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Streszczenie. W pracy zaprezentowano modelowanie dynamiki pocisku rakietowego,
stabilizowanego przy uzyciu giroskopu, samonaprowadzajacego si¢ na manewrujacy cel
naziemny. Model matematyczny opracowany zostal przy zastosowaniu réwnan
Boltzmanna—Hamela dla ukladéw mechanicznych o wigzach nieholonomicznych.
Pokazano, jak stosujac ogélny model matematyczny sterowanego obiektu latajacego,
wprowadzajagc prawa sterowania jako wigzy nieholonomiczne oraz stabilizacje
giroskopowa, mozna sterowac automatycznie badanym obiektem. Wprowadzone prawa
sterowania stanowig zwiazki kinematyczne uchybéw, to znaczy réznic miedzy
parametrami zadanymi i realizowanymi lotu pocisku rakietowego. Otrzymane prawa
sterowania potraktowano jako wigzy nieholonomiczne ograniczajace ruch pocisku tak,
aby spetnial on zadany manewr sterowany. Zwiazki kinematyczne i kryteria
naprowadzania stanowia koordynacj¢ lotu sterowanej automatycznie rakiety, ktérej ruch
zostal powiazany z linig obserwacji manewrujgcego przestrzennie celu, wyznaczong
przez o$ sterowanego giroskopu.

Artykut zostat opracowany na podstawie referatu prezentowanego podczas IX Migdzynarodowej Konferencji Uzbrojeniowej nt. ,,Naukowe
aspekty techniki uzbrojenia i bezpieczenstwa”, Pultusk, 25-28 wrzesnia 2012 r.
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Poprawno$¢ opracowanego modelu matematycznego potwierdzita symulacja
numeryczna przeprowadzona dla pocisku klasy ,,Maverick” wyposazonego w giroskop
bedacy elementem wykonawczym skanowania powierzchni ziemi i §ledzenia wykrytego
na niej celu. Analizie poddana zostala zar6wno dynamika giroskopu, jak i pocisku
podczas procesu $ledzenia wykrytego celu. Wyniki przedstawione zostaly w postaci
graficzne;.

Stowa kluczowe: mechanika, réwnania ruchu, prawa sterowania, samonaprowadzanie,
giroskop, pocisk rakietowy

1. WSTEP

W pracy przedstawiono proces modelowania pocisku rakietowego
samonaprowadzajacego si¢ na manewrujacy cel naziemny. Kinematyczne
rOwnania wi¢zOwW automatycznie sterowanego pocisku zostaly powigzane
zréwnaniami dynamiki rakiety poprzez zastosowanie réwnan Boltzmanna—
Hamela [6, 7], ktére to réwnania wyprowadzono we wzglednym ukladzie
odniesienia Oxyz sztywno zwigzanym z manewrujacym pociskiem rakietowym.
W chwili wykrycia celu zatozono, ze pocisk rakietowy automatycznie
przechodzi od lotu po zadanej programowo trajektorii do lotu $ledzacego.
Sterowanie ruchem pocisku rakietowego odbywa si¢ za pomocg wychylenia
powierzchni sterowych, tzn. steru kierunku i steru wysokosci odpowiednio
o katy Oy i0y. Prawa sterowania stanowig kinematyczne zwigzki uchybéw
zadanych 1irealizowanych parametréw lotu, stabilizujac ruch pocisku
rakietowego na zadanej trajektorii.

Realizacji Zadanego toru lotu dokonuje pilot automatyczny, ktéry
wypracowuje sygnaly sterujace, w oparciu o wyprowadzone zwiazki dla uktadu
wykonawczego sterowania. W uktadzie samonaprowadzania wykorzystywany
jest giroskop, ktérego zadaniem jest wyznaczanie w kazdej chwili czasu linii
obserwacji celu taczacej o$ giroskopu z celem. Podczas wyszukiwania celu
naziemnego o$ giroskopu, bedac skierowana w doét, zakresla swym
przedtuzeniem na powierzchni ziemi S$ciSle okreslone linie. Uktad optyczny
umieszczony w osi giroskopu, majac pewien kat widzenia, moze w ten sposéb
natrafi¢ na sygnal §wietlny lub podczerwony emitowany przez poruszajacy si¢
obiekt. Nalezy zatem tak dobra¢ parametry kinematyczne ruchu wzajemnego
glowicy pocisku 1 osi giroskopu, aby z mozliwie najwigkszym
prawdopodobienstwem cel zostal wykryty. Po zlokalizowaniu celu (odebraniu
sygnatlu przez detektor podczerwieni), giroskop przechodzi do stanu sledzenia,
tzn. od tej chwili jego o$ zajmuje konkretne potozenie w przestrzeni, bedac
nakierowana na cel, przez co nastgpuje rozpoczecie realizacji procesu
samonaprowadzania, czyli ruchu sterowanego w kierunku celu.
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2. UKEADY ODNIESIENIA, WSPOLRZEDNE I ZWIAZKI
KINEMATYCZNE

Do opisu potozenia pocisku rakietowego w przestrzeni uzywane s3 zwigzki
kinematyczne, ktére dostarczajg informacji na temat liniowego i katowego
polozenia uktadu wiasnego Oxyz wzglgdem ukladu ziemskiego Ogxgyozo.
Istnieje wiele parametréw opisujacych polozenie obiektu w przestrzeni,
opartych najczesciej na katach Eulera lub kwaternionach, takich jak katy
orientacji przestrzennej (katy quasi-eulerowskie), katy Krylowa, parametry
Eulera (kwaterniony), Cayleya—Kleina, czy Rodrigeza—Hamiltona. R6znig si¢
one migdzy soba doktadno$cig i szybko$cig obliczen oraz wszechstronno$cia
zastosowan. Najcze$ciej do opisu potozenia obiektu latajacego w przestrzeni
stosowane s3, uzyte w pracy, katy quasi-eulerowskie, zwane katami
samolotowymi [2, 4-6] (rys. 1).

Katy obrotu okreslaja potozenie uktadu odniesienia $cisle zwigzanego
z pociskiem Oxyz wzgledem ukfadu grawitacyjnego Ox,y,z, réwnoleglego do
nieruchomego uktadu inercyjnego OpxgyoZo.

Do opisu dynamiki rozpatrywanego pocisku rakietowego, wyposazonego
w sterowany giroskop Sledzacy cel naziemny, przyjeto standardowe,
prawoskretne uktady odniesienia, znane z mechaniki lotu, zaprezentowane na
rysunku 1.

Rys. 1. Przyjete uktady odniesienia oraz parametry kinematyczne pocisku
rakietowego z zainstalowanym giroskopem

Fig. 1. Accepted reference systems and kinematic parameters of the missile with
installed gyroscope
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Sktadowe wektoréw chwilowej predkosci liniowej Vj i katowej £2 (rys. 1)
w uktadzie odniesienia Oxyz zwigzanym z rakietg sg nastepujace:
— wektor chwilowej predkosci liniowej:

Vo=Ui +Vj + Wk (1)
gdzie: U - predko$¢ podtuzna,
V — predkos¢ boczna,

W — predkos¢ wznoszenia.
— wektor chwilowej predkosci katowe;j:

Q,=Pi +0j+ Rk )
gdzie: P — katowa predko$¢ przechylania,
O — katowa predko$¢ pochylania,

R - katowa predkos¢ odchylania.
Sktadowe chwilowej predkosci katowej P,Q,R sa zaleznoSciami predkosci

uog6lnionych ¢5, 9,1// i funkcji trygonometrycznych  wspoirzednych
uogdlnionych ¢,0,y i wyrazaja si¢ nastgpujacymi zwigzkami [4, 6]:

Pl [1 0 —sin@ | ¢
Q|=|0 cos¢ singcosd | 6 3)
R 0 —sing cos¢cosé ||y

Zwiazki kinematyczne migdzy sktadowymi predkosci liniowej X, y,,Z;,
mierzone w ukladzie inercjalnym Ogxgyszp, a sktadowymi predkosci U,V,W
w uktadzie odniesienia Oxyz zwiazanym z rakieta sg nastepujace [4, 6]:

Y a4y a3 X
Vi=lay apn  ayn|y|=
Wi la apn a3z
cosycosf siny cosé —sin@ | x;
=|singcosysin@—sinycos¢ sin@sinysin@+cosycosg  singcosl | y,
cosgcosysin@+sinysing  cos@sinysind—cosysing  cosgcosl |

4

Kierunek wektora predkosci przeptywu wzgledem uktadu Oxyz okreslaja
katy natarcia « i $lizgu S, ktére przy bezwietrznej pogodzie sa zdefiniowane
nastepujaco [4, 6]:
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— kat natarcia: o = arctg % )
1 .V

—kat $lizgu: S = arcsin — (6)
Vo

3. GIROSKOPOWY UKLAD SAMONAPROWADZANIA
I STABILIZACJI POCISKU RAKIETOWEGO

Przyjetym w pracy zadaniem giroskopu w uktadzie samonaprowadzania
pocisku rakietowego jest wyznaczanie w kazdej chwili czasu linii obserwacji
celu, ktéra taczy o$ giroskopu z manewrujacym celem. Podczas wyszukiwania
celu naziemnego o$ giroskopu zakre$§la na powierzchni ziemi $ci§le okre§lone
linie [2]. Uktad optyczny umieszczony w osi giroskopu lokalizuje cel po
natrafieniu na sygnat Swietlny lub podczerwony emitowany przez poruszajacy
si¢ obiekt. Po zlokalizowaniu celu (odebraniu sygnalu przez detektor
podczerwieni), giroskop przechodzi do stanu $ledzenia, tzn. od tej chwili jego
o$ zajmuje konkretne potozenie w przestrzeni, bedac nakierowang na cel.

Réwnania opisujace dynamike giroskopu przy pominigciu momentow
bezwladnosci jego ramek maja postac [3, 5]:

day,, ( . ) .
J ok 0 Co8 U, +J g W) \ Dy, + Wy, SINT, |+ M sin T, +
7
J i’ 057 Wy _ M v
— g0 (ng2 + dt a)gxz COS g +770 dl = c
dw,,, o, ddv,
J gk a S ok Dgyy Bgzy +J g0 Doz + dr @Ogyy T 10 dr M, (®)
d do p
JgoE Bgzy +— =M —M, ©)

. . dd,
gdzie: @,,, =Pcosy, —Rsiny, +7

=(p Rsiny, Jsins, +| 172 s
@y, =\Pcosy, + Rsiny Jsind, + I +0Q |cosd,

=(p Rsiny, Jeos s, —| Vs in 29
@y, =\Pcosy, + Rsiny, Jcos v, — 0 +Q |sind,

Jgp>J o — momenty bezwtadnosci rotora giroskopu wzgledem jego osi

podtuzne;j i osi precesji,
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M, ,M,, — momenty silty napedzajacej wirnik giroskopu i sity tarcia

w utozyskowaniu wirnika w ramce,

M, M. — momenty sterujace dziatajace na giroskop,

19g ’l//g

— katy okreS§lajace potozenie osi giroskopu, ktére dla stanu §ledzenia

celu przyjmujemy, ze sg réwne katom okreslajacym potozenie linii
obserwacji celu: J, =¢, y, =0 .

Katy &,0 wyznaczane sa z zaleznosci stanowigcych kinematyczne

rOéwnania ruchu linii obserwacji celu LOC [5]:

gdzie:

dr,
Lecy -V
dt pxe cxe
de
_Erecos‘g:vpye_vcye (10)
do

Ere = sze _che

V.=V, [cos(e‘—,(p)cosgcos Y, —sin€sin ;/1]

pxe

Viye =—Vosin(e—x,)cos 7,

Ve =Vo [COS(S—ZP)SiHSCOS Y —cosé€sin ;/p]
v

e =V, [COS(€ — X,)COSECOS ¥, —sin€sin 76]

Ve ==V.sin(€ — y,.)cosy.

cye
Ve =V, [COS(€ — X.)sin€cosy, —coséEsin 76]

r

-, — odlegtos¢ pocisku rakietowego od celu;

Vo, Ve — moduty predkosci ruchu rakiety i celu;
7ps X —Katy okreslajace potozenie wektora predkosci rakiety;
7., X — katy okreslajace potozenie wektora predkosci celu.

Na rysunku 2 przedstawiony zostal uproszczony schemat uktadu
giroskopowego samonaprowadzania pocisku rakietowego na cel naziemny
emitujacy promieniowanie podczerwone (np. czolg czy tez wdz bojowy).
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Rys. 2. Schemat ukladu giroskopowego $ledzenia celu

Fig. 2. Diagram of the system of gyroscope target tracking

4. PRAWA STEROWANIA

Sterowanie ruchem pocisku rakietowego odbywa si¢ za pomoca
wychylenia powierzchni sterowych, tzn. steru kierunku i steru wysokos$ci
odpowiednio o katy Jy i dy. Prawa sterowania stanowig kinematyczne zwigzki
uchybéw zadanych i realizowanych parametréw lotu, stabilizujac ruch rakiety
w kanatach pochylania iodchylania. Nalezy podkresli¢, ze w pracy przy
samonaprowadzaniu zostata przyj¢ta metoda proporcjonalnej nawigacji, ktora
stanowi zwigzki sprzegajace miedzy ruchem celu i pocisku. Realizacji zadanego
toru lotu pocisku rakietowego dokonuje pilot automatyczny, ktéry wypracowuje
sygnaty sterujace, w oparciu o wyprowadzone zwigzki dla uktadu
wykonawczego sterowania.

Prawo sterowania w kanale pochylania:

T8y =K (U-U )+ Ky W -W,)+K5 (Q-0)+Kj (6—-6)+6,, (11)
Prawo sterowania w kanale odchylania:

Ty 8y =Ky (U-U)+K|(V-V.)+Kp(R—R)+K, (W—v.)+6, (12)

gdzie: T,”, K - stala czasowa oraz wspélczynniki wzmocnienia w kanale
pochylania,
T,, K- stata czasowa oraz wspétczynniki wzmocnienia w kanale

odchylania.
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Wyznaczone prawa sterowania okreslaja zwiazki migdzy wychyleniami
sterow wysokosci oraz kierunku a parametrami zadanymi wynikajacymi
z metody samonaprowadzania (ruchu osi giroskopu) i biezagcymi parametrami
opisujagcymi zachowanie si¢ pocisku rakietowego. Sg one niecatkowalne oraz
naktadajg ograniczenia na lot pocisku. Ograniczenia te wynikaja z ruchéw celu
i dynamiki giroskopu $ledzacego cel.

Opracowane prawa sterowania potraktowano w zwigzku z tym jako
réwnania wiezéw nieholonomicznych natozonych na ruch uktadu. Otrzymane
rOwnania wigz6w nieholonomicznych, po wprowadzeniu do dynamicznych
rownan ruchu, sprz¢gaja je ze soba, tworzgc nieliniowy model dynamiki
pocisku rakietowego.

5. ROWNANIA RUCHU POCISKU RAKIETOWEGO

Opis dynamiki pocisku rakietowego, traktowanego jako nieodksztalcalny
uktad mechaniczny, przeprowadzono w uktadzie odniesienia Oxyz, sztywno
zwigzanym z pociskiem, ktérego poczatek znajduje si¢ w Srodku jego masy po
wypaleniu paliwa napedowego. Prawa sterowania (11) i (12) opracowano jako
wiezy nieholonomiczne natozone na ruch uktadu. W zwiazku z tym réwnania
ruchu pocisku rakietowego wyprowadzono, postugujac si¢ réwnaniami
Boltzmanna-Hamela ruchu uktadéw nieholonomicznych we wspotrzednych
uogolnionych, ktére sg uogélnionymi rownaniami Lagrange’a II rodzaju [7].

Uwzgledniajac osiowa symetri¢ pocisku rakietowego — geometryczna,
masowg, aerodynamiczng — oraz osiowe dziatanie ciggu silnika rakietowego,
wyprowadzone rownania ruchu przyjmuja postaé:

— réwnanie ruchéw podtuznych:
H
LY
T
+2a,KH -0kl + 8,021 - 7,y Noank! - 0K} - RKY )=-m(t)g sin 6 +

mOU +0W —RV)= 5,00 + R?)+ 6, [R2( 4y — 7 2 kT —2

=T, (t)—%pSV(f(Cm cos fcosa+C, sin fcosa—C,, sin (Z)+ X0 (13)
— réwnanie ruchéw bocznych:
m@OV + RU — PW )+ S, 0B+ 0P)+ 8, [R2(7 4y — T N 2an k7 +

H H 2 v _ Ky
+2a23KZ _RKU )+5V [Q (JXV _Jyv)] 2a22Ky - T_ = (14)
2

=m(t)g sin6’sin¢—%pSV02(Cm sinf-C,, cos,B)+ YpP+YRR+Yy, 0y
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— réwnanie ruch6w wznoszacych:
mO + PV = QU)= 5, ()0 - PR)+ 8,4 [R2( gy — 7y 2as k7 +

Kl KY
+2ayK ! - QK] —ZTW)+5V[Q2(JW —J),V)][ZaﬂK;/ - T_WJ: s
1 2

1 . . .
=m(t)gcos900s¢—EpSV02(Cm cos fsina + C,, sin fsina + C,, cosa)+

— réwnanie ruchéw przechylajacych:

cos fcosa+C,,,,sin Bsina—C sina)+

mxa

. 1 5
Jx OP= _E pSVO I(C mya mza

(16)
+LpP+LgR

— réwnanie ruchéw pochylajacych:
1,00 -11,0) -, 0RP =S, )W +VP-UQ)+
H

K
+6, [Rz(JxH ~J oy )](2K§’ cosg+ UK —wkl! _2TQ)+
1

+6, [Qz(JxV ~Jyy )](UKVVV +2KY Z;‘;Zj =—m(1)xc(t)g cosOcos g + (17)

-J,(H)o.R - %IOSVO2 [—x,(C,,cos fsina + Cy, sin fsina — C, cosa) +
—U(Cppgsin f+C,ppc0s )1+ MO + MyW + M 5,6y
— réwnanie ruchéw odchylajacych:

1. 0R=[1,0)-1,0[P0 =S 0 ~WP+ RU )+ 8, R (7 oy = 1.1y

V .
(—2K§1 sin @ + VK(I]{ )+ 0y [Qz(Jxv —Jyy )](_ UK“// - ZI;_R + 2K; Slan -
) cos

=m(t)xc(t)gcosfsing — %,OSVO2 [x,(-C,,sin S+ Cy, cos B+ (18)

—U(C g sinacos f+C,,, sin fsina + C,, ., cosa)] - Jr ()@ Q +
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Réwnania ruchu pocisku rakietowego, wyprowadzone przy zastosowaniu
rOwnan Boltzmanna-Hamela (13)-(18), wraz z réwnaniami wi¢zOw
nieholonomicznych (11)-(12) oraz réwnaniami zwigzkéw kinematycznych
rakiety 1 zwigzkéw giroskopowego ukladu samonaprowadzania pocisku
rakietowego (1)-(10), stanowig uktad réwnan rézniczkowych zwyczajnych,
z ktoérych przy zadanych warunkach poczatkowych mozna wyznaczy¢ tor lotu
pocisku rakietowego oraz jego zachowanie si¢ na torze podczas naprowadzania
na manewrujacy w przestrzeni cel.

W ten sposéb otrzymano petny dynamiczny model ruchu
samonaprowadzanego si¢ pocisku rakietowego przy zastosowaniu ukladu
giroskopowego.

Poprzez powigzanie ruchu rakiety z ruchem celu, za ktérym podaza o$
giroskopu, generujac lini¢ obserwacji celu, a tym samym zadang trajektori¢ lotu
rakiety, uzyskano model matematyczny zawierajacy silne sprzezenie réwnan
ruchu pocisku rakietowego z prawami sterowania traktowanymi jako wiezy
nieholonomiczne (rys. 3).

CEL
Blok sygnalizacji hiezacych
parametrow celu RAKIETA
—={| Blok formowania biefgcych |l
U parametrow rakiety
GIROSKOFP Il

Linia ohserwacji celu Kinematyczne zwigzki

U naprowadzania rakiety

Zadane parametry lotu rakiety

Blok catkowania "

i
| DYNAMIKA RAKIETY |
I 1

— Prawa sterowania [—

I

Blok formowania sygnatow sterujgcych

Rys. 3. Schemat procesu samonaprowadzania pocisku rakietowego na cel

Fig. 3. Diagram of the process of homing missile on target
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Przedstawiony model matematyczny jest podstawa do przeprowadzenia
badan symulacyjnych naprowadzania pocisku rakietowego wyposazonego
w giroskop bedacy elementem wykonawczym skanowania powierzchni ziemi
1 $ledzenia wykrytego na niej celu.

6. WYNIKI SYMULACJI NUMERYCZNE]

W pracy badania przeprowadzono dla hipotetycznego sterowanego pocisku
AGM-65 ,Maverick” klasy powietrze-ziemia (lub powietrze-woda),
przeznaczonego do niszczenia réznego rodzaju celéw, poczynajac od broni
ciezkiej, pojazdéw, budynkéw, umocnien, do okretéw nawodnych [1].

Przyjete w symulacji parametry pocisku rakietowego byty nast¢pujace [1]:
masa startowa m =301 kg, masa Kkonstrukcji my;=230kg, momenty
bezwtadnosci: J, = 17,2 kgm’, J, = J. = 300 kgn’.

Kadlub izolowany: dtugos$¢ [, = 2,49 m, $rednica d,= 0,305 m, powierzchnia
przekroju poprzecznego Sy = 0,073062 m’,

Skrzydto izolowane: rozpietos¢ Iy = 0,72 m, powierzchnia Sy = 0,87264 m’,
Stery izolowane: rozpietos¢ [, = 0,72 m, powierzchnia S, = 0,10656 m’.

Przetestowany model nawigacji i sterowania samonaprowadzajacego si¢
pocisku rakietowego opisuje w pelni autonomiczny ruch pocisku klasy
»Maverick” majacego za zadanie po wykryciu i zidentyfikowaniu celu
naziemnego bezpo$redni jego atak i zniszczenie. W prezentowanej symulacji
numerycznej przyjeto, ze pocisk rakietowy zostat wystrzelony z samolotu-
-nosiciela lecacego na wysokosci 400 m z predkoscig 200 m/s. Cel poruszat si¢
z predkoscia 10 m/s i w chwili ataku wykonywal manewr obronny — zakret po
tuku o kat 180°.

Przy doborze wspdiczynnikéw wzmocnienia autopilota wykorzystano
catkowe, kwadratowe kryterium jako$ci sterowania, ktére uzupetniono oceng
procesOw przejSciowych we wszystkich kanatach sterowania.

o Zf{y’m yz,u)} 0 19)

i=l @ Yimax

gdzie: y(t) —rzeczywisty przebieg zmiennej;
v.i(t) —zatozony przebieg zmiennej;
Vimax —Mmaksymalny zatozony zakres zmian warto$ci i-tej zmiennej stanu
lub warto$¢ zadana y,; i-tej zmiennej stanu, gdy jest ona r6zna od zera.
Wyznaczone w ten sposob wspdétczynniki wzmocnienia w réwnaniach
stanowigcych prawa sterowania (11) i (12) maja nastgpujace wartosci:

K[ =084 K} =-0,00005 K} =0,00032 K =0,0106
K} =023 Ky =-00002 Ky =000014 K, =00
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Wyniki symulacji przedstawiono w sposob graficzny na rysunkach 4-9.
Wykazuja one poprawno$¢ opracowanego modelu matematycznego
samonaprowadzajacego si¢ pocisku rakietowego. Uktad automatycznego
sterowania zapewnia utrzymanie zadanej trajektorii ruchu pocisku
wypracowanej przez giroskop. Parametry lotu stabilizujg si¢ na warto$ciach,
ktére umozliwiaja samonaprowadzanie rakiety. Po niespetna 8 sekundach cel
zostaje trafiony.
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400 H
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Trajektoriacelu

300 —

¥0 0 4000

Rys. 4. Przestrzenna trajektoria samonaprowadzania pocisku rakietowego

Fig. 4. The spatial trajectory of homing missile
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Rys. 5. Potozenie katowe linii obserwacji celu wyznaczonej przez giroskop

Fig. 5. The angular position of the line of sight defined by the gyroscope
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Rys. 6. Predko$¢ katowa pocisku rakietowego w funkcji czasu
Fig. 6. Angular velocity of the missile as a function of time
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Rys. 7. Potozenie katowe pocisku rakietowego w funkcji czasu podczas naprowadzania

Fig. 7. The angular position of missile as a function of time during guidance



E. Ladyzynska-Kozdras, Z. Koruba

25 X

Kat natarcia
Kat $lizgu

15 \ yd

\\R /’

alfa, beta [deg)

0 1 2 3 4 5 6 7 8
czas [s]

Rys. 8. Zmiana katéw natarcia i §lizgu w funkcji czasu

Fig. 8. Changing of the angles of attack and sideslip as a function of time
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Rys. 9. Realizacja naprowadzania rakiety na manewrujacy cel

Fig. 9. Realization of guidance of rocket for maneuvering target
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7. PODSUMOWANIE

Opracowany model matematyczny samonaprowadzajacego si¢ pocisku
rakietowego daje szerokie mozliwo$ci zastosowania podczas opracowywania
dynamiki sterowanych obiektéw latajacych. Wraz z programem symulacyjnym
mozna go w prosty sposob zaadaptowac¢ do symulacji, naprowadzania i obliczen
dowolnych sterowanych giroskopowo pociskéw (po odpowiedniej identyfikacji
parametrycznej).

Zastosowanie réwnan Boltzmanna-Hamela dla mechanicznych uktadéw
o wigzach nieholonomicznych pozwolito na opracowanie modelu dynamiki lotu
pocisku rakietowego, sprzegajac jego prawa sterowania, traktowane jako wigzy
nieholonomiczne, z dynamicznymi rOwnaniami ruchu automatycznie
sterowanego obiektu latajacego. Zaproponowany w pracy giroskopowy uktad
skanujaco-§ledzacy poprawia stabilno$¢ uktadu samonaprowadzania pocisku
rakietowego i zwigksza odporno$¢ na wibracje pochodzace od poktadu samego
pocisku [2].
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Modelling and Numerical Simulations of a Self-Guided
Missile Stabilized by a Gyroscope

Edyta LADYZYNSKA-KOZDRAS, Zbigniew KORUBA

Abstract. The paper presents the modelling of the dynamics of a self-guided missile
steered using a gyroscope. In such kinds of missiles, attacking the targets detected by
them, the main element is a self-guiding head, which is operated by a steered gyroscope.
A mathematical model was precluded using the Boltzmann-Hamel equations for
mechanical systems with non-holonomic constraints. A relatively simple method for
automatic control has been presented based on introducing the control laws and
gyroscope into a general model of a flying object. These control laws have the form of
kinematics relations between the real and preset flight parameters, respectively. The
resulting control laws are considered as non-holonomic constraints of the missile
motion ensuring that it executes the specified controlled manoeuvre. Kinematical
relations combined with homing criteria represent the coupling between the missile
flight and 3D motion of a manoeuvring target. Correctness of the developed
mathematical model was confirmed by digital simulation conducted for a Maverick
missile equipped with a gyroscope being an executive element of the system scanning
the earth’s surface and following the detected target.

Both the dynamics of the gyroscope and the missile during the process of scanning and
following the detected target were the subject to digital analysis. The results were
presented in graphic form.

Keywords: mechanics, equations of motion, control law, homing, gyroscope, missile



