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Для обеспечения надежной противовоздушной обороны крупных политических, административно-хозяйственных и промышленных центров нашей страны, в условиях применения противником новейшей авиационной техники, Постановлением Совета Министров СССР  от  9-го  августа 1950г.  за № 3389-1426  определено  задание  на  разработку  комплекса Б-200, В-300.

На основании указанного Постановления была начата разработка: Конструкторским Бюро № 1 МСМ – станции наведения Б-200  и  бортовой аппаратуры управления ракеты,   ОКБ завода № 301 МАП зенитной ракеты В-300, НИИ-6 МОП – боевого заряда ракеты и НИИ 504 МОП – радиолокационного дистанционного взрывателя.

В результате проведения научно-исследовательской работы в КБ-1 был разработан метод одновременного наведения многих ракет на многие цели одной станцией.

В феврале 1951 года был представлен технический проект станции Б-200 и зенитной ракеты В-300.

После этапа лабораторной отработки элементов станции Б-200 в апреле-мае 1951 года была начата проверка совместной работы этих элементов на полигоне в гор. Химки. Испытания на полигоне в гор. Химки, закончившиеся в октябре 1951 года общей проверкой при работе по самолету, показали правильность принципов, заложенных при проектировании.

С 25 июля по 16 декабря 1951 года на полигоне войсковой части 29139 были произведены первые пуски ракет В-300 для отработки старта, исследования летных характеристик и проверки бортового оборудования ракеты /пуски 1+30/.

В апреле 1952 года на основе результатов предварительных испытаний макетного образца станции Б-200 и ракеты В-300 был составлен комплексный технический проект системы 25. Одновременно в КБ-1 проводились работы по повышению точности решения задачи наведения ракеты на цель, в результате которых были разработаны электронные координатно-вычислительные блоки станции.

В июне 1952г. эти блоки были установлены для испытаний в составе экспериментального образца станции на полигоне летно - исследовательского института МАП /Кратово/.

В процессе испытаний экспериментального образца станции /июнь-июль 1952 года/  были проверены и доработаны ее основные параметры. На базе этих испытаний была проведена корректировка технической документации и изготовлен опытный образец станции Б-200.

Испытания опытного образца станции с задачами проверки точности выработки координат и проверки зон обнаружения и автоматического сопровождения самолетов проведены в период август- сентябрь 1952г. на полигоне ЛИИ МАП в Кратово. Эти испытания подтвердили основные параметры, достигнутые при испытаниях экспериментального образца.

На полигоне в/ч 29139 с 19 марта по 27 сентября 1952г. производились пуски ракет В-300 /пуски 31-61/  с автономным управлением и управлением по программе путем передачи на ракету команд по радио/без управления станцией Б-200/. Задачей этих испытаний являлась проверка летных характеристик ракеты /стабилизация полета ракеты автопилотом, ее управляемость во всем диапазоне высот и скоростей полета, работа двигательной установки и бортовой аппаратуры/.

Для отработки вопросов, связанных с выбором оптимальных параметров контура управления ракетой, в КБ-1 в августе 1952г. был создан моделирующий стенд, на котором испытывались блоки выработки команд и координатные блоки станции, автопилот и другие элементы контура. Результаты исследований на стенде были реализованы в аппаратуре.

Автономные испытания станции Б-200 и ракеты В-300 показали возможность перехода к их комплексным испытаниям. Испытания комплекса Б-200, В-300 были начаты на полигоне в/ч 29139 18 октября 1952 года.

На первом этапе испытаний, в период с 18 октября 1952 года по 18 мая 1953 года, произведен 81 пуск ракет В-300 /пуски 62(142/; из них: 5 пусков – для проверки работы системы захвата и автоматического сопровождения ракет следящими системами координатных блоков станции Б-200, 28 пусков - для отработки вывода ракеты на траекторию метода и проверки ее управляемости в замкнутом контуре,  31 пуск - для проверки точности наведения ракет на условные цели и парашютные мишени, а также для отработки взаимодействия радиовзрывателя с боевым зарядом,  5 пусков – по парашютным мишеням для проверки принципа многоканальности станции Б-200 и 12 пусков – на поражение ракетой В-300 самолетов-мишеней типа Ту-4. Всего было сбито 5 самолетов-мишеней.

В результате этих испытаний установлено, что основные тактико-технические данные комплекса Б-200, В-300 системы 25, за исключением эффективности боевого заряда ракеты, соответствуют заданию на разработку.

В период с 6 июня по 17 сентября 1953 года на полигоне в/ч 29139 был произведен 41 пуск ракеты В-300/пуски 143(183/; из них: 28 пусков - с целью проверки ряда улучшений ракеты и ее бортового оборудования и 13 пусков - для контрольного отстрела серийных ракет.

На основании Распоряжения Совета Министров СССР № 11294 от 27 августа 1953г., в период с 22 сентября по 7 октября 1953 года на полигоне в/ч 29139 были проведены контрольные испытания комплекса по определению эффективности поражения реактивных самолетов-мишеней ИЛ-28 и проверка одновременной стрельбы несколькими ракетами по самолетам-мишеням Ту-4.

В процессе этих испытаний произведено 33 пуска ракет 3-300 /пуски 184(216/, при которых было сбито 4 самолета-мишени ИЛ-28 и 4 самолета-мишени Ту-4 и дополнительно была произведена проверка одновременного наведения четырех ракет на четыре различные цели /парашютные мишени/.

Результаты этих испытаний показали возможность обстрела комплексом Б-200, В-300 реактивных самолетов-мишеней ИЛ-28, возможность одновременного наведения ракет на несколько целей, большую эффективность боевой части кумулятивного действия /В-196/ ракеты 207 по сравнению с осколочной боевой частью /Е-600/ ракеты 205. Кроме того, испытания показали невысокую эксплуатационную надежность бортовой аппаратуры ракеты и наличие вероятности поражения личного состава, оборудования и ракет на огневой позиции фермами газовых рулей, сбрасываемыми на 9-й секунде полета ракеты.

В период с 14 октября 1953г. по 29 сентября 1954 года на полигоне в/ч 29139 произведен 81 пуск ракет В-300 /пуски 217(297/. Из этого числа пусков 35 пусков были произведены для контрольного отстрела серийных ракет и 46 пусков – для отработки и проверки ряда усовершенствований, улучшающих тактико-технические характеристики комплекса. Наиболее важными из этих усовершенствований являлись: панели 27 блока 70 станции Б-200  /для повышения точности наведения/, новая программа склонения ракеты на газовых рулях, сброс фермы газовых рулей на 5-й секунде полета /для уменьшения вероятности поражения личного состава и оборудования фермами газовых рулей/ и переход на радиоуправление по курсу на 9-й секунде полета.

В период с 1951 года по 1 октября 1954 года всего было произведено 297 пусков ракет /в том числе 225 пусков с управлением станцией Б-200 в замкнутом контуре/. При этом было сбито 11 самолетов-мишеней Ту-4, 4 самолета-мишени ИЛ-28 и 68 парашютных мишеней. 92 пуска ракет было произведено по условным целям, имитировавшим самолеты на высотах от 3(5 до 20(25км при скорости полета до 1250км/час. Все испытания проводились в условиях отсутствия организованных радиопомех.

Отсутствие на полигоне полного оборудования штатного комплекса Б-200, В-300, а также и спецаппаратуры для создания помех не позволили проверить всего круга вопросов, связанных с его применением, в частности:

– порядок пусков ракет с дальних и ближних пусковых столов огневой позиции;

– групповые пуски ракет при ручном сопровождении цели и пуски большого количества ракет при автоматическом сопровождении целей;

– работа комплекса в условиях радиопомех.

На основании Постановления Совета Министров СССР от 13-го января 1954 года для проверки этих вопросов на полигоне войсковой части 29139 был построен  20-ти канальный штатный комплекс Б-200, В-300 системы 25, и с введением его в действие 1-го октября 1954 года были начаты Государственные испытания.

Одновременно производились Государственные испытания ракеты 207А с боевой частью кумулятивного действия.

1. КРАТКОЕ ОПИСАНИЕ ШТАТНОГО КОМПЛЕКСА.
Штатный комплекс Б-200, В-300 предназначен для отражения налетов авиации противника в системе противовоздушной обороны крупных политических, административно-хозяйственных и промышленных центров.

Комплекс Б-200, В-300 включает в себя 20-ти канальную станции наведения Б-200, зенитные радиоуправляемые ракеты В-300 и огневую позицию с наземным стартовым оборудованием.

Станция Б-200 предназначена для обнаружения самолетов противника и наведения на них зенитных радиоуправляемых ракет.

Станция Б-200 обнаруживает цели, определяет текущие координаты целей и ракет, вырабатывает в соответствии с выбранными методом наведения команды управлении и передает их на борт ракеты.
Зенитная радиоуправляемая ракета В-300 типа 205 предназначена для уничтожения самолетов противника.

Ракета имеет агрегаты и аппаратуру, обеспечивавшие ее движение, стабилизацию и управление в полете, а также боевую часть для поражения цели. Боевая часть подрывается в районе встречи ракеты с целью при помощи радиолокационного взрывателя.

Наземное стартовое оборудование предназначено для подготовки ракет к пуску и для пуска ракет.

Наземное стартовое оборудование включает в себя пусковые столы, подъемные устройства, силовые шкафы и пульты автоматической проверки и подготовки. ракет к пуску и пуска ракет /пульты "ЧП"/.

Ракета стартует вертикально с пусковых столов огневой позиции, которая располагается по биссектрисе зоны станции Б-200 на удалении ( 1,5 км.

На огневой позиции установлено 60 пусковых столов по двум расходящимися направлениям слева и справа от биссектрисы зоны /рис.1-1/.

На каждые 6 пусковых столов имеется один бункер, в котором размещен пульт "ЧП" и электросиловое оборудование.

Линия из 3-х пусковых столов связана с одним из каналов наведения станции Б-200. Расстояние между пусковыми столами в линии /по фронту/ равно 75м. Расстояние между соседними линиями по глубине составляет 150м.

Для подвоза ракет к пусковым столам огневая позиция имеет сеть бетонированных дорог.

Площадь огневой позиции равна примерно 800х1500 м2. Управление пуском ракет осуществляется со станции Б-200 нажатием кнопки "пуск", после чего автоматически, с помощью пульта "ЧП", происходит ряд последовательных операций по проверке и запуску агрегатов и аппаратуры ракеты и через 5(6 секунд ракета стартует.

2. КРАТКОЕ ОПИСАНИЕ СТАНЦИИ НАВЕНИЯ Б-2ОО.

Назначение.

Станция Б-200 представляет собой стационарную радиотехническую установку, предназначенную для обнаружения воздушных целей, проходящих зону станции, и наведения на них зенитных управляемых ракет.

Станция имеет в своем составе 20 независимых каналов управления, что дает возможность осуществлять одновременное наведение до 20-ти ракет на 20 различных целей, а также вести стрельбу залпом несколькими ракетами по нескольким выбранным целям.

Выполняемые функции.

Станция Б-200 работает в широком пространственном секторе (54( по азимуту и углу места, диапазон высот от З до 25 км) и производит в этом секторе одновременное измерение трех координат 20-ти целей и 20-ти ракет, наводимых на эти цели, выполняя тем самым задачи 40 самостоятельных радиолокаторов.

Станция обеспечивает наблюдение за воздушной обстановкой в зоне ее обзора и позволяет оценить характер целей, а также направление, высоту и скорость их движения.

Совмещение в одной станции функций 40 самостоятельных радиолокаторов, имеющих общий рабочий сектор, позволяет производить в одном общем месте распределение всех входящих в зону целей между операторами и стрельбу по этим целям.

Четыре оператора наведения станции могут выбрать и передать на автоматическое сопровождение до 20-ти одиночных целей. Автоматическое сопровождение целей с помощью электронных следящих систем обеспечивает большую точность получения текущих координат этих целей, определяющих их положение в зоне обзора.

Пуск ракеты по цели монет производиться, когда цель находится в пределах зоны пуска, представляющей из себя часть зоны обзора. В этом случае обеспечивается встреча ракеты с целью.

Управление стартом ракет, расположенных на огневой позиции, производится со станции Б-200 четырьмя операторами пуска, каждый из которых располагается рядом со своим оператором наведения.

Через несколько секунд после пуска начинается автоматическое сопровождение ракет. При этом электронные следящие системы с большой точностью определяют их текущие координаты.

Для образования команд управления используются разности одноименных координат цели и наводимой на эту цель ракеты.

Команды управления кодируются и передаются 20-ти канальной станцией передачи команд на борт ракет.

Незадолго до встречи ракеты с целью станции Б-200 вырабатывает и передает на борт ракеты специальную команду для взведения радиовзрывателя ракеты.

Система индикации станции обеспечивает визирование всех целей и выпущенных по ним ракет и наблюдение за разрывом ракет в районе их встречи с целями.

На станции Б-200 предусмотрен режим одновременного ручного сопровождения 4-х целей, который может быть использован при стрельбе по групповым целям, а также при стрельбе в условиях радиопомех определенной плотности, когда автоматическое сопровождение целей затруднено.

Принцип действия.

Упрощенная  функциональная  схема  канала  наведения станции Б-200 приведена на рис. 1-2.

Наведение ракеты на цель заканчивается их совмещением в пространстве в так называемой, точке встречи. Для решения задачи встречи ракеты с целью и выработки соответствующих команд вправления ракетой станция Б-200 определяет три координаты целей и ракет, находящихся в зоне ее обзора /рис.1-3/:

1. Наклонную дальность, измеряемую как кратчайшее расстояние между станцией и ракетой, или станцией и целью.

2. "Азимут" - угол (н, измеряемый в наклонной плоскости, расположенной под углом 35( к горизонту.

3. "Угол места" – угол (в, измеряемый в вертикальной плоскости, проходящей через биссектрису сектора обзора станции.

Определение координат и обзор воздушной обстановки происходит следующим образом.

Цели и ракеты, находящиеся в зоне обзора станции, облучаются при помощи двух вращающихся антенн: азимутальной и угломестной.
Диаграмма направленности каждой из антенн имеет веерообразную форму. Ширина диаграммы в плоскости вращения антенн составляет около 1(, а в направлении, перпендикулярном к плоскости вращения, около 42,5( ( на уровне 0,5 по мощности).

Азимутальная антенна, вращающаяся в плоскости под углом 35( к горизонту, производит обзор пространства слева направо в секторе 54( ((27( от биссектрисы сектора обзора) с частотой (5 раз в секунду.

Угломестная антенна, вращающаяся в вертикальной плоскости, производит обзор пространства снизу вверх примерно с той же частотой в секторе 54(, причем нижняя граница этого сектора сдвинута от горизонта на 4(.

Антенны работают как на передачу, так и на прием.

Антенны излучают в пространство высокочастотную энергию, вырабатываемую отдельными передатчиками, работающими на различных частотах.

Передатчики станции Б-200 вырабатывают импульсы высокочастотной энергии на волне порядка 9 см, длительностью в 0,5 мксек с частотой повторения 2500 импульсов в секунду и мощностью в импульсе около 2 мегаватт.

При облучении цели в зоне обзора приемные системы станции, каждая через свою антенну, воспринимают отраженные от цели сигналы. Усиленные и преобразованные отраженные сигналы, поступая на индикаторы целеуказания и в координатно-вычислительные устройства каналов цели, позволяют определять текущие координаты цели.

Угловые координаты определяются по положению антенн в момент приема отраженного от цели сигнала. Дальность до цели определяется по времени запаздывания отраженного от нее сигнала относительно момента излучения этого сигнала передатчиком.

Применение узких диаграмм направленности антенн и малой длительности зондирующего импульса позволяет различать цели, если их координаты отличаются, примерно, на 150 м  по дальности и на 1,7( по углам.

Координаты ракеты вырабатываются станцией аналогично с той только разницей, что приемные устройства станции вместо отраженных сигналов принимают сигналы ответчика, установленного на борту ракеты.

Сигналы от всех целей и ракет своей группы, принимаемые приемными устройствами станции Б-200, визуально наблюдаются на экранах 4-х индикаторов целеуказания станции в виде яркостных отметок длиною 3-5 мм и шириной около 1 мм.

Каждый индикатор целеуказания имеет два экрана, на которых воспроизводятся отметки от целей и ракет, облучаемых азимутальной и угломестной антеннами в системах координат дальность- азимут и дальность-угол места. Кроме того, на этих же экранах индикаторов воспроизводятся вспомогательные метки, характеризующие пространственное положение импульсов следящих систем координатных блоков каналов целей и ракет.

Общий вид экранов индикатора приведен на рис. 1-4.

Оператор может перемещать метки следящих систем цели по экранам индикаторов в нужном направлении. При совмещении меток следящих систем с отметками цели координатные блоки переводятся оператором в режим автоматического сопровождения и начинают выдавать текущие координаты цели.

Метки следящих систем ракеты устанавливаются на экранах индикатора так, чтобы отметки стартовавшей ракеты прошли через метки следящих систем. В момент совпадения отметок ракеты с метками следящих систем. координатные блоки станции начинают автоматически сопровождать ракету и выдавать ее  текущие координаты.

При сопровождении цели (ракеты) с выхода координатных блоков непрерывно поступают последовательности импульсов, временной сдвиг которых относительно фиксированного начального положении импульсов опорных напряжений, определяет значение координат цели (ракеты) по углам и дальности.

С координатных блоков импульсы, определяющие координаты цели и ракеты, поступают в блок выработки команд, в котором вырабатываются команды управления ракетой на траектории.

Метод наведения выбран из условий обеспечения достаточной точности наведения, простоты устройства прибора выработки команд и малых потребных перегрузок ракеты. В соответствии с этим в комплексе Б-200, В-300 принят так называемый "метод разностей".

Сущность этого метода состоит в том, что для определения параметров управления hн и hв, характеризующих отклонение ракеты от идеальной траектории в наклонной и вертикальной плоскостях, используются разности одноименных координат цели и наводимой на эту цель ракеты.

Благодаря использованию разностей, а не абсолютных значений координат, точность наведения повышается, так как исключаются систематические ошибки привязки к местности и сводятся к минимуму инструментальные ошибки.

Согласно принятому методу наведения (рис. 1-5) ракете при движении по кинематической траектории задается угловое упреждение – (( относительно цели, пропорциональное разности их дальностей. Величина этого упреждения определяется выражениями:

((н = (r / Сн 

((в = (r / Св 

где: ((н = (нц - (нр   и   ((в = (вц - (вр   - разности угловых координат цели и наводимой на нее ракеты;

(r = rц – rр – разность наклонных дальностей цели и ракеты;

Сн и Св – постоянные коэффициенты для наклонной и вертикальной плоскостей управления, равные Сн = (6 км/градус и Св = (3 км/градус.
Ракета управляется по ее линейным отклонениям от заданной траектории, поэтому угловая величина отклонения от заданного углового упреждения преобразуется в линейное отклонение путем умножения на дальность до ракеты. Для упрощения прибора выработки команд умножение углового рассогласования производится не на дальность до ракеты, а на функцию времени f(t), являющуюся средним законом изменения дальности в зависимости от времени. Такая замена не вносит существенных погрешностей, т.к. функция f(t) может быть выбрана такой, чтобы в среднем, с достаточной точностью удовлетворять реальному закону изменения rр(t)  для различных траекторий.

Параметры управления определятся при всех этих условиях следующими выражениями:

hн = f(t) (((н + (r/Cн(;

hв = f(t) (((в+ (r/Cв(.
Значение функции f(t) принято: при t(23сек  f(t)=const=5 км  и  при t(23сек  f(t)=5км+0,7(t-23)км.

Формирование команд управления происходит по следующему  закону:

по курсу
(н = hн + (h(н + к((нц +hк;

по тангажу
(в = hв + (h(в + к((вц 
где:

hн и hв - параметры управления, характеризующие линейное отклонение ракеты от заданной траектории в наклонной и вертикальной плоскостях;

(h(н и (h(в - команды, пропорциональные скорости отклонения ракеты от заданной траектории в наклонной и вертикальной плоскостях /введение этих команд необходимо для получения достаточного запаса устойчивости контура управления/;

( – постоянная времени ввода производных hн и hв;

к((нц и к((вц - составляющие команд управления, служащие для выполнения разворота ракеты, необходимость которого вызывается изменением угловых координат цели;

hк – постоянная составляющая команды, компенсирующая динамическую ошибку наведения в наклонной плоскости при полете цели на станцию ((нц =0).

При отсутствии составляющих к((ц и hк необходимая для выполнения разворота ракеты команда образовывалась только за счет отклонения ракеты от заданной траектории /параметры hн и hв, вследствие чего динамическая ошибка наведения имела бы значительную величину.

Составляющие команд управления к(ц и hк вырабатываются специальной панелью блока выработки команд – панелью 27.

Эта панель была разработана в ходе испытаний комплекса Б-200, В-300. Введение этой панели в аппаратуру станции Б-200 позволило значительно уменьшить динамические ошибки, что существенно повысило точность наведения ракет В-300 станцией Б-200.

Сигналы, пропорциональные выработанным командам управления ракетой в наклонной и вертикальной плоскостях, кодируются и через станции передачи команд автоматически передаются на борт ракеты по радиолинии.

Радиокоманды управления, принятые на ракете, расшифровываются и передаются на автопилот, который, в соответствии с командами, отклоняет рули направления и высоты, направляя ракету на цель.

Процесс наведения ракеты на цель разделяется на два этапа: этап вывода и этап наведения.

Первый этап полета ракета совершает по общей программе для всех случаев полета цели. При этом с 1-й по 5-ю секунду полета происходит склонение ракеты в вертикальной плоскости с угловой скоростью (=-5градус/сек, а по курсу полет происходит в направлении биссектрисы зоны обзора станции Б-200.

После окончания программного склонения траектория полета ракеты существенно отличается от траектории, требуемой характером движения цели. Поэтому, наведение ракеты на цель начинается с вывода ее на нужную траекторию метода. На этапе вывода команда управления формируется в обеих плоскостях по закону:





( ( F(h) + (h( 

где: 

F(h)  - нелинейная функция ограничения параметра h, которая подбирается из условия получении быстрейшего и плавного вывода ракеты на требуемую траекторию метода.

Условно вывод считается законченным, когда реальная траектория ракеты входит в 75 метровую зону, расположенную вокруг траектории метода.

В конце второго этапа - этапа наведения при сближении ракеты с целью на расстоянии 700 – 800 м блок выработки команд станции Б-200 выдает дополнительную разовую команду на взведение радиовзрывателя ракеты.

Аппаратурный состав станции Б-200.

Состав аппаратуры станции Б-200 изображен на рис. 1-6. Станция имеет два самостоятельных радиотракта: тракт азимута и тракт угла места.. В состав каждого радиотракта входят: антенна /2-3/, передающее устройство /6-7/ и шкаф входных приемных устройств /4-5/.

Управление работой обоих передатчиков производится с пульта управления (8). Стабилизация частоты оборотов антенн осуществляется с помощью системы стабилизированного электропривода /18/.

Аппаратура для получения опорных напряжений, предназначенных для синхронизации работы станции, размещена в двух одинаковых шкафах /19/, один из которых является рабочим, а другой резервным.

Смещение и распределение меток, поступающих из координатных блоков на индикаторы станции, осуществляется в блоках находящихся в двух шкафах распределения /15/.

Управление работой станции производится с двух пультов - пульта старшего оператора /16/ и пульта управления /17/, на которых сосредоточены органы централизованного включения и выключения аппаратуры станции и контроля ее состояния.

Остальная аппаратура разделена на 4 группы, каждая из которых объединяет 5 независимых каналов наведения. Аппаратура каждого канала включает в себя координатно-вычислительный шкаф /13/ и шкаф передачи команд /14/.

5 шкафов станции передачи команд одной группы работают на одну общую антенну /1/. 

В состав аппаратуры каждой пятиканальной группы станции, кроме этого, входят шкаф главных усилителей сигналов целей и ответчиков /10/, шкаф целеуказания /11/ и шкаф ручного сопровождения /12/.

Станция Б-200 укомплектована специальной аппаратурой для проведения регламентных работ и функциональной проверки.

В состав этой аппаратуры входят:

- аппаратура радиомачты СВ-93, имитирующая движущиеся по дальности сигналы от целей и ответчиков ракет. С помощью этой аппаратуры проводится функциональный контроль станции и проверяется правильность установки электрических меток захвата ракет над пусковыми столами огневой позиции;

- аппаратура ИК-3-17, имитирующая антенные датчики опорных напряжений и позволяющая проводить регламентные работы без включения антенн;

– измеритель мощности и "монитор" для проверки передающих, устройств;

– комплект аппаратуры "ИК-3", "ИАС-100", "ЛПО" с коммутационными приставками для регламентных проверок координатных блоков;

– аппаратура "УПГ", "ДКШ" и "ФАД" для регламентных проверок блоков выработки команд и станции передачи команд.

Образец станции Б-200, который испытывался на полигоне в/ч 39139, является штатным образцом, принятым для системы 25.

3. КРАТКОЕ ОПИСАНИЕ РАКЕТЫ В-300 (вариант  "205").

Зенитная радиоуправляемая ракета В-300 (вариант "205") (рис. 1-7) предназначена для поражении скоростных бомбардировщиков противника, летящих на высотах от 3 до 20-25 км со скоростью 1000-1250 км/час. Дальность поражения при этом (считая от станции наведения) лежит в пределах от 8(12 км  до  35 км.

Аэродинамическая схема

Крылатая ракета выполнена по аэродинамической схеме, в которой органы продольно-путевого управления (рули) находятся впереди несущих плоскостей (крыльев). Корпус ракеты имеет форму тела вращения большого удлинения с хорошо обтекаемыми носовой и хвостовой частями и поэтому обладает малым лобовыми сопротивлением.

В передней части корпуса, в двух взаимно-перпендикулярных плоскостях, расположены воздушные рули высоты и направления.

На большою удалении от рулей, в тех же двух взаимно - перпендикулярных плоскостях, расположены два крыла малого удлинения, обеспечивающие вместе с органами управления заданную маневренность ракеты.

Такая аэродинамическая схема позволила обеспечить необходимые запасы устойчивости и управляемости ракеты во всем диапазоне заданных скоростей полета – от малых, дозвуковых, до скоростей, равных утроенной скорости звука.

Наличие оперения и рулей в двух взаимно-перпендикулярных плоскостях дает ракете возможность совершать плоский пространственный разворот. Исполнительными органами для системы стабилизации ракеты, относительно продольной оси, являются два элерона, расположенные на консолях горизонтального крыла.

Стабилизация и управление ракетой на начальном участке движения, т.е. при малых скоростях полета, осуществляется двумя парами газовых рулей направления и высоты, расположенных в струе газов реактивного двигателя и смонтированных на специальной ферме.

Благодаря дифференциальной схеме включения газовых рулей высоты, они одновременно выполняют и функции элеронов. При достижении ракетой скорости 50-70 м/сек, обеспечивающей достаточную эффективность воздушных рулей, ферма с газовыми рулями автоматически сбрасывается.

Компоновка ракеты.

Ракета включает в себя планер, а также аппаратуру и агрегаты, размещенные в нем. Общая компоновка всей аппаратуры в плане показана на рис. 1-8.

Планер ракеты состоит из корпуса, крыльев, воздушных рулей  и фермы газовых рулей.

1. Корпус расчленен разъемами на следующие восемь отсеков: кок, передний отсек, рулевой отсек, бак окислителя, межбаковый отсек, бак горючего, хвостовой отсек и двигательный отсек.

Кок образует носовую заостренную часть корпуса. В коке размещается баллон сжатого воздуха автопилота и баллон сжатого воздуха воздушного аккумулятора давления.

Передний отсек используется для размещения аппаратуры и приемных антенн радиовзрывателя; в нем размещены также два блока автопилота (гироагрегат и распределительная коробка).

Рулевой отсек, несущий на себе воздушные рули с рулевыми машинками и струйными реле, а также передающие антенны радиовзрывателя, предназначен, одновременно, для размещения в нем боевой части.

Бак окислителя служит для размещения в ракете основного окислителя, одновременно стенки бака являются стенками корпуса и выполняют функции силовых элементов.

Бак горючего служит для размещения в нем горючего и одновременно является силовым элементом корпуса ракеты, несущим крылья.

Хвостовой отсек является основным отсеком для размещения агрегатов бортового электрооборудования, радиоуправления и воздушной системы. К хвостовому отсеку крепится на 4-х узлах двигатель ракеты.

Хвостовой обтекатель является силовым элементом, связывающим ферм газовых рулей с хвостовым отсеком: через бортовые щитки, установленные в хвостовом отсеке, подсоединяется к наземным устройствам контроля и управления стартовой позиции бортовая электросеть ракеты.

На данном срезе хвостового обтекателя размещены антенны радиоуправления диапазонов "б" и "в".

2. Крылья являются силовыми элементами конструкции.

На нижней вертикальной консоли крыла размещена щелевая антенна радиоуправления для диапазона "а", на верхней консоли – антенна радиовизирования. На горизонтальных консолях крыла размещены элероны.

3. Воздушные рули обеспечивают управление ракетой.

4. Ферма газовых рулей несет на себе газовые рули, обеспечивающие управление на начальном участке полета.

ферма газовых рулей является одновременно силовой опорной частью ракеты при стоянке ее на пусковом столе и служит также для крепления ракеты к столу.

Основные геометрические и весовые данные ракеты.
1. Длина ракеты (с фермой газовых рулей)



11,80м.

2. Калибр ракеты







0,65м

3. Размах крыла







2,665м

4. Стреловидность крыла по передней кромке



60(
5. Вес полностью снаряженной ракеты с фермой газовых рулей
3583(15кг

6. Вес неснаряженной ракеты без ферм и газовых рулей

1518кг

7. Вес боевой части







234кг

8. Вес основного окислителя





1531(1508кг

9. Вес основного горючего






379(386кг

Назначение и состав бортового оборудования

Двигательная установка.

Двигательная установка предназначена для создания реактивной силы (тяги), обеспечивающей движение ракеты в воздухе. Двигательная установка на начальном участке полета развивает тягу в 9000 кг.

Двигательная установка состоит из 4-х камерного жидкостного реактивного двигателя, баков горючего и окислителя и системы забора и подачи компонентов топлива в камеру сгорания двигателя.

В качестве основного и пускового горючего используется синтетический жидкий продукт ТГ-02, в качестве окислителя используется 95% азотная кислота с примесью 1% ортофосфорной кислоты.

Принципиальная схема двигательной установки представлена на рис. 1-9. Изменение давления в камере двигателя по времени приведено на рис. 1-10.

Основные характеристики двигательной установки:

- тяга начальная на земле


9000кг;

- тяга конечная на земле


6200кг;

- давление подачи в баках (начальное)
30,7+0,5атм;

- давление подачи в баках (конечное)
25атм;

- удельная тяга на земле


208 кг / кг/сек.
Автопилот.

Автопилот предназначен для стабилизации ракеты относительно центра тяжести и управления ее полетом по командам, поступающим от станции Б-200. В состав его входят: гироблок, распределительная коробка, струйные реле, рулевые машинки, редуктор, свободный гироскоп, программный механизм и др.

Автопилот спроектирован на пневмоэлектрическом принципе с использованием гироскопов и датчиков линейных ускорений.

В качестве чувствительных элементов автопилота при управлении на газовых рулях используются интеграционные гироскопы.

При управлении на воздушных рулях используются интеграционные гироскопы, работающие в режиме демпфирующих, и датчики линейных ускорений, обеспечивающие снижение влиянии переменных параметров контура управлении и способствующие стабилизации центра тяжести ракеты относительно заданной траектории. В канале  крена при управлении на воздушных рулях используется свободный гироскоп, обеспечивающий стабилизации поперечной оси ракеты в плоскости, параллельной азимутальной плоскости станции Б-200.  Эта стабилизация необходима для уменьшения связи между контурами управления по азимуту и углу места.

Радиоуправление.

Аппаратура радиоуправления имеет следующее назначение:

а) прием от наземной станции наведения радиокоманд управления и передача их на автопилот, а также прием команды дальнего взведением и передача ее на радиовзрыватель;

б) выдача ответных сигналов на сигналы запроса от станции наведения для непрерывного определения координат ракеты,

Первая функция выполняется приемником команд радиоуправления, а вторая приемоответчиком (прибором, имеющими приемное и передающее устройства). В соответствии с таким функциональным назначением, аппаратура радиоуправления обслуживает два канала: канал радиоуправления и канал радиовизировании. Приемник команд радиоуправления имеет легкозаменяемую высокочастотную часть (гетеродин), выполненную в виде отдельного блока. Гетеродины отличаются друг от друга по частоте.

Приемоответчики, в свою очередь, подразделяются на 4-х частотных группы.

Наличие на ракетах (одной стартовой позиции) 20 групп гетеродинов и 4-х групп приемоответчиков обусловлено 20-ти канальной системой управлении.

Радиовзрыватель.

Радиовзрыватель предназначен для подрыва боевой части при попадании цели в зону поражения ракеты. Радиовзрыватель представляет собой малогабаритный специальный радиолокатор непрерывного излучения, использующий эффект Допплера, с дополнительным устройством, обеспечивающим подрыв боевой части.

Радиовзрыватель срабатывает от сигнала, отраженного от цели 

Для обеспечения кругового излучения и приема сигналов от цели в плоскости, перпендикулярной к оси ракеты, радиовзрыватель имеет 2 самостоятельных канала, каждый из которых содержит магнетронный генератор, две передающие и две приемные щелевые антенны, балансный кристаллический смеситель и усилитель низкой частоты с исполнительной схемой.

Для предотвращения случаев преждевременного срабатывания радиовзрывателя и подрыва боевой части ракеты в районе стартовой позиции радиовзрыватель имеет три ступени предохранения, включенные последовательно в цепь подрыва электрозапалов.

Первая ступень предохранения снимается при сбросе фермы газовых рулей, вторая – после срабатывания предохранительного механизма от скоростного напора и, наконец, третья – от специальной радиокоманды, принимаемой примерно за 700-800 м от цели. Снятие последней ступени предохранения заключается во включении магнетронов. В случае несрабатывания радиовзрывателя у цели, происходит самоликвидация боевой части ракеты на 63-65-й секунде полета.

Электрооборудование.

Электрооборудование ракеты предназначено для обеспечения нормальной работы всех установленных на борту потребителей электроэнергии, как при предстартовой проверке, так и в течение всего времени полета.

Электрооборудование ракеты включает в себя источники питания, потребители электроэнергии, коммутационную аппаратуру и кабельную сеть.

Источником питания бортовой аппаратуры служит батарея ХСА-45 /20А-2/ и преобразователь тока ПТ-1000 с.

Батарея ХСА-45 представляет собой химический источник тока, приходящийся в действие за 2(2,5 секунды до старта ракеты посредством выдавливания сжатым воздухом электролита из эластичных ампул в полость расположения электродов. Основные характеристики батареи: напряжение 26 + 2,8 вольт






          - 1,0 вольт, разрядный ток 45 ампер в течение 120 сек, время выхода на режим не более 2 секунд, вес не более 15 кг.

Преобразователь тока ПТ-1000с представляет собой мотор- генератор, питающийся постоянным током от батареи ХСА-45 и вырабатывающий переменный ток напряжения 115/200в с частотой 400 герц.

Боевая часть Е-600.

Боевая часть предназначена для уничтожения цели при попадании ее в зону поражения ракеты.

Поражающими элементами боевой части являются готовые осколки. 

Основные характеристики боевой части:

1. Общий вес






231-234кг.

2. Вес взрывчатого вещества



63-65кг.

3. Количество осколков




6336шт.

4. Угол разлета основной массы осколков (в статике)
30(.

5. Начальная скорость разлета осколков (в статике)
1100м/сек.

Подрыв боевой части осуществляется с помощью двух дублирующих друг друга воспламенительно-детонирующих механизмов, получающих электрический импульс от радиовзрывателя при встрече с целью.

Общий вид боевой части Е-600 показан на рис. 1-11.

Работа аппаратуры в полете.

Ракета, установленная на пусковом столе, перед пуском включается на подготовку. При получении с огневой позиции сигнала готовности со станции наведения может быть выдан командный электросигнал "пуск", по которому в течение пяти - шести секунд совершается автоматический процесс пуска ракеты. Одной из последних операций автоматического пуска является подрыв пиропатронов для открытия клапана высокого давления в воздушно-арматурном блоке. После открытия клапана, сжатый воздух устремляется из шаровых баллонов через редуктор в топливные баки. При достижении давления 25 атм в баке окислителя срабатывает реле давления, соединенное с этим баком, которое выдает электрический импульс на подрыв пиропатронов мембран принудительного прорыва в коммуникациях окислителя и горючего.

Основные компоненты топлива под давлением 25-29 атм устремляются в трубопроводы и пусковые бачки, заполненные пусковыми компонентами, и выталкивают их в камеру сгорания двигателя, разрывая разделительные мембраны между двигателем и бачками пусковых компонентов.

Горючее и окислитель, соединившись в камере сгорания, самовоспламеняются. Начинается процесс горения, при этом создается реактивная сила, под действием которой происходит отрыв ракеты от стола и дальнейший ее полет.

С 1-й по 5-ю секунду полета ракета управляется автономно с помощью программного механизма автопилота. Автономное управление предусматривает склонение ракеты в вертикальной плоскости с 1-й до 5-й секунды полета со скоростью 5( в секунду.

На 5-й секунде полета происходит сброс фермы газовых рулей и переход на управление с помощью воздушных рулей.

С 5-6-й сек полета включается радиоуправление в вертикальной плоскости (по тангажу). С 9-й сек полета на ракету выдаются радиокоманды для управления в наклонной плоскости (по курсу). При сближении ракеты с целью на расстоянии 700 800 метров со станции наведения выдается радиокоманда дальнего взведения, по которой происходит включение магнетронов радиовзрывателя.

При попадании цели в зону действия радиовзрывателя последний срабатывает и подрывает боевую часть. В случае несрабатывания радиовзрывателя происходит самоликвидация ракеты.

4. КОНТРОЛЬНО_ПУСКОВОЕ ЭЛЕКТРООБОРУДОВАНИЕ.

В состав контрольно-пускового электрооборудования входят:
– контрольная установка КУВ-300;

– имитатор борта ракеты ИМВ-300м;

– пусковой пульт типа "ЧП";

– силовой шкаф типа СШ-2.

Контрольная установка КУВ-300 подвижного варианта предназначена для проведения регламентных комплексных проверок бортовой аппаратуры ракеты на стартовой позиции при расположении ракеты как в горизонтальной положении (до установки на пусковой стол), так и в вертикальном положении (после установки на пусковой стол).

В состав контрольной установки "КУВ-300" входят:

1. Аппаратура контроля канала радиоуправления (КИП-11), выполненная в виде специальной стойки, состоящей из трех блоков:

- блока шифратора-модулятора БШМ-11;

- блока высокочастотного генератора БВГ-11;

- блока датчика исполнительной команды и индикаторов БДИ-11.
2. Аппаратура контроля канала радиовизирования (КИП-12), оформленная также в виде специальной стойки, состоящей из трех блоков:

- блока генератора запроса БГЗ-12;

- блока индикатора импульсов БИИ-12;

- блока волномера и измерителя мощности БВМ-12.

3. Пульт проверки радиовзрывателя ("1-365").

4. Пульт проверки бортового питания, пиротехники и автопилота /"КПВ-300"/.

5. Селеновый выпрямитель типа "ВЦ" для питания бортовой аппаратуры.

6. Пневмооборудование для питания автопилота ракеты сжатым воздухом.

7. Вспомогательная аппаратура: распределительный и вводной щитки, комплект кабелей для связи с ракетой и источниками питания и оборудование для освещения, отопления и вентиляции.

При комплексных проверках связь между контрольной аппаратурой установки КУВ-300 и бортовым оборудованием ракеты осуществляется через основной и вспомогательный бортовые щитки ракеты при помощи контрольных и силовых кабелей со штеккерами, через антенны ракеты при помощи высокочастотных кабелей со специальными устройствами связи, а такие через высокочастотные входные разъемы блоков при непосредственном подключении к ним измерительной аппаратуры.

Питание автопилота сжатым воздухом осуществляется при помощи гибкого шланга, подключаемого к пневмосистеме контрольной установки и бортовому штуцеру автопилота.

В процессе комплексной проверки бортового оборудования ракеты:

- проверяется исправность пиротехники и основных цепей радиовзрывателя;

- измеряются выходные параметры аппаратуры радиоуправления и радиовизирования;

- имитируется переход на бортовые источники питания;

- осуществляется проверка функционирования бортовой аппаратуры радиоуправления и автопилота.

Имитатор борта ИМВ-300м предназначен для регламентных проверок наземной аппаратуры управления стартом ракеты.

При помощи имитатора проверяется исправность следующей аппаратуры:

– пускового пульта "ЧП";

– селенового выпрямителя "ВЦ";

– отрывного штеккера "ОШ";

– блока обогрева батареи ХСА-45;

– трансформатора обогрева блока радиовизирования СО-12Д;
– кабельной сети, соединяющей пульт "ЧП" с силовым шкафом и клеммной коробкой кабель-мачты, а также с аппаратурой станции Б-200;

– телефонной связи силового шкафа с пультом "ЧП".

В результате проверок при помощи имитатора определяется исправность перечисленной аппаратуры, а при наличии неисправностей определяется место повреждения.

Имитатор ИМВ-300м обеспечивает   одновременную проверку только одного блока "А" пульта "ЧП".

Для проверки взаимодействия блоков "А", входящих в состав одной стойки пульта, необходима установка трех имитаторов, которые подключаются к соответствующим отрывным штеккерам.

Пульт "ЧП" служит для проведения подготовки ракеты к пуску, предпусковой проверки и пуска ракеты.

На стартовой позиции в каждом бункере размещается пусковой пульт "ЧП", обслуживающий шесть стартовых столов, и аппаратура энергоснабжения и электропитания (распределительное устройство высокого напряжения, понижающий трансформатор мощностью 20 ква и вспомогательное электросиловое оборудование), а также санитарно-техническое оборудование.

Пусковой пульт "ЧП" состоит из двух стоек и панели- вставки, на которой размещен телефонный коммутатор на 10 номеров и звонок боевой тревоги. Каждая стойка обслуживает три ракеты, имеющих общий канал радиоуправления, и состоит из трех одинаковых блоков управления подготовкой и стартом ракеты (блоки «А») и одного блока общих цепей питания и связи со станцией Б-200 (блок «Б»).

При помощи пускового пульта производятся следующие операции:

- подготовка ракет к пуску с проверкой всех оперативных цепей, участвующих в процессе старта;

- сигнализация на станцию Б-200 о готовности ракет к пуску;

- старт ракет.

Перечисленные операции полностью автоматизированы и производятся при подаче одного командного импульса для подготовки и проверки ракеты и одного командного импульса старта.

Командный импульс подготовки подается из бункера, а командный импульс старта – со станции Б-200.

Предусмотрена возможность подачи командного импульса старта из бункера для опробования схемы пуска при помощи специальной кнопки, которая обычно закрыта и опломбирована. 

Силовой шкаф СШ-2 используется в качестве вспомогательного устройства к пульту "ЧП".

В силовом шкафу установлены:

– стабилизированный селеновый выпрямитель наземного питания "ВЦ" 27 вольт 50 ампер;

– трансформатор обогрева 220/36 вольт, 1,5 ква;

– блок обогрева батареи ХСА-45;

– переходные клеммники /"СТ" и "Н"/;

– пускатель мотора подъемника "С11-102А"; 

– трансформатор освещения 220/25 вольт 0,25 ква;

– телефонный аппарат для связи с пультом "ЧП";

– переносный светильник.

С силового шкафа осуществляется управление подъемником при установке ракеты на стол.

5. НАЗЕМНОЕ ПОЪЕМНО-ТРАНСПОРТНОЕ,

ЗАПРАВОЧНОЕ И ПУСКОВОЕ ОБОРУДОВАНИЕ.
В работе по подготовке ракет типа 205 к летним испытаниям в войсковой части 29139 применялось следующее наземное оборудование:

1) автомобильные полуприцепы ПР-3 и ПР-3М;

2) автомобильные тягачи ЗИС-151Б;

3) станции заправки ракет компонентами топлива;

4) компрессорная станция 2РВ-3/350;

5) компрессорная станция Р-1/220;

6) передвижные компрессоры СМ-14;

7) передвижные заправщики 3АК-11А;

8) передвижные водообмывщики СМ-28;

9) подъемные устройства СМ-102А;

10) пусковые столы СМ-82;

11) автокраны К-51;

12) автокраны К-32;

13/ вспомогательное оборудование (траверсы, приспособление для заправки ракет пусковым окислителем, ангарные тележки, мерные емкости, козелки и пр.).

Автомобильные полуприцепы предназначаются:

– для транспортировки ракет;

– для производства монтажных регулировочных и заправочных работ на ракетах;

– для установки ракет на пусковой стол при помощи подъемного устройства.

Автомобильные тягачи предназначены для буксировки ракет на автомобильных полуприцепах.

Топливозаправочные станции предназначены для заправки ракет компонентами топлива на технической позиции.

Примечание: на полигоне топливозаправочные станции построены по первому варианту проекта. В настоящее время указанные станции приводятся в соответствие со станциями технических позиций системы.

Компрессорная станция 2РВ-3/35О - предназначена для заправки баллонов двигательной установки и автопилота ракет на технической позиции сжатым воздухом высокого давления.

Компрессорная станция Р-1/220 - предназначена для обеспечения технической позиции сжатым воздухом давлением до 150 атм для проверки работы автопилота и опрессовки двигательной установки ракеты.

Передвижные компрессоры СМ-14 – смонтированы на шасси автомобилей ЗИС-151 и предназначены для заправки ракет сжатым воздухом высокого давления в полевых условиях.

Передвижные заправщики ЯАК-11А - смонтированы на шасси автомобилей ЗИС-151 и предназначены для заправки ракет основным и пусковыми горючим /ТГ-02/ в полевых условиях.

Передвижные водообмывщики СМ-28 - смонтированы на шасси автомобилей ЗИС-151 и предназначены для выполнения обмывочных операций при заправке ракет, а также локализации и уничтожении очагов пожара.

Подъемные устройства СМ-102А – работают в сочетании с автомобильными полуприцепами и предназначены для подъема и установки ракет на пусковой стол.

Пусковые столы СМ-82 – предназначены для пуска с них ракет.

Автокраны К-31 – предназначены для перегрузки заправленных и незаправленных ракет.

Автокраны К-32 - предназначены для перегрузки незаправленных ракет, а также для выполнения других погрузочных работ.

1. ПРОВЕРКА И П0ДГОТОВКА СТАНЦИИ Б-200 

К СТРЕЛЬБОВЫМ ИСПЫТАНИЯМ

В целях проверки соответствия тактико-технических характеристик станции Б-200 (объект50) требованиям "Временных технических условий на аппаратуру станции Б-200" (БТ1.400.000 ТУсс/оп) перед началом стрельбовых испытаний производились специальные испытания, которые включали в себя:

а) приемные испытания;

б) контрольные облеты;

в) проверку соответствия аппаратуры частным требованиям ВТУ.

Проверки производились по методике, рекомендованной ВТУ, с использованием штатной контрольно-измерительной и стендовой аппаратуры.

В период приемных испытаний производились проверни соответствия аппаратуры станции Б-200 частным требованиям ВТУ, испытания станции на восьмичасовую непрерывную работу и проверка станции с использованием летных средств.

Во время облетов при приемных испытаниях проверялись следующие параметры:

– величина эквивалентной разъюстировки антенн;

– зоны захвата и устойчивого автоматического сопровождения одиночного самолета типа Ту-4;

– ошибки измерения разности координат на участке дальности 35(15 км в секторе обзора станции при автоматическом сопровождении самолета и автоматическом сопровождении штатного ответчика, установленного на этом самолете;

– величина амплитудной модуляции сигналов ответчика при вращении антенн А-11БС и А-12БС;

– зоны устойчивого автоматического сопровождения ответчика;

– зоны устойчивого управления ракетой;

– время, потребное дня наведения и перевода одного канала системы в режим автоматического сопровождения цели;

– напряжение ИАРУ каналов цели.

Во время контрольных облетов перед стрельбовыми испытаниями были проверены:

– ошибки измерения разности координат при автоматическом сопровождении самолета и штатного ответчика, установленного на этом самолете;

– ошибки измерения разности координат при ручном сопровождении самолета;

– величина эквивалентной разъюстировки антенн.

По результатам обсчетов было произведено рассовмещение импульсов БВК в блоках 71-76 (таблица 2.1.).










Таблица 2.1.

	Тракт
	Величина  рассовмещения  (мин)

	
	1-я  группа
	2-я  группа
	3-я  группа
	4-я  группа

	(н 

(в
	2,25

0,90
	1,45

1,45
	0,00

0,00
	1,80

0,90


Результаты летных испытаний и проверка аппаратуры на соответствие частным требованиям ВТУ показали, что тактико-технические характеристики станции Б-200 соответствуют требованиям ВТУ и соответствуют характеристикам штатных станций Б-200 системы 25.

Максимальная наклонная дальность захвата и устойчивого автоматического сопровождения самолетов типа Ту-4 и ИЛ-28, для высот около 10000м, составляет соответственно 52-53 км и 42 – 45 км.

Срединные значения угловых флюктуационных ошибок автоматического сопровождения:

– при облете самолетом Ту-4 на высоте 8000м в 88% случаев не превышают величины 2,7 мин;

– при облете самолетом Ту-4 на высоте 5000м в 93% случаев не превышают величины 3,2 мин;

– при облете самолетом ИЛ-28 на высоте 8000-10000м не превышают величины 1,4 мин.

Величины угловых систематических ошибок в 98% случаев не превышают 2,4 мин.

Срединные значения флюктуационных ошибок по дальности в 98% случаев не превышают 6 м, а систематические ошибки по дальности не превышают 20 м.

Автономные испытания станции Б-200 (объект 50) показали ее готовность к проведению стрельбовых испытаний.

2. МЕТОДИКА ПРОВЕДЕНИЯ ПУСКОВ ПО РЕАЛЬНЫМ ЦЕЛЯМ.

В качестве реальных целей в ходе Государственных испытаний использовались самолеты-мишени и парашютные мишени.

Пуски по самолетам-мишеням производились для проверки точности наведения ракет станцией Б-200 и эффективности поражения этих ценой боевой частью ракеты.

Самолеты-мишени представляю собой бомбардировщики ИЛ-28 или Ту-4, снабженные аппаратурой для беспилотного полета.   Подъем такого самолета в воздух, набор высоты и вывод в исходную точку для боевого захода осуществлялся экипажем. Затем включался автопилот и аппаратура управления самолетом по радио, после чего экипаж покидал самолет.

Дальнейшее движение самолета, а также его маневры по набору высоты и развороту осуществлялись с помощью автопилота и аппаратуры управления по радио в соответствии с командами, подаваемыми с земли.

При входе в зону станции Б-200, на боевом заходе, самолет- мишень передавался оператором наведения на ручное или автоматическое сопровождение в зависимости от задачи пуска. При входе самолета в зону пуска производился старт ракет. Для облегчения работы оптических средств измерения (кинотеодолиты, скоростные кинокамеры) самолеты оснащались трассерами, которые зажигались по команде с земли на каждом боевом заходе.

Маршруты движения самолетов выбирались с таким расчетом, чтобы можно было проверить работу комплекса в трудных условиях (максимальные дальности, поперечные курсы, малые высоты).

Стрельбы проводились как в условиях отсутствии организованных радиопомех, так и по самолетам-установщикам пассивных помех ИЛ-28 и Ту-4, оборудованных автоматами постановки помех. Автоматы постановки помех включались по радио с наземного командного пункта.

Вторым типом реальной цели, применявшимся в ходе Государственных испытаний, были парашютные мишени.

Парашютная мишень представляет собой уголковый отражатель с эффективной отражающей поверхностью, примерно, такой же, как у реального самолета. Уголковый отражатель сбрасывался с самолета Ту-4 на трех парашютах. Для удобства работы оптических средств измерения парашютная мишень имела трассер, который воспламенялся в момент сброса.

Парашютные мишени применялись для проверки функционирования радиовзрывателя и инструментальных ошибок наведения, а также для проверки режима залповой стрельбы по большому количеству целей.

3. МЕТОДИКА ПРОВЕДЕНИЯ ПУСКОВ ПО УСЛОВНЫМ ЦЕЛЯМ.
Для проверки точности наведения на цели, имеющие высоту и скорость полета большие, чем самолеты-мишени ИЛ-28 и Ту-4, во время Государственных испытаний была произведена серия пусков по условным целям.

Условные цели имитировались с помощью прибора ИП-1. Сущность имитации цели сводится к тому, что на вход главных усилителей промежуточной частоты станции Б-200 подаются сигналы, аналогичные сигналам при работе по реальным целям. Эти сигналы могут перемещаться во времени относительно исходных нулевых положений, создавая тем самым картину перемещающейся цели. Координатные блоки и счетно-решающий прибор определяют координаты и вырабатывают команды, соответствующие вводимым сигналам точно так же, как если бы эти сигналы создавались реальными самолетами.

Временное перемещение сигналов на ИП-1 осуществляется с помощью сменных кулачков, профиль которых рассчитан таким образом, чтобы имитировать с требуемой скоростью движение цели на станцию или поперек зоны, или под углом 45( к биссектрисе.

В целях приближения к реальным условиям наведения, сигналы ИП-1 модулируются шумами и федингами, которые соответствуют флюктуациям сигнала, отраженного от самолета.

В пусках при Государственных испытаниях условные цели соответствовали реактивным бомбардировщикам, летящим со скоростью 270(350 м/сек на высотах от 5 до 22 км. Сигналы ИП-1 модулировались шумами, соответствующими флюктуациям сигнала, отраженного от самолета типа ИЛ-28. Точность наведения определялась только по записям на станции Б-200 по такой же методике, как и при стрельбе по реальным целям.

При определении точности наведения по параметрам, записываемым на станции Б-200, не учитывается инструментальная ошибка наведения.

Однако при этом вносится ошибка самих измерений, которая соизмерима со случайной составляющей инструментальной ошибки наведения. Поэтому данные по точности наведения на условные цели практически учитывают все ошибки наведения за исключением систематической составляющей инструментальной ошибки.

При оценке точности наведения ракет на высотные и скоростные цели были использованы данные по инструментальным ошибкам, полученные при облетах станции и в пусках по реальным целям.

Радиовзрыватель и боевая часть в пусках по условным целям проверялись на взведение ступеней предохранения, отсутствие преждевременного срабатывания и на срабатывание механизма самоликвидации.

Для проверки помехоустойчивости радиовзрывателя использовалась методика проведения пусков по неподвижной условной цели, выставленной в облаке пассивными помех.

4. ИЗМЕРЯЕМЫЕ ПАРАМЕТРЫ И МЕТОДИКА ИЗМЕРЕНИЙ.

Задачей системы измерений в данных испытаниях являлось получение данных, характеризующих процесс наведения ракеты на цель и определение взаимного расположения ракеты и мишени в районе их сближения и в момент взрыва ракеты, а также определение траектории и скорости ракеты с момента ее старта до взрыва.

Измерительная аппаратура и ее назначение.

В соответствии с указанными целями измерений система измерений в данных испытаниях включаема в себя измерения на станции Б-200, кинотеодолитные измерения и измерения момента взрыва ракеты.

Схема расположения измерительной аппаратуры на полигоне представлена на рис. 2.1.

Вся измерительная аппаратура установлена на станции Б-200, на измерительных постах 1, 2, 3, 4, 5 и на центральном посту (ЦКТС, СЕВ).

Измерительная аппаратура имеет следующее назначение:

1. Электронные шкалы на станции Б-200 с кинокамерой "АКС-1"- для регистрации текущих координат ракеты и цели в течение всего времени полета ракеты.

2. Шлейфовые осциллографы "К-4-51" и "МПО-2" на станции Б-200 - для регистрации параметров управления (с помощью прибора ПЗО), команд управления, команды на взведение РВ и пачек импульсов ответчика.

3. Кинотеодолиты «Кth-41» («Аскания») для определения траектории полета ракеты.

4. Скоростные кинотеодолиты "КФТ" – для определения взаимного расположения ракеты и мишени в районе их сближения.
5. Аэрофотоаппараты «АФП-33-100» и «АФА-33-50» - для определения взаимного расположения рэкет и мишеней в момент взрыва ракет при залповой стрельбе по парашютным мишеням.

6. Скоростные киносъемочные камеры «СКС-1» для определения момента взрыва ракеты.

7. Скоростные длиннофокусные кинокамеры "КСД"- для получения кинофильма полета ракеты и мишени в районе их сближения. Этот фильм используется для определения момента взрыва ракеты, для характеристики поражения самолета-мишени и для определения расположения ракеты относительно мишени в картин ной плоскости кинокамеры.

8. Аппаратура службы единого времени /СЕВ/ - для обеспечения взаимного согласования результатов всех измерений во времени.

Точность измерений.

Траектории ракет -для всех пусков построены по данным кинотеодолитных измерений, расчетом по одной базе, с частичным использованием (на последнем, перед точкой встречи, участке траектории) данных станции Б-200.

Срединное значение погрешности измерения координат ракеты (центра боевого заряда) лежит в пределах 7(10м при высот полета ракеты 8-10км и в пределах 15(20м, при высоте полета 15-20км.

Взаимное расположение ракеты и мишени в районе их сближения для каждого момента времени определяется расстоянием между центром боевого заряда ракеты и центром тяжести самолета- мишени или уголкового отражателя парашютной мишени (L) и углом между вектором скорости ракеты и направлением от центра боевого заряда ракеты на центр тяжести мишени ((v).

Кинотеодолитные измерения дают срединное значение погрешности определения расстояния L, равное 3м.

Погрешность определения угла (v зависит от удаления точки встречи ракеты с мишенью от кинотеодолитов, от значения этого угла (v и от величины расстояния L.

Для углов (v,равных 50-60 град. и для расстояний L = 30-50м при удалении района сближения ракеты с мишенью от кинотеодолитов на 10-15км., срединное значение погрешности измерения угла (v лежит в пределах 3,5(7,0 градусов.

Точность определения интервала разрыва Lр и угла (vр определяется также и погрешностью определения момента взрыва ракеты.

Срединное значение погрешности определения координат ракеты относительно мишени в момент взрыва, а также интервалов разрыва по данным аэрофотоаппаратов "АФА-33-100" и "АФА-33-50" составляет около 5м и 10м соответственно.

Определение момента взрыва боевого заряда ракеты в данных испытаниях производилось по данным скоростной киносъемки камерами «СКС-1» и «КСД».

Погрешность определении момента взрыва по данным "СКС-1" не превышает (0,001сек, что практически не сказывается на точность определения Lр и (vр. Погрешность определения момента взрыва по данным КСД составляет (0,005(0,007 сек и несколько увеличивает общую погрешность измерении Lр и (vр.
Измерение взаимного положения ракеты и цели в точка встречи по данным записи параметра управлении h на станции Б-200 при стрельбе по самолету-мишени ИЛ-28 имеет срединное значение погрешности 0,4 мин.

В диапазоне рабочих дальностей срединное значение погрешности выделения динамической составляющей промаха при стрельбе по самолету-мишени ИЛ-28 составляет 0,4мин.
1. ИСПЫТАНИЯ КОМПЛЕКСА ПО ПОРАЖЕНИЮ

САМОЛЕТОВ-МИШЕНЕЙ.

В ходе Государственных испытаний были проведены стрельбы ракетами 205 по трем самолетам-мишеням в условиях отсутствия организованных радиопомех и по двум самолетам – постановщикам пассивных радиопомех.

Первый самолет-мишень (пуски 306-313).

Целью испытаний являлась проверка возможности поражения самолета-мишени ИЛ-28 при групповом ручном сопровождении цели.

Испытания проводились 17.10.54 г.

На первом заходе самолет двигался на высоте 10,5 км со скоростью 220м/сек слева направо под углом 58( к биссектрисе сектора обзора станции Б-200.

По самолету было выпущено две ракеты с интервалом примерно 15 сек (пуски 306 и 307). Первая ракета прошла на небольшом расстоянии от цели (36 метров), но не подорвалась. Вторая ракета не управлялась вследствие возникшей неисправности в станции передачи команд.

Самолет был выведен на второй боевой заход.

На втором заходе самолет двигался на высоте 10,3 км со скоростью 232 м/сек слева направо под углом 50( к биссектрисе сектора обзора. По самолету была выпущена серия из 5 ракет с интервалом между пусками 5 сек.

Первая ракета (пуск 308) прошла на расстоянии 90 м от цели, подорвалась, но цели не поразила.

Вторая ракета (пуск 309) прошла на расстоянии 295 м от цели. Подрыва боевой части не произошло.

Третья ракета (пуск 310) прошла на расстоянии 92 м от цели, подорвалась, но цели не поразила.

При наведении ракет пусков 309 и 310 наблюдались значительные и одновременные отклонения параметров управления в наклонной плоскости, появившиеся вслед за взрывом ракеты пуска 308.

Резкое ухудшение точности наведения в пусках 309 и 310 произошло вследствие влияния отметки от облака разрыва ракеты пуска 308 на работу оператора ручного сопровождения станции Б-200. Операторы ручного сопровождения наблюдали эффект разрыва ракеты в районе цели впервые и вместо того, чтобы продолжать сопровождение с прежней скоростью, задержались на отметке облака разрыва, что и привело к резкому увеличению ошибки наведения.

Две последние ракеты (пуски 311 и 312) на цель не наводились вследствие неисправностей в аппаратуре станции Б-200.

Самолет-мишень был выведен на третий боевой заход.

На третьем заходе самолет двигался на высоте 10,2 км со скоростью 220м/сек с постоянным азимутом (н = 10(. При входе самолета в боевую зону он был передан оператором наведения на автоматическое сопровождение, после чего был дан старт двум ракетам с целью уничтожения мишени.

Первая ракета нормально стартовала и подорвалась на расстоянии 30 метров от самолета. Подрывом боевой части ракеты самолет был сбит.

Вторая ракета не стартовала вследствие преждевременного выпадания отрывного штеккера.

Таким образом, в данной серии пусков при ручном сопровождении самолет сбит не был, т.е. задание программы Государственных испытаний по данному пункту не было выполнено из-за отсутствия тренировки операторов ручного сопровождения в сложных условиях работы и отказов в материальной части.

Самолет был сбит ракетой пуска 313 при автоматическом сопровождении цели.

Второй самолет-мишень

(пуски 314, 315).

Целью испытаний являлась проверка возможности поражения самолета-мишени ИЛ-28, движущегося поперек зоны обзора станции Б-200, при автоматическом сопровождении цели.

Испытания проводились 22.10.54 г.

Самолет двигался на высоте 10,2 км со скоростью 250 м/сек слева направо под углом 100( к биссектрисе сектора обзора станции Б-200.

Первая ракета (пуск 314) устойчиво наводилась на самолет и подорвалась на расстоянии-32 м от цели. Взаимное расположение самолета и ракеты в момент подрыва показано на рис.3.2.

Взрывом боевой части самолету было нанесено поражение, и от него отделились осколки трассера. Степень поражения самолета установить не удалось из-за кратковременности наблюдений до момента подрыва ракеты пуска 315.

Подрыв второй ракеты (пуск 315) произошел примерно через 10 секунд после подрыва первой ракеты. После второго подрыва самолет загорелся и стал быстро падать.

Наведение ракеты пуска 315 шло вполне устойчиво до момента подрыва у самолета ракеты пуска 314. Начиная с этого времени появились возмущения по каналу цели в наклонной плоскости (рис. 3.1.), которые привели к колебаниям параметра управления до 100 метров. Есть основания предполагать, что облако подрыва первой ракеты оказало влияние на следящую систему цели и вызвало колебания последующей ракеты.

Колебания параметра управления имели затухающий характер и не повлияли на точность наведения, которая в данном пуске составляла 19 метров.

Точность наведения в обоих пусках была такова, что для поражения самолета было бы достаточно одной ракеты.

Третий самолет-мишень

(пуски 316, 317).

Целью испытаний являлась проверка возможности поражения самолета-мишени ИЛ-28, летящего на высоте, определяемой нижней границей зоны поражения.

Испытания проводились 22.10.54 г.

Самолет двигался на высоте 3 км со скоростью 170 м/сек в направлении на станцию с постоянным углом (н=7(.

По самолету было выпущено 2 ракеты с интервалом между пусками 10 сек. 

Первая ракета (пуск 316) наводилась на самолет устойчиво и подорвалась на расстоянии 45 м от самолета.

Взаимное расположение самолета и ракеты в момент подрыва показано на рис. 3.3.

После подрыва самолет загорелся и, разрушаясь в воздухе, упал.

Вторая ракета (пуск 317) наводилась на самолет также устойчиво.

После подрыва первой ракеты, несмотря на крутое падение самолета, автосопровождение его не было нарушено и ракета продолжала наводиться на падающие обломки самолета.

Срабатывание радиовзрывателя произошло при интервале подрыва 145 метров, по-видимому, от одного из обломков падающего самолета.

Таким образом, самолет-мишень ИЛ-28 был сбит одной ракетой.
Четвертый самолет-мишень

(пуски 346, 347)

Целью испытаний являлась проверка возможности поражения самолета-мишени ИЛ-28 - постановщика пассивных радиопомех в режиме ручного сопровождения.

Испытания состоялись 28.11.54 г.

В качестве цели использовался самолет-мишень ИЛ-38, оборудованный двухкассетным автоматом АСО-28.

На боевом заходе самолет совершал полет на высоте 9,2 км под углом 45( к биссектрисе сектора обзора станции Б-200. Постановка помех ДОС-10 производилась с темпом 0,7 сек. Слежение за целью велось в режиме ручного сопровождения.

По самолету было произведено два выстрела с интервалом 10-15 сек. Первая ракета (пуск 346) наводилась на цель устойчиво и подорвалась на расстоянии 105 м. от цели. Однако видимого поражения цели не было.

Вторая ракета (пуск 347) наводилась также устойчиво и подорвалась на расстоянии 30 м от цели.

Относительное положение ракет и самолета-мишени показано на рис. 3.4.

После подрыва боевой части второй ракеты самолет загорелся в воздухе и упал.

Таким образом, самолет ИЛ-28 - постановщик пассивных помех был сбит двумя ракетами при ручном сопровождении цели.

Пятый самолет-мишень

(пуски № 348 – 354).
Целью испытаний явилась проверка возможности поражения самолета Ту-4-постановщика пассивных радиопомех в режиме ручного сопровождения цели.

Испытания состоялись 24.11.54 г.

В качестве цели использовался самолет-мишень ТУ-4 – постановщик пассивных помех, оборудованный двухкассетным автоматом АСО-4. Постановка помех ДОС-10 велась с темпом 0,7 сек.

На первом боевом заходе самолет двигался на высоте 8 км под углом 30( к биссектрисе сектора обзора станции Б-200.

На этом заходе по самолету было выпущено две ракетыс интервалом 10-15 секунд в режиме ручного сопровождения цели.
Первая ракета (пуск 348) не была выведена на цель вследствие сильной раскачки ее на траектории, вызванной, вероятно, неисправностью в аппаратуре автопилота.

Вторая ракета (пуск 349) наводилась нормально и подорвалась на расстоянии примерно 60 метров от самолета. Подрывом этой ракеты на самолете было повреждено управление. В результате повреждений самолет продолжал полет с непрерывным снижением, радиокоманд по тангажу не выполнял, а команды по курсу выполнял плохо.

При выходе на второй боевой заход самолет по углу места оказался в полосе помех, поставленных им на предыдущем заходе. Вывести его из этой полосы помех не удалось. Однако, оказалось возможным передать самолет на ручное сопровождение.

На этом заходе по самолету была выпущена серия из 4 ракет с интервалами между пусками 5 сек (пуски 350 ( 353). В то время, когда все четыре ракеты находились уже в воздухе, самолет, делая непрерывные виражи, вошел в полосу помех также и по азимуту. Таким образом, стрельба по самолету производилась в условиях, отличных от условий, заданных программой.

Оператор ручного сопровождения станции Б-200, ошибочно приняв одно из облаков помех за самолет, дальнейшее слежение осуществлял не за самолетом а за облаком.

Поэтому все 4 ракеты наводились на точку пространства, находившуюся влево от цели на расстоянии примерно 3 км. 

Ракеты нормально самоликвидировались на 63-64 секунде полета. Ввиду неуправляемости самолета и быстрой потери им высоты было принято решение сбить самолет в режиме автоматического сопровождения. На самолете был выключен автомат помех, и по нему был сделан выстрел одной ракетой (пуск 354). Встреча ракеты с целью произошла на высоте около 4 км при наклонной дальности 15 км. Облако от разрыва ракеты закрыло самолет, что не дало возможности точно определить дистанцию подрыва, однако, точка подрыва при этом не выходила за пределы круга радиусом 10 метров от центра самолета.

Самолет вошел в штопор, загорелся и стал разрушаться в воздухе. На найденных остатках мишени было обнаружено большое число пробоин от подрыва ракеты пуска 354, а в хвостовой части самолета были обнаружены также и пробоины от подрыва ракеты пуска 349.

Таким образом, самолет-мишень – ТУ-4 – постановщик пассивных помех был поврежден ракетой пуска 349 (при ручном сопровождении цели).

Данные пуски по самолету-мишени ТУ-4 подтвердили следующее:

1. Станция наведения Б-200 при ручном сопровождении самолетов - постановщиков пассивных радиопомех обеспечивает примерно точность наведения ракет В-300 такую же, как и без помех.

2. Стрельба по самолетам, идущим под прикрытием пассивных помех, при данной плотности их установки невозможна.

3. Более раннее включение команд управления, принятое в настоящее время в комплексе Б-200, В-300, привело к расширению зоны поражения в сторону малых дальностей и позволило сбить самолет-мишень ТУ-4 на высоте 4 км при наклонной дальности 15 км, что при принятом ранее времени включения команд было бы невозможно.

2. ИСПЫТАНИЯ КОМПЛЕКСА ПО ПРОВЕРКЕ ТОЧНОСТИ НАВЕНИЯ 

РАКЕТ НА СКОРОСТНЫЕ УСЛОВНЫЕ ЦЕЛИ.

В ходе Государственных испытаний с целью проверки точности наведения ракет В-300 станцией Б-200 на скоростные и высотные цели было проведено всего 12 пусков ракет 205 по условным целям (пуски 298-304, 357, 356, 363, 367).

Первая группа пусков (298-304) была выполнена по скоростным условным целям для проверки точности наведения ракет в трудных условиях (движение цели под углом 45( к биссектрисе, большие высоты, повышенная сверх ТЗ скорость полета цели, большая дальность стрельбы).

Параметры движения целей и результаты по точности наведения ракет в этих пусках сведены в таблицу 3.1.

















Таблица 3.1.

	№

пуска
	Высота цели (км)
	Скорость полета (м/сек)
	Курс цели
	Дальн. поражения цели (км)
	Точность наведения
	Замечания

	
	
	
	
	
	в наклонной плоскости
	в вертикальной плоскости
	общая
	

	298
	19,5
	300
	на станцию

с (н = 23(
	32
	13
	21
	24,5
	

	299
	21,6
	295
	на станцию

с (н = 12(
	33,4
	38
	21
	43,5
	

	300
	20-22
	270-300
	45( к биссектрисе сектора
	-
	-
	-
	-
	Отказ двигателя ракеты

	301
	10,6
	297
	42( к биссектрисе сектора
	20,7
	7
	30
	31
	

	302
	6,3
	300
	-
	29,8
	72
	19
	74
	Перебои в работе двигателя и ответчика ракеты

	303
	21,5
	328
	45( к биссектрисе сектора
	32,7
	37
	55
	66
	Прибор ИП-1 не выдерживал заданной программы движения цели

	304
	13,2
	342
	на станцию

с (н = 20(
	23,6
	10
	12
	15,5
	


Наведение ракеты на цель в пусках 398, 299, 301 и 304 протекало вполне нормально, и, как видно из таблицы, точность наведения в этих пусках была не хуже 44 м.

В пуске 300 ракета задание не выполнила вследствие отказа двигательной установки.

В пуске 302 после окончания работы двигателя имело место резкое отклонение ракеты от кинематической траектории вследствие прерывистости работы двигателя в конце активного участка полета, а такие неустойчивой работы ответчика в это же время.

В пуске 303 имитатор цели – прибор ИП-1 не выдерживал требуемого закона изменения координаты цели, вследствие чего возросла ошибка наведения ракеты в вертикальной плоскости.

Анализ результатов этих пусков, а также ряда пусков, проведенных до Государственных испытаний, показал, что величина команды, выдаваемой панелью 27, является недостаточной для полной компенсации динамической ошибки наведения в наклонной плоскости на пассивном участке полета.

На основании этого Главным конструктором системы было принято решение об изменении крутизны выработки команд панелью 27 в наклонной плоскости на активном участке с 80 м/град/сек до 100 м/град/сек, на пассивном участке – с 150 м/град/сек до 220 м/град/сек. Время включения команды, соответствующей пассивному участку полета, было перенесено с 47-й секунды на 44-ю секунду.

Решением Государственной комиссии указанные изменения были внедрены, начиная с 314 пуска.

Для проверки точности- наведения с уточненными параметрами панели 27 было проведено 5 дополнительных пусков (357, 358, 361, 363, 367).

Пуски производились по условным целям, имеющим параметры движения, приведенные в таблице 3.2.











Таблица 3.2.

	№№

пуска
	Высота цели (км)
	Скорость движения цели (м/сек)
	Наклонная дальность точки встречи (км)
	Характер движения цели
	Флюктуации

	357
	4,7
	338
	29,3
	48( к биссектрисе сектора обзора
	ИЛ-28

	358
	10
	317
	14,7
	На станцию с постоянным (н=9(
	ИЛ-28

	361
	10,4
	268
	33,6
	41( к биссектрисе сектора обзора
	ИЛ-28

	363
	5
	284
	29,5
	38( к биссектрисе сектора обзора
	ИЛ-28

	367
	9,6
	333
	34,5
	45( к биссектрисе сектора обзора
	ИЛ-28


В пусках 357 и 361 задание не было выполнено в связи с тем, что в пуске 357 неправильно работал имитатор цели (прибор ИП-1), а в пуске 361 наблюдались перебои в работе ответчика. Поэтому были проведены пуски 363 и 367, в которых была повторена программа движения цели в пусках 357 и 361.

Данные об ошибках наведения, их динамических составляющих, а также величина компенсирующих команд, выдаваемых панелью 27, в пусках 358, 363 и 367 приведены в таблице 3.3.












Таблица 3.3.

	№ 

пуска
	Наклонная дальностьточки встречи (км)
	Ошибка наведения (м)
	Динамические ошибки (м)
	Компенсирующие команды (м)

	
	
	hв
	hн
	hобщ
	(в
	(н
	КУв
	КУн

	358
	14,7
	1
	34
	34
	11
	33
	70
	0

	363
	29,5
	28,3
	10,3
	30
	25
	5
	7
	80

	367
	34,5
	46
	0
	46
	35
	10
	15
	85


Как видно из таблицы, панель 27 с измененные параметрами обладает высокой эффективностью в части компенсации динамических ошибок наведения. Из рассмотрения результатов пусков 298, 299, 301, 304, 368, 363 367 видно, что ошибки наведения, замеренные на станции Б-200, для всех случаев проведенных стрельб по скоростным целям не превышали 46м.

3. ЛЕТНЫЕ ИСПЫТАНИЯ РАДИОВЗРЫВАТЕЛЯ РАКЕТЫ 205 В УСЛОВИЯХ ПАССИВНЫХ РАДИПОМЕХ (пуски 319-321).

Испытания проводились с целью проверки помехоустойчивости радиовзрывателя при прохождении ракетой облака пассивных радиопомех.

Наведение ракеты осуществлялось на неподвижную условную цель. В качестве такой цели использовался неподвижный строб цели ("крест"), который выставлялся с таким расчетом, чтобы ракета некоторое время находилась в облаке помех со взведенным радиовзрывателем. Взведение радиовзрывателя осуществлялось, как в обычных пусках, за 800-970 метров до цели.

Облако помех создавалось тремя самолетами ИЛ-28, оборудованными автоматами для постановки помех АСО-28. Постановка помех ДОС-10 производилась с максимальным темпом 0,7 сек.

В проведенных испытаниях ракеты наводились на условные цели с координатами, приведенными в таблице 3.4.












Таблица 3.4.

	№

пуска
	Высота цели 

(км)
	Наклонная дальность встречи (км)
	(н
	(в

	319
	9,2
	24,80
	-6(
	21(30(

	320
	9,0
	19,96
	-18(
	27(

	321
	8,7
	22,05
	-10(
	25(30(


Наведение ракет на цель во всех трех пусках протекало устойчиво. Точность наведения ракет по данным измерения на станции Б-200 составила:

- в пуске 319 - 41 м,

- в пуске 320 – 1 м,

- в пуске 321 – 39 м.

Во всех трех пусках радиовзрыватель при прохождении ракетой облака радиопомех не сработал.

Таким образом, испытание радиовзрывателя ракеты в условиях пассивных радиопомех показало, что пассивные радиопомехи ДОС-10 не приводят к срабатыванию радиовзрывателя.

4. ИСПЫТАНИЯ КОМПЛЕКСА ПРИ РАБОТЕ

В НОЧНЫХ УСЛОВИЯХ.

Для проверки работы комплекса в ночных условиях был произведен пуск ракеты 205 по парашютной мишени.

Огневая позиция и станция Б-200 приводились в состояние боевой готовности по сигналу "тревога". Установка ракеты на огневой позиции, вследствие отсутствия специального освещения, затянулась и продолжалась 19 минут. На станции Б-200 приведение аппаратуры в боевую готовность протекало обычным порядком.

После сброса парашютной мишени и выхода самолета из боевой зоны станции Б-200 был дан старт ракете. Наведение ракеты на цель осуществлялось устойчиво, точность наведения составила 27 метров, парашютная мишень была поражена.

Таким обрезом, по своим техническим возможностям комплекс Б-200, В-300 обеспечивает наведение ракет на цели ночью с такой же точностью, что и днем. Отсутствие специального ночного освещения у столов огневой позиции усложняет работу боевых расчетов и увеличивает время приведения ракет в боевую готовность.

5. ИСПЫТАНИЯ КОМПЛЕКСА ПО ОДНОВРЕМЕННОМУ НАВЕДЕНИЮ

20 РАКЕТ НА 20 РАЗЛИЧНЫХ ЦЕЛЕЙ.

Целью данных испытаний являлось:

а) определение возможности захвата 20 целей операторами станции Б-200;

б) проверка возможности одновременного наведения 20 ракет на 20 целей.

Испытания проводились 29.10.54г.

В качестве целей использовались парашютные мишени, заданное расположение которых в пространстве показано на рис. 3.5.

Сброс мишеней производился по наземным ориентирам с 12 самолетов Ту-4, летевших строем из 4-х звеньев в направлении на станцию (рис. 3.5).

На первом заходе из-за плохой видимости экипажи самолетов не заметили наземных ориентиров, поэтому сброс мишеней не состоялся.

Когда самолеты выходили из боевой зоны станции Б-200, одна из 20-ти включенных на подготовку ракет, цикл подготовки которой в это время закончился, самопроизвольно стартовала. Причиной самопроизвольного старта было механическое заедание кнопки "пуск" на пульте оператора пуска.

На втором заходе самолеты произвели сброс мишеней, Все сброшенные мишени перед началом стрельбы находились в боевой зоне станции Б-200 в пределах углов (н=(17( от биссектрисы сектора обзора на дальностях 15,5-24 км и на высотах 5-6,5 км. Вследствие неточного определения момента сброса и практических допусков на все операции, связанные с освобождением мишеней из контейнеров и раскрытия парашютов, фактическое расположение мишеней в пространстве отличалось от заданного. Истинного положения всех парашютных мишеней во время стрельбы установить не удалось. На рис.3.6 показано расположение только тех мишеней, вблизи которых произошел подрыв ракет.

Как видно из этого рисунка, некоторые мишени сблизились и образовали групповые цели. Так, мишени пусков 334, 337 и 338 были расположены на дальностях, отличающихся друг от друга не более чем на 100(150м, и почти не различались по углу места, т.е. находились вне пределов разрешавшей способности станции.

На основании результатов пуска 326 можно предполагать, что мишень этого пуска также образовала групповую цель с какой-то другой мишенью.

Для обстрела было выбрано 19 из 24-х сброшенных парашютных мишеней в соответствии с числом имевшихся каналов наведения с готовыми ракетами.

Операторы наведения станции Б-200 производили захват своих целей по очереди в установленной последовательности захвата: начиная от ближних целей и кончая дальними. Все 19 целей были захвачены в течение 2,5-3 минут, причем каждый оператор затратил на захват своих 5-ти целей в среднем 50 секунд.

Пуски производились залпами из 4-х ракет по одной ракете с каждой группы. Ракеты каждой группы запускались последовательно от дальних столов стартовой позиции к ближним с интервалом 5(7 сек.

Пуск 18 ракет был произведен за 20-28 секунд. Последний 19-й выстрел был произведен с затяжкой на 25 сек из-за производившейся в это время проверки автосопровождения цели.

Старт всех ракет и движение их на участке автономного управления прошли нормально.

Из 19 ракет три не наводились на цель: две – вследствие неисправностей в аппаратуре станции Б-200 и одна из-за прекращения работы ответчика.

Из 16 наводившихся на цели ракет – 11 ракет наводились устойчиво и 5 – с колебаниями в вертикальной плоскости. В наклонной плоскости управления все 16 ракет наводились устойчиво.

В пуске 326 колебания ракеты в вертикальной плоскости начались с момента вывода на траекторию наведения. Причиной колебаний могло быть несоответствие параметров бортовой аппаратуры управления требованиям ВТУ или влияние соседних парашютных мишеней, образовавших вместе с мишенью пуска 326 групповую цель. Точно установить причину возникновения колебаний ракеты не удалось. Точность наведения в этом пуске составила 52м.

В пуске 338 в вертикальной плоскости также наблюдались повышенные колебания ракеты с момента вывода ее на траекторию метода. Это произошло вследствие того, что ракета наводилась на групповую цепь при автоматическом ее сопровождении. К моменту встречи ракеты с мишенью эти колебания уменьшились и точность наведения составила 40-60м.

Колебания ракет в вертикальной плоскости в пусках 336, 341 и 342 были вызваны мешающим действием ранее подорвавшихся ракет.

В пуске 336 эти возмущения к моменту встречи прекратились, и точность наведения составила 26м. В пуске 342 возмущения не закончились и к моменту встречи с целью, но так как величина их била незначительной, точность наведения не была существенно ухудшена и составила 26м. В пуске 341 возмущения имели большую величину, что привело к ошибке наведения около 200 метров.

Основные данные по результатам одновременной стрельбы по 20-ти парашютным мишеням приведены в таблице 3.5.

Как видно из приведенной таблицы, станция Б-200 обеспечила точность наведения:

– не хуже 35м 
-
10-ти ракет;

– от 36м до 50м
-
3-х ракет;

– от 51м до 61м
-
2-х ракет;

– хуже 75м

-
1-й ракеты.











Таблица 3.5.

	№

пуска
	Точность наведения (м)
	Работа радио-взрывателя
	Характеристика наведения

	
	По данным АФА-33
	По данным Б-200
	
	

	
	hв
	hн
	hобщ
	hв
	hн
	hобщ
	
	

	323
	Ракета  стартовала  самопроизвольно  и  на  цель  не  наводилась

	324
	17,5
	2
	17,6
	25
	5
	26
	сработал
	Наведение устойчиво

	325
	31
	15
	35
	35
	3
	35
	сработал
	Наведение устойчиво

	326
	Нет   данных
	50
	15
	52
	не сработал
	Колебания по hв с амплитудой 50-70м

	327
	40
	2
	40
	20
	15
	25
	сработал
	Наведение устойчиво

	328
	Ракета  на  цель  не  наводилась  из-за  отказа  в  работе  ответчика

	329
	Нет   данных
	40
	8
	41
	не сработал
	Наведение устойчиво

	330
	39
	7
	40
	29
	10
	31
	сработал
	Наведение устойчиво

	331
	6
	4
	7
	6
	7
	9
	сработал
	Наведение устойчиво

	332
	7
	11
	13
	2
	8
	8
	сработал
	Наведение устойчиво

	333
	Ракета  на  цель  не  наводилась  из-за  неисправности  на  станции  Б-200

	334
	3
	0
	3
	21
	10
	23
	сработал
	Наведение устойчиво

	335
	3
	8
	9
	3
	8
	9
	сработал
	Наведение устойчиво

	336
	7
	3
	8
	26
	0
	26
	сработал
	Колебания по hв с амплитудой 50-70м

	337
	27
	13,5
	30
	20
	0
	20
	сработал
	Наведение устойчиво

	338
	60
	10
	61
	40
	0
	40
	не сработал
	Перед концом колебания по hв с амплит. более 100м

	339
	4
	12
	12,5
	5
	15
	16
	сработал
	Наведение устойчиво

	340
	Ракета  на  цель  не  наводилась  из-за неисправности  на  станции  Б-200

	341
	Нет  данных
	200
	7
	200
	не сработал
	Колебания по hв с амплитудой более 100м

	342
	Нет  данных
	25
	13
	28
	не сработал
	Колебания по hв с амплитудой 50-70м на последних 10 сек.


Из общего числа наводившихся на цель ракет радиовзрыватели сработали в 11 случаях. Срабатывание радиовзрывателей произошло при точности наведения от 7 до 36 метров.

В двух пусках (326 и 338) радиовзрыватели не сработали при ошибке наведения, превышающей 35 метров. Как показывают материалы исследований НИИ-504 МОП, а также опыт испытаний в в/ч 29139, при таких ошибках наведения возможны случаи несрабатывания исправного радиовзрывателя при стрельбе по парашютным мишеням. Таким образом, в указанных пусках несрабатывание радиовзрывателей было закономерным.

Закономерным является несрабатывание радиовзрывателя и в пуске 341, при котором ошибка наведения составила около 200м.

В пусках 329 и 342 несрабатывание радиовзрывателя произошло при ошибках наведения, по данным измерений на станции Б-200, составивших соответственно 41 и 26 метров. Так как точность наведения внешней службой измерений в затих пусках не была определена, а измерения на станции Б-200 не учитывают инструментальном ошибки, которая могла составить 10-15 метров, истинною величину ошибок наведения в указанных пусках уточнить не удалось, поэтому несрабатывание радиовзрывателей в этих пусках могло произойти как по причине прямого отказа радиовзрывателей, так и по причине увеличенных вверх 35 метров ошибок наведения.

В результате подрыва около целей 11 ракет пробоины от элементов боевого заряда были обнаружены в 17 мишенях. Это показывает, что при стрельбе по групповой цели возможно нанесение ущерба одной ракетой нескольким целям.

В данных испытаниях из 20 ракет задание выполнили 15.

3 ракеты не выполнили задания. вследствие неисправностей на станции Б-100, 1 ракета – из-за неисправности бортовой аппаратуры и 1 ракета – вследствие влияния облака разрыва.

Таким образом, эксплуатационная надежность всего комплекса при данных испытаниях составила 75%.

6. ЛЕТНЫЕ ИСПЫТАНИЯ РАКЕТЫ 205 ПОСЛЕ ОТРАБОТКИ

ЕЮ РЕСУРСА РАБОТЫ

(пуски 344 и 345)

Испытания состоялись 22.11.54г.

Перед пусками аппаратура ракет работала в повторнократковременном режиме (15 минут работы, 30 минут – перерыв) 24 часа на ракете пуска 344 и 26 часов на ракете пуска 345.

В качестве целей в обоих пусках использовались парашютные мишени, сбрасываемые с самолета Ту-4 на высоте 8 км по одной на каждом заходе.

Старт и наведение ракет на цель в обоих пусках протекали нормально.

Точность наведения составила:

– в пуске 344 - 8 метров;

– в пуске 345 -11метров.

Срабатывание радиовзрывателя и подрыв боевой части в обоих пусках прошли нормально. В уголковых отражателях, рамах и куполах парашютов обеих мишеней обнаружено большое количество пробоин.

Аппаратура ракет как в ходе комплексной проверки после отработки ресурса, так и в процессе пуска работала нормально. Таким образом, ракеты после отработки ими ресурса работы испытания выдержали.

7. ИСПЫТАНИЯ ПО ОЦЕНКЕ МЕШАЮЩЕГО ДЕЙСТВИЯ

ОБЛАКА ПОДОРВАВЩЕЙСЯ РАКЕТЫ

Оценка области мешающего действия разрывов ракет

(пуски 359, 360 и 362).

Целью этих испытаний была проверка величины области мешающего действия облака разорвавшейся ракеты.

В качестве целей при испытаниях использовались 4 парашютные мишени, сбрасываемые с двух самолетов Ту-4, летящих на высоте 9 т.м. При сбросе с самолетов эти мишени рассредоточивались таким образом, чтобы расстояние между соседними мишенями было 500-600м. Каждая из 4-х целей на станции Б-200 сопровождалась одновременно двумя каналами различных групп. Причем из сопровождавших цель двух каналов один работал с включенной, а другой с выключенной схемой МАРУ. Выстрел производился по ближней мишени. После подрыва ракеты должна была производиться оценка мешающего воздействия облака разрыва ракеты на сопровождение трех других целей.

30 ноября 1954г. два самолета Ту-4 в указанной последовательности сбросили 4 парашютные мишени. По ближней мишени было произведено 2 выстрела (пуски 359 и 360). В пуске 359 ракета после старта, вследствие неисправности в бартовой аппаратуре, на цель не наводилась. В пуске 360, произведенном, примерно, через 1 мин вслед за первым выстрелом, наведение ракеты на цель протекало нормально. Точность наведения составила 11м, однако подрыва ракеты в районе цели не было вследствие отказа радиовзрывателя.

Вскоре после этого парашютные мишени вышли из зоны обстрела станции.

Таким образом, задание не было выполнено и 1 декабря 1954г. состоялось повторение испытаний по той же программе.

Расположение мишеней в зоне станции и распределение каналов по мишеням показано на рис. 3.7.

Схема МАРУ было включена на II-ой и IV-ой группах станции. I-я и III-я группа работали без схемы МАРУ. Дальность до цели ь I-ой, III-ей и IV-ой группах определялась по каналу(н, а во II-ой группе - по каналу (в.

По мишени №1 был сделан выстрел одной ракетой (пуск 363). Наведение ракеты на цель производилось каналом №1 I-ой группы, работающей без МАРУ.

Наведение происходило устойчиво. Точность наведения составила 21м. Подрыв боевой части произошел на расстоянии 22м от цели.

После подрыва ракеты произошел срыв автоматического сопровождения цели в обоих каналах сопровождающих мишень №1. Это явление закономерно и было вызвано разрушением мишени и быстрым ее падением.

Из двух каналов, сопровождающих мишень №2, которая находилась, примерно, на 600м дальше, и на 200м ниже мишени №1, срыв автоматического сопровождения после подрыва ракеты у цели произошел только в канале К-III-I, работающем без МАРУ. В канале К-IV-I с МАРУ произошло только отклонение стробов сопровождения от цели на 140(160м с последующим их возвращением к цели, примерно, через 20 сек.

Заметного влияния облака разрыва на работу каналов станции, сопровождающих мишень №3 и №4, расстояния от которых до мишени №1 были примерно равны 'соответственно 1550м и 1900м, не обнаружено.

Таким образом, было установлено, что область мешающего действия разрыва ракеты распространяется на область пространства около 700м от точки подрыва ракеты.

Проверка влияния разрыва ракеты на

автоматическое сопровождение движущейся цели 

(пуски 369 и 370).

Целью испытаний являлось сравнение степени воздействия облака разрыва на подвижную и на неподвижную цели.

Испытания производились по условной подвижной цели. Цель имитировалась прибором ИП-1, сигнал которого на входе приемников смешивается с сигналами, принятыми из пространства. Движение цели происходило на высоте 5км со скоростью 300м/сек в направлении на станцию и постоянным углом (н= 10(.

Интенсивность сигнала от имитатора была установлена в пуске 369 в соответствии с сигналом, отраженным от самолета ИЛ-28, и в пуске 370-в соответствии с сигналом, отраженным от самолета Ту-4.

Автоматическое сопровождение цели производилось в обоих пусках одновременно двумя каналами двух разных групп, одна из которых работала с МАРУ, а другая – без МАРУ.

В схеме бортового оборудования и на станции Б-200 были проведены изменения, обеспечивающие подрыв ракеты в момент выдачи разовой команды, который был установлен в пуске 369 за 960 и, а в пуске 370 – за 600 м до точки встречи с целью.

В результате этого был обеспечен более ранний подрыв ракеты для увеличения времени прохождения цели через облако - разрыва.

В пуске 369 подрыв ракеты произошел на расстоянии 870м от цели через 43,5сек полета, а в пуске 370 – на расстоянии 520м через 43,7 сек полета.

На рис. 3.8. и 3.9. приведены графики изменения угловых координат, построенные по записям электронных шкал на станции Б-200.

Как видно из этих графиков, подрыв ракеты в пуске 369 практически не оказал влияния на точность автоматического сопровождения по азимуту в обоих каналах. По углу места в канале, работающем без МАРУ, через 2 сек после подрыва ракеты произошел срыв автосопровождения. В канале с МАРУ срыва автосопровождения не было, но ошибка возросла до 6 мин. Установить характер автосопровождения в дальнейшем и время полного затухания не представляется возможным из-за отсутствия записи электронных шкал после 50-й секунды.

В пуске 370 при увеличенной интенсивности имитируемого сигнала цели (имитация Ту-4) автоматическое сопровождение цели при прохождении ею облака разрыва не было нарушено. Однако, наблюдалось некоторое увеличение ошибки автосопровождения цели: в наклонной плоскости по каналу с МАРУ с выбросом до 5 мин и в вертикальной плоскости по каналу без МАРУ с выбросом до 8 мин. Полное затухания возмущения произошло примерно через 5 сек после возникновения.
Пуски 369 и 370 подтвердили предположение о том, что влияние облака разрыва на автосопровождение движущейся цели значительно меньше, чем при сопровождении неподвижной цели. 

Результаты стрельб по условным целям подтверждаются результатами стрельб по реальным самолетам-мишеням на предыдущих этапах испытаний и на Государственных испытаниях.

Так, пуски 204 и 205 производились по самолету ТУ-4 с интервалом между пусками около 1 секунды. Обе ракеты поразили цель при точности наведения 16-17 м.

Пуски 314 и 315 производились по самолету ИЛ-28 с интервалом в 9 сек. После разрыва ракеты пуска 314 в пуске 315 по записи параметра hв наблюдалось возмущение затухающего характера. В этом пуске влияние разрыва было усилено тем, что стрельба велась вдогон, и поэтому некоторое время остатки разорвавшейся ракеты двигались вместе с самолетом. Точность наведения в пуске 315 не была ухудшена и составила 19 м.

Пуски 198 и 199 производились по самолету ИЛ-28 последовательно через 5 сек. Через 3 секунды после разрыва первой ракеты отклонение второй ракеты от кинематической траектории достигло 75 м в вертикальной плоскости. Отклонение в горизонтальной плоскости не наблюдалось. Встреча второй ракеты с целью произошла на 4-й секунде после разрыва первой ракеты при точности наведения около 75 м. В этих пусках станция работала при выключенной схеме МАРУ.

Таким образом, в ходе испытаний было установлено:

1. Влияние облака разрыва определяется взаимодействием сигнала; отраженного от облака разрыва, с сигналом, отраженным от цели, в пределах пространства стробирования.

2. Величина мешающих возмущений от облака разрыва зависит от соотношения мощностей мешающего сигнала и сигнала цели, а также от длительности их взвимодействия.

3. Влияние облака разрыва ракеты наблюдается в области глубиной около 700метров от точки подрыва.

4. Мешающее действие облака разрыва ракеты наиболее сильно проявляется при стрельбе по неподвижной цели (парашютной мишени) при встречи на активном участке полета ракеты, когда имеет место длительное взаимодействие мешающего и полезного сигналов, мощности которых соизмеримы.

5. При стрельбе по реальным целям, движущимся в направлении на станцию под углами 0-45( при включенной схеме МАРУ мешающее действие облака разрыва практически не оказывает заметного влияния на точность наведения.
6. Эффективной мерой ослабления мешающего действия облаков разрыва (в особенности при встрече ракеты с целью на активном участке полета) является работа с включенной схемой МАРУ, а также, в случае обстрела одной цели серией ракет, выбор интервала между пусками в 7(10 сек.

8. ЛЕТНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ РАКЕТЫ 205

Зависимость скорости от времени.

В  ходе Государственных испытаний зависимость скорости от времени для ракеты В-300 варианта 205 была несколько уточнена в связи с переходом на более ранний сброс фермы газовых рулей (5-я секунда полета вместо ранее принятой 9-й секунды).

На рис.3.10. и 3.11. приведены графики изменения скорости во времени, полученные в результате Государственных испытаний. Графики даны для различных высот полета цели.

Как видно из приведенных графиков, при стрельбе по целям, летящими на малых высотах, максимальная скорость ракеты имеет величину порядка 3250 км/час (~900 м/сек), при стрельбе по высотным целям (Н=20 км) величина максимальной скорости примерно равна 4000км/час (~1100 м/сек). Разница в указанных величинах обусловлена различным сопротивлением воздуха на больших и в малых высотах.

Максимальная скорость достигается ракетой в конце активного участка на 46-48-й секундах полета.

Крутизна нарастания скорости до 30(34 секунды при движении ракеты по пологими траекториям несколько выше, чем при движении но крутыми траекториям. Здесь сказывается тормозящее влияние составляющей веса, которое при крутых траекториях больше, чем при пологих. После 30(35 сек, когда большее значение начинает иметь сопротивление воздуха, скорость движения нарастает быстрее у ракет, движущихся по более крутым траекториям.

Зависимость наклонной дальности от времени.

В ходе Государственных испытаний зависимость наклонной дальности от времени была также уточнена в связи с переходом на более ранний сброс фермы газовых рулей.

На рис.3.12. и 3.13. приведены графики изменения наклонной дальности длит тех же высот, которые даны и на графике скоростей.

Из этих графиков видно, что при стрельбе на малые высоты дальность вначале возрастает быстрее, чек при стрельбе на большие высоты. Так, ракета достигает дальности 10 км при стрельбе но высотной цели (Н=20 км) за 32 секунды, а при стрельбе по низколетящей цели (Н=5 км) за 30сек. При больших дальностях картина меняется на обратную в соответствии с характером изменении скоростей. Так, при стрельбе но низколетящим целям ракета достигает наклонной дальности 30 км за 56 секунд, а при стрельбе но высотными целям – за 54-55 секунд. При этом средние скорости будут равны соответственно 1930 и 2000 км/час 535 и 550 м/сек.

Маневренные возможности ракеты.

Маневренные возможности ракеты характеризуются максимальными установившимися перегрузками, которые может обеспечить ракета на различных высотах при предельных радио- командах. Эти перегрузки на больших высотах определяются аэродинамическими характеристиками ракеты. А на малых и средних высотах - параметрами аппаратуры управлёния и стабилизации. 

По данным пусков значительного числа телеметрических ракет в ходе испытаний, предшествующих Государственным испытаниям, получены следующие величины перегрузок:

на высотах
3(15 км
4

на высоте
20 км

3

на высоте
25 км

2

Указанные перегрузки позволяют с требуемой точностью производить наведение ракет на цели, летящие в зоне станции Б-200 на высотах 3(22–25 км со скоростями 1000(1250км/час.

Стабилизация ракеты в полете.

Для устойчивого наведения на цель ракета должна обладать достаточным запасом устойчивости относительно центра тяжести, что достигается аэродинамическими характеристиками ракеты, а также соответствующей конструкцией и параметрами стабилизирующих элементов автопилота.

Опыт испытаний показал, что ракета В-300 с автопилотом АПВ-301С обладает вполне достаточной устойчивостью на в всех требуемых высотах полета и при всех скоростях (от малых - дозвуковых скоростей до скоростей в 3,5 раза превышающих скорость звука).

Ракета обладает высокой устойчивостью по крену и имеет поперечную ось, стабилизированную с точностью 1(2( в плоскости, параллельной наклонной плоскости измерения координат станции Б-200.

Звуковой барьер ракета проходит без каких-либо заметных возмущений как по крену, так и по другим осям стабилизации Возмущающие моменты относительно продольной оси, возникающие при пространственных маневрах ракеты, надежно парируются элеронами. Кратковременные отклонения ракеты по крену при этом не превышают 10(15 градусов, что не сказывается на качестве управления по курсу и тангажу.

Наличие в автопилоте АПВ-301с датчиков линейных ускорений в каналах курса и тангажа позволяет значительно уменьшить изменения параметров контура управления при изменении скорости ракеты, ее веса, эффективности рулей и др. и способствует стабилизации центра тяжести ракеты относительно траектории заданного движения. Это обеспечивает достаточные запасы устойчивости контура управления для широкого диапазона высот и скоростей полета.

9. РАЗБРОС ФЕРМ ГАЗОВЫХ РУЛЕЙ РАКЕТЫ 205.

На ракетах, проводивших Государственные испытания, сброс фермы газовых рулей был установлен на 5-й секунде полета вместо 9-й секунды, как это было установлено раньше.

Это изменение было сделано с целью уменьшить разброс точек падения ферм, а также обеспечить более ранний переход на радиоуправление по курсу и тангажу, что позволило приблизить нижнюю границу зоны обстрела.

На рис.3.14. показана площадь разброса ферм газовых рулей при сбросе их на 5-й секунде полета. При этом для получения большого числа статистических данных все места падения ферм приведены к одному пусковому столу, среднему на линии.

Как видно из рисунка, площадь разброса покрывает бункер и всю линию пусковых столов, с которой ведется стрельба.

Личный состав и оборудование, находящиеся около бункера и на линии столов, с которой ведется стрельба, могут быть поражены падающими фермами стартующих ракет, в то время как раньше (при сбросе на 9-й секунде) этой опасности подвергалась вея огневая позиция.

Таким образом, перенесение момента сброса с 9-й на 5-ю секунду полета значительно уменьшило опасность поражения личного состава и материальной части огневой позиции падающими фермами стартующих ракет. Однако, полностью эта опасность не устранена.

10. ЭФФЕКТИВНОСТЪ ПОРАЖЕНИЯ САМОЛЕТОВ

КОМПЛЕКСОМ Б-200, В-300.

Эффективность поражения самолетов комплексом Б-200, В-300, определяется точностью наведения ракет на цели, поражающим действием боевой части ракеты и эксплуатационной надежностью средств комплекса.

Комплекс Б-200, В-300 рассчитан для поражения бомбардировщиков, летящих со скоростью до 1000 км/час на высотах от 3 до 25 км и со скоростью до 1250 км/час на высотах от 10 до 20 км.

Отсутствие в настоящее время самолетов, имеющих столь высокую скорость и высоту полета, не позволило произвести оценку боевой эффективности комплекса в различных условиях только по результатам стрельб по реальным целям.

Поэтому для оценки эффективности комплекса в широком диапазоне скоростей и высот, кроме стрельбы по реальным целям (самолетам-мишеням ИЛ-28 и ТУ-4), были проведены пуски ракет по условным целям, имитировавшим скоростные и высотные бомбардировщики с помощью специального электронного прибора "ИП-1".

Материалы, полученные при стрельбе по реальным целям, дали возможность проверить эффективность боевых частей ракет 205 и 207 и установить зависимость между вероятностью поражения самолетов ИЛ-28 и ТУ-4 и точностью наведения ракеты на эти цели.

Кроме этого, стрельбы по реальным целям позволили оценить величины флюктуационных и систематических ошибок наведения ракет станцией Б-200 и сопоставить их с теми же ошибками, полученными при испытаниях станций Б-200 в системе 25 с использованием летных средств.
Стрельбы но условным целям позволили определить точность наведения ракет на высотные и скоростные цели, а также проверить действие комплекса при наведении ракет на цели, выполняющие резкий маневр, недоступный для самолетов-мишеней.

Используя материалы стрельб по реальным и условным целям, удалось расчетным путем дать примерную оценку вероятности поражения скоростных и высотных самолетов во всей зоне поражения и оценить таким образом боевую эффективность комплекса при стрельбе по перспективными бомбардировщикам.

Оценка результатов стрельбы по

бомбардировщикам Ту-4 и ИЛ-28.

Оценка эффективности комплекса Б-200, В-300 по поражению самолетов-бомбардировщиков производилась на полигоне войсковой части 29139 путем стрельбы по телеуправляемым самолетам - мишеням Ту-4 и ИЛ-28 во время заводских, контрольных и Государственных испытаний в период с 26.04.53г. по 24.11.1954г.

Всего для оценки эффективности при стрельбе ракетами 205 было использовано 12 винтомоторных самолетов-мишеней Ту-4 и реактивных самолетов-мишеней ИЛ-28.

Основные результаты испытаний приведены в таблице 3.6. и графиках, характеризующих взаимное расположение ракеты и цели в момент их встречи в картинной плоскости (рис.3.15. и 3.16.).


















Таблица 3.6.

Таблица  пусков.

	№

мишени
	Тип

мишени
	№

захода
	№

пуска
	Высота

цели (км)
	Характер движения цели в точке встречи
	Вид сопровож-дения
	Наклонная дальность встречи (км)
	Точность наведения (м)
	Интервал разрыва  (м)
	Оценка поражения самолета
	Примечание

	1
	2
	3
	4
	5
	6
	7
	8
	9
	10
	11
	12

	I
	ТУ-4
	1
	126*
	9,8
	g = 28( слева направо
	АС
	25,7
	38/29
	38
	поврежден
	

	
	
	1
	127*
	10,2
	g = 40( слева направо
	АС
	18,3
	70/56
	75
	поврежден
	

	
	
	2
	128*
	10,2
	g = 90( слева направо
	АС
	34,1
	50/40
	70
	сбит
	

	II
	ТУ-4
	1
	129*
	9,8
	на станцию
	АС
	25,3
	84/65
	не  сработал  РВ
	

	
	
	1
	130*
	9,8
	на станцию
	АС
	17,8
	29/19
	37
	сбит
	

	III
	ТУ-4
	1
	131*
	10,0
	на станцию
	АС
	24,4
	75/56
	80
	поврежден
	

	
	
	1
	132*
	10,2
	на станцию
	АС
	18,2
	59/41
	не  сработал  РВ
	

	
	
	2
	133*
	10,2
	на развороте, g = 28(
слева направо
	АС
	20,0
	31/14
	56
	поврежден
	

	IV
	ТУ-4
	1
	134
	9,3
	на станцию
	АС
	25,4
	56
	не  сработал  РВ
	

	
	
	1
	135
	9,3
	на станцию
	АС
	17,2
	13
	14
	сбит
	

	V
	ТУ-4
	1
	136
	10,3
	g = 45( слева направо
	АС
	25,3
	59
	68
	поврежден
	

	
	
	1
	137
	10,3
	g = 45( слева направо
	АС
	18,6
	36
	58
	сбит
	

	VI
	ТУ-4
	1
	185
	10,0
	н е и с п р а в н а я     р а к е т а

	
	
	1
	186
	10,0
	на станцию
	АС
	20,3
	20
	29
	сбит
	

	VII
	ТУ-4
	1
	193
	10,0
	н е и с п р а в н а я     р а к е т а

	
	
	1
	194
	10,0
	на станцию (разворот)
	АС
	16,5
	56
	65
	поврежден
	

	
	
	2
	195
	10,0
	на станцию
	АС
	19,7
	17
	23
	сбит
	

	VIII
	ТУ-4
	1
	204
	10,3
	g = 39( слева направо
	АС
	21,2
	17
	41
	сбит
	

	
	
	1
	205
	10,3
	g = 39( слева направо
	АС
	21,2
	16
	30
	-
	РВ работал по подбитому самолету

	IX
	ТУ-4
	1
	206
	5,2
	на станцию, правый край зоны
	АС
	24,0
	45
	-
	поврежден
	Залп двумя ракетами (пуски 206 и 207)

	
	
	1
	207
	5,2
	
	АС
	н е и с п р а в н а я     р а к е т а
	

	
	
	1
	208
	5,2
	маневр 1(/сек

g = 45(  слева направо
	АС
	23,9
	42
	-
	сбит
	Залп двумя раке-тами (пуски 208 и 209). Ракеты подорвались с интервалом 0,3сек.

	
	
	1
	209
	5,2
	
	АС
	23,9
	6
	-
	сбит
	

	X
	ТУ-4
	1
	225
	2,9
	на станцию
	РС
	21,0
	9
	16
	сбит
	

	XI
	ТУ-4
	1
	237
	9,6
	
	АС
	н е и с п р а в н а я     р а к е т а

	
	
	1
	238
	9,6
	g = 30( справа налево
	АС
	19,1
	10
	-
	сбит
	

	XII
	ТУ-4
	1
	348
	8,0
	
	РС
	н е и с п р а в н а я     р а к е т а

	
	
	1
	349
	8,0
	g = 30(
	РС
	28,4
	60
	-
	нарушено управление
	

	
	
	3
	354
	4,0
	
	АС
	15,0
	10
	-
	сбит
	

	XIII
	ИЛ-28
	1
	189
	11,0
	
	АС
	н е и с п р а в н а я     р а к е т а

	
	
	2
	190
	11,0
	g = 15( справа налево
	АС
	19,6
	14
	-
	сбит
	

	XIV
	ИЛ-28
	1
	197
	10,6
	g = 10( справа налево
	АС
	21,7
	35
	44
	поврежден
	

	
	
	2
	198
	10,6
	g = 10( справа налево
	АС
	21,4
	10
	17
	сбит
	

	XV
	ИЛ-28
	1
	210
	10,8
	на станцию
	АС
	32,0
	85
	не сработал РВ
	неисправность БВК на Б-200

	
	
	2
	211
	10,8
	на станцию
	АС
	29,4
	85
	-
	
	

	
	
	2
	212
	10,8
	
	АС
	н е и с п р а в н а я     р а к е т а

	
	
	3
	213
	10,8
	на станцию
	АС
	22,3
	6
	15
	сбит
	

	XVI
	ИЛ-28
	1
	215
	11,2
	на станцию, правый край зоны
	АС
	22,3
	39
	49
	поврежден
	

	
	
	1
	216
	11,2
	на станцию, правый край зоны
	АС
	22,7
	48
	60
	сбит
	

	XVII
	ИЛ-28
	1
	306
	10,5
	g = 58(
	РС
	24,5
	36
	не сработал РВ
	

	
	
	1
	307
	10,5
	
	РС
	неисправен канал станции Б-200
	

	
	
	2
	308
	10,3
	g = 50(
	РС
	25,0
	94
	114
	не поврежден
	

	
	
	2
	309
	10,3
	g = 50(
	РС
	24,5
	295
	не сработал РВ
	

	
	
	2
	310
	10,3
	g = 50(
	РС
	23,5
	92
	110
	не поврежден
	

	
	
	2
	311
	10,3
	g = 50(
	РС
	неисправен канал станции Б-200
	

	
	
	2
	312
	10,3
	g = 50(
	РС
	неисправен канал станции Б-200
	

	
	
	3
	313
	10,2
	на станцию
	АС
	22,5
	28
	30
	сбит
	

	XVIII
	ИЛ-28
	1
	314
	10,2
	g = 100(
	АС
	24,4
	20
	32
	сбит
	

	
	
	1
	315
	10,2
	g = 100(
	АС
	25,8
	19
	-
	сбит
	Подрыв ракеты через 10сек после подрыва ракеты пуска 314

	XIX
	ИЛ-28
	1
	316
	3,0
	на станцию
	АС
	20,1
	34
	45
	сбит
	

	
	
	1
	317
	3,0
	на станцию
	АС
	18,8
	125
	144
	-
	РВ сработал по падающему самолету

	XX
	ИЛ-28
	1
	346
	9,2
	g = 45(
	РС
	21,0
	105
	105
	не поврежден
	

	
	
	1
	347
	9,2
	g = 45(
	РС
	19,8
	15
	30
	сбит
	


Примечание:  * - в этих пусках вводилась команда hк в вертикальной плоскости, равная 20м.

В графе «Точность наведения» в числителе указан промах, полученный при hк=20м., в знаменателе – промах, если hк было бы равно 0.
До пуска 137 на ракетах был установлен радиовзрыватель старой конструкции, который впоследствии был заменен на новый, более надежный. 

Движение самолетов-мишеней в зоне станции происходило на различных высотах и по различным курсам.

Высота полета самолетов-мишеней была в основном 8(11 км, две мишени проходили зону на высоте 4-5 км и две мишени на высоте 3 км.

Самолеты-мишени имели курс в направлении на станцию или пересекли зону под различными углами к биссектрисе (10((100().

Из 20 самолетов-мишеней 18 было сбито в режиме автоматического сопровождения и 2 – в режиме ручного сопровождения Дальности поражения самолетов находились в пределах от 15 до 34 км.

Режим автоматического сопровождения цели при стрельбе по одиночным самолетам является штатным для комплекса Б-200, В-300. Режим ручного сопровождения применяется при стрельбе по групповым целям или по одиночным целям в условиях радиопомех.

На полигоне в связи с трудностями беспилотного управления группой самолетов-мишеней режим ручного сопровождения проверялся при стрельбе по одиночным целям.

В результате затих стрельб было сбито два самолета-мишени:

– самолет-мишень Ту-4 был сбит одной ракетой при точности наведения 9м (пуск 225);

– самолет-мишень ИЛ-28 был сбит двумя ракетами (пуски 346 и 347) при установке им пассивных помех; точность наведения составила соответственно 105м и 15м.

Кроме того, проводилась стрельба в режиме ручного сопровождения цели еще по двум самолетам-мишеням Ту-4 и ИЛ-28:

– самолет-мишень Ту-4 при установке им пассивных помех был поврежден одной ракетой (пуск 349). Точность наведения составила 60м. Самолет был сбит при другом заходе в режиме автоматического сопровождения;

- при стрельбе по самолету-мишени ИЛ-28 было выпущено 7 ракет в режиме группового ручного сопровождения (пуски 306-312). Ракеты не поразили самолет в трех случаях из-за отказа каналов наведения станции Б-200, в одном случае - из-за отказа радиовзрывателя (точность наведения была 36м) и в остальных случаях из-за большого промаха (90-295м). Ухудшение точности наведения, как уже отмечалось, объясняется отсутствием опыта у операторов по сопровождению цели, накрытой облаком разрыва ракеты.

При стрельбе в режиме ручного сопровождения по групповой цепи эффективность комплекса будет выше, т.к. подрыв одной ракеты в районе плотного строя может нанести ущерб нескольким самолетам.

За период испытаний на полигоне точность наведения ракеты на самолет-мишень ИЛ-28 в режиме автоматического сопровождения цели была не хуже 50м. Указанные в таблице 3.6. пуски 210 и 211 имели в наклонной плоскости увеличенную на 40-45м ошибку наведения из-за неисправности блока выработки команд.

Основное количество пусков по самолету-мишени ИЛ-28 (8 из 14) было произведено до введения в состав станции панелей 27. Введение этих панелей существенно улучшает точность наведения за счет уменьшения динамической ошибки.

На Государственных испытаниях, во время которых было сбито 3 самолета-мишени ИЛ-28 в режиме автоматического сопровождения цели, стрельбы производились с использованием панелей 27 и, несмотря на более сложные условия полета мишени (поперечные курсы и малые высоты), была получена более высокая точность (не хуже 34 м).

Точность наведения на самолет-мишень Ту-4 в режиме автоматического сопровождения цели была не хуже 60м. Пониженная точность наведения в пусках 127, 129 и 131 объясняется тем, что на начальном этапе испытаний в блоке выработки команд вводилась по тангажу дополнительная команда 20м. При дальнейших испытаниях эта команда была снята. Если не учитывать дополнительный промах за счет введения этой команды, точность наведения в пусках 127 и 131 будет также не хуже 60м, а в пуске 129 - 65м.
Из 22 ракет, выпущенных по самолету Ту-4 в режиме автоматического сопровождения цепи, только одна ракета наводилась каналом, в состав которого входило панель 27. При использовании панелей 27 точность наведения ракет на самолет Ту-4, особенно при боковых курсах и в ближней зоне, будет значительно улучшена, а, следовательно, и эффективность комплекса Б-200, В-300 будет выше.

Всего во время испытаний было сбито 12 самолетов-мишеней Ту-4 и 8 самолетов-мишеней ИЛ-28.

Из них:
– 6 самолетов Ту-4 были сбиты взрывом одной ракеты каждый (пуски 130, 135, 186, 204, 225, 238);

– 4 самолета Ту-4 были сбиты взрывом двух ракет каждый (пуски 131 и 133, 136 и 137, 194 и 195, 349 и 354);

– 2 самолета Ту-4 были сбиты взрывом 3-х ракет каждый (пуски 126, 127 и 128, 206, 208 и 209);

– 5 самолетов ИЛ-28 были сбиты взрывом одной ракеты каждый (пуски 190, 313, 314, 316, 347);

– 3 самолета ИЛ-28 были сбиты взрывом двух ракет каждый (пуски 197 и 198, 211 и 213, 215 и 216);

Полученный при стрельбе по реальным самолетам-мишеням материал позволяет оценить:

1. Эффективность боевой части и радиовзрывателя при различных ракурсах движения цепи и различной точности наведения ракеты на цель (условный закон поражения).

2. Устойчивость наведения ракеты на цепь при реальных возмущениях и флюктуационные ошибки наведения по реактивным и винтомоторным самолетам.

3. Инструментальные и динамические ошибки наведения при различных параметрах движения цели и при ее маневре.

Точность наведения ракет на цель.

Наиболее достоверная оценка точности системы может быть произведена путем отстрела большого количество ракет по реальным самолетам при различных параметрах их движения с использованием для измерений только кинотеодолитной службы.

Отсутствие в настоящее время скоростных самолетов-мишеней., способных летать на больших высотах, заставляет применять методику косвенной оценки точности системы по скоростным высотным целям путем использования данных, полученных на станции Б-200 при стрельбе ракетами по имитируемым с помощью специальной аппаратуры условным целям, перемещающимся с большой скоростью на разных высотах, включая и высоты, в настоящее время не достигаемые самолетами. Оценка действительной точности системы по реальным скоростным самолетам производится с привлечением материалов о результатах стрельбы по реальным самолетам-мишеням и по парашютным мишеням, а также с привлечением большого фактического материала, полученного при облете объектов.

Характеристика ошибок наведения

Точность наведения ракет на цепь определяется динамическими ошибками наведения, систематическими составляющими инструментальной ошибки, а также рассеиванием за счет флюктуационных ошибок наведения и случайных составляющих инструментальной ошибки.

Динамическая ошибка наведения является систематическим отклонением центра тяжести ракеты от требуемой траектории, характер которой определяется параметрами движения цели и заданным методом наведения.

Движение ракеты по траектории обеспечивается подачей на рули ракеты управляющих команд, которые вызывают соответствующие нормальные ускорения ракеты. Команды управления, выдаваемые станцией Б-200, в каждой из плоскостей управления имеют две основные составляющие.

Одна из составляющих вырабатывается в соответствии с характером углового перемещения цепи с учетом динамических свойств контура управления в области встречи ракеты с целью;   вторая составляющая определяется величиной линейного отклонения ракеты от требуемой траектории движения, т.е. динамической ошибкой с наложенной на нее знакопеременной флюктуационной составляющей.

При прямолинейном движении цели команды, необходимые для движения ракеты по траектории, почти полностью обеспечиваются за счет выработки первой составляющей (панелью 27), что приводит к значительному уменьшению динамических ошибок наведения.
При стрельбе по цели, совершающей горизонтальный маневр с некоторой постоянной перегрузкой, динамическая ошибка имеет выброс, достигающий максимального значения к 9-10 секунде после начала маневра. Величина выброса тем больше, чем больше нормальная перегрузка, развиваемая целью при маневре, и чем меньше величина динамического коэффициента усиления замкнутого контура управления.

При проведении ряда одинаковых пусков по реальным или условным целям регулярная составляющая динамической ошибки наведения в точке встречи определяется как систематическое отклонение центра рассеивания точек попадания, зафиксированных на станции Б-200, от траектории заданного движения.

Динамическая ошибка наведения по траектории определяется по результатам ряда пусков с одинаковым характером полета цели как математическое ожидание отклонений параметра управления в каждой точке траектории. При такой методике определения динамической ошибки исключается влияние случайных составляющих параметра управления.

В некоторых случаях, когда флюктуационные ошибки наведения невелики, а условия сближения ракеты с целью в области встречи меняются несущественно, динамическая составлявшая ошибки наведения в точке встречи монет быть определена для данного пуска как систематическое отклонение параметра управления на участке траектории вблизи точки встречи (с учетом формы кривой динамической ошибки, полученной по множеству пусков).

Вследствие наличия разброса параметров элементов контура управления в каждом из пусков могут иметь место отклонения значения динамической ошибки от ее номинала (вычисленного по множеству пусков) даже при идентичном характере движения цели, поэтому в оценке динамической ошибки наведения необходимо учитывать как систематическую, так и случайную ее составляющие.

Смещение кривой динамической ошибки, полученной в пуске относительно кривой математического ожидания динамической ошибки (рассеивание динамических ошибок), определяется инструментальной ошибкой элементов, находящихся в цепи управления ракетой после схем выработки параметра управления h в СРП станции Б-200 (выходная часть схемы СРП,СПК и автопилот) и производственными допусками при изготовлении ракеты. Кроме того, сюда же входят ошибки записи и расшифровки значения параметров управления.
Флюктуационные ошибки наведения вызываются, в основном, неустойчивостью отраженного от цели сигнала и внутренними шумами приемного тракта, что приводит к знакопеременным возмущениям координат цели, вырабатываемых координатными блоками при автоматическом сопровождении цели, причем величина этих возмущений зависит, в основном, от размеров, типа самолета и его дальности.

Соотношение между флюктуационными ошибками сопровождения цели и флюктуационными ошибками наведения определяется характером распределения амплитуд и частот флюктуационных ошибок автосопровождения и свойствами замкнутого контура управления ракетой. Контур управления ракетой обладает селективными свойствами и реагирует не на все возмущения.

Параметры контура управления выбраны так, чтобы обеспечить устойчивое наведение ракеты на цель и получить уменьшение влияния флюктуаций координат цели на рассеивание ракет при сохранении достаточно высокой динамической точности наведения.

Так как при выбранных параметрах СРП и автопилота свойства контура управления меняются в зависимости от дальности и высоты полета ракеты незначительно, то соотношение между флюктуационными ошибками наведения и сопровождения в различных обстреливаемых участках меняется в небольших пределах (от 0,7 до 0,9).

К дополнительным флюктуационным возмущениям необходимо также отнести колебания ракеты на траектории после окончания вывода. Кроме того, в единичных случаях могут иметь место возмущения из-за временных нарушений в работе аппаратуры станции и бортовой аппаратуры ракеты.

Флюктуационную ошибку наведения по реальному самолету можно определить путем обработки данных измерений на станции Б-200, полученных в процессе наведения. При наличии достаточного количества пусков оказывается возможным определить флюктуационные ошибки наведения по тому или иному типу самолета.

Флюктуационные ошибки наведения при стрельбе на большие высоты, где в настоящее время ней реальных целей, можно определить по результатам пуска на условную цель. Для этого на основании материалов пусков по условной цели определяется соотношение срединных значений флюктуационных ошибок наведения по траектории и срединных значений флюктуационных ошибок, вводимых имитатором по каналу цели. Зная по результатам облетов станции, или даже группы станций, характеристику флюктуационных ошибок сопровождения цели, оказывается возможным определить действительные флюктуационные ошибки наведения в любую область зоны. Подобную методику определения флюктуационных ошибок наведения можно использовать также и при стрельбе на малые высоты, где имеются полные данные по флюктуационным ошибкам сопровождения целей по результатам облетов во всей зоне обстрела, а данные пусков но реальным целям имеются лишь в некоторых участках зоны.

В каждом конкретном пуске флюктуационная ошибка наведения определяется как срединное значение отклонения уточненного параметра управления от некоторой систематической составляющей, представляющей собой динамическую ошибку полета ракеты по траектории.

Основная составляющая инструментальной ошибки наведения определяется собственными инструментальными ошибками координатных блоков и схем выработки параметра управления в СРП и называется инструментальной ошибкой станции. Другая часть инструментальной ошибки наведения, определяемая инструментальными ошибками выходных каскадов СРП, станции передачи команд, автопилот и производственными допусками при изготовлении ракеты, учитывается при оценке рассеивания динамических ошибок. Инструментальные ошибки станции имеют систематическую составляющую, характерную для данной станции и случайную составляющую.

Оценка инструментальных ошибок станции мажет быть произведена на основании материалов пусков по реальным целям путем сравнения данных измерений на станции Б-200 с данными кинотеодолитных измерений, а также на основании результатов облета станции и измерений при регламентном контроле.

Инструментальная ошибка станции в каждом конкретном пуске определится как разность величин промахов в каждой плоскости управления, зафиксированных по данным КТС и по данным станции Б-200 после исключения из записи параметров управления флюктуаций по каналам сопровождения цели.

Полученная таким образом инструментальная ошибка содержит в себе, как видно, ошибки КТС, ошибки записи и обработки данных.

Оценку инструментальных ошибок можно также произвести и более простым способом, если известно по ряду пусков суммарное рассеивание ракет за счет инструментальной и флюктуационной составляющей ошибок наведения (в каждом пуске из ошибок наведения по данным КТС вычитается динамическая составляющая).

Исключив из суммарного рассеивания ракет известную для данных условий стрельбы флюктуационную ошибку наведения, можно определить рассеивание ракет за счет инструментальной составляющей.

Наиболее точная оценка инструментальных ошибок может быть произведена по материалам пусков по парашютным мишеням, так как в этом случае из-за малых значений динамических ошибок и флюктуаций по каналу цели, а также из-за малых значений отклонений разрывов ракет от уголкового отражателя погрешности определения ошибок наведения на станции в каждом пуске и погрешности КТС значительно меньше, чем в случае стрельбы по реальным самолетам, сопровождающейся относительно большими флюктуационными возмущениями, особенно при стрельбе по самолетам Ту-4.
Следует отметить, что инструментальные ошибки при стрельбе по движущейся цели будут иметь несколько большие значения за счет динамической ошибки автоматического сопровождения цели, однако эти ошибки при прямолинейном движении цели достаточно малы и незначительно увеличиваются при маневре цели. Практически угловые величины инструментальной ошибки станции не зависят от параметров движения цели и характеризуют точность работы станции как измерительного прибора. При этом следует учитывать, что систематическая составляющая инструментальной ошибки может быть уменьшена (выбрана) путем введения соответствующей поправки (коррекции) в аппаратуру станции.
Б. Оценка динамических ошибок наведения.

Как указывалось выше, динамическая ошибка наведения при стрельбе по целям, движущимся в одинаковых условиях, может иметь разбросы от пуска к пуску, вызванные разбросом параметров контура управления. Величина этого разброса при условии работы панели 27 соизмерима с номинальным значением динамической ошибки, Вследствие этого динамическая ошибка для заданного закона движения цели может быть оценена только по материалам нескольких пусков, проведенных в одинаковых условиях.

Так как панели 27 были введены только в последний период отработки комплекса и параметры их уточнялись в процессе испытаний, количество статистического материала для оценки динамических ошибок наведения комплекса при окончательно выбранных параметрах ограничено. Количество статистического материала может быть увеличено путем привлечения материалов предшествовавших испытаний после соответствующего пересчета динамической ошибки в тех случаях, когда закон движения цели известен.

На основании имеющихся материалов испытаний в настоящее время динамические ошибки наведения могут быть достаточно полно оценены только при некоторых параметрах движения цели на высотах 5 и 10 км на активном участке полета и на высоте 20 км на пассивном участке полета ракеты. Динамические ошибки на пассивном участке полета ракеты при стрельбе по целям, летящим на высоте 5 и 10 км, могут быть оценены лишь частично.

Оценка динамических ошибок наведения при стрельбе на активном участке полета

(на дальности до 23-25км).

На рис.3.17. и 3.18. представлены графики динамических ошибок наведении по траектории для случаев встречи ракеты с целью на активном участке ее полета. В таблице 3.7. приведены основные параметры, характеризующие движение цели и точку встречи в пусках, использованных для построения графика.












Таблица 3.7.

	№ пуска
	Параметры движения цели
	Координаты точки встречи

	
	Курс
	Высота

Н (км)
	Скорость

Vц (м/сек)
	(В
	(Н
	Д(км)

	291
	(Н=const
	3,4
	204
	9(30(
	23(
	19,5

	295
	(Н=const
	10
	353
	40(
	15(
	16,0

	301
	42(
	10,6
	297
	31(07(
	11(24(
	20,69

	304
	(Н=const
	13,2
	342
	33(34(
	19(56(
	23,6

	314
	100(
	10,2
	250
	26(15(
	19(30(
	24,385

	315
	100(
	10,2
	250
	24(39(
	25(06(
	25,6

	316
	(Н=const
	3
	170
	3(40(
	6(50(
	20,1


Как видно из графиков, при принятых параметрах системы управления для случаев прямолинейного движения цели при различных курсах и скоростях ее движения обеспечивается почти полная компенсация динамической ошибки.

Максимальное значение динамической ошибки при встрече с целью на активном участке не превышает 15 м. Поэтому на активном участке полета ракеты для всей совокупности возможных точек встречи и наиболее вероятных курсов движения цели динамическая ошибка наведения может учитываться как случайная, характеризующаяся в вертикальной плоскости управления срединным значением Едв = 4 м и в наклонной плоскости Едн=6м.
Срединные значения динамических ошибок для всей совокупности пусков оценивались путем вычисления срединного значения ошибок для различных моментов времени вблизи точки встречи с последующим усреднением на этом участке.

Оценка динамических ошибок наведения

на пассивном участке полета ракеты.

При наведении на пассивном участке полета ракеты в момент окончания работы двигателя происходит изменение величины и знака продольного ускорения ракеты, а вследствие этого происходит некоторое изменение поперечных перегрузок, необходимых для движения ракеты по заданной траектории.

По этой причине на пассивном участке полета ракеты в динамической составляющей ошибки наведения имеют место переходные процессы, зависящие от параметров движения цели и параметров контура управлении.

Так как окончание работы двигателя происходит с некоторым разбросом по времени, а команда панели 27, возрастающая на пассивном участке, вводится со сглаживанием и не учитывает разного характера переходных процессов на больших и малых высотах, может иметь место недокомпенсации переходного процесса, вызванного изменением продольного ускорения ракеты. Поэтому для случаев движения цели, когда нормальные ускорения ракеты на траектории значительны, динамическая ошибка, как правило, возрастает и может быть охарактеризована для однотипных пусков некоторым математическим ожиданием и срединным значением.

Анализ динамических ошибок наведения по целям, пересекающим зону станции под различными углами показывает, что динамическая ошибка в наклонной плоскости на пассивном участке при изменении курсового угла цели от 0 до ( 45( изменяется по всей зоне в некоторых пределах, причем при курсах от 0 и 45( имеют место максимальные, и при курсах около 22( минимальные значения ошибок.

Оценка динамических ошибок наведения на пассивном

участке при стрельбе по целям летящим на высоте 20 км.

На рис. 3.19. приведено положение точек попадания в условную цель для серии высотных пусков (высота полета цели 20 км) при движении условной цели в направлении на станцию ((н = const)  со  скоростью  Vц= 300 м/сек  для области встречи, соответствующе наклонной дальности  30-32км.

На рис.3.20. и 3.21. приведены графики динамических ошибок наведения по траектории в вертикальной и наклонной плоскостях для этих же пусков.

Согласно полученным данным динамическая ошибка, определенная как математическое ожидание отклонений попаданий при дальности встречи 30-32 км, в вертикальной плоскости составляет + 21 м и в наклонной плоскости - 24 м.

Рассеивание динамических ошибок определялось по наклонной плоскости, где оказалось возможным привлечь большее количество статистического материала по сравнению с вертикальной плоскостью.

Срединное  значение  рассеивания  динамических  ошибок  по  этим  данным  составляет Едн=Едв = 4 м.

Как показывают результаты пусков в ближнюю часть зоны по условным целям, движущимся в направлении на станцию, а также, расчеты, динамические ошибки наведения при дальности встречи 27(30 км составляют в вертикальной плоскости 14 м и в наклонной плоскости 16 м.

На рис.3.20. и 3.21. приведены графики динамических ошибок при движении цели под углом 45( и 90( к биссектрисе сектора обзора. Как видно из рисунков, динамические ошибки наведения по целям, пересекающим на дальности 30-33 км зону обзора под углом 45( и 90 лежат в пределах значений динамических ошибок, полученных в этой зоне при прямолинейном движении цели в направлении на станцию.

Так как в условиях работы комплекса системы 25 боевые курсы целей следует считать равновероятными в пределах от 0 до ( 45(, то для средней оценки динамической точности системы необходимо принять динамическую ошибку в наклонной плоскости, равную среднему значению абсолютных значений динамических ошибок по всей зоне с учетом их изменения в диапазоне курсовых углов от 0 до ( 45(.

Для  высоты  20 км   такое  усредненное  значение  ошибки  в  наклонной  плоскости  равно hдн = 15м, а срединное значение рассеивания динамических ошибок при этом Едн=6,5м.

Оценка динамических ошибок наведения при стрельбе

на пассивном участке по целям, летящим на высоте 5 км.

На рис.3.22. и 3.23. приведены графики динамических ошибок наведения по траектории, полученные при стрельбе на пассивном участке полета ракеты по условной цели, движущейся под углом 45(, пересекая биссектрису сектора обзора на высоте 5 км со скоростью 300 м/сек. Как видно из этих графиков, динамические ошибки наведения незначительны по величине на активном участке полета и возрастают после выключения двигателя.
В пуске 302 отмечается резкое отклонение параметра управления в наклонной плоскости, достигающее 75 м. Как показывает анализ результатов службы измерений, в этом пуске отмечалось на 42-й секунде полета кратковременное затухание работы двигательной установки и одновременно с этим повышенные флюктуации ответного сигнала.

Рассмотрев результаты всех пусков при стрельбе на высоту 5 км на пассивном участке, можно придти к заключению, что отклонение параметра управления, зафиксированное в пуске 302 на участке наведения, является единичным и в общей оценке точности может быть учтено только с некоторым весом на основе использования всего имеющегося статистического материала.

На рис.3.23. приведено математическое ожидание динамической ошибки наведения по траектории без учета пуска 302 и с учетом пуска 302, взятого с весом 1:8 (по числу имеющихся пусков на высоту 5 км на пассивном участке).

По ограниченному числу пусков, таким образом, можно заключить, что систематическая составляющая динамической ошибки наведения на пассивном участке полета достигает 25м в наклонной плоскости и 12 м в вертикальной.

Оценка динамической ошибки наведения при стрельбе

на пассивном участке по целям, летящим на высоте 10 км.

Для оценки динамических ошибок при стрельбе по целям, летящим на высоте 10 км (на пассивном участке полета ракеты) могут быть использованы материалы только 3-х пусков, два из которых производились при стрельбе по цели, двигающейся под углом 45( к биссектрисе сектора обзора со скоростью 300 м/сек, и один – по цели, двигающейся в направлении на станцию со скоростью 300 м/сек. На рис.3.24. и 3.25. приведены графики динамических ошибок по траектории в вертикальной и наклонной плоскостях. Как видно из графиков, динамические ошибки в вертикальной плоскости не превышают 20 метров, а в наклонной плоскости лежат в пределах 10 м.

В. Оценка флюктуационных ошибок наведения.

Флюктуационные ошибки измерения координат станцией Б-200.

Как было указано выше, основным источником флюктуационных ошибок наведения являются флюктуации координат, вырабатываемых координатными блоками. 

Флюктуационные ошибки измерения координат цели зависят, в основном, от размеров и типа сопровождаемого самолета, а также от дальности его полета. В рабочем интервале наклонных дальностей величина флюктуационных ошибок сопровождения для реактивного самолета Ил-28 примерно в два раза меньше флюктуационных ошибок сопровождения винтомоторных самолетов Ту-4, несмотря на его меньшую отражающую поверхность.

Флюктуационные ошибки станции Б-200 определяются по результатам облетов станции самолетами с установленными на их борту штатными ответчиками ракеты путем обработки записи ошибок измерения разностей координат самолета и совмещенного с ним ответчика ракеты. В связи с тем, что флюктуационные ошибки зависят от дальности до самолета, определение их производится раздельно для участков наклонных дальностей 35(25 км и 25(15км.

В результате облетов в сентябре-октябре 1954 года станций Б-200 объектов 33 и 50 полигона, на которых проводились Государственные испытания, были получены следующие величины срединных значений флюктуационных ошибок (таблица 3.8.),вычисленных как корень квадратный из среднего квадрата срединных значений по заходам на отдельных участках дальности.

Таблица 3.8.

	Тип самолёта
	Координата
	Срединное значение флюктуационной

ошибки по участкам дальности

	
	
	35 ( 25 км
	25(  15 км

	Ил-28
	( (Н (мин)
	1,15
	0,91

	
	( (В (мин)
	1,02
	0,84

	
	Среднее ЕФ (мин)
	1,1
	0,9

	Ту-4
	( (Н (мин)
	2,25
	2.0

	
	( (В (мин)
	2,05
	1,7

	
	Среднее ЕФ (мин)
	2,16
	1,9

	Ил-28

Ту-4
	( Д (м)
	3,6
	3,8


На основании результатов облетев можно сделать следующие выводы:

а) флюктуационные ошибки по азимутальному каналу (Н на 10(15% превышают ошибки по угломестному каналу (В. Это объясняется тем, что облеты в связи с ограниченностью потолка самолетов Ту-4 и Ил-28 проводились на сравнительно малых высотах 5(10 км, т.е. в условиях, когда уровень принимаемых сигналов, благодаря особенностям характеристик направленности антенной системы, по каналу (Н ниже, чем по каналу (В.

На высотах более 10 км и по бокам зоны обзора, наоборот, уровень сигналов по каналу (Н может быть больше, чем по каналу (В, и флюктуационные ошибки по обоим каналам будут примерно одинаковы. Вследствие этого для характеристики флюктуационных ошибок по всей боевой зоне комплекса, включая высоты 15 и 20 км, необходимо принять одинаковое значение ошибки по каналам (н и (в разное по величине; Еф=((((н2 + ((в2) / 2;
б) на участке наклонных дальностей 35(25 км флюктуационные ошибки как по каналу (Н так и по каналу (В  превышают ошибки на участке 25(15 км на 15% для самолета Ту-4 и на 20% для самолета Ил-28;

в) флюктуационные ошибки по угловым координатам при сопровождении реактивного самолета Ил-28, несмотря на его меньшую отражающую поверхность, примерно в 2 раза меньше ошибок, получаемых по винтомоторному самолету Ту-4.

При работе по стратегическим реактивным самолетам, являющимся основными целями, для борьбы с которыми создавалась система 25, следует ожидать уменьшения флюктуационных ошибок по сравнению с ошибками, получаемыми от самолета Ил-28.

Полученные значения флюктуационных ошибок на объектах полигона практически не отличаются от флюктуационных ошибок объектов системы 25. Поэтому для оценки точности комплексов Б-200, В-З00 системы 25 можно принять следующие величины срединных значений флюктуационных ошибок измерений координат:

1. По разностям угловых координат:

для реактивных самолетов (с отражающей поверхностью Ил-28):

- участок дальности до 25 км      ( ( = 0,9 мин
- участок дальности 25(35 км     ( ( = 1,1 мин
для винтомоторных самолетов (с отражающей поверхностью Ту-4):

- участок дальности до 25км      ( ( = 1,9 мин

- участок дальности 25(35 км    ( ( = 2,2 мин 

2. По разностям дальностей для реактивных и винтомоторных самолетов срединное значение флюктуационных ошибок составляет 3,7 метра.

2. Рассеивание ракет за счет флюктуационных

ошибок измерения координат

Оценка рассеивания ракет, обусловленного флюктуационной ошибкой измерения разности координат цели и ракеты, может быть произведена на основании материалов, полученных при стрельбе по реальным целям.

При полете самолета-мишени в направлении на станцию и стрельбе на дальности 15-20 км этап наведения протекает примерно в одинаковых условиях в отношении флюктуационных ошибок автосопровождения и в отношении реакции ракеты на случайные возмущения. Вследствие этого линейное значение флюктуационных ошибок наведения меняется пропорционально наклонной дальности полета ракеты.

При стрельбе на большие дальности (25-35 км) флюктуационная ошибка наведения из-за увеличения флюктуационных ошибок автосопровождения в диапазоне дальностей 25-35 км возрастает примерно на 15-20% по сравнению с ошибками в диапазоне дальностей 15-25 км.

Вследствие того, что флюктуационные возмущения, вызываемые самолетами Ту-4 и Ил-28, существенно различны по величине, рассеивание ракет при стрельбе по самолетам Ту-4 и Ил-28 рассматривается отдельно.

Величина флюктуационной ошибки наведения определяется по графику уточненного значения параметра h как отклонение параметра управления от динамической составляющей.

Ниже приведены данные по флюктуационным ошибкам наведения, полученным при летных испытаниях на этапе контрольных и Государственных испытаний. Флюктуационные ошибки наведения по самолету Ту-4 при Государственных испытаниях не приводятся ввиду отсутствия данных.

На рис.3.26,27 представлены интегральные законы распределения флюктуационных ошибок наведения, построенные на основании обработки материалов пусков ракеты 205 по самолетам-мишеням Ту-4 и Ил-28 при испытаниях в период с 22 сентября по 7 октября 1953 г. Для статистической обработки выбраны пуски, имеющие достаточную длительность участка наведения, что позволило произвести необходимые усреднения и выделение флюктуационной составляющей ошибки.

Средняя дальность всех обрабатываемых участков траекторий составляет величину порядка 17 км, и поэтому закон распределения ошибок, приведенный на рис.3.26. справедлив для этой дальности. Для оценки случайных ошибок наведения на других дальностях необходимо учитывать указанное выше положение о пропорциональности между величиной случайных ошибок и дальностью.

Согласно графику распределения ошибок, приведенному на рис.3.26.,срединные значения ошибки наведения на дальности 17 км составляют для самолета Ту-4  -  7,5 м и для самолета Ил-28  -  3,9 м, что в угловых величинах соответствует 1,52' по Ту-4 и 0,79( по Ил-28.

На рис.3.28. представлены интегральные законы распределения флюктуационных ошибок наведения для каждой плоскости управления, построенные на основании обработки значения параметра h из пусков ракеты 205 по самолету-мишени Ил-28 при Государственных испытаниях. Средняя дальность всех обрабатываемых участков траекторий составляет величину порядка 17 км. Согласно графику распределения ошибок, приведенному на рис.3.28, срединные значения ошибки наведения для самолета Ил-28 составляют 3,5 метра, или 0,7( в угловой мере.

Уменьшение флюктуационной ошибки для самолета Ил-28 на активном участке при Государственных испытаниях произошло как за счет доработки методики регламентных работ на станции, так и за счет уменьшения колебаний на траектории из-за сокращения времени вывода, полученного после введения более раннего включения управляющих команд на ракету. Вследствие этих причин для Ту-4 можно ожидать также уменьшения флюктуационной ошибки наведения по сравнению с предыдущими испытаниями.

На рис. 3.28. представлены интегральные законы распределения флюктуационных ошибок наведения для каждой плоскости управления, построенные по материалам пусков ракеты 207А по самолету-мишени Ил-28. Как показывает анализ материалов испытаний, колебания центра тяжести ракеты, обусловленные флюктуационными возмущениями, для ракет типов 205 и 207А практически одинаковы.

Для оценки флюктуационной ошибки наведения в других участках зоны обстрела, где отсутствуют пуски по реальным целям, используются, во-первых, расчетные значения реакции ракеты на случайные возмущения в контуре управления, обусловленные в основном флюктуационной ошибкой измерения разности координат и, во-вторых, соотношение между флюктуационными ошибками наведения и флюктуационными ошибками, вводимыми имитатором при стрельбе по условной цели. На основании этих зависимостей результаты флюктуационных ошибок наведения, полученные при стрельбе по реальным целям, распространяются на другие участки зоны обстрела.

Численное соотношение между флюктуационной ошибкой наведения и флюктуационной ошибкой сопровождения определяется выражением: hф = rРЕф( (Fк/(Fсл.с

где: 

hф – срединное значение флюктуационной ошибки наведения;

rР - наклонная дальность до точки в которой определятся флюктуационная ошибка наведения;

ЕФ - срединное значение флюктуационной ошибки измерения разности угловых координат;

(Fк - эффективная полоса пропускания системы управления;

(Fсл.с - эффективная полоса пропускания следящей системы углового координатного блока цели.
Величина  ( (Fк/(Fсл.с является коэффициентом, связывающим флюктуационную ошибку наведения с флюктуационной ошибкой измерения разности угловых координат, и характеризует влияние флюктуаций измеряемых координат на рассеивание ракет.

Расчетная величина этого коэффициента меняется в пределах 0,72-0,85 при стрельбе на высотах от 3 до 20 км (3 км – 0,72;  5 км – 0,73;  10 км - 0,75;  15 км – 0,78;  2 км - 0,85).

Расчетное значение флюктуационной ошибки наведения по данным облетов объектов для наклонной дальности 17 км и высоты 10 км при стрельбе по самолету Ту-4 будет составлять 7,1м или  1,43( в угловых величинах, а при стрельбе по самолету Ил-28 будет составлять 3,3 м или 0,67'.

Как видно, расчетные значения флюктуационной ошибки наведения имеют примерно те же значения, что и при летных испытаниях. Небольшое уменьшение расчетного значения может быть объяснено наличием затухающих колебаний по траектории после вывода в ближней зоне.

Значение коэффициента, связывающего флюктуационную ошибку наведения и флюктуационную ошибку, вводимую имитатором по каналу цели при стрельбе по условной цели на высоте 20 км (по 9 пускам), равно 0,89 (расчетное значение 0,85).

Таким образом, пуски по условной цели на высоте 20 км подтверждают расчетное значение коэффициента. На основании этого флюктуационная ошибка наведения на высоте 10км, где производились реальные пуски, умноженной на отношение коэффициентов на этих высотах, т.е. на 0,89/0,75 = 1,12.

Значения срединных ошибок наведения для дальности до 25 км, полученные по данным пусков на предыдущих летных испытаниях и на Государственных испытаниях, а также по данным облетев объектов и принятые при анализе точности, приведены в таблице 3.9.

Таблица 3.9.

	Тип самолёта
	Срединное значение флюктуационной ошибки наведения (в мин)

	
	По данным предыдущих лётных испытаний
	По данным Государственных испытаний
	По данным облёта объектов
	Принято при анализе точности

	Ил-28
	0,79
	0,70
	0,67
	0,79

	Ту-4
	1,52
	
	1,43
	1,52


Флюктуационная ошибка наведения для дальностей более 25 км принята увеличенной по сравнению с флюктуационной ошибкой в ближней зоне на 20% для самолетов типа Ил-28 и на 15%; для самолетов типа Ту-4. На высоте 20 км флюктуационная ошибка наведения увеличивается на 12% по сравнению с флюктуационной ошибкой на высоте 5-10 км.

Оценка инструментальных ошибок станции Б-200.

Рассеивание ракет за счет инструментальных ошибок определения разности координат станцией Б-200 может быть получено либо непосредственно из реальных пусков, либо путем обработки данных, полученных при облетах станции самолетами с установленными на их борту штатными ответчиками ракеты.

Инструментальные ошибки измерения разности координат цели и ракеты имеют систематическую и случайную составляющие.
Систематическая составляющая инструментальной ошибки включает в себя собственные ошибки станции и характеризует определенную станцию как измерительное устройство и может регулироваться путем введения соответствующей поправки (коррекции) в аппаратуру координатно-вычислительных блоков.

Случайная составляющая инструментальной ошибки включает в себя собственные ошибки координатно-вычислительных блоков станции и зависит также от размеров и отражающих свойств целей.

Систематическая составляющая инструментальной ошибки и ее случайная составляющая до входа счетно-решающего устройства станции может быть определена по результатам облета станции самолетами. Инструментальная ошибка счетно-решающего устройства имеет случайный характер и достаточно точно определяется по параметрам этого прибора величиной срединного значения не более 0,2 мин.

В результате облетав станций Б-200 объектов 33 и 50 полигона, предъявленных в сентябре-октябре 1954г после компенсации систематической ошибки путем рассовмещения выходных импульсов координатных блоков, были получены следующие величины систематической составляющей и срединного значения случайной составляющей инструментальной ошибки до входа счетно-решающего устройства.

а) Величина  угловой  систематической  составляющей инструментальной ошибки станции Б-200 объекта 50 не превышает 0,5 мин. Для станции Б-200 объекта 33 эта величина значительно больше и достигает 1,3 мин по каналу (Н и 0,9 мин по каналу (В.
Эта разница объясняется тем, что систематическая составляющая инструментальной ошибки на объекте 50 была достаточно хорошо выбрана путем рассовмещения выходных импульсов координатных блоков, а на объекте 33 была установлена заниженная величина рассовмещения, в результате чего систематическая составляющая инструментальной ошибки была скомпенсирована недостаточно.

б) Срединное значение случайной составляющей угловой инструментальной ошибки примерно одинаково для обоих объектов и по координатам (Н и (В не превышает 0,7 мин.

в) Величина систематической составляющей инструментальной ошибки по дальности на объектах 33 и 50 одинакова и равна нулю. Срединное значение случайной составляющей инструментальной ошибки по дальности для станции Б-200 на объекте 33 составляет 18 м, а на объекте 50 составляет 8 метров.

На рис. 3.30, 3.31 приведены интегральные кривые распределения инструментальных ошибок станции Б-200, объектов 33 и 50, построенные по результатам облетов.

Для определения наиболее вероятной величины систематической ошибки станции Б-200 и уточнения величины ее случайной составляющей были привлечены данные по инструментальным ошибкам пяти объектов системы 25, проходивших Государственные испытания. Результаты летных испытаний этих объектов с самолетами Ту-4 после корректировки совмещения выходных импульсов координатных блоков показали:

а) систематическая составляющая угловой инструментальной ошибки по координатам (Н и (В на участке дальности 35-15 км не превышает 0,9 мин и в среднем для указанных объектов составляет 0,6 мин.

б) срединное значение случайной составляющей угловой инструментальной ошибки не превышает 0,9 мин и в среднем с учетом ошибки счетно-решающего устройства составляет 0,83мин.

в) систематическая составляющая инструментальной ошибки по дальности не превышает 15м и в среднем равна 10м, а срединное значение ее случайной составляющей не превышает 20 м и в среднем равно 15 м.

На рис. 3.32, 3.33. приведены интегральные кривые распределения инструментальных ошибок станций Б-200 объектов системы.

Таким образом, данные по инструментальным ошибкам штатной станции Б-200 объекта 50, полигона хорошо совпадают с данными объектов системы 25. Объект 33 полигона имеет увеличенную систематическую ошибку по угловым координатам за счет недостаточной компенсации ее рассовмещением импульсов БВК.
Общее значение систематической составляющей инструментальной ошибки при неблагоприятном сочетании ошибок систем измерения угловых координат и дальности в среднем составляет 0,8 мин.

Случайная составляющая инструментальной ошибки с учетом приведенного значения случайной ошибки но дальности в среднем составляет 0,9- 1,0 мин.

Во время Государственных испытаний при автоматическом сопровождении цели с объекта 33 было произведено 13 пусков и с объекта 50 - 7 пусков по самолетам и уголковым мишеням (пуски, в которых ракета нормально наводилась на цель и по которым имеются полные данные о точности наведения).

Данные по результатам измерений ошибок наведения в этих пусках на станции Б-200 и величины промахов, замеренные КТС, приведены в таблице 3.10.











Таблица 3.10.

	№№

пусков
	Вид

цели
	Дальность встречи (км)
	Промах по КТС
	Динамическая ошибка
	Ошибка наведения за счет станции Б-200

	
	
	
	Гориз. пл. (м)
	Вертик. пл. (м)
	Гориз. пл. (м)
	Вертик. пл. (м)
	Гориз. пл. (м)
	Вертик. пл. (м)

	Объект  33

	83
	ИЛ-28
	29,6
	102
	36
	52
	7
	5,8
	3,35

	84
	ИЛ-28
	29
	83
	23
	32
	17
	6
	0,75

	71
	ИЛ-28
	21,4
	-39
	43
	-40
	33
	0,16
	1,6

	77
	ИЛ-28
	18,5
	13
	13
	-12
	6
	4,65
	1,3

	78
	ИЛ-28
	22,8
	1
	-21
	-15
	-24
	2,4
	0,45

	85
	ИЛ-28
	21,2
	-2
	6
	-5
	5
	-0,49
	0,16

	87
	ИЛ-28
	19,5
	62
	13
	50
	0
	2,12
	2,3

	88
	ИЛ-28
	19,2
	58
	7
	40
	-8
	3,22
	2,4

	364
	Уголков. мишень
	17,4
	-20
	9
	-5
	-4
	-3
	2,56

	365
	Уголков. мишень
	16,7
	8
	21
	11
	5
	-0,62
	3,3

	366
	Уголков. мишень
	19,6
	-5
	17
	5
	0
	-1,75
	3

	98
	Уголков. мишень
	20,8
	0
	-4
	0
	-5
	0
	0

	96
	ТУ-4
	28,4
	39
	43
	30
	25
	0,98
	2,2

	Объект  50

	313
	ИЛ-28
	22,5
	5
	28
	-22
	25
	4,13
	0,46

	314
	ИЛ-28
	24,4
	16
	8
	17
	11
	0,7
	-0,42

	316
	ИЛ-28
	20,1
	-34
	6
	-11
	6
	-3,92
	0

	345
	Уголков. мишень
	20
	9
	15
	-6
	5
	2,58
	1,71

	362
	Уголков. мишень
	20
	-19
	11
	-3
	4
	-2,75
	1,04

	322
	Уголков. мишень
	21,8
	12
	23
	2
	10
	1,58
	2,05

	344
	Уголков. мишень
	20
	8
	0
	5
	-1
	0,515
	0,17


Как видно из таблицы 3.10, основное количество пусков было произведено по самолету Ил-28 и уголковым отражателям. Неточность наведения ракеты на цель за счет инструментальной и флюктуационной ошибок наведения станцией Б-200 может быть получена как:

(Б-200 = (КТС - (дин
При этом (Б-200 включает в себя постоянную составляющую, определяемую систематической инструментальной ошибкой, и случайную составляющую, определяемую флюктуационной и инструментальной ошибками. Кроме того, она содержит в себе ошибки измерений.

В результате обработки данных стрельбы было получено срединное значение случайной ошибки наведения и математическое ожидание (систематическая составляющая) этой ошибки (рис. 3.34 и 3.35).

Получившееся таким образом смещение центра рассеивания ракет вызвано недостаточно полной компенсацией систематической составляющей инструментальной ошибки станции Б-200, причем на штатном объекте 50, как видно из графиков, она скомпенсирована значительно лучше, чем на объекте 33, где было сделано недостаточное рассовмещение импульсов БВК по результатам облетов.

Используя данные по флюктуационным и инструментальным ошибкам станции Б-200, полученные в результате облетов и пусков ракет, можно вычислить угловую величину рассеивания ракет за счет неточности определения координат станцией. Величины рассеивания и смещения центра рассеивания в обоих плоскостях, полученные по результатам облетов и в пусках на сопоставимых дальностях, приведены в таблице 3.11.












Таблица 3.11.

	
	Смещение центра рассеивания (мин.)
	Рассеивание (срединное значение) в мин.

	
	По пускам
	По облетам
	По пускам
	По облетам*

	Объект

33
	Наклон. плоскость
	+1,3(1,5
	+1,3
	1,64
	1,2

	
	Вертик. плоскость
	+1,8
	+1,0
	0,44
	1,2

	Объект

50
	Наклон. плоскость
	+0,5(0,7
	+0,5
	1,7
	1,2

	
	Вертик. плоскость
	+0,8
	+0,1
	0,47
	1,2


Примечание. * При определении результирующего рассеивания но данным облетов величина случайной составляющей инструментальной ошибки принималась равной 1 мин.

Как видно из приведенной таблицы, величина смещения центра рассеивания ракет в наклонной плоскости, полученные по данным пусков и облетов как для объекта 33, так и для объекта 50 совпадают по величине и по знаку. Смещение центра рассеивания в вертикальной плоскости, полученное из пусков, на величину 0,7(0,8 больше смещения, полученного из облетов. Из таблицы видно, что при пусках величина рассеивания в наклонной плоскости на обоих объектах получается больше, а в вертикальной плоскости меньше, чем при облетах. Причину такого расхождения можно объяснить некоторой постоянной неточностью в записи параметра h и в выделении из него динамической составляющей ошибки наведения. В наклонной плоскости из-за переменного знака "С" эта погрешность, не смещая центра рассеивания, увеличивает рассеивание, а в вертикальной плоскости, где знак "С" всегда положительный, эта ошибка смещает центр рассеивания, почти не влияя на величину рассеивания.

Срединное значение кругового суммарного рассеивания ракет, полученное из пусков с учетом ошибок КТС, равных Ектс=3м ошибок записи Езап=2,5м и ошибок выделения динамической составляющей Евд=2,5м по обоим объектам составляет величину не более 1,2(1,25мин.

Как отмечалось выше, величина флюктуационной ошибки наведения по самолету Ил-28 на участке дальности до 25 км по результатам пусков составляет Еф=0,79 мин. Рассеивание ракет за счет случайной составляющей инструментальной ошибки определится как разность:

Еи = (Ес2 – Еф2 = (1,252 – 0,792 = 0,98 мин.

Инструментальная ошибка станции, кроме того, определялась на полигоне при большом количестве стрельб по уголковым мишеням. В этом случае флюктуационные ошибки незначительны и выделение инструментальной ошибки производится с меньшими погрешностями. Срединное значение случайной составляющей инструментальной ошибки при пусках по парашютным мишеням (точечная цель) не превышает 0,8 мин. Увеличение случайной составляющей инструментальной ошибки при работе по реальным целям (самолеты-мишени) объясняется пространственными размерами самолетов.

Рассеивание ракет за счет флюктуационных ошибок и инструментальных ошибок удовлетворительно совпадает с расчетным рассеиванием, определенным по данным летных испытаний объектов. Некоторое увеличение действительного рассеивания ракет можно объяснить случайными колебаниями ракеты, не учитываемыми при определении флюктуационных ошибок по данным облетов станции Б-200.

Таким образом, для оценки точности наведения ракет В-300 станциями Б-200 системы 25 приняты следующие значения инструментальных ошибок наведения:

– систематическая составляющая в наклонной и вертикальной плоскостях 1мин (вверх, вправо);

– срединное значение случайной составляющей в наклонной и вертикальной плоскостях 1мин.

Д. Полное рассеивание ракет при стрельбе по прямолинейно

движущимся одиночным целям.

Полные характеристики рассеивания ракет для данных условий стрельбы могут быть получены при учете динамических, флюктуационных и инструментальных ошибок наведения, рассмотренных выше.

Срединное значение суммарного отклонения Ес, вызванного случайными независимыми составляющими ошибки наведения в каждой из плоскостей управления может быть определено по формуле:




Ес = (Еф2 + Еи2 +Ед2
где:

Еф – срединное значение флюктуационной ошибки наведения;

Еи – срединное значение инструментальной ошибки наведении;

Ед - срединное значение динамической ошибки наведения.

Срединное значение суммарных отклонений, полученное в результате обработки материалов испытаний в наклонной плоскости управления, несколько больше, чем в вертикальной плоскости. Поэтому рассеивание ракет в картинной плоскости подчиняется эллиптическому закону. Однако, для упрощения расчетов по определению вероятности попадания в круг радиуса R с центром в самолете, а также по определению вероятности поражения эллиптический закон рассеивания заменен приведенным круговым законом, у которого:



Епр = Епр.н = Епр.в = ((Есн2 +Есв2) / 2

где:

Епр – приведенное срединное значение отклонений;

Есн и Есв - суммарные характеристики рассеивания в каждой из плоскостей управления, полученные из выражения.
Как показывают расчеты, абсолютная погрешность при подобной замене не превышает 3%.

Сложение систематических составляющих, обусловленных инструментальными и динамическими ошибками, производится с учетом знаков составляющих ошибок, полученных из материалов испытаний.

Суммарное смещение центра рассеивания в вертикальной плоскости управления определяется как:





Нв = hвп + hвд
где:

hвд – систематическая составляющая (математическое ожидание) динамической ошибки наведения;

hвп – систематическая составляющая инструментальной ошибки наведения.

Как указано выше, знак динамической ошибки в наклонной плоскости управления меняется в зависимости от положения цели относительно биссектрисы сектора обзора и направления ее движения, поэтому смещение центра рассеивания в наклонной плоскости управления определится как:

Нп = hнп(hнд
Полное смещение центра рассеивания определится как:

Нпр = (Нв2 + Нн2
При расчете полного рассеивания рассматривались случаи стрельбы по реактивному и винтомоторному самолетам. Для оценки рассеивания при стрельбе по высотным целям (Н=20км) рассматривался случай стрельбы только по реактивному самолету с отражающей поверхностью, соответствующей самолету Ил-28. Ниже в таблицах приводится значение вероятности попадания в круг радиуса R для двух знаков динамической ошибки, при этом учитывается возможность суммирования систематической составляющей инструментальной ошибки с систематической составляющей динамической ошибки в наклонной плоскости с разными знаками.

Характеристики рассеивания ракет, а также вероятность попадания в круг радиуса 60м приведены в таблице 3.12.











Таблица 3.12.

	Условия 

встречи
	Н1 пр
(м)
	Н2 пр
(м)
	Епр
(м)
	F1 (60)

%
	F2 (60)

%

	Активный участок

Дн=20-25км
	9,2
	9,2
	9,3

12,9
	99

96
	99

96

	Пассивный участок

Н=20км

Дн=30-33км
	33,4
	44,2
	13,4

-
	85

-
	78

-

	Пассивный участок

Н=5км

Дн=30км
	5,4
	22
	12,6

18,0
	99

89
	93

82


В таблице F(60) – вероятность попадания в круг радиуса R=60м (F1 для разности ошибок в наклонной плоскости, F2 – для суммы ошибок в наклонной плоскости).

В числителе приведены данные для реактивного самолета, в знаменателе – для винтомоторного самолета.

Как видно из таблицы, вероятность попадания в круг радиуса 60м, на активном участке (20-25км) при стрельбе по реактивным самолетам, летящим на высотах 5(10км, составляет 99%.

На дальностях 30-33км эта вероятность составляет в среднем по зоне на высоте 20км – 80%  и на высотах 5(10км – 95%.

В неблагоприятных случаях эта вероятность снижается, составляя на высоте 20км – 78% и на высотах 5(10км – 93%.

Для винтомоторных самолетов вероятность попадания в круг радиуса 60м при встрече в конце активного участка составляет 96%, а на дальностях 30-32 км составляет в среднем по рассматриваемой зоне 85%, снижаясь в неблагоприятном случае до 82%.

Величина рассеивания на предельных дальностях (Дн=35 км) может быть оценена на основании тех соображений, что динамическая ошибка на этих дальностях меняется плавно и может быть принята той же, что и на 32-33 км (максимальная дальность на которой есть достаточное количество пусков), а флюктуационные и инструментальные ошибки меняются пропорционально наклонной дальности.

При указанных допущениях вероятность попадания в круг радиуса 60м и на предельной дальности примерно на 5% меньше, чем на дальности 30-32км.

Для подтверждения приведенных расчетов на рис. 3.15. и 3.16. приведены данные по практическому рассеиванию ракет в картинной плоскости по данным КТС при стрельбе по самолетам ТУ-4 и ИЛ-28. Из этих рисунков видно, что при нормальной работе средств комплекса точность наведения во всех пусках блока не хуже 60 метров.

Условный закон поражения цели.

Одной из основных задач испытаний комплекса Б-200, В-300 являлось определение вероятности поражения одиночной цели одной ракетой.

Для расчета вероятности поражения цели необходимо знать зависимость q(x1, у1, z1, v) "условный закон поражения цели", т.е. закон распределения вероятности поражения при условии подрыва ракеты в точке с координатами x, y, z и при относительной скорости сближения v (в системе координат, связанной с самолетом).

Условный закон поражения цели зависит от точности наведения, типа цели, условий встречи ракеты с целью, параметров движения цели и других факторов. Для точности определения условного закона поражения цели необходимо иметь большое количество экспериментальных точек, полученных при различных условиях встречи ракеты с целью при стрельбе по различным типам целей.

Строго говоря, нужно иметь семейство условных законов поражения по различным целям, при различных высотах и скоростях полета целей. Естественно, что получить столь исчерпывающие характеристики поражающего действия боевой части, ввиду крайне ограниченного количества опытов, не представляется возможным (для испытаний по оценке эффективности поражения было использовано 20 самолетов-мишеней).

Поэтому при построении условного закона поражения цели ракетой 205 с осколочной боевой частью Е-600 был сделан ряд допущений.

Во-первых, закон поражения цели определяется не в функции координат x, y, z (в системе координат, связанной с самолетом), а в функции точности наведения. Это допущение позволяет легко связать условный закон поражения цели с точностью наведения (минимальным расстоянием между ракетой и целью в картинной плоскости).

Во-вторых, условный закон поражения цели построен по данным пусков как по самолету ТУ-4, так и по самолету ИЛ-28. Это допущение вызвано невозможностью построения условного закона поражения цели отдельно для каждого из указанных типов самолетов, ввиду малого количества пусков.

В-третьих, при расчете вероятности поражения не учитывалось «накопление ущерба», нанесенного самолету-мишени при стрельбе несколькими ракетами. Для учета накопления ущерба необходимо иметь специально оборудованные самолеты-мишени, позволяющие судить о характере повреждений, нанесенных мишени при взрыве ракет в том случае, когда самолет после взрыва боевой части продолжает полет. Без применения специально оборудованных самолетов-мишеней учесть в какой-либо степени эффект накопления ущерба не представляется возможным.

Вследствие отсутствия методики учета накопления ущерба при построении условного закона поражения пришлось выпустить из рассмотрения ряд пусков (пуски 215, 216 и др.).

В-четвертых, при расчете вероятности поражения на высотах порядка 20км принимался закон поражения, полученный при стрельбе по самолетам на высотах до 10-12км.

Построение условного закона поражения производилось по следующей методике.

Весь полученный во время испытаний боевых ракет диапазон точностей наведения разбивался на интервалы с шагом 5м. По оси абсцисс отложена величина точности наведения в метрах, а по оси ординат – часть появления события «поражение самолета-мишени» в данном интервале точности наведения.

На рис. 3.36. приведен график, характеризующий взаимное расположение ракеты и цели в момент встречи в картинной плоскости для пусков ракет 205, принятых на рассмотрение при построении условного закона поражения цели.














Таблица 3.13.

	1
	(R(м)
	0-5
	5-10
	10-15
	15-20
	20-25
	25-30
	30-35
	35-40
	40-45
	45-50
	50-55

	2.
	№ пуска и частота появления события А
	Нет данных
	192-1

209-1

213-1

225-1

238-1

354-1
	190-1

347-1

135-1
	186-1

195-1

204-1

314-1
	Нет данных
	130-1

313-1
	133-1

197-0

316-1
	137-1
	206-0
	128-1
	Нет данных

	3.
	Фактические значения точности наведения
	
	10, 6, 6,

9, 10, 10
	14, 15, 13
	20, 17,

17, 20
	
	29, 29
	32, 35, 34
	36
	45
	50
	

	4.
	Частота
	
	1
	1
	1
	
	1
	0,66
	1
	0
	1
	

	П р о д о л ж е н и е

	1.
	55-60
	60-65
	65-70
	70-75
	75-80
	80-85
	85-90
	90-95
	95-100
	100-105
	
	

	2.
	348-0

194-0
	Нет данных
	127-0
	131-0
	Нет данных
	211-0
	308-0
	310-0
	Нет данных
	346-0
	
	

	3.
	60, 56
	
	70
	75
	
	85
	90
	92
	
	105
	
	

	4.
	0
	
	0
	0
	
	0
	0
	0
	
	0
	
	


Условный закон поражения строился по данными 29 боевых пусков. Значения частости появления события «поражение самолета» (событие А) приведены в таблице 3.13.

Принимая частость появления события "поражение самолета" за вероятность появления этого события, получим график условного закона поражения цели.

График принятого условного закона поражения цели, полученного по результатам испытаний боевых ракет 205, снаряженных осколочной боевой частью Е-600 с радиовзрывателем Е-601, изображен на рис. 3.37.

Следует отметить, что ввиду указанных допущений принятый условный закон поражения цели является приближенным и может быть использован для расчетов лишь в качестве первого приближения.

Как показывает изучение сбитых мишеней на местах падения и визуальное наблюдение за результатами стрельбы, попадание осколков в самолет выводило из строя двигатели и агрегаты управления самолетов, вызывало разрушение силовых элементов конструкции самолетов. Осколками боевой части пробивались защитные бронеплиты, баки горючего, простреливались места расположения бомбовой нагрузки и экипажа.

Из 20 сбитых самолетов – 14 горели в воздухе (8 Ту-4 и 6 Ил-28), 8 самолетов разрушились в воздухе (8 Ту-4 и 2 Ил-28), на 14 самолетах были повреждены двигательные установки.

Анализ результатов испытаний показывает, что при точности наведения ракеты на цель до 30 метров самолеты-мишени Ту-4 и Ил-28 надежно поражались разрывом одной ракеты. При точности наведения ниже 30 метров действия одной боевой части для поражения самолета-мишени недостаточно. Таким образом, боевая часть Е-601 с радиовзрывателем Е-601 не обеспечивает надежного поражения самолета – бомбардировщика одной ракетой в диапазоне точности наведения 30 – 75м.

Оценка вероятности поражения прямолинейно- движущихся одиночных целей.

А. Оценка вероятности поражения без учёта эксплуатационной 

надежности комплекса.

Вероятность поражения цели без учета эксплуатационной надежности комплекса может быть рассчитана по формуле:


Р=

– закон распределения ошибок наведения с учетом их систематической Нпр и случайной Епр составляющих;

– условный закон поражения цели.

Как указано выше, условный закон поражения принимается постоянным для разных условий стрельбы, поэтому вероятность поражения является только функцией закона распределения ошибок наведения.

На рис. 3.38 приведена номограмма, позволяющая произвести расчёт вероятности поражения цели ракетой 205 при заданном значении Нпр и Епр.

По оси абсцисс номограммы откладывалось срединное значение суммарных отклонений, вызванных случайными составляющими ошибок наведения, по оси ординат – вероятность поражения в процентах. Семейство кривых построено для различного сочетания смещения центра рассеивания Нпр и срединного значения суммарных отклонений Епр.

1. Вероятность поражения цели при встрече

на активном участке полета ракеты.

В таблице 3.14. приведены характеристики рассеивания ракет для рассматриваемого случая. Динамическая ошибка наведения на этом участке характеризуется только срединным значением Ед, вследствие чего смещение центра рассеивания обусловлено лишь систематической составляющей инструментальной ошибки наведения hп.

Вероятность поражения цели рассчитывалась для случаев стрельбы по реактивному и винтомоторному бомбардировщикам.

В таблице 3.14. в графах Ефл, Епр и Р в числителе приведены данные для реактивных самолетов, а в знаменателе для винтомоторных самолетов.











Таблица 3.14.

	Дн
(км)
	Едв
(м)
	Едн
(м)
	hп
(м)
	Ефл
(м)
	Епр
(м)
	Нпр

(м)
	Р

%

	20
	4
	6
	5,82
	7,4

10,6
	8,6

11,7
	8,2
	96

90

	25
	4
	6
	7,25
	9,2

13,2
	10,0

14,2
	10,3
	92

82


Таким образом, вероятность поражения винтомоторного самолета на активном участке полета ракеты лежит в пределах 90-82%, а для реактивного самолета – в пределах 96-92%.

Данные, полученные при оценке вероятности поражения на активном участке, могут быть использованы для курсов движения цели от 0 до 45( относительно биссектрисы сектора обзора и распространены на меньшие дальности 14-15км, ниже которых начинают существенно сказываться возмущения, имеющие место при выводе ракеты на траекторию требуемого движения, вследствие чего эффективность поражения может снижаться.

2. Вероятность поражения реактивных самолетов,

летящих на высоте 20км.

В таблице 3.15. приведены характеристики рассеивания ракет для случая прямолинейного движения цели в направлении на станцию.

Вследствие того, что динамическая ошибка наведения в этих условиях стрельбы характеризуется как случайной, так и систематической составляющей, которая в наклонной плоскости может складываться и вычитаться с систематической составляющей инструментальной ошибки наведения, в таблице 3.15. приведены  значения вероятности поражения цели Р2 при неблагоприятном сложении систематических ошибок в наклонной плоскости и Р1 при их взаимной компенсации.












Таблица 3.15.

	Дн
(км)
	hд в
(м)
	hд н
(м)
	hп
(м)
	Едв
(м)
	Едн
(м)
	Ефл
(м)
	Н1 пр
(м)
	Н2 пр
(м)
	Епр
(м)
	Р1
%
	Р2
%

	26
	14
	-16
	7,5
	4
	4
	11,1
	23,1
	31,8
	11,8
	78
	68

	30
	21
	-24
	8,7
	4
	4
	12,8
	33,4
	44,2
	13,4
	64
	51

	35
	21
	-22
	10,2
	4
	4
	15,0
	32,0
	43,8
	15,5
	60
	48


Как видно из таблицы 3.15, вероятность поражения цели на высоте 20км меняется в зависимости от дальности точки встречи и составляет 48(68% для неблагоприятного случая и 60(78% для благоприятного случая сложения динамической и систематической инструментальной ошибок.

3. Вероятность поражения цели, летящей на высоте 5км,

при встрече с целью на пассивном участке полета.

В таблице 3.16. приведены материалы, полученные при стрельбе по цели, летящей под углом 45( к биссектрисе сектора обзора на высоте 5км. Вероятность поражения цели рассчитывалась для случаев стрельбы по реактивному и винтомоторному бомбардировщикам.

В таблице 3.16. в графах Ефл, Епр, Р1 и Р2 в числителе приведены данные для реактивных самолетов, в знаменателе – для винтомоторных самолетов.












Таблица 3.16.

	Дн
(км)
	hдв
(м)
	hдн
(м)
	hп
(м)
	Едв
(м)
	Едн
(м)
	Ефл
(м)
	Н1 пр
(м)
	Н2 пр
(м)
	Епр
(м)
	Р1

%
	Р2
%

	26
	1
	-17
	7,5
	2,3
	4,0
	10,4

15,2
	12,7
	26
	10,9

15,7
	90

77
	87

66

	28
	-4
	-25
	8,1
	2,8
	11,8
	11,2

16,4
	17,3
	33
	14,1

18,5
	72

67
	63

55

	30
	-12
	-13
	8,7
	4,1
	4,0
	12,0

17,6
	5,4
	22
	12,6

18,0
	87

75
	80

65


Как следует из таблицы, вероятность поражения цели на пассивном участке составляет 90(55. Такую же вероятность поражения можно ожидать при движении цели на станцию и более высокую, если предположить, что все курсы в пределах от 0 до (45( равновероятны.

4. Вероятность поражения целей, летящих на высотах

в пределах от 3 до 22(25км.

Малое количество пусков, проведенных на высоту 3, 10, 15 и 25км, а также условности принятого закона поражения не позволяют получить достаточно полные данные о вероятности поражения целей во всем диапазоне высот.

Как показывают расчёты, подтверждаемые проведенными пусками, динамическая ошибка наведения в вертикальной и наклонной плоскостях на пассивном участке полета меняется монотонно, возрастая с увеличением высоты (примерно до 20км), и затем уменьшается в вертикальной плоскости при увеличении высоты от 25 до 25 км.

В предположении монотонного изменения динамических ошибок на высотах от 5 до 20км были проведены расчёты вероятности поражения целей на промежуточных высотах 10 и 15 км.

На рис. 3.39. и 3.40. показаны зоны обстрела в вертикальной плоскости при движении целей на станцию и приведены средние цифры вероятности поранения на различных высотах.

На активном участке полета цифры показывают изменение вероятности поражения по зоне: на пассивном участке полета (Дн(25км) числитель дроби показывает вероятность поражения при благоприятном сложении динамической ошибки с систематической инструментальной ошибкой, а знаменатель – вероятность поражения при неблагоприятном их сложении,.

На основании отдельных пусков ракет, проведенных на высотах 3 км и 22-25 км можно ожидать, что при стрельбе по целям, летящим на высоте от 2 до 5 км, вероятность поражения близка к вероятности поражения на высоте 5 км, а при стрельбе по целям, летящим на высотах от 20 до 22-25 км, вероятность поражения целей близка к вероятности поражения на высоте 20км.

5. Оценка маневра цели на вероятность ее

поражения ракетой 205.

Особенностью стрельбы по маневрирующей цели является увеличение нескомпенсированной части динамической ошибки наведения, определяемое характером маневра цели. При горизонтальном маневре самолета типа Ил-28 с креном 20( (перегрузкой 0,4 - 0,5) увеличение динамической ошибки наведения, как показали результаты стрельбовых испытаний, составляет всего 15-20 м.

Современные самолеты-бомбардировщики могут совершать горизонтальный маневр со значительно большими перегрузками.

Опыт стрельбы ракетой 207А по маневрирующей условной цели при подобных перегрузках показал, что динамические ошибки, полученные в пусках, хорошо совпадают с расчетными.

Поэтому, хотя с ракетой 205 и не проводилось специальных стрельб по скоростной маневрирующей условной цели, имеется возможность расчетным путем оценить динамические ошибки для подобных случаев.

Расчет динамических ошибок наведения при стрельбе по цели, двигающейся в направлении на станции на высоте 5 км со скоростью 200 м/сек и начинающей незадолго до точки встречи на дальности 20 км горизонтальный маневр с радиусом разворота 2 км (что соответствует перегрузке, равной ~2), показывает, что с отдалением момента встречи от момента начала маневра динамическая ошибка растет, достигал максимума (85 м) на 9(10 секундах, затем уменьшается, доходя на 18 секунде до нуля, как показано на рис 3.41, поэтому, если цель будет начинать маневр за 5-13 секунд до момента встречи, точность наведения, а стало быть и вероятность поражения будет значительно снижена.

Увеличение вероятности поражения резко маневрирующих целей может быть достигнуто стрельбой 2-мя ракетами с интервалом порядка 7(10 секунд. В этом случае встреча ракет с целью будет иметь место в различные моменты времени по отношении к началу маневра и встреча обоих ракет при большой ошибке наведения будет маловероятной.

6. Оценка вероятности поражения в условиях

ручного сопровождения цели.

Ручное сопровождение применяется при стрельбе по группе  самолетов, идущих плотным строем и по одиночной цели в условиях помех.
Проведенные на полигоне стрельбы при ручном сопровождении одиночной цели показали возможность поражения самолетов-бомбардировщиков в этом режиме.

1. Самолет-мишень Ту-4, летящий на высоте 3 км в направлении на станцию, был сбит одной ракетой (пуск 5). Точность наведения была в этом случае 9 м.

2. Самолет-мишень ИЛ-28 был обстрелян 7 ракетами в режиме ручного сопровождения (пуски 306-312), но сбит не был. Точность наведения составила соответственно 36м, 94м, 295м и 92м. Три остальные ракеты не были выведены к цели; вследствие неисправностей в каналах наведения станции Б-200.

Анализ траекторий полета показал, что причиной повышенных ошибок наведения в этой первой стрельбе по самолету группой ракет явилось отсутствие опыта у операторов ручного сопровождения, изменивших режим отслеживания цели при появлении на индикаторах отметки от разрыва ракет.

3. Самолет-мишень ИЛ-28 – поставщик пассивных помех, летящий на высоте 10 км, был сбит двумя ракетами. Точность наведения составила соответственно 105 и 30 м (пуски 346 и 347).

4. Самолет-мишень ТУ-4 – постановщик пассивных помех был поврежден одной ракетой (пуск 349), точность наведения составила 60 м.

Проведенные испытания по поражению отдельных самолетов в режиме ручного сопровождения показали возможность их поражения в этом режиме при стрельбе серией из нескольких ракет. Вероятность поражения самолета в режиме ручного сопровождения одной ракетой и вероятность его поражения серией из нескольких ракет зависит в большей степени от  натренированности операторов станции Б-200 и подлежит изучению в процессе дальнейших испытаний.

