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Streszczenie. W pracy podjeta zostala préba przeprowadzenia numerycznej analizy
poréwnawczej samonaprowadzania przeciwlotniczego pocisku rakietowego. Sterowanie
lotem tego pocisku realizowane jest za pomoca przegubowo zamocowanego wewnatrz
korpusu rakiety wirnika wykonanego z materiatu o duzej masie wlasciwej. Wirnik ten
rozpgdzony do duzej predkosdci obrotowej przybiera cechy giroskopu i zmiana potozenia
jego osi wzgledem podtuznej osi pocisku powoduje, ze ten pocisk rakietowy zmienia
kierunek lotu. Poréwnanie efektywno$ci samonaprowadzania przeprowadzone zostato
dla dwéch algorytméw, a niektére wyniki przedstawiono w postaci graficznej.

Stowa kluczowe: mechanika, pocisk rakietowy, wirnik, cel

1. WSTEP

W tradycyjnych kierowanych pociskach przeciwlotniczych sterowanie ich
lotem odbywa si¢ za pomoca wychylenia powierzchni sterowych lotek oraz
steru wysokosci 1 kierunku badz tez za pomoca odpowiedniego skierowania
dysz wylotowych strumieni gazéw przy sterowaniu gazodynamicznym.

* 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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Realizacji zadanego toru lotu pocisku dokonuje pilot automatyczny (AP),
ktéry wypracowuje sygnaty sterujace dla ukladu wykonawczego sterowania.
W niniejszej pracy zaproponowano sterowanie lotem pocisku rakietowego za
pomoca specjalnego uktadu wykonawczego, zlozonego z umieszczonego
wewnatrz jego korpusu wirnika zawieszonego na przegubie Cardana
i spetniajacego funkcje giroskopu [1].

Bardzo waznym elementem w analizie systeméw naprowadzania rakiet jest
wybér odpowiedniej metody naprowadzania, co jest rOwnoznaczne z wyborem
odpowiedniego toru lotu takiego pocisku, okreslonego tzw. algorytmem
naprowadzania. W niniejszej pracy zaproponowane zostalo poréwnanie dwéch
metod samonaprowadzania: metody proporcjonalnej nawigacji oraz metody
réwnolegtego zblizania [2, 3], w celu uwypuklenia cech obu tych metod dla
zatozonych identycznych warunkéw poczatkowych strzelania i dla trzech
réznych toréw lotu celu.

2. UKLAD WYKONAWCZY STEROWANIA POCISKIEM
RAKIETOWYM

Wewnatrz korpusu pocisku rakietowego umieszczony jest wirnik (rys. 1),
zawieszony na przegubie Cardana. Wirnik ten przed wystrzatem jest wprawiany
w ruch obrotowy, wzgledem korpusu pocisku, za pomoca np. silniczka
elektrycznego zasilanego z zewnatrz rakiety.

gltowica bojowa linia obserwacji o
przegub  silnik celu (LOC) \%r
Cardana elektryczny autopilot (AP)

=
| =

/wirnik //silowniczki

os optyczna
glowicy

<13
pocisku

termiczna glowica

uktad wykonawczy samonaprowadza-
naprowadzania jaca

Rys. 1. Proponowany sposéb umieszczenia ukladu wykonawczego sterowania
pociskiem rakietowym

Fig. 1. The proposed way of location of the missile executive control system

Sterowanie lotem pocisku odbywa si¢ przez oddziatywanie uruchamianych
przez autopilota (AP) czterech sitlownikébw na zawieszenie wirnika
umieszczonego wewnatrz pocisku rakietowego. Sitowniki umieszczone sa
parami w dwéch wzajemnie prostopadlych plaszczyznach.



Porownanie efektywnosci metod samonaprowadzania przeciwlotniczego pocisku...29

Moga to by¢ sitlowniki pneumatyczne uruchamiane z generatoréw
gazowych. Odchylaja one o§ wirujacego wirnika wzgledem korpusu pocisku
rakietowego. Wirnik ten, posiadajacy cechy giroskopu mechanicznego, stanowi
zatem naped uktadu wykonawczego sterowania pocisku.

Zmianie kierunku osi wirnika, wywotanej przez sitowniki, towarzyszy
powstanie momentéw sit giroskopowych, dziatajacych na korpus pocisku
1 odpowiednig zmiang jego kata natarcia i $lizgu, a tym samym kierunku jego
lotu.

Pocisk rakietowy realizuje samonaprowadzanie na cel powietrzny,
wykorzystujac optyczna glowice samonaprowadzania z autopilotem. Cecha
charakterystyczna zaproponowanego ukladu wykonawczego sterowania
pociskiem rakietowym jest realizacja naprowadzania poprzez sity bezwladnosci,
a nie jak to jest przewaznie stosowane — naprowadzania aerodynamicznego czy
gazodynamicznego.

3. ROWNANIA DYNAMIKI LOTU POCISKU

Zaktadajac, ze pocisk rakietowy jest ciatem nieodksztalcalnym (sztywnym)
o stalej masie, a takze Ze nie obraca si¢ wokét wiasnej osi, mozna przyjac
nastgpujace rownania dynamiki jego lotu [2]:

Vp :gcosacosﬁ— gsinycos y — Axvj (1a)
. P . 2
V,ycos y =—sinacos f— gcosy + AV, & (1b)
m
. P . . . 2
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gdzie: V, —predkos¢ pocisku [m/s]; P —ciag silnika [N]; 7, % —Kkaty
pochylenia i odchylenia wektora predkosci pocisku [rad]; &, 8 —kat natarcia
ikat §lizgu [rad]; m — masa pocisku [kg]; L —dlugo$¢ korpusu pocisku
rakietowego; J,,J, —gtéwne centralne momenty bezwladnosci pocisku
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rakietowego wzglgdem jego osi poprzecznej i podiuznej; ¢, — kat pochylenia
i odchylenia pocisku [rad]; M s;,M sy —Mmomenty sterujace lotem pocisku
[Nm]; @¢,®,,®; —rzuty wektora predkosci katowej bryly pocisku (wektora
predkosci katowej uktadu wspdirzednych zwiazanego z korpusem rakiety
wzgledem uktadu startowego) na osie uktadu zwiazanego, g — przyspieszenie
ziemskie [m/s?], /1x,/1y,/lz,DL 2.3 — wzgledne wspdtezynniki aerodynamiczne

sit i momentéw aerodynamicznych [2]:

A .
ﬂx:ﬁ, iyz_y, gzzﬁ’ Dl_zﬁ
m m m Jy
P P P ;
Ax:CxES’ AyzcyESy, AzzczzSZ, i=1,2,3

gdzie: p —gestosé  powietrza [kg/m’]; CysCy,C, —Wsplfczynniki  sit
aerodynamicznych, S —pole powierzchni przekroju poprzecznego pocisku
rakietowego zalezne od jego $rednicy (kalibru) [m’]; S y-S; — pole powierzchni
no$nej i znoszenia [m’]; C; — wsp6tczynniki momentéw sit aerodynamicznych.

Kinematyka samonaprowadzania (zwiazki kinematyczne migdzy
pociskiem i celem) przedstawia si¢ nastgpujaco [3, 8]:

r=V, [cos Xe coso cos(e — 2 )+ sin X, sin 0'] +

. . (2a)
-V, [cos ¥ cosocos(e — ¥)+sin ysin o]
récoso =-V_.cos g, sin(e -7, ) +V,cos y sin(e - ;/) (2b)
-ré=V, [cos X, sin ocos(e - V. )—sin X, cos 0']+
(2¢)

-V, [cos xsin O'COS(S - }/) —sin g cos 0']

gdzie: r — odlegtos¢ pocisku od celu [m]; V. — predkos¢ celu [m/s]; ¥,,7, —
katy pochylenia i odchylenia wektora predkosci celu [rad]; &£,0 —kat
pochylenia i odchylenia linii obserwacji celu (LOC) [rad].

Uktady odniesienia przyjete do wyprowadzenia réwnan (1) i (2)
przedstawione zostaty na rysunku 2 [2, 3].

Réwnania osi wirnika zgodnie z techniczng teoria giroskopu [4, 6] sa
nastgpujace:

Tp(@B, + D) +cyd, —Jgnvr, =M, (3a)

Ty +cc¥ry + Jon(d, =) =0 (3b)
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gdzie: &,,y, —katy obrotu osi wirnika [rad]; J, —moment bezwtadnosci

wirnika wzgledem jego osi obrotéw [kgm’]; J p —moment bezwladnosci
wirnika wzgledem osi poprzecznej przechodzacej przez jego S$rodek masy
[kgmz]; n — predkos¢ obrotowa wirnika [1/s]; cg,c. — wspolczynniki tarcia
wiskotycznego w tozyskach przegubu Cardana [Nms].

Rys. 2. Uktady odniesienia przyjgte do wyprowadzenia réwnan lotu pocisku

Fig. 2. The assumed frames reference to formulate the equation of missile flight

Réwnania (1), (2) i (3) sa czasochtonne w obliczeniach numerycznych.
Wymagaja one bardzo krétkiego kroku catkowania z powodu duzej predkosci
obrotowej wirnika, co powoduje dtugi czas obliczen i generuje biedy cyfrowe.
Te trudnoSci mozna zmniejszy¢, zmieniajac skal¢ czasu. Mozna to zrobié
wprowadzajac nastgpujace oznaczenie [5, 7]:

_ Jon
‘]B

Q “4)

za$ w miejsce czasu rzeczywistego ¢ wprowadzi¢ bezwymiarowa wielko$¢ z:
T=Q-t 5)
Réwnania (1), (2) i (3) nalezy wigc zapisa¢ dla nowej wspétrzednej t,

korzystajac z zaleznoSci:

2 2
i:iﬂzgi i d_zgzd_ (6)
dt drt dt dr  di? dr?
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Wykorzystujac powyzsze zalezno$ci 1 przyjmujac zalozenie,

zZe

analizowany bedzie ruch pocisku i celu we wspélnej plaszczyznie pionowej,

réwnania (1), (2) i (3) przyjma postac:

av, 1(Pp
—L = | L gsiny-AV,*
art Q(m Sy =AYy

dr _1 ﬂ—icosy+/1yct'vp
dr Q{mV, V,

2 Vv
Q:L _DlLa_Dzvpd_aQ_DB\/pﬁQ_,_ M,
L dt dt Jy

% = é [VC cos(e - 12 ) -V, cos(e - 7)]
f%:éknmﬂaﬂd+%ﬁdﬂﬂﬂ

d*s 2 dv d
Tp| —= Qz+d—’f§22 tep—2Q—J,00 Vs =M,
dt dt dt dar

Jp

d? d do
—Wj§22+cc WgQ+JOQZ O _d9)_
drt drt dr drt

Moment sterujacy zostat sformutowany wedtug zaleznosci (10)

gdzie: ¢ — wspdlczynnik sterowania; a — wspdtczynnik nawigacji.
Poczatkowy kat pochylenia LOC obliczony zostatl z zaleznosci:

Yeo ~ Ypo
80 :arctg u
Xc0 ~ Xpo

4. ANALIZA NUMERYCZNA I PODSUMOWANIE

Ponizej przedstawione sa wyniki przyktadéw symulacji

(7a)

(7b)

(7c)

(8a)

(8b)

(9a)

(9b)

(10)

(11)

cyfrowej

samonaprowadzania pewnego hipotetycznego pocisku rakietowego typu

ziemia—powietrze. Rozwazono trzy przypadki poruszania sig celu.
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Dla kazdego z nich moment sterujacy M, zostal sformutowany w oparciu
o algorytmy proporcjonalnego (dla a=3,8) iréwnoleglego zblizania (dla
a=38).
Podstawowe parametry hipotetycznego pocisku rakietowego i wirnika sa
nastgpujace:
A,=17-10"[1/m], 4, =5-10"[1/m], D; =8,0-107[1/m],
D, =8,2- 1072 [1/m], D;=4,0- 107*[1/m], m=10[kg], L=1,5[m],
T, = 2.4 [kgm?], J =132-1072 [kgm?], J, =7.54-107 [kgm?],
V. =290 [m/s], cg =c. =0,05[Nms], n=1610,2[1/s],
P=3150[N]dla r<1[s]i P=600[N]dla t>1[s]it<7[s], V,, =300 [m/s].

Poczatkowe wspoéirzedne pocisku: X, = O[m], y p = 0 [m].

4.1. Przypadek I — atak z tylnej pétsfery

Badania zostaly przeprowadzone podczas atakowania niemanewrujacego
celu z tylnej poisfery dla algorytmu proporcjonalnej nawigacji oraz
réwnolegltego zblizania. Poczatkowe wspéirzedne celu: x,, =1000 [m],

Yoo =3100 [m]. Wartosci katow ¢&,, 3, 1 & (w chwili 7,=0) wyniosty:
£ =% =0 =72,121°. Wyniki badan dla atakowania celu z tylnej pétsfery

zaprezentowano w tabeli 1, natomiast wyniki symulacji dla przypadku I
pokazano na rysunkach 3-8.

Tabela 1. Wyniki badan dla atakowania celu z tylnej pétsfery

Table 1. The results of tests in the case of attacking the target from the rear

hemisphere
Metoda proporcjonalnej Metoda réwnolegtego
nawigacji zblizania
doktadno$¢ trafienia r =392 r, =055
[m]
czas, po jakim nastapito _ _
trafienie [s] Tk 14,24 U 1331
odcieta celu w chwili _ _
Efionta ] X, =5272,83 X, =4991,67
tor ruchu celu X, =XtV 1.y, =Y0 | X =X0+V. 1,Y.= Y0
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Rys. 3. Tor lotu celu i tory lotu pocisku

Fig. 3. The trajectory of target flight and
trajectories of missile flight
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Rys. 4. Katy natarcia realizowane podczas
lotéw pocisku
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Rys. 7. Przeciazenia poprzeczne
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Fig. 7. The transverse overloads acting
on the missile during the flight

Rys. 6. Wartosci katow wychylenia wirnika
niezbedne do naprowadzania pocisku

Fig. 6. The values of angles of deflection of

the rotor required to homing the missile
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4.2. Przypadek II - atak z przedniej polsfery

Badania zostaty przeprowadzone podczas atakowania niemanewrujacego
celu z przedniej poéisfery dla algorytmu proporcjonalnej nawigacji oraz
réwnolegtego zblizania. Poczatkowe wspéirzedne celu: x., =5000 [m],

Yoo =3100 [m]. Wartosci katow ¢&,, 7, 1 & (w chwili 7,=0) wyniosty:
£y =7 =1 =31,799°. Wyniki badan dla atakowania celu z przedniej pétsfery

zaprezentowano w tabeli 2, natomiast wyniki symulacji dla przypadku II
pokazano na rysunkach 9-14.

Tabela 2. Wyniki badan dla atakowania celu z przedniej péisfery

Table 2. The results of tests in the case of attacking the target from the front

hemisphere
Metoda proporcjonalnej Metoda réwnolegtego
nawigacji zblizania
doktadnos$¢ trafienia r =051 r, =0,59
[m]
czas, po jakim _ _
nastapilo trafienie [s] f =971 f =9,62
odcieta celu w chwili _ _
trafienia [m] X, =2087,35 X, =2113,40
tor ruchu celu X, =X0=V. t,Y.= Yoo X, =Xx.0=V. t,y.= Y0

proporcjonaine zblizanie
—— réwnolegte zblizanie

T T T T T . r r y
0 1000 2000 3000 4000 5000
x[m] 0 2 4 t[s] 6 8 10

Rys. 9. Tor lotu celu i tory lotu pocisku Rys. 10. Katy natarcia realizowane
podczas lotéw pocisku

Fig. 9. The trajectory of target flight and Fig. 10. The angles of attack realized
trajectories of missile flight during the flight
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Rys. 11. Warto$ci momentéw
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Fig. 11. The values of control moments
required to homing the missile
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Fig. 13. The transverse overloads acting
on the missile during the flight
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wirnika niezbg¢dne do naprowadzania
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Fig. 12. The values of angles of deflection
of the rotor required to homing the missile
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Rys. 14. Wartos$ci katéw pochylenia LOC

osiagane w czasie lotow pocisku

Fig. 14. The values of inclination angles
of the line-of-sight reached during the
missile flights

4.3. Przypadek III — atak z przedniej poélsfery na cel manewrujacy

Badania zostaly przeprowadzone podczas atakowania manewrujacego celu
z przedniej potsfery, poruszajacego si¢ po fragmencie sinusoidy o réwnaniu
przedstawionym w tabeli 3 dla algorytmu proporcjonalnej nawigacji oraz
réwnolegltego zblizania. Poczatkowe wspéirzedne celu: x., =5000 [m],

Y.0 =3100[m]. Wartosci katow ¢&,, %, 1 ¢ (w chwili 7,=0) wyniosty:
& =% =% =31799°. Wyniki symulacji dla przypadku III pokazano na
rysunkach 15-20.
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Tabela 3. Wyniki badan dla atakowania manewrujacego celu z przedniej potsfery

Table 3. The results of tests in the case of attacking the cruise target from the front
hemisphere
Metoda prop orc.J.onalneJ Metoda réwnolegtego zblizania
nawigacji
doktadnosé _ _
trafienia [m] n =062 n =02
czas, po
jakim t, =9,19 t, =9,14
nastapito
trafienie [s]
odcieta celu
w chwili X, =2243.86 X =2258,22

trafienia [m]

rzedna celu
w chwili
trafienia [m]

Y =271321

Yo =2706,81

tor ruchu celu

xczch_Vc‘t’

X

X X X, X,
=y, —600-sin| =% —=< =y, —600-sin| =& — =<
Ye = Yeo ( VCJ Ye = Yeo (V % j

c

c c

3000+

2500

2000 +

1500

yIm]

1000

500

0

(réwnolegte zblizanie)

T
0 1000

T
2000

T T
X [m] 3000 4000

Rys. 15. Tor lotu celu i tory lotu pocisku

Fig. 15. The trajectory of target flight
and trajectories of missile flight

T
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T T T T 1
0 2 4 tis] 6 8 10

Rys. 16. Katy natarcia realizowane
podczas lotéw pocisku

Fig. 16. The angles of attack realized
during the flight
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Rys. 17. Warto$ci momentéw Rys. 18. Wartosci katéw wychylenia
sterujacych niezbg¢dnych do wirnika niezbgdne do naprowadzania
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Fig. 17. The values of control moments  Fig. 18. The values of angles of deflection
required to homing the missile of the rotor required to homing the missile
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Rys. 19. Przeciazenia poprzeczne Rys. 20. Wartos$ci katéw pochylenia LOC
dziatajace na rakietg w locie osiagane w czasie lotéw pocisku

Fig. 19. The transverse overloads acting Fig. 20. The values of inclination angles
on the missile during the flight of the line-of-sight reached during the
missile flights

5. WNIOSKI

Z przedstawionych powyzej wykreséw wplywaja nastgpujace wnioski:

® wykorzystanie zaproponowanego giroskopowego uktadu
wykonawczego dla naprowadzania pocisku rakietowego na cel
powietrzny manewrujacy i niemanewrujacy jest realne dla obu metod
samonaprowadzania oraz w przypadku atakowania celu z tylnej
i przedniej pétsfery;

e obie metody samonaprowadzania: proporcjonalnej nawigacji oraz
réwnoleglego zblizania zapewnily samonaprowadzanie pocisku
rakietowego na ruchomy cel i jego osiagnigcie;
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e dla wszystkich trzech przypadkéw pocisk osiagnat cel z duza

doktadno$cia (mniej niz 4 m); doktadno$¢ ta byta bardzo wysoka
szczegblnie podczas naprowadzania metoda réwnoleglego zblizania
zaréwno w przypadku ataku z przedniej, jak i z tylnej potsfery;

e przecigzenia poprzeczne dziatajace na rakiet¢ podczas lotu osiagnety

akceptowalne warto$ci dla wszystkich analizowanych przypadkéw;

e katy wychylenia osi wirnika osiagnely wartos¢ kilku stopni i sa

mozliwe do zrealizowania.
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Comparison of Effectiveness of Antiaircraft Missile
Homing Controlled by Rotary Executive System

Konrad STEFANSKI, Marta GRZYB

Abstract. In this paper, the numerical comparative analysis of antiaircraft missile
homing was carried out. The controlling of this missile flight was realized by means of
rotor made of high density material, jointly mounted inside of missile airframe. The
rotor accelerated to high rotational speed takes features of gyroscope, therefore change
of its axis location with reference to longitudinal axis of missile causes that missile
changes its flight direction. Comparison of homing was carried out for two algorithms,
and some of simulations results were presented graphically.
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