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Zastosowanie giroskopowego uktadu wykonawczego
do naprowadzania pocisku rakietowego na cel

Konrad STEFANSKI
PolitechnikaSwietokrzyska, Al. 1000-lecia P.P. 7, 25-314 Kielce

Streszczenie.W pracy rozwaono maliwos¢ wykorzystania ukladu wykonawczego
sterowania lotem pocisku, w postaci szybko obrgmesjo st wirnika, zawieszonego
przegubowo w korpusie pocisku. Wymuszone odchylavga wirnika (giroskopu)

wzgledem osi korpusu genewjmomenty sit zmieniape kierunek lotu pocisku
i naprowadzanie na ruchomy cel.
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1. UWAGI WST EPNE

Jednym z najwaiejszych probleméw w analizie systemoéw
naprowadzania rakiet przeciwlotniczych jest wyboetodly naprowadzania
rakiety na punkt spotkania z celem. Jest to rowaozne z wyborem toru lotu
rakiety okrélonego tzw. algorytmem naprowadzania, tj. rGwnanigrisupcym
wigzy nataone na ruch rakiety. Istnieje mliovos¢ sformutowania teoretycznie
nieskaczenie wielu takich algorytmoéw. Jednak §dal nich wybieramy takie,
ktore spetniaj wiele dodatkowych niezioinych warunkéw (jak np. minimalne
przechzenie, minimalne zapotrzebowanie mocy, tattvoealizacji algorytmu
samonaprowadzania itp.). W ogélnym przypadku sféomanie algorytmu
naprowadzania jest zadaniem bardzozahym, najczsciej maziwym do
rozwiazania jedynie metodami cyfrowymi.

* Artykut byt prezentowany na VIII Midzynarodowej Konferenciji Uzbrojeniowej nt. ,Naukoagpekty techniki uzbrojenia i bezpieagava”,
Pultusk, 6-8 paiziernika 2010 r.
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Whplywaja na to ztaone rownania dynamiki lotu rakiety, dynamiki obwodu
sterowania, dynamiki czlonéw wykonawczych sterowahiinne. W pracy
podjcto proke analizy jednej z madiwosci sterowania lotem przeciwlotniczego
pocisku, podobfido zaproponowanej w rozgzianiu patentowym (rys. 1) [1].
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Rys. 1. Rozwjzania dla pociskow artylerii przeciwlotniczej wysttiwanych
z gwintowanej lufy [1, 2]

Fig. 1. Solutions for anti-aircraft artillery buleshot form rifled barrel [1, 2]

2. OPIS CZESCI WYKONAWCZEJ STEROWANIA
RAKIETOWYM POCISKIEM PRZECIWLOTNICZYM
ZA POMOC A WIRNIKA UMIESZCZONEGO WEWN ATRZ
KORPUSU POCISKU

Wewnmtrz pocisku umieszczony jest masywny wirnik (rys. Zawieszony
na przegubie Cardana. Wirnik ten przed wystrzatest yprawiany w ruch
obrotowy wzgkdem korpusu rakiety za pomgpcsilniczka elektrycznego
zasilanego z zevdtrz rakiety. Sterowanie lotem pocisku odbywa przez
oddziatywanie czterech sitownikbw na zawieszeniernika, ktore §
umieszczone parami w dwoch wzajemnie prostopadhmaszczyznach
i uruchamiane przez autopilota. Sitowniki, np. pmatyczne, uruchamiane
z generatoréw gazowych, odchylag wirnika wzgkdem korpusu pocisku, co
powoduje, ze wirnik przybiera cechy giroskopu. Zmianie kierunksi tego
giroskopu, wywotanej przez sitowniki, towarzyszywstanie momentéw sit
giroskopowych, dziatagych na korpus pocisku i odpowiedrimiarg jego kta
natarcia, a tym samym kierunku jego lotu.

Pocisk realizuje samonaprowadzanie na cel, wyktugs optycza
glowice samonaprowadzania z autopilotem.zRdéa w stosunku do dobrze
znanych rakiet przeciwlotniczych (,Strzata”, ,Steng, ,Igta”) lezy w ukladzie
wykonawczym, Kktory nie realizuje naprowadzania zaompa sit
aerodynamicznych, ale poprzez sity bezwtggno
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Wirnik jest przed wystrzeleniem pocisku redgany silniczkiem
elektrycznym do okrdonej prdkosci, po czym silniczek jest ogitzony,
a wirnik dalej wiruje ruchem swobodnym (wystarczao tdla
kilkunastosekundowego lotu pocisku).
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Rys. 2. Schemat ogélny elementéw proponowaneget@akiego pocisku
przeciwlotniczego

Fig. 2. General diagram of elements of the propasedaircraft rocket missile
3. ROWNANIA LOTU POCISKU

Rownania lotu pocisku oraz osi giroskopu przedstayw uproszczonej
postaci polegarej na przyciu optywu stacjonarnego [3] i niewielkich
predkosci katowych podstawy giroskopu (podstawa giroskopu naplsie

pocisku obraca si z prdkoscia katowa LUXZ% (rys. 2), co w peni

odpowiada lotom pociskéw przeciwlotniczych.
Przyjmujemy nasgpujace réwnania ruchu pocisku przy zzoiu, ze lot
odbywa s¢ w ptaszczynie pionowej [3]:

dv Pr . 2
—=—L-gsiny-Ayv
i m gsiny—Ay
dy _ha —gcosy+ Ayav D)
d mv v
2 2
_d 19 = _Dlv_a - D2Vd_a - D3Vy +—M ster
dt? L dt dt J,

gdzie: v [m/s] — pedkos¢ lotu pocisku, P, [N] — ciag silnika pocisku,
y[rad] — kat nachylenia wektora pdkosci pocisku do poziomug [rad] — kat
natarcia, & [rad] — kat lotu pocisku & =2 —)), Mger [NM] — moment sit
sterupcych, iy, 4y, D123— wspotczynniki aerodynamiczng= 9,81 [m/4].
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Kinematyka samonaprowadzania, w rozamym przypadku (ruchu
pocisku w ptaszcznie pionowej), opisana jest ngstijaco [3]:

ﬂ =V, COSE — ;) —VCOSE —))
dt 2)

r% ==V sin(E-y,) tvsinE-y)

gdzie:r [m] — aktualna odlegkg pocisku od celug [rad] — kat nachylenia linii
obserwacji celu wzgtem poziomuy, [m/s] — pedkas¢ lotu celu,y. [rad] — kat
nachylenia stycznej do toru lotu celu wgigm poziomu.

Rownania ruchu osi obrotow wirnika (tzw. osi gtéwgeoskopu — rys. 3)
dla matych lktéw jej odchylania (tzw. techniczna teoria giroskpp

JB(ng +79)+C819g _‘]OQ‘//g = Mster
JBWg +C0wg + ‘]OQ(ﬂg _79) =0

gdzie: Jy,¢y [rad] — katy obrotu osi giroskopuJo [kgn?] — moment

bezwladnéci wirnika wzgkdem jego osi obrotéwJs [kgm?] — moment
bezwtadnéci wirnika wzgkdem osi poprzecznej przechadej przez jego
srodek masy (momenty tey gfdwnymi centralnymi momentami bezwtadnb
wirnika), Q [1/s] — pedkos¢ obrotowa wirnika,cg [Nms] i ¢cc [Nms] —
wspotczynniki tarcia wiskotycznego wAgskach przegubu Cardana.
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Rys. 3. Oznaczenia z teorii giroskopu [3]

Fig. 3. Diagram of symbols of the gyroscope thd8ty
SymbolemMg,; [NM] 0znaczony zostat moment steiry lotem pocisku.

Formutujemy go wedlug przsiego algorytmu samonaprowadzania, np.
proporcjonalnego zbiania, rownolegtego zkiania, krzywej pogoni.
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Znajac Msie, mazemy, na mocy rowra(3), wyznaczy katy 9y i g, jakie

powinny wymusza& sitowniki, aby realizow& czs¢ wykonawca
naprowadzania.

4. PRZYKLAD CYFROWY | PODSUMOWANIE

Poniej przedstawione as wyniki przykladu symulacji cyfrowej
samonaprowadzania pewnego hipotetycznego pocisiwijgtego z przedniej
potsfery cel, ktory poruszaespo fragmencie krzywejdalacej parabal.

Podstawowe dane parametrow dla tego przyktadu nastpujace:
A=1,7-1¢ [1/m], A, =5-10°[1/m], D,=8-10°[1/m], D,=8,2-1CG [1/m],
D;=4-10'[1/m], m=101[kg], J=24[kgnf], Jg=1,3210%[kgn?],
Jo = 7,5410° [kgm?], V. =300 [m/s], cs = cc = 0,05 [Nms], 2= 1610,2 [1/s],
P,=3150 [N] dlat<1[s] iP,=600[N] dla 1[spt> 7]s], vo=20 [m/s].
Mser Przyjgty zostat metody wedtug proporcjonalnego Zitia przy
wspoétczynnikua = 4. Wyniki symulacji pokazaney :a rys. 4-8.
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Rys. 4. Tory lotu celu (samolot) i pocisku — atgbrzedniej potsfery

Fig. 4. The target (aircraft) flight and missilaj&ctories — attack from the front
hemisphere

Sposéb dziatania ukladu wykonawczego sterowanianiotpocisku
W proponowanym rozwzaniu patentowym jest oryginalny. Najejednak
sprawdzt jego skuteczrig. Na wstpie natrafiamy na t@,e w rozwizaniu tym
brak jest sity steragej. Naprowadzanie jest realizowane tylko momensgm
Ma to jednak rownie zalety. Wirnik mana umidgci¢ w dowolnym miejscu
pocisku (dziatanie pary sit nie zaleod jej polaenia).
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Mankamentem rozwrania jest jednak toze ograniczone aswymiary
wirnika w stosunku do jego masy. Wirnik ten musieéinstosunkowo din
mag, aby mana bylo za pomag niewielkich lkytéw odchylenia jego osi
wywotywaé wigksze momenty sit steragych. Musi on wgc by¢ wykonany
Z materiatu o diej gestasci, np. z wolframu lub ze zukhionego uranu.
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Rys. 5. Realizowanydk natarcia pocisku w jego locie

Fig. 5. Angle of attack realized during the misflight
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Rys. 6. Katy odchylenia osi wirnika potrzebne do samonapraaath pocisku

Fig. 6. Angles of deflection of rotor axis neededbming the missile
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Rys. 7. Wartéci momentu steragego pary sit naprowadzajych pocisk na cel

Fig. 7. Values of control moment of forces guidthg missile on the target
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Rys. 8. Zmiana mdkosci pocisku podczas jego lotu

Fig. 8. Change of missile velocity during the fligh

Powyzsze wyniki wskazwj, ze wykorzystanie proponowanego ukiladu
wykonawczego naprowadzania pocisku jest realagy Bdchylenia osi wirnika
wynosz ok. kilku stopni i § realne do wykonania. Podobnie, wacio
momentu sterowania majmiarkowane wartwi. Oczywicie pokazano anakz
lotu i wyniki symulacji cyfrowych tylko w szczegdim przypadku, gdy cel
i pocisk poruszaj sie we wspllnej plaszczpie pionowej. Nalgy
w przyszigci analiz lotu rakiety rozszerzy na przypadki ataku celu
W przestrzeni.
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An Application of Gyroscopic Executive System to Hming
the Missile on the Target

Konrad STEFAISKI

Abstract. In this paper the ability to use the executive exysbf missile flight control,

in the form of fast rotating rotor, suspended jlginh the missile body. Enforced
deflections of rotor axis (of gyroscope) in relatim body axis generate the moments of
forces that change the direction of missile flightl homing on the moving target.
Keywords: mechanics, missile, gyroscope, homing



