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Streszczenie. W  pracy przedstawiono model matematyczny  procesu
samonaprowadzania wiagego obiektu latafego sterowanego gazodynamicznie.
Przeprowadzono badania symulacyjne efektydehtakiego sterowania wedtug metody
proporcjonalnej nawigacji na przyktadzie sterowawikoncowej fazie lotu 120 mm
przeciwpancernego pocisku duzierzowego. Wyniki przykladowych oblicze
dynamiki lotu pocisku, zwlaszcza w fazie sterowameprazowano na wykresach.

Stowa kluczowe:sterowanie gazodynamiczne, metoda proporcjonamsjgacji

1. WPROWADZENIE

Sterowanie gazodynamiczne jest stosowane przedgsiksn wtedy, gdy
sterowanie aerodynamiczne jest mato efektywnej gelyl cisnienie dynamiczne
dziatapce na powierzchnie sterowe jest niewielkie (npdug/ch wysokdciach,
gdy powietrze ma matgestas¢ oraz na pocgkowym lub koxcowym odcinku
lotu pocisku, gdy mdkaosé¢ pocisku jest niewielka).

* Artykut byt prezentowany na VIII Midzynarodowej Konferenciji Uzbrojeniowej nt. ,Naukoagpekty techniki uzbrojenia i bezpieagava”,
Pultusk, 6-8 paiziernika 2010 r.
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Z tego te wzglkkdu maemy spotkd wspomagajce sterowanie
gazodynamiczne zar6wno w pociskach balistycznygh. (makieta Toczka),
jak i w pociskach przeciwlotniczych bliskiego zagi (zestaw rakietowy Igta,
Grom). Zaletami tego sterowania mogy¢ prostota rozwizan technicznych,
brak wystajgcych elementéw poza obrys korpusu pocisku (fatwgpakowania
pocisku w kontenerze czy lufie dziata), ale rownézybka reakcja pocisku na
sterowanie, zwtaszcza gdy dysze silnikow steygh znajduyj sic na obwodzie
pocisku w pobliu jego srodka masy. To rozwranie zostato wykorzystane
w samonaprowadzgym sk przeciwpancernym pocisku marierzowym Strix.

W pracy podito prolz ocenienia efektywrimi  sterowania
gazodynamicznego w samonaprowadzaniu wigtgh obiektow latajcych na
cele naziemne. Obliczenia numeryczne oparto o modaiematyczny lotu
przestrzennego pocisku sterowanego impulsowo zgodm metod
proporcjonalnej nawigacji. Sterowanie pociskiemydd st wskutek wyptywu
ze zbiornika strumienia spronego gazu poprzez otwory umieszczone ha
korpusie pocisku w poldi jego srodka masy. Zbadano wplyw metody
naprowadzania przy sterowaniu gazodynamicznym nkosda procesu
samonaprowadzania, a w szczegéditona czas trwania procesu, przyspieszenia
normalne pocisku, stref oskhgalncci, blad naprowadzania. Wyniki
przyktadowych oblicz& dla pocisku testowego przedstawiono na wykresach.

2. MODEL FIZYCZNY POCISKU TESTOWEGO

Badania sterowania gazodynamicznego przeprowadzenoprzyktadzie
symulacji strzelania przeciwpancernym, wiaym dookota wiasnej osi,
pociskiem madzierzowym o charakterystykach geometrycznych i anas
-bezwtadnéciowych zblizonych do 120 mm samonaprowadzaigo s¢ pocisku
mozdzierzowego Strix (rys. 1). Przyp, iz sterowanie odbywa siwskutek
wyplywu spezonego gazu przez jeden z dwdch otwordw znafaih st po
przeciwnych stronach kadtuba pocisku.s @ymetrii zespolu sterafego
przechodzi przezsrodek masy pocisku, wt sita sterujca nie wywotuje
momentu wzgldem srodka masy. Wyptyw gazu ze zbiornika jeshuoty,
a zawor decyduje, zgodnie z mefqatoporcjonalnej nawigacji, ktérym otworem
ma gaz wyptywa (sterowanie analogiczne jak w jednokanatlowym starou
aerodynamicznym sterami przerzutowymi).

Po wylocie pocisku z Ilufy nimlzierza rozkladaj sic skrzydetka
stabilizatora (na skutek dziatania s&pm) i pocisk porusza si lotem
balistycznym. Po mirtiu wierzchotkowej, na ustalonej wysakd wlacza s¢
uktadsledzenia. W momencie wykrycia celu rozpoczyna rddad sterowania
gazodynamicznego, ze stakila sterujca. Poszczegdllne fazy lotu pocisku
testowego przedstawiono na rys. 2.
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Rys. 1. Przekrdj 120 mm przeciwpancernego pocisktotvego
Fig. 1. The part section of a 120 mm anti-armost teund

Lot balist);czny

Punkt wtgczenia sledzenia J

Samonaprowadzanie

Rys. 2. Fazy lotu przeciwpancernego samonaprowacg) s¢ pocisku
mozdzierzowego

Fig. 2. Main stages of the flight of an anti-armguided projectile
fired from a 120 mm mortar
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Podstawowe charakterystyki modelu fizycznego paciskestowego

Wynosz:
- dlugas¢ pocisku L, = 0,840 m;

- dlugas¢ czsei gtowicowej g = 0,060 m;
—  $rednica pociskud = 0,120 m;
—  rozpktosé statecznikdws = 0,290 m;
—  cieciwa statecznikeb = 0,110 m;
— masa pociskun = 18,2 kg;
- moment bezwladriosi pocisku  wzgidem osi  symetrii
l, = 0,03276 kgrh
moment bezwiadrssi pocisku wzgtdem o0si poprzecznych
l, =1, =1,08654 kgrh
wspoétrzdnasrodka masy; ,, = 0,410 m.

Charakterystyki aerodynamiczne (wspotczynniki  sit  iomentow
aerodynamicznych) pocisku testowego wyznaczono bpdstpwie danych
i algorytmu przedstawionego w pracy [4].

3. WYKORZYSTYWANE W MODELOWANIU UKLADY
ODNIESIENIA

Na potrzeby modelowania w pracy wykorzystano ¢msgice uklady
odniesienia stosowane powszechnie przez artylémayst wykorzystywane
w instrukcjach obstugi i zytkowania spretu uzbrojenia:

— nieruchomy ziemski uklad wspoéunych Ogx.y,z, pocatek ukladu jest
Zwigzany z Ziemi i pokrywa st z punktem stanowiska ogniowego,
ptaszczyza gtdwna ukladu jest plaszczyznaOpx,z, bedaca lokalr
ptaszczyza poziomy w punkcie wylotuQ,. Os Oy, skierowana jest wzdiu
pionu lokalnego w punkcie wylotu, & Byx, w strore celu,

— normalny (ruchomy) ziemski uktad wspdidnych Oxy,z, (rys. 4), osie
uktadu przemieszczapic razem z&rodkiem masy obiektu w taki sposdie,
w dowolnej chwili ruchu s réwnolegte do osi nieruchomego ziemskiego
ukltadu wspoéirzdnych Ogx,y,z,, uktad jest ukladem bazowym, wzdem
ktorego okréla sk potozenie w przestrzeni innych ukladow wspéhinych
0 pocatkach leiacych wsrodku masy obiektu,

- uklad wspotrzdnych zwhzany z trajektod Oxyiz, pocatek uktadu
pokrywa sg¢ ze srodkiem masy obiektu, s0Ox skierowana jest wzdiu
wektora pedkosci srodka masy obiektu V, 00y, prostopadle do odDx
lezy w ptaszczygnie Oxy, z& 0§ Oz tworzy z pozostatymi osiami
prawosketny prostolatny uktad wspoétrzdnych,

- zwiazany uktad wspotegnychOxy,z; (rys. 3 i 4), pocatek uktadu wsrodku
masy obiektu, ptaszczyzmtowm uktadu jest ptaszczyzriagy; pokrywapca
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sig z gtdbwm ptaszczyza symetrii obiektu, & 0x skierowana jest wzdiuosi
podtuznej obiektu w strogjego noska,

- predkosciowy (przeptywu) uktad wspéteinychOxy.z, (rys. 3), ptaszczyzna
gtébwna ukladu, prostopadta do gidwnej ptaszczyzymedrii pociskuOxyy,
powinna przechodéi przez wektor prdkosci V, pocisku wzgidem
powietrza, ¢ Ox, ukladu pedkosciowego skierowana jest zgodnie
z wektorem V, o§ Oy, prostopadta do oddx, lezy w gtdwnej ptaszczinie
symetrii pocisku, natomiasts @z, dopetnia uktad do prawosinego. Jest
wygodnym uktadem do wyznaczania sit aerodynamidarmyzatapcych na
pocisk w locie.

Potazenie pocisku (ukltadu zwtanegoOxy;z;) w stosunku do wektora
predkosci pocisku wzgtdem powietrza (uktadu przeptyw@x.y.z,) okreslono
tradycyjnie: ltem natarcia a islizgu £ (rys. 3). Woéwczas macierz

transformacji z uktadu przeptywDxy.z, do uktadu zwizanego Oxyiz,
okreslana jest naspujaco

b, b, b,| [ cosaco®B, siw ,- cas sif
B=|b, b, by,|=|-sinacosB, comg , sia sif

by, by, by sing, 0, coys

Ya
&S

Rys. 3. Potaenie uktadu zvazanegaOxy1z; wzgledem uktadu przeptyw®x.yaz.

Fig. 3. Orientation of the body fixed coordinatst®ymOx,y;z, in relation to the stream
fixed coordinate syste@x.y.z,
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Aby unikm¢ osobliwgci w kinematycznych réwnaniach ruchu dookota
srodka masy pocisku, podczas symulacji strzelaniana&ksymalnych aach
celownika (wowczas w kaowej fazie lotu sterowanegoatk pochylenia
pocisku czgsto osaga wartd¢ 90°), macierz transformacji rilzy ukladem
ziemskim Oxy,z, a uktadem zwizanym Ox)y,z; wyprowadzono w oparciu
0 schemat obrotéw przedstawiony na rys. 4 [3].

Rys. 4. Potaenie uktadu zvazanegdOxy1z; wzgledem uktadu ziemskiegoxy.z,

Fig. 4. Orientation of the body fixed coordinatsteynOxy,z; in relation to the earth
fixed coordinate syste@xy,z,

Macierz transformacji z uktadu ziemskie@by,z, do uktadu zwizanego
Oxy;1z; ma wowczas nagbujaca posta:

cosd cog , cog sm , - sin
A= o _| ~cosysini+ coy cod+ siny cosy
B71% % %7 inysing cod , + siy sig sifl Lo
G 8 s siny sing + ~ siny cog +
_ i cosy cog/
| +cosy siny cog , + cog sip s i
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4. MODEL MATEMATYCZNY PROCESU
SAMONAPROWADZANIA

Przeprowadzenie modelowania matematycznego procesu
samonaprowadzania, rozpatrywanego W pracy pocigsiowego (rys. 1),
wymaga opracowania, oprocz rowineuchu pocisku jako obiektu sterowania,
takze  modeli  matematycznych  pozostatych  elementow  syste
samonaprowadzania, przedstawionych na schemadieviyon (rys. 5).

Obwod naprowadzania

-1
Parametry ruchu
Parametry ruchu celu wzglednego Obwad stabilizacji
Ogniwo Glowica Pilot Pocisk

d kinematy- samonapro- automaty- mozdzie-

o czne wadzania czny IZOWY %
g
=3
-3
3
=
v
5
B
[
b]
E
~
]
~
Ay

Rys. 5. Schemat blokowy modelu procesu samonaprzawéal pocisku testowego

Fig. 5. Block diagram of a homing guidance modeh d20 mm test round

4.1. Model matematyczny pocisku malzierzowego jako obiektu
sterowania

Ze wzgkdu na stosunkowo niewielkie zagi rozpatrywanego pocisku
testowego w modelu matematycznym uwggliono tylko najistotniejsze sity
dziatapce na pocisk: sitaerodynamicza site ciezkosci i site sterupca (nie jest
uwzgkdniana sita Coriolisa).

Wowczas przestrzenny ruch pocisku jako obiektu ostania (bryty
sztywnej o stalej masie), na podstawie twierdzemiamianie pdu i kretu
[3, 4, 5], mana w ukfadzie poruszgym sk z pociskiem, ktérego poatek
pokrywa s¢ ze srodkiem masy pocisku, opisaasgpujacym uktadem rowna
wektorowych:

m(%uzxvj:RMG +F,
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Ko
dt

+QxK, =M

gdzie:
m— masa pocisku,
V =[V,;,V,;, V,] - wektor pedkosci srodka masy pocisku wzglem

Ziemi,
Q =[w, w,, w,] - wektor pedkasci katowej pocisku,
K o — wektor momentu ¢glu (kretu) pocisku wzgldem jegasrodka masy,
RA = [an, Pas Pza] — wektor sity aerodynamicznej,

Fs =[O, Fs,q — wektor gazodynamicznej sily steqogj ze sktadowymi
w uktadzie ziemskim,
G= —m[O, g,q - wektor sity ckzkosci ze sktadowymi w uktadzie
ziemskim,
Mg =[MX1, M, M Zl] - wektor momentu sity aerodynamicznej watgm
srodka masy,

2
P.= cxaiza S - sita oporu,

2
Pa= Cya& S- sita négna,
2
oV 2
P.= czaTa S- sita boczna,
2
M, =m P S| - moment przechylagy
0l il 2 !
2
M, =m, [N—Za S|, — moment pochylagy,
2
M, =m, % SL,— moment odchylagy,
2
p\éa - cisnienie dynamiczne,

S- powierzchnia charakterystyczna (przekrdj poprzggmctisku),
I, — charakterystyczny parametr liniow§rédnica pocisku),
l, =1,— charakterystyczny parametr liniowy (dhsggocisku).
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W uktadzie odniesienia pokrywglym sk z gtdwnymi centralnymi osiami
bezwladnéci pocisku Oxy:z;), model ten zawiera nagujace grupy réwna
skalarnych:

— dynamiczne réwnania ruchu pgsbwego:

dv,
dtl _a)zlvyﬁ wylvzl-l-(lllp)é-'- QZPX-F 93 Fg)/ mr ?2 { (1)
VY1
at =0V, ~w,V, +(F+ b, P+, P+ B, B)/ m g, 2)
Vv,
e R M CL AL AN AT SENC
- kinematyczne réwnania ruchu pgstwego:
d
eTaM AN Ay @
D _av +ay 5
dt =a; x1+a22 y1+a?;2\41 ()
dz, _
E - a13V><1 + a23Vy1 + 333\41 (6)
- dynamiczne réwnania ruchu dookétadka masy:
da,
- ((l -1, )w,w, +M )/I)i )
dwY1 —
- —((Izl—lyl)a)zla)yl+M M)/I . (8)
da, _
dt _((Iﬁ_lyl)w&wyfi_M Z1)/| 3 (©)
- kinematyczne réwnania ruchu dookétadka masy:
d .
d—y =w, +tgyY(w, cosy +w, siny ) (20)
dd .
pr =(w, cosy+w, siny )/cog/ (11)
dy _

E—a) cosy - w, siny 2J1
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- réwnania dodatkowe:
* na pedkos¢ pocisku madzierzowego wzgidem powietrza

2 2 2
Va:\/(V&_W&) +(V)‘1_V\{'1) +(\4_ W) (13)
* na lkat natarcia i kgt slizgu

VvV, -W.

a= arctg[—uJ (14)
Vv, —W,

[V, W,
,B:arcsu{ 2 Zl} (15)
Va
gdzie:
le,V\lyl,V\g1 - sktadowe wektora pdkosci wiatru w uktadzie
zZwigzanymOxY1Z;.

4.2. Rownania ruchu celu i ruchu wzgédnego
(ogniwa kinematycznego)

Ogniwo  kinematyczne systemu sterowania przedstawdaviazki
matematyczne opisage ruch celu wzghlem pocisku testowego. W przypadku
samonaprowadzania ognhiwo kinematyczne stagowi
- réwnania ruchu celu:

% =V, oSO, CO¥, 116
% =V sin@, 17)
% = -V, cosO, sirt¥, (18)
- kinematyczne  réwnania  ruchu  wegdhego celu i  pocisku
samonaprowadzgiego si:

%:VC cosO. cog cosl.-v ¥V, sia s .+

-V cosO cog coW -v yV sia s@ (29)
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%z%vc(cosg Sin9, - co®. sia codl .-V )¥
+%V(cos@ sine cosP-v ¥ cos sif,) (20)
v__ 1 (V. cosO, sin. -V -V co® siW -v ) (21)
dt r,cose' © ¢ ¢
gdzie:
X,c»r Yoer Ze — WspoOirzdne potaenia celu w ukladzie ziemskim
OXZy2221
Ve, 0.,%. - modut oraz kt pochylenia i odchylenia wektora
predkosci celu,
V,0,¥ - modut oraz Kkt pochylenia i odchylenia wektora
predkosci pocisku,
(" — odlegta¢ miedzy pociskiem i celem,
V,& — kat odchylenia (azymutu) i pochylenia (elewaciji) ilini

obserwaciji celu.

4.3. Model matematyczny gtowicy samonaprowadzage]
i pilota automatycznego

Przyjeto, ze zawor sterucy dziata bez opien, miernik pedkosci katowej
l.o.c. jest czlonem bezinercyjnym, natomiast gt@wisamonaprowadzania
pracuje idealnie, formag bezbtdnie sygnat steragy U,, z uwzgkdnieniem
ograniczé konstrukcyjnych maiwosci sledzenia celu przez koordynator.

W zwiazku z tym sié steruica mozna wyznacz¥ z nas¢pujacej zalenosci

Fs

+F, dla U,sin(y—u)+U, sin@t)= 0
-F, dla U,sin(y—u)+U, sin@t)< O

(22)

—ciag silnika sterujcego,

U, =k,w,. — amplituda sygnatu naprowadzania,

U
1)

— amplituda sygnatu linearyzacji,
— predkos¢ katowa sygnatu linearyzaciji,

A, =\V? +£&* - predkos¢ katowa linii obserwacii celu,

k, — wspotczynnik wzmocnienia sygnatu naprowadzania,
y — kat obrotu pocisku wokot osi podinej,
U= arcsin% ) — faza sygnatu naprowadzania.

Ve+é
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5. OMOWIENIE WYNIKOW BADA N SYMULACYJNYCH

W celu stwierdzenia poprawfm, przedstawionego w pkt. 4, modelu
matematycznego procesu samonaprowadzania pociskowigo opracowano
program komputerowy symulacji strzelania baeyjna réwnaniach (1)-(22)

i parametrach modelu fizycznego pocisku éloeych w pkt. 2.

Przeprowadzono wsgbne badania symulacyjne wplywu sterowania
gazodynamicznego wedtug metody proporcjonalnej gagyi na jaké¢ procesu
samonaprowadzania, a w szczegéditona czas trwania procesu, przyspieszenia
normalne pocisku, strebsikgalnaici, blad naprowadzania.

Na podstawie informacji o pocisku Strix i sterowarjednokanatowym,
w badaniach symulacyjnych przyp, ze:

— predkos¢ pocatkowa pocisku testowego wynosi 300 m/s,

— sterowanie na kwowym odcinku toru rozpoczynagsia wysokéci 1000 m,

— promien strefy osagalnaci [1] podczas strzelania naadie celownika
45 [deq] jest redu 300 m, co zapewnia sita steg Fs = 365 N,

- amplituda sygnatu naprowadzanid, = f(w,.) (tzw. charakterystyka

pelengacyjna) ksztaltowana jest r@asifaco:

deg 1
dla <4— Uu =———-
m.o.c S n 57.3m.0.c
dla 4989 ¢y <1098 U, =U g =
S . S 57.3
dia o, >129%9 U, =0,
S

max) ?

- amplituda sygnatu linearyzadjl, :%Un(

- czstotliwos¢ sygnatu linearyzacjiw =16% (dwukrotnie wéksza ni
<Q

predkos¢ obrotowa pocisku w fazie opadania).

W pracy przedstawiono tylko wybrane wyniki obliézeilustrujce
mozliwosci obliczeniowe opracowanego programu komputerowego

Na rys. 6 przedstawiono stgebshgalncci dla kata celownika C = 45 [deqg],
tzn. obszar na powierzchni ziemi usytuowany wdgm punktu upadku pocisku
w locie swobodnym, w ktérego granicach jest ztiveos¢ trafienia celu
z uchybem nie wkszym ni zalazono (w rozpatrywanym przypadku przig,
ze dopuszczalny uchyb wynosi 1 m).

Na rysunkach 7-12 poréwnano parametry lotu pociskocie swobodnym
z parametrami lotu sterowanego, gdy w chwili wykaycelu pocisk znajduje i
na wysokd@ci 1000 m, a cel pofmny jest na granicy strefy agjalncci (300 m
blizej oraz 100 m dalej od przewidywanego punktu upag&oisku w locie
swobodnym wzdh 0six,).
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| tak:

— ha rys. 7 i 8 przedstawiono tory lotu pocisku vagziczynie pionowej
i poziomej,

—narys.9 —#y pochylenia toru lotu pocisk@® = f (t) [deg],

—narys. 10 —#&y odchylenia pocisky = f (t) [deq],

—narys. 11 — mdkaosci pociskuV = f(t) [m/s],

—narys. 12 —#y nutacji (przestrzennegoata natarcia) pocisku, wywotane
sterowaniem gazodynamicznydh= f (t) [deg].

x [m]
100

] ™~

W /

-200

\ /

-300 -200 -100 0 100 200 300

z[m]

-300

Rys. 6. Wykres strefy agjalncci dla kata celownika C = 45 [deg]
Fig. 6. Attainable zone for quadrant elevation of @5 [deg]
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1600 +100 m

swobodny
-300m
1200 \
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\
/ \\\
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Xz [m]
Rys. 7. Poréwnanie toréw lotu pocisku w ptaszeig pionowejy,=f(X,)

Fig. 7. Comparison of projectile trajectories imtieal planey,=f(x,)

Zz [m]

—] +100 m
\ swobodny

-300 m

N
N\
\

AN
\

A}
0 1000 2000 3000 4000 5000

Xz [m]
Rys. 8. Poréwnanie torow lotu pocisku w plaszeiag poziomepg,=f(x,)

Fig. 8. Comparison of projectile trajectories irrihontal planez=f(x,)
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6. WNIOSKI

Przeprowadzone wgine badania symulacyjne i analiza uzyskanych
wynikéw obliczer pozwalaj sadzic o poprawnéci opracowanego modelu
matematycznego pocisku jako obiektu sterowania orppprawnéci dziatania
procedur sterowania. Rozpatrywany w pracy obiekt fgateczny, sterowalny,
a zaproponowana metoda jednokanatowego sterowam@ignamicznego nie
by¢ alternatyw dla aktualnie stosowanych metod sterowania impuago.

Strefa osigalnaci (rys. 6), dla przyjtych zalaen odngnie do warunkéw
pocatkowych strzelania, parametréw modelu fizycznegaigial testowego
i parametréw systemu sterowania, ma istoasymetg wzgledem punktu
upadku pocisku z lotu niesterowanego, tzn. istnie@liwos¢ trafienia celu
z zatloong dokladndcia (uchyb maksymalny nie przekracza jednego metra)
potozonego & o 300 metrow bfiej, ale tylko o 100 metréw dalej.

W procesie projektowania systemu samonaprowadzaaiery pamktaé
0 istotnej zaleénosci migdzy charakterystyk pelengacyja a wymagan
minimalrg  sita sterowania, niezling do uzyskania zafmnej strefy
osiagalnaci.

Przedstawiony w pracy model matematyczny proceswosaprowadzania
i opracowany program komputerowy mogy¢ w przyszidci wykorzystane (po
niewielkich zmianach) na potrzeby syntezy jednokamago systemu
sterowania gazodynamicznego dowolnego woefio obiektu latapego
przeznaczonego do niszczenia celéw naziemnych.

Praca naukowa finansowana s®dkéw na naukw latach 2009-2011
jako projekt badawczy rozwojowy nr O RO0 0032 08.
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The Analysis of Efficiency of Proportional Navigaton
Method in Gas-Dynamic Control of Spinning Objectsm
Flight

Leszek BARANOWSKI, Bogdan MACHOWSKI

Abstract. In the paper the simulation research of targetihgraccuracy of a spinning
object in flight is presented. Numerical calculativas based on the mathematical model
of three-dimension flight of jets control projeetilaccording to the proportional
navigation method. Control jets are small orifitescenter of gravity and sides of the
object to be controlled, through which gas can jeeted. This gas may be generated
from compressed gas in bottles or by burning flibé influence of the guidance method
on the mortar missile flight trajectory, and théfeets such guidance criteria as duration
of flight to target, normal accelerations of thessile, guidance error and the possibility
of attacks zone was analysed. Achievements of eleaogiculations were presented in
the tables and on the graphs.

Keywords: gas-dynamic control, proportional navigation methguided missiles



