движения любого тела необходимо простейшим образом координировать его положение в пространстве. В данном случае, поскольку ЛА крылатой схемы, требуется координировать не только его положение в пространстве, но и его положение относительно потока воздуха, невозмущенного движением ЛА. Для этого вводят следующие систем координат (Рис.2.1).

Инерциальная система координат             . Начало координат О размещено в некоторой точке пространства либо движется с постоянной скоростью. Направление осей относительно звезд неизменно. 

Нормальная Земная система координат                   . Начало координат О  и оси этой системы связаны с Землей.  Направление осей выбирает�ся из условия задачи, но так, чтобы ось ОУ   была направлена вдоль честной вертикали вверх;

Стартовая система координат                       . Начало координат ОО совпадает с характерной точкой ЛА в начальный момент его движения, например, с его центром масс (ц/м). Оси этой системы параллельны осям нормальной земной системе координат, т.е. ООХС    ООХ , ООУ  и	

Связанная система координат ОХУ. Начало координат О совпадает, с ц/м ЛА. Ось ОХ — продольная ось ЛА — лежит в плоскости симметрии ЛА и направлена вперед. Ось ОУ — нормальная ось ЛА — также лежит в плоскости симметрии ЛА и направлена вверх в нормальном полете. Осъ О    — поперечная ос ЛА — перпендикулярна плоскости симметрии ЛА и направлена по правому борту ЛА;

Нормальная система координат  ОХУ                  . Начало координат совпадает с ц/м ЛА, а оси параллельны осям нормальной земной системы координат, т.е. 



Скоростная система координат ОХУ                . Начало координат совпадает о ц/м ЛА, а ось ОХ     с вектором воздушной скорости    	. Ось ОУ лежит в плоскости симметрии ЛА и называется осью подъемной силы.

Ось        - перпендикулярна плоскости симметрии ЛА и направлена  по правому борту.

Траекторная система координат ОХУ. Начало координат совпадает с ц/м ЛА, а ось ОХК  — вектором скорости ЛА относительно земной поверхности. Ось ОУК расположена в вертикальной плоскости, проходящей через ось ОХК  и направлена обычно вверх от поверхности Земли.

Движение нормальной системы координат ОХУ      относительно нормальной земной системы координат О0ХУ    представляет собой поступательное, движение ЛА в пространстве, а вращение связанной сис�темы координат ОХУ    относительно нормальной системы координат О Х У    — вращательное движение ЛА в пространстве. 

Ориентация ЛА относительно воздушной среды (ГОСТ 20058-80).

Положение ЛА относительно воздушной среды (потока) полностью опре�деляется двумя углами — углом атаки    и углом скольжения  — (Рис.2.2). 

Угол атаки       — угол между проекцией воздушной скорости ЛА на его плоскость симметрии ОХУ и продольной осью связанной системы коорди�нат ЛА. Угол     положителен, если проекция скорости ЛА на нормаль�ную ось отрицательна.

Угол скольжения      — угол между направлением скорости ЛА и его плоскостью симметрии ОХУ. Угол     	положителен, если проекция ско�рости ЛА на его поперечную ось положительна. Угловая ориентация ЛА в пространстве (ГОСТ 20058-80).

Угловое положение ЛА в пространстве полностью определяется тре�мя углами — углом  рыскания   , углом тангажа    и углом крена 		(Рис. 2.3.)

Угол рыскания  - угол между осью ОХ нормальной системы коорди�нат и проекцией продольной оси ,ЛА на горизонтальную плоскость

Угол рыскания положителен, когда ось ОХУ совмещается с указанной проекцией продольной оси поворота вокруг оси ОУ    по часовой стрелке, если смотреть в направлении оси ОУ 

Угол тангажа    - угол между продольной осью ЛА и горизонтальной плоскостью ОХУ  нормальной системы координат. Угол положителен, если продольная ось лежит выше горизонтальной плоскости.

Угол крена   - угол между поперечной осью ЛА и осью, смещенной в положение, соответствующее нулевому углу рыскания.  Угол положителен, когда смещенная ось совмещается с поперечной осью поворотом по часовой стрелке, если смотреть в направлении продольной оси.



Траекторные углы (ГОСТ 20058-80)

	К траекторным углам относятся:  угол пути и угол наклона траектории (Рис. 2.4.)

Угол пути - угол между осью ОХ  нормальной  системы координат и направлением  путевой скорости. Угол положителен, если поворот вокруг оси ОУ, приводящий ось ОХ к совпадению с направлением путевой скорости, осуществляется по часовой стрелке, если смотреть в направлении оси ОУ.

Угол наклона траектории - угол между направлением земной скорости ЛА и горизонтальной плоскостью ОХ нормальной системы координат. Угол положителен, когда проекция вектора на ось ОУ положительна.

Направляющие косинусы.

	При переходе от одной системы координат к другой, что очень часто приходится делать при аэродинамических и других расчетах, используют так называемые направляющие косинусы. Существуют специальные таблицы таких направляющих косинусов. При желании можно использовать теорему косинусов тригонометрической геометрии /п.1/.

Вывод уравнений движения ЛА.  Уравнения, описывающие движение ЛА, представляют собой математическую модель его движения. Введем пока необоснованное предположение, что масса ЛА постоянна, а также вспомним, что его конструкция, абсолютно жесткая (ЛА - твердое тело!)



При выводе уравнений движения ЛА на программных траекториях ус�ловно единую систему уравнений разбивают на две группы: на кине�матические уравнения, связывающие скорость движения ЛА, выраженную в разных системах координат, и на динамические уравнения, связываю�щие кинематические параметры движения — скорость и ускорение — с силами и моментами действующими на ЛА.

Пусть      ость вектор мгновенной угловой скорости ЛА, (рис. 2.3), которую можно представить через  составляющие этой угловой скорос�ти, с одной стороны, угловые скорости рыскания       , тангажа	и крена      (косоугольная система координат ОХУ     ), т.е. 

(2.2)

а, с другой стороны, составляющие вдоль связанной системы коорди�нат ОХУ 

т.е.								                                                      (2.3)

где                       - связанной системы координат

Разложить вектор по осям можно только одним способом относительно любой системы координат. Проектируя составляющие вектора угловой скорости ЛА —   ,      и        на оси связанной системы координат получают, так называемые, кинематические уравнения Эйлера, связывающие проекции мгновенной угловой скорости ЛА на оси связанней СК,          и       с составляющими этой угловой скорости — угловыми скоростями рыскания        , тангажа и крена 

												(2.4)

При малых значениях углов тангажа        и крена 		система (2.4) принимает вид

 												(2.5)

Необходимость введения кинематических уравнений Эйлера в состав математической модели движения ЛА связана с тем, что на борту ЛА углы       ,        и        измеряются гирокурсовертикалью (ГКВ) или гировертикалью (ГВ) и курсовой системой (КС), а угловые скорости              и       — датчиками угловой скорости (ДУС), ориентированными по осям связанной системы координат.

При формировании программных траекторий (внешние возмущения отсутствуют) скорость движения ЛА относительно Земли         опре�деляется только воздушной скоростью		�:

Но вектор воздушной скорости       задан в связанной системе ко�ординат, а вектор земной скорости         —  в нормальной земной системе координат (точнее в стартовой системе координат, но часто они совпадают). Следовательно: 

 												(2.6)

где                    по-прежнему орты соответствующих систем координат. 

Учитывая переход от одной системы координат к другой и то, что

(2.7)

окончательно имеем 

 												(2.8) 

где                — угол между соответствующими осями систем координат.

Пусть вектор К есть вектор кинетического момента ЛА. Остановим связанную систему координат ОХУ    и запишем

 												(2.9) 

где

(2.10)

Здесь             — осевой момент инерции ЛА,

— центробежный момент инерции ЛА, 

причем



ЛА крылатой схемы имеет, как правило, одну плоскость симмет�рии, а именно, плоскость ОХУ. Но ось 0     перпендикулярна плос�кости симметрии, следовательно, ось         является главной осью инерции ЛА.  Поэтому

 												(2.11)

 и система уравнений (2.10) принимает вид

(2.12)

Сделаем пока необоснованное допущение, что масса ЛА  постоянна (                   ). Тогда        и           также постоянны их производные по времени равны нулю, т.е.

(2.13)

Известно, что полная производная любого вектора,  заданного в подвижной системе координат, равна сумме производной этого вектора в остановленной системе координат (локальная или относительная производная) и векторного произведения векторов мгновенной угловой скорости ЛА и данного вектора (конвективная или переносная производная).

Вектор К   задан в подвижной системе координат (связанная система координат ОХУ   является подвижной системой координат), поэтому

(2.14)

Но полная производная кинетического момента ЛА равна главно�му моменту внешних сил, действующих на ЛА в полете:

(2.15)

Уравнение (2.15) является динамическим уравнением Эйлера, записанным в векторной форме.

Учитывая, что вектор момента внешних сил М        допустимо разложить по осям связанной системы координат.

(2.16) раскрывая локальную и конвективную производные кинетического момента ЛА и проектируя по оси связанной СК, окончательно получим:

(2.17)

Система уравнений (2.17) представляет собой динамические уравнения Эйлера в проекциях на оси связанной системы координат.

Пусть вектор        есть главный вектор всех внешних сил, действующих на ЛА в полете. Тогда полная производная по времени от вектора количества движения ЛА равна геометрической сумме всех внешних сил, действующих на ЛА, т.е. 

 											(2.18)

или

 											(2.19)

Проектируя на оси связанной СК, получаем

(2.20)

Окончательно, учитывая (2.7), получим 

 												(2.21)

Система уравнений (2.21) обычно в литературе называют систе�мой динамических уравнений движения ц/м ЛА.

Системы уравнений (2.4), (2.3), (2.17) и (2.21) составляют единую систему уравнений движения ЛА.



Силы и моменты, действующие на ЛА в полете.

В полете на ЛА действуют следующие силы и моменты: суммарная сила тяги Р   , равнодействующая аэродинамических сил      , сила тяжести         , момент тяги МР, аэродинамический момент М     , гироскопический момент М      , момент инерционных масс МД. При построении программных траекторий, как правило, учитывают только Р   ,    ,        и моменты МР  , М     . Остальные моменты рассмат�ривают как внешние возмущения.

Сила тяги Р  и момент силы тяги МР определяются типом, мощ�ностью, режимом работы и т.д. двигательных установок ЛА. В общем случае линии действия равнодействующей сил тяг двигательных уста�новок составляет с продольной осью ЛА угол, равный      . Тогда,

 												(2.22)

 где

(2.23)





Для ЛА крылатой схемы линия действия суммарной тяги, как правило, не проходит через ц/м ЛА. Поэтому на ЛА действует момент силы тяги МР .

(2.24) 

В нормальном полете МРХ  = МРУ = 0, а М 

Где        — расстояние от начала координат связанной СК до точки пересечения линии действия тяги с осью ОУ.

В настоящее время основным двигателем ЛА крылатой схемы являет�ся реактивный двигатель, принцип работы которого состоит в том, что в камере сгорания выделяется тепловая энергия, которая в соп�ле   двигателя превращается в кинетическую энергию, создающую реактивную тягу.

По принципу создания силы тяги реактивные двигатели (РД) под�разделяют на одноконтурные РД, многоконтурные РД и комбинирован�ные РД.

Одноконтурными РД  называют  двигатели, в которых тяга создается за счет сообщения скорости реактивной струе. К таким двигателям относятся жидкостные реактивные двигатели (ЖРД), прямоточновоздушные реактивные двигатели (ПВРД), реактивные двигатели твердого топлива (РДТТ) и турбореактивные двигатели (ТРД). Основными ха�рактеристиками одноконтурных РД является сила тяги Р и удельный расход топлива                           Тягу такого РД в первом приближении можно представить в виде (                     ).

Основным двигателем пилотируемых ЛА является ТРД, схема ко�торого изображена на рис.2.5, а на рис.2.6 — его основные харак�теристики. Рост тяги при числах М   1 объясняется повышением скоростного напора       воздуха на входе двигателя, падение же тяги при  больших числах М соизмеримостью скорости и скорости истечения газов из реактивного сопла.

Излом высотной характеристики ТРД связан с особенностями па�раметров международной стандартной атмосферы (МСА), .для которой принято, что в диапазоне высот 0  II  11000 м происходит падение окружающей температуры с градиентом, равным  		 ,а р диапазоне высот 11000 Н  20000  температура остается постоянной (        

= -56,5(С ).

Многоконтурными РД — называют двигатели, в которых тяга создается не только одной реактивной струей. К такому типу двигателей отно�сят турбовинтовые и турбовентиляторные двигатели (ТВД), тяга кото�рых в первом приближении может быть записана как; 

 												(2.25)

Здесь              — мощность на валу двигателя

— КПД.

Комбинированными РД — называют двигатели, образованные путем при�менения двух или более одноконтурных двигателей. Например, одно�временное использование ТРД (основной двигатель ЛА) и РДТТ (стар�товые ускорители).

Аэродинамическая сила_____и аэродинамический момент М     Крылья ЛА данной схемы, являются хорошо обтекаемыми телами. Согласно теоремы Н.Е.Жуковского, если потенциальный поток идеальной "жид�кости", имеющей скорость на бесконечности, равную            	, плавно обтекает некоторый контур, причем циркуляция скорости вокруг этого контура равна        , то сила, действующая на этот контур, равна

 												(2.26) 

Здесь             — плотность жидкости;

— циркуляция вектора скорости по контуру обтекае�мого тела, являющаяся мерой неравномерности распределения скоростей.

Аэродинамическая сила       , действующая на ЛА, приложена в центре давления, за который принимают точку пересечения силы с хордой крыла. Центр давления ЛА не совпадает  с его ц/м, что приводит к появлению момента аэродинамических сил М     . Аэродинамическую силу         и аэродинамический момент М      обычно представляют в следующей стандартной форме: 

 												(2.27)

(2.23)

Здесь       и        — коэффициенты аэродинамической силы и аэродинамического момента соответственно;           — площадь крыльев,          — размах крыльев,              — скоростной напор.

Аэродинамическую силу         раскладывают по осям скоростной СК (ОХАУА А)

 											 (2.29)

где 								— сила лобового сопротивления;

— подъемная сила;     (2.30)

— аэродинамическая боковая сила; 

СХ — коэффициент силы лобового сопротивления;

СУ — коэффициент подъемной силы; 

С    — коэффициент боковой силы. 

Аэродинамический момент М    раскладываем по осям связанной СК.

— аэродинамический момент крена;

— аэродинамический момент рыскания;

— аэродинамический момент тангажа.

Стр. 27 — не понятна привязка сноски�.

— коэффициент момента крена;

— коэффициент момента рыскания;

— коэффициент момента тангажа;

— средняя аэродинамическая хорда крыла ЛА.

Ветчина силы     и момента М    зависят от режима полета JIA, под которым понимают совокупность параметров, определяющих кинематику полета ЛА. Всякое движение ЛА есть ряд сменяющих друг друга режимов его помета, которые в общем случае представляют собой неустановившие�ся (нестационарные) режимы полета. При неустановившемся движении аэродинамические силы и их моменты определяются не только кинематическими параметрами движения ЛА в данный момент времени, но и всей предысторией его движения до данного момента времени. Однако в боль�шинстве практических случаев при решении задач наведения кинемати�ческие параметры движения изменяются по времени сравнительно мед�ленно. Вследствие этого нестационарность обтекания сказывается на величинах сил и моментов незначительно. Поэтому справедлива гипотеза стационарности: аэродинамические силы и моменты, действую�щие на ЛА  в неустановившемся полете, полностью определяются кине�матическими параметрами движения ЛА в данный момент времени.

Частным случаем движения ЛА является установившийся режим поле�та, при котором все параметры, определяющие кинематику полета оста�ются во времени постоянными.

Проектируя аэродинамическую силу      на оси связанной системы координат и учитывая  (2.30) получаем

где 

 												(2.32)

Сила тяжести ЛА       представляет собой сумму гравитационной силы и центробежных сил, вызванных вращением Земли. Учитывая диапазон высот и скоростей полета современного ЛА крылатой схемы, а также  ранее сделанное допущение, что                                        

допустимо записать, что                                               

где                                                                    						(2.33)

Таким образом, в первом приближении проекции на оси связанной СК внешних сил и моментов, действующих на ЛА в полото, могут быть записаны как

(2.3)

ИСХОДНАЯ МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ  ДВИЖЕНИЯ  ЛА КРЫЛАТОЙ

Данная модель является наиболее полной, и описывает пространствен�ное движение ЛА при условии, когда допустимы следующие допущения: конструкция ЛА абсолютно жесткая, масса его постоянна, справедлива гипотеза стационарности, угол тангажа      = ( 90(   и атмосфера спокойна.  Она, как отмечалось выше, составлена из четырех систем уравнений (2.4), (2.3), (2.17) и (2.21).

Для удобства дальнейшего изложения запишем исходную математическую модель движения ЛА крылатой схемы следующим образом:

(2.35)

где

РЕДУКЦИЯ МАТЕМАТИЧЕСКОЙ МОДЕЛИ  ДВИЖЕНИЯ  КРЫЛАТОГО ЛА.

Система уравнений (2.35), т.е. исходная математическая модель движения ЛА крылатой схемы) является сложной системой, правые части уравнений которой представляют собой функции многих переменных. Наиболее рациональным методой решения такой системы является интегри�рование с использованием цифровых (ЭВМ) или аналоговых (АВМ) вычисли�тельных машин, что широко применяется на практике, особенно на заклю�чительном этапе проектирования ПНК. На ранней стадии проектирования ПНК решение задач связано с учетом только наиболее существенных факторов, влияющих на динамику ЛА.

Определение расчетной математической модели движения ЛА для конкретного случая проектирования ПНК производится путем редукции системы дифференциальных уравнений (2.35), основанной на их тщатель�ном анализе. Упрощение частей уравнений, системы (2.35) принципиально может быть осуществлено или путем замещения действительных связей

более простыми              , или полным отсечением "слабых" связей, причем при редукции модели могут использоваться одновременно оба метода. Примером первого типа редукции являются упрощенные кинематические уравнения Эйлера при малых углах     и      (2.5).

Второй тип редукции ММ движения ЛА состоит в следующем. Пусть ряд параметров движения ЛА                                    , а углы      и    — малые. Тогда в системе уравнений (2.35) останутся только 6-ть первых уравнений, описывающих изолированное движение ЛА в плоскости симметрии, которое называют продольным движением ЛА:

(2.36)

Пусть теперь Р =        ,

а углы     и         малые. Тогда система (2.35) примет вид: 



 												(2.37)

�Шесть последних уравнений системы (2.37) не зависят от шести первых и описывает изолированные движения ЛА в координатных плоскос�тях  ОХ    и  ОУ. Это движение называют боковым движением ЛА.



ОТНОСИТЕЛЬНЫЙ ФУНКЦИОНАЛ. ИДЕАЛИЗИРОВАННАЯ СИСТЕМА "ЛА-ПНК"

Ранее была дана математическая формулировка общей задачи автономного наведения (навигации): определить управление            , удовлетворяющее детерминированным ограничениям 		и  переводящее ЛА                    из состояния Х(0)=ХН  в состояние Х(Т)=ХК , так чтобы минимизировать некоторый функционал качества

Для решения поставленной задачи необходимо воспользоваться од�ним из методов отыскания экстремума функционала       . Для решения конкретных инженерных задач важно использовать процедуры, позволяю�щие доводить решение до числовых значений. В общем случае функционал

практически может  не иметь глобального экстремума (минимум или максимум). Вследствие этого возможна только сравнительная оценка, которая позволяет выбрать наилучшую программную траекторию из некото�рого числа (множества) вариантов возможных и допустимых траекторий для данного ЛА.

Пусть применительно к решаемой задаче рассматриваются два варианта А и В программной траектории (два варианта программного управления), удовлетворяющее всем детерминированным  ограничениям. Тогда в случае А имеем       , а в случае В —       . Следовательно, для сравнитель�ной опенки качества программного управления удобно использовать показатель:

 

где управлению            соответствует функционал        , а   управлению

Тогда при        0 вариант управления       и траектория   В являются предпочтительными, а при 0 — наоборот. Следовательно, сравнительная опенка позволяет выбрать лучший из некоторого числа вариант программного управления          . Однако, остается невыясненным принципиальный вопрос: существуют ли еще лучше варианты        ? Ответ на этот вопрос могла бы дать абсолютная оценка.

Сделаем пока необоснованное предположение, что известна такая траектория, т.е. такое программное управление             , для которой функционал I0   равен I0    и при любом другом программном управлении его функционал      не может быть меньше значения I0             . Программное управление		 (программная траектория), которой соответствует значение функционала  I0       представляет собой обычно управление некоторым идеализированным ЛА, который априорно принципиаль�но в реальных условиях реализован быть не может. Но программная траектория движения такого идеализированного ЛА как бы является "нулем  отсчета". Тогда для реального              программного управления и соответствующего ему реального функционала I0реал величина I = I0p - I0  показывает насколько снижается эффективность программных  управлений реальными ЛА по сравнению с идеализированным. Итак, таком подходе определяется программная  траектория полета ЛА из состояния Х(0) = ХН  в состояние Х(Т) = ХК, доставляющая при соблюдении всех детерминированных ограничений минимум относительному функционалу:

(2.38)



Здесь I0реал — функционал вида I0  при управлении реальной системой "ЛА-ПНК";

I0  —  функционал вида I0  при управлении идеализированной системой "ЛА-ПНК.

Таким образом, вопрос состоит в том, что выбрать в качестве идеализированной системы "ЛА-ПНК".

Введем понятие времени регулирования, под которым будем понимать время от момента подачи управляющего сигнала на динамическую систему до начала осуществления стабилизации заданной координаты управления с требуемой точностью. Обозначим          — время регулирования по координате        . Обычно для простоты рассматривают управляющее возмущение в виде единичной скачкообразной функции (Рис. 2.7), т.е

В динамике полета ЛА широко используют понятие перегрузка. Коэффициентом перегрузки или просто перегрузкой называют безразмерное отношение геометрической суммы всех действующих на ЛА сил, за исклю�чением силы тяжести, к силе тяжести.           

(2.39) Равенство   =0 означает, что на ЛА действует только неуравновешенная сила тяжести.

Перегрузка       —  вектор, который можно разложить по осям связанной СК

Здесь

— продольная перегрузка;

— нормальная перегрузка;   (2.40) 

— поперечная перегрузка.

Положительный знак перегрузки означает, что соответствующая сум�марная сила (числитель выражения) направлена в положительную сторону соответствующей оси координат. Так, в нормальном полете         0, если сила действует по отношению к летчику в направлении "ноги-голова".

Обычно в установившемся горизонтальном полете с постоянной ско�ростью     =0,     =1,    =0. Поэтому при исследовании динамики полета часто используют понятие приращения нормальной перегрузки равное                                                      					(2.41) 

Для примера рассмотрим продольное движение ЛА. Обычно       	(1(2)с, a       = (40(80 )с, т.е.	Поэтому при управлении высотой полета, учитывая существенную разницу времен регулирования,

допустимо в первом приближении положить, что

, т.е. пренебречь временем вывода ЛА на заданную перегрузку по сравнению с временем установления ц/м ЛА на траектории (на задан�ной высоте полета (Рис.2.3)). Тогда                              

(2.42)

Система (2.48) представляет идеализированный ЛА, поскольку реальный ЛА выходит на заданную перегрузку за определенный промежуток времени, не равный нулю.

Аналогично для изолированного бокового движения ЛА обычно прини�мают, что                          и идеализированный ЛА в боковом движении описывается следующей системой уравнений:

 (2.43)

Таким образом, функционал для идеализированной системы рассчиты�вается для системы "ЛА-ПНК", причем математическая модель движения ЛА описывается системами (2.42), или (2.43).

2.2. Математическая модель движения ЛА типа носителя

баллистических ракет.�

Траектория баллистической ракеты (БР) существенным образом от�личается от траектории ЛА других подклассов. Она состоит из двух участков — активного и пассивного. На активном участке ракета дви�жется с ускорением под действием силы тяги двигателя и запасает кинетическую энергию, за счет которой осуществляется полет на пассивном участке. Построение программной траектории осуществляется на активном участке движения ракеты. На пассивном участке (на участке свободного полета) БР движется в основном под действием силы тяжести, обусловлен�ной гравитационным полем Земли, которое определяется моделью "фигуры" Земли.

Модели "фигуры" и гравитационного поля Земли.

Точная "фигура" Земли представляет сложную поверхность, форма которой определена лишь приближенно. Наиболее точной моделью "фигуры" Земли является ГЕОИД — гипотетическая поверхность уровня потенциала силы тяжести, приблизительно совпадающая со средним уровнем воды в океанах, а на материках с уровнем воды в воображаемых узких каналах, сообщающихся с океаном. Геоид имеет сложную и неправильную форму, обусловленную распределением масс в Земной, коре и на поверхности Зем�ли. В каждой точке геоида нормаль к его поверхности совпадает с направ�лением силы тяжести, т.е. равнодействующей сил тяготения и центробеж�ной силы от вращения Земли.

Следующим приближением к реальной "фигуре" Земли является тело, поверхность которого ограничена, сплюснутым эллипсоидом вращения. Малая полуось (полярная) равна       = 6.356.856 м, — большая полуось (экваториальная)  а= 6.378.245 м.

Направление малой полуоси совпадает с направлением оси суточного вращения Земли.

Положение меридиана относительно главного определяется долготой (определяется дугой экватора)      = 0,180°  в западном и восточном направлениях. Положение точки на меридиане определяется широтой (Рис.2.9) 

Различают геоцентрическую широту     и географическую или геодезическую широту      , которая определяется углом, образованным нормали к поверхности сфероида (эллипсоида) с плоскостью Земного эк�ватора. Широты измеряются в диапазоне    -90°, 90°    Линии  при

называют параллелями.

Наиболее простой и наименее точной моделью Земли является шар (      = 6371.1 км), приблизительно равный Земле по объему. Этой мо�делью ограничимся в данном курсе.

В ряде случаев, когда исследуются траектории полета ЛА небольшой протяженности ( 200 - 500 км) или траектории ЛА с малыми скоростями полета по сравнению со второй космической скоростью, ил траектории, характеризующиеся и тем и другим одновременно, допустимо не учитывать кривизну Земли и считать ее поверхность плоской. При этом можно пренебречь и вращением Земли.  

Модели "фигуры" Земли тесно связаны с моделью ее гравитационного поля.

По закону всемирного тяготения частица массы		притягивает час�тицу массы М    с силой, действующей по прямой, соединяющей частицы, прямо пропорциональной произведению их масс и обратно пропорциональ�ной квадрату расстояния между ними,





где М   = 5,9761024 кг   — масса Земли,

- гравитационная постоянная,     = 6,67210   Н.М2 кг -2,

единичный вектор направления от частицы М к частице массы 	.Силовое воздействие на частицу единичной массы      =1 равно:





Если каждой точке пространства ставится в соответствие некоторая сила, определяемая функцией	

то говорят, что задано силовое поле. В рассматриваемом случае поле называется центральным полем Ньютоновского тяготения. Если для данного силового поля существует скалярная функция  (           ) такая, что

то поле называют потенциальным, а скалярную функцию             — его потенциалом. Для центрального поля тяготения:

или                                       										(2.40)

где               = 3,93600. 10 14 м3/c2								          (2.43)

	При полете ЛА над плоской Землей ее гравитационное поле принимают однородным и плоско - параллельным. В этом случае ускорение силы тяжести не зависит от высоты полета ЛА, а также то направления по нормали к поверхности.



Системы координат

Геоцентрическая экваториальная инерциальная система координат  ОЗХГЭУГЭ   

Начало системы ОЗ  совмещено с центром Земли (Земля шар!) Рис.2.10

Плоскость ОЗХГЭУГЭ —совпадает с плоскостью экватора в текущий момент времени.

Ось   ОЗХГЭ  направлена в точку весеннего равноденствия (точка весна — точка звездного неба, в которой центр солнечного диска в своем движении по эклиптике�  пересекает экватор в направлении от южного к северному полушарию. Ось  ОЗ     ГЭ     — направлена к Северному полюсу, ось , ОЗУГЭ — дополняет систему правой.

Направление осей неизменно относительно звездного пространства, но система участвует вместе с Землей в ее годовом движении вокруг Солнца. Таким образом, система является инерциальной с точностью до орбитального движения Земли.

Геоцентрическая экваториальная вращающаяся система координат ОЗХГУГ 

Начало координат совпадает с центром Земли (Рис.2.11). Ось ОЗХГ — направлена по линии пересечения плоскости Гринвичского меридиана и плоскости экватора в текущую дату. 

Ось ОЗ     — совпадает с осью  ОЗ   , а ось ОЗУГ — дополняет систему до правой.

Объектоцентрическая орбитальная вращающаяся система координат ОХУ 

Начало системы координат О располагается в ц/м ракеты (Рис.2.12) Плоскость О Х У совпадает с текущим положением плоскости орбиты ЛА. Ось ОХ  лежит в плоскости орбиты ЛА нормально к его геоцентрическому радиусу - вектору и направлена в сторону движения ЛА.

Ось ОУ  coвпадает с направлением геоцентрического радиуса-вектора ЛА. 





Стартовая система координат ОIXCУC

Начало СК расположено в точке старта ЛА. Ось ОI УC — натравлена по нор�мали (геоцентрическому радиусу-вектору). Ось ОIXC  — в любом направлении в плоскости ОIXCУC , а ось ОI  дополняет систему до правой (Рис.2.13). При этом           — азимут прицеливания, (   =0(360). Начально-стартовая система координат ОIXCУC

В начальный момент времени системы ОIXCУC  	 и ОIXCУC    совпадают.

Затем система ОIXCУC  	не связана с Землей и не участвует в ее суточном вращении. Это инерциальная система координат. 

Связанная объектоцентрическая система координат О Х У    (Рис.2.14) Ось 0    параллельна оси ОI	, а ось ОХ параллельна продольной оси ЛА. 

Уравнения движения ЛА.

Сложность достаточно полного математического движения ЛА на активном участке траектории объясняется следующими особенностями:

- ракета не является твердым телом или системой твердых тел, т.к. беспрерывно расходуется ее масса;

- внутри ракеты, в пределах ее внешних контуров, постоянно происхо�дит перемещение частиц, находящихся в жидком или газообразном состоянии.

Это приводит к тому, что законы динамики твердого тела или сис�темы тел  за конечный промежуток времени принципиально не применимы. Однако рассматривая движение за бесконечно малый промежуток времени, возможно решать задачу о движении ракеты, используя известные теоремы динамики системы.

' Представим ракету в виде множества элементарных частиц, каждая из которых имеет массу       . выделим элементарную частицу      , которая через бесконечно малый промежуток времени    покинет   преде�лы ракеты (Рис.2.15).

В момент времени   масса ракеты равна (2.44)

Где          - масса всех частиц, заключенных в пределах внешнего обвода ракеты, кроме частицы. 

Пусть      - секундный расход массы. Тогда

(2.45)

Основные законы динамики тела допустимо применять для системы тел, поэтому будем рассматривать как единую систему все массы, со�держащиеся в ракете в момент времени      . Таким образом, система в момент времени    совпадает с ракетой.

В момент времени               частица массы         покинет гра�ницы ракеты. Система теперь состоит из двух частей: ракеты (без час�тицы     ) и отброшенной частицы			.

Пренебрежем внешними силами, действующими на частицу      , ис�текающую за время         через выходное сечение сопла двигателя. Силы взаимодействия между частицей       и газами, остающимися по�ка в ракете, являются внутренними силами для системы и не оказывают влияние на ее движение. Следовательно, силы, действующие на систему, совпадают с силами, действующими на ракету.

Уравнения движения ракеты получим, исходя из основных уравнений движения системы:

и							                                                          (2.46) 

Здесь		— главный вектор внешних сил;

— кинетический момент системы относительно ее ц/м;

МВН — момент внешних сил относительно ц/м системы;

— количество движения системы.

Уравнения сил. Количество движения системы определим, исходя из со�поставления выражения для вектора ц/м моменты времени     и

Пусть точка 0 — некоторый неподвижный центр (Рис.2.15). Положение каждой элементарной частицы      будет определяться век�тором        , а положение частицы         — вектором        , определяющим центр площади выходного сечения сопла двигателя.

Вектор положения ц/м ракеты    в момент времени        определяется как

 												(2.47)

Каждая частица перемещается вместе с ракетой относительно точки 0 и перемещается относительно самой ракеты, т.е. относительно ее ц/м. Положение ц/м также является переменным как относительно точки 0, как и контуров ракеты.

За время      масса ракеты изменится на величину и станет равной          		

 												(2.48)

Пусть скорость ракеты относительно точки 0 равна        . Тогда изменение радиуса-вектора центра масс ракеты за время         будет

 												(2.49)

Полагая скорость каждой частицы относительно точки 0 равной     , получим изменение радиуса-вектора частицы       за время         :

 												(2.50)

Теперь уже отброшенная частица не входит в состав ракеты и не участвует в формировании положения ее ц/м. Для определения положения ц/м ракеты в момент времени  (          ) справедливо:

 												(2.51)

Вычитая из (2.49) выражение (2.45) получим: 

 												(2.52)

Пренебрегая бесконечно малой высшего порядка              и раскры�вая выражения    и       , получим:



или



Сумма              с точностью до бесконечно малого количества движения отброшенной частицы совпадает с количеством движения раке�ты (       ), а разность           представляет собой вектор (Рис.2.15). Поэтому

 							(2.53) 

где

Количество  движения ракеты отличается от количества движения твердого тела вторым слагаемым — произведением секундного расхода массы на расстояние между ц/м ракеты и центром выходного сечения соп�ла.

Напишем выражение для количества движения системы в момент времени     и

В момент времени      система имеет то же количество движения, что и ракета											(2.54)

Для момента (          ) количество движения системы и ракеты приобретут некоторые приращения      и

Отброшенная частица        , принадлежащая системе, обладает сво�им количеством движения           . Следовательно, в момент (       ) можно записать:

 												(2.55)

Вычитая (2.52) из (2.53) получим:



Приращение количества движения ракеты определим из









где 		— скорость центра выходного сечения сопла;

— скорость, с которой отбрасывается частица из сопла.

Но                           	или

Следовательно,

и 												 (2.56) 

Таким образом



После приведения подобных членов и подстановки в (2.56) имеем: 

или												(2.57) 

Уравнение движения твердого тела имеет вид:



Обозначим через 

и назовем       реактивной сиплой (динамической тягой).

Таким образом, ц/м ракеты движется так же, как ц/м твердого тела с массой, равной массе ракеты, на которое действует кроме приложенных к ракете сил, еще реактивная сила

 																									(2.58)

Оценим составляющие реактивной силы. Запишем выражение в следую�щем виде



Второе слагаемое              т.к. скорость истечения       есть величина порядка километров в секунду, а скорость изменения ц/м ракеты относительно корпуса —величина порядка сантиметра в секунду. Доля третьего слагаемого         может быть достаточно заметной на участках резких изменений секундного расхода массы, например, на участках выхода двигателя на режим после его запуска.

Если            и время выхода двигателя на режим примерно 0,1с, то           10с-1. В целом же обычно для широкого подкласса ракет



В первом приближении пренебрежем членом          , т.к. действие его продолжается на очень малом интервале времени и в общем импульсе, сообщаемой ракете, роль его пренебрежимо мала. Таким образом,

 																									(2.59)

Пусть ракета закреплена на стенде (Рис.2.16), тогда разность реакции опор при работающем и неработающем двигателе дает величину так называемой стендовой тяги. При испытаниях вектор внешних сил складывается из силы тяжести      , реакции опор стенда

и статической тяги        , определяемой разностью давлений, действующих на ракету со стороны истекающих газов РВЫХ и внешнего давления атмосферы РА  на площади, равной площади выходного сопла        , т.е.



 												(2.60) 

где

 												(2.61)

Учитывая, что на стенде



и отбрасывая бесконечно малые высшего порядка, уравнение (2.60) можно записать как



или 

 												(2.62)



Выражение, стоящее в скобках, называют эффективной скоростью истечения и обозначают через 

Тогда в пустоте                       , а на Земле

Таким образом,        —  это скорость , которая,  будучи умножена на массовый секундный расход топлива, дает величину тяги двигателя в пустоте.

Аналогично, эффективная скорость истечения на Земле равна (2.63)

Следовательно, тяги при текущем давлении РН на высоте Н можно представить как

 												(2.64)

При стендовых испытаниях величину тяги Р и секундный расход определяют непосредственно с помощью измерений. Поэтому эффективная скорость истечения может быть определена на стенде 

 												(2.65)

Уравнение моментов. Кинетический момент системы КС  относительно ее ц/м в момент времени       совпадает с кинетическим моментом ракеты К относительно ее ц/м. Пренебрегая кинетическим моментом отбрасывае�мой частицы как элементарной частицы запишем 

 												(2.66)

Кинетический момент системы относительно ее ц/м в момент времени (        ) складывается из кинетических моментов ракеты и отброшен�ной частицы относительно ц/м системы

 												(2.67)

 где







Пренебрежем собственным кинетическим моментом отброшенной частицы (       ), отметим, что (        ) есть кинетический момент раке�ты относительно ее ц/м и что в момент времени      КС =К и отбрасывая, наконец, бесконечно малые величины второго порядка, тогда получим

 												(2.68)

 Раскрывая выражения для      (2.53) и      (2.56), будем иметь

или 

 												(2.69)

Но

 												(2.70)

Здесь          — локальная (относительная) производная, т.е. производная от вектора      относительно корпуса ракеты;     — угло�вая скорость вращения корпуса ракеты.

Подставим выражение (2.69) с учетом (2.70) в выражение (2.46). 

Тогда

 												(2.71)

Полагая, что ц/м ракеты и центр выходного сечения сопла распола�гаются на продольной оси  ракеты и пренебрегая геометрической и газо�динамической асимметрией истечения газов, считаем, что вектор и его локальная производная лежат на продольной оси ракеты, а вектор

— параллелен ей и      . Следовательно, 

 												(2.72)

Тогда имеем 

 												(2.73)

В отличие от твердого тела постоянной массы, главные моменты инерции ракеты во времени переменны. Поэтому

 												(2.74)

Второе слагаемое выражения (2.73) преобразовывается к следующему виду

 												(2.75)

Таким образом, окончательно уравнение моментов ракеты записывает�ся в проекциях на оси связанной СК как



 	

											(2.76)

где 

 												(2.77)

Следовательно, движение ракеты вокруг ц/м происходит так же, как движение твердого тела, обладающего теми же главными моментами инерции, что и ракета в данный момент времени, на которое действуют, кроме моментов, приложенных к ракете дополнительные моменты М  ,М и М   , называемые реактивными моментами. Момент М   является деста�билизирующим моментом, в то время как моменты М   и М  - демпфирую�щими моментами.

Полученные уравнения движения (2.58) и (2.76) показывают, что при  исследовании движения ракеты возможно пользоваться такими же уравнениями, как и для твердого тела, если к внешним силам, действую�щим на ракету, присоединить реактивную силу, а к внешним моментам — реактивные моменты.



3. ТИПОВЫЕ СТАЦИОНАРНЫЕ ТРАЕКТОРИИ ПОЛЕТА ЛА.

3.1. Траектории полета ЛА крылатой схемы.

Траектории полета ЛА. Полет ЛА крылатой схемы есть  его движение в воздушном пространстве с целью перемещения пассажиров и грузов из одной точки земной поверхности в другую.

	Движение ЛА как твердого тела в пространстве состоит из углового движения (движения вокруг центра масс) и поступательного движения (движения центра масс ЛА). Поступательное движение ЛА характеризуется траекторией полета, представляющей собой совокупность последовательных во времени положений центра масс в пространстве. Проекция центра масс ДА на поверхность Земли  будет является линией заданного пути или маршрутом полета.

	Автономная траектория ЛА крылатой схемы между двумя точками земной поверхности принципиально может быть проложена по ортодромии, локсодромии или по линии равных расстояний.

	В случае представления Земли как шара ортодромия является кратчайшим расстоянием между двумя точками на земной поверхности. Это дуга большого круга, плоскость которого проходит через центр Земли и две заданные точки пути на поверхности Земли (Рис. 3.1.)

	В общем случае ортодромия пересекает меридианы под различными, неравными между собой углами. Меридиан, проходящий через начальную точку, т.е. через исходный пункт маршрута (ИПМ), называют опорным меридианом (ОМ). Ортодрономический путевой угол (ОПУ) — угол, образованный северным направлением ОМ и линией заданного пути, рассчитывают по формуле ( Рис.3.3.)



 												(3.1)

где		и		— географические координаты (широта и долгота) ИПМ;

		и		— географические координаты  конечного пункта  маршрута  (КПМ).



Длину ортодромии, выраженную в градусной мере определяют по формуле

												(3.2)

или

 												(3.3)

Для получения значения     	в километрах нужно полученную величину

перевести в угловые минуты и умножить на 1,852 , если геог�рафическая широта приравнивалась к сферической. 

Локсодромия — это линия пути, пересекающая текущие меридианы под равными углами (Рис.3.2). Полеты по локсодромии в настоящее время практически не применяются.

Линия равных расстояний — линия, равноудаленная от некоторой точки на земной поверхности. Линия расстояний в самолетовождении применяется при астрономических измерениях высоты светила с помощью секстанта.�

Обычно траекторию полета ЛА представляют как совокупность эта�пов полета, которые отличаются друг от друга целями и требованиями. Как правило, цель этапа формируется как условие достижения такого состояния           , из которого возможен переход к следующему этапу. В идеальном случае всегда должно выполняться условие

 												(3..1)

 где 		— координаты состояния для    -го и (  +1)-го этапов полета

— момент времени окончания выполнения      -го этапа полета.

Для ЛА крылатой схемы различают следующие основные этапы полета  (см. рис. 3.4): взлет (участок 1), набор высоты полета с разгоном (участок 2), полет по маршруту (участок 3) снижение с торможением (участок 4), заход на посадку (участок 5) и посадка (участок 6).

В маршрутном полете ЛА совершает движение на установленном эшело�не полета. Этот этап начинается в исходном пункте маршрута (ИПМ), при полете по маршруту возможны изменения в направлении полета, кото�рые производятся в промежуточных пунктах маршрута (ППМ) (рис.3.5) угол разворота при этом определяется как 

 													(3.5)

Здесь		        - заданные конечный и начальный путевые углы ППМ.

Типовые маневры ЛА. Движение ЛА на том или ином этапе полета, как правило, состоит из первого ряда элементов отдельных движений или маневров . Будем рассматривать только типовые маневры ЛА, связанные с программной траекторией полета.

Маневры ЛА в вертикальной плоскости. Движения ЛА при выполнении типовых маневров в вертикальной плоскости (вектор скорости ЛА лежит в плоскости его симметрии, а угол крена равен нулю), удобней искать в скоростной системе координат — ОХАУА  А.

Для перехода от уравнений продольного движения ЛА, записанных в проекциях на оси связанной системы координат - ОХУ     , умножим первое уравнение системы ( 2.   ) на         , второе — на 			и просуммируем эти уравнения. Затем первое уравнение умножим на 	   , а второе — на          и просуммируем их. Кроме этого раскроем вы�ражения



и примем во внимание, что                        . В результате этих преобразований получим следующую систему уравнений

												(3.4)



Принципиально при реализации программной траектории полета можно выделить следующие типовые маневры ЛА. 

Прямолинейный горизонтальный полет с 



 												(3.5)

Прямолинейный горизонтальный полет с разгоном (торможением)

 												



 												(3.6)



Набор высоты с постоянной скоростью и углом наклона траектории. 



 												(3.7)



Набор высоты с разгоном (угол наклона траектории переменный), описывается системой уравнений (3.4). 

Маневры ЛА в горизонтальной плоскости.  Из всей совокупности ма�невров ЛА в горизонтальной плоскости рассмотрим только правильный разворот (вираж) ЛА, выполняемый с постоянной скоростью попета при постоянном угле крена. Из рис.3.6  следует





где  КР — радиус разворота..

или



Но   	                , тогда 

 				

 												(3.8)



ЭКСПЛУАТАЦИОННЫЕ ОГРАНИЧЕНИЯ ПАРАМЕТРОВ ДВИЖЕНИЯ ЛА КРЫЛАТОЙ СХЕМЫ 

При формировании программной пространственно-временной траекто�рии необходимо учитывать допустимые пределы изменения параметров движения ЛА. Эти параметры и пределы их изменения определяются эксплуатационными  и аэродинамическими особенностями ЛА и характером тактической задачи, выполняемой ЛА. Эти ограничения можно разбить на три группы:

- к первой группе относят параметры, определяющиеся аэродинамическими и прочностными ограничениями ЛА;

- ко второй группе — параметры, определяющиеся спецификой требо�ваний к выполнению заданной программы полета, например, геометрические и акустические ограничения;

- к третьей группе — параметры, определяющиеся физиологическими ограничениями (характерны только для ПЛА). 

Первая и вторая группа ограничений связана с безопасностью полета ЛА, третья — с обеспечением необходимого уровня жизнеобеспечения экипажа или комфорта пассажиров.

К аэродинамическим и прочностным ограничениям относятся: коэффициент подъемной силы СУ  и угол атаки      , определяющиеся возможностью выхода ЛА на режимы "сваливания" или "тряски"; нормаль�ная       и боковая      составляющие перегрузки; угол тангажа    , определяющийся в основном  режимом работы двигателя или комфортом пассажиров (углом наклона пола пассажирского самолета); угол крена             , определяющийся в основном ограничением по углу атаки     ; скорость полета      , определяющаяся, с одной стороны, максимально допустимым скоростным напором	     (прочность ЛА и возможность воз�никновения флаттера) и, с другой стороны, возможность выхода ЛА на режимы "сваливания".

Предельно допустимый СУ — это наибольший разрешаемый в нормальной летной эксплуатации ЛА СУ,  при котором еще обеспечивается бе�зопасность полета ЛА. Обычно (Рис.З.7)

Одним из наиболее важных ограничений является ограничение угла ата�ки

Диапазон эксплуатационных углов атаки      заключен между пре�дельными углами атаки      и         (Рис. 3.7) Наибольшая предельно допустимая       соответствует величине СУ ДОП и равна



Максимальная эксплуатационная перегрузка также определяется проч�ностью конструкции ЛА и ее величина выбирается с запасом относитель�но значения	разрушающего  его конструкцию



Обычно величины СУ ДОП для  различных режимов полета ЛА строят в виде зависимости от числа М (Рис.3.3).

При рассмотрении диапазона возможных режимов полета ЛА ограничиваются определением диапазона режимов установившегося горизонтального прямолинейного полета (ГП), условиями которого в первом приближении, дающими достаточную для практики точность являются	         и

В режиме прямолинейного ГП значение СУ ДОП    ограничивает мини�мально возможную скорость полета. Из зависимости имеем





Если СУ ДОП =         и                  , то

что соответствует постоянной приборной скорости полета.







При полете  на скоростях, при которых еще не проявляется сжимаемость воздуха, СУ ДОП = 	и диапазон возможных режимов ГП ЛА ограничивается постоянным значением            . С увеличением высоты полета значению             соответствуют  все большие значения числа М. Сжимаемость воздуха, вызывающая уменьшение значений СУ ДОП не понятно положение сноски� 

приводит к увеличению         . На больших высотах полета ЛА начинает существенно уменьшаться тяга ТРД, и определяющую роль начинает играть второе условие ГП - Р - X. Это условие определяет ограничение    	и	     , а также предельную высоту ГП.

Предельное значение числа МПР ограничивается из соображения, связанных с аэродинамическим нагревом элементов конструкции Л.А. Максимальная скорость полета ЛА ограничивается и условиями прочности его конструкции. Это ограничение соответствует



Приведенные выше ограничения режимов ГП ЛА определяют диапазон режимов ГП по скоростям (числам М) и высотам (Рис.3.9). Здесь кривая 1  определяется условием СУ ДОП , кривая 2 - Р - Х (возможностями двигателя ЛА), кривая 3 — соответствует МПР, кривая 4 — соответствует ограничению            . Участок 1-3 области ГП в значительной степе�ни зависит от        , чем она больше, тем правее проходит граница

В общем случае левая граница области ГП строят по эволютивной скорости полета        , за которую принимают

Геометрические ограничения на всех этапах полета ЛА сводятся к ограничениям вызванным требованиями эшелонирования и разгрузки воз�душного пространства в районе а/п. В РФ принято следующее верти�кальное эшелонирование  НЭШ = 300 м до высот Н	6000 м, 		600 м при 600	Н 9000 м и 1000 м при  Н    9000 м. 

В горизонтальной плоскости эшелонирование равно ( 500 м.

Из всех типов акустических ограничений при формировании программных траекторий наиболее важным является ограничение по уровне интенсив�ности звукового удара при переходе ЛА  на сверхзвуковые режимы полета. Это определяет порядок режима работы двигательных установок ЛА. При�мерная область чисел М, при полете в которой отсутствует звуковой удар около поверхности Земли изображена на рис. 3.10.

При формировании программных траекторий из всех физиологических ограничений основную роль играют ограничения по нормальной перегрузке			.

При продолжительном воздействии      =2 у человека происходит понижение остроты зрения. При   = 4 — периферическая слепота, при 		= 5 — временная слепота и потеря управления  телом   = 6 — поте�ря сознания. При продолжительною, воздействии      = - 2 происходит ухудшение зрения и головная боль,  при     = -3 — кровоизлияние слизистой  оболочки глаза, а при      	= -4  — потеря сознания.

Постоянно действующую     = -5 человек выдерживает в течение не более 0.5 с, а   	 — не более 20 с.

Влияние на человека воздействий знакопеременной нормальной пе�регрузки приведено на рис. 3.11.





3.2. ТРАЕКТОРИИ БАЛЛИСТИЧЕСКОЙ РАКЕТЫ



Типовые траектории баллистических ракет (БР) существенным образом отличаются от траекторий ЛА других подклассов — они состоят из двух участков — активного и пассивного. На активном участке ракета движется с ускорением под действием силы тяги двигателя и запасает кинетическую энергию за счет которой осуществляется полет на пассивном участке. В конце активного участка траектории, когда ракета приобретает скорость, имеющую заданную величину и направление, двигательная установка отклю�чается.

Баллистические ракеты стартуют с пусковых установок вертикально вверх. Через несколько секунд после старта, продолжая подъем вверх, она начинает постепенно уменьшать угол тангажа,  наклоняясь в сторону цели пока не достигнет расчетного конечного угла тангажа. 

На завершающей отрезке активного участка траектории угол тангажа выдерживается постоянным и БР летит прямолинейно.

Таким образом в конечной точке активного участка траектории дви�жение БР характеризуется следующими параметрами:  высотой конечного участка, горизонтальной дальности от места пуска — 	    , — НК линейной скоростью — углами тангажа    		и разворота.

Траектория баллистической ракеты на пассивном участке полета.

В данном курсе рассматриваются только траектории БР пересекающие�ся с поверхностью Земли. Траектория свободного полета БР и точка ее пересечения с поверхностью Земли определяется координатами ракеты в момент выключения двигателя, а также величиной и направлением траек�тории на активном участке ее полета, двигаясь с которой  БР выводится в такую точку пространства с такой величиной и направлением век�тора скорости, чтобы перемещаясь дальше по траектории свободного по�лета, головная часть БР была доставлена в заданный район земной по�верхности. Если эти условия в конечной точке активного участка не будут соблюдены, то ошибка наведения не может быть исправлена. Таким образом, пассивный участок траектории полета БР диктует условия  пост�роения программной траектории на активном участке полете.

Тип траектории БР на пассивном участке зависит от требуемой даль�ности полета.

Параболические траектории пассивного участка полета. При дальнос�ти полета БР но превышающей одной тысячи километров допустимо пола�гать, что земная поверхность является плоской, движение БР происхо�дит в пустоте, а гравитационное поле Земли однородно и плоско-парал�лельно. Ускорение силы тяжести не зависит от высоты полета и направ�лено по нормали к поверхности Земли.

Введем СК OXIУI начало  которой О расположено на земной поверх�ности. Ось ОХI направлена по касательной к поверхности 3емли, а ось ОУI перпендикулярна оси ОХ1 проходит через точку начала пассивного участка и направлена       от поверхности Земли (Рис.3.12)

Единственная сила, действующая на БР массой   в точке Н, есть сила тяжести       . Тогда

что соответствует равноускоренному движению, для которого

 												(3.9)

 и

(3.10)

где                — высота полета, скорость и угол наклона скорости к плоскости горизонта, соответствующие начальной точке Н. 

Исключая из (3.10) время  	     , получаем уравнение траектории 

 												(3.11)

представляющую собой параболу.

Рассмотрим часть параболы выше уровня УН . Проведем ось О2Х2 на этом уровне (У2Н = 0), тогда Х1 = Х2 

 												(3.12)

Обозначим через             и                     ,и перепишем уравнение (3.12) в виде

 												(3.13)

 Корни уравнения (3.13), полученные из условия У2 = 0, дают точки пересечения параболы с осью О2Х2 : Х2 = 0 и Х2 = 

Совершенно очевидно, что Х2 — является дальностью полета БР.

Введем еще одну СК O3X3У3 начало которой O3 расположим на оси О2Х2 на расстоянии Х2=         от точки О2 оси O3X3  и O3У3 параллель�ны осям О2Х2 и O2У2 соответственно. Связь между координатами Х  и У выражается следующими соотношениями

Представим эти соотношения в (2.91) и получим уравнение траектории в СК O3X3У3



в котором отсутствуют члены с нечетными степенями Х3. Следовательно, ось O3У3 является осью симметрии параболы, т.е. осью симметрии траек�тории полета БР в данном случае.

Величину и направление скорости БР в любой точке траектории опре�делим, используя выражения (3.9) и (3.10):

 												(3.14)

или                                                          

 												(3.15)

из (3.14) и (3.15) следует, что

- скорость БР убывает с высотой полета, достигая минимального значения в вершине траектории, причем скорость в двух точках траекто�рии с одинаковыми высотами равны по модулю;

- углы наклона вектора скорости в двух точках траектории с одинаковыми высотами равны по величине и противоположны по знаку.

При достижении вершины УI = 0. Тогда время достижения вершины из (3.9) равно

 												(3.16)

Используя (3.10) и (3.16) определяем координаты вершины траектории 

 												(3.17)

Поскольку в точке падения УI = 0, то из (3.10) находим момент паде�ния БР     :

 												(3.13)

Следовательно, полная дальность полета равна 

 												(3.19)

Определим, при заданных      и       оптимальный угол наклона на�чальной скорости                  , обеспечивающей максимальную дальность поле�та Х 



Представим уравнение  (3.11) в виде

Но при ХС   УI и 

 												(3.20)



Введем подстановку          , приравняем производную и определим величину    соответствующую максимальной дальности

т.е.                                            							            (3.21)

Подставляя (3.21) в (3.20)  получаем

 												(3.22)

Тогда, используя (3.21) и (3.22), имеем

Определим оптимальный угол          , обеспечивающий максимальную величину ХС     (УIH = 0):

Следовательно, ХC        достигается при          = 45(.

^

При УH =0 параметры траектории принимают вид: 

 												(3.23)

При      = 45(              и                    , т.е.

Зависимость дальности Х„ при              изображена на рис.3.13 а семейство траекторий БР при                 и при изменении = 0(90(  — на рис.3.14.

Огибающая семейства траекторий (Рис.3.14) называется параболой безопасности или параболой достижимости. Ни одна точка пространства вне параболы безопасности не может быть достигнута траекториями БР, имеющими      не больше  заданной.

Рассмотрим изменение характеристик траекторий БР при малых изме�нениях начальных условий. Для простоты рассмотрим  случай, когда УН = О. Из выражения (3.23) получим



Откуда

или

Следовательно, изменение      на 1% приводит к изменению даль�ности на 2%. 

Аналогично получаем

Следовательно, при углах близких к       =45( малые изменения угла      не приводят к изменению дальности.

Выведенные формулы параметров параболических траекторий БР поз�воляют в пределах их применимости (дальности полета меньше тысячи километров) решить следующие задачи формирования программной траек�тории БР на активном участке.

- по заданным		                     определить дальность полета БР;

- по ХЗАД, УЗАД, и	         определить	    ;

- по ХЗАД  и УН ЗАД определить        при          ;

- по      и УН ЗАД определить        для  	        ;

- определить        	в зависимости от 	 	    и                          .

Эллиптические траектории пассивного участка полета.

При дальности полета БР свыше тысячи километров необходимо учиты�вать кривизну земной поверхности. Как отмечалось ранее в первом приближении для данного случая допустимо принять сферическую модель "фигуры" Земли. Рассмотрим движение БР массой    на пассивном участ�ке полета в некоторой инерциальной системе координат, начало которой совпадает с центром Земли. Полагаем, что

- единственным источником силового воздействия на БР является гравитационная сила;

- гравитационное поле Земли является центральным полем и его сило�вое воздействие на БР подчиняется Ньютоновскому закону притяже�ния массы БР массой Земли.

В соответствии со вторым законом Ньютона уравнение движения БР

имеет вид 

 												(3.24)

где		— вектор силы, действующий на БР;

— вектор ускорения, сообщаемого БР силой            .

Но 

или (см.2    ) 

и поскольку

где        — радиус-вектор от центра Земли до ц/м БР, выражение (3.24) принимает вид

 												(3.25) 

Если выражение (3.25) векторно умножить на   	 и проинтегрировать, то получаем векторный интеграл площадей 

 												(3.26)

где С - векторная константа площадей.

Умножим теперь векторно друг на друга соответственно левые и правые части уравнения движения БР (3.25) и интеграла площадей (3.26)



После преобразований и интегрирования  получаем векторный интеграл  Лапласа

 												(3.27)

где        — вектор Лапласа.

И, наконец, умножим скалярно на        левую и правую части (3.27): 

 												(3.28)

Обозначим через      угол между векторами      и        . Тогда (3.28) приводится к виду

Тогда уравнение траектории БР на пассивном участке полета запишется как



 												(3.29)



где             и 

Выражение (3.29) есть уравнение  кривой второго порядка в полярной СК. Ограничивая рассмотрения подкласса БР, траектории которых на�чинается и завершаются на поверхности сферической Земли, имеем      1, что соответствует уравнению эллипса.

Известно, что эллипс характеризуется большой и малой осями 2а = АВ и 2в = СД (рис.3.15), расстоянием между фокусами -2с =     , эксцентриситетом                 и фокальным параметром			. В рассматриваемом случае           и            , размер и положение плоскости траектории БР. Прямая, совпадающая с вектором     , назы�вается линией апсид или апсидальной осью траектории. Угол      — ис�тинная аномалия — характеризует положение БР на траектории (рис.3.16).

Итак, траектория БР, начинающаяся и завершающаяся на сферической поверхности Земли, представляет собой эллиптическую траекторию, при�чем перигей такой орбиты меньше радиуса Земли (Рис.3.17). На рис.3.17 обозначены через       — центр Земли, являющийся одним из фокусов эллиптической траектории БР, 0 — точка старта, Н — начальная точка пассивного полета (эллиптической траектории), С — точка падения, ХН  , УН  - координаты начальной точки Н относительно точки старта,  		и     — радиальные расстояния от центра Земли соответственно до начальной точки и точки падения,       — абсолютная скорость в начальной точке,          — угол наклона вектора  скорости к гори�зонту в  начальной точке, В — вершина (апогей) эллиптической траек�тории,         — центральный угол, соответствующий активному участ�ку полета БР,         — центральный угол, соответствующий свободному (пассивному) участку полета,        — центральный угол, определяю�щий положение апогея траектории относительно начальной точки,    — ра�диус земной поверхности. 

Будем считать, что дальность активного участка     известна

т.и. известны координаты начальной точки ХН и УН. Из рис. 3.17 имеем 

и



Тогда полная дальность полета, под которой понимают длину дуги на

поверхности Земли, будет равна 

 												(3.30)

Таким образом, определение дальности свободного полета БР по эллиптической траектории, сводится к определению угла		.

Прежде чем определить величину угла      , определим каков дол�жен быть вектор скорости БР в точке 1 эллиптической траектории по�лета, чтобы в своем движении она прошла через точку 2, если векторы положения этих точек в инерциальною пространстве     	и 	     извест�ны (Рис.3.13).

Назовем проекцию вектора     на направление радиуса-вектора радиальной скоростью БР —     , а проекцию на нормаль к радиусу-век�тору    — трансверсальной скоростью —                      .

Для определения величин этих компонент скорости воспользуемся уравнением траектории (3.29) и интегралом площадей (3.10). 

Дифференцируя (3.29) по времени находим значение радиальной компоненты скорости 

 												(3.31)

Трансверсальную составляющую скорости определим как

 												(3.32)

Для определения величины     найдем     компонентную форму записи интеграла площадей. Пусть       и     — орты геоцентрической инерциальной СК. (Рис.3.19). Тогда

и

Выберем СК с ортами         и  К , так, чтобы орт К системы был направлен по вектору С.

В такой системе

�причем



Переходя к полярной системе координат		 и с учетом (3.26) окончательно получим 

 												(3.33)

Следовательно,

 												(3.34)�и выражение (3.32) принимает вид

 												(3.35)

Поскольку траектория БР проходит через точку 2, то можно записать

  			дублируется номер выражения		((3.35)

 	

Преобразуем формулы (3.35) и (3.31) (3.35) к виду� 	(3.36)

 	(3.37)

 	(3.38)

Но (см. рис.3.18). Тогда выражение (3.36)�можно представить как

или

Учитывая (3.37) и (3.38) получим

 	(3.39)�Из выражения

с учетом (3.35) находим, что

 	(3.40)�Подставляя в (3.39) (3.40) и умножая все на , окончательно�запишем

	(3.41)

Это уравнение устанавливает соотношение между компонентами

и вектора скорости в точке 1, выполнение которого обеспечивает прохождение траектории БР через точку 2.

Совместим теперь точку 1 с точкой Н, а точку 2 с точкой С и�учтем, что                       , и что для точки II справедливо

Тогда (3.11) примет вид 

 												(3.42)

Преобразуем (З.42) следующим образом:

— введем параметр по соотношению� 	(3.43)

— умножим (3.42) на и примем во внимание , что�

и

причем 	и

 разделим все на 					, получим

т.е. получим квадратное уравнение относительно

 	(3.44)�где

Решением уравнения (3.44) будет

Окончательно по формуле (3.30)



где

�Рассмотрим честный случай) когда 			и

Тогда

и 			или 									(3.45)

Используя (3.45) можно получить наглядное представление�о зависимости дальности от начальных условий свободного полета.�Пусть 	=1. Тогда 				и

или� 												(3.46)

Зависимости (3.46) соответствует линия на рис.3.20�При 		=2

или 												(3.47)�что также соответствует прямой линии (Рис.3.20)

	Определим оптимальное значение угла , при котором 	для�заданного достигается максимальный угол 		. Производная от

по имеет вид (3.45):

 	(3.46)

Откуда� 												(3.47)

Следовательно, оптимальный угол существует только для	 	1�Обращение в нуль знаменателя (3.46) происходит при 	1, 	т.е.�тогда, когда определение Н   ОПТ теряет смысл.�Подставляя значение (3.47) в (3.45) получаем�  												(3.48)



Исключая из (3.48) и (3.47) имеем� 												(3.49)

Это есть уравнение прямой, пересекающей оси координат на рис. 3.20 в точках      = 45( и   	 =90(.

Формулы (3.47) - (3.48) однозначно связывают значения  	    , и		.

Огибающая семейства эллиптических траекторий, отличающихся толь�ко       при всех прочих равных условий, является также эллипсом, апсидальная ось которого проходит через начальную точку. Этот эл�липс называют эллипсом безопасности или эллипсом достижимости (Рис.3.21).

Итак, для случая 	   =        эллиптические траектории обладают следующими свойствами

- дальность полета БР зависит только от      и       ;

- при заданном       большая дальность соответствует большему    ;

- при заданном      дальность в зависимости от     изменяется от нуля до некоторого максимального значения, причем каждому соответствует свое оптимальное значение       , при котором достигается максимальная дальность;

- зависимость максимальной дальности от угла     — линейная и существует в диапазоне углов     = 0(45(, причем с уменьше�нием        дальность увеличивается;

- заданную дальность при заданном        можно обеспечить двумя значениями углов          и              (кроме случая      );

- при      заданная дальность достигается при         ;

- при      малые ошибки в установлении          не приводят к ошибкам по дальности;

- при    (     и одинаковых ошибках в установлении        ошибка в дальности на пологих траекториях (           ) будет больше, чем на крутых (              );

- при 1      2 могут быть получены любые дальности в зависимости от угла       (Рис.3.22);

- при       2 получаются невозвращающиеся параболические или гиперболические орбиты;

- изменение начальной высоты полета      несущественно отражается на значении       (изменение      =200 км до      =300 км приводит к изменению       на 1,5 %).

Учет вращения Земли.

Для построения траектории БР относительно поверхности вращающейся Земли необходимо перейти от относительного движения БР (Земля непод�вижна) к ее абсолютному движению, а затем от абсолютного движения БР вновь к относительному движению (Земля вращается).

Первым шагом этого перехода является определение начальных усло�вий абсолютного движения БР по известным  начальным условиям  отно�сительного движения (Земля неподвижна). Введем геоцентрическую инер�циальную систему координат О Х У   , ось ОУ которая проходит через точку старта 0, а плоскость ОХУ в начальный момент движения БР про�ходит через радиус-вектор ракеты      и вектор абсолютной скорости  , а также используем геоцентрическую экваториальную  инерциальную СК, плоскость ОХУ которой содержит ось ОУ и стартовую систему координат (Рис.3.23).

Пусть ХНУН       и углы      и      —  начальные условия от�носительного движения известны (Рис.3.17). Тогда в начальный момент координаты в СК  О Х У   связаны с координатами ХН, УН   и

соотношениями (Рис.3.23). 

 												(3.50)

Составляющие относительной скорости      по осям СК  ОХУ

выражаются через ХН, УН      и       аналогичными формулами. Однако абсолютная скорость БР равна относительной скорости       и переносной скорости (          ), где        — угловая скорость вращения Земли. Следовательно, 

 												(3.51)

Здесь

Пусть географическая широта начальной точки Н есть       , а географические долготы начальной точки и точки старта —      и	. Тогда из рис. 3.21  можно записать

 												(3.52)



Из соотношений (3.52) следует, что

 												(3.53)

Обозначим через        — угол который горизонтальная составляющая абсолютной скорости БР образует с направлением на север (азимут).

Разложим, ректор абсолютной скорости      на составляющие вдоль меридиана, параллели и вертикали в точке Н (Рис. 3.24).

(3.54)

Аналогично (3.53) имеем 

 												(3.55)



Таким образом, соотношения (3.50)-(3.55) определяют начальные условия абсолютного движения БР на пассивном участке полета.

Определим географические координаты      и       текущей точки Р траектории БР в предположении, что Земля не вращается (Рис.3.25) Используем теоремы косинусов и синусов сферической тригонометрии:

или 

 												(3.56)

или 

 												(3.57)

Вследствие вращения Земли точка с координатами       и         сме�щается к востоку по параллели на угол          , где        время по�лета ракеты от начальной точки Н. Поэтому географические координаты движения БР относительно вращающейся Земли определяются формулами

(3.58)

(3.59)

По географическим координатам начальной и текущей точек опреде�лим нейтральный угол         , пройденный БР в относительном движении, и         — азимут направления на ракету из начальной точки Н, ко�торая к текущему моменту переместилась вместе с Землей и сохранила свои координаты: 

 												(3.60)

 												(3.61)

Зная значения        ,      и        абсолютного движения в точке с координатами       и           можно определить параметры УОТН, 

и       относительного движения в этой же точке в стартовой систе�ме координат, принимая во внимание, что 

 												(3.62)

ТРАЕКТОРИЯ БАЛЛИСТИЧЕСКОЙ РАКЕТЫ НА АКТИВНОМ УЧАСТКЕ 

ЕЕ ПОЛЕТА

Первая задача — определение скорости, которую БР должна раз�вить в конце активного участка для достижения поставленной цели (например, дальности полета) определяется геометрическими характе�ристиками траектории  на пассивном участке, т.е.  величинами   и		.

Наибольшую трудность в формировании программной траектории на активном участке полета БР является расчет ее траектории в плотных слоях атмосферы, т.е. начальный участок активной траектории. Сущест�вует достаточно большое количество проектно-баллистических методов расчета этого участка траектории. В данном курсе рассмотрены толь�ко принципиальные положения оценки различных параметров на конеч�ную скорость.

Атмосферная часть активного участка программной траектории полета БР

Для определения составляющих скорости полета БР от её проектно-баллистических параметров рассмотрим приближенное уравнение движе�ния ракеты в проекции на направление касательной к траектории



или                                                         

 												(3.63)

Представим член        , учитывая (2.      ) в виде

где

— стартовая масса БР. Член      запишем как



Обозначим через (3.64)

Здесь   РМ — стартовая нагрузка  на модель, т.е. стартовый вес, приходящийся на единицу площади поперечного сечения ракеты;

Т  - "идеальное" время, т.е. время в течение которого при данном постоянном секундном расходе сгорело бы коли�чество топлива, равное по массе начальной массе ра�кеты.

Тогда

и 

После подстановки в (3.63) выражений           ,       и (3.64) получаем





Проинтегрируем это выражение в пределах  от      до     и от 	до

Примем в качестве нижнего предела интегрирования параметры движе�ния в момент старта —      =1 и      =0.

Меняя местами нижний и верхний пределы  интегрирования с соответствующим изменением знаков окончательно подучим.

(3.65)

где      и        — значения параметров к концу активного участка траектории первой ступени БР,

Учтем, что

Здесь  РУД. П     — удельная тяга в пустоте; 

	РУД. О —   удельная тяга на поверхности Земли, 

		— стартовая нагрузка на тягу (отношение начального веса ракеты к тяге на поверхности Земли.

 Тогда выражение (3.65) можно зависать как

 												(3.66) 



где

Выражение (3.66) является основным  для приближенного вычисления скорости ракеты при разгоне на атмосферной части активного участка.

Первый член  в (3.66) представляет собой скорость, приобретен�ную ракетой, движущейся в безвоздушном пространстве при отсутствии внешних воздействий. Эту скорость часто называют идеальной скорос�тью. В практике проектирования ракет часто используют понятие ха�рактеристической скорости, под которой понимают требуемую для ре�шения данной задачи идеальную скорость. Характеристическую ско�рость оценивают, исходя из истинной скорости с учетом ожидаемых потерь.

Идеальная скорость — единственный положительный член в (3.66), т.е.     1 и        		— величина отрицательная.

Второй член в (3.66) —                    — определяет потери скорости на преодоление притяжения Земли. Это, так называемые, гра�витационные потери, являются наиболее существенными из всех потерь. Их величина зависит от вида простанственно-временной траектории на активном участке. Чеь положе траектория, тем меньше гравитацион�ные потери. Поэтому эти потери наиболее значительны на начальном участке активной траектории. Для одноступенчатых ракет они дости�гают   35 - 40% от истинной скорости, для двух-трех-ступенчатых ракет   — 18 - 20%.

Третий член в (3.66):

определяет потери скорости на преодоление сопротивления атмосфе�ры, т.е. на преодоление аэродинамической силы лобового сопротивле�ния. Эти потери в основном характерны для высот полета, равных (25-35)км и мало зависят от размеров ракеты, числа ее ступеней. Обычно для БР малой дальности эти потери не превышают 10-15% от истинной скорости, а для межконтинентальных БР     1�3%.

Четвертый член в (3.66) зависит от разности между тягой дви�гателей в пустоте и в реальных условиях. Он обусловлен действием противодавления со стороны атмосферы, снижающим полную величину возможного статического добавка тяги (       ), что приводит к потери скорости. Эти потери обычно составляют 7-15% — для ракет малой дальности полета и 1-3% — для БР межконтинентального класса.

Таким образом, конечная скорость на атмосферном участке актив�ного полета зависит от пяти независимых характеристик ракеты:

- удельной тяги в пустоте РУД. П;

- удельной тяги на поверхности Земли РУД. О;

- относительной конечной массы     ;

- стартовой нагрузки на тягу      ;

- стартовой нагрузки на мидель РМ.

На практике к этим пяти проектно-баллистическим параметрах добавляют еще шестой параметр — коэффициент формы БР равный

Коэффициент     показывает во сколько раз коэффициент силы ло�бового сопротивления данной реальной ракеты СХ  превосходит аналогичный коэффициент некоторой эталонной ракеты — СХ ЭТ.

Принципиально определенному набору шести проектно-баллистическим параметрам может соответствовать бесчисленное множество различных ракет, т.к. все параметры являются относительными величинами. Для определения одной конкретной ракеты  необходимо добавить  абсолютное значение какого-либо параметра, например, конечную массу ракеты  		.

Для вычисления интегралов       , входящих в выражение (3.66) в настоящее время разработан ряд

Внеатмосферная часть активного участка траектории. 

Траектория БР на этом участке траектории предствляет собой, движение второй ступе�ни практически в безвоздушном пространстве. Поэтому аэродинамическое сопротивление практически отсутствует. По-прежнему активный участок траектории происходит в центральном поле Земли. Согласно рис.3.26 уравнения движения БР в проекциях на прямоугольную систему координат имеют вид:

где 

Но в 2.1. было показано, что для шарообразной Земли со сферическим распределением  плотности потенциал записывается как 

Тогда, известно, что дифференцирование данного выражения по 	дает проекцию ускорения вдоль направления радиуса Земли

Если принять радиус Земли его среднему значению        =6371.1 км, а

— есть высота под поверхностью Земли, то величину ускорения сво�бодного  падения      можно представить как

Но Поэтому

Таким образом, система четвертого порядка (         ) не интегрируе�ма в элементарных функциях.

Для решения системы уравнений (       ) в первом приближении, что достаточно для приблизительного определения программной траекто�рии разложим в ряд            функции      и      и удержим в разложении только линейные члены. В качестве начальной точки, в окрестнос�тях которой производится разложение,  положим точку с координатами Х=0 и У-0. 

Тогда 

												(        )



 												(        )

и уравнения (         ) примут вид

 											(           ) 

											(          )

Итак, система уравнений  4-го порядка (        ) распалась на два независимых друг от друга уравнений, 2-го порядка. В общем случае правые части уравнений (      ) и (       ) являются некоторый функ�циями времени, т.к. тяга Р и угол тангажа      могут изменяться по произвольным законам. Чаще всего рассматривают линейное изменение угла тангажа во времени

 												(      ) 

Далее используют численные методы интегрирования





� Слово "принцип" (лат. основа, начало) - означает основное, исходное положение какой-либо теории, учения.

� Космическое пространство характеризуется следующими параметрами:

высота более 100 км (Н  100 км), давление меньше 10-2 Па (Р  10 -2 Па), плотность среды      10-6кг/м3

� Переменная величина 
I
(
...
) называется функционалом, завися�щим от функции 
F
(
...
), если каждой функции 
F
(
...
) из некоторого класса функций соответствует определенное значение 
I
(
...
),т.е. имеет место соответствие: функции 
F
(
...
) соответствует число
 
I.




� 

�  Факультативно для приборостроительного отраслевого факультета.

� В общем случае при наличии атмосферных возмущении движение ЛА относительно Земли представляет сумму двух движений: относительно воздушной среды (относительной движение) и движение ЛА вместе с воздушной средой (переносное движение) тогда общая скорость движе�ния равна: где          	 — скорость воздушной массы.

� Такая форма представления аэродинамических силы и момента связана с экспериментальным определением их величин.

� Здесь и в дальнейшем все разделы, относящиеся к ЛА типа носителя баллистических ракет, факультативно для групп специальности МГТУ им. Н.Э. Баумана.

� Плоскость эклиптики — плоскость годового движения центра солнеч�ного диска относительно звездного неба, видимая земным наблюдателем.



� Угломерный астронавигационнъй инструмент, употребляемый для из�мерения высот небесных светил (звезд) при определении местополо�жения ЛА.

� 	- скорость ЛА, определяемая замером разности полного и статического давлений воздуха.
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