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WYBRANE ZAGADNIENIA IMPULSOWEGO
STEROWANIA LOTEM MALYCH
OBIEKTOW.

W referacie przedstawiono niektére problemy zwiqzane z
systemem sterowania inteligentnych pociskéw mozdzierzowych
przy pomocy rakietowych silniczkdw korekcyjnych dziatajqcych
bezposrednio na Srodek cigzkosci pocisku. )

- SOME PROBLEMS OF IMPULSE CONTROL
OF SMALL FLYING OBJECTS.

In paper we presént some problems connected with control
system of intelligent mortar missiles by rocket correcting
engines influencing direct to gravity centre,

LPRZEDSTAWIENIE ZAGADNIENIA.

Celem referatu jest czedciowe przedstawienie wynikéw badad nad
Zagadnieniem naprowadzania przeciwpancernych pociskéw mozdzierzowych z
80rnej potsfery poprzez korygowanie ich toru lotu przy pomocy jednorazowych
mpulsowych rakietowych silniczkéw korekcyjnych.

Pocisk wystrzeliwany jest z mozdzierza i sterowany jest jedynie w fazie
OPadania juz na stromym odcinku swej trajektorii lotu. Pocisk taki realizujacy
*asadg “fire and forget” jest niejako wstrzeliwany w obszar dziatania i dopiero
w kOI'ICOWej stromej fazie swego lotu jest naprowadzany na cel. Musi byé dosé
‘,i"k*adnie wstrzelony nad obszar dziatania celu. Zaklada sie, ze glowica
Sledzaca ma kat obserwacji do 15° i postrzega cele z odleglosci do 1000m.

b°°15k wiruje w trakcie lotu ruchem wymuszonym poprzez przekoszenie
tZechw

Funk“'J'Onowanie pocisku mozemy podzielié na kilka etapow:
1.Wykrycie celu przez obserwatora, obliczenie danych ogniowych.
2. Wystrzelenie pocisku, ruch w lufie, rozlozenie statecznikdw.

3.Balistyczna faza lotu pocisku.
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4.Faza lotu kierowanego. W jej czasie pracuje glowica samo
naprowadzajaca. Nastepuje przechwycenie i wybér celu oraz
sterowanie pociskiem przy pomocy silniczkow korekcyjnych az do
momentu uderzenia pocisku w cel.

W takim typie pocisku, gdzie sterowanie lotem jest tylko w koncowej jego
fazie, wymagane jest niezbyt duze ale szybkie wplywanie na jego wektor
predkosci. Zadanie takie bardzo dobrze moze by¢ zrealizowane przez ukiad
wykonawczy zbudowany na bazie rakietowych silniczkéw korekcyjnych.
Niewielkie silniczki rakietowe skuteczniej beda oddzialywaé na wektor
predkosci pocisku niz klasyczne sterowanie aerodynamiczne. Przez co moga
da¢ lepsze od niego efekty samonaprowadzania.

2. DYNAMIKA ZJAWISKA.

5Stosowane dotychczas metody sterowania obiektami latajacymi zaktadaja, iz
ukiad wykonawczy sterowania tak oddzialywuje na obiekt sterowany aby sily
pochodzace od steréw wywolywaly zmian¢ momentu sil oddzialujacych na
obiekt, powodujac jego obrét wokél Srodka masy, dzigki czemu
powierzchnie noéne otrzymuja niezbedny kat natarcia potrzebny do
wytworzenia sily sterujacej. Tak wigc najpierw wywolywany jest obrét obiektu
wokét érodka masy co dopiero pociaga za soba zmiane wektora predkosci
$rodka masy obiektu.

W proponowanym rozwigzaniu ukiad wykonawczy sterowania (zespol
rakietowych silniczkéw korekcyjnych) oddziatywuje na $rodek masy obiektu a
ruch wok6!l $rodka masy jest dopiero nastgpstwem tego pierwszego |
oddzialywan aerodynamicznych. Rozwiazanie takie pozwala na duzo
efektywniejsze oddzialywanie na jego wektor predkosci,

W obiektach wirujacych, gdzie jeden kanal stuzy do sterowania zaréwno W
rlaszczyZnie poziomej jak i pionowej, przyjecie takiego rozwigzania pozwala
nie tylko na szybsza reakcje obiektu na bodZce sterujace ruchem a co za tym
idzie mozliwo$¢ precyzyjniejszego naprowadzania obiektu na cel, lecz réwniez
umozliwia uproszczenie ukladu wykonawczego sterowania.

]

3. METODA REALIZACJI STEROWANIA IMPULSOWEGO POPRZEZ
RAKIETOWE SILNICZKI KOREXCYJNE.

W rozwigzaniu tym sterowanie jest realizowane za pomoca ]cdnoraZOWYCh
rakietowych silniczkéw korekcyjnych rozmieszczonych promieniscie woko!

§rodka cigzkos$ci pocisku. Uruchomienie silniczka powoduje poWStanle
impulsu sily skierowanego prostopadle do osi giléwnej symetrii pocisky !
skierowanego wzdluz prostej przechodzacej przez jego $rodek ciezkosci.

Zadziatanie silniczka oddzialywuje bezposredmo na zmiane wektora perkoéc1
Jotu pocisku zaré6wno co do kierunku jak i co do wartosci. Prec}’ZYJnc
naprowadzanie na cel realizuje si¢ poprzez kolejne odpalanie ki
silniczkow.
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Na podstawie pomiaru polozenia celu w polu widzenia, wypracowywany jest
czas i kierunek impulséw korygujacych tor lotu, a nastepnie sygnaty inicjujace
dla impulsowych rakietowych silniczkéw sterujacych.

4. BADANIA.

4.1. Cel i zakres badan.

Celem przedstawianej czesci badan bylo wyznaczenie wlasciwosci
dynamicznych impulsowego sterowania obiektem latajacym wedtug wilasnych
Metod sterowania. Badania przeprowadzano na numerycznym modelu dynamiki
{’OCiSku sterowanego. Przygotowanym w $rodowisku obliczeniowym
’4ATLAB. Model stanowi uklad réwnan rézniczkowych. Jest on nieliniowy i
Meciagty. Opisuje on ruch przestrzenny pocisku we wszystkich jego etapach
Ot od wylotu z lufy do uderzenia w cel lub w ziemig. Opis ruchu jest na tyle
%86lny, ze wmozliwia badanie procesu sterowania przy réznych wariantach
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] f metod samonaprowadzania. Préby przeprowadzono na typowych dla lekkich
mozdzierzy zakresach strzelan i dla typowych tadunkéw.

W badaniach tych skoncentrowano si¢ na zjawiskach zachodzacych w fazie
lotn sterowanego poprzez zespdt rakietowych silniczkéw korekcyinych
i' ¥ oddziatujacych bezposrednio na $rodek cigzkosci obiektu prostopadle do jego

; osi gléwnej. Zjawiska te nie zostaly dotad dobrze opisane w Zrédlach polskich
a s3a one decydujace dla powodzenia zastosowania jednokanalowego
impulsowego sterowania matymi obiektami latajacymi. Badania dokumentujq
podstawowe procesy i ich wplyw na parametry lotu pocisku, zachodzace w
. trakcie lotu sterowanego.

| Przebadano symulacyjnie zachowanie pocisku przy réznych czestosciach
i ‘ odpalania silniczkéw korekcyjnych oraz przeanalizowano wplyw predkosci
| lotu V (a co za tym idzie i proporcjonalnej do niej predkosci obrotowej ox) na
stabilno$¢ sterowanego lotu pocisku. W badaniach przyjeto wyznaczone
| wezeénie] warto$ci krytyczne pochodnych aerodynamicznych (pochodnej
gl wspélczynnika momentu stabilizujagcego m® = -0.4 1l/rad i pochodnej
| wspolczynnika momentu ttumigcego m® = -1.3 rad/s)

4.2.Wplyw czestosci odpalania silniczkéw na charakter ruchu pocisku.

Przeprowadzone badania symulacyjne pozwolily na sprawdzenie (poprzez
; eksperyment numeryczny) wplywu czgsto$ci odpalania silniczkéw na charakter
. ruchu pocisku. Szczegblna uwagg zwracano na zmiany katéw natarcia i §lizgu
i w czasie pracy silniczka korekcyjnego i bezpodrednio po jej zakonczeniu.
ig' l Przebadano réwniez wptyw pracy kolejnych silniczkéw korekeyjnych na

i przebieg calosci procesu sterowania.
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Wykres 1. Zmiany kata natarcia przy krotnosci N=1.
|
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Wykres 2. Zmiany kata natarcia przy krotnocei N=2.
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Wykres 3. Zmiany kata natarcia przy krotnosci N=3

Charakterystycznc wyniki dla réznych krotnosci odpalania silniczké4w (jako
katnoéé odpalania rdzumiemy ilo§é obrotéw co jakg odpalany jest kolejny
Silniczek) przedstawiajg wykresy: :
wykres 1 (krotnosé 1)
wykres 2 (krotno$¢ 2)
~wykres 3 (krotno$¢ 3)
Bada\nia przeprowadzono dla predkosci poczatkowej V=155m/s oraz
Za1020nych warto$ci parametréw aerodynamicznych m® i m°.

Przypadku odpalania silniczkéw korekcyjnych z krotnosciag N=1 (co obrét),
amplituda oscylacji roénie w miarg odpalania kolejnych silniczkéw, aby przy
Platym odpaleniu osiagnaé warto§é maksymalnag +/-1.5deg (wykres 1).

rastanie amplitudy oscylacji ma zatem charakter rezonansowy. Wynika to z
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faktu, ze przy krotnosci N=1 i obrotach pocisku w=10obr/s, czgstotliwogé
impulsowych wymuszen jest bliska czestotliwogci wlasnej oscylacji pociskuy
woko6t §rodka masy. Przy nastepnych odpaleniach amplituda ta zaczyna male¢
aby osiggnaé przy ostatnim dwunastym odpaleniu warto$é +/-0.75deg. Po
zakoficzeniu korekcji toru lotu oscylacje te, przy badanych parametrach
aerodynamicznych, sg w ciagu okoto 1s wyttumiane do wartodci bliskiej 0,
Oscylacje o amplitudzie od 0.75deg do 1.5deg, przy polu widzenia glowicy do
+/-7deg, moga zaki6cié pomiar potozenia celu w sposéb  wyraznie
pogarszajacy skuteczno$é naprowadzania.

Wraz ze wzrostem krotnosci N>I zjawisko rezonansu nie wystepuje -
amplituda oscylacji katéw natarcia i §lizgu przy kolejnych odpaleniach juz nie
narasta. Przeciwnie, przy kolejnych odpaleniach, obserwuje si¢ niewielkie
ttumienie tej amplitudy. Poréwnaj wykresy 2 i 3 dla krotnosci N=2 i dia
krotno§ci N=3. Catkowite wytlumienie oscylacji, po ustaniu dzialania
impulséw sterujgcych, nastepuje w ciagu okoto 1s lotu przy wszystkich
krotnosciach odpalania.

Wzrost krotnosci N, a zatem mniejsza czgstosé odpalania silniczkéw,
powoduje mniejsze ruchy oscylacyjne wokét srodka masy min. maleje
amplituda oscylacji pocisku w zakresie katéw natarcia o i §lizgu B. Z tym, ze
ze wzgledu na wystgpujace zjawisko czegstosci rezonansowej wymuszell
sterujacych, zdecydowane zmniejszenie oscylacji pocisku wystepuje miedzy
krotno$cia N=I a N=2. Amplituda maksymalnych oscylacji zmniejsza sig
dwukrotnie (poréwnaj wykresy 1 i 2). Dalszy wzrost krotnosci powoduje juz
niewielkie zmniejszenie maksymalnej amplitudy oscylacji pocisku

Inaczej jest ze $rednia amplituda oscylacji- miedzy wymuszeniami, ktéra ze
wzglgdu na tlumienie katéw natarcia o i §lizgu B maleje zdecydowanie ze
wzrostem krotno$ci N i zmniejszeniem zwiazanej z nia czestosci odpalania.
Ma to bezposredni wptyw na doktadno$é pomiaréw przez glowice §ledzaca i
jakosé naprowadzania.

Ze wzgledu na zakl6cajace pomiar polozinia celu przez glowice $ledzacd
oscylacje pocisku woké! srodka masy, uktad moze pracowaé nieprawidtowo
przy czgstoSci odpalania silniczkéw  korekeyjnych co jeden obrét
odpowiadajacej krotnosci N=1. W badanym zakresie predkosci lotu pocisky

= od 100 do 180 m/s i predko$ci obrotowej wx = okolo 10obr/s oraz dla
przyjetych wartosci pochodnych aerodynamicznych (pochodnej wspolezynnika
momentu stabilizujacego m® = -0.4 1/rad i pochodne;j wspélezynnika momentt
ttumigcego m® = -1.3 rad/s), przy krotnosci N=1 zachodzi rezonans migdzy
czgsto$cia wymuszajacy a czesto§cia ruchow oscylacyjnych pocisku wokol
$rodka masy.

W pozostalych przypadkach dla N2 pocisk zachowuje sie prawidlowo-
Oscylacje sg szybko ttumione i nie wystepuje niebezpieczefistwo utraty, przes
uktad nawigacji, zdolnoéci oceny przestrzennego potozenia celu wzglgde™
pocisku. .
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Wykres 4. Zalezno$é . miedzy amplituda oscylacji pocisku a krotnodcia
odpalania silniczkéw korekcyjnych.
a) wartosci m® i m® mniejsze o 50% od wartosci krytycznych.
b) wartosci m®* i m® zgodne z warto$ciami krytycznymi

4.3.Wplyw predkoSci lotu w fazie sterowanej lotu na ruch pocisku wokél
$rodka masy.

Badania wplywu predkosci lotu na ruch pocisku przeprowadzono dla krotnosci
odpalania silniczkéw korekcyjnych N=2 i N=3. Przeprowadzono préby dla
Uastgpujacych predkosci V w chwili rozpoczgcia sterowania: 100m/s, 135m/s,
155m/s, 180my/s.

W czasie badan zaobserwowano prawidlowo$é polegajacy na spadku wartosci
amplitudy oscylacji pocisku ze wzrostem predkosci postgpowej Vi
Proporcjonalnie do niej zwigkszonej predkosci obrotowej ®y. Podsumowanie
Wynikéw badan przedstawia wykres 5 (zalezno$ci migdzy amplitudom
osc}’lacji pocisku a predkoscia postepowa V w chwili rozpoczecia sterowania).
V“”kazenie predkosci postgpowej V pocisku zmniejsza jego oscylacje.

ZY_OSt warto$ci V ze 100m/s do 180m/s powoduje spadek amplitudy oscylacji
Pocisku o okoto 50%.
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Wykres 5. Zaleznoéé migdzy amplitudg oscylacji pocisku'épowodowanq
oddzialywaniem silniczkéw korekcyjnych a predkosciag lotu (V
jest predkoscia pocisku w chwili rozpoczgcia sterowania).

Zmniejszenie ze wzrostem predkosci V oscylacji pocisku powstatych od
zadziatania silniczkéw wynika z tego, Zze przy tych samych wspélczynnikach
momentu stabilizujacego 1 tlumiacego, sfateczno§é pocisku wzrasta 2
kwadratem predko$ci V. Wzrasta zatem odpowiednia odpornos$é pocisku na
zakidcenia spowodowane sterowaniem silniczkami korekcyjnymi.

Wzrost warto$ci predkosci V w fazie lotu sterowanego jest korzystny z punktu
widzenia stabilnosci pocisku i poprawia jako$¢ danych uzyskiwanych Z
glowicy $ledzacej. Wielko$é predkosci V podlega jednak ograniczeniom. Sa
one zwiazane ze specyfikacja uzycia pociskéw mozdzierzowych oraz z czaselm
pracy siloniczkéw korekcyjnych. Z dostgpnych mi zrédel wynika, ze silniczk?
takie maja czas pracy ponad 0.03s. Stad ich efektywne uzycie nie pozwala 12
przekraczanie prgdkosci obrotowej pocisku ponad 120br/s,
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