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STRESZCZENIE

W niniejszej rozprawie opisano budowe i badania systemu kierowania zastosowanego
w przeciwpancernym pocisku kierowanym (ppk). Demonstrator ppk powstat jako wynik
wspotpracy polskich spotek MESKO S.A., CRW Telesystem-Mesko Sp. z o0.0. oraz
ukrainskiego przedsigbiorstwa ,,Luch” Design Bureau. Pocisk kierowany wykorzystuje
polaktywne samonaprowadzanie na promieniowanie odbite laserowe, co pozwala na
precyzyjne uderzenie w pojazd opancerzony. W pracy przedstawiono konstrukcje i badania
nowego autopilota sterujacego pociskiem, jak réwniez przedstawiono model numeryczny
pocisku 1 opisano nowy algorytm kierowania pociskiem. Celem opracowania nowego
algorytmu kierowania byto miedzy innymi zmniejszenie katow pochylenia trajektorii lotu ppk
oraz katow pochylenia samego pocisku przy uderzeniu w cel z gornej potsfery. Uderzenie
z gbérnej potsfery w cel opancerzony zwigksza szanse¢ na przebicie pancerza pojazdu, ktory
W swojej czesci gornej jest zwyczajowo cienszy niz w cze$ci przedniej lub bocznej.
Opracowany model numeryczny pocisku byt narzedziem symulacyjnym, umozliwiajagcym
opracowanie nowego algorytmu kierowania metoda niskokosztowa. Badania symulacyjne oraz
laboratoryjne wymagaja bowiem znacznie nizszych naktadéow finansowych i materiatowych od
badan poligonowych. Podczas proby poligonowej mozliwe jest wykonanie jedynie jednego lotu
danego pocisku, gdyz pocisk po uderzeniu w cel ulega zniszczeniu. W zwigzku z tym
przystapienie do badan poligonowych stanowi ostateczng faze weryfikacji poprawnosci
przyjetych zalozen i rozwiagzan konstrukcyjnych, wczesniej sprawdzanych za pomoca badan
symulacyjnych 1 laboratoryjnych. W pracy przedstawiono wyniki badan symulacyjnych
1 laboratoryjnych nowego algorytmu kierowania pociskiem oraz wyniki badan laboratoryjnych
1 poligonowych nowego autopilota kierujgcego lotem pocisku. Przeprowadzone badania
potwierdzity poprawnos$¢ przyjetych zatozen konstrukcyjnych autopilota oraz zdolno$¢ pocisku
do uderzenia w gorng cze¢s¢ pojazdu pod mniejszym katem pochylenia, dzigki zastosowaniu

nowego algorytmu kierowania pociskiem.

Stowa kluczowe: przeciwpancerny pocisk kierowany, pilot automatyczny pocisku, algorytm

kierowania pocisku, laserowe samonaprowadzanie potaktywne.



ABSTRACT

This dissertation describes the construction and testing of the guidance system used in the
anti-tank guided missile (ATGM). The ATGM demonstrator was developed as a result of
cooperation between the Polish companies MESKO S.A., CRW Telesystem-Mesko Sp. z o. o.,
and the Ukrainian company "Luch" Design Bureau. The guided missile uses Semi-Active Laser
Homing (SALH), allowing it to accurately strike an armored vehicle. This dissertation presents
construction and testing of the new missile autopilot, as well as presents the numerical model
of the missile and describes the new algorithm for guiding the missile. The aim of developing
the new guidance algorithm was (among other things) to reduce the missile flight path, and
body angle in a vertical plane when hitting the target from the upper hemisphere. Hitting an
armored target from the upper hemisphere increases the chance of penetrating the vehicle's
armor, which is usually thinner in its upper part than in its front or side parts. The developed
numerical model of the missile was a low-cost tool enabling the development of the new
guidance algorithm. This is due to the simulation and laboratory testing, which required
considerably less money and material than field tests. During the firing range test, only one
flight of a given projectile is possible, as the projectile is destroyed after hitting the target.
Therefore, proceeding to the field tests is the final phase of the verification of the correctness
of the adopted assumptions, and design solutions previously verified by simulation and
laboratory tests. This dissertation presents the results of simulation and laboratory tests of the
new missile guidance algorithm. As well as the results of laboratory and field tests of the new
autopilot, that directs the flight of a missile. The conducted tests confirmed the correctness of
the adopted design assumptions of the autopilot, and the ability of a missile to hit the upper part
of a vehicle at a smaller body angle. This is due to the application of the new missile guidance
algorithm.

Keywords: anti-tank guided missile, missile autopilot, missile guidance algorithm, semi-active

laser homing.
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1. WSTEP

1.1. Uzasadnienie wyboru tematu rozprawy

Szybki postep naukowy 1 rozwdj technologii przeciwpancernych pociskow kierowanych
(ppk) jest odpowiedzia na réwnie intensywny rozwdj nowych generacji czotgdéw
podstawowych ze zwigkszong odpornoscia na ostrzal nowymi S$rodkami ogniowymi.
Podstawowym rodzajem systemow przeciwczotgowych sg w dalszym ciggu ppk krétkiego
zasiegu (kilka kilometréw), a nowsze generacje charakteryzuja si¢ skutecznoscia na
odlegltosciach nawet ponad 10 km. W ostatnich latach scenariusze wojny przeciwpancernej
zostaty uzupetnione o precyzyjng amunicje¢ artyleryjska kal. 155 mm o zasiggu ponad 20 km.

Nowych impulséw do rozwoju broni przeciwpancernej dostarczyta kolejna faza wojny
w Ukrainie, rozpoczgta w 2022 roku, w ktorej podczas intensywnych star¢ wojsk ladowych po
obu stronach zniszczono tysigce czotgow i1 pojazdéw opancerzonych. Gtownymi Srodkami
walki z technika pancerng, oprdcz min przeciwpancernych, granatnikow przeciwpancernych
1 precyzyjnej amunicji artyleryjskiej, pozostaja ppk réznych typdw, réznych producentéw
1 z r6znymi systemami naprowadzania. Sily zbrojne Ukrainy stosuja masowo wiasne ppk
naprowadzane w wigzce lasera (Stugna-P, Barier, Korsarz) oraz nowoczesne ppk (takie jak
FGM-148 Jevelin, Brimstone i NLAW) dostarczane przez kraje NATO.

Do$wiadczenia zdobyte na polu walki staja si¢ inspiracja, zarowno dla konstruktorow
pojazdéw pancernych, jak i projektantow ppk, w dalszym doskonaleniu swoich wyrobow.
Czolgi wyposazane sa w nowe rodzaje wielowarstwowych oston pancernych (kompozyty
ceramiczne, tworzywowe i metalowe, elementy pancerzy reaktywnych — wybuchowych) oraz
w aktywne systemy obrony pojazdow (ASOP) zwalczajagce wilasnymi przeciwpociskami
atakujgce pociski przeciwpancerne. Projektanci ppk od dwoch dekad rozwijaja pociski
atakujace cel z duzej wysokosci (Top Attack), w odroznieniu od dotychczasowych pociskow
trafiajacych w cel po linii celowania (Direct Attack). Taka taktyka ma swoje uzasadnienie,
poniewaz strop wiezy czotgu ma mniejsza efektywng grubos¢ niz ptyty przedniego i bocznego
pancerza oraz jest mniej chroniony pancerzem reaktywnym.

Funkcje Top Attack zaimplementowano w pociskach Javelin (USA) z doskonalym
skutkiem. Za tworcoéw tego rozwigzania nalezy uznac firme Rafael (Izrael), ktéra w pociskach
Spike LR zastosowatla opcj¢ ataku z gornej podisfery. W obu rodzajach uzbrojenia stosowany
jest wizyjny (obrazowy) system naprowadzania z kamera na podczerwien jako podstawowym
sensorem. W obu powyzszych systemach pociski zalicza si¢ do pasywnie
samonaprowadzajacych si¢ na cel, co oznacza, ze po wystrzeleniu nie wymagaja dalszej
ingerencji operatora (tryb Fire & Forget).

Od trzech dekad stosowane sa pociski precyzyjnego razenia, wykorzystujace techniki
laserowe. Pierwszym rodzajem tych systemoéw sa pociski naprowadzane w wiazce laserowej
(ang. Beam Rider), jak np. szwedzki system przeciwlotniczy bardzo krotkiego zasiggu RBS-70
oraz rosyjskie pociski przeciwpancerne Kornet i ukrainskie: Stugna-P, Barier 1 Korsar. Drugim
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rodzajem laserowo naprowadzanych pociskéw precyzyjnych sg systemy kierujace si¢ na odbity
promien lasera (SALH — ang. Semi-Active Laser Homing), takie jak: amerykanski pocisk
AGM-114 Hellfire, wystepujacy w wersji wystrzeliwanej z powietrza oraz z 1adu, amerykanska
amunicja artyleryjska kal. 155 mm M712 Copperhead oraz M982 Excalibour S, rosyjska
amunicja artyleryjska kal. 152 mm Krasnopol i jej ukrainski odpowiednik Kwitnik. Laserowo
naprowadzane pociski przeciwpancerne funkcjonujg w trybie ataku bezposredniego (Direct
Attack), trafiajac zwykle w przednie lub boczne, dobrze chronione pancerzem, elementy
czolgow.

Wyzwaniem naukowym 1 technologicznym w skali $wiatowej jest opracowanie
1 wdrozenie ppk naprowadzanego laserowo, z trybem ataku celu z gornej poisfery w strop
wiezy, gdzie ochrona czolgu jest zwykle stabsza. Tak sformutowane zadanie badawcze
postanowitem zrealizowaé poprzez wprowadzenie istotnych zmian software’owych do modutu
autopilota ppk, projektowanego w ramach wspotpracy polsko-ukrainskiej od 2015 r.

Posiadanie prawa wtasnosci do wlasnych rozwigzan software’owych i hardware’owych
umozliwi dalsze swobodne rozwijanie ppk oraz dokonywanie w nim modernizacji i zmian
konstrukcyjnych, niezaleznie od instytucji i o0sob trzecich. Rozwigzanie poruszanych
w rozprawie probleméw konstrukcyjnych 1 programistycznych bedzie podstawa do

uruchomienia produkcji pierwszego w historii polskiego przemystu obronnego, wtasnego ppk.

1.2. Cel pracy i teza

W rozprawie przedstawiono w sposob cato$ciowy konstrukcje, syntez¢ i badania
autopilota ppk typu SALH. Zadaniem autopilota jest kierowanie lotem pocisku wedtug
zadanego algorytmu kierowania. W pracy przedstawiono rowniez wyniki symulacji
numerycznych lotu pocisku z zastosowaniem nowo opracowanego algorytmu kierowania,
zwigkszajacego zdolno$ci ppk do zwalczania celow silnie opancerzonych, poprzez uderzenie
w cel z gbrnej potsfery. Gtownymi elementami pracy doktorskiej sg: projekt i badania autopilota
ppk oraz symulacje lotu ppk z wykorzystaniem modelu numerycznego wirujacego pocisku

opracowanego przez autora rozprawy.

Teza pracy doktorskiej

Zmniejszenie kata pochylenia trajektorii lotu w momencie uderzenia w cel mozliwe
jest przez opracowanie i implementacje¢ oprogramowania autopilota realizujacego nowy
algorytm kierowania wirujacego przeciwpancernego pocisku kierowanego typu SALH.

Podstawowym zadaniem jest analiza i identyfikacja elementow koniecznych do realizacji
lotu kierowanego pocisku oraz precyzyjne okreslenie zadan do realizacji przez autopilot ppk.
Realizacja funkcji ataku celu z gérnej poéisfery wymaga opracowania algorytmu kierowania
umozliwiajgcego lot pocisku po trajektorii umozliwiajgcej osiggnigcie odpowiedniej wartosci
kata pochylenia trajektorii lotu pocisku przed uderzeniem w cel. Opracowanie takiego
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algorytmu kierowania wymaga z kolei opracowania modelu numerycznego pocisku,
pozwalajacego na symulacje komputerowa lotu ppk w réznych warunkach z zadanym

algorytmem kierowania.

Cel pracy doktorskiej

Celem glownym pracy doktorskiej jest opracowanie nowego algorytmu kierowania
ppk, zwi¢kszajacego bazowa zdolnos¢ ppk do uderzenia w cel z gornej polsfery. Realizacja
tego zadania wymaga opracowania modelu numerycznego ppk, pozwalajacego na
symulacje lotu pocisku kierowanego w zadanych warunkach.

Nastepnym krokiem jest opracowanie nowego oprogramowania autopilota,
pozwalajacego na implementacj¢ nowego algorytmu Kierowania, sterujacego lotem
pocisku wedlug trajektorii zapewniajacej zmniejszenie kata pochylenia pocisku
w momencie uderzenia w cel.

Materialnym rezultatem rozprawy doktorskiej jest synteza i oprogramowanie
elektronicznego modulu kierowania (autopilota) wypracowujacego sygnal sterujacy.

Finalnym wynikiem rozprawy jest opracowanie nowego algorytmu Kierowania
lotem ppk oraz przeprowadzenie badan laboratoryjnych i poligonowych nowego
autopilota realizujacego bazowy algorytm Kierowania.

Autopilot stanowi integralna cze$¢ ppk, konieczng do realizacji pdtautomatycznego
samonaprowadzania pocisku na odbite promieniowanie laserowe oraz realizacji sekwencji
startowe] pocisku. Realizacja sekwencji startowej polega na sprawdzeniu przez autopilot
spetnienia warunkéw koniecznych do startu pocisku i1 uruchomienie rakietowego silnika
startowego oraz marszowego. Elementami niezbednymi do realizacji lotu kierowanego ppk sa
oprocz autopilota: optoelektroniczna gtowica samonaprowadzajaca (GSN), czujniki predkosci
katowych, zyroskop mechaniczny i stery realizujace zadang komendg sterujaca. Autopilot na
podstawie danych pochodzacych z czujnikow umieszczonych wewnatrz pocisku oblicza
warto$¢ komendy sterujacej, ktéra jest nastepnie przesyltana do bloku sterow ppk 1 przez nie
realizowana. Warunkiem zapewnienia precyzyjnego uderzenia w cel jest m.in. wysoka
doktadno$¢ $ledzenia realizowana przez glowice samonaprowadzajaca oraz prawidlowe
okreslenie potozenia katowego pocisku w przestrzeni, realizowane za pomocag czujnikow
predkosci katowych oraz zyroskopu mechanicznego. Ze wzgledu na realizacj¢ przez autopilot
sekwencji startowej pocisku, konieczne jest wprowadzenie szeregu zabezpieczen, w tym
programowych, majacych na celu ochrong operatorow systemu. Kolejng istotng cecha, ktora
powinien posiada¢ autopilot, jest niezawodno$¢ jego dziatania. Autopilot w warunkach
standardowych, rozumianych jako prawidtowy stan pracy wszystkich elementdéw systemu ppk,
powinien dziata¢ niezawodnie za kazdym razem. W sytuacjach niestandardowych natomiast,
takich jak np. awaria jednego z czujnikow, autopilot ppk powinien dziata¢ w celu redukcji
negatywnego wplywu danej sytuacji na bezpieczenstwo operatorOw systemu oraz samego lotu
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pocisku. Prawidlowo opracowane oprogramowanie autopilota zwicksza niezawodnos¢
dziatania ppk, zarowno w sytuacjach standardowych, jak i niestandardowych. Autopilot ppk
powinien posiada¢ mozliwos¢ komunikacji cyfrowej, zarbwno z wewngtrznymi czujnikami

znajdujacymi si¢ w pocisku, jak i z mechanizmem startowym.

1.3. Zakres pracy

Oryginalne potaczenie funkcji Top Attack z naprowadzanym laserowo pociskiem
wymaga konstrukcji autopilota bardziej skomplikowanego niz w przypadku ppk kierowanego
wzdtuz linii celowania. W ramach prac konstrukcyjnych autor niniejszej rozprawy opracowat
oprogramowanie mikrokontrolera autopilota sterujacego ppk oraz symulator lotu pocisku.
Symulator lotu zostat wykorzystany przez autora do opracowania nowego algorytmu
sterujacego ppk, zwiekszajacego zdolnos¢ pocisku do uderzenia w cel z gornej poisfery.
W rozprawie wykorzystano rowniez dane uzyskane z modutu inercyjnego, zaprojektowanego
przez autora. Modut inercyjny zostal umieszczony w pocisku i uzyty do zebrania danych
podczas lotu ppk.

Prace podzielono na trzy gtowne czgsci. Cze$¢ pierwsza (teoretyczna) obejmujgca
rozdziaty od 2 do 5, zawiera:

— analize konstrukcji i typéw naprowadzania obecnie stosowanych ppk na §wiecie;
— projekt koncepcyjny pocisku wraz z jego modelem matematyczno-fizycznym.

Czes¢ druga (konstrukcyjno — technologiczna) obejmujaca rozdziaty od 6 do 8, zawiera:

— analize 1 opis konstrukcji autopilota ppk;
— opis programu do symulacji lotu ppk wraz z wynikami symulacji lotu;
— opis nowego algorytmu sterujacego ppk.

Cze$¢ trzecia (eksperymentalna) obejmujaca rozdziaty 9 1 10, zawiera:

— wyniki badan laboratoryjnych autopilota ppk;
— opis montazu 1 badan koncowych catego pocisku;

— wyniki badan poligonowych.

Wyniki badan poligonowych, przedstawione w rozdziale 10 pracy, dotyczyly nowego
autopilota ppk, opracowanego w ramach prac modernizacyjnych dotychczasowego autopilota.
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2. PRZEGLAD SYSTEMOW KIEROWANIA, KONSTRUKCJI
I CHARAKTERYSTYK TAKTYCZNO-TECHNICZNYCH PPK
CZOLOWYCH PRODUCENTOW NA SWIECIE

2.1. Wprowadzenie

Pierwsze wersje pociskéw przeciwpancernych, wystrzeliwanych przez pojedynczego
zokierza piechoty, zaczety pojawiac si¢ na polu walki juz podczas II wojny swiatowej. Pociski
takie wyposazone byly w bojowa glowice kumulacyjna, pozwalajaca na przebicie pancerzy
przednich wielu o6wczesnych czolgow. Byly to jednak pociski niekierowane, ktorych
stosunkowo niska celno$¢ ograniczala zasigg efektywnego strzatu, najczesciej do
kilkudziesigciu metrow. Dalszy rozwdj techniki spowodowal pojawienie si¢ pierwszych
systemow kierowania pociskiem w locie, ktore umozliwily znaczne wydtuzenie efektywnego
zasiegu strzalu. Pierwsze konstrukcje przeciwpancernych pociskow kierowanych pojawity si¢
w latach 50-tych 1 ,,wys$cig konstrukcyjny” migdzy pancerzem a pociskiem przeciwpancernym
trwa nieprzerwanie do dzisiaj. Dobitnym przykladem jest trwajaca od 2014 roku agresja
Federacji Rosyjskiej w Ukrainie, gdzie do tej pory tysigce czotgdw i pojazddéw opancerzonych
zostalo zniszczonych w znacznej mierze przez ppk. Obecne systemy przeciwpancernych
pociskow kierowanych czgsto posiadaja wiekszy zasigg efektywnego prowadzenia ostrzatu od
zasiggow dziatek 1 armat umieszczonych na pojazdach opancerzonych. Pozwala to na razenie
celu opancerzonego jeszcze spoza jego efektywnego zasiggu oddania strzatu. Ponadto systemy
takie, ze wzgledu na stosunkowo niewielkie rozmiary, pozwalaja na tatwe ich ukrycie w terenie,
co dodatkowo utrudnia ich wykrycie 1 zniszczenie. Cho¢ termin przeciwpancerne pociski
kierowane mozna uzy¢ w odniesieniu na przyktad do kierowanych pociskow mozdzierzowych
wyposazonych w bojowa glowice kumulacyjng, to w niniejszym rozdziale skupiono si¢
wylacznie na ppk o napedzie rakietowym, czyli tzw. przeciwpancernych zestawach
rakietowych [1, 2]. Zdecydowana wigkszo$¢ systemoOw naprowadzania stosowana obecnie
w kierowanych pociskach przeciwpancernych opiera swoje dziatanie na metodach optycznych
[1,3].

2.2. Systemy kierowania stosowane w ppk

Przeciwpancerne pociski kierowane mozna podzieli¢ na trzy gtowne grupy wedlug
kryterium zastosowanych systemow sterowania (rys. 2.1). Sg to systemy sterowania zdalnego,
systemy samonaprowadzania i systemy autonomiczne. W systemach sterowania zdalnego
zewngtrzne stanowisko naprowadzania steruje lotem pocisku do celu. Systemy tego typu czesto
wykorzystywane sg w przeciwpancernych zestawach rakietowych, ze wzgledu na stosunkowa
prostote budowy samego pocisku oraz mozliwo$¢ ingerencji operatora w sam proces
naprowadzania. W systemach samonaprowadzania natomiast lot kierowany jest za pomocg

pilota automatycznego (autopilota), znajdujacego si¢ wewnatrz pocisku, ktéry na podstawie
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danych pochodzacych z umieszczonych w nim czujnikdéw (w tym z tzw. koordynatora) kieruje
lotem pocisku. Pociski samonaprowadzajace, pod wzgledem konstrukcyjnym, sa zazwyczaj
bardziej ztozone od pociskdéw sterowanych zdalnie, ze wzgledu na konieczno$¢ umieszczenia
w ich wnetrzu m.in. aparatury $ledzacej cel. Systemy autonomiczne (programowe) do
naprowadzenia przeciwpancernego pocisku kierowanego na cel, wykorzystujg informacje
0 zmianie potozenia pocisku w przestrzeni, pochodzace z czujnikéw umieszczonych wewnatrz
pocisku. Tego typu systemy nie otrzymuja aktualnej informacji o potozeniu celu w trakcie
trwania lotu pocisku. Niekiedy w ramach jednego systemu wykorzystany jest wigcej niz jeden
uktad naprowadzania. Mowimy wtedy o tzw. kombinowanych (mieszanych) systemach
kierowania.  Stosowanie = kombinowanych  systeméw  kierowania ~w  pociskach
przeciwpancernych jest czesta praktyka, zwlaszcza w nowszych konstrukcjach. Kazdy uktad
naprowadzania ma swoje wady 1 zalety, dlatego odpowiednie potaczenie zalet dwdch lub
wiekszej liczby systemoOw kierowania znaczaco podnosi niezawodno$¢ danego zestawu
1 mozliwos$¢ jego uzycia na wspotczesnym polu walki [4].
Giéwne systemy sterowania

przeciwpancernymi pociskami
kierowanymi

Sygnaly sterujace Sterowanie w wigzce

Pasywne —{ Zyroskopowe
——  Nieautomatyczny | Pétaktywne —{ Bezwiadnosciowe
——  Polautomatyczny — Aktywne

— Automatyczny

Rys 2.1. Diagram przedstawiajgcy gtowne systemy sterowania wykorzystywane do kierowania lotem

ppk. Zrédlo: opracowanie wlasne na podstawie [4]

2.2.1. Systemy sterowania zdalnego

Systemy sterowania zdalnego, stosowane w przeciwpancernych pociskach kierowanych,
dzielg si¢ na dwie podgrupy. Pierwsza to systemy sygnatow sterujacych, druga to systemy
sterowania w wigzce. Pierwszym rodzajem systemow kierowanych, ktore zastosowano do
naprowadzania pociskow przeciwpancernych, byty systemy sygnatow sterujacych, realizujace
naprowadzanie na cel we wspotrzednych stanowiska naprowadzania. Typowy system sktada
si¢ ze stanowiska naprowadzania oraz wyrzutni z pociskiem. Zadaniem stanowiska

naprowadzania jest w pierwszej kolejnosci sledzenie celu i pocisku w locie. W wyniku
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prowadzonej obserwacji mierzona jest rdznica potozenia katowego pocisku i celu, wzglgdem
stanowiska naprowadzania. Zadaniem stanowiska naprowadzania jest nastepnie wypracowanie
odpowiedniej komendy sterujgcej, minimalizujgcej t¢ réznice. W ten sposdb system
naprowadzania dazy do ustawienia celu, pocisku i stanowiska naprowadzania w jednej linii.

Taki sposob prowadzenia pocisku do celu nazywany jest trzypunktowa metodg naprowadzania
(rys. 2.2) [1, 4].

Stanowisko
naprowadzania Pocisk

Rys. 2.2. Grafika przedstawiajgca dzialanie trzypunktowej metody naprowadzania. Zrédio:

opracowanie wlasne

Komunikacja miedzy stanowiskiem naprowadzania a samym pociskiem odbywa si¢
najczesciej za pomoca sygnatow elektrycznych, przesytanych przewodowo. W literaturze
anglojezycznej tego typu systemy okreslane sa skrotem CLOS (ang. Command to Line of
Sight). Najbardziej podstawowa wersja systemu sygnatéw sterujacych jest nieautomatyczny
system sygnatéw sterujacych (w lit. ang. Manual Command to Line of Sight, MCLOS),
w ktorym proces $ledzenia pocisku i celu oraz wypracowanie odpowiedniej wartosci komendy
sterujacej pociskiem, realizowane jest przez operatora systemu. Przyktadem takiego systemu
jest, zbudowany w ZSRR, przeciwpancerny pocisk kierowany 9M14M Malutka [2].
Ze wzgledu na duzy udziat cztowieka w procesie naprowadzania, nieautomatyczne systemy
sygnatéw sterujacych cechuje silne uzaleznienie skuteczno$ci dzialania systemu od
indywidualnych umiejetnosci operatora. Dazeniem konstruktoréw bylo zwigkszenie stopnia
automatyzacji procesu naprowadzania, co doprowadzito do opracowania potautomatycznych
1 automatycznych systemow sygnatow sterujacych. W literaturze angielskiej systemy tego typu
okreslane sg skrotami, odpowiednio: SACLOS (ang. Semi-Automatic Command to Line of
Sight) 1 ACLOS (ang. Automatic Command to Line of Sight). W potautomatycznych systemach
sygnatow sterujacych proces $ledzenia pocisku 1 wypracowania komendy sterujacej jest
realizowany przez automatyke systemu, natomiast operator systemu odpowiada za §ledzenie
celu. Przyktadami systemow tego typu sa: BGM-71 TOW - bedacy na wyposazeniu
amerykanskich sit zbrojnych oraz niemiecko-francuski Milan [1, 2]. W automatycznych
systemach sygnalow sterujacych dodano funkcje automatycznego $ledzenia celu. W systemach
automatycznych caty proces zwigzany z naprowadzaniem (w tym $ledzeniem pocisku i celu)
oraz wypracowaniem komendy sterujgcej, realizowany jest automatycznie przez stanowisko
naprowadzania [1, 4, 5].
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Drugim rodzajem systemow sterowania zdalnego sg systemy sterowania w wigzce (w lit.
ang. Beam Rider). W przypadku przeciwpancernych pociskéw kierowanych sg to najczesciej
systemy wykorzystujgce wigzke elektromagnetycznego promieniowania laserowego z zakresu
podczerwieni, cho¢  mozliwe  jest réwniez  wykorzystanie  promieniowania
elektromagnetycznego z zakresu czgstotliwosci radiowych. Idea dziatania systemu polega na
utrzymaniu pocisku w $rodku wigzki promieniowania emitowanego przez stanowisko
naprowadzania, co pogladowo przedstawiono na rysunku 2.3 [1, 4, 5].

Stanowisko
naprowadzania

Wigzka prowadzaca Cel

Wyrzutnia

Rys. 2.3. Grafika przedstawiajgca dzialanie systemu sterowania w wigzce. Zrédlo: opracowanie
wlasne

Wigzka promieniowania jest odpowiednio kodowana przestrzennie i1 odbierana przez
odbiornik znajdujacy sie z tylu pocisku. Na podstawie odbieranego sygnatu uktad koordynatora
pocisku wyznacza jego potozenie wzgledem wigzki. Uklad kierowania, umieszczony
w pocisku, dazy natomiast do skierowania pocisku w $§rodek wigzki. W zwigzku z tym
skierowanie wiazki na cel jest rbwnoznaczne z prowadzeniem pocisku w kierunku celu.
Analogicznie jak w systemach sygnalow sterujgcych, stosowana jest tu najczescie]
trzypunktowa metoda naprowadzania. Istniejg jednak systemy, w ktorych pocisk w czesci lotu
prowadzony jest nieco powyzej linii 13czacej stanowisko naprowadzania 1 cel, gtdéwnie w celu

opoznienia wykrycia promieniowania przez atakowany pojazd [1, 4].

2.2.2. Systemy samonaprowadzania

W systemach samonaprowadzania (lit. ang. Homing Guidance) pocisk wyposazony jest
w koordynator (bedacy elementem glowicy samonaprowadzajacej), ktorego zadaniem jest
Sledzenie celu. Jest to zasadnicza cecha odrdzniajgca systemy samonaprowadzania od
systemow sterowania zdalnego, gdzie zadanie §ledzenia celu realizowane jest przez stanowisko
naprowadzania, znajdujace si¢ poza pociskiem. Zadaniem koordynatora znajdujacego si¢
w przedniej czesSci pocisku jest sledzenie celu 1 wyznaczenie parametrow ruchu pocisku
wzgledem celu. Pilot automatyczny (autopilot) na podstawie danych uzyskanych z glowicy
samonaprowadzajacej (GSN) i innych czujnikéw umieszczonych w pocisku, formuje komende

sterujacg pociskiem w locie. Systemy samonaprowadzania jako metod¢ naprowadzania
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najczesciej wykorzystuja nawigacje proporcjonalng (rys. 2.4). Istota tej metody jest
wykorzystanie informacji o predkosci zmiany przestrzennego kierunku linii obserwacji celu
(w skrécie l.o.c), wyznaczanej przez glowice samonaprowadzajgcg pocisku. Zadaniem uktadu
naprowadzania pocisku jest minimalizacja predkosci katowej l.o.c, co spowodowaé ma

uderzenie w cel stacjonarny, badz poruszajacy si¢ [1, 4, 5].

l.o.c

Rys. 2.4. Grafika przedstawiajgca dzialanie metody nawigacji proporcjonalnej. Zrédto: opracowanie
wlasne

Systemy samonaprowadzania dzielimy na aktywne, potaktywne i pasywne. Roznice
mig¢dzy nimi wynikaja ze sposobu realizacji $ledzenia celu. W systemach samonaprowadzania
aktywnego pocisk emituje promieniowanie elektromagnetyczne, ktére po odbiciu od celu trafia
do uktadu koordynatora. Samonaprowadzanie aktywne wystepuje najczgsciej w pociskach
przeciwlotniczych, natomiast w pociskach przeciwpancernych stosuje si¢ przede wszystkim
samonaprowadzanie poélaktywne 1 pasywne. Pewnym wyjatkiem jest brytyjski pocisk
przeciwpancerny Brimstone, wyposazony w radiowa, aktywng glowice samonaprowadzajaca
[6]. Jest to przyktad ppk wykorzystujacego aktywne samonaprowadzanie na cel. W systemach
wykorzystujacych samonaprowadzanie potaktywne pocisk naprowadza si¢ na promieniowanie
odbite od celu. Promieniowanie emitowane jest przez stanowisko o$wietlajace cel, znajdujace
si¢ poza pociskiem (rys. 2.5). W przypadku systemow przeciwpancernych najczesciej do

oswietlenia celu wykorzystuje si¢ promieniowanie laserowe z zakresu podczerwieni [1, 4].
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Wyrzutnia .~

Wigzka promieniowania

Podswietlacz celu

Rys. 2.5. Graficzne przedstawienie dzialania systemu samonaprowadzania pétaktywnego. Zrédio:

opracowanie wlasne

Wystrzelenie pocisku z wyrzutni naziemnej wprowadza konieczno$¢ wyprowadzenia
pocisku w gore, w celu uniknigcia przypadkowego uderzenia pocisku w powierzchni¢ ziemi
lub inng przeszkod¢ znajdujaca si¢ na drodze pocisku. Dodatkowo, wyprowadzenie pocisku
w gore czegsto umozliwia uderzenie pocisku w cel z goérnej polsfery. W systemach
samonaprowadzania pasywnego pocisk naprowadzany jest najczg¢sciej na promieniowanie
elektromagnetyczne z zakresu widzialnego 1/lub podczerwieni. Zgodnie z prawem Plancka,
opisujagcym widmowa zdolno$¢ emisyjng promieniowania elektromagnetycznego przez ciato
doskonale czarne, obiekt o temperaturze rzgdu dziesiatek lub setek stopni Celsjusza emituje
promieniowanie gtownie w zakresie podczerwieni [7]. Pozwala to na detekcje obiektu nawet
przy catkowitym braku S$wiatla widzialnego. Wykorzystujac metod¢ obrazowania
w podczerwieni (ang. Imaging Infrared, IIR), glowica samonaprowadzajaca pocisku pozyskuje
obraz termiczny wybranego fragmentu terenu, na ktorym znajduje si¢ cel. Wystarczajaca
réznica temperatur lub wspotczynnikow emisji celu 1 otoczenia, umozliwia wyrdznienie celu
na uzyskiwanym obrazie. Uzyskany obraz w spektrum termicznym lub widzialnym
promieniowania jest nastepnie analizowany z wykorzystaniem odpowiednich algorytmow,
w celu identyfikacji samego celu 1 okreslenia jego polozenia na obrazie. Taki sposob realizacji
sledzenia celu wymaga jednak wyposazenia pocisku w uktad mikroprocesorowy, dysponujacy
odpowiednio wysoka mocg obliczeniowa. Proces $ledzenia celu z wykorzystaniem
naprowadzania obrazowego jest podatny na zaktocenia, dlatego niektore rozwigzania
zapewniaja dodatkowg ingerencj¢ operatora w proces Sledzenia celu, w trakcie trwania lotu
pocisku (w literaturze angielskiej tzw. tryb man-in-the-loop [8]). Systemy samonaprowadzania
aktywnego 1 pasywnego, ze wzgledu na brak konieczno$ci o$wietlenia celu przez zewngtrzne
stanowisko, majg mozliwos¢ pracy w tzw. trybie Fire & Forget (z ang. odpal 1 zapomnij)
[1,4,5].
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2.2.3. Systemy autonomiczne

Systemy autonomiczne zaliczane sg do tzw. programowych uktadéw naprowadzania,
w ktorych ksztatt trajektorii lotu pocisku ustalany jest jeszcze przed rozpoczgciem lotu.
Sterowanie programowe w trakcie trwania lotu pocisku nie wykorzystuje informacji
o aktualnym potozeniu celu. Systemy autonomiczne w pociskach przeciwpancernych
wykorzystuja najczesciej uktady nawigacji zyroskopowej lub bezwtadnosciowej (inercyjnej).
Nawigacja zyroskopowa opiera swoje dziatanie na danych pochodzacych z zyroskopéw lub
czujnikow predkosci katowych, np. typu MEMS (ang. Micro Electro-Mechanical System).
Te dane sg nastgpnie przeliczane, przez jednostke obliczeniowg znajdujacg si¢ w pocisku, na
polozenie katowe pocisku w przestrzeni. System autonomiczny moze w takim przypadku
kontrolowa¢ chwilowe potozenie katowe pocisku, a tym samym kierunek lotu. Rozwinigciem
ukladow nawigacji zyroskopowej sa uktady bezwladnos$ciowe (ang. Inertial Navigation
System, INS). Oprocz zyroskopdéw lub czujnikow predkosci katowych, pozwalajacych na
pomiar polozenia katowego pocisku, uktady bezwladno$ciowe wyposazone sg w akcelerometry
umozliwiajace pomiar przyspieszen liniowych pocisku. Uktad zyroskopoéw i akcelerometrow
pozwalajacy na pomiar predkosci katowych i1 przy$pieszen liniowych wzdluz trzech
ortogonalnych kierunkéw w uktadzie odniesienia zwigzanym z pociskiem, pozwala na
wyznaczenie pozycji 1 potozenia katowego pocisku w przestrzeni. Przeliczenie uzyskanych
predkosci katowych 1 przys$pieszen liniowych na polozenie pocisku w przestrzeni, realizowane
jest przez uktad obliczeniowy umieszczony w pocisku. Uklad obliczeniowy w celu okreslenia
potozenia pocisku oraz jego katowej orientacji przestrzennej wykonuje operacje catkowania
przychodzacych danych, co ze wzgledu na niedoktadno$¢ pomiarowag samych czujnikow
powoduje narastanie btgdu nawigacji w czasie. Jest to zasadniczy problem systemow
autonomicznych wykorzystujacych nawigacj¢ zyroskopowa lub inercyjng. Ponadto systemy
autonomiczne nie pozwalaja na reakcje pocisku na zmian¢ potozenia badz predkosci celu
w trakcie trwania lotu pocisku. Przyktadem pocisku przeciwpancernego naprowadzanego
jedynie w oparciu o autonomiczny system kierowania, jest opracowany przez spotke Saab
Bofors Dynamics pocisk NLAW [9]. Oparcie nawigacji jedynie o sterowanie autonomiczne
moze ogranicza¢ maksymalny efektywny zasieg razenia pocisku, ktory w przypadku NLAW
wynosi 800 m. W zwigzku z tym systemy autonomiczne w pociskach przeciwpancernych
najczesciej stosowane sg jako uzupehienie dla innego, gtdwnego systemu kierowania, czego
przyktadem moze by¢ pocisk Spike NLOS [8]. Ze wzgledu na zasieg strzalu, dochodzacy do
32 km, przez poczatkowa czgs¢ lotu Spike NLOS moze by¢ kierowany za pomoca nawigacji
inercyjnej, tak aby w koncowej fazie lotu, po przechwyceniu celu, kierowaé si¢
z wykorzystaniem samonaprowadzania pasywnego [1, 4, 5, 8, 9].

2.3. Przeglad literaturowy ppk z funkcja Top Attack

Systemy ppk podzieli¢ mozna wedlug kryterium realizacji ataku na cel, co bezposrednio
zwigzane jest z trajektorig lotu samego pocisku (rys. 2.6). Najbardziej podstawowym sposobem
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atakowania celu przez ppk jest tzw. atak bezposredni (w lit. ang. Direct Attack). Pocisk w trybie
ataku bezposredniego kierowany jest zasadniczo wzdluz linii obserwacji celu, jednakze
mozliwe jest wystgpowanie niewielkiego przewyzszenia toru lotu pocisku nad lini¢ tgczaca
wyrzutni¢ z celem. W trybie ataku bezposredniego pocisk uderza od strony widocznej celu
z miejsca znajdowania si¢ wyrzutni. W zwigzku z tym w wiekszosci przypadkow, gdy ppk
wystrzeliwane sg z platform ladowych, miejscem uderzenia pocisku bedzie pancerz przedni,
boczny lub tylni pojazdu. W trybie ataku z gornej potsfery pocisk kierowany jest nad cel, tak
aby glowica bojowa pocisku mogta przebi¢ gorng czg¢s¢ pancerza pojazdu. We wspotczesnych
konstrukcjach pojazdéw opancerzonych (w tym czolgéw podstawowych) przyjmuje si¢
bowiem, ze strop jest jedng z najstabiej opancerzonych stref pojazdu [1, 5].

Top Attack

o — WS CED Cmm e
- -

Wyrzutnia - Overfly Top Attack N\
pd

K Direct Attack m

Rys. 2.6. Graficzna ilustracja torow lotu pocisku realizujqcego atak bezposredni celu (Direct Attack)
i atak celu z gornej polsfery (Top Attack i Overfly Top Attack). Zrédlo: opracowanie wlasne

Istnieje niewiele opracowan naukowych dotyczacych zastosowania trybu ataku celu
z gornej potsfery w przeciwpancernych pociskach kierowanych. W istniejacych opracowaniach
wyr6zni¢ mozna dwa sposoby realizacji ataku z gornej potsfery. Pierwszym jest realizacja ataku
poprzez wstgpne wyniesienie pocisku przeciwpancernego na zadang wysokos$¢ 1 koncowe
sprowadzenie go po stromej trajektorii w kierunku celu (Top Attack). Drugi sposéb to
prowadzenie ppk nieco powyzej linii taczacej wyrzutni¢ z celem 1 jego detonacja, gdy znajduje
si¢ na niewielkiej (np. 4 m) wysokos$ci nad celem. Jest to tak zwany tryb Overfly Top Attack
[1, 9]. Zastosowanie drugiego sposobu wymaga jednak uzycia pocisku stabilizowanego
przeciw obrotom w locie oraz gtowicy bojowej skierowanej w dot. Tryb ten ze wzgledu na
warunek braku obrotow wokot osi podtuznej pocisku, nie moze zosta¢ zastosowany
w prezentowanym w dalszych rozdzialach pracy demonstratorze ppk, dlatego w analizie
literatury pomini¢to ten sposob naprowadzania. Przykltadem opracowania, w ktorym
przedstawiono oba wyzej wymienione sposoby ataku celu z gornej poisfery, jest artykut pt.
» Wybrane algorytmy automatycznego naprowadzania przeciwpancernego pocisku rakietowego
atakujacego cel z goérnego pulapu” autoréw Zbigniewa Koruby i1 Lukasza Noconia [10].
W pracy przedstawiono réwniez wyprowadzenie roOwnan algorytmu oraz wyniki badan
symulacyjnych z wykorzystaniem modelu matematyczno-fizycznego pocisku. Praca ta byla
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inspiracjag podczas opracowywania nowego algorytmu sterujacego ppk, przedstawionego
w rozdziale 7 niniejszej pracy. W pracy pt. ,,Automatic control of an anti-tank guided missile
based on polynomial functions” autorow Zbigniewa Koruby i Lukasza Noconia [11]
zaproponowano zastosowanie funkcji wielomianowych do wyznaczenia toru lotu dla pocisku.
Odchylenia od zadanego toru lotu s3 wykrywane i kompensowane z wykorzystaniem regulatora
PD (ang. Proportional-Derivative Controller). Uzyty algorytm wymaga dostarczenia, jako
danej wejsciowej, doktadnej pozycji pocisku w przestrzeni oraz aktualnej odleglosci migdzy
celem a samym pociskiem. W przypadku ruchu samego celu wspolczynniki funkcji
wielomianowej sg uaktualniane w trakcie lotu, tak aby dopasowaé miejsce uderzenia pocisku
do aktualnej pozycji celu. Autopilot ppk w swojej dotychczasowej wersji nie posiadat
informacji o aktualnym potozeniu pocisku w locie, co sktonito autora rozprawy doktorskiej do
poszukiwan metod pozwalajacych na wyznaczenie aktualnego polozenia pocisku oraz
odlegto$ci miedzy pociskiem a celem. Opis proponowanych metod znajduje si¢ w rozdziale 7
niniejszej pracy. W artykule pt. ,,Guidance philosophy for impact angle maximization for anti-
tank flight vehicle” autorzy Sirisha i Ranajit [12] przedstawiaja z kolei koncepcje, w ktorej lot
ppk podzielono na dwie fazy: wznoszaca i1 opadajaca. W fazie wznoszacej autopilot dazy do
ustawienia pocisku w taki sposob, aby kat odchylenia zyroskopu glowicy $ledzacej od osi
podtuznej pocisku osiagnat ustalong warto$¢. Z kolei w fazie opadajacej autopilot naprowadza
pocisk wedlug metody proporcjonalnej nawigacji. Kluczowe w tej metodzie jest wlasciwe
wyznaczenie momentu przej$cia miedzy obiema fazami, ktory autorzy pracy wyznaczaja na
podstawie predkosci katowej linii obserwacji celu. W nowym algorytmie kierowania ppk,
opisanym w rozdziale 7, lot pocisku podzielony zostal na cztery fazy. Fazy I 1 Il to fazy lotu
wznoszace, a [I1 1 IV to fazy opadajace. Fazy wznoszace lotu w nowym algorytmie kierowania
ppk, realizowane sa w sposéb podobny do zaprezentowanego we wspomnianym artykule
autoréw Sirisha 1 Ranajit [12]. Inaczej jednak zrealizowano fazy opadajace, jak réwniez
zaproponowano inne metody realizacji przej$cia miedzy fazami lotu. Istniejg opracowania
algorytmow wykorzystujacych regulator liniowo-kwadratowy (ang. Linear-Quadratic
Regulator, LQR) do optymalizacji kata uderzenia w cel [13, 14, 15]. Zastosowanie tego
regulatora jest jednak uzasadnione w przypadku optymalizacji wskaznika jako$ci opartego o

wiecej niz jedng zmienng stanu [1].

2.4. Przeglad konstrukcji wspolczesnych ppk

Obecnie na swiecie istnieje wiele réznych konstrukcji ppk umozliwiajacych zwalczanie
celow opancerzonych. Konstrukcje te roznig si¢ miedzy innymi zasiggiem razenia,
zastosowanymi metodami sterowania oraz zdolno$cig do przebijania pancerzy. Istnieja pociski
zdolne do przebicia pancerzy przednich najci¢zej opancerzonych czotgéw podstawowych, jak
réwniez pociski zdolne do zwalczania tylko lekko opancerzonych pojazdow. Pociski te moga
by¢ rowniez przenoszone za pomocg roznych platform, takich jak smigtowce, pojazdy ladowe
oraz oczywiscie przez piechotg. Zasieg ppk przenoszonego przez piechotg 1 wystrzeliwanego
za pomocg wyrzutni recznej, zazwyczaj nie przekracza kilku kilometrow. Jest to zwigzane
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z faktem, ze zwickszenie zasiggu pocisku najczes$ciej wymaga zastosowania wigkszej ilosci
paliwa rakietowego, co zwigksza masg, a pocisk uzywany przez piechot¢ nie moze by¢ zbyt
ciezki. Dodatkowo, reczny zestaw ppk ze wzgledu na ograniczenia masowe posiada zazwyczaj
mniejsze zdolnosci do wykrywania celow odlegtych, niz jej odpowiedniki znajdujace si¢ na
pojazdach, gdzie limity masowe sg wyzsze. Ppk wystrzeliwane z ziemi czgsto wymagaja, aby
cel znajdowat si¢ w zasiggu pola widzenia wyrzutni. Oznacza to, ze konieczne jest odpowiednie
umiejscowienie w terenie zestawu ppk wzgledem potencjalnego celu, tak aby obserwacja celu
przez wyrzutni¢ nie byta zaktdcona przez przeszkody terenowe. Teren silnie pofaldowany lub
zurbanizowany moze wigec powodowac ograniczenie efektywnego zasiggu strzatlu tego typu
zestawow ppk. Niedogodnosci tej nie posiadajg systemy ppk wyposazone w opcj¢ przechwytu
celu w trakcie trwania lotu pocisku. W tego typu zestawach ograniczenie zasiggu wynika
w wigkszym stopniu z czynnikéw technicznych, takich jak zastosowany system nawigacji,
naped 1 aerodynamika samego pocisku. Systemy ppk umieszczone na platformach lotniczych,
takich jak $migtowce, samoloty lub drony, posiadaja nad ich odpowiednikami naziemnymi
znaczng przewage w mozliwosciach obserwacyjnych oraz w mobilnosci. W przypadku
platform lotniczych mozna zatozy¢, ze zasieg systemu ppk jest w praktyce bardziej uzalezniony
od zasiegu samej platformy niz pocisku. Zasieg samego pocisku wystrzeliwanego np. ze
$miglowca moze mie¢ jednak duze znaczenie, gdy chcemy unikna¢ narazenia samej platformy
na wrogi ostrzal. W dalszej czgsci podrozdziatu 2.4. przedstawiono charakterystyki kilku

wspodtczesnych ppk [3].

2.4.1. Przeciwpancerny pocisk kierowany FGM-148 Javelin

FGM-148 Javelin to amerykanski przeciwpancerny pocisk kierowany, opracowany
w latach 90-tych ubieglego wieku przez firmy Texas Instruments 1 Martin Marietta.
W 1996 roku rozpoczeto produkcje seryjng w zaktadach Raytheon 1 Lockheed Martin. Od tego
czasu powstato wiele nowych wersji pocisku, bgdacych ulepszonymi wersjami pierwotnej
konstrukeji. Pocisk wystrzeliwany jest z wyrzutni rgcznej, przez pojedynczego zotnierza.
System Javelin skfada si¢ z modutu CLU (ang. Command Launch Unit), pojemnika
transportowo-startowego oraz samego pocisku. Modut CLU stuzy do wykrywania, $ledzenia
1 identyfikacji celu, wyposazony jest w kamere dzienng i termowizyjng z powigkszeniem
obrazu. Pocisk wyposazony jest w system samonaprowadzania pasywnego. Gtowica §ledzaca
pocisku zawiera polprzewodnikowa matryce FPA (ang. Focal Plane Array) sktadajacg sie
z macierzy 64 x 64 elementow detekcyjnych wykonanych z HgCdTe. Glowica posiada zdolno$¢
obrazowania celu w spektrum podczerwieni (IIR — ang. Imaging Infrared), wykorzystujac
promieniowanie termiczne emitowane przez cel. Matryca FPA schiadzana jest przed
wystrzeleniem pocisku 1 w trakcie jego lotu, w celu zwigkszenia czulosci elementow
detekcyjnych. Do schtodzenia matrycy wykorzystywany jest sprezony gaz, ktorego temperatura
ulega obnizeniu w wyniku rozpr¢zenia. Obraz termalny celu pochodzacy z glowicy $ledzace;j
jest przekazywany do systemu sterowania pociskiem, w ktorym obraz ten jest porownywany
z obrazem zapisanym w pami¢ci komputera poktadowego pocisku. Gltowica §ledzaca podaza
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za wybranym celem, przekazujac jednoczes$nie informacj¢ o potozeniu celu do systemu
sterujacego/autopilota. Pocisk Javelin zbudowany jest w uktadzie klasycznym, gdzie stery
znajduja si¢ za statecznikami 1 wyposazony jest w sterowanie dwukanatowe (dwie pary steréw).
Zespot napedowy sktada si¢ z dwuzakresowego silnika rakietowego, pracujacego
w zakresie startowym i marszowym. W obu zakresach pracy silnika wykorzystana jest wspolna
dysza wylotowa. Silnik startowy rozpoczyna i konczy prace jeszcze w pojemniku
transportowo-startowym, chronigc w ten sposdb zotnierza przed poparzeniem gazami
wylotowymi (rys. 2.7). Silnik marszowy uruchamiany jest dopiero w momencie, gdy pocisk
przelecial juz ok. 10 m i 0§ podtuzna pocisku odchylona jest od miejsca startu, co minimalizuje
ryzyko odniesienia obrazen przez obstuge wyrzutni [1, 5, 9, 16].

Rys. 2.7. FGM-148 Javelin. Zrédto: Wikimedia Commons [17]

Mozliwe do zastosowania sa dwa tryby ataku: atak bezposredni (ang. Direct Attack) oraz
atak z gornej poltsfery (ang. Top Attack). W trybie Direct Attack pocisk leci na wysokosci nie
przekraczajacej 60 m, natomiast w trybie Top Attack pocisk wznosi si¢ na wysokos¢ ok. 160 m
1 uderza w cel od gory. Przedziat bojowy pocisku wyposazony jest w tandemowa glowice
kumulacyjng, w ktorej gtowny strumien kumulacyjny formowany jest wzdtuz osi podtuznej
pocisku. Deklarowana przez producenta przebijalno$¢ pancerza to 760 mm RHA za pancerzem
reaktywnym typu ERA (ang. Explosive Reactive Armour). Masa pocisku z pojemnikiem
transportowo-startowym wynosi 15,9 kg a masa CLU 6,4 kg. Zestaw w konfiguracji
przygotowanej do oddania strzalu ma wiec taczng mase 22,3 kg. Sam pocisk ma dtugos¢
1081 mm 1 $rednice 127 mm. Dtugos$¢ pojemnika transportowo-startowego wynosi 1214 mm.
Zasieg oddania strzatu wynosi 4 km, a w przypadku zastosowania CLU umieszczonego na
pojezdzie wzrasta do 4,75 km. Do obstugi systemu przeznaczane sg standardowo 1-2 osoby
[1,5,9,16].

24



2.4.2. System przeciwpancerny Stugna-P

Stugna-P (lub Skif) to ukraifiski system przeciwpancerny wyposazony w pociski
kierowane RK-2, opracowany na przetomie pierwszego i drugiego dziesi¢ciolecia XXI wieku
przez biuro konstrukcyjne ,tucz” z Kijowa. Od 2011 roku znajduje si¢ na wyposazeniu
ukrainskich sit zbrojnych. Pocisk naprowadzany jest na cel za pomocg systemu sterowania
w wigzce laserowej (ang. Beam Rider). Wigzka laserowa generowana jest przez modut
zintegrowany z wyrzutnig. Stanowisko naprowadzania sktada si¢ z modutu tworzacego wigzke
promieniowania laserowego, kamery dziennej i termalnej, tréjnogu oraz serwomechanizmu
stuzacego do zdalnego sterowania katowym potozeniem stanowiska w ptaszczyznie poziomej
1 pionowej (rys. 2.8). Stanowisko naprowadzania polaczone jest przewodowo ze stanowiskiem
zdalnego sterowania PDU-215, na ktorym wys$wietlany jest obraz ze stanowiska naprowadzania
oraz mozliwe jest zadawanie komend sterujgcych stanowiskiem. Rozwigzanie takie zapewnia
dodatkowe bezpieczenstwo operatorowi, ktory moze pozosta¢ w ukryciu na czas oddania
strzalu 1 lotu pocisku. Zadaniem stanowiska naprowadzania jest utrzymanie wigzki
promieniowania w kierunku celu przez caty czas trwania lotu pocisku. Zadanie to moze by¢
realizowane w trybie manualnym lub automatycznym. Pociski RK-2 zbudowane sg w uktadzie
klasycznym i wyposazone sg w sterowanie jednokanalowe. Zastosowanie jednej pary sterow
wymusza wprowadzenie pocisku w ruch obrotowy dookota osi podtuznej, w czasie trwania lotu
pocisku. Zespdt napgedowy sktada si¢ z rakietowego silnika startowego i marszowego. Silnik
startowy, stuzacy do wstepnego rozpedzenia pocisku, wypala si¢ jeszcze, gdy pocisk znajduje
si¢ w pojemniku transportowo-startowym. Po wystrzeleniu pocisku z pojemnika silnik startowy
oddziela si¢ od reszty konstrukcji pocisku. Dalsze przyspieszenie realizowane jest przez silnik
marszowy. Obie dysze silnika marszowego umieszczone sg z bokow platowca rakiety, co
umozliwito umieszczenie odbiornika optycznego (systemu sterowania w wigzce) z tytu rakiety.
Jest to rozwigzanie konstrukcyjne powszechnie stosowane w pociskach kierowanych w wigzce

laserowej [8, 9, 18].
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Rys. 2.8. Zestaw przeciwpancerny Stugna-P. Zrédlo: Wikimedia Commons [19]

Pocisk co do zasady leci torem prostoliniowym do celu, cho¢ mozliwe jest uzyskanie
pewnego przewyzszenia toru lotu pocisku przez odpowiednie ukierunkowanie wigzki laserowej
emitowanej przez stanowisko naprowadzania. Pozwala to na op6znienie skierowania wigzki
bezposrednio na cel, co ma znaczenie w przypadku strzalu do pojazdu wyposazonego
w odpowiedni system wykrywajacy promieniowanie laserowe. Pocisk leci do celu w trybie
ataku bezposredniego. Jest to rekompensowane przez stosunkowo duza przebijalnosé
tandemowej glowicy kumulacyjnej, ktora w przypadku pocisku RK-2S wynosi co najmniej
800 mm RHA znajdujacego si¢ za ERA, a w przypadku pocisku RK-2M-K wynosi co najmnie;j
1000 mm RHA znajdujacego si¢ za ERA. System Stugna-P posiada rowniez mozliwos¢
zastosowania pociskow z glowicami odtamkowymi, sg to RK-20F i RK-2M-OF. Pociski
wystepuja w dwoch réznych rozmiarach. Srednica pociskéw RK-2S i RK-20F wynosi 130 mm.
Masa pocisku z pojemnikiem transportowo-startowym wynosi 30 kg a dlugo$¢ pojemnika to
1360 mm. Srednica pociskéw RK-2M-K i RK-2M-OF wynosi natomiast 152 mm. Masa tych
pociskdw z pojemnikiem transportowo-startowym wynosi 37 kg a dlugo$¢ pojemnika to
1435 mm. System Stugna-P z pociskiem RK-2 i RK-2M umozliwia zwalczanie celéw
z odlegtosci od 100 do 5500 m w dzien i od 100 do 3000 m w nocy. Masa cato$ci systemu
w przypadku zastosowania pociskow o srednicy 130 mm wynosi 97 kg, a w przypadku
pociskow o $rednicy 152 mm wynosi 104 kg. Ze wzgledu na stosunkowo duzg mase systemu,
do jego obstugi przeznaczane sa standardowo 3-4 osoby. System Stugna-P moze by¢ rowniez
umieszczony na pojezdzie, co redukuje liczbe zalogi potrzebna do jego obstugi [8, 9, 18].
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2.4.3. System przeciwpancerny Korsarz

Korsarz (ukr. Kopcap) to ukrainski system przeciwpancerny wyposazony w pociski
kierowane RK-3, opracowany w pierwszym dziesi¢cioleciu XXI wieku przez biuro
konstrukcyjne ,,Luch”. Od 2017 roku znajduje si¢ na wyposazeniu ukrainskich sit zbrojnych.
Caty system jest konstrukcyjnie bardzo zblizony do systemu Stugna-P, jednocze$nie bedac od
niego wyraznie mniejszym (rys. 2.9). W obu systemach zastosowano taki sam sposob
naprowadzania (w wigzce laserowej), pociski zbudowane sa w ukladzie klasycznym
1 wyposazone sa w sterowanie jednokanatowe. W systemie Korsarz nie zastosowano jednak
sterowanego zdalnie stanowiska naprowadzania, tak jak to ma miejsce w przypadku systemu
Stugna-P. Stanowisko naprowadzania systemu Korsarz sterowane jest manualnie przez
operatora. Stanowisko naprowadzania sktada si¢ z lasera tworzacego wiagzk¢ promieniowania,
celownika optycznego oraz trojnogu. Istnieje mozliwo$¢ zamontowania w stanowisku kamery
termalnej [9, 20, 21].

Rys. 2.9. System Korsarz. Zrédlo: Wikimedia Commons [22]

Masa pocisku z pojemnikiem transportowo-startowym wynosi 15,5 kg a diugos¢
pojemnika to 1180 mm. Srednica pociskéw wynosi 107 mm. Masa calego systemu wynosi
35,8 kg. W porownaniu do systemu Stugna-P system Korsarz ma mniejszy zasi¢g, wynoszacy
2,5 km oraz mniejszg przebijalnos¢ tandemowej glowicy kumulacyjnej, wynoszaca co najmnie;j
550 mm RHA znajdujacego si¢ za ERA (pocisk RK-3K). Mozliwe jest réwniez uzycie pocisku
RK-30F wyposazonego w bojowa glowica odtamkowa [9, 20, 21].

27



2.4.4. System przeciwpancerny 9K135 Kornet

Kornet to rosyjski system przeciwpancerny opracowany w latach 90-tych ubieglego
wieku przez biuro konstrukcyjne KBP Instrument Design Buerau. System wszedt do stuzby
w sitach zbrojnych federacji rosyjskiej w 1998 roku, a za jego produkcje odpowiada m.in.
przedsigbiorstwo Degtyaryov Plant. System ten pod wzgledem sposobu naprowadzania oraz
gabarytow samego pocisku przypomina ukrainski system Stugna-P (rys. 2.10). Pocisk
kierowany jest do celu za pomocg systemu sterowania w wigzce laserowej. Pociski 9M133
zbudowane sa w uktadzie aerodynamicznym ,kaczka” (stery umieszczone sg z przodu
a stateczniki z tylu pocisku) i wyposazone sa w sterowanie jednokanatowe. Zastosowanie jedne;j
pary ster6w wymusza wprowadzenie 1 utrzymanie pocisku w ruchu obrotowym dookota osi
podtuznej, w czasie trwania lotu pocisku. Zespdt napgdowy sktada si¢ z rakietowego silnika
startowego 1 marszowego. Po wystrzeleniu pocisku z pojemnika silnik startowy nie oddziela od
reszty konstrukcji pocisku, tak jak to ma miejsce w przypadku pocisku RK-2 systemu
Stugna-P. Obie dysze silnika marszowego umieszczone sg z bokdéw platowca rakiety. Pocisk co
do zasady leci torem prostoliniowym do celu, cho¢ mozliwe jest uzyskanie pewnego
przewyzszenia toru lotu pocisku przez odpowiednie ukierunkowanie wigzki laserowej

emitowanej przez stanowisko naprowadzania [1, 9, 23].
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Rys. 2.10. System Kornet. Zrédto: Wikimedia Commons [24]

System 9K 135 Kornet i jego eksportowy odpowiednik Kornet-E w swojej podstawowe;j
wersji przenoszonej przez zotnierzy piechoty, sklada si¢ ze stanowiska naprowadzania
(wyposazonego w laser tworzacy wiazke promieniowania, celownik optyczny i kamerg
termalng), trojndg oraz pocisk 9IM133-1 lub 9MI133F-1. Laczna masa systemu w tej
konfiguracji wynosi 63,7 kg. System ten moze by¢ przenoszony przez dwie osoby, jak rowniez
mozliwy jest montaz na pojazdach. Zasieg systemu to 5,5 km. Wersja systemu o oznaczeniu
Kornet-M 1 jej eksportowy odpowiednik Kornet-EM ma zwigkszony zasieg do 8 km przy
zastosowaniu pociskow IM133M-2 1 9M133FM-2 oraz do 10 km przy zastosowaniu pocisku
9M133FM-3. System Kornet-M/EM jest wyposazony w stanowisko automatycznie §ledzace
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cel. Przykladem takiego zautomatyzowanego stanowiska jest platforma Kornet-D sktadajaca
si¢ z dwdch niezaleznych wyrzutni zawierajacych po 4 pociski 9M133M-2 kazda. Wyrzutnie
te posiadajg niezalezne systemy automatycznego $ledzenia celu, co daje systemowi zdolnos¢
rownoczesnego naprowadzenia dwdch pociskow na ten sam lub dwa rézne cele. Przebijalnos¢
pociskow przeciwpancernych 9M133-1 oraz 9M133M-2 wynosi odpowiednio 1200 mm
1 1300 mm RHA za ERA. Pociski 9M133F-1 1 9MI133FM-2 wyposazone s3 w glowice
termobaryczng o sile wybuchu 10 kg TNT (trotylu). Pocisk 9M133FM-3 wyposazony jest
natomiast w glowice odtamkowa o sile wybuchu 7 kg TNT. Masa pociskow z pojemnikiem
transportowo-startowym wynosi 29 kg dla pociskow 9M133-119M133F-1, 31 kg dla pociskow
OM133M-219M133FM-2 oraz 33 kg dla pocisku 9M133FM-3. Pociski majg srednice 160 mm,

a dlugos$¢ pojemnika transportowo-startowego wynosi 1210 mm [1, 9, 23].

2.4.5. System przeciwpancerny BGM-71 TOW

BGM-71 TOW (ang. Tube-launched, Optically-tracked, Wire-guided) to system
przeciwpancerny produkcji USA, opracowany w latach 60-tych ubieglego wieku przez firme
Hughes Aircraft. System ten wszedt do stuzby w armii USA w 1970 roku i obecnie jest
produkowany przez firm¢ Raytheon. Od tego czasu system ten doczekat si¢ wielu modyfikacji,
zardOwno stanowiska naprowadzania, jak 1 samego pocisku. System naprowadzania
wykorzystywany w BGM-71 TOW to SACLOS (ang. Semi-Automatic Command to Line of
Sight), czyli potautomatyczne kierowanie wedlug linii obserwacji celu. Komunikacja migdzy
pociskiem a stanowiskiem naprowadzania odbywa si¢ za pomoca przewodu rozwijanego
w trakcie lotu pocisku. Stanowisko naprowadzania okresla polozenie katowe pocisku w locie
dzigki modulowanym btyskom lampy ksenonowej umieszczonej z tytu pocisku. Zadaniem
operatora jest §ledzenie celu podczas catego lotu pocisku. System w wersji TOW ITAS (ang.
Improved Target Acquisition System) sklada si¢ z wyrzutni, trojnogu, mechanizmu
obracajacego stanowisko naprowadzania w ptaszczyznie pionowej i poziomej, modutu TAS
(ang. Target Acquisition Subsystem), modulu FCS (ang. Fire Control Subsystem) i modutu
zasilania LBB (ang. Lithium Battery Box) (rys. 2.11). Modut TAS posiada zintegrowang optyke
Sledzaca, zaréwno cel, jak i pocisk w locie, kamere termalng FLIR (ang. Forward-Looking
Infrared), noktowizor oraz dalmierz laserowy. Modut FCS realizuje natomiast obliczenia
zwigzane z naprowadzaniem pocisku [1, 5, 9, 25].
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Rys. 2.11. System BGM-71 TOW ITAS. Zrédlo: Wikimedia Commons [26]

Pociski BGM-71 zbudowane sg w klasycznym uktadzie acrodynamicznym i wyposazone
sa w dwie pary sterow. Zespdl napedowy sktada si¢ z rakietowego silnika startowego
i marszowego. Silnik marszowy wypala si¢, gdy pocisk znajduje si¢ jeszcze w pojemniku
transportowo-startowym. Pierwsza wersja pocisku o oznaczeniu BGM-71A miata zasigg 3 km,
w kolejnych wersjach pocisku zasieg zwigkszono do 3,75 km. W 1983 roku wprowadzono do
stuzby wersje systemu o oznaczeniu TOW 2, w ktérym dokonano ulepszen w stanowisku
naprowadzania oraz samym pocisku. W 1987 roku do produkcji seryjnej wprowadzono pocisk
BGM-71E TOW 2A, posiadajacy tandemowa glowice kumulacyjng zdolna do przebicia
1000 mm RHA pancerza za ERA. Strumien kumulacyjny formowany jest wzdtuz osi podtuzne;j
pocisku. Duze zmiany konstrukcyjne wprowadzono w kolejnym pocisku o oznaczeniu
BGM-71F TOW 2B. W pocisku tym wprowadzono nowy tryb ataku — OTA (ang. Overfly Top
Attack). Poprzednie wersje pocisku BGM-71 atakowaty cel bezposrednio (Direct Attack).
W trybie OTA natomiast pocisk przelatuje nad celem. Gdy pocisk znajduje si¢ bezposrednio
nad celem, inicjowana jest detonacja dwoch skierowanych w dot glowic bojowych
z wybuchowo formowanym penetratorem (EFP — ang. Explosively Formed Projectile).
Zastosowanie dwoch glowic bojowych ma na celu zwigkszenie szans na zniszczenie pojazdu.
Sam moment detonacji jest ustalany przez automatyke pocisku, na podstawie danych z czujnika
magnetycznego 1 optycznego czujnika zblizeniowego. W nowym pocisku o nazwie TOW 2B
Aero, dzigki ulepszeniu aerodynamiki pocisku zwigkszono zasieg do 4,5 km. Masa pocisku
BGM-71F TOW 2B Aero z pojemnikiem transportowo-startowym wynosi ok. 29 kg. Srednica
pocisku to 149 mm a jego dlugos¢ wynosi 1214 mm. Dlugo$¢ pojemnika transportowo-
startowego wynosi 1284 mm. Masa catego systemu w wersji TOW 2 wraz ze stanowiskiem
naprowadzania wynosi ponad 90 kg [1, 5, 9, 25].
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2.4.6. System przeciwpancerny Spike

Spike to przeciwpancerny system produkcji izraelskiej, opracowany i produkowany
gléwnie przez Rafael Advanced Defence Systems (rys. 2.12). Nazwa Spike w dzisiejszym
rozumieniu nie odnosi si¢ do jednego systemu, ale do calej rodziny systemoéw
przeciwpancernych bazujacych na podobnych rozwigzaniach konstrukcyjnych. Podstawowymi
wersjami systemu s3: Spike SR (SR — ang. Short Range) — wersja o najmniejszym zasi¢gu
wynoszacym 50 + 1500 m, Spike MR (MR — ang. Medium Range) — wersja o zasiggu
posrednim wynoszacym 200 + 2500 m, Spike LR i LR2 (LR — ang. Long Range) — wersja
o zasiggu dalekim wynoszacym odpowiednio 200 + 4000 m (wersja LR) 1 200 + 5500 m (wersja
LR2), Spike ER i ER2 (ER — ang. Extended Range) — wersja o wydluzonym zasiggu
maksymalnym wynoszacym odpowiednio 8 km (wersja ER) i 10 km (wersja ER2)
1 Spike NLOS (NLOS — ang. Non Line Of Sight) — wersja o zasiggu maksymalnym
wynoszacym 25 km. Powyzsze zasiggi dotycza pociskow wystrzeliwanych z platform
ladowych. Zasiegi uzyskiwane z platform lotniczych sa wyzsze. Pierwotnym, krajowym
oznaczeniem systeméw Spike jest skrot NT. Oznaczeniem izraelskim systemu w wersji
Spike MR jest NT-Gill, systemu Spike LR jest NT-Spike, a systemu Spike ER jest NT-Dandy.
Cechg wspolng pociskow systemu Spike jest zastosowanie pasywnego samonaprowadzania
pocisku na cel. Glowica $ledzgca pocisku wyposazona jest w kamere termalna a w niektorych
wersjach dodatkowo w dzienng. Obraz z glowicy $ledzacej przesylany jest do komputera
poktadowego pocisku, ktory wykorzystujac zaawansowane metody analizy obrazu, $ledzi
wybrany cel. Dane o potozeniu celu s3 nastgpnie uzywane przez autopilota pocisku do
wypracowania odpowiedniej komendy sterujacej pociskiem [1, 5, 8, 9, 23].

Rys. 2.12. System Spike-LR. Zrédlo: Wikimedia Commons [27]

Pociski systemu Spike zbudowane sa w klasycznym uktadzie aerodynamicznym
1 wyposazone s3 w dwie pary sterow. Pociski stabilizowane sg przeciw obrotom wokot swojej
osi podtuznej, co jest istotne dla stabilnosci odbieranego obrazu z kamer pocisku. Ze wzgledu
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na zastosowanie pasywnego samonaprowadzania pocisku na cel, wszystkie wersje systemu
Spike posiadaja pelng zdolno$¢ do pracy w tzw. trybie Fire & Forget (z ang. odpal i zapomnij).
Dodatkowo, wersje systemu o oznaczeniach LR, ER 1 NLOS posiadaja dwukierunkowg
komunikacje¢ miedzy pociskiem a stanowiskiem startowo-celowniczym. Komunikacja odbywa
si¢ za pomocg $wiattowodu i/lub tacza radiowego (RF). Pozwala to operatorowi na obserwacje
celu z kamery umieszczonej w glowicy $ledzacej pocisku oraz na zmiang trajektorii lotu
pocisku w trakcie trwania lotu. Taki tryb pracy nosi nazwe¢ Fire & Observe (ang. odpal
1 obserwuj). Mozliwe jest rowniez wystrzelenie pocisku w konkretny rejon z wykorzystaniem
nawigacji inercyjnej (INS), tzw. tryb Fire to Grid (z ang. odpal w kierunku obszaru), a nast¢pnie
przechwycenie celu przez gtowice sledzaca juz w trakcie trwania lotu pocisku, tzw. Lock-on
After Launch (z ang. przechwyt po wystrzale). Zespot napedowy sktada si¢ z rakietowego
silnika startowego 1 marszowego. Silnik startowy, stuzacy do wstepnego rozpedzenia pocisku,
wypala si¢ jeszcze, gdy pocisk znajduje si¢ w pojemniku transportowo-startowym. Pociski
systemu Spike posiadaja zdolno$¢ do dziatania w trybie Top Attack oraz Direct Attack.
Przebijalnos¢ tandemowej glowicy kumulacyjnej pocisku rézni si¢ w zaleznosci od wersji
systemu, jednakze zastosowanie trybu Top Attack (we wszystkich wersjach, poza wersja SR)
pozwala na zniszczenie praktycznie kazdego opancerzonego pojazdu na polu walki. Istnieja
wersje pocisku, gdzie zastosowano glowice odlamkowa. Stanowisko startowo-celownicze
systemu Spike w wersjach MR, LR 1 ER wyposazone jest w celownik dzienny oraz termalny.
Pocisk w wersji Spike SR wraz z wyrzutnig ma mas¢ 9,8 kg. Wyrzutnia Spike SR wyposazona
jest w prosty celownik optyczny. Pociski z pojemnikiem transportowo-startowym w wersji
Spike MR 1 LR(2) maja mas¢ wynoszaca ok. 13 kg. Dlugos¢ pojemnika transportowo-
startowego wynosi 1200 mm a jego $rednica 130 mm. Masa catego zestawu (wraz z CLU)
w wersji naziemnej wynosi w tej konfiguracji ok. 26,5 kg. Pocisk z pojemnikiem transportowo-
startowym w wersji Spike-ER(2) ma mase 34 kg. Dlugos¢ pojemnika wynosi 1670 mm
a $rednica 170 mm. Pocisk w wersji Spike-NLOS, ze wzgledu na swoje rozmiary i mase,
przeznaczony jest do wystrzeliwania jedynie z pojazdow ladowych lub platform lotniczych.
Laczna masa pocisku z pojemnikiem transportowo-startowym wynosi 71 kg [1, 5, 8, 9, 23].

2.4.7. Pocisk Brimstone

Brimstone to przeciwpancerny pocisk kierowany produkcji brytyjskiej, poczatkowo
przeznaczony do wystrzeliwania z platform lotniczych a po6zniej rowniez naziemnych
(rys. 2.13). Pocisk w swojej pierwszej wersji opracowywany byt w latach 90-tych ubiegtego
wieku 1 wszedl do stuzby w armii brytyjskiej w 2005 roku. Pocisk jest aktywnie
samonaprowadzany na cel z wykorzystaniem promieniowania radiowego z zakresu mikrofal.
Aktywna glowica samonaprowadzajaca dziala na zasadzie radaru — emituje promieniowanie
mikrofalowe 1 rejestruje powracajacy po odbiciu od przeszkody sygnal, ktéry nastgpnie
przetwarzany jest na obraz terenu w wysokiej rozdzielczosci. Wysoka rozdzielczo$¢ obrazu
uzyskiwana jest migdzy innymi dzigki zastosowaniu promieniowania mikrofalowego
o wysokiej czestotliwosci wynoszace] 94 GHz. Przez poczatkowa czgs¢ lotu kierowanie
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realizowane jest z wykorzystaniem nawigacji inercyjnej (INS), natomiast w koncowe;j fazie lotu
pocisk przechodzi w tryb aktywnego samonaprowadzania na cel. W fazie aktywnego
samonaprowadzania uruchamiana jest glowica $ledzaca, ktérej zadaniem jest wyszukanie,
identyfikacja 1 §ledzenie celu. Pocisk posiada zdolno$¢ identyfikacji celu poprzez pordwnanie
sygnatury radarowej powracajacego sygnatlu radiowego z wzorcami celow zapisanymi
w pamigci komputera pokladowego pocisku. Pocisk jest wigc w stanie pracowa¢ w trybie
Fire & Forget. W rejonach zurbanizowanych i ggsto zaludnionych, gdzie wystepuje mozliwosé
btednej identyfikacji celu przez algorytm pocisku, stosuje si¢ przechwyt celu przez glowice
Sledzaca jeszcze przed wystrzalem pocisku lub wspomaganie identyfikacji celu przez
oswietlenie go promieniowaniem laserowym. Ten drugi sposéb wymaga jednak zastosowania
zmodyfikowanej glowicy Sledzacej, ktora oprocz aktywnej glowicy mikrofalowej zawiera
potaktywna laserowa glowice $ledzaca. Taka glowica, wyposazona w dwa systemy $ledzace,
jest zastosowana w nowych generacjach systemu o oznaczeniu Brimstone 2 1 3 [6, 28, 29].

Rys. 2.13. Trzy pociski Brimstone. Zrédto: Wikimedia Commons [30]

Pociski Brimstone przystosowane sg do wystrzelenia w salwie 1 wspolnego uderzenia na
rozne cele znajdujace si¢ w tym samym rejonie. Pociski moga uderza¢ na cel z gornej potsfery.
Pociski zbudowane sg w uktadzie klasycznym 1 wyposazone sg w sterowanie dwukanatowe.
Pociski stabilizowane sg przeciw obrotom wokot swojej osi podtuznej. Zespot napedowy sktada
si¢ z jednozakresowego silnika rakietowego. Pociski wyposazone sa w tandemowa glowice
kumulacyjng o masie 6,3 kg. Zasieg pocisku Brimstone pierwszej generacji wystrzelonego
z samolotu wynosi ponad 20 km, a ze §miglowca wynosi 12 km. Zasieg pocisku Brimstone 2
wystrzelonego z samolotu wynosi ponad 60 km, a ze $miglowca ponad 40 km. Pocisk
Brimstone 2 ma mase ok. 50 kg, dlugos¢ 1800 mm 1 §rednice 178 mm. W pocisku Brimstone 3
do mozliwosci wystrzelenia z platform powietrznych dodano zdolno$¢ wystrzeliwania
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z pojazdow ladowych do celow odleglych o ponad 10 km. Nie istnieje wersja pocisku

przeznaczona do przenoszenia przez zotierzy piechoty [6, 28, 29].

2.5. Podsumowanie

Obecnie rozwijana nowa generacja ppk bazuje na samonaprowadzaniu pasywnym na cel
z wykorzystaniem promieniowania widzialnego 1 podczerwonego, jednakze pociski
wykorzystujgce inne systemy naprowadzania, starsze generacyjnie, wcigz sg rozwijane. Z tego
powodu na §wiecie istnieje dzisiaj duza r6znorodno$¢ stosowanych metod naprowadzania ppk.
Kazda z metod ma swoje stabsze i mocniejsze strony, co powoduje, ze wybor odpowiedniego
systemu zalezy od konkretnych zatozen i warunkow prowadzenia dziatan wojennych.

34



3. PROJEKT KONCEPCYJNY DEMONSTRATORA PPK

3.1. Wprowadzenie

Demonstrator przeciwpancernego pocisku kierowanego powstat w wyniku wspotpracy
miedzy polskimi firmami MESKO S.A. i CRW Telesystem-Mesko Sp. z 0.0. oraz ukrainskg
firma ,,Luch” Design Bureau. W pracach projektowych oraz w badaniach rozwojowych ppk
braty udziat zespotly zlozone z inzynierow wielu specjalnosci, m.in. mechanikow, elektronikow,
optykow 1 chemikéw. Prace rozwojowe rozpoczeto w 2014 roku. Konstrukcja ppk jest
wzorowana na ukrainskim pocisku RK-3 Kopcap (Korsarz), opracowanym przez biuro
konstrukcyjne ,,Lucz” (ukr. ,,Luch”). Ptatowiec (korpus) pocisku jest identyczny, z niewielkimi
zmianami zaadoptowano rowniez przedzial bojowy, napedowy 1 sterowania lotem.
Oryginalnym polskim rozwigzaniem jest natomiast przedzial nawigacji wyposazony w nowy
uktad naprowadzania pocisku na promieniowanie odbite laserowe (ang. Semi Active Laser
Homing, SALH) oraz nowy autopilot umieszczony w przedziale kierowania i sterujacy lotem
pocisku do celu. Prace badawczo-rozwojowe podzielone zostaly na faze teoretyczna, w ktorej
przeprowadzono badania symulacyjne i eksperymentalng, obejmujaca badania laboratoryjne
i poligonowe. Wyniki badan symulacyjnych postuzyly do opracowania algorytmu sterujacego
pociskiem w locie. Celem prowadzonych badan laboratoryjnych byta weryfikacja poprawnosci
dziatania modutéw pocisku i ich kalibracja przed przystapieniem do badan poligonowych.

0d 2015 roku uczestniczylem w pracach badawczo-rozwojowych nad pociskiem, testach
laboratoryjnych oraz poligonowych. Przeprowadzitem w tym czasie wiele analiz lotu pocisku,
wykorzystujac zebrane podczas prob poligonowych dane i1 na ich podstawie zaproponowatem
wprowadzenie zmian, zwlaszcza w obrebie przedziatu kierowania ppk. W ramach prac
rozwojowych nad pociskiem opracowatem symulator lotu pocisku, co umozliwito
komputerowg symulacj¢ lotu ppk. Symulator wykorzystatem do opracowania nowego
algorytmu kierowania pociskiem. W ramach prac modernizacyjnych opracowatem
oprogramowanie nowej wersji autopilota ppk, ktory w 2023 roku zostal przetestowany
w warunkach poligonowych.

Zestaw demonstratora przeciwpancernego pocisku kierowanego sktada sie ze stanowiska
startowo-celowniczego oraz zespotu wyrzutni. Zasigg zestawu pozwala na oddanie strzalu na
odlegto$§¢ dochodzaca do 2500 m. Naprowadzanie pocisku na cel realizowane jest
z wykorzystaniem systemu potaktywnego samonaprowadzania. Pod$wietlenie celu odbywa sie¢
za pomocy laserowej wigzki promieniowania elektromagnetycznego z zakresu podczerwieni.
Celem zapewnienia prawidtowego naprowadzania pocisku, podswietlenie celu rozpoczyna si¢
jeszcze przed startem pocisku, a konczy si¢ po uderzeniu pocisku w cel. Zastosowany system
kierowania umozliwia uzyskanie bezposrednich trafien w stacjonarny badz ruchomy cel typu
transporter opancerzony, czotg itp. [1, 3, 31].
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3.2. Stanowisko startowo-celownicze

Stanowisko startowo-celownicze o oznaczeniu CLU-P powstato w wyniku wspotpracy
spotek CRW Telesystem-Mesko Sp. z 0.0. oraz PCO S.A. Gléwnym elementem stanowiska jest
modut laserowego pod$wietlacza celu (skrot: LPC, ang. Laser Designator) opracowany
w calosci przez spotke Telesystem. Modut ten réwnoczes$nie petni funkcje dalmierza
laserowego 1 pozwala na pomiar odlegto$ci do celu w zakresie od 0,2 do 20 km z doktadnoscia
do 5 m. LPC emituje wigzk¢ promieniowania podczerwonego o dtugosci fali wynoszacej
1064 nm, w sekwencji impulséw zgodnej ze standardem NATO STANAG 3733. Oznacza to,
ze modut LPC moze by¢ uzywany do wskazywania celu dla kazdego rodzaju amunicji
kierowanej stosujacej standard STANAG 3733 oraz to, ze cel dla ppk moze by¢ wskazany przez
dowolny podswietlacz pracujacy w tym standardzie. Laserowy podswietlacz celu moze by¢
stosowany jako niezalezny modul wskazujacy cel lub moze by¢ zintegrowany z CLU.
Zastosowany w CLU-P laserowy pods$wietlacz celu o oznaczeniu LPD-A, w wersji
przeznaczonej do integracji w ramach zespotow urzadzen optoelektronicznych lub glowic
optoelektronicznych, dzigki zastosowaniu pompowania diodowego posiada mase ponizej 5 kg.
CLU-P zawiera dodatkowo modul wizyjno-celowniczy, opracowany przez spotke PCO,
zawierajagcy kamere dzienng i termalng z chtodzonym detektorem (rys. 3.1). Stanowisko
pozwala na wykrycie standardowego celu NATO z odleglo$ci ponad 10 km 1 jego identyfikacje
z odlegtosci 2,5 km. Obecna masa wersji prototypowej CLU-P wynosi ok. 15 kg, natomiast

wersja docelowa ma mie¢ mas¢ ok. 7-8 kg.

Rys. 3.1. Prototypowy CLU-P umieszczony na tréjnogu. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg TSM

Dla prawidlowego naprowadzenia pocisku nie jest wymagane, aby wyrzutnia znajdowata
si¢ w poblizu stanowiska podswietlajacego cel (CLU-P lub LPC).
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3.3. Wyrzutnia

Na zespot wyrzutni ppk sktadaja si¢: pojemnik transportowo-startowy, mechanizm
startowy oraz podstawa wyrzutni (rys. 3.2). Pojemnik transportowo-startowy zawiera pocisk
wraz z rakietowym silnikiem startowym stuzacym do wypchnigcia pocisku z pojemnika
1 nadania mu wstepnej predkosci liniowej 1 obrotowej. W celu wystrzelenia pocisku pojemnik
mocowany jest do mechanizmu startowego umieszczonego na podstawie wyrzutni [31].

Rys. 3.2. Wyrzutnia ppk na poligonie. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg TSM

Kaliber (najmniejsza $rednica wewnetrzna) pojemnika wynosi 107 mm. Pojemnik jest co
do zasady jednorazowy, jednakze mozliwe jest jego ponowne wykorzystanie po odpowiednim
przygotowaniu i ponownym montazu pocisku w warunkach fabrycznych. Odpowiednie
umiejscowienie pocisku w pojemniku transportowo-startowym jest kluczowe dla poprawnego
wystrzelenia 1 pozniejszego lotu pocisku. Istotnym elementem zespolu wyrzutni jest
mechanizm startowy, przeznaczony do przygotowania i realizacji procedury startowej pocisku

(rys. 3.3).

Rys. 3.3. Mechanizm startowy ppk. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg TSM
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Zadania realizowane przez mechanizm startowy to: zasilenie elektroniki pocisku przed
startem, analiza sygnalow odbieranych z GSN oraz z autopilota, rozaretowanie GSN,
uruchomienie elementu pirotechnicznego baterii termicznej umieszczone] w pocisku,
odiaczenie przed startem zasilania pochodzacego z zewngtrznej baterii 1 przejscie na zasilanie
z baterii termicznej umieszczonej w pocisku [32]. O$ podtuzna pojemnika transportowo-
startowego ustawiona jest ,,do gory” pod katem 10° do osi celowania, w celu nadania wstgpnego
przewyzszenia toru lotu pociskowi podczas jego startu. Mechanizm startowy w obecnej wersji
sterowany jest zdalnie przez wyno$ny pulpit kierowania (rys. 3.4). W kolejnych wersjach
systemu mechanizm startowy wyposazony zostanie w niezbedne elementy pozwalajace
operatorowi na odpalenie pocisku z wykorzystaniem mechanizmu startowego bez
zewngtrznego pulpitu.

]

&
i

Rys. 3.4. Wynosny pulpit kierowania stuzqcy do zdalnego sterowania mechanizmem startowym.

Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg TSM

3.4. Budowa przeciwpancernego pocisku kierowanego

Przeciwpancerny pocisk kierowany funkcjonalnie podzielony zostal na przedzialy:
nawigacji, bojowy, uktadu napedowego, kierowania oraz sterowania lotem. Fizycznie
przedziaty te stanowig odrgbne elementy, ktore po przej$ciu badan kwalifikacyjnych sktadane
sa w jedna catos¢, razem stanowigc przeciwpancerny pocisk kierowany. W pojemniku
transportowo-startowym za pociskiem umieszcza si¢ rakietowy silnik startowy nadajacy ppk
wstepng predkos¢ [31].
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Rys. 3.5. Budowa przeciwpancernego pocisku kierowanego. Zrédlo: opracowanie wlasne na
podstawie [31]

Poszczegdlne przedziaty ppk polaczone zostaly mechanicznie i1 stanowia zwarta
konstrukcje. Zastosowano przewodowe potaczenia elektryczne umozliwiajace przesytanie
danych i energii elektrycznej pomiedzy przedziatami pocisku.

Tabela 3.1. Parametry taktyczno-techniczne ppk [31]

Parametry ppk Wartos¢
Masa pocisku z pojemnikiem [kg] 154
Masa startowa pocisku [kg] 9,83
Dhugos¢ pocisku [mm] 1021
Dhugos¢ pojemnika [mm] 1180
Srednica pocisku [mm] 107
Predko$¢ maksymalna pocisku [m/s] 300
Zasieg minimalny [m] 200
Zasieg maksymalny [m] 2500
Naprowadzanie SALH
Typ glowicy kumulacyjna
Przebijalnos¢ glowicy powyzej 500 mm RHA
Czas dolotu do celu na odlegtos¢ 2,5 km [s] ok. 12
Zakres temperatury pracy zestawu [°C] -35+50

Stateczniki aerodynamiczne umieszczone w czesSci centralnej pocisku oraz stery
umieszczone z tylu pocisku stanowig uktad charakteryzujacy pociski rakietowe zbudowane
w klasycznym uktadzie aerodynamicznym. Przeciwpancerny pocisk kierowany wprowadzany
jest w ruch wirowy wokotl swojej osi podtuznej z czestotliwoscia obrotow wynoszaca
ok. 10 Hz. Pozwala to na zastosowanie w przedziale sterowania tylko jednej pary steréw, jest
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to tzw. sterowanie jednokanatowe. Wymuszenie ruchu obrotowego eliminuje dodatkowo
niekorzystny wplyw asymetrii optywu aerodynamicznego pocisku oraz asymetrii ciggu silnika
rakietowego na kierunek lotu pocisku. Wspomniane asymetrie powodujg bowiem powstanie
dodatkowych sit dziatajacych na pocisk wzdluz jego osi podtuznej 1 osi poprzecznych. Sity
dziatajace wzdhuz osi poprzecznych pocisku powodujg zmiany kierunku lotu. Wprawienie
pocisku w ruch obrotowy powoduje, ze kierunek dziatania tych sit jest okresowo zmienny
w czasie, co z kolei minimalizuje ich wpltyw na kierunek lotu pocisku. Stabilizacja
aerodynamiczna ppk w locie jest zapewniona dzigki roztozeniu masy pocisku w taki sposob, ze
jej srodek znajduje sie¢ zawsze przed (patrzac od przodu pocisku) tzw. srodkiem parcia sit
aerodynamicznych dziatajacych na pocisk. Predkos¢ obrotowa pocisku jest zbyt mata, aby
wystepujacy efekt zyroskopowy miat znaczacy wptyw na stabilizacj¢ lotu pocisku. Rakietowy
silnik marszowy umieszczony jest w centralnej czgsci pocisku, a rakietowy silnik startowy

znajduje si¢ z tyhu. Silnik startowy po wystrzeleniu pocisku odlacza si¢ od reszty konstrukceji
ptatowca [1, 31, 33].

3.4.1. Przedzial nawigacji

Zadaniem przedzialu nawigacji jest $ledzenie promieniowania odbitego od celu
i przestanie informacji o ruchu i potozeniu celu we wspdtrzgdnych zwigzanych z pociskiem do
przedziatu kierowania. W ppk zadanie to realizuje glowica samonaprowadzajaca (GSN)
odbierajaca kodowane promieniowanie odbite od celu (rys. 3.6). Glowica samonaprowadzajaca
zostala opracowana w spotce CRW Telesystem-Mesko [31].

Rys. 3.6. Glowica samonaprowadzajqca ppk. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg TSM

Glownym elementem GSN jest nadazny koordynator zyroskopowy [4]. Koordynator
zyroskopowy posiada konstrukcje mechaniczng wzorowang na rozwigzaniach zastosowanych
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w pocisku Grom/Piorun [32]. Zyroskop $ledzacy dzieki powierzchni zwierciadlanej jest
elementem toru optycznego. Dodatkowo jest elementem trwale namagnesowanym, co pozwala
na regulacj¢ jego predkosci obrotowej oraz zmiang potozenia katowego za pomoca pola
magnetycznego wytwarzanego przez cewki znajdujace si¢ w korpusie GSN. Kat odchylenia osi
zyroskopu $§ledzacego od osi podtuznej pocisku nazywany jest katem pelengu. Ze wzgledu na
wystepowanie pochylenia pocisku wzgledem osi celowania, zyroskop sledzacy jest wstepnie
aretowany na peleng wynoszacy 10°, powodujac, ze 0§ optyczna zyroskopu pokrywa si¢ z 0sig
celowania. Przed wystrzalem i po przechwyceniu celu zyroskop $ledzacy jest rozaretowywany,
umozliwiajgc zmiang¢ potozenia katowego zyroskopu. Za automatyczne sterowanie zmiang
potozenia katowego zyroskopu s$ledzacego cel, odpowiada elektronika sterujgca GSN,
umieszczona w przedziale nawigacji. Glowica samonaprowadzajaca przystosowana jest do
odbioru impulsow promieniowania o dlugosci fali wynoszacej 1064 nm i czasie trwania
wynoszacym ok. 15 ns. Elektronika glowicy posiada wbudowany selektor sygnatowy
pozwalajacy na odroznienie kodowanego sygnalu pochodzacego =ze stanowiska
podswietlajacego cel od zewngtrznych sygnatéow zakldcajacych. Mechaniczne ograniczenie
wychylenia zyroskopu $ledzacego w GSN wynosi ok. 38°. Ze wzgledu na konstrukcje owiewki
oraz koordynatora, nast¢puje zmniejszenie ilosci docierajagcego promieniowania do
fotodetektora wraz ze zwigkszeniem kata pelengu. Spadek energii docierajacego sygnatu przy
wiekszych katach pelengu musi by¢ brany pod uwage podczas opracowywania algorytmu
sterujacego pociskiem. Zalezno$¢ miedzy odbierang mocg sygnatlu a katem pelengu dla GSN,
wyznaczono na podstawie wynikéw badan laboratoryjnych uzyskanych na stanowisku
testowym (rys. 3.7).

Rys. 3.7. GSN ppk ze zdjetq owiewkq, umieszczona na stanowisku testowym. Zrédlo: opracowanie

wilasne za zgodg TSM

Z zalezno$ci przedstawionej na rysunku 3.8 wynika, ze dla katow pelengu o wartosciach
ponizej ok. 3° nie wystepuje spadek mocy odbieranego sygnatu. Moc odbieranego sygnatu ma
jednak tendencje spadkowa dla wigkszych katow pelengu, co wynika bezposrednio z wigkszego
przystonigcia obiektywu zyroskopu $ledzacego przez elementy koordynatora oraz owiewki.
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Przebieg dla GSN bez owiewki przedstawiony na rysunku 3.8 pokazuje wpltyw przystoniecia
obiektywu przez elementy koordynatora zyroskopowego, natomiast przebieg GSN z owiewka
pokazuje wplyw przystonigcia obiektywu przez elementy koordynatora i owiewki. R6znica
miedzy tymi dwoma przebiegami wskazuje na potencjat zwigkszenia odbieranej mocy przez
fotodetektor GSN dla wigkszych katow pelengu, poprzez dokonanie odpowiednich zmian
konstrukcyjnych w obrgbie samej owiewki, jak np. zwigkszenie powierzchni przepuszczajacej
promieniowanie laserowe. Gtowica samonaprowadzajaca posiada wysoka czulo$¢ detekcji
promieniowania pochodzacego ze stanowiska podswietlajacego cel oraz duzy zakres
dynamiczny pracy samego fotodetektora, osiggniety m.in. przez zastosowanie trzech poziomow
wzmocnienia sygnatu pochodzacego z elementow fotoczutych. Maksymalna predkosé
Sledzenia celu przez glowice wynosi 10 °/s. Predko$¢ ta zostaje zwigkszona do 15 °/s, gdy
energia sygnatu przekracza poziom progowy, co interpretowane jest jako zblizenie si¢ pocisku
do celu.
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Rys. 3.8. Znormalizowana moc sygnatu odbierana przez fotodetektor GSN w funkcji kqta pelengu,

wyznaczona dla glowicy sledzqcej z zatozong oraz zdjetq owiewkq

3.4.2. Przedzial bojowy

Przedziat bojowy zawiera¢ moze radiowy modut telemetryczny lub gtowice kumulacyjng
wraz z mechanizmem zabezpieczajaco-wykonawczym. Podczas dotychczasowych testow
poligonowych pocisku uzywana byta wersja przedziatu bojowego zawierajgca radiowy modut
telemetryczny, pozwalajacy na przesylanie danych w czasie trwania lotu pocisku. Sygnat
radiowy odbierany byl przez naziemne stanowisko odbiorcze. Korpus przedzialu bojowego
wykonany zostat z aluminium (rys. 3.9).
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Rys. 3.9. Przedzial bojowy ppk, zawierajgcy radiowy modul telemetryczny. Zrédlo: opracowanie
wlasne za zgodg MESKO S.A.

3.4.3. Przedzial uktadu napedowego

Przedziat uktadu napedowego zawiera rakietowy silnik marszowy na paliwo state
(rys. 3.10). Korpus przedzialu wykonany zostal ze stali konstrukcyjnej ze wzgledow
wytrzymato$ciowych. Silnik rakietowy uruchamiany jest za pomoca zaptonnika ze sptonka
elektryczna. Impuls elektryczny na splonke podawany jest z bloku elektroniki autopilota,
znajdujacego si¢ w przedziale kierowania, juz po wyjsciu pocisku z pojemnika transportowo-
startowego. Czas dziatania silnika rakietowego wynosi niecate 2 s. W tym czasie pocisk
przyspieszany jest do maksymalnej predkosci. Dwie dysze wylotowe silnika rakietowego sa
odchylone od osi podtuznej pocisku do boku. Dodatkowo, odpowiednie uksztattowanie dysz
silnika powoduje, ze pewna czg$¢ ciagu uzywana jest do zwigkszenia predkosci obrotowej
pocisku.

Rys. 3.10. Przedzial ukladu napedowego ppk. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg MESKO S.A.
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Przedzial wyposazony jest rowniez w cztery stateczniki (stabilizatory) stuzace migdzy
innymi do stabilizacji aerodynamicznej pocisku w locie. Stabilizatory dodatkowo przyczyniaja
si¢ do zwigkszenia warto$ci silty nosnej dzialajacej na pocisk w locie z niezerowym katem
natarcia. Wigksza wartos$¢ sity nosnej przektada si¢ na zwigkszenie mozliwos$ci manewrowych
pocisku. Dzigki odpowiedniemu uksztalttowaniu powierzchni statecznikéw, powodujagcemu
powstanie aerodynamicznego momentu sity skierowanego wzdtuz osi podtuznej pocisku,
zapewnione jest utrzymanie odpowiedniej predkosci obrotowej pocisku réwniez po
zakonczeniu pracy silnika rakietowego. Gdy pocisk znajduje si¢ wewnatrz pojemnika
transportowo-startowego, stabilizatory sa w pozycji ztozonej. Po wyjsciu pocisku z pojemnika
stabilizatory otwierajg si¢ obrotowo pod wplywem spr¢zyn i1 zostaja zablokowane w pozycji

koncowe;j.

3.4.4. Przedzial kierowania

Korpus przedzialu kierowania wykonany zostat z aluminium (rys. 3.11). Przedzial
kierowania zawiera blok elektroniki autopilota, blok zasilania z baterig termiczng i zyroskop
mechaniczny. Zyroskop mechaniczny pozwala na doktadne wyznaczenie kata przechylenia
pocisku wzgledem ziemi, co jest szczegodlnie istotne dla poprawnego wyprowadzenia pocisku
na zadang wysokos$¢ nad ziemig. Blok zasilania odpowiada za dostarczenie energii elektryczne;j
o wymaganych parametrach dla wszystkich przedziatow pocisku w czasie trwania lotu.

Rys. 3.11. Przedzial kierowania lotem polgczony z przedzialem sterowania lotem ppk. Zrédlo:

opracowanie wlasne za zgodq TSM

Bateria termiczna oraz zyroskop mechaniczny uruchamiane sg na chwilg przed startem
samego pocisku. Gtownym elementem przedziatu kierowania jest autopilot. Blok autopilota
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odpowiada za zebranie danych z catego pocisku, przetworzenie ich z wykorzystaniem
algorytmu kierowania i wypracowanie komendy sterujacej dla przedziatu sterowania lotem.
Program autopilota odpowiada réwniez za uruchomienie silnika startowego i marszowego

pocisku oraz za przesyt danych telemetrycznych do modutu telemetrii.

3.4.5. Przedzial sterowania lotem

Przedziat sterowania lotem realizuje komende sterujaca pociskiem za pomocag pary
aerodynamicznych sterOw proporcjonalnych z napedem elektrycznym (rys. 3.12). Komenda
sterujaca, wysytana przez autopilot ppk, jest odbierana przez elektronike przedziatlu sterowania
1 realizowana poprzez odpowiednie wychylenie sterow. Wychylenie sterow realizowane jest
w zakresie katowym -20 + 20°. Zastosowanie jednokanatowego (jedna para steréw) systemu
sterowania proporcjonalnego umozliwia ptynng regulacj¢ kata wychylenia sterow w zalezno$ci
od chwilowej wartosci komendy sterujacej. W porownaniu do jednokanatowego systemu
sterowania przerzutowego, powszechnie stosowanego w starszych typach pociskow,
sterowanie takie pozwala na redukcje oporéw aerodynamicznych podczas lotu rakiety
1 zmniejszenie poprzecznych sit dziatajagcych na pocisk, powstajacych w wyniku przerzutu
sterow w ich skrajne potozenia. Efektywno$¢ sterowania jednokanatowego, rozumiana jako
wypadkowa sit sterujacych na wybranym kierunku, moze wynie$¢ maksymalnie ok. 63,6%
[32]. Jest to efektywnos¢ teoretyczna, w ktorej zatozono brak inercji sterow 1 natychmiastowa
zmiang polozenia sterdw w skrajne pozycje. Rzeczywisty czas zmiany potozenia sterow wynosi
jednak ok. 17 ms. Przyjmujac, ze czestotliwo$¢ obrotow pocisku wynosi 10 Hz, maksymalna
efektywnos$¢ sterowania mozliwa do uzyskania w locie pocisku wynosi ok. 61%. Zwigkszenie
efektywnosci sterowania byloby mozliwe w przypadku zastosowania sterowania
dwukanatowego (dwie pary sterow), jednakze skomplikowaloby to konstrukcje samego
przedziatu sterowania. Dodatkowo, $rednica przedziatu sterowania jest mniejsza od kalibru
pojemnika transportowo-startowego 1 wynosi 82 mm, co powoduje, ze ilo$¢ dostepnej
przestrzeni wymaganej do umieszczenia dodatkowego silnika elektrycznego i mechanizmow,
jest znacznie ograniczona. Korpus przedziatlu sterowania lotem wykonany zostat z aluminium,
natomiast same stery ze stali konstrukcyjnej. Gdy pocisk znajduje si¢ wewnatrz pojemnika
transportowo-startowego, stery sg w pozycji ztozonej. Po wyjsciu pocisku z pojemnika stery
otwierajg si¢ obrotowo pod wplywem sprezyn i1 zostajg zablokowane w pozycji koncowej. Na
korpusie przedzialu sterowania lotem znajduje si¢ rOwniez wysuwany Spre¢Zynowo trzpien,
bedacy elementem elektronicznego czujnika otwarcia steréw. Otwarcie sterOw umozliwia
wysunigcie si¢ trzpienia, co jest informacja dla autopilota ppk, Ze pocisk opuscit pojemnik
transportowo-startowy.
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Rys. 3.12. Przedzial sterowania lotem ppk. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg TSM

3.4.6. Silnik startowy

Rakietowy silnik startowy wykorzystuje paliwo state (rys. 3.13). Korpus silnika
startowego wykonany zostat ze stali konstrukcyjnej ze wzgledow wytrzymatosciowych. Silnik
startowy uruchamiany jest za pomoca zaptonnika ze sptonka elektryczna. Impuls elektryczny
na sptonke podawany jest z bloku elektroniki autopilota w wyniku rozpoczgcia przez program
autopilota procedury startowe;.

SNy

Rys. 3.13. Silnik startowy ppk. Zrédio: opracowanie wlasne za zgodg MESKO S.A.

Silnik startowy zapewnia wstgpne rozpgdzenie pocisku do predkosci ok. 33 m/s. Poprzez
odpowiednie uksztaltowanie dysz wylotowych silnik startowy nadaje pociskowi réwniez
wstepng predkos¢ obrotowa o czgstotliwosci wynoszacej ok. 10 Hz. Czas dzialania silnika
startowego zostat tak dobrany, aby jego dziatanie zakonczyto si¢ jeszcze przed opuszczeniem
przez pocisk pojemnika transportowo-startowego. Zabezpiecza to operatora systemu przed
narazeniem na dziatanie gazoéw wylotowych z silnika. Silnik startowy nie jest na state
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przymocowany do reszty konstrukcji pocisku, dlatego po wystrzeleniu pocisku silnik startowy
odtacza sig.

3.5. Podsumowanie

1. Materialnym rezultatem wprowadzenia do pierwotnej konstrukcji ppk Korsarz
licznych zmian jest innowacyjny, polski wyrdb uzbrojenia, przetestowany wielokrotnie
w dynamicznych probach poligonowych.

2. Ostateczna weryfikacja prac laboratoryjnych i produkcyjnych miata miejsce
w warunkach poligonowych, gdzie wielokrotnie wykonane testy dynamiczne potwierdzity
poprawnos$¢ realizacji prac badawczych i rozwojowych, w tym rowniez osobisty wktad
badawczy autora pracy.

3. Istnieje potencjalna mozliwos¢ zwigkszenia mocy odbieranego sygnatu przez GSN dla
katéw pelengu przekraczajacych 3°, poprzez dokonanie odpowiednich zmian konstrukcyjnych

w samej owiewce GSN.
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4. MODEL MATEMATYCZNO-FIZYCZNY PPK

4.1. Wprowadzenie

Jednym z celow pracy jest opracowanie numerycznego modelu symulacyjnego
przeciwpancernego pocisku kierowanego (ppk) w srodowisku MATLAB/Simulink. Model
symulacyjny sktada si¢ z modelu matematycznego oraz fizycznego. Model fizyczny zawiera
m.in. charakterystyki: geometryczne, masowo-bezwtadnosciowe, aerodynamiczne, uktadu
napedowego, zastosowanego systemu kierowania oraz osrodka ruchu. Model matematyczny
zawiera natomiast rownania ruchu pocisku, wspotrzedne potozenia liniowego i1 katowego oraz
predkosci liniowe 1 katowe pocisku w przyjetych uktadach odniesienia. Tak przygotowany
model postuzyt do przeprowadzenia badan symulacyjnych podstawowych parametrow lotu ppk

oraz do opracowania nowego algorytmu kierowania ppk [34, 35, 36, 37].

4.2. Modelowanie pocisku rakietowego

Procedura opracowania modelu symulacyjnego sklada si¢ z kilku etapow (rys. 4.1).
W poczatkowym etapie okre§lono parametry fizyczne pocisku oraz parametry przyjetego
os$rodka ruchu, czyli opracowano model fizyczny. Model fizyczny ppk jest idealizacja obiektu
rzeczywistego, tak samo jak przyjety model atmosfery jest idealizacjg rzeczywistego osrodka
ruchu. W nast¢gpnym etapie opracowano model matematyczny zawierajacy uktad nieliniowych
réwnan rézniczkowych pierwszego rzedu. Model matematyczno-fizyczny, zaimplementowany
w Srodowisku MATLAB/Simulink, byl nastgpnie wykorzystany do przeprowadzenia badan
symulacyjnych lotu ppk. W koncowym etapie dokonano weryfikacji dziatania modelu
symulacyjnego poprzez poroOwnanie uzyskanych wynikow symulacji z wynikami badan
laboratoryjnych oraz poligonowych. W przypadku wystepowania istotnych rdznic miedzy
wynikami uzyskiwanymi podczas badan symulacyjnych a wynikami uzyskiwanymi podczas
badan laboratoryjnych lub poligonowych, dokonywana byta korekta modelu matematyczno-
fizycznego ppk [38, 39, 40, 41].
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Rys. 4.1. Iteracyjna procedura opracowania modelu symulacyjnego ppk. Zrédlo: opracowanie wlasne
na podstawie [42]

4.3. Model fizyczny pocisku

4.3.1. Charakterystyki geometryczne pocisku rakietowego

Elementami charakterystyki geometrycznej ppk sa parametry okreslajace ksztalt
ptatowca pocisku. Platowiec pocisku jest traktowany jako nieodksztalcalna bryta sztywna, co
oznacza, ze wielkoS$ci te nie ulegaja zmianie w trakcie trwania lotu pocisku. Parametry ksztattu
platowca zostaty okreslone na podstawie pomiarow rzeczywistego obiektu (rys. 4.2 i tab. 4.1)
[43].

Xsta

A
\/

J
A

lsta lst | dk 7 — = =e===de==== e — R 4 -
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Y

Lk Lg

A
\
A
\ 4

A

\

Rys. 4.2. Charakterystyki geometryczne pocisku rakietowego. Zrédlo: opracowanie wlasne
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Tabela 4.1. Charakterystyki geometryczne ppk

Parametr Oznaczenie Wartos¢
Dhugos¢ pocisku L, 1,021 m
Dhugos¢ czescei kadtubowe;j Lk 0,55 m
Dhugos¢ przedzialu bojowego i nawigacji Le 0,471m
Srednica czeéci kadtubowe;j dx 0,082 m
Srednica przedziatu bojowego dv 0,107 m
Pole'przekr(.)ju poprzecznego kadlrub.a — S 0.00554 m’
powierzchnia charakterystyczna pocisku
Potozenie $rodka masy pocisku Xém 0,47 m
Wspotrzedna krawedzi natarcia steréw X 0,087 m
Wspoétrzedna krawedzi natarcia statecznikow X 0,342 m
Rozpietos¢ sterow 1, 0,195 m
Rozpiegtos¢ statecznikow lg,, 0,15m

4.3.2. Charakterystyki masowo-bezwladnosciowe pocisku rakietowego

Elementami charakterystyki masowo-bezwladno$ciowej pocisku sa masy, momenty
bezwtadnosci i1 potozenie $rodka masy. Ze wzgledu na zastosowanie napedu w postaci silnika
rakietowego, charakterystyki masowo-bezwladno$ciowe ppk w trakcie trwania lotu ulegaja
zmianom. Masa oraz momenty bezwladnosci pocisku maleja wraz z wypalaniem paliwa
w marszowym silniku rakietowym. Dziatanie startowego silnika rakietowego nie wptywa na
zmian¢ charakterystyk masowo-bezwtadnosciowych ppk w locie, gdyz oddziela si¢ on po
starcie od reszty konstrukcji pocisku. Potozenie §rodka masy oraz momenty bezwladnosci
pocisku wyznaczone sg w uktadzie wspolrzednych zwigzanym z pociskiem. Zmian¢ masy
pocisku w trakcie trwania lotu opisuja zaleznos$ci (4.1) + (4.3) [39, 44, 45].
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Zmiana masy pocisku rakietowego

Dlat < t:
tk
m(t) = m, —f d,, (t)dt. (4.1)
0
Dlat > t;:
m(t) = my = my — Myq, 4.2)
gdzie:

tk — czas zakonczenia pracy silnika marszowego;

mo, Mk, Mpal — 0dpowiednio: masa pocisku w chwili t= 0, masa koncowa pocisku, masa paliwa;

dm(t) — funkcja opisujaca wydatek masowy produktow spalania.

Czas t = 0 odpowiada chwili opuszczenia przez pocisk pojemnika transportowo-startowego.

Wydatek masowy produktéw spalania spetnia zaleznosc¢ [44]:

tk
J dm ()dt = myq). (4.3)
0
10 T T T T T T T T T
9.5 |
=,
)
=
0
o)
o)
a
@
®
@
S o -
8.5 | | | I I I I I I
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5 5
t[s]

Rys. 4.3. Zmiana masy pocisku w czasie
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Polozenie Srodka ciezkos$ci pocisku

Zmianie masy pocisku towarzyszy zamiana potozenia jego Srodka masy, co opisujg
zaleznosci (4.4) ~ (4.9) [39, 44, 45]. Ze wzgledu na osiowosymetryczny (wzgledem osi
podluznej pocisku) ksztalt paliwa rakietowego, znajdujacego si¢ w silniku marszowym,

zasadniczej zmianie podlega jedynie wspotrzedna xg,, polozenia §rodka masy ppk.

Dlat < t:
9%
Ko () = Xom, = | dim, (O (44)
0
tk
Yon(® = Yim, = | dem, O, 4.5)
0
tk
Zn(8) = 7im, — | dim, (O (4.6)
0
Dlat > t:
Xsm (£) = Xémy» 4.7
Ysm (£) = Ysmy (4.8)
Zgm () = Zsmy (4.9)
gdzie:

Xsmg»> Yémeg»> Zém, — WSPOtrzedne potozenia srodka masy pocisku w chwili startu,

dgm, (£), dsm,, (t), dgm, (t) — funkcje opisujace predkosci przemieszczania si¢ $rodka masy
pocisku,

Xsmy,> Yémys Zsm,, — WSpOlrzgdne potozenia srodka masy pocisku bez paliwa.

Masowe momenty bezwladno$ci w ukladzie zwiazanym z pociskiem

Zmiana momentéw bezwladnosci pocisku wzgledem osi uktadu zwigzanego
z pociskiem, wynika bezposrednio z ubytku masy paliwa rakietowego podczas lotu, co opisane
zostalo zaleznos$ciami (4.10) =+ (4.15) [39, 44, 45].
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Dlat < tk:

23

L(t) = I, —f d, (t)dt,
0
23

L) =1, — f d,y(t)dt,
0

tk
L(t) =1, — f d, (t)dt.
0

Dlat > t;:
L(t) = Iy,
L, () = 1,
I,(t) = I,
gdzie:

Iy, L,, I, — momenty bezwiadnosci pocisku w czasie t = 0,

(4.10)

(4.11)

(4.12)

(4.13)

(4.14)

(4.15)

d, (t),d I (1), d;,(t) — funkcje opisujace predkosci zmian momentéw bezwladnos$ci pocisku,

I

x> Iyy> 1z, — momenty bezwladnosci pocisku po wypaleniu paliwa rakietowego.

Yk° 'Z

0.021

0.0208 -

0.0206 -

[kg*m?]

0.0204 |-
x
0.0202 |-

0.02 -

0.0198

0.0196

Moment bezwtadnosci |

0.0194

0.0192

25 3 35 4 4.5
ts]

Rys. 4.4. Zmiana podtuznego momentu bezwtadnosci pocisku w czasie
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Rys. 4.5. Zmiana poprzecznego momentu bezwitadnosci pocisku w czasie

Parametry masowo-bezwtadnosciowe ppk przed startem i po wypaleniu paliwa rakietowego

w silniku marszowym przedstawiono zbiorczo w tabeli 4.2.

Tabela 4.2. Charakterystyki masowo-bezwladnosciowe ppk

Parametr Oznaczenie Wartos$¢
Poczatkowa masa pocisku mo 9,83 kg
Masa pocisku po wypaleniu paliwa myg 8,53 kg
Poczatkowe potozenie §rodka masy pocisku X4émo0 0,47 m
Potozenie srodka masy pocisku po wypaleniu
) ) X¢mk 0,483 m
paliwa rakietowego
Poczatkowy moment bezwtadnosci pocisku
: . Lo 0,606 kg-rn2
wzgledem osi poprzeczne;j
Moment bezwtadnosci pocisku wzgledem osi )
: . . L 0,592 kg'm
poprzecznej po wypaleniu paliwa
Poczatkowy moment bezwtadnosci pocisku )
: . Lxo 0,021 kg'm
wzgledem osi podtuzne;j
Moment bezwtadnosci pocisku wzgledem osi )
Lk 0,019 kg'm

podtuznej po wypaleniu paliwa
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4.3.3. Sktadowe sit zewnetrznych i ich momenty dzialajgce na pocisk rakietowy

Na pocisk w locie dziatajg sity aerodynamiczne zwigzane z przemieszczaniem si¢ pocisku
w osrodku ruchu, ktorych wektor wypadkowy R_A) ma poczatek w tzw. srodku parcia (rys. 4.6).
Sktadowymi sity EZ sg aerodynamiczne sily oporu oraz sity nosne. Wypadkowy moment

aerodynamiczny I\_/IZ jest rowny sumie momentdéw bedacych iloczynami wektorowymi promieni
wodzacych (majacych poczatek w $rodku masy pocisku) oraz sit aerodynamicznych.
Przeciwpancerny pocisk kierowany podczas lotu jest stabilizowany aerodynamicznie, dlatego
istotne jest, aby $rodek parcia znajdowat si¢ zawsze za srodkiem masy ppk, patrzac od przodu

pocisku [46]. Wektor sity ciggu silnika rakietowego F skierowany jest wzdhuz osi podtuzne;j
pocisku [33, 39, 44, 47].

Rys. 4.6. Sily i momenty sil dzialajgce na pocisk w locie. Zrédlo: opracowanie wlasne na podstawie

[44]
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Rys. 4.7. Schemat sit zewnetrznych dziatajgcych na pocisk w plaszczyznie pochylenia ® w czasie

trwania lotu. Zrodto: opracowanie wlasne

Rys. 4.8. Schemat sil zewnetrznych dzialajgcych na pocisk w ptaszczyznie odchylenia ¥ w czasie

trwania lotu. Zrodfo: opracowanie wiasne



Rys. 4.9. Kqt przechylenia y kadluba rakiety w plaszczyznie przechylenia I'. Zrédlo: opracowanie
wlasne

Ze wzgledu na krotki zasigg lotu ppk (wynoszacy 2500 m) oraz stosunkowo niski pulap
lotu (nieprzekraczajacy 500 m), w symulacji lotu pocisku przyjeto model jednorodnego pola
sily cigzkosci. W modelu tym warto$¢ przyspieszenia ziemskiego jest stata w kazdym punkcie
trajektorii lotu pocisku. Kierunek sity cigzkosci G natomiast jest zawsze zgodny z kierunkiem
osi y, nieruchomego uktadu wspétrzednych Ogx,y,z, zwigzanego z Ziemia, co opisuje
roOwnanie (4.16). W symulacji pomini¢to rowniez krzywizn¢ Ziemi oraz przyspieszenie
odsrodkowe dziatajace na pocisk spowodowane ruchem obrotowym Ziemi [44]. Sktadowe

wektora sity cigzkosci w uktadzie zwigzanym z Ziemia:

|G 0
G = Gy = m[—g
G, 0

4.3.4. Charakterystyki aerodynamiczne pocisku

. (4.16)

Uzyskiwane sity 1 momenty aerodynamiczne zaleza od ksztaltu i rozmiaréw kadtuba

pocisku, gestosci powietrza oraz predkosci poruszania si¢ srodka masy pocisku wzgledem
osrodka ruchu. Wartosci wypadkowej sity aerodynamiczne; RT, 1 momentu pochodzacego od sit

aerodynamicznych M_A) opisane sg zalezno$ciami [33, 44]:

V2
R, = cmst, 4.17)

57



pV?

MA= CmaTSL (418)

p’
gdzie:

Crq — WspOtczynnik sity aerodynamicznej;

Cma — Wspotczynnik momentu aerodynamicznego;

p — gestos¢ osrodka ruchu;

V — predkos¢ srodka masy pocisku wzgledem osrodka ruchu;
S — powierzchnia charakterystyczna pocisku;

L,, — charakterystyczny wymiar liniowy pocisku bedacy w przypadku ppk dtugoscig pocisku.

Sktadowe sity aerodynamicznej dziatajacej na ppk przedstawiono w uktadzie zwigzanym
z przeptywem O0x,Y,Z, 1 opisano réwnaniami (4.19) + (4.22). Skladowe momentu
aerodynamicznego natomiast przedstawiono w ukladzie zwigzanym z pociskiem Oxyz
1 opisano rownaniami (4.23) + (4.26) [39, 44].

Sktadowe wektora sily aerodynamiczne;j:

Rp = [~Xa,Ya, Z4), (4.19)
gdzie:
a) Opor czotowy:
VZ
X, = Cxast, (4.20)
b) Sita nosna:
pV?
Y, = CyaTS’ (4.21)
¢) Sila boczna:
VZ
Zy = ca S, (4.22)
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Sktadowe wektora momentu aerodynamicznego:

M, = [M,, M, M,], (4.23)

gdzie:

a) Aerodynamiczny moment przechylajacy:

V2
M, = my Sl (4.24)

b) Aerodynamiczny moment pochylajacy:

pV?
M, = m, ——SLy, (4.25)
¢) Aerodynamiczny moment odchylajacy:
pV?
M, = my ——SLy. (4.26)

Zmienne  Cyy, Cyq,Czo to  bezwymiarowe wspoOfczynniki  aerodynamiczne — sily,

odpowiednio: oporu czotowego, sily nosnej i sily bocznej. Zmienne my, my,m, to

bezwymiarowe wspotczynniki momentu aerodynamicznego, odpowiednio: przechylajacego,
odchylajacego i pochylajacego. Schemat sit i momentéw dziatajacych na ppk przedstawiono na
rysunku 4.10 [33, 44].

Rys. 4.10. Schemat sil i momentéw dziatajgcych na ppk. Zrédlo: opracowanie wlasne
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4.3.5. Charakterystyki uktadu napedowego

startowy wytwarza impuls ciggu o czasie trwania wynoszacym ok. 50 ms, rozpgdzajac pocisk
do wstepnej predkosci wynoszacej ok. 33 m/s. Silnik marszowy jest uruchamiany 150 ms po
opuszczeniu pojemnika transportowo-startowego przez pocisk. W tym czasie pocisk
rozpedzany jest do swojej maksymalnej dla danych warunkéw predkosci. Podstawowe
parametry pracy silnika marszowego przedstawiono w tabeli 4.3. W zakresie temperatur pracy
silnika -40 + 50 °C parametry napedu zmieniajg si¢ w nieznacznym stopniu, dlatego w tabeli

Uktad napgdowy pocisku stanowig rakietowy silnik startowy oraz marszowy. Silnik

przedstawiono warto$ci usrednione [44].

Tabela 4.3. Charakterystyki uktadu napedowego (silnika marszowego) pocisku

Parametry napedu pocisku Wartos$¢

Sredni maksymalny ciag silnika marszowego 1,69 kN

Sredni czas pracy silnika marszowego 2s

Sredni impuls catkowity silnika marszowego 2,39 kNs

Cigg silnika [N]

1800 T T T T T T T T
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1400
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-
[0 o
o o
o o

T

(2]

o

o
T

400

200

0 | | | | | | | |

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5
t [s]

Rys. 4.11. Sita ciggu silnika marszowego ppk w czasie
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4.3.6. Charakterystyka osrodka ruchu pocisku

Do opisu osrodka ruchu pocisku przyjeto standardowy model atmosfery ICAO (ang.
International Civil Aviation Organization). Na podstawie przebiegu zmian temperatury wraz ze
zmiang wysokosci, atmosfere ziemska podzielono na strefy. Poniewaz wysokos$¢ lotu ppk
ogranicza si¢ do troposfery, jako model osrodka ruchu przyjeto pierwsza, najnizsza strefe.
W funkcji wysokos$ci sg zdefiniowane istotne z punktu widzenia badania dynamiki pocisku
wielkosci fizyczne, takie jak: temperatura, gestos¢, ciSnienie oraz predkos$¢ dzwieku [48].

Nominalne warto$ci parametréow atmosfery nad poziomem morza, wedtug
standardowego modelu atmosfery ICAO [48]:
a) T, = 288,17 [K];
b) po = 101314 [Pa];

¢) po=1,2255 |-];
d) ao=13403 [2].
W celu obliczenia parametréw atmosfery w zakresie wysokosci do 11 km postuzono si¢

zalezno$ciami (4.31) + (4.34). Zmiang temperatury (wyrazong w Kelwinach) wraz

z wysoko$cig mozemy zapisa¢ w postaci rOwnania [48]:
T(h) = Ty, — 0,0065 - h, (4.31)

gdzie:
h — wysoko$¢ nad poziomem morza [m].

Predko$¢ rozchodzenia si¢ dzwigku w atmosferze (wyrazona w m/s) zmienia si¢ w zaleznosci

od temperatury powietrza wedtug zaleznosci [48]:

a(h) = 20,0376 - /T (h). (4.32)

Cisnienie powietrza (wyrazone w Paskalach) zmienia si¢ wraz z wysokoscig wedlug zaleznos$ci
[48]:

p(h) = po - (1 —2,2557 - 107>h)>2561, (4.33)

Gesto$¢ powietrza (wyrazona w kg/m3) zmienia sie wedtug zaleznoéci [48]:

p(h)

PN = 38699236 T(h)

(4.34)
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4.4. Model matematyczny pocisku

W niniejszej pracy model matematyczny pocisku przyjmuje postaé rownan
rozniczkowych [35, 36]. Model jest uproszczeniem rzeczywistego obiektu, w ktorym pomini¢to
niektore czynniki majgce pomijalny wptyw na lot pocisku. W modelu pominigto wystgpowanie
sit Coriolisa zwigzanych z wyrzutem gazéw powstajacych w wyniku spalania paliwa w silniku
rakietowym oraz pominigto sity Coriolisa zwigzane z przemieszczaniem srodka masy pocisku
wzgledem korpusu pocisku podczas dziatania silnika rakietowego. Ze wzgledu na krotki zasieg
lotu pocisku, wynoszacy 2500 m, nie istniata konieczno$¢ uwzglednienia przyspieszenia
Coriolisa zwigzanego z ruchem obrotowym Ziemi. W modelu pomini¢to dodatkowo op6znienie
reakcji sterow na zadang komendg sterujaca (tzw. inercj¢ steréw) oraz bezwtadnos$¢ zyroskopu
uktadu $ledzacego (GSN) [1].

4.4.1. Uklady odniesienia

W pracy przyjeto prawoskretny kartezjanski uktad wspotrzednych, korzystny z punktu
widzenia analizy ruchu pocisku rakietowego (rys. 4.12). O$ y przyjetego uktadu skierowana
jest pionowo do gory, co pozwala na opis wysokosci lotu za pomocg warto$ci dodatnich [1, 44,
45, 49].

A

y

Rys. 4.12. Sposéb oznaczania osi wspélrzednych stosowany w niniejszej pracy. Zrédlo: opracowanie

wlasne

Na potrzeby rozwigzania zagadnienia ruchu pocisku wykorzystano nast¢pujace uktady

wspotrzednych [44, 46]:

a) Normalny (nieruchomy) uktad wspotrzednych zwigzany z Ziemig Ogxyy42,. Za poczatek
uktadu przyjeto punkt zejscia pocisku z wyrzutni O,. Jest to punkt w przestrzeni, w ktérym
znajduje si¢ srodek masy pocisku w momencie catkowitego wyjscia pocisku z wyrzutni. O$
Ooyy skierowana jest pionowo do gory, a 0§ Ogx, skierowana jest na cel. O$ Oyz, dopetnia

uktad do prawoskretnego.
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b) Normalny uktad wspolrzgdnych zwigzany z Ziemig Ox4y,z,; o poczatku ustalonym na
pocisku. Kierunki osi s3 w tym uktadzie zgodne z kierunkiem osi uktadu nieruchomego
OoxgY424. Poczatek uktadu Ox,y,z, znajduje si¢ w Srodku masy pocisku O i przemieszcza
si¢ wraz nim.

¢) Uktad wspotrzednych zwigzany z pociskiem Oxyz. Poczatek uktadu znajduje si¢ w srodku
masy pocisku 0. O§ Ox skierowana jest wzdluz osi podtuznej pocisku. Gléwna ptaszczyzna
symetrii pocisku Oxy jest prostopadta do osi obrotu powierzchni sterujacych. Potozenie
uktadu zwigzanego z pociskiem Oxyz wzgledem uktadu zwigzanego z Ziemig o poczatku
ustalonym na pocisku Ox,Yy,Z, opisane jest za pomocg katow pochylenia v, odchylenia ¢
oraz przechylenia y pocisku. Kat pochylenia pocisku v definiowany jest jako kat zawarty
migdzy osig Ox a plaszczyzng Ox,z,. Kat odchylenia pocisku ¢ definiowany jest jako kat
zawarty migdzy osig Ox, a rzutem osi Ox na plaszczyzng 0x,z,. Kat przechylenia pocisku
y definiowany jest jako kat zawarty miedzy osig Oy a plaszczyzng pionowa przechodzaca
przez os$ Ox.

d) Uktad wspotrzednych zwigzany z przeptywem (uktad predkosciowy) Ox,y,z,. Poczatek
uktadu znajduje si¢ w srodku masy pocisku 0. O$ Ox, skierowana jest zgodnie z wektorem
predkosci pocisku wzgledem powietrza Va) Glowna plaszczyzna uktadu Ox,z, jest
prostopadta do gléwnej plaszczyzny symetrii pocisku Oxy. Potozenie uktadu
predkosciowego Ox,y,z, wzgledem ukladu zwigzanego z pociskiem Oxyz okreslone
zostalo za pomoca katéw natarcia a 1 §lizgu B. Kat natarcia o definiowany jest jako kat

zawarty mig¢dzy osig podtuzng pocisku a rzutem wektora predkosci Va na plaszczyzne Oxy.

—

Kat slizgu B natomiast jest katem zawartym migdzy wektorem predkosci V, a plaszczyzng
Oxy. Potozenie uktadu predkosciowego Ox,y,z, wzgledem uktadu zwigzanego
z trajektorig Ox; Yy zj okreSlone jest za pomocg predkosciowego kata przechylenia y,. Kat
Yp definiowany jest jako kat obrotu plaszczyzny Ox,y, wokot osi Ox,, wzgledem
ptaszczyzny Oxy yy.

e) Uktad wspotrzednych zwigzany z torem lotu (z trajektoria) Oxiyyz,. Poczatek ukladu
znajduje si¢ w Srodku masy pocisku 0. O$ Ox, skierowana jest zgodnie z wektorem
predkosci pocisku V wzgledem Ziemi. Plaszczyzna gtowna uktadu Ox,y; przechodzi przez
o$ pionowg 0y, i wektor predkosci pocisku. O$ 0z, dopetnia uktad do prawoskretnego.
Potozenie uktadu zwigzanego z trajektorig Ox;y; z, wzgledem uktadu zwigzanego z Ziemia
o poczatku ustalonym na pocisku Ox,y,z, opisane jest za pomocg kata pochylenia 6 oraz
odchylenia 1. Kat pochylenia 6 definiowany jest jako kat zawarty miedzy osia Ox

a plaszczyzng Ox,z,. Kat odchylenia ¥ natomiast jest katem zawartym miedzy osig Ox,

a rzutem wektora predkosci pocisku V na plaszczyzng Ox,z,.
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4.4.2. Wektorowe réownania ruchu pocisku rakietowego

Pocisk podczas lotu rozpatrywany jest jako bryta sztywna o sze$ciu stopniach swobody.
Ze wzgledu na zastosowanie silnika rakietowego, ppk jest uktadem o zmiennej masie. Pomimo
zmiany masy pocisku w czasie, ruch ppk moze by¢ opisany za pomocg rownan bryly sztywne;,
stosujac tzw. zasade zesztywnienia [31]. Mozliwe jest wigc opisanie ruchu ppk za pomoca
rownan wektorowych okreslajacych zmiang wektora pedu i kretu pocisku w locie. Réwnania
(4.35) + (4.36) opisujace dynamike pocisku w uktadzie zwigzanym z Ziemig [44, 50]:

dp, —

d_to = Foym (4.35)
dk, — .
— My (4.36)
gdzie:

Do — wektor pedu pocisku wzgledem poczatku uktadu inercjalnego,

Fyum — suma wektoréw sit wewnetrznych 1 zewnetrznych dziatajaca na pocisk,

KT) — wektor kretu pocisku wzgledem poczatku uktadu inercjalnego,

Mg,.m— suma wektorow momentow sit wzgledem poczatku uktadu inercjalnego.

Na pocisk w locie dzialajg sity zewnetrzne: wypadkowa sita aerodynamiczna E oraz sita
cigzkos$ci G. Podczas pracy silnika rakietowego na pocisk dziala dodatkowo wewng¢trzna sita
ciggu F. Stosujac zasad¢ zesztywnienia, mozna przyjac, ze zmiana wektora pedu ppk w danej
chwili odnosi si¢ jedynie do zmiany wektora predkosci srodka masy pocisku, a nie zmiany jego
masy. Posta¢ wektorowa rownania ruchu srodka masy pocisku rakietowego wzgledem
inercjalnego uktadu zwigzanego z Ziemig OyX4Y,Z, przyjmuje w zwigzku z tym posta¢
[31, 44, 51]:

m—=R,+G+F. (4.37)

Ruch $rodka masy pocisku mozna réwniez rozpatrywa¢ w uktadzie wspotrzednych
zwigzanym z trajektorig lotu pocisku Ox;y,z,. Osie ukladu zwigzanego z trajektorig sa
ruchome wzgledem osi ukfadu inercjalnego zwigzanego z Ziemig. ROéwnanie wektorowe
opisujace ruch srodka masy pocisku w uktadzie zwigzanym z trajektorig przyjmuje zatem
postac [44, 51]:

%

m<E+(Tk><l7)=R_A)+5+ﬁ, (4.38)

gdzie:
Wy, — wektor predkosci katowej uktadu wspotrzednych zwigzanego z trajektorig Oxy i zx
wzgledem uktadu wspotrzednych zwigzanego z Ziemig Ogxgyy2z,.
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Rzut rownania wektorowego (4.38) na osie ukladu wspolrzgdnych zwigzanego
z trajektorig lotu Ox;, vz, opisujg skalarne rownania dynamiczne ruchu postepowego pocisku
(4.40) + (4.42). Zmiana wektora kretu w przyjetym modelu matematycznym ppk opisana jest
w uktadzie zwigzanym z pociskiem Oxyz. Sita cigzkosci G przylozona jest do $rodka masy
pocisku, w zwigzku z tym moment sity od niej pochodzacy w uktadzie zwigzanym z pociskiem
réwny jest zeru. Wektor sily ciggu rzeczywistego silnika rakietowego moze posiada¢ pewne
odchylenie od osi podtuznej pocisku, jednakze w modelu ppk dokonano idealizacji polegajace;j
na zalozeniu, ze sita ciggu F jest skierowana wzdhuz osi podtuznej pocisku, na ktorej znajduje
si¢ Srodek masy. W zwigzku z tym moment pochodzacy od sity ciggu w uktadzie zwigzanym
z pociskiem Oxyz jest réwniez rowny zeru. W przyjetym modelu jedyna sila powodujaca
powstanie momentu wzgledem $rodka masy pocisku jest wypadkowa sita acrodynamiczna E.
Zalezno$¢ (4.39) opisujgca zmian¢ wektora kretu pocisku w uktadzie zwigzanym z pociskiem
Oxyz w wyniku oddziatujacego na pocisk momentu [31, 44, 51]:

6K —_—  —

d—t" + @ x K, =M, (4.39)

gdzie:
K—p) — wektor kretu pocisku wzgledem uktadu zwigzanego z pociskiem Oxyz,

w — wektor predkosci katowej pocisku wzgledem uktadu inercjalnego,

E — wypadkowy wektor momentu aerodynamicznego.

Rzutujac rownanie wektorowe (4.39) na osie uktadu wspotrzednych Oxyz, dla ktérych
wyznaczone zostalty momenty bezwladno$ci pocisku, otrzymuje si¢ rdwnania dynamiczne
Eulera (4.46) + (4.48) [44, 51].

4.4.3. Skalarne rownania dynamiczne i kinematyczne ruchu pocisku

Skalarne rownania rozniczkowe pierwszego rzedu (4.40) + (4.51) pozwalaja na peten opis
ruchu pocisku w przestrzeni. Zastosowanie obliczeniowych metod numerycznych umozliwia
wykorzystanie tych rownan do okreslenia polozenia liniowego i katowego pocisku w dowolne;j
chwili lotu. Rownania opisujace ruch pocisku [35, 38, 44, 50, 52]:

a) rownania dynamiczne ruchu postepowego pocisku:

av 1 .
== (F - cos(a) - cos(B) — X, —m - g~ sin(6)), (4.40)

do 1
DT (F - (sin(a) - cos(y,) + cos(a) - sin(B) - sin(y,)) +

+Y,- cos(yp) — 7y sin(yp) —m- g-cos(0)),

(4.41)
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d 1
d—lf = TV cos® (F - (sin(a) - sin(yp) +

+cos (a) - sin(pB) - cos(yp)) +Y,- sin(yp) +Z,- cos(yp)),

b) réwnania kinematyczne ruchu postgpowego pocisku:

dxp _ % 6) ()
— = cos cos(y),
dyy .
= V - sin(0),
dz, :
—r = —V - cos(0) - sin(y),

¢) réwnania dynamiczne Eulera ruchu obrotowego pocisku:

dw 1

dtx I (M + (Iy = 1) - wy - w,],
dw 1
d_ty=E.[My+(Iz_1x).wZ.wx]'
dw 1

dtZ = E [MZ + (Ix — Iy) CWy wy],

d) réwnania kinematyczne ruchu obrotowego pocisku:

do ;
dt (wy - cos(r) = @, *sin(y)) cos(v)’
dv .
R wy . Sln()/) + (L)Z ) COS(Y),
dt
dy i
o7 = @x —tg@) - (wy - cos(y) — w; " sin(y)),

e) rownania opisujace katy naptywu powietrza na pocisk:

ﬁ(@. (cos (8) - sin()- cos(¥)- cos(p — ) +
-sin(0) * cos(v) cos(y) - cos@®) - sin(p — P) -sin(y)),

sin(B) = cos(0) -cos(y) - sin(p — Y) +

sin () =

+cos(0) - sin(v)-sin(y) - cos(p — V) -sin(@)- cos(v) *sin(y),
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(4.43)

(4.44)

(4.45)

(4.46)

(4.47)

(4.48)

(4.49)

(4.50)

(4.51)

(4.52)

(4.53)



. 1 . .
sin (vp) = osB) (sin (0) - cos(y)- sin(p — Y) + (4.54)

+ cos(60) - cos(v) - sin(y)+sin(0) - sin(v)-sin(y)- cos(p — P),

f) réwnania opisujace wspolczynniki sit i momentéw aerodynamicznych:

Crq = Cro(Ma) + c%* (Ma) - a? + cfz(Ma) - B2 + %% (Ma) - 62, (4.55)
Cyq = Cyo(Ma) + cf(Ma) - a + cf(Ma) B+ cg(Ma) . cos(yp) - 6, (4.56)
Cza = Czo(Ma) + cF(Ma) - a + cf(Ma) -+ cg(Ma) . sin(yp) - 6, (4.57)
my = myo(Ma) + my*(Ma) * wy, (4.58)

m, = myy(Ma) + m&(Ma) - a + my*(Ma) - w,+mg(Ma) - 5, (4.59)

m, = myo(Ma) + mg(Ma) B+ m;)y(Ma) * Wy, (4.60)

Argumentami funkcji opisujacych warto$ci wspotczynnikow aerodynamicznych sa:
liczba Macha (Ma), kat natarcia (o), kat slizgu (B), predkosciowy kat przechylenia (y,),
predkosci kgtowe pocisku (wy, w,, w,) oraz kat wychylenia sterow (d).

Rownania (4.61) + (4.68) umozliwiaja uwzglednienie wptywu wiatru na lot pocisku.
Schemat oddzialywania wiatru na pocisk przedstawiono na rysunkach 4.13 i 4.14.
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Rys. 4.13. Schemat oddzialywania wiatru na pocisk w plaszczyznie pochylenia ©. Zrédto:

opracowanie wlasne

Rys. 4.14. Schemat oddziatywania wiatru na pocisk w plaszczyznie odchylenia ¥. Zrédlo:

opracowanie wlasne
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Schematy przedstawione na rysunkach 4.13 i 4.14 obrazuja zmian¢ aerodynamicznego
kata natarcia i §lizgu w wyniku dziatania wiatru [35]. Zmiana kata natarcia i §lizgu wplywa
z kolei na zmian¢ wektorow sit i momentow aerodynamicznych. W konsekwencji zmianie ulega
tor lotu pocisku, okreslany we wspotrzednych zwigzanych z Ziemig. Wartos¢ rzutu wektora
predkosci pocisku (wzglgdem nieruchomego uktadu zwigzanego z Ziemig Ogxyy,z,) na
ptaszczyzng pochylenia © oznaczono jako Vg a na plaszczyzng odchylenia ¥ jako Vy,. Wartos¢

Vg oraz V, wyznaczono wedhug zaleznosci [35, 46]:

Vo =V - cos(y), (4.61)

Vy =V - cos(8). (4.62)

W symulacji zatozono mozliwo$¢ wystapienia wiatru podtuznego o wartosci W, oraz
wiatru bocznego o wartosci W,. Wiatry podtuzny i boczny sg sktadowymi predkosci wiatru
odpowiednio wzdhuz osi x4 1 z5 ukladu wspotrzednych Ogxyy,z, zwigzanego z Ziemig.
W symulacji pominigto sktadowg predkosci wiatru wzdtuz osi pionowej y,. Predkos¢ pocisku

wzgledem o$rodka ruchu wyznaczy¢ mozna za pomoca zaleznosci (4.63) + (4.66) [50]:

v, = J W — W2 + (V, — W,)? + 12, (4.63)
dx
= d_tp, (4.64)
dyy
- 4.65
dz
;= d_tp_ (4.66)

Wprowadzono zmienne 6,, i 1, ktére oznaczaja odpowiednio kat pochylenia
1 odchylenia wektora predkosci pocisku wzgledem osrodka ruchu. Katy te podstawione do
rownan (4.52) + (4.54), w miejsce katow 0 1, pozwalaja na obliczenie katoéw natarcia i §lizgu
wzgledem o$rodka ruchu [50].

Vy
6,, = atan (Vx — Wx> (4.67)
V, - W,
Yy = atan (Vx — Wx> (4.68)
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4.4.4. Zwiqzki kinematyczne opisujgce ruch pocisk-cel

Zwiazki kinematyczne umozliwiaja wyznaczenie wzglednego polozenia katowego
pocisku i celu w inercjalnym uktadzie odniesienia. Poczatkiem uktadu wspotrzednych celu
O, jest punkt oswietlenia celu. Linia obserwacji celu poprowadzona jest od $rodka masy
pocisku do punktu O (rys. 4.15) [1].

Yq

A " M’ Yie

Oo

Rys. 4.15. Schemat okreslania wzajemnego polozenia pocisk — cel. Zrédlo: opracowanie wlasne

Na rysunku 4.15 przedstawiono ukfad wspotrzednych O.x,y,z, bedgcy normalnym
uktadem wspotrzednych zwigzanym z Ziemig o poczatku ustalonym w miejscu oswietlenia
celu. Uktad wspotrzednych O Xy YicZke ZWi1azany jest z torem przemieszczania si¢ punktu
oswietlenia celu. Zalozono, ze punkt oswietlenia celu przemieszcza si¢ w tym samym kierunku
1 z ta sama predkoscig co sam cel. Kat pochylenia linii obserwacji celu oznaczono jako o
(rys. 4.16), a kat odchylenia linii obserwacji celu oznaczono jako y (rys. 4.17).
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Rys. 4.16. Schemat okreslania wzajemnego potozenia pocisk — cel w plaszczyznie pochylenia ©.

Zrodio: opracowanie wlasne

Rys. 4.17. Schemat okreslania wzajemnego polozenia pocisk — cel w plaszczyznie odchylenia V.

Zrodio: opracowanie wlasne
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Kat zawarty miedzy linig obserwacji celu a osig podtuzng pocisku nazywany jest katem
namiaru. Sktadowg pionowg kgta namiaru w uktadzie zwigzanym z Ziemig O x4y, Z, 0 poczatku

ustalonym na pocisku, oznaczono jako g, natomiast skladowg poziomg jako X, Z kolei kat

zawarty miedzy linig obserwacji celu a wektorem predkosci srodka masy pocisku nazywany
jest katem wyprzedzenia. Sktadowa pionowa kata wyprzedzenia oznaczono jako oy, a sktadowsg
poziomg jako y,. Konstrukcja GSN ppk pozwala na realizacj¢ pomiaru predkosci katowe; linii
obserwacji celu w plaszczyznie pionowej i poziomej, w inercjalnym ukladzie odniesienia.
Roéwnania (4.69) = (4.71) opisujace zmiang odlegtosci miedzy pociskiem a celem oraz zmiang
kata pochylenia i odchylenia linii obserwacji celu [1, 50, 52]:

% =V, cos(6.) - cos(. — y) - cos(o) + V. - sin(6,) * sin(a) + (4.69)
—V - cos(8) - cos(p — y) - cos(a) — V - sin(8) - sin(0),
do 1 . .
T (=V, - cos(B,) - cos(P, — p) - sin(o) + V, - sin(6,) - cos(a) + (4.70)
+V - cos(0) - cos(p — y) - sin(a) — V - sin(0) - cos(0)),
% = ﬁ- (V.- cos(8,) - sin(y. — y) — V - cos(8) - sin(ep — p)), (4.71)

gdzie:
0. — kat pochylenia predkosci celu;
1. — kat odchylenia predkosci celu;

Ty — odlegtos¢ migdzy pociskiem a celem.

4.4.5. Przecigzienia dzialajgce na pocisk

Pocisk w momencie startu i w trakcie trwania lotu poddawany jest przecigzeniom. Forma
kinematyczna przecigzen dzialajacych na Srodek masy pocisku, w uktadzie wspoirzgdnych

zwigzanym z trajektoriag Ox Yz, przedstawiona jest w formie réwnan [45]:

1 dv
n, = E T + sin(6), (4.72)
vV dé
n, = E I + cos(6), (4.73)
Vo dy
n, = —E o cos(6), (4.74)
n= [nZ+n}+nZ (4.75)
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gdzie:

g — warto$¢ przyspieszenia ziemskiego,

n, — przecigzenie dziatajace wzdtuz osi Oxy,
n, — przecigzenie dziatajgce wzdtuz osi Oy,
n, — przeciazenie dziatajace wzdtuz osi 0z,

n — modut przecigzenia wypadkowego.

4.5. Podsumowanie

Autor pracy wykorzystal model matematyczno-fizyczny ppk do opracowania modelu
symulacyjnego w $rodowisku MATLAB/Simulink z systemem sterowania uwzgledniajacym
algorytm kierowania autopilota. Model symulacyjny ppk zawiera uktad rownan rézniczkowych
zwyczajnych pierwszego rzgdu. Rownania te rozwigzywane s3 z wykorzystaniem
numerycznych metod catkowania. Model pozwala m.in. na wyznaczenie trajektorii lotu
pocisku, jego predkosci, katow pochylenia, odchylenia i przechylenia pocisku w trakcie trwania
lotu, przecigzen dziatajacych na pocisk, wzajemnego polozenia pocisk-cel, doktadnosci
uderzenia pocisku w cel, itp. Model umozliwia réwniez dowolng zmiang algorytmu kierowania
lotem, co pozwala na opracowanie nowej wersji algorytmu kierowania ppk. W modelu
uwzgledniono réwniez czes$¢ zakldcen dziatajacych na pocisk w trakcie trwania rzeczywistego
lotu. Oprécz tego model umozliwia symulacje ruchu samego celu oraz ruchu atmosfery
(wiatru). Model symulacyjny nie jest idealnym odwzorowaniem rzeczywistego obiektu, jest
natomiast jego przyblizeniem. Ostateczna weryfikacja poprawnosci zbudowanego modelu
dokonywana jest w oparciu o przeprowadzone badania laboratoryjne 1 poligonowe pocisku, na
podstawie ktorych dokonywane sa ewentualne korekty opracowanego modelu symulacyjnego

ppk.
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5. BADANIA SYMULACYJNE PODSTAWOWYCH PARAMETROW LOTU
PPK

5.1. Wprowadzenie

W celu okreslenia wtasnosci kinematycznych ppk przeprowadzono badania symulacyjne
z wykorzystaniem modelu matematyczno-fizycznego pocisku, zaimplementowanego
w Srodowisku MATLAB/Simulink. Badania symulacyjne pocisku obejmowaty lot
niekierowany (balistyczny) pocisku oraz odpowiedz pocisku na zmiang wartosci sygnalu
sterujacego. Na podstawie wynikéw badan okreslono m.in. mozliwe do uzyskania zasiegi
pocisku w locie niekierowanym, wystepujace przecigzenia, zmiang predkosci pocisku w czasie
trwania lotu niekierowanego oraz efektywno$¢ stabilizacji aerodynamicznej pocisku w locie
kierowanym i niekierowanym.

5.2. Lot balistyczny

W celu wyznaczenia parametréw zasiggowych pocisku przeprowadzono symulacje lotu
balistycznego ppk dla warunkéw standardowych, zdefiniowanych przez ICAO (ang.
International Civil Aviation Organization). Warunki standardowe wg. ICAO to temperatura
wynoszaca 15 °C 1 ci$nienie 1013,14 hPa [48]. Powierzchnie sterujace ustawione byly

w polozeniu 0°. Poczatkowy kat pochylenia wyrzutni 1 pocisku zmieniano w zakresie katow
10 +~45°.

1200 T T T T T T

o =10°
g =15°

8_=20°f
g =25°
g =30°

8, =357
9 =40°
g =457

1000

800 -

o ©O o o o o o o

Yq [m]
[e))
3
T

400 - 1

200 1

ok I I I I I
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500

xq [m]

Rys. 5.1. Trajektoria lotu pocisku w locie balistycznym dla poczqtkowego kqta pochylenia wektora

predkosci pocisku 0y, zmiennego w zakresie 10 +~ 45°
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0 | | | | | |
0 5 10 15 20 25 30 35

t [s]

Rys. 5.2. Wysokos¢ lotu pocisku w locie balistycznym dla poczgtkowego kqta pochylenia wektora

predkosci pocisku 0y, zmiennego w zakresie 10 +~ 45°

300 . T . | l I s
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Rys. 5.3. Predkosé lotu pocisku w locie balistycznym dla poczgtkowego kqta pochylenia wektora

predkosci pocisku 0y, zmiennego w zakresie 15 +45°
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Rys. 5.4. Kgt pochylenia pocisku v w locie balistycznym dla poczgtkowego kqta pochylenia wektora

predkosci pocisku 0, zmiennego w zakresie 15 + 45°
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Rys. 5.5. Predkos¢ kqtowa pocisku wzgledem osi zg (w uktadzie wspotrzednych zwiqzanym z Ziemiq
0x4Y424 0 poczqtku ustalonym na rakiecie) w locie balistycznym dla poczqtkowego kqta pochylenia

wektora predkosci pocisku 0y, zmiennego w zakresie 15 + 45°
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Rys. 5.6. Kqt natarcia pocisku w locie balistycznym dla poczgtkowego kqta pochylenia wektora
predkosci pocisku 0, zmiennego w zakresie 15 + 45°
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Rys. 5.7. Przecigzenie styczne n,, dziatajgce na pocisk w locie balistycznym dla poczgtkowego kqta

pochylenia wektora predkosci pocisku 8, zmiennego w zakresie 15 ~ 45°
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Rys. 5.8. Przecigzenie normalne n,, dziatajqce na pocisk w locie balistycznym dla poczgtkowego kqta

pochylenia wektora predkosci pocisku 8, zmiennego w zakresie 15 ~ 45°
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Rys. 5.9. Przecigzenie wypadkowe dziatajgce na pocisk w locie balistycznym dla poczqtkowego kqta

pochylenia wektora predkosci pocisku 8,, zmiennego w zakresie 15 ~ 45°

Predkosc¢ lotu pocisku osigga swoja maksymalng warto$¢ w ok. 2 s lotu, po tym czasie
zaczyna male¢. Ponowny wzrost predkosci nastepuje w wyniku obnizania si¢ wysokosci lotu
pocisku, co zwigzane jest ze zamiang mechanicznej energii potencjalnej ppk na energie
kinetyczng. Kat natarcia pocisku jest bliski 0° podczas catego lotu, co oznacza, ze katy
pochylenia trajektorii lotu i katy pochylenia pocisku sg do siebie zblizone. Oznacza to rowniez,
ze pocisk jest prawidlowo stabilizowany aerodynamicznie podczas lotu. Ustabilizowanie si¢
lotu wida¢ rowniez na przebiegu predkosci katowej pochylenia pocisku wzglgdem osi zg
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(w uktadzie wspotrzgdnych zwigzanym z Ziemig Ox,y,z, 0 poczatku ustalonym na rakiecie),
gdzie poczatkowe oscylacje sg thumione. Poniewaz symulacja dotyczyta lotu niekierowanego
pocisku, z matymi katami natarcia, przecigzenia normalne dziatajace na pocisk byty niewielkie.
Najwiekszym zrodlem przecigzen byta praca silnika rakietowego, co widoczne jest na wykresie
przecigzen stycznych i wypadkowych. Amplituda przecigzenia (dochodzaca do wartosci 18)

1 czas jego trwania nie sg niszczace dla elementoéw elektronicznych i mechaniczno-optycznych
ppk [53].

5.3. Stabilno$¢ dynamiczna pocisku

W celu sprawdzenia odpowiedzi pocisku na skokowa zmian¢ wychylenia sterow,
wykonano szereg symulacji lotu pocisku na wysokosci 10 m nad ziemia, bez mozliwosci
zmiany kierunku lotu pocisku. Przyjeto standardowe warunki atmosferyczne. W poczatkowym
sprawdzeniu stery wychylono skokowo z pozycji 0° do pozycji 5°. Zalozono brak obrotow
pocisku wokot osi podtuznej, predkos¢ lotu pocisku wynosita Ma = 0,5 (rys. 5.10).
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Rys. 5.10. Zmiana kqta pochylenia pocisku v w wyniku skokowej zmiany wychylenia sterow 6 z pozycji
0° do 5°, przy predkosci lotu Ma = 0,5

Analogiczne sprawdzenie przeprowadzono dla typowych predkosci wystepujacych
podczas lotu ppk, wynoszacych 0,5, 0,7 1 0,9 liczby Macha, co przedstawiono na rysunku 5.11.
Wartosci wystepujacego maksymalnego przeregulowania kata pochylenia v oraz czasy jego
ustalania sg na tyle duze, ze celowym okazato si¢ wprowadzenie dodatkowego uktadu
stabilizacji (rys. 5.12 1 5.13). Zadaniem uktadu stabilizacji jest redukcja drgan korpusu pocisku
poprzez wypracowanie komendy sterujacej dodawanej do komendy pochodzacej z uktadu
naprowadzania, co szerzej opisano w rozdziale 6 niniejszej rozprawy.
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Rys. 5.11. Zmiana kqta pochylenia pocisku v w wyniku skokowej zmiany wychylenia sterow 9 z pozycji
0° do 5°, przy roznych predkosciach lotu

6 T T T T T T ——

—Kat wychylenia sterow
—Kat pochylenia pocisku

5 —

4 — —
Sl -
%)

2 — —

1 — —

0 | | | | | |

-1 0 1 2 3 4 5 6 7

t[s]

Rys. 5.12. Zmiana kqta pochylenia pocisku v w wyniku skokowej zmiany wychylenia sterow 0 z pozycji

0° do 5°, przy predkosci lotu Ma = 0,5. Wprowadzono uktad stabilizacji
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Rys. 5.13. Zmiana kqta pochylenia pocisku v w wyniku skokowej zmiany wychylenia sterow 0 z pozycji
0° do 5°, przy roznych predkosciach lotu. Wprowadzono uktad stabilizacji

W kolejnym etapie testow wprowadzono pocisk w ruch obrotowy wokot osi podtuzne;j.
Czestotliwos¢ obrotow pocisku w locie oscyluje najczesciej wokot wartoscei 10 Hz, stad taka
warto$¢ przyjeto w symulacji. W zwigzku z wystepowaniem ruchu obrotowego pocisku
przebieg kata wychylenia steréw 6 miat charakter sinusoidalny, co przedstawiono na rysunku
5.14. Amplituda kata wychylenia sterow przez ok. 1 s byla nieustalona, co zwigzane byto
z dzialaniem uktadu stabilizacji. Zmiang kata pochylenia pocisku powstatg w wyniku skokowo

wprowadzonego wymuszenia o charakterze sinusoidalnym, przedstawiono na rysunku 5.15.
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Rys. 5.14. Przebieg kqta wychylenia sterow 0 z wprowadzonym uktadem stabilizacji i czestotliwoscig
obrotow pocisku wynoszgcq 10 Hz. Amplituda kqta wychylenia sterow zmienia sig skokowo
od 0°do 5°
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Rys. 5.15. Zmiana kqta pochylenia pocisku v w wyniku skokowej zmiany amplitudy wychylenia sterow
0 z pozycji 0° do 5°, przy roznych predkosciach lotu. Wprowadzono uktad stabilizacji. Czestotliwosé
obrotow pocisku wynosi 10 Hz
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Przeprowadzono réwniez symulacje zmiany kata pochylenia pocisku w wyniku zadania
maksymalnej amplitudy komendy sterujacej, ktora dla obrotow pocisku z czestotliwos$cia
10 Hz wynosi 31.8° (rysunek 5.16 i 5.17). Taka wartos¢ maksymalnej amplitudy komendy
wynika bezposrednio z fizycznego ograniczenia predkosci zmiany katowego potozenia sterow.
Zwiekszenie amplitudy komendy powyzej ustalonej warto$ci maksymalnej spowodowatoby
powstanie dodatkowego przesuni¢cia fazowego miedzy sygnalem komendy a wychyleniem
sterow. W rozprawie zatozono, ze amplituda komendy sterujacej moze przyjmowac rowniez
warto$ci ujemne. Minimalna amplituda komendy sterujacej dla obrotow pocisku
z czgstotliwoscia 10 Hz moze wynie$¢ -31.8°. Ze wzgledu na konstrukcje przedziatu sterowania
lotem, ruch powierzchni sterowych jest ograniczony w zakresie katowym do £20°. Skutkuje to
tym, ze dla modutu amplitudy komendy sterujacej wigkszej od 20°, przebieg sygnatu &
z sinusoidalnego zmienia ksztalt na quasi-trapezoidalny, co zostato przedstawione na rysunku
5.16. Zmiane kata pochylenia pocisku powstala w wyniku skokowo wprowadzonego
wymuszenia o charakterze quasi-trapezoidalnym, przedstawiono na rysunku 5.17.
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Rys. 5.16. Przebieg kqta wychylenia sterow ¢ dla maksymalnej amplitudy komendy sterujgcej

z wprowadzonym uktadem stabilizacji i czestotliwoscig obrotow pocisku wynoszqcq 10 Hz
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Rys. 5.17. Zmiana kqta pochylenia pocisku v w wyniku skokowego wzrostu amplitudy komendy
sterujgcej do wartosci maksymalnej. Wprowadzono uktad stabilizacji. Czestotliwosé obrotow pocisku

wynosi 10 Hz

Dla maksymalnej amplitudy komendy sterujacej zauwazalne jest wyrazne ograniczenie
efektywnosci dziatania uktadu stabilizacji, co zwigzane jest z wystepowaniem wigkszych
warto$ci komendy sterujacej niz fizyczne mozliwosci wychylenia powierzchni sterowych.
Powoduje to, ze stery przy tego typu wymuszeniu fizycznie nie s3 w stanie wytworzy¢
momentéw aerodynamicznych wystarczajacych do sttumienia oscylacji kata pochylenia
pocisku. Sposobem na rozwigzanie tego problemu jest wydtuzenie czasu narastania amplitudy
komendy sterujacej w locie, czego realizacj¢ przedstawiono na rysunku 5.18. Czas narastania
amplitudy komendy od warto$ci zerowej do maksymalnej wynosi 500 ms.
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Rys. 5.18. Przebieg kqta wychylenia sterow ¢ dla maksymalnej amplitudy komendy sterujqcej

z czasem narastania amplitudy komendy wynoszgcym 500 ms

Wprowadzenie czasu narastania amplitudy komendy sterujacej spowodowato wyrazna
redukcje wystepujacego wezesniej przeregulowania, co przedstawiono na rysunku 5.19.
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Rys. 5.19. Zmiana kqta pochylenia pocisku v dla maksymalnej amplitudy komendy sterujqcej z czasem

narastania amplitudy komendy wynoszqcym 500 ms. Czestotliwos¢ obrotow pocisku wynosi 10 Hz
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5.4. Podsumowanie

Pocisk w locie niekierowanym jest stabilny aerodynamicznie. W locie kierowanym
wyniki symulacji wskazujg na konieczno$¢ wprowadzenia uktadu stabilizacji do kanatu
sterowania pociskiem. Rolg uktadu stabilizacji jest wypracowanie komendy sterujgcej, ktora
powoduje redukcje drgan pocisku wokét jego osi poprzecznej. Wprowadzenie uktadu
stabilizacji znacznie zmniejszyto czas ustalania 1 przerzut kata pochylenia pocisku
w odpowiedzi na skokowa zmian¢ wychylenia steréw. Szerzej dziatanie ukladu stabilizacji
opisano w rozdziale 6 niniejszej pracy. W przypadku skokowej zmiany amplitudy komendy
sterujacej, od wartosci zerowej do maksymalnej, wystepuje wyrazne ograniczenie efektywnosci
dzialania ukfadu stabilizacji. Sposobem na rozwigzanie tego problemu jest wprowadzenie
liniowej charakterystyki narastania amplitudy komendy sterujacej, co przedstawiono na
rysunkach 5.18 1 5.19. T¢tnienia sygnalu widoczne na rysunkach 5.15, 5.17 1 5.19, zwigzane sg
z obrotami pocisku wokoét osi podtuznej. Tetnienia te jednak nie maja istotnego wplywu na
ksztatt toru lotu pocisku. Przeprowadzone w tym rozdziale badania potwierdzaja mozliwos¢
realizacji lotu kierowanego przez ppk.
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6. MODEL FUNKCJONALNY I KONSTRUKCJA AUTOPILOTA
PRZECIWPANCERNEGO POCISKU KIEROWANEGO

6.1. Wprowadzenie

W ramach prac badawczo-rozwojowych autor rozprawy opracowal oprogramowanie
mikrokontrolera zmodernizowanej (nowej) wersji autopilota ppk. Oprogramowanie
mikrokontrolera autor opracowal w oparciu o $rodowisko programistyczne Atollic
TrueSTUDIO v. 9.3.0, wykorzystujac jezyk programowania C. Zastosowano 32-bitowy
mikrokontroler z rodziny STM32, produkowany przez francusko-wloska firme
STMicroelectronics [54]. Wedlug przyjetych wymagan technicznych ppk powinien
charakteryzowac si¢ zdolnoscig niszczenia celow lekko opancerzonych i wolno poruszajacych
si¢ (do predkosci 30 km/h), przy predkosciach wiatru nieprzekraczajacych 10 m/s oraz
temperaturach atmosfery mieszczacych si¢ w zakresie —40 + 50 °C. Ponadto zastosowany uktad
naprowadzania ppk powinien umozliwia¢ uderzenie pocisku w cel z doktadnos$cig na poziomie
0,5 m CEP (ang. Circular Error Probable) [48]. Zastosowanie trybu Top Attack umozliwia
dodatkowo niszczenie celow cigzko opancerzonych, poprzez uderzenie w cel z gornej potsfery.

6.2. Analiza i model funkcjonalny autopilota ppk

System kierowania zastosowany w ppk sktada si¢ z niezaleznego uktadu naprowadzania
1 uktadu stabilizacji (rys. 6.1) [4].

+ > Pocisk \ Xwy >
/. rakietowy /

Us

un

Uktad stabilizacji [€<

Uktad naprowadzania e

Rys. 6.1. Schemat ideowy systemu kierowania. Zrédlo: opracowanie wlasne na podstawie [4]

Uktad naprowadzania zastosowany w ppk to poédlaktywne samonaprowadzanie na
laserowe promieniowanie odbite (SALH — ang. Semi-Active Laser Homing) oraz sterowanie
autonomiczne, zyroskopowe. Scisle rzecz ujmujac, ppk wykorzystuje wigcej niz jeden system
sterowania, jest to wiec system kombinowany, cho¢ najczeséciej wymienia si¢ jedynie jego cze$¢
zwigzang z naprowadzaniem na promieniowanie odbite od celu. Zadaniem uktadu stabilizacji

jest zapewnienie tlumienia drgan w osi poprzecznej pocisku i redukcja wptywu zaklocen
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wewnetrznych oraz zewnetrznych na lot pocisku. Prawidlowe dzialanie uktadu stabilizacji
powoduje zwigkszenie celnosci pocisku. Do zaktocen wewnetrznych (wtasnych) dziatajacych
na pocisk zaliczamy [46]:

a) Zaklécenia masowe, zwigzane ze zmiang potozenia srodka masy pocisku oraz asymetrig

roztozenia masy w pocisku;

b) Zakldocenia geometryczno-konstrukcyjne, takie jak asymetria aerodynamiczna pocisku

oraz asymetria wektora ciggu silnika rakietowego;

c) Zaklécenia pochodzace od sterowania, wynikajagce gltownie z niedoktadnosci

pomiarowej czujnikéw majacych wpltyw na warto$¢ komendy sterujacej pociskiem.

Do zaktdcen zewnetrznych dzialajacych na pocisk zaliczamy [46]:

a) Turbulencje 1 niejednorodno$¢ atmosfery na torze lotu pocisku;
b) Nagle zmiany wartosci sity napedowej;

¢) Oddzielenie silnika startowego od reszty konstrukcji pocisku;
d) Btedy montazu pocisku w pojemniku transportowo-startowym,;
e) Oddziatywanie wyrzutni na pocisk w czasie startu pocisku;

f) Bledy podswietlenia celu przez stanowisko startowo-celownicze.

Wplyw niektérych z wymienionych zaktéceh mozna minimalizowaé poprzez
przestrzeganie prawidlowych praktyk i kultury technicznej, m.in. podczas montazu pocisku.
Natomiast zaklocen takich jak, turbulencje atmosfery, nagle zmiany wartosci napgdowej silnika
czy tez oddzielenie silnika startowego, nie da si¢ wyeliminowac. Zastosowanie prawidtowo
skalibrowanego ukladu stabilizacji pozwala na redukcje negatywnego wptywu powyzszych
zaktocen na lot pocisku.

Zastosowany w ppk system sterowania wymusza zastosowanie autopilota realizujacego
algorytm sterowania, ktory wypracowuje odpowiednia komend¢ sterujaca dla przedziatu
sterowania lotem. Czg$¢ obliczeniowa zwigzana z lotem jest wigc realizowana w catosci przez
pocisk. Autopilot ppk jest to urzadzenie automatyczne, umiejscowione w przedziale
kierowania, sktadajace si¢ z cyfrowego mikrokontrolera oraz zapisanego w jego pamigci
wewnetrznej programu realizujacego algorytm sterujacy pociskiem oraz automatyke startows.
Mikrokontroler sktada si¢ z mikroprocesora, pamigci programu, pamigci danych oraz uktadow
wejscia/wyjscia [54, 55]. Zastosowanie cyfrowego systemu sterowania oznacza, Ze
wprowadzanie zmian w autopilocie wigze si¢ najczgsciej ze zmiang programowq (ang.
software’owsa), a nie sprz¢towa (ang. hardware’owa). Jest to bardzo wygodne rozwigzanie
z punktu widzenia prac badawczo-rozwojowych, gdyz wprowadzanie zmian w algorytmie
sterujgcym (kierowania) najcze$ciej nie wymaga wprowadzania zmian sprzgtowych, takich jak
chociazby projektowanie nowych ptytek drukowanych (PCB — ang. Printed Circuit Board).
Dodatkowo, zwigkszenie zlozono$ci systemu naprowadzania, nie jest zwigzane ze
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zwigkszeniem liczby elementow elektronicznych koniecznych do umieszczenia na ptytce
drukowanej, tak jak to ma miejsce w przypadku autopilotéw analogowych. Gtéwnym zadaniem
autopilota ppk jest naprowadzenie pocisku na cel oraz zapewnienie stabilizacji lotu. Predkos¢
obrotowa wokot osi podtuznej pocisku nie jest regulowana przez autopilota ppk. Autopilot ppk
odpowiada rowniez za realizacj¢ procesu startowego pocisku, w tym za uruchomienie
rakietowego silnika startowego i marszowego. Z punktu widzenia automatyki pocisk wraz
z pilotem automatycznym stanowig zamknigty uktad regulacji. Na rysunku 6.2 przedstawiono
schemat funkcjonalny systemu kierowania ppk [4, 56, 57].
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Rys. 6.2. Schemat funkcjonalny systemu kierowania ppk. Zrodlo: opracowanie wiasne na podstawie [31,

34]
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Schemat przedstawiony na rysunku 6.3 obrazuje gltéwne kierunki przesylu danych
1 sygnalow sterujacych pomigdzy poszczegdlnymi przedziatami i uktadami ppk. Dane w postaci
cyfrowej przesytane sa pomig¢dzy przedziatami ppk za pomocg przewodowych magistrali

komunikacyjnych [31].

Przedziat uktadu napedowech

Grzedzia{ nawigacji Przedziat kierowania Przedziat sterowania Iotem)

Przedziat bojowy )

C Silnik startowy )

Rys. 6.3. Ogolny schemat przedstawiajgcy gtowne kierunki przeptywu danych i sygnatow sterujgcych

pomiedzy przedziatami ppk. Zrédlo: opracowanie wlasne na podstawie [31]

Na rysunku 6.4 przedstawiono funkcjonalny schemat dziatania kanalu sterowania ppk
wraz z ukladem stabilizacji, ktéry catoSciowo stanowi uktad automatycznej regulacji
z uyjemnym sprzezeniem zwrotnym. Parametrem stabilizowanym jest tu predkos¢ katowa
pocisku w osi poprzecznej, zgodnej z kierunkiem osi powierzchni sterowych (o$ z w ukladzie
zwigzanym z pociskiem Oxyz). Sygnatem zadanym Un jest warto$¢ wychylenia sterow,
wynikajaca z zastosowanego uktadu naprowadzania, do ktdrego dodawany jest sygnal zwrotny
Us, dodatkowo stabilizujacy lot pocisku. Warto$¢ sygnatu Us wypracowywana jest przez uktad
obliczeniowy, bedacy fragmentem algorytmu kierowania bloku autopilota, na podstawie
pomiaru chwilowej predkosci katowe] wzdhuz osi z zwigzanej z pociskiem. Predkos¢ katowa
okreslana jest na podstawie danych pochodzacych z czujnikéw predkosci katowych typu
MEMS (ang. Micro Electro-Mechanical System), umieszczonych w przedziale kierowania.
Takie dziatanie kanatu sterowania pozwala na redukcj¢ wptywu zaktocen zewnetrznych
1 wewnetrznych na lot pocisku. Sygnat komendy U jest przesytany do przedziatu sterowania
lotem, gdzie jest nastgpnie realizowany przez sterownik i naped steréw [34, 57].

91



Zakiocenia

r=-
1 ]

- I -

“ ’
“ ¢
+

Un & U Sterownik ; Naped ; Pocisk ;
steréw sterow rakietowy

Us

Uktad stabilizacji -
(autopilot) < Czujniki e

Rys. 6.4. Schemat funkcjonalny kanatu sterowania z ukladem stabilizacji. Zrédlo: opracowanie wlasne
na podstawie [34]

Autopilot ppk stabilizuje lot pocisku w plaszczyznie pochylenia (®) i odchylenia (V).
W plaszczyznie przechylenia (I') predko$¢ obrotowa pocisku wynika z uksztattowania
stabilizatorow kadluba ppk oraz ksztattu i1 skierowania dysz silnikéw: startowego
1 marszowego. Predkos$¢ obrotowa pocisku w ptaszczyznie przechylenia nie jest stabilizowana
przez autopilota ppk, dlatego w trakcie trwania lotu pocisku jej wartos$¢ jest zmienna. Autopilot
ppk podczas formowania komendy sterujacej uwzglednia opodznienie reakcji sterow i ich
inercje, poprzez odpowiednie przesuni¢cie fazowe komendy sterujacej wzgledem aktualnego
kata przechylenia pocisku.

6.3. Konstrukcja autopilota ppk

Baza pod nowa konstrukcje autopilota byl dotychczasowy autopilot opracowany
w ramach prac wtasnych spotki CRW Telesystem-Mesko. Dotychczasowy autopilot rozwijany
byl od poczatku prac nad ppk i1 byt wielokrotnie testowany poligonowo, z pozytywnymi
rezultatami. W 2021 roku w spotce CRW Telesystem-Mesko podjeto prace nad modernizacja
dotychczasowego autopilota, prowadzaca do powstania nowego autopilota ppk. Prace
obejmowaly modyfikacj¢ sprzetowa oraz modyfikacj¢ oprogramowania. Rezultatem
modyfikacji sprzgtowej byto zmniejszenie liczby uzytych ptytek PCB z trzech do jedne;.
Zmniejszenie liczby ptytek pozwolilo na uproszczenie procesu produkcyjnego oraz obnizenie
jego kosztow. Zmian dokonano réwniez na poziomie zastosowanych elementow
elektronicznych, przenoszac funkcje realizowane dotychczas przez dwa mikrokontrolery
1 jeden uktad programowalny do jednego mikrokontrolera. Zmniejszenie liczby uzytych
zaawansowanych technologicznie elementéw elektronicznych, obnizylo wrazliwos¢ procesu
produkcyjnego na zaktocenia w funkcjonowaniu fancuchow dostaw tego typu elementow.
Konieczno$¢ realizacji wszystkich dotychczasowych funkcji autopilota przez jeden

mikrokontroler, wymusita zastosowanie nowego mikrokontrolera oraz napisanie zupetnie
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nowego oprogramowania. Réznice w oprogramowaniu wynikaly z innej architektury uzytego
mikrokontrolera, w tym z innej obstugi uktadéw peryferyjnych analogowych i cyfrowych oraz
zastosowania innych bibliotek programistycznych. Nowy autopilot ppk moze realizowac,
zardwno bazowy, jak 1 nowy algorytm kierowania. Bazowy algorytm kierowania, realizowany
w nowym autopilocie ppk, zaimplementowany zostal przez autora rozprawy z pewnymi
zmianami. Przykladem jednej z takich zmian jest inny sposob obliczenia sygnatu Obwiedni
Pelengu. Sygnat Pelengu ma ksztalt sinusoidalny o zmiennej amplitudzie. Sygnal Pelengu
otrzymywany jest z glowicy samonaprowadzajacej, w ktdrej obracajacy si¢ z czgstotliwoscia
100 Hz namagnesowany zyroskop $ledzacy indukuje napigcie w cewce koordynatora GSN
o amplitudzie proporcjonalnej do aktualnego wychylenia Zyroskopu wzgledem korpusu
pocisku. Autopilot na podstawie uzyskanego sygnatu Pelengu wyznacza w czasie rzeczywistym
Obwiednig Pelengu. Sposdb obliczenia Obwiedni Pelengu w dotychczasowym autopilocie
powoduje, ze w przypadku szybkiej zmiany amplitudy sygnatu Pelengu, przebieg Obwiedni
Pelengu reaguje na zmiane z wyraznym opdznieniem (rys. 6.5). W przypadku nowego
autopilota, w ktorym autor rozprawy zastosowat zmodyfikowang metod¢ obliczenia Obwiedni
Pelengu, takie op6znienie nie wystepuje (rys. 6.6).
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Rys. 6.5. Przebieg sygnatu Pelengu i Obwiedni Pelengu z fragmentu lotu ppk z dotychczasowym

autopilotem realizujgcym bazowy algorytm kierowania. Zrédlo: opracowanie wlasne
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Rys. 6.6. Przebieg sygnatu Pelengu i Obwiedni Pelengu z fragmentu lotu ppk z nowym autopilotem
realizujgcym bazowy algorytm kierowania. Zrédlo: opracowanie wlasne

PELENG_float = (float)(abs(PELENG-8192))/200;

if (PELENG float >= PELENG max)

{
PELENG_max = PELENG_float;
¥
else
{
static uintd t i = 8;
i=1+1;
if(i»1)
1
*PEL_ENV = PELENG_max;
i=8;
¥
h

if((signbit((float)PELENG-8192)-signbit((float)PELENG prev-8192)) != 8)
{

}

PELENG_max = @;

PELENG_prewv = PELENG;

Rys. 6.7. Fragment kodu zrodtowego (programu nowego autopilota ppk) obliczajgcego wartosci
sygnatu Obwiedni Pelengu. Zrédlo: opracowanie wlasne
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Zniwelowanie opdznienia poprawia zdolno§¢ uktadu naprowadzania do reakcji na
szybkie zmiany wartosci sygnatu Pelengu. Dodatkowo, w rozdziale 7 pracy przedstawiono
nowy algorytm kierowania, pozwalajacy na zyskanie przez ppk nowych zdolnosci. Powazne;j
zmianie ulegta rowniez cze$¢ programu zwigzana z obstugg automatyki startowej. Algorytm
automatyki startowej w dotychczasowej wersji autopilota realizowany byt przez uktad
programowalny typu FPGA (ang. Field Programmable Gate Array), a nie mikrokontroler.
W zwiazku z tym powstata koniecznos$¢ napisania cz¢$ci programu zwigzanego z algorytmem
automatyki startowej zupelnie od poczatku. Oprogramowanie nowego i dotychczasowego
autopilota r6zni si¢ od siebie w znaczacy sposob. Oprogramowanie dotychczasowego
autopilota realizujacego bazowy algorytm kierowania sklada si¢ z trzech programoéw
(realizowanych przez dwa mikrokontrolery 1 jeden uktad programowalny) zawierajacych
odpowiednio 4060, 3287 i 404 linijek kodu, czyli facznie 7751 linijek kodu zrodiowego.
Oprogramowanie mikrokontrolera nowego autopilota ppk realizujacego bazowy algorytm
kierowania zawiera natomiast 5805 linijek kodu zrédlowego.

Przy wyborze mikrokontrolera dla nowego autopilota kierowano si¢ wieloma
czynnikami. Byly to migdzy innymi [54, 55]:

1. Czas cyklu maszynowego — zalezny w duzej mierze od czgstotliwosci taktowania

procesora;

2. Dlugosc¢ stowa danych i1 adresu wewnatrz procesora;

(O8]

Dostepnos¢ obstugi sprzgtowej operacji zmiennoprzecinkowych (FPU — ang. Floating
Point Unit);

Rodzaj 1 liczba dostepnych uktadow peryferyjnych;
Dostepna ilo$¢ pamieci wewngtrznej mikrokontrolera;

Liczba fizycznych wejs¢/wyjs¢ mikrokontrolera;

NS ok

Dostepnos¢ danego mikrokontrolera na rynku i jego cena.

Wybdr odpowiedniego mikrokontrolera byt wigc procesem ztozonym, na ktory sktadaty
si¢ rowniez wstepne testy laboratoryjne przeprowadzone w CRW Telesystem-Mesko.
Ostatecznie wybrano komercyjny mikrokontroler STM32F407 wyposazony w rdzen ARM
Cortex-M4 ze sprzgtowa obstugg operacji zmiennoprzecinkowych (FPU). Przyktadowe
parametry mikrokontrolera STM32F407 [58]:

1. Maksymalna czgstotliwo$¢ taktowania procesora — 168 Mhz;

Obstuga ochrony pamigci (ang. Memory Protection Unit);

Pamig¢ wewnetrzna FLASH — 1 MB;

Pamig¢ RAM — 128 kB, w tym 64 kB pamigci CCM (ang. Core Coupled Memory);
Trzy 12-bitowe przetworniki analogowo-cyfrowe (A/C);

Dwa 12-bitowe przetworniki cyfrowo-analogowe (C/A);

N kD

16-to kanatowy kontroler DMA (ang. Direct Memory Access);
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8. 17 timerdéw;
9. 82 dostgpne porty wejscia/wyjscia (I/O — ang. Input/Output);

10. 15 interfejséw komunikacyjnych, w tym: 3 x 12C, 4 x USART, 2 x UART, 3 x SPI,
2 x CAN oraz SDIO;

11. Napigcie zasilania w zakresie 1,8 + 3,6 V;

12. Wewnetrzny oscylator RC mogacy stuzy¢ jako zapasowe zrodto sygnatu zegarowego
dla procesora;

13. Wejscie doprowadzajace zewnetrzny sygnat zegarowy do procesora;

14. Obudowa LQFP100.

W projekcie nowego autopilota z istniejacych 100 pindéw, wyprowadzonych
z obudowy mikrokontrolera, wykorzystano 61. Wykorzystano réwniez siedem timerow,
dwa interfejsy CAN, trzy interfejsy SPI, dwa interfejsy UART, jeden USART, jeden
przetwornik A/C oraz jeden kontroler DMA. Oprogramowanie nowego autopilota uzywa
3,94 kB pamigci RAM (3,08% dostgpnych zasobow), 46,3 kB pamieci FLASH (4,52%
dostgpnych zasobow) oraz 0 B pamigci CCRAM. Caly program wykonywany jest co
500 us, czyli z czgstotliwoscig 2 kHz, a rzeczywisty czas wykonania programu przez
procesor wynosi ok. 100 ps. Wykorzystanie procesora wynosi wigc ok. 20%. Po wyborze
mikrokontrolera kolejnym krokiem byto zaprojektowanie ptytki PCB z uwzglednieniem
m.in. rozmieszczenia wyprowadzen interfejsoéw komunikacyjnych na konkretnych portach
I/0. Ze wzgledu na zmniejszenie liczby ptytek PCB z 3 do 1, konieczne byto rowniez
gestsze utozenie $ciezek oraz samych elementdéw elektronicznych na ptytce. Na rysunku 6.8
przedstawiono trzy ptytki PCB dotychczasowego autopilota (na gorze zdjgcia) oraz ptytke
nowego autopilota (na dole zdj¢cia).
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Rys. 6.8. Zdjecie przedstawiajqce plytki PCB dotychczasowego i nowego autopilota ppk. Zrédlo:
opracowanie wlasne za zgodg TSM

6.4. Podsumowanie

Zadaniem autopilota ppk jest naprowadzenie pocisku na cel oraz stabilizacja lotu pocisku
poprzez wypracowanie odpowiedniej komendy sterujacej, realizowanej przez przedziat
sterowania lotem. Zadanie to autopilot realizuje w oparciu o dane pochodzace z czujnikow
znajdujacych si¢ w pocisku. Autopilot ppk wraz z GSN realizuje poOtautomatyczne
samonaprowadzanie pocisku na odbite promieniowanie laserowe. Zadaniem zyroskopu
mechanicznego, umieszczonego w przedziale kierowania, jest okre§lenie aktualnego kata
przechylenia pocisku w locie, co jest kluczowe dla wyznaczenia prawidlowej fazy komendy
sterujacej ppk. Zastosowanie zyroskopu mechanicznego i czujnikow predkosci katowych
w ppk, umozliwia dodatkowo autonomiczne kierowanie pociskiem. Sterowanie autonomiczne,
ze wzgledu na ograniczong doktadno$¢ naprowadzania, petni w ppk jedynie rol¢ pomocnicza
w poczatkowej fazie lotu. Oprécz naprowadzania i stabilizacji pocisku, autopilot ppk realizuje
roOwniez automatyke startowa ppk. Zmniejszenie liczby ptytek autopilota pozwala na
uproszczenie procesu produkcyjnego i obnizenie jego kosztu, a takze powigksza dostepna
przestrzen w przedziale kierowania lotem. Nowy autopilot realizuje wszystkie funkcje
dotychczas stosowanego autopilota. Opracowanie nowej wersji autopilota stanowi bazg¢ pod
zastosowanie nowego algorytmu kierowania ppk i1 przyszie modernizacje pocisku. Samo
oprogramowanie nowego autopilota posiada réwniez potencjat rozwojowy, gdyz ilos¢
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dotychczas wykorzystanej pamieci oraz czas wykonania programu przez mikrokontroler
pozwalaja na realizacj¢ dodatkowych zadan obliczeniowych.
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7. OPRACOWANIE NOWEGO ALGORYTMU KIEROWANIA

7.1. Wprowadzenie

Zatozeniem przyjetym na poczatku procesu projektowania algorytmu sterujgcego byto
uzyskanie mozliwie duzego przewyzszenia toru lotu, umozliwiajacego uderzenie w cel z gornej
potsfery. Wyniki préob symulacyjnych, laboratoryjnych oraz poligonowych bazowego
algorytmu kierowania, sktonity autora pracy do podjecia proby opracowania nowego algorytmu
sterujgcego, pozwalajacego na uzyskiwanie mniejszych katdw pochylenia pocisku oraz katow

pochylenia trajektorii lotu w momencie uderzenia w cel.

7.2. Opis bazowego algorytmu kierowania

Bazowy algorytm sterowania (kierowania) powstal w ramach prac wtasnych spotki CRW
Telesystem-Mesko. Algorytm bazowy jest punktem odniesienia dla nowego algorytmu.
Bazowy algorytm kierowania dzieli lot na 4 fazy. We wszystkich fazach lotu zastosowano
sterowanie pochodzace od predkosci $ledzenia celu (nawigacja proporcjonalna) oraz
sterowanie programowe. W zaleznos$ci od fazy lotu, udziat danego typu sterowania w finalnej
komendzie sterujacej pociskiem moze by¢ rézny. Przyktadowo, na poczatku lotu ze wzgledu
na matg predkos¢ katowa linii obserwacji celu, udzial sterowania pochodzacy od nawigacji
proporcjonalnej jest znikomy. Z kolei na koncu lotu, gdy pocisk znajduje si¢ blisko celu,
nawigacja proporcjonalna ma najczesciej dominujacy udzial w sterowaniu. Komenda sterujaca
wypracowywana jest oddzielnie dla plaszczyzny pionowej 1 poziomej. W plaszczyZnie
poziomej we wszystkich 4 fazach lotu algorytm kierowania wypracowuje komend¢ majaca na
celu utrzymanie prostoliniowego ruchu pocisku do celu stacjonarnego lub skierowanie pocisku
na punkt wyprzedzony w przypadku celu ruchomego. W przypadku strzalu do celu
nieruchomego, wartos¢ komendy w ptaszczyznie poziomej jest pomijalna w stosunku do
komendy w plaszczyznie pionowej, gdyz zadaniem algorytmu jest jedynie korekcja drobnych
odchylen kierunku lotu pocisku od toru prostoliniowego. Wyjatek stanowi tu koncowa faza
lotu, kiedy warto$§¢ komendy w obu ptaszczyznach moze wzrosnag¢é w wyniku zblizenia si¢
pocisku do celu i duzej predkosci katowej linii obserwacji celu. Rysunek 7.1 przedstawia
trajektori¢ lotu pocisku do celu znajdujacego si¢ 2400 m od wyrzutni, uzyskang podczas proby
poligonowe;.
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Rys. 7.1. Trajektoria lotu uzyskana przez radar Dopplera podczas proby poligonowej. Trajektoria

w plaszczyznie pionowej — linia niebieska, trajektoria w plaszczyznie poziomej — linia czerwona

Lot w plaszczyznie poziomej odbywal si¢ prawie prostoliniowo, podczas gdy
w plaszczyznie pionowej pocisk wyniesiony zostal na wysoko$¢ 167 m. Zgodnie
z oczekiwaniem warto$¢ komendy sterujacej pociskiem w plaszczyZnie poziomej byta znikoma
w porownaniu do komendy w ptaszczyznie pionowej. Z tego wzgledu dalszy opis algorytmu
kierowania dotyczy¢ bedzie tylko komendy sterujacej w plaszczyznie pionowej. Na rysunku
7.2 przedstawiono wynik symulacji numerycznych lotu ppk do celu znajdujacego si¢ w r6znych
odlegtosciach od wyrzutni.
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Rys. 7.2. Trajektorie lotu pocisku do celu znajdujgcego sie w odlegtosci od 500 do 2500 m

z zastosowaniem bazowego algorytmu kierowania — symulacje numeryczne

W plaszczyznie pionowej algorytm kieruje pociskiem wedlug zadanej trajektorii,
wynoszac pocisk na okreslong wysokos$¢ do gory, a nastepnie kieruje go w dot do celu. Pierwsza
faza lotu trwajaca 2 s od momentu wyjscia pocisku z pojemnika transportowo-startowego
odpowiada za wprowadzenie pocisku na odpowiedni tor lotu. Czas trwania pierwszej fazy lotu
moze zosta¢ skrocony, gdy cel znajduje si¢ blisko wyrzutni. W drugiej fazie lotu pocisk
sterowany jest przede wszystkim programowo z otwartg petlg sprzezenia zwrotnego, wedtug
wczesniej zadanej funkcji wielomianowej. Brak sprzezenia zwrotnego miedzy uzyskanym
torem lotu lub pochyleniem pocisku a wartoscig zadang, wynikajaca z funkcji wielomianowe;,
powoduje, ze lot ppk jest wrazliwy na zaklocenia zewnetrzne i wewnetrzne, dzialajace na
pocisk. Fazy lotu druga, trzecia i czwarta r6znig si¢ miedzy sobg gtownie zastosowaniem
funkcji wielomianowej o innych wspolczynnikach. Zataczenie trzeciej i czwartej fazy lotu
nastgpuje w wyniku przekroczenia odpowiednio dwoch ustalonych progdéw energii sygnatu
optycznego odbieranego przez fotodetektor GSN. Odleglos¢ od celu okreslana jest w tym
przypadku posrednio, na podstawie poziomu mocy sygnatu optycznego. Moc sygnatlu
optycznego docierajagcego do GSN jest natomiast uzalezniona m.in. od aktualnej wartosci
wspotczynnika thumienia atmosfery, wspotczynnika odbicia promieniowania od powierzchni
celu, kata nachylenia powierzchni odbijajacej] w stosunku do padajacego promieniowania,
odlegtosci migdzy stanowiskiem startowo-celowniczym a celem itp. W zwigzku z powyzszym
w praktyce nie jest mozliwe doktadne powigzanie energii sygnatu optycznego z odlegloscia od
celu dla zmiennych warunkéw panujacych na polu walki. W nowym algorytmie moment
przetaczenia faz lotu zostat uniezalezniony od energii sygnatu optycznego, odbieranego przez
GSN.
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7.3. Nowy algorytm kierowania

7.3.1. ZaloZenia algorytmu

Powodem do opracowania nowego algorytmu kierowania byto zwigkszenie zdolnosci
ppk do ataku celu z gornej potsfery oraz wyeliminowanie wad bazowego algorytmu. Gtownymi
zatozeniami przyjetymi przy opracowaniu nowego algorytmu kierowania ppk byty:

1. Zwigkszenie zdolnosci ppk do uderzenia w cel z gérnej potsfery;

2. Redukcja wplywu zaktocen wewnetrznych i zewnetrznych na tor lotu ppk;

3. Uniezaleznienie czasu przetaczenia faz lotu od poziomu mocy sygnatu optycznego,

odbieranego przez GSN.

Zwigkszenie zdolno$ci ppk do uderzenia w cel z gornej potsfery moze by¢ zrealizowane
poprzez wyprowadzenie pocisku na wigksza wysokos¢. Wysokosci lotu mozliwe do osiggnigcia
przez ppk zalezne sg od odleglosci do celu. Im ta odleglo$¢ jest wigksza, tym pocisk ma wiecej
czasu na wzniesienie si¢ 1 przez to moze osiggaé¢ wicksze wysokosci lotu. Wigksza wysoko$¢
lotu przektada si¢ z kolei na mniejszy mozliwy do uzyskania kat pochylenia pocisku i kat
pochylenia trajektorii lotu w momencie uderzenia w cel. Prowadzi to do konkluzji, ze im
wiegksza jest odlegtos$¢ od celu, tym mniejszy jest mozliwy do uzyskania kat pochylenia pocisku
1 trajektorii lotu przy uderzeniu w cel. Wzniesienie pocisku na duzg wysoko$¢ oznacza, ze
pocisk w poczatkowej fazie lotu powinien zosta¢ skierowany pod duzym katem do gory.
Wielko$¢ mozliwych do uzyskania katoéw pochylenia i namiaru pocisku w duzej mierze
ograniczona jest przez konstrukcje GSN ppk. Ze wzgledu na konstrukcje owiewki oraz
koordynatora glowicy samonaprowadzajacej, nastepuje zmniejszenie ilosci docierajacego
promieniowania do fotodetektora wraz ze zwigkszaniem kata namiaru (co zostato szerzej
opisane w rozdziale 3). Z tego powodu przyjeto, ze kat namiaru podczas fazy wznoszenia ppk
powinien wynosi¢ ok. 20° 1 nigdy nie powinien przekracza¢ 25°. W pocisku kat namiaru
okreslany jest z wykorzystaniem sygnatu Pelengu, pochodzacego z GSN. Nalezy zaznaczy¢
jednak, ze amplituda sygnatu Pelengu jest wprost proporcjonalna do miary kata zawartego
miedzy osig zyroskopu $ledzacego a osia podluzng pocisku. W zwigzku z tym wierzchotek
w ten sposob wyznaczonego kata znajduje si¢ w Srodku obrotu (fizycznie jest nim przegub
Cardana) zyroskopu $ledzacego, natomiast wierzchotek kata namiaru znajduje si¢ w srodku
masy pocisku. Odlegtos¢ miedzy $rodkiem masy pocisku a $rodkiem obrotu zyroskopu
sledzacego jest jednak niewielka w poréwnaniu do odlegltosci miedzy pociskiem a celem,
zwlaszcza w poczatkowych fazach lotu. W zwiazku z powyzszym w dalszych rozwazaniach
zakltadamy, Ze kat namiaru pocisku jest rowny amplitudzie sygnatu Pelengu. Kolejnym
ograniczeniem mozliwych do uzyskania katow uderzenia pocisku w cel jest sama
manewrowos$¢ pocisku. Manewrowo$¢ pocisku jest uzalezniona m.in. od ksztattu ptatowca,
parametrow geometryczno-masowych pocisku, predkosci lotu, parametréw atmosfery itp. Sg
to czynniki, ktore muszg by¢ brane pod uwage podczas procesu projektowania nowego
algorytmu.
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7.3.2. Opis algorytmu

Nowy algorytm kierowania dzieli lot na cztery fazy, podobnie jak to ma miejsce
w bazowym algorytmie. Pierwsza faza lotu trwa 2 s i odpowiada za szybkie skierowanie lotu
pocisku w gore. Czas trwania pierwszej fazy lotu moze zosta¢ skrocony, gdy cel znajduje si¢
w odleglosci mniejszej niz 1100 m od wyrzutni. W tym przypadku nastepuje przetaczenie fazy
lotu z pierwszej na trzecig, z pomini¢ciem fazy drugiej. Druga faza lotu odpowiada za
prowadzenie pocisku po takiej trajektorii, ktéra zapewnia utrzymanie kata namiaru na poziomie
ok. 20°. Trzecia faza lotu odpowiada za szybkie zwrocenie kierunku lotu pocisku bezposrednio
na cel. Czwarta, ostatnia faza lotu odpowiada za utrzymanie lotu pocisku w kierunku celu.
Na rysunku 7.3 przedstawiono uproszczony schemat blokowy nowego algorytmu kierowania
1 automatyki startowej ppk. Na rysunku przedstawiono nast¢pujace oznaczenia: t — czas lotu,
tsm — moment zatgczenia silnika marszowego, 1pc — odleglo$¢ miedzy pociskiem a celem w linii
prostej, rpe23 — odleglo$é graniczna migdzy pociskiem a celem, 6, — warto$¢ sktadowej pionowe;j
kata namiaru. Gdy pocisk w trakcie trwania lotu znajduje si¢ w odlegtosci mniejszej od wartosci
Ipe23, nastepuje przetaczenie fazy lotu z drugiej na trzecig. Warto$¢ rpe23 wyznaczana jest
oddzielnie dla réznych odleglosci strzatu i warunkow lotu, jeszcze przed oddaniem strzatu.
Przed startem pocisku warto$¢ ta jest przesytana z mechanizmu startowego do autopilota ppk
1 zapisywana w pamigci wewnetrznej autopilota.
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Przestanie informacji do autopilota
wartosci S_pc23 i odlegtosci do celu

v

Przestanie komendy startowej
do autopilota

Algorytm kierowania ppk

Algorytm automatyki startowej ppk

Uruchomienie baterii
wewnetrznej ppk i rozpedzenie
zyroskopu mechanicznego

TAK | faza lotu - wyprowadzenie
pocisku na zadany tor lotu.
) NIE Sterowanie od kata namiaru
Czy bateria Spetnienie warunkéw
ppk pracuje? startowych
NIE TAK < T pc<r pc23
Przerwanie procedury Uruchomienie
startowej ppk silnika startowego TAK TAK

Il faza lotu - utrzymanie kata o_p ~ 20°.
Sterowanie od kata namiaru

NIE

TAK

Czy pocisk opuscit
pojemnik?

Czy bateria
ppk pracuje?

Il faza lotu - zwrot kierunku lotu
na cel, wyt. sterowania od kata namiaru
,zatgczenie nawigacji proporcjonalnej

Rozpoczecie liczenia
czasu lotu

Przerwanie procedury
startowej ppk

IV faza lotu - nawigacja proporcjonalna,
kompensacja ciezaru

Uruchomienie
silnika marszowego

Rys. 7.3. Uproszczony schemat blokowy nowego algorytmu kierowania i automatyki startowej ppk.
Zrédlo: opracowanie wlasne

Za doprowadzenie kata namiaru pocisku do warto$ci zadanej w pierwszej i drugiej fazie
lotu odpowiada regulator proporcjonalny. Zadaniem regulatora jest minimalizacja uchybu
regulacji, czyli roznicy migdzy warto$cig zadang a warto$cig zmierzong. Zalezno$¢ (7.1)

opisujaca uchyb uktadu regulacji:

€= Opp — Op, (7.1)
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gdzie:
€ — uchyb uktadu regulac;ji,
0pn — Warto$¢ zadana sktadowej pionowej kata namiaru w stopniach,
0, — warto$¢ zmierzona sktadowej pionowej kata namiaru w stopniach.

Regulator proporcjonalny wytwarza sygnal sterujacy, proporcjonalny do aktualnej
warto$ci uchybu. Warto$¢ amplitudy komendy sterujacej w plaszczyznie pionowej dla
pierwszej fazy lotu wynosi:

KOMy = ky(opn — 0), (7.2)

gdzie:

k; — wspolczynnik wzmocnienia cztonu proporcjonalnego regulatora.

Warto$¢ wspofczynnika o0,, wynosi 20°. Warto$¢ wspétczynnika wzmocnienia ky
zmienia si¢ w czasie trwania lotu ppk. W trzeciej fazie lotu amplituda komendy przedstawia si¢
nastepujaco:

KOMY = kGSN Ry + kz, (73)

gdzie:
Ry — predkos¢ sledzenia celu w ptaszczyznie pionowe;,
kesny — wspoOtczynnik wzmocnienia sterowania od predkosci §ledzenia celu,

k, — warto$¢ stata. W trzeciej fazie lotu k, = —20.

Zadaniem wartosci stalej k, w trzeciej fazie lotu jest szybkie sprowadzenie kata oy,
bedacego sktadowa kata wyprzedzenia w ptaszczyZnie pochylenia ®, do wartosci bliskiej zeru.
Minimalizacja kata wyprzedzenia powoduje lot pocisku w kierunku celu. Badania symulacyjne
wykazaly, ze warto§¢ kata wyprzedzenia pod koniec trzeciej fazy lotu maleje do wartosci
bliskiej zeru, gdy kat namiaru osigga wartos¢ -4° (podrozdziat 8.2). W zwigzku z tym w nowym
algorytmie kierowania wprowadzono warunek przetaczenia fazy lotu z trzeciej na czwartg
w momencie, gdy wartos¢ sktadowej pionowej kata namiaru spetnia warunek g, < —4°.
W rezultacie wektor predkosci pocisku rozpoczynajacego czwartg faze lotu jest juz skierowany
na cel. Finalna komenda sterujaca U, przesytana do przedziatlu sterowania lotem ppk, obliczana
jest na podstawie zalezno$ci:

U= KOMy * cos(y) + KOM, = sin(y), (7.4)

gdzie:
KOMy - warto$¢ amplitudy komendy w ptaszczyZznie pionowe;j,
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KOMj - warto$¢ amplitudy komendy w ptaszczyznie poziome;.

W czwartej fazie lotu zalezno$¢ opisujaca amplitude komendy jest taka sama jak w fazie
trzeciej, z ta jednak rdéznica, ze zmienia si¢ warto§¢ wspotczynnika k,. Zadaniem
wspotczynnika k, w fazie czwartej jest kompensacja ci¢zaru pocisku. Cig¢zar pocisku po
wypaleniu paliwa w silniku marszowym jest znany. Znany jest rowniez przewidywany kat
pochylenia trajektorii lotu oraz predkos¢ pocisku. Pozwala to na wyznaczenie warto$ci
wspotczynnika k, dla kazdej odleglosci strzatu. Na rysunku 7.4 przedstawiono sity dziatajace

na pocisk w ptaszczyznie pionowe;.

Xg

Rys. 7.4. Schemat sit dzialajgcych na pocisk w plaszczyZnie pionowej w ostatniej fazie lotu. Zrédio:

opracowanie wlasne

Rozwazajac sytuacje idealng, w celu zapewnienia kompensacji cigzaru pocisku nalezy
doprowadzi¢ do sytuacji, w ktérej wartos¢ rzutu wektora wypadkowe;j sity aerodynamicznej na
o$ pionowg y, jest rOwna cigzarowi pocisku (R,y = G). Wartos¢ wektora R;, mozna

wyznaczy¢ z nastepujacej zaleznosci:

Roqg =Yg cos(8) — X, - sin(0). (7.5)

W praktyce warto$¢ R, ,, wynikajaca z zastosowania samej kompensacji cigzaru pocisku,

ag»
nie musi by¢ idealnie rowna ci¢zarowi pocisku, gdyz za doktadne doprowadzenie pocisku do
celu odpowiada metoda proporcjonalnej nawigacji.

W zwiazku z wystepowaniem znacznych zmian wartosci amplitudy komendy sterujace;j
KOMy, podczas zmian faz lotu z drugiej na trzecig oraz z trzeciej na czwartg, wprowadzono

liniowg zmian¢ wspotczynnika komendy sterujacej podczas przejs¢ miedzy tymi fazami.
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Czas trwania zmiany wynosi 500 ms, a warto$¢ amplitudy komendy sterujacej obliczana jest
wedtug zaleznosci (7.6):

KOMY = (1 - ksoo) * KOMYP + k500 * KOMYA, (76)

gdzie:

KOMyp — warto$¢ amplitudy komendy w ptaszczyznie pionowej, obliczona wedhug algorytmu
kierowania z poprzedniej fazy lotu;

KOMy 4, — warto$¢ amplitudy komendy w ptaszczyznie pionowej, obliczona wedtug algorytmu
kierowania aktualnej fazy lotu;

ksoo — wspoOtczynnik udzialu komend sktadowych w komendzie KOMy.

Warto$¢ wspotczynnika ks, opisana zaleznoscig (7.7), zmienia si¢ liniowo w zakresie
od 0 do 1 w ciggu 500 ms. Zmiana warto$ci wspotczynnika rozpoczyna si¢ w momencie
przetaczenia fazy lotu z drugiej na trzecig oraz z trzeciej na czwartg. Wartos¢ wspdtczynnika
ks00(t) w zadnym momencie nie przyjmuje wartosci ujemnej, gdyz w czasie jego stosowania
w algorytmie zawsze spetniona jest nierownoS¢ t = ty. Wartos¢ wspotczynnika ksoo(t)
WYnosi:

2% (t —tr), t<tr+05s

k500(t) = { 1’ t > tf + 05s’ (77)

gdzie:
t — aktualny czas lotu pocisku w sekundach,
tr — czas przefaczenia fazy lotu z drugiej na trzecig lub z trzeciej na czwartg.

Punkt przelaczenia fazy lotu z drugiej na trzecig jest kluczowy dla doprowadzenia
pocisku do celu. W dalszych rozwazaniach punkt przetaczenia fazy lotu rozumiany jest jako
odlegto$§¢ w linii prostej miedzy pociskiem a celem, w ktorej nastepuje zmiana fazy lotu.
W momencie gdy odlegto$¢ miedzy pociskiem a celem zmaleje ponizej okreslonej wartosci,
nastepuje automatyczne przelaczenie fazy lotu z drugiej na trzecia. Jesli przetaczenie wystapi
zbyt daleko od celu, wtedy pocisk trafi w cel, ale pod wigkszym katem pochylenia niz
zakltadany, jesli natomiast przetaczenie wystapi za blisko celu, wtedy pocisk przeleci nad celem.
Najwazniejszym czynnikiem majacym wplyw na potozenie punktu przetaczenia jest odlegtos¢
od celu. Z tego wzgledu istnieje konieczno$¢ okreslenia odlegtosci miedzy wyrzutnig a samym
celem.

Podstawowa metoda okreslenia odleglosci miedzy wyrzutnia a celem polega na
wykorzystaniu dalmierza laserowego. Dalmierz laserowy, stanowigcy integralng czgs¢ LPC
oraz CLU-P, pozwala na pomiar odleglosci z doktadnos$cig +5 m. Dane o odleglosci do celu
moga zosta¢ przestane i zapisane przed startem w pamigci autopilota ppk. Istniejaca juz
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magistrala komunikacyjna, taczaca ppk z mechanizmem startowym, moze zosta¢ wykorzystana
do przestania informacji o odlegtosci strzatu do autopilota. Jednakze w sytuacji gdy wyrzutnia
oraz podswietlacz celu znajdujg si¢ fizycznie w roznych miejscach, okreslenie odlegtosci
miedzy wyrzutnig a celem oraz przekazanie tej informacji do pocisku staje si¢ problematyczne.
Alternatywnie, mozliwe jest wyznaczenie odleglosci do celu na podstawie sygnalow
pochodzacych z czujnikow wewnetrznych pocisku w trakcie trwania lotu ppk. Taki sposob
oznacza jednak, ze odleglo$¢ strzatu bedzie okre§lona dopiero w trakcie trwania lotu ppk.
Ponadto dokladno$¢ wyznaczenia odlegltosci jest wtedy bezposrednio uzalezniona od
doktadno$ci pomiarowej samych czujnikéw znajdujacych sie¢ w pocisku oraz zgodnosci
przewidywanych parametréw lotu z parametrami rzeczywistymi. Dokladno$¢ okreslenia
odlegtosci strzatu w oparciu o dane pochodzace z czujnikdw wewnetrznych pocisku jest nizsza
niz w przypadku pomiaru dokonanego z wykorzystaniem dalmierza laserowego.
Wykorzystanie dalmierza laserowego jest wiec metoda preferowana, zwlaszcza na etapie badan
poligonowych. Okreslenie odleglosci strzatu determinuje z kolei przewidywang trajektorie lotu
pocisku. Mniej znaczacy wplyw na trajektori¢ lotu majg inne czynniki, takie jak: temperatura
powietrza, predko$¢ i kierunek wiatru. Okreslenie chwilowego potozenia pocisku na
przewidywanej trajektorii lotu jest kluczowe dla poprawnego wyznaczenia punktu przetaczenia
faz lotu.

7.4. Metody wyznaczania polozenia pocisku na przewidywanej trajektorii lotu

Metoda okreslenia odlegtosci migdzy pociskiem a celem, stosowana w bazowym
algorytmie, opierala si¢ o analiz¢ mocy optycznej sygnatu docierajacego do fotodetektora GSN.
Nie jest to jednak metoda doktadna. Przeprowadzone proby poligonowe wykazaty, ze punkt
przetaczenia okreslony na jej podstawie, r6znit si¢ w kolejnych probach nawet o 150 m, przy
strzelaniu do tarcz o niemal identycznych wspotczynnikach odbicia. Réznica ta wzrostaby
jeszcze bardziej] w przypadku strzalow do rzeczywistych pojazdéw, ktorych pancerze maja
rozne ksztalty 1 wspotczynniki odbicia. Z tego powodu metoda ta nie jest stosowana w nowym
algorytmie kierowania. Mozliwe jest takze okreslenie potozenia pocisku w funkcji czasu na
podstawie symulacji numerycznych. To rozwigzanie posiada jednak zatozenie, ze czas dolotu
pocisku do zatozonego punktu w przestrzeni bedzie zgodny z wynikami symulacji. Pomimo Ze
dotychczasowe analizy porownawcze wykazaly wysoki stopien zgodnosci miedzy wynikami
badan symulacyjnych 1 prob poligonowych, nalezy zwrdci¢ uwage na szereg zmiennych
majacych wplyw na czas lotu pocisku do celu. Sg to m.in. wiatr, sam ruch celu, réznice
powstajace na etapie produkcji silnikoéw rakietowych, temperatura silnika rakietowego,
temperatura i gesto$¢ atmosfery itp. Istotng zmienng jest ggstos¢ atmosfery, gdyz w zakresie
temperatur -40 + 50 °C zmienia si¢ ona w przedziale ok. 1,09 + 1,52 kg/m3. Gestosé
atmosfery ma bezposredni wplyw na ci$nienie dynamiczne dzialajace na pocisk w locie,
co z kolei determinuje wielko$¢ przyspieszen liniowych 1 katowych pocisku. Im wyzsza gestos¢
atmosfery, tym wigksza jest sita oporu aerodynamicznego hamujacego pocisk oraz wigksza
manewrowos$¢ pocisku. Wysoka manewrowos$¢ pocisku jest szczegodlnie istotna w trzeciej fazie
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lotu, gdzie wymagana jest mozliwie najszybsza zmiana kierunku lotu pocisku (minimalizacja
kata wyprzedzenia). Metoda wyznaczenia polozenia opierajaca si¢ o wyniki symulacji
numerycznych lotu 1 wczesniejsze proby poligonowe ppk jest prosta w implementacji 1 moze
by¢ traktowana jako metoda pomocnicza.

W ramach poszukiwan innych metod wyznaczenia potozenia pocisku na przewidywane;j
trajektorii lotu, autor pracy przeprowadzit badania symulacyjne z wykorzystaniem dotychczas
uzyskanych wynikow badan poligonowych. Pomimo ze w dotychczasowych prdobach
poligonowych pocisk nie byt jeszcze kierowany wedlug nowego algorytmu, zaprezentowanego
W niniejszej pracy, to uzyskane podczas préob poligonowych dane pozwolily na wstepng
weryfikacje uzyteczno$ci wybranych metod wyznaczenia potozenia ppk. W niniejszej
rozprawie, oprocz wczesniej wspomnianych, autor sprawdzit jeszcze dwie metody. Obie
zakladaja wykorzystanie danych pochodzacych z czujnikéw typu MEMS. Pierwsza metoda
wykorzystuje czujniki predkosci katowych oraz przyspieszen typu MEMS, druga wykorzystuje
jednie czujniki predkosci katowych. Pocisk oprécz czujnikéw predkosci katowych wyposazony
jest w czujnik przys$pieszen, pozwalajacy na pomiar wartosci przyspieszenia pocisku wzdhuz
jego osi podtuznej. W ramach prac badawczych autor opracowal pomiarowy modut inercyjny
(ang. Inertial Measurement Unit, IMU), zawierajacy czujniki przyspieszen liniowych
1 predkosci katowych, pozwalajacy na dokonanie pomiaréw wzdluz trzech osi uktadu
zwigzanego z pociskiem Oxyz (rys. 7.5). W ramach prac projektowych nad IMU autor
zaprojektowat uktad elektroniczny, ptytke¢ drukowana PCB oraz opracowat oprogramowanie
mikrokontrolera sterujagcego modutem. Moduly umieszczono w blokach elektroniki glowic
samonaprowadzajacych ppk.
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Rys. 7.5. Zdjecie dwoch plytek IMU zastosowanych w ppk. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg TSM
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W bazowym algorytmie kierowania dane pochodzace z czujnikéw umieszczonych
w IMU nie byly wykorzystywane. Dane pochodzace z czujnikoéw byly natomiast zapisywane

na potrzeby pozniejszych analiz.

7.4.1. Opis metody pierwszej

Na czujnik przys$pieszen dziatajg dwie sily: sita bezwladnosci oraz sita przyciggania
ziemskiego. Badania symulacyjne 1 poligonowe wykazaty, ze glowny kierunek dziatania
przecigzen znajduje si¢ najczesciej wzdtuz osi podtuznej pocisku. Dzieje si¢ tak zwlaszcza
w fazie aktywnego dzialania silnikow: startowego oraz marszowego, ktorych wektor ciagu
skierowany jest wzdluz osi podluznej pocisku. Po wypaleniu paliwa rakietowego pocisk
przemieszcza si¢ lotem §lizgowym. Warto$¢ przecigzen poprzecznych jest najmniejsza, gdy
wychylenie sterow jest zerowe, wzrasta natomiast wraz ze zwigkszaniem amplitudy komendy
sterujacej. W niniejszej metodzie przecigzenia rejestrowane s3 za pomocg trzech czujnikow
przyspieszeh liniowych, ktorych osie ustawione sa ortogonalnie wzgledem siebie. Osie
czujnikéw skierowane sa zgodnie z kierunkami osi uktadu zwigzanego z pociskiem Oxyz.
Przy$pieszenia mierzone wzdluz osi X, y 1 z, uktadu zwigzanego z pociskiem, oznaczono
odpowiednio ay, ay, a,. Rzut przySpieszen wystepujacych w ptaszczyznie Oyz na plaszczyzne

pionowg 0x,4y, ukladu wspoirzednych zwigzanego z Ziemig opisany jest zalezno$cig:

Ayy = @y cos(y) — a,-sin(y). (7.8)

Przy$pieszenie srodka masy pocisku wzdluz osi poziomej uktadu zwigzanego z Ziemia

wyznaczono wedlug zalezno$ci:

Ayg = Ay c0S(V) — Gy - Sin(v). (7.9)

Po podstawieniu réwnania (7.8) do rdGwnania (7.9) otrzymujemy zaleznos$¢:

Ayg = ay ' cos(v) — (ay - cos(y) — ay -sin(y)) - sin(v). (7.10)
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Przys$pieszenie $rodka masy pocisku wzdluz osi pionowej uktadu zwigzanego z Ziemig

wyznaczono wedlug zalezno$ci:

ayg = ay - sin(v) + (a, - cos(y) — ay-sin(y)) - cos(v) — g, (7.11)

gdzie:
g — wartos$¢ przyspieszenia ziemskiego,
y — kat przechylenia pocisku wyznaczany w locie przez zyroskop mechaniczny.

Kat pochylenia pocisku v wyznaczany jest na podstawie odczytoéw z czujnikoéw predkosci
katowych typu MEMS. Interpretacje geometryczng rownan (7.10) 1 (7.11) przedstawiono na
rysunku 7.6.

Rys. 7.6. Skladowe przyspieszenia srodka masy pocisku w locie w plaszczyznie pionowej. Zrédto:

opracowanie wlasne

Sktadowe predkosci $rodka masy pocisku wzdtuz osi x4 1 y,, opisane sg zaleznoSciami (7.12)
1(7.13).

t

Veg () = f g (D)dt (7.12)
0

t

Vg () = fo ay,(t)dt (7.13)
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Predkos¢ srodka masy pocisku wyznaczono z rownania (7.14).

V() = /ngz + 1,47 (7.14)

W réwnaniu (7.14) nie uwzgledniono predkosci wzdhuz osi z, gdyz predkos¢ ta w przypadku
lotu ppk jest nieznaczna w porownaniu do predkosci wzdtuz dwoch pozostatych osi. Potozenie
pocisku na plaszczyznie Oyx,4y, wyznaczono z zalezno$ci (7.15) 1 (7.16).

t

X (t) = fo Veg()dt (7.15)

t

p(t) = fo Vyg(t)dt (7.16)

7.4.2. Symulacja metody pierwszej w oparciu o dotychczasowe proby poligonowe

Badania symulacyjne pierwszej metody przeprowadzono w oparciu o dane zebrane
podczas proby poligonowej, ktora odbyta sie¢ w maju 2021 r. Odleglos¢ strzalu wynosita
1000 m. Za pomoca czujnikow przyspieszen liniowych dokonano pomiaru w trakcie trwania
lotu 1 na chwile przed startem pocisku, co przedstawiono na rysunku 7.7.
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Rys. 7.7. Wykres zmierzonego przecigzenia dziatajgcego na pocisk w locie podczas proby poligonowej
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Najwieksze przecigzenie wzdhuz osi podtuznej pocisku zarejestrowano podczas dziatania
silnika startowego ppk. Bylo ono jednak krétkotrwale (ok. 50 ms). Fragment przebiegu,
w ktorym przy$pieszenie wynosi ok. 160 m/s?, odpowiada czasowi dziatania silnika
marszowego. Po zakonczeniu dziatania silnika marszowego przecigzenie wzdtuz osi podtuzne;j
staje si¢ ujemne, co odpowiada czesci lotu, w ktorej pocisk hamuje pod wptywem dziatania sit
oporu aerodynamicznego. Przys$pieszenia wzdtuz osi poprzecznych pocisku maja charakter
przemienny, quasi-sinusoidalny, co jest bezposrednio zwigzane z obrotami pocisku wokot osi
podhuznej. Ze wzgledu na umiejscowienie modutu inercyjnego w pewnej odlegtosci od srodka
masy pocisku, konieczne bylo uwzglednienie udziatu przyspieszen katowych pocisku
w pomiarze przyspieszen liniowych wzdhiz jego osi poprzecznych. Znaczny wzrost wartosci
przeciazen wzdtuz osiy i z - po 2,8 s lotu - zwigzany jest ze zwigkszeniem amplitudy komendy
sterujacej] w tej czesci lotu. Na podstawie uzyskanych danych 1 w oparciu o zaleznoS$ci
(7.8) = (7.16) obliczono predkos¢ pocisku w funkcji czasu (rys. 7.8) oraz potozenie pocisku na

osi Ogxy w funkcji czasu (rys. 7.9).
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Rys. 7.8. Wykres przedstawiajqcy predkosé pocisku zmierzong przez radar Dopplera — linia czerwona

oraz predkos¢ obliczong przez algorytm kierowania — linia niebieska
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Rys. 7.9. Wykres przedstawiajqcy potozenie pocisku (wzdtuz osi Oyxg) zmierzone przez radar

Dopplera oraz obliczone przez algorytm kierowania

Uzyskane wyniki potwierdzaja mozliwo$¢ wyznaczenia potozenia pocisku w czasie,
wzdhuz osi Ogxg4, na podstawie danych uzyskanych z wewnetrznych czujnikéw ppk. Znajac
ksztalt trajektorii lotu pocisku mozliwe jest rowniez obliczenie chwilowej odleglosci pocisku
od celu. Obliczenia te wykonywane przez algorytm kierowania autopilota w czasie trwania lotu
pocisku moga nastepnie zosta¢ wykorzystane do precyzyjnego okreslenia momentu zatgczenia
trzeciej fazy lotu. Metoda ta ma jednak zasadnicza wadg, polegajacg na braku mozliwosci
okreslenia odlegtosci pocisk-cel w przypadku ruchu samego celu. Wady tej nie ma druga
z opisanych metod.

7.4.3. Opis metody drugiej

Istota tej metody jest okreslenie kata linii obserwacji celu ¢ przez algorytm kierowania
pocisku. Obliczenie tego kata mozliwe jest w trakcie trwania lotu pocisku, dzieki
wykorzystaniu danych pochodzacych m.in. z czujnikow predkosci katowych typu MEMS oraz
kata namiaru wyznaczanego na podstawie danych pochodzacych z glowicy
samonaprowadzajacej. Kat linii obserwacji celu jest rdznicg kata namiaru 1 kata pochylenia
korpusu pocisku, okres§lonego na podstawie danych pochodzacych z czujnikow predkosci
katowych (rownanie 7.17).

Ogsn = Op — U (7.17)
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Kat linii obserwacji celu mozna réwniez wyznaczy¢ w normalnym ukladzie
wspOtrzednych zwigzanym z Ziemig Oy XY, 24, na podstawie znanego potozenia pocisku i celu,
wedlug zaleznosci (7.18). Podstawowym zrédltem informacji o potozeniu ppk w locie na
poligonie jest radar Dopplera, zrodtem pomocniczym moze by¢ obraz z kamer. Kat linii
obserwacji celu mozna wigc wyznaczy¢ na podstawie danych pochodzacych spoza pocisku,
wedtug zaleznosci:

Ogopp = atan <%>, (7.18)

gdzie:
X¢, Yo — polozenie celu na plaszczyznie Ogx,y,,

Xp, Y¥p — Potozenie pocisku na plaszczyznie Ogx,Yy,.

W sytuacji idealnej, przy zaniedbaniu rzeczywistych bltedow pomiarowych, zachodzi
rOWNos$¢: 0 = Ogsp = Ogopp- Znajomo$¢ kata linii obserwacji celu pozwala z kolei na

okreslenie aktualnego potozenia pocisku na przewidywanej trajektorii lotu.

7.4.4. Symulacja metody drugiej w oparciu o dotychczasowe proby poligonowe

Polozenie celu podczas dotychczasowych badafh poligonowych bylo state, natomiast
chwilowe potozenie pocisku w locie wyznaczone zostalo na podstawie odczytéw z radaru
Dopplera. Pozwolito to na porownanie wartosci kata o, obliczonego na podstawie odczytow
z wewngtrznych czujnikow pocisku (zaleznos¢ 7.17), z wartoscig kata 0,44y, Obliczong na
podstawie odczytéw z radaru Dopplera (zaleznos¢ 7.18). Na rysunku 7.10 przedstawiono
wyniki tego porownania uzyskane na podstawie danych z proby poligonowej. Odlegtos¢ strzatu
wynosita 2400 m.
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Rys. 7.10. Przebieg kqta pochylenia linii obserwacji celu w czasie trwania lotu ppk, wyznaczony na
podstawie danych z czujnikow wewnetrznych pocisku — linia niebieska oraz radaru Dopplera — linia

czerwona

Roéznice migdzy katem 0y, 1 04opp 0znaczono jako Ao i przedstawiono na rysunku 7.11.

5 T T T T T

2 I 1 I I l I
0 2 4 6 8 10 12

t[s]

Rys. 7.11. Przebieg kqta Ao

Przez wigksza cze$¢ lotu bezwzgledna warto$¢ Ao nie przekracza 1°. W koncowej fazie
lotu warto$¢ ta ro$nie, co spowodowane jest zblizeniem si¢ pocisku do celu. Z punktu widzenia
metody istotna jest warto$¢ kata o w Srodkowej czesci lotu, czyli w czasie, kiedy wystepuje
przelaczenie faz lotu. Warto$¢ kata o stale narasta w pierwszej i drugiej fazie lotu, ze wzgledu

na wznoszenie si¢ pocisku i przyblizanie do celu. W trakcie trwania lotu algorytm kierowania
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pocisku oblicza w czasie rzeczywistym aktualng wartos¢ kata oy, zgodnie z zalezno$cig
(7.19).

Tgsn () = f(0p (1), v(1), %, (£), ¥p (1)) (7.19)

Bezwzgledna maksymalng niepewnos$¢ systematyczng okreslenia wartosci kata
pochylenia linii obserwacji celu gy, przez algorytm kierowania ppk, opisano zalezno$cig

(rownanie 7.20):

9 9 9
Aagsn=‘ f‘ f| Mv +‘af  Ax +‘af Ay, (7.20)
Xp Yp

gdzie:
Ao, — niepewno$¢ systematyczna pomiaru kgta namiaru pocisku;
Av — niepewno$¢ systematyczna pomiaru kata pochylenia pocisku;

Axy, Ay, — niepewnosci systematyczne okreSlenia potozenia pocisku na ptaszezyznie Ogx,y,.

Niepewnos¢ przypadkowa, zwigzana z rozrzutem statystycznym argumentéw funkcji
opisujgcej kat gyey,, jest mniejsza od niepewnosci systematycznej. Znajgc funkcje opisujgcy
zalezno$¢ migdzy wartoscig kata ¢ a odlegtoscig pocisk-cel 15, (rbwnanie 7.21), mozliwe jest

oszacowanie niedoktadno$ci wyznaczenia tej odlegtosci (rOwnanie 7.22).

rpc(t) = g(Ugsn) (7.21)

Niedoktadnos$¢ oszacowania odlegtosci pocisk-cel:

——| Agyen. (7.22)

Niepewnos$¢ przypadkowa, zwigzana z rozrzutem statystycznym argumentow funkcji
opisujgcej odleglos¢ 1., jest mniejsza od niepewnosSci systematycznej. Wartos¢ A7, zostaje
ostatecznie dodana do wyznaczonego punktu zatgczenia trzeciej fazy lotu, uniemozliwiajac
w ten sposob zbyt szybkie przelaczenie fazy lotu, spowodowane odchyleniem faktycznych
parametrow lotu od warto$ci oczekiwanych. Metoda ta zapewnienia wystarczajaca doktadnos¢
wyznaczenia punktu zataczenia trzeciej fazy lotu. Dodatkowo, w odréznieniu od metody

pierwszej, pozwala ona na okre$lenie potozenia pocisku na trajektorii lotu z uwzglednieniem
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potencjalnej zmiany potozenia celu. Jest to szczegdlnie istotne podczas strzelan do celow
ruchomych.

7.5. Podsumowanie

Zaprezentowany w tym rozdziale nowy algorytm kierowania powstat jako wynik wielu
symulacji z wykorzystaniem opracowanego modelu w programie MATLAB/Simulink. Czeg$¢
z wynikow tych symulacji przedstawiono w rozdziale 8 niniejszej pracy. Nowy algorytm
spetnia wszystkie zatozenia przedstawione w podrozdziale 7.3.1. Metoda opisana
w podrozdziale 7.4.1 zapewnia wystarczajaca doktadno$¢ okreslenia potozenia pocisku na
przewidywanej trajektorii lotu, co wykazaly przedstawione w podrozdziale 7.4.2 symulacje
z wykorzystaniem dotychczas zebranych danych z préb poligonowych. Metoda ta moze by¢
traktowana jako pomocnicza przy strzelaniu do celéw stacjonarnych, zwlaszcza na bliska
odleglto$¢, natomiast jej uzyteczno$¢ przy strzelaniu do celéw ruchomych jest ograniczona.
Metoda opisana w podrozdziale 7.4.3 1 7.4.4 ze wzgledu na umozliwienie wyznaczenia
polozenia pocisku na przewidywanej trajektorii lotu z uwzglednieniem potencjalnej zmiany
potozenia celu, moze by¢ stosowana przy strzelaniu, zard6wno do celéow stacjonarnych,
jak i ruchomych. Ostateczny wybor metody stosowanej przez autopilot ppk jest uzalezniony od
odlegltosci strzatu i ruchu samego celu.
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8. SYMULACJE LOTU KIEROWANEGO PPK

8.1. Opracowanie programu symulacyjnego w srodowisku MATLAB/Simulink

Symulacje lotu ppk przeprowadzono z wykorzystaniem modelu matematyczno —
fizycznego pocisku, zaimplementowanego w srodowisku MATLAB/Simulink (wersja R2021b
Update 3). Proces przeprowadzania symulacji podzielony zostat na trzy etapy. Pierwszy to
wcezytanie danych wejsciowych, drugi to wlasciwa symulacja lotu, a trzeci to zobrazowanie
danych wyjsciowych na wykresach. Charakterystyki masowo-bezwladnosciowe oraz
acrodynamiczne wczytywane sg z tablic zapisanych w formacie XLS, za pomoca skryptu
wykonywanego przez program MATLAB. Dane te sg nastgpnie uzywane jako parametry
wejsciowe dla symulacji wykonywanej w $rodowisku Simulink. Wyniki symulacji s3
obrazowane na wykresach za pomoca skryptu wykonywanego przez program MATLAB.
Wigkszos¢ rownan, w tym rownania dynamiczne 1 kinematyczne ruchu pocisku,

zaimplementowano w §rodowisku Simulink za pomocg blokéw ,, MATLAB Function”.

1
dv -
5
1
dTheta > -
5
1
dPsi » -
5
dX !
g I
dY !
g g B
dzi !
g L I
1
dOmegaX >
i “ 1
fcn  dOmegaY 1l B
1
dOmegaZ » -
5
g 1
_psi P 3
d I !
_upsilon g
q 1
_gamma g

—e V_ow

Theta_w

Uklad dynamiczny

Rys. 8.1. Blok obliczeniowy ,, Uklad dynamiczny” zawierajgcy rownania ruchu pocisku, bedgcy
fragmentem modelu symulacyjnego zbudowanego w srodowisku Simulink. Zrédlo: opracowanie

wlasne
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1 function [dV, dTheta, dPsi, dXg, d¥g, dZig, dOmegaX, dOmega¥, dOmegaZ, ...
2 d_psi, d_upsilon, d_gamma, V_w, Theta_w, Psi_w] = fcn(u, Sd, Lp, Wx, Wz)
; dV = (u(43)*cos(u(14))*cos(u(13))-u(44)*u(24)*sin(u(2)) ...

5 —u(16)*u(22)*sd*u(1)*u(1)*0.5)/(u(44));

6 dV(isnan(dVv))=0;

7

g dTheta = (u(43)*(sin(u(14))*cos(u(15))+cos(u(14))}*sin(u(13))*sin(u(15))) ...
g +u(17)*u(22)*u(1)*u(1)*0.5%Sd*cos(u(15) ) -u(18)*u(22) *u(1)*u(1) ...

18 9. 5%5d*sin(u(15) ) -u(44) *u(24)Y*cos(u(2)))/ (u(44)*u(1));

11 dTheta(isnan(dTheta))=8;

12

13 dPsi = (u(43)*(sin(u(14))*sin{u(15))+cos(u(14))*sin({u(13))*cos(u(15))) ...
14 +u(17)*u(22)*u(1)*u(1)*0.5%Sd*sin(u(15) )+u(18)*u(22) *u(1)*u(1) ...

15 *9.5%5d*cos(u(15)))/(-u(44)*u(1)*cos(u(2})));

16

17 dPsi(isnan{dPsi))=8;

18

19 dXg = u(1)*cos{u(2))*cos(u(3));

28

21 d¥Yg = u(1)*sin{u(2));

22

23 dZg = -u(1)*cos(u(2))*sin(u(3));

24

25 V_w = sqri((dXg-Wx)~2+dyg"2+(dZg-Wz)"2);

26 Theta_ w = atan2(dYg,dXg-Wx);

27 Psi w = atan2(dZg-Wz,dXg-Wx);

28

29 dOmegaX = (1/u(45))*(u(19)*u(22)*5d*Lp*(u(1)*2/2)+(u(46)-u(47) ) *u(8)*u(9));
EL:] dOmegaX(isnan{dOmegaX))=0;

31

32 dOomegaY = (1/u(46))*((-u(20)+u(25)*u(8)*Lp/u(1))*u(22) ...

EE] #ed=lp*(u(1)"2/2)+(u(47)-u(45) ) *u(7)*u(9));

34 dOmegaY(isnan{dOmegaY))=06;

35

26 dOmegaZ = (1/u(47))*((u(21)+u(25)*u(9)*Lp/u(l))*u(22) ...

37 #Sd¥Lp*(u(1)22/2)+(u(45)-u(46) ) *u(7)*u(8));

38 dOmegaZ (isnan{dOmegaZ))=0;

39

48 d psi = (1/cos{u(11)))*(u(8)*cos(u(12))-u(9)*sin(u(12)));

41

42 d upsilon = u(8)*sin(u(12))+u(9)*cos(u(12));

43

44 d gamma = u(7)-tan{u(11))*(u(8)*cos(u(12))-u(9)*sin(u(12)));

Rys. 8.2. Skrypt zapisany w bloku obliczeniowym ,, Uktad dynamiczny” zawierajqgcy rownania
dynamiczne i kinematyczne ruchu pocisku. Zrédlo: opracowanie wlasne

Do rozwigzywania réwnan rozniczkowych model numeryczny wykorzystuje metode
Rungego-Kutty czwartego rzedu ze statym krokiem czasowym, wynoszacym 0,5 ms [59, 60].
Model umozliwia przeprowadzenie symulacji lotu kierowanego pocisku z dowolnym
algorytmem sterujacym, z uwzglednieniem m.in. obecnos$ci wiatru, ruchu celu, zmiennej
temperatury i gestosci atmosfery. W modelu uwzglgedniono oddziatywanie na pocisk zaktdcen
wewnetrznych oraz zewngtrznych, ktérych wplyw na lot ppk uznano za najbardziej znaczacy.
Zaktocenia te wynikaja z: niejednorodno$ci atmosfery, sterowania, nagtej zmiany wartosci sity
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napedowej oraz oddzialywania wyrzutni na pocisk w czasie startu pocisku. Weryfikacje
poprawnosci modelu przeprowadzono w oparciu o poréwnanie wynikéw badan poligonowych
z wynikami symulacji numerycznej lotu pocisku. Takie pordwnanie pozwolito na dopasowanie
parametrow modelu do parametréw obiektu rzeczywistego. Parametrami ktore dopasowano,
byly w wiekszosci wspotczynniki aerodynamiczne ppk. Na wykresach (rys. 8.3 + 8.5)
przedstawiono poroOwnanie wynikoéw symulacji numerycznej lotu ppk z wynikami uzyskanymi
podczas proby poligonowej. W symulacji numerycznej uzyto komendy sterujacej, uzyskanej
z proby poligonowej lotu ppk kierowanego wedlug bazowego algorytmu kierowania.
Informacje o predkosci oraz trajektorii lotu pocisku zostaly uzyskane podczas proby
poligonowej z radaru Dopplera. Informacja o kacie pochylenia pocisku podczas proby

poligonowej zostala wyznaczona na podstawie danych z czujnikow wewnetrznych ppk.

300 T T T T T

— Proéba poligonowa
— Symulacja

250

50

t [s]

Rys. 8.3. Predkos¢ lotu ppk uzyskana podczas proby poligonowej i symulacji numerycznej
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Rys. 8.4. Kgt pochylenia pocisku v uzyskany podczas proby poligonowej i symulacji numerycznej
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Rys. 8.5. Trajektoria lotu pocisku uzyskana podczas proby poligonowej i symulacji numerycznej

Wysoki poziom zgodnosci uzyskanych przebiegow: predkosci, kata pochylenia oraz
trajektorii lotu ppk, potwierdza poprawnos¢ opracowanego modelu numerycznego pocisku. Tak

przygotowany model moze by¢ wykorzystany do opracowania nowego algorytmu kierowania
ppk.
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8.2. Symulacje nowego algorytmu Kkierowania ppk

Symulacje dziatania nowego algorytmu sterujacego przeprowadzono w pierwszej
kolejnosci dla nastepujacych parametrow: temperatury atmosfery wynoszacej 15 °C, gestosci
atmosfery réownej 1,225 kg/m3, braku wiatru i celu stacjonarnego. Symulacje lotu
przeprowadzono dla celow znajdujacych si¢ w odlegtosciach: 500 m, 1000 m, 1500 m, 2000 m
1 2500 m od wyrzutni. W celu zwigkszenia czytelnos$ci na wykresach od rys. 8.7 do rys. 8.14
przedstawiono wyniki dla trzech odlegtosci: 1500 m, 2000 m i 2500 m.

350 T T T T T
X, = 500 m
300 —X, = 1000 m
—X; = 1500 m
—X, = 2000 m
250 —X, = 2500 ml]
— 200 i
£
>ED
150 - -1
100 - -
50 -
O 1
0 500 1000 1500 2000 2500 3000

Xq[ml

Rys. 8.6. Trajektoria lotu ppk przy strzelaniu do celu znajdujgcego si¢ w odleglosci x. od wyrzutni
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Rys. 8.7. Predkos¢ lotu ppk przy strzelaniu do celu znajdujgcego si¢ w odlegtosci x. od wyrzutni,

w funkcji czasu lotu
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Rys. 8.8. Pochylenie wektora predkosci lotu 6 przy strzelaniu do celu znajdujgcego sie w odlegtosci x,.

od wyrzutni, w funkcji czasu lotu
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Rys. 8.9. Sktadowa pionowa kqta namiaru o, przy strzelaniu do celu znajdujqgcego si¢ w odlegtosci x

od wyrzutni, w funkcji czasu lotu
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Rys. 8.10. Kqt pochylenia linii obserwacji celu o przy strzelaniu do celu znajdujqcego si¢ w odlegtosci

X od wyrzutni, w funkcji czasu lotu

125



20 T T T T T

15

-
o
|

—X, = 1500 m
—X, = 2000 m
—X, = 2500 m

0 2 4 6 8 10 12 14
t[s]
Rys. 8.11. Przecigzenie styczne n, dziatajgce na pocisk przy strzelaniu do celu znajdujgcego sie
w odlegtosci x. od wyrzutni, w funkcji czasu lotu
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Rys. 8.12. Przecigzenie normalne n., dziatajqce na pocisk przy strzelaniu do celu znajdujqcego sig

w odleglosci x, od wyrzutni, w funkcji czasu lotu
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Rys. 8.13. Przecigzenie wypadkowe dziatajgce na pocisk przy strzelaniu do celu znajdujgcego sie

w odlegtosci x. od wyrzutni, w funkcji czasu lotu
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Rys. 8.14. Sktadowa pionowa kqta wyprzedzenia o, przy strzelaniu do celu znajdujgcego sie

w odleglosci x, od wyrzutni, w funkcji czasu lotu
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Rys. 8.15. Sktadowa pionowa kqta wyprzedzenia o, oraz sktadowa pionowa kqta namiaru o, przy

strzelaniu do celu oddalonego o 2500 m od wyrzutni, w funkcji czasu lotu

Przeprowadzono dodatkowe symulacje z wiatrem o predkosci 10 m/s i kierunku zgodnym
z kierunkiem osi Ox, oraz zwrotach skierowanych na cel i na wyrzutni¢. We wszystkich
przeprowadzonych symulacjach pocisk trafiat w cel z zatozong doktadnos$cia, rowniez podczas
wystepowania wiatru.

Nowy algorytm sterowania ppk pozwala na oddawanie strzatéw do celow ruchomych.
Na rysunku 8.16 przedstawiono trajektori¢ lotu ppk, uzyskana w wyniku symulacji lotu do celu
znajdujacego si¢ w momencie wystrzelenia pocisku w odlegtosci 2500 m od wyrzutni. Wektor
predkosci celu ma kierunek zgodny z kierunkiem osi Ox, i zwrot w strong wyrzutni (V; < 0)

oraz przeciwny do wyrzutni (V. > 0).
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Rys. 8.16. Trajektoria lotu ppk przy strzelaniu do celu ruchomego, znajdujgcego sie w momencie
wystrzelenia pocisku w odlegtosci 2500 m od wyrzutni

Rysunek 8.17 przedstawia symulacje trafienia ppk w punkt o§wietlenia celu, znajdujacy
si¢ na przedniej czgsci wiezy czotgu.
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Rys. 8.17. Trajektoria lotu w fazie koricowej — trafienie ppk w przedniq czesé wiezy czolgu. Zrédlo:
opracowanie wiasne

Przednia czg$¢ czotgdw jest zwyczajowo najlepiej chroniona przed przebiciem.
Uderzenie pocisku wyposazonego w gtowice bojowa kumulacyjng o przebiciu 500 mm RHA,
ma niskie prawdopodobienstwo przebicia pancerza przedniego wspolczesnych czotgow
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podstawowych. Aby zapewni¢ przebicie pancerza, celowe jest wprowadzenie dodatkowe;j
modyfikacji w algorytmie kierowania, powodujacej uderzenie ppk w strop pojazdu. Ze wzgledu
na wzajemne polozenie celu oraz stanowiska startowo-celowniczego, punkt o$wietlenia
znajdowac¢ si¢ bedzie zazwyczaj na pancerzu bocznym, przednim lub tylnym pojazdu.
Aby pocisk uderzyl w strop wiezy pojazdu, w trzeciej i czwartej fazie algorytmu sterujgcego,
wprowadzono przesuni¢cie punktu trafienia pocisku wzgledem punktu oswietlenia celu. Uktad
przesuni¢cia wypracowuje sygnal sterowania podnoszacy tor lotu pocisku ponad punkt

o$wietlenia celu. Wynik symulacji dzialania ukladu przesunigcia, przedstawiono na rysunku
8.18.

12 .
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Rys. 8.18. Trajektoria lotu w fazie koncowej z uktadem przesuniecia — trafienie ppk w strop czotgu.

Zrodio: opracowanie wlasne

Na rysunku 8.19 w spos6b modelowy przedstawiono uderzenie pocisku w strop wiezy
pojazdu opancerzonego. Grubo$¢ konturu pojazdu w sposdéb umowny przedstawia efektywna
grubo$¢ pancerza. Uderzenie pocisku wyposazonego w glowice bojowa kumulacyjng
(o przebiciu 500 mm RHA) w strop wiezy czolgu, ktorego grubo$¢ we wspotczesnych
konstrukcjach wynosi zazwyczaj ok. 50 mm, daje wysokie prawdopodobienstwo przebicia
pancerza [1]. Kat uderzenia pocisku w pancerz zalezny jest od kata pochylenia pocisku
w momencie uderzenia w cel oraz kata nachylenia pancerza w miejscu uderzenia. W przypadku
ataku z gornej potsfery miejscem uderzenia pocisku jest strop pojazdu, dlatego dla celow
dalszej analizy zatozono poziome ustawienie pancerza w miejscu uderzenia pocisku. Kat
uderzenia Aimp zawarty jest migdzy normalng do powierzchni pancerza w punkcie uderzenia ppk
a osig podtuzng pocisku. Zmniejszenie kata pochylenia pocisku powoduje wigc zmniejszenie
kata uderzenia ppk w nachylony poziomo strop pojazdu. Minimalizacja kata uderzenia ppk
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zwigksza zdolno$¢ gtowicy kumulacyjnej do przebicia pancerza, gdyz skroceniu ulega droga,
ktorg pokonaé musi struga kumulacyjna w pancerzu.

\

?\‘imp

Rys. 8.19. Ilustracja uderzenia ppk w strop wiezy pojazdu opancerzonego. Zrédlo: opracowanie
wlasne

Przeprowadzono rdéwniez symulacje lotu pocisku w temperaturach skrajnych,
wynoszacych: —40 °C 1 50 °C. Zmiana temperatury wplywa przede wszystkim na gestos$¢
atmosfery, zmieniajac parametry lotu pocisku, takie jak predkos¢ lotu, trajektoria lotu 1 czas
lotu. Przy ci$nieniu atmosferycznym 1013,14 hPa, gestos¢ powietrza dla temperatury
—40 °C wynosila 1,52 kg/m3, dla temperatury 15 °C wynosita 1,225 kg/m3, natomiast dla
temperatury 50 °C wynosita 1,09 kg/m3. W przypadku ppk temperatura bardzo nieznacznie
wplywa na parametry pracy samego ukladu napedowego, czyli silnika startowego
1 marszowego. Na rysunku 8.20 przedstawiono pordwnanie trajektorii lotu ppk do celu
stacjonarnego, oddalonego o 2500 m od wyrzutni, w trzech réznych temperaturach atmosfery.
Kat pochylenia wektora predkosci pocisku w momencie uderzenia w cel wynidst -42,2° dla
temperatury -40 °C, -39,2° dla temperatury 15 °C oraz -37,4° dla temperatury 50 °C. Kat
pochylenia pocisku w momencie uderzenia w cel wynidst -52,2° dla temperatury -40 °C,
-49,2° dla temperatury 15 °C oraz -47,4° dla temperatury 50 °C. Réznice w trajektorii lotu
1 kacie pochylenia wynikaja gtéwnie z ré6znic w manewrowosci ppk dla danej temperatury.
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Rys. 8.20. Trajektoria lotu ppk przy strzelaniu do celu znajdujgcego sie¢ w odlegtosci 2500 m od

wyrzutni, w roznych temperaturach
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Rys. 8.21. Predkos¢ lotu ppk przy strzelaniu do celu znajdujgcego sie w odlegtosci 2500 m od

wyrzutni, w roznych temperaturach
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8.3. Symulacje porownawcze

Przeprowadzono symulacje poréwnawcze lotu ppk kierowanego wedlug bazowego oraz
nowego algorytmu sterujgcego. Dla poprawnosci porownania symulacje przeprowadzono dla
tych samych warunkéw. Zatozono temperaturg atmosfery wynoszaca 15 °C, gestos¢ atmosfery
1,225 kg/m3, brak wiatru, brak ruchu celu. Wykonano symulacje lotu do celu oddalonego od
wyrzutni 0: 500 m, 1000 m, 1500 m, 2000 m i 2500 m. Cel znajdowal si¢ na wysokos$ci 2 m
w uktadzie wspotrzednych zwigzanym z Ziemia Ogxgy,Z, .
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Rys. 8.22. Trajektoria lotu ppk z zastosowaniem bazowego i nowego algorytmu sterujgcego, przy

strzelaniu do celu oddalonego o 2500 m od wyrzutni
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Rys. 8.23. Predkos¢ lotu ppk z zastosowaniem bazowego i nowego algorytmu sterujgcego, przy

strzelaniu do celu oddalonego o 2500 m od wyrzutni

300 T T T T T T T T z
—nowy algorytm
—bazowy algorytm

250 -

200 - -

— 150 - -
o

100 - -

0 I I I I I I I I I
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
xq [m]

Rys. 8.24. Trajektoria lotu ppk z zastosowaniem bazowego i nowego algorytmu sterujgcego, przy

strzelaniu do celu oddalonego o 2000 m od wyrzutni
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Rys. 8.25. Predkos¢ lotu ppk z zastosowaniem bazowego i nowego algorytmu sterujgcego, przy

strzelaniu do celu oddalonego o 2000 m od wyrzutni
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Rys. 8.26. Trajektoria lotu ppk z zastosowaniem bazowego i nowego algorytmu sterujgcego, przy

strzelaniu do celu oddalonego o 1500 m od wyrzutni
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Rys. 8.27. Predkos¢ lotu ppk z zastosowaniem bazowego i nowego algorytmu sterujgcego, przy

strzelaniu do celu oddalonego o 1500 m od wyrzutni

Putap lotu ppk wykorzystujacego nowy algorytm sterujacy jest w przedstawionych
przypadkach wyraznie wyzszy od putapu osigganego z zastosowaniem bazowego algorytmu.
Przektada si¢ to na nieznaczne obnizenie $redniej predkosci lotu pocisku, wydtuzenie toru lotu
1 zwigkszenie czasu dolotu pocisku do celu. Obnizenie $redniej predkosci lotu ppk nie przektada
si¢ jednak na istotny spadek manewrowosci pocisku. Wydhuzenie czasu dolotu pocisku do celu
nie przekracza natomiast 1 s.

Putapy lotu osiggane przez ppk przedstawiono w tabeli 8.1, za$ czasy dolotu do celu
przedstawione sg w tabeli 8.2.

Tab. 8.1. Putap lotu ppk podczas lotu kierowanego

. Pulap lotu — bazowy Pulap lotu — nowy
Odleglosé¢ strzalu [m]
algorytm [m] algorytm [m]

2500 127,8 320,6

2000 96,7 260,6

1500 61,5 173,2

1000 34,5 84,8

500 16,5 26,8
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Tab. 8.2. Czas dolotu ppk do celu podczas lotu kierowanego

L Czas lotu — bazowy Czas lotu — nowy
Odleglosé¢ strzalu [m]
algorytm [s] algorytm [s]

2500 12,38 13,29

2000 9,49 10,21

1500 6,96 7,44

1000 4,69 4,91

500 2,57 2,71

W ostatniej fazie lotu pocisku, gdy przdd pocisku jest zwrocony ku ziemi, katy pochylenia
pocisku oraz trajektorii lotu przyjmuja warto$ci ujemne. Przy zastosowaniu bazowego
algorytmu kierowania uzyskiwane katy pochylenia trajektorii lotu w momencie uderzenia w cel
miescity si¢ w zakresie ok. -18 +-8°. W celu osiggni¢cia bardziej stromej trajektorii w ostatniej
fazie lotu konieczne jest zmniejszenie katoéw pochylenia trajektorii. Kat pochylenia trajektorii
lotu 1 kat pochylenia pocisku w momencie uderzenia w cel oznaczono odpowiednio: Bimp 1 Vimp.
Stosujac nowy algorytm, osiggni¢to zmniejszenie wartosci kata pochylenia trajektorii lotu Oimp
w momencie uderzenia pocisku w cel, co przedstawiono w tabeli 8.3. Wektor predkosci srodka
masy ppk jest styczny do trajektorii lotu pocisku w danym punkcie, dlatego Oimp jest rowny
katowi pochylenia wektora predkosci pocisku w momencie uderzenia w cel. Docelowo
wartosci katow Oimp 1 Vimp nigdy nie powinny by¢ mniejsze niz -90°, gdyz dla
Bimp = -90° trajektoria lotu pocisku jest pionowa, natomiast dla vimp = -90° 0§ podtuzna pocisku
jest skierowana pionowo, a przod pocisku jest zwrocony ku ziemi.

Tab. 8.3. Kgt pochylenia wektora predkosci (trajektorii lotu) ppk w momencie uderzenia w cel Oy

. Kat Oimp — bazowy Kat Oimp — nowy
Odleglosé¢ strzalu [m]
algorytm [°] algorytm [°]
2500 -17,5 -39,2
2000 -18,5 -32,7
1500 -16,7 -23,8
1000 -11,6 -14,4
500 -7,6 -8,5
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W nowym algorytmie zmniejszono kat pochylenia pocisku vimp (tab. 8.4) poprzez
zmniejszenie kata pochylenia wektora predkosci Oimp oraz uzyskanie kata natarcia a =~ -10°
w plaszczyznie pochylenia ® pod koniec 4 fazy lotu ppk.

Tab. 8.4. Kqt pochylenia ppk w momencie uderzenia w cel vimp

Odleglo$é strzatu [m] Kazl"gi:;’y‘tlza;‘]’wy Kat vimp — n[t:;vy algorytm
2500 -19,2 49 4
2000 -20,1 426
1500 -17,9 336
1000 9.8 247
500 -10,3 18,6

Finalny kat uderzenia pocisku Aimp W poziomy fragment pancerza pojazdu (znajdujacy si¢
na stropie) jest algebraicznie rowny roznicy miedzy katem 90° a modutem kata pochylenia
pocisku vimp. Stosujac nowy algorytm, osiggni¢to zmniejszenie kata uderzenia pocisku
w pancerz pojazdu, co przedstawiono w tabeli 8.5. Zmniejszenie uzyskiwanych katow

uderzenia zwigksza zdolnos$¢ gtowicy bojowej do przebicia pancerza w miejscu uderzenia.

Tab. 8.5. Kqt uderzenia ppk w poziomy fragment pancerza pojazdu

. Kat Aimp — bazowy Kat Aimp — nowy
Odleglosé¢ strzalu [m]
algorytm [°] algorytm [°]

2500 70,8 40,8

2000 69,9 47,3

1500 72,1 56,2

1000 80,2 65,6

500 79,7 71,5

8.4. Podsumowanie

Uzyskane w wyniku przeprowadzonych symulacji rezultaty potwierdzaja poprawne
dziatanie nowego algorytmu kierowania ppk, przy odlegtosciach strzalu w zakresie
500 = 2500 m, temperaturach atmosfery w zakresie —40 + 50 °C, predkosciach wiatru
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dochodzacych do 10 m/s oraz strzelaniu do celéw, zar6wno stacjonarnych, jak i ruchomych.
Dla odleglosci do celu w zakresie 500 + 2500 m uzyskano zmniejszenie katow pochylenia
pocisku w momencie uderzenia w cel. Najwickszy spadek wartosci tych katow uzyskano dla
strzatlu do celu odlegltego o 2500 m. Zmniejszenie kata pochylenia pocisku w momencie
uderzenia w cel spowodowato zmniejszenie kata uderzenia w poziomy fragment stropu
pojazdu. To z kolei skrocito droge, ktéra pokona¢ musi struga kumulacyjna w pancerzu,
zwigkszajac prawdopodobienstwo jego przebicia. Przez zastosowanie nowego algorytmu
kierowania uzyskano mniejsze katy pochylenia trajektorii lotu w ostatniej fazie lotu, co
zwigksza prawdopodobienstwo trafienia pocisku w strop pojazdu opancerzonego.
Przeprowadzono symulacje lotu ppk z zastosowaniem uktadu przesunigcia punktu trafienia
w cel. Ukltad ten spowodowatl uderzenie pocisku w gérny pancerz pojazdu, jedna z najstabiej
chronionych czg$ci pojazdéw opancerzonych. We wszystkich przypadkach pocisk trafiat w cel
z doktadnos$cia wynoszacg ponizej 0,5 m CEP.
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9. BADANIA LABORATORYJNE NOWEGO AUTOPILOTA

9.1. Wprowadzenie

W trakcie procesu powstawania autopilota ppk przeprowadzono wiele badan i1 testow
laboratoryjnych. Autor rozprawy doktorskiej podczas prac nad oprogramowaniem nowego
autopilota ppk przyjat zasad¢ wykonywania jak najwiekszej liczby prob i testow juz na etapie
tworzenia kodu Zrédtowego. Oznaczato to w praktyce, ze kazdy nowy fragment kodu byt na
biezaco testowany i1 dopiero po przej$ciu pozytywnej weryfikacji na stanowisku testowym byt
dodawany do juz istniejacego kodu. Takie podejscie pozwalalo na szybkie wychwycenie
bledow oprogramowania przez skupienie si¢ na wybranym fragmencie kodu. Testy
laboratoryjne musiaty by¢ prowadzone w sposob systematyczny i przemyslany, tak aby
wyeliminowa¢ mozliwie najwicksza liczb¢ bledow juz na etapie powstawania
oprogramowania. Niniejszy rozdzial zawiera opis badan laboratoryjnych w ich ostatniej fazie,
czyli po zatwierdzeniu ostatecznej wersji oprogramowania nowego autopilota. Sg to wigc
badania, ktorych celem jest ostateczne potwierdzenie realizacji wszystkich zadan przez nowy
autopilot ppk. W badaniach laboratoryjnych i montazu pocisku brali udziat specjalisci
z CRW Telesystem-Mesko Sp. z 0.0. oraz MESKO S.A.

9.2. Charakterystyka stanowiska testowego

Wigkszo$¢ badan odbywala si¢ na stanowisku testowym ppk, zaprojektowanym
1 wykonanym przez spotke CRW Telesystem-Mesko (rys 9.1). Stanowisko umozliwia
przeprowadzenie badan dzialania systemu kierowania ppk w warunkach laboratoryjnych.

Rys. 9.1. Stanowisko testowe ppk. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg TSM
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Przedziatami realizujagcymi naprowadzanie pocisku na cel sa przedzialy nawigacji,
kierowania i sterowania lotem. Te trzy przedzialy montowane s3 na obrotowym uchwycie
(wrzecionie) stanowiska. Zasilanie do przedzialow — na czas testOw — doprowadzone jest
z zewnetrznego zasilacza laboratoryjnego. Migdzy przedzialami komunikacja realizowana jest
z wykorzystaniem przewodowej magistrali komunikacyjnej. Stanowisko pozwala na rejestracje
danych pochodzacych z przedziatdéw ppk 1 ich wizualizacj¢ na ekranie komputera badz
oscyloskopu. Oprogramowanie komputerowe przeznaczone do odczytu danych pochodzacych
z pocisku, pozwala rowniez na ich akwizycj¢ do podzniejszej analizy. Baza pod stanowisko jest
obrotowy stol napedzany za pomoca silnika elektrycznego, umozliwiajacego ptynng regulacje
predkosci obrotowej stotu, ktéra moze wynosi¢ maksymalnie 15 °/s (rys. 9.2) [31].

Rys. 9.2. Opis elementéw stanowiska testowego ppk. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg TSM

Ruch stotu imituje zmiang kata pochylenia pocisku w locie oraz predkos¢ sledzenia celu.
Przedzialy ppk umieszczone sg na obrotowym wrzecionie pozwalajacym na ptynng regulacje
czestotliwosci obrotow pocisku w zakresie 0 ~ 20 Hz. Potozenie katowe pocisku wzgledem
stolu moze by¢ zmieniane w plaszczyznie poziomej za pomocg ruchomego ramienia. Ruchome
rami¢ moze by¢ sterowane manualnie lub za pomoca silnika elektrycznego. Istotnym
elementem stanowiska jest tzw. kolimator, ktéorego zadaniem jest wytworzenie fali quasi-
ptaskiej promieniowania laserowego, imitujacej promieniowanie odbite od celu.
Promieniowanie to jest odbierane przez glowice samonaprowadzajaca, montowang na
stanowisku. Poniewaz wzajemna odlegto$¢ miedzy pociskiem a celem podczas trwania lotu
pocisku jest zmienna, dlatego moc sygnatu docierajaca do GSN tez jest zmienna. Z tego
powodu kolimator wyposazono w mozliwo$¢ plynnej regulacji mocy sygnatu laserowego.
Istnieje mozliwo$¢, zarbwno manualnej, jak 1 automatycznej zmiany mocy promieniowania
laserowego. Zmiana automatyczna mocy promieniowania pozwala na symulacj¢ zblizania si¢
pocisku do celu. Pozwala to na przetestowanie poprawnosci dziatania pocisku we wszystkich
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fazach lotu. Sam kolimator posiada mozliwo$¢ zmiany potozenia w ptaszczyznie pionowej oraz
poziomej za pomocg silnikéw elektrycznych. Pozwala to m.in. na symulacj¢ ruchu samego
celu. Stanowisko bylo istotnym elementem w procesie powstawania oprogramowania
autopilota ppk i jest nim rowniez podczas procesu ostatecznych testow 1 kalibracji pocisku
przed badaniami poligonowymi. Odpowiednio przygotowane przedzialy nawigacji, kierowania
oraz sterowania lotem, sg nastgpnie sktadane z pozostaltymi przedziatami pocisku.

9.3. Badania nowego autopilota na stanowisku testowym

Pierwszym etapem testow majacych na celu przygotowanie przedziatéw ppk do badan
poligonowych, byta kalibracja oraz sprawdzenie glowicy samonaprowadzajacej GSN.
Sprawdzono m.in. poprawno$¢ wyznaczenia kata pelengu, fazy pelengu, czestotliwosci
obrotowej pocisku, predkosci $ledzenia oraz poprawnos¢ zalgczenia kolejnych stopni
wzmocnienia detektora sygnatu optycznego. Rysunek 9.3 przedstawia wynik sprawdzenia
czestotliwosci obrotéw pocisku, zmieniajacych si¢ w zakresie 0 + 20 Hz, z krokiem co 5 Hz.
Rysunek 9.4 przedstawia moc sygnalu odczytang z fotodetektora GSN podczas
automatycznego zwickszania wyjsciowej mocy optycznej kolimatora stanowiska testowego.
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Rys. 9.3. Czestotliwos¢ obrotow pocisku wyznaczona na podstawie danych z czujnika predkosci

kqtowej ppk
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Rys. 9.4. Moc sygnatu odczytana z fotodetektora GSN na stanowisku testowym

Fotodetektor GSN sklada si¢ z elementu fotoczutego (fotodiody krzemowe;),
przetwarzajacego odebrany sygnat optyczny na sygnal elektryczny oraz elementow
elektronicznych (wzmacniajacych 1 filtrujacych przychodzacy sygnat). Dwa wyrazne spadki
mocy sygnatu elektrycznego, odczytanego z fotodetektora, zwigzane sg z automatycznym
zalaczeniem si¢ dwoch stopni wzmocnienia sygnatlu elektrycznego w detektorze. Dodanie
stopni wzmocnienia ma za zadanie uchroni¢ detektor przed nasyceniem i spadkiem doktadnos$ci
oraz zwigkszy¢ zakres dynamiczny fotodetektora. Czujniki predkosci katowych, umieszczone
wzdtuz dwoch osi poprzecznych pocisku (osie Y 1 Z w uktadzie zwigzanym z pociskiem),
pozwalaja na wyznaczenie predkosci katowych pocisku wokot tych osi oraz na wyznaczenie
katow pochylenia i odchylenia pocisku wzgledem normalnego uktadu wspolrzednych
zwigzanego z Ziemig OxyY,Z, 0 poczatku ustalonym na rakiecie. Podczas testu poprawnosci
wyznaczenia katow pochylenia i odchylenia pocisku przez algorytm autopilota ppk, ktérego
wynik przedstawiono na rysunku 9.5, dokonano manualnej zmiany kata pochylenia pocisku na
stanowisku testowym wedlug nastgpujacej sekwencji: 10°, 24°, 10°, 3°, 10°.
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Rys. 9.5. Przebieg zmian kqta pochylenia i kqta odchylenia ppk, obliczony przez algorytm autopilota

na podstawie danych z wewnetrznych czujnikow pocisku

Ruch pocisku na stanowisku testowym odbywal si¢ w plaszczyznie poziomej
(odpowiadajacej ptaszczyznie pionowej w locie), dlatego najwigksze zmiany obserwowano
w sygnale kata pochylenia pocisku. Zmiany obserwowane w kacie odchylenia byty znikome.
Podczas tego sprawdzenia czestotliwos$¢ obrotow wrzeciona stanowiska testowego wynosita
10 Hz.

Kolejnym istotnym testem byto poréwnanie zgodnosci fazowej sygnatow kata
wychylenia sterow ppk oraz kata przechylenia pocisku. Kat przechylenia okres§lany jest przez
oprogramowanie autopilota ppk na podstawie odczytu z zZyroskopu mechanicznego
umieszczonego w przedziale kierowania. Kat wychylenia sterd6w natomiast okreslany jest za
pomoca wewngetrznego czujnika umieszczonego w przedziale sterowania lotem. Na rysunku
9.6 przedstawiono fragment przebiegu obu sygnatow. Wychylenie sterow zmieniato si¢ zgodnie
z wypracowang przez autopilota komendg sterujaca. Podczas badania czgstotliwos¢ obrotow
wrzeciona stanowiska testowego wynosita 10 Hz.
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Rys. 9.6. Przebieg kqta wychylenia sterow oraz kqta przechylenia pocisku odczytany z Zyroskopu
mechanicznego. Sygnat przechylenia zostat pomniejszony dziesigciokrotnie w celu utatwienia

porownania faz obu sygnatow

Wszystkie badania przeprowadzone na stanowisku testowym ppk, wykazaly pelna

gotowos¢ przedzialow nawigacji, kierowania oraz sterowania lotem do badan poligonowych.

9.4. Badania laboratoryjne nowego algorytmu kierowania

Nowy autopilot ppk pozwala na realizacje, zarbwno bazowego, jak i nowego algorytmu
kierowania lotem. Poprawno$¢ realizacji bazowego algorytmu kierowania przez nowy autopilot
zostata potwierdzona podczas badan laboratoryjnych oraz poligonowych. Kolejnym etapem
prac rozwojowych byta implementacja nowego algorytmu kierowania w nowym autopilocie.
W niniejszym podrozdziale przedstawiono niektore z wynikow badan laboratoryjnych nowego
algorytmu realizowanego przez nowy autopilot. Badania przeprowadzono na stanowisku
testowym ppk. W testach skupiono si¢ na potwierdzeniu poprawnej realizacji automatycznego
przelaczania faz lotu pocisku oraz potwierdzeniu wypracowania oczekiwanej wartosci
komendy sterujacej przez autopilot ppk. Na rysunku 9.7 przedstawiono wykres kata wychylenia
sterow O oraz kata namiaru o, w funkcji czasu. Podczas tego badania pocisk nie obracatl sie,
a jego kat namiaru w pierwszej 1 drugiej fazie lotu byt staty 1 wynosit 23°. Kat namiaru zostat
zmieniony manualnie (w trakcie trwania trzeciej fazy lotu) w celu spelnienia warunku
zalaczajacego czwartg faze lotu ppk. Zmiana kata namiaru na stanowisku testowym ppk
odbywata si¢ poprzez zmiang potozenia katowego ruchomego ramienia, na ktérym
zamocowane jest obrotowe wrzeciono i przedziaty ppk. Kat wychylenia sterow we wszystkich
fazach lotu odpowiadal wartosciom oczekiwanym.
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Rys. 9.7. Wykres wychylenia sterow 6 i kqta namiaru o, w funkcji czasu w kolejnych fazach lotu

W kolejnym badaniu sprawdzono wychylenie sterow w sytuacji, gdy pocisk obraca si¢
z czestotliwoscig wynoszaca 10 Hz. Zmiana amplitudy kata 6 przy przejsciu miedzy pierwsza
a drugg faza lotu wynikala ze zmiany wspoiczynnika wzmocnienia cztonu proporcjonalnego
regulatora. Zadaniem regulatora jest minimalizacja r6znicy migdzy wartoscig zadang kata
namiaru (wynoszacg 20°) a wartoscig zmierzong. Na rysunkach 9.8 — 9.10 przedstawiono
przejécia migedzy kolejnymi fazami lotu. Kgt namiaru ustawiono podobnie jak w poprzednim
badaniu. Na rysunkach 9.9 i1 9.10 wyraznie widoczny jest efekt wystepowania liniowej zmiany
wspotczynnika komendy sterujacej, ktory powoduje stopniowg zmiang amplitudy komendy
sterujacej, co przektada si¢ na poprawe stabilnosci pocisku w locie (podrozdziat 5.3). Na
rysunku 9.10 widoczna jest zmiana kierunku wychylenia sterow (wzgledem kata przechylenia
pocisku) przy przej$ciu miedzy trzecia a czwartg faza lotu.
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Rys. 9.8. Wykres wychylenia sterow 6 i przechylenia pocisku w funkcji czasu w chwili przejscia miedzy
pierwszq a drugq fazq lotu. Wartos¢ kqta przechylenia y na wykresie zmniejszono 10-cio krotnie
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Rys. 9.9. Wykres wychylenia sterow 0 i przechylenia pocisku w funkcji czasu w chwili przejscia miedzy

drugq a trzecig fazq lotu. Wartos¢ kqta przechylenia y na wykresie zmniejszono 10-cio krotnie
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Rys. 9.10. Wykres wychylenia sterow 6 i przechylenia pocisku w funkcji czasu w chwili przejscia
migdzy trzeciq a czwartq fazq lotu. Wartos¢ kqta przechylenia y na wykresie zmniejszono 10-cio
krotnie

W kolejnym badaniu sprawdzono odpowiedz sterow w pierwszej i drugiej fazie lotu na
cykliczng zmiane kata namiaru pocisku. Zmiana kata namiaru spowodowana byta ruchem
ramienia na stanowisku testowym ppk, ktore w pierwszej, drugiej i na poczatku trzeciej fazy
lotu zmienialo potozenie w trybie automatycznym. Na koncu trzeciej fazy lotu potozenie
ramienia zmieniono manualnie. Badanie wykonano bez obrotéw pocisku (rys. 9.11) oraz

z czestotliwos$cia obrotéw pocisku wynoszaca 10 Hz (rys. 9.12).
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Rys. 9.11. Wykres wychylenia sterow 6 i kqta namiaru o, w funkcji czasu w kolejnych fazach lotu
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Rys. 9.12. Wykres wychylenia sterow o i kqta namiaru o, w funkcji czasu w pierwszych trzech fazach

lotu. Pocisk obraca sig¢ z czestotliwoscig 10 Hz

9.5. Montaz pocisku i badania koncowe

Montaz koncowy pocisku odbywal si¢ w zakladach zbrojeniowych MESKO S.A.
w Skarzysku-Kamiennej. Dotaczenie przedzialu napgdowego, zawierajagcego zaelaborowany
silnik rakietowy, wymagato zastosowania specjalnie do tego celu przeznaczonego stanowiska
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montazowego, umozliwiajacego bezpieczne odprowadzanie tadunkow elektrycznych
(rys. 9.13). Konieczne bylo réwniez zachowanie szczegolnej ostroznosci podczas calego
procesu montazu. Pocisk po montazu i sprawdzeniu poprawnego dzialania zostal umieszczony
w pojemniku transportowo-startowym (rys. 9.14). Prawidlowe umieszczenie pocisku
w pojemniku jest kluczowe dla zapewnienia poprawnosci wystrzelenia i lotu pocisku do celu.
Pojemnik wraz z pociskiem zostal osadzony w zespole wyrzutni i ostatecznie przetestowany
z modulem startowym i wyno$nym pulpitem kierowania. Sprawdzono migdzy innymi
poprawnos¢ przychodzacych sygnalow z gtowicy samonaprowadzajacej, autopilota oraz bloku
sterow. Sprawdzono réwniez poprawno$¢ potaczen elektrycznych sptonek inicjujacych
zadzialanie elementoéw pirotechnicznych ppk.

Rys. 9.13. Ppk z dotgczonym, zaelaborowanym silnikiem marszowym na stanowisku montazowym
w zakladach MESKO S.A. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg MESKO S.A.
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Rys. 9.14. Montaz ppk w pojemniku transportowo-startowym na stanowisku montazowym w zaktadach
MESKO S.A. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg MESKO S.A.
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Rys. 9.15. Ppk umieszczony w zespole wyrzutni, przygotowany do testow zaktadowych w specjalnie do
tego przeznaczonym pomieszczeniu w zaktadach MESKO S.A. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg
MESKO S.A.

9.6. Podsumowanie

Kazdy z modutéow elektronicznych umieszczonych w pocisku byt niezaleznie testowany
w warunkach laboratoryjnych. Proces testowania oraz kalibracji przedziatéw ppk jest procesem
wieloetapowym, na ktory sktadalo si¢ wiele badan na réznych stanowiskach testowych.
W tym rozdziale opisano czg¢$¢ badan przedziatu kierowania, przeprowadzonych na stanowisku
testowym ppk w siedzibie spotki CRW Telesystem-Mesko. Nowy autopilot ppk, bedacy
elementem przedzialu kierowania, przeszedt pomys$lnie wszystkie badania na stanowisku
testowym. Badania te wykazaly poprawno$¢ realizacji bazowego i nowego algorytmu
kierowania przez nowy autopilot ppk. Po uzyskaniu pozytywnego wyniku weryfikacji dziatania
pozostatych przedziatow ppk, dokonano montazu koncowego pocisku w zaktadach
MESKO S.A. Po montazu 1 przeprowadzeniu testow koncowych ppk, gotowy pocisk zostat
umieszczony w specjalnie do tego celu przeznaczonej skrzyni i przewieziony na poligonowe
stanowisko badawcze.
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10. BADANIA POLIGONOWE PRZECIWPANCERNEGO POCISKU
KIEROWANEGO Z NOWYM AUTOPILOTEM

10.1. Wprowadzenie

Badania poligonowe ppk wyposazonego w nowg wersj¢ autopilota odbyty si¢ w marcu
oraz lipcu 2023 r. na poligonie w Nowej Debie. Ustawienia celu, wyrzutni i stanowiska
podswietlenia celu byty zblizone podczas obu prob. Proba polegata na wystrzeleniu pocisku
kierowanego do drewnianej tarczy, oddalonej od wyrzutni o ok. 1230 m. Stanowisko startowo-
celownicze (CLU-P), odpowiadajace za pod$wietlenie celu, bylo oddalone o ok. 50 m od
wyrzutni. Warunki pogodowe na poligonie byly sprzyjajace, tzn. wystepowata dobra
przejrzystos¢ powietrza, brak opadoéw atmosferycznych oraz brak silnego wiatru. W badaniach
poligonowych w 2023 r. brali udziat specjalisci z CRW Telesystem-Mesko Sp. z o.0.,
MESKO S.A. oraz WITU (Wojskowy Instytut Techniczny Uzbrojenia).

10.2. Aparatura badawcza

Zadaniem aparatury badawczej na poligonie jest rejestracja mozliwie najwigkszej ilosci
kluczowych danych, potrzebnych w procesie poézniejszej analizy lotu pocisku. Czgsto dazy si¢
do wykonania pomiaru jednego parametru za pomoca dwoch niezaleznych metod, co pozwala
na pozniejsza weryfikacje uzyskanych danych. Przykladowo, mozliwe jest wyznaczenie kata
pochylenia pocisku za pomocg informacji uzyskanej z czujnikow wewngtrznych pocisku oraz
z kamer znajdujacych si¢ przy tarczy. Do rejestracji predkosci oraz toru lotu pocisku na
poligonie wykorzystano radar Dopplera (rys. 10.1).

Rys. 10.1. Radar Dopplera sledzqcy ppk w locie na poligonie. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg
Wojskowego Instytutu Technicznego Uzbrojenia i MESKO S.A.
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Przy stanowisku startowym znajdowata si¢ kamera szybka, rejestrujaca z szybkoscia
5000 klatek/s moment wyjscia pocisku z wyrzutni. Przy samej tarczy ustawiono trzy kamery
rejestrujace obraz w spektrum widzialnym z szybko$cig 240 klatek/s, co pozwolito na
uchwycenie momentu wejscia pocisku w tarcze. Ustawiono réwniez jedng kamere rejestrujaca
obraz w bliskiej podczerwieni. Pozwolito to na obserwacje plamki promieniowania laserowego,
padajacego na tarczg. Bardzo istotnym zrodiem informacji sg dane zapisywane przez rejestrator
danych, umieszczony wewnatrz ppk. Stosujac analogi¢ z dziedziny lotnictwa, rejestrator ten
jest swego rodzaju ,,czarng skrzynkga”, zapisujaca wszystkie istotne parametry lotu. Po odbyciu
lotu przez pocisk istnieje wigc konieczno$¢ jego odnalezienia i odczytania danych z rejestratora.
Istnieje wersja przedziatu bojowego ppk, ktéra zamiast tadunku bojowego zawiera radiowa
stacj¢ nadawcza, tzw. modul telemetrii. Sygnat radiowy z modutu telemetrii odbierany jest
przez naziemna stacj¢ odbiorcza (rys. 10.2) 1 zapisywany w pami¢ci komputera.

Rys. 10.2. Antena naziemnej stacji odbiorczej sygnatu wysylanego przez modut telemetrii ppk. Zrédlo:

opracowanie wlasne za zgodg MESKO S.A.

Zastosowanie radiowej stacji nadawczej pozwala na przestanie danych z pocisku juz
w trakcie trwania lotu, co jest kluczowe w przypadku zniszczenia lub uszkodzenia rejestratora
danych w wyniku uderzenia pocisku w ziemi¢. Dotychczas przeprowadzone proby poligonowe
dowiodty, ze opracowany w CRW Telesystem-Mesko Sp. z o0.0. rejestrator danych, znajdujacy
si¢ wewnatrz ppk, prawidtowo zapisuje dane i pozwala na ich odtworzenie po zakonczeniu lotu
pocisku.
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10.3. Wyniki badan poligonowych

Badania poligonowe rozpoczgto od rozstawienia aparatury pomiarowej, wyrzutni,
stanowiska startowo-celowniczego oraz wynosnego pulpitu kierowania. Wynos$ny pulpit
kierowania znajdowat si¢ za pancerng ostong balistyczng. Przed oddaniem strzalu
prze¢wiczono kilkukrotnie procedure startowg ppk. Predkos¢ liniowa i czestotliwos¢ obrotow
pocisku w chwili opuszczenia wyrzutni, nadane przez silnik startowy, byly prawidlowe
1 wynosity odpowiednio ok. 30 m/s i 8 Hz. Cztery stabilizatory oraz para sterow otworzyly si¢
prawidlowo, co zarejestrowano za pomoca kamery szybkiej (rys. 10.4). Silnik startowy
prawidlowo oddzielit si¢ od pocisku po opuszczeniu pojemnika transportowo-startowego

(rys 10.5).

Rys. 10.3. Wyrzutnia przygotowana do wystrzelenia ppk na poligonie. Zrédlo: opracowanie wlasne za
zgodg MESKO S.A.
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Rys. 10.4. Moment wyjscia ppk z wyrzutni zarejestrowany przez kamere szybkq. Zrédlo: opracowanie
wlasne za zgodg MESKO S.A.

Rys. 10.5. Oddzielenie silnika startowego od reszty konstrukcji ppk. Silnik startowy oznaczono
czerwong ramkq. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg MESKO S.A.

Rysunek 10.6 przedstawia czestotliwos¢ obrotéw pocisku w locie. Czgstotliwosé
wyznaczono na podstawie danych z czujnika predkosci katowej, mierzacego predkos¢ katowa
wzdtuz osi podtuznej pocisku. Czestotliwo$¢ obrotow ppk oraz inne dane zostaly zapisane
w wewnetrznym rejestratorze danych i odczytane po odnalezieniu pocisku. Pocisk w trakcie
lotu obracal si¢ z czestotliwosciami z zakresu 7,8 + 15,4 Hz, co umozliwiato prawidtowe
sterowanie pociskiem.
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Rys. 10.6. Czestotliwos¢ obrotow ppk w funkcji czasu

Moc sygnatu odbieranego przez fotodetektor GSN narastata wraz ze zblizaniem si¢
pocisku do celu, co przedstawiono na rysunku 10.7. Nastgpilo prawidlowe zalgczenie dwoch
stopni wzmocnienia sygnatu elektrycznego w detektorze.
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Rys. 10.7. Moc sygnatu odczytana z fotodetektora GSN
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Rysunek 10.8 przedstawia katy pochylenia i odchylenia pocisku w locie obliczone przez
algorytm autopilota na podstawie danych pochodzacych z wewnetrznych czujnikow predkosci

katowych pocisku.
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Rys. 10.8. Kqty pochylenia i odchylenia ppk

Na rysunku 10.9 przedstawiono przebieg sygnatu przechylenia pocisku odczytany na
podstawie sygnatow z zyroskopu mechanicznego. Katy przechylenia sg w zakresie -180 + 180°.
Pocisk wykonuje obroty wokot swojej osi podtuznej, dlatego wykres przedstawia sygnat
pitoksztaltny. Predkos$¢ obrotowa pocisku obliczona na podstawie przyrostu kata przechylenia
pocisku, jest w duzym stopniu zgodna z chwilowa predkoscig obrotowa pocisku, okreslong na
podstawie czujnika predkosci katowych.
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Rys. 10.9. Kqt przechylenia ppk

Rysunek 10.10 przedstawia zadany kat wychylenia sterow (komende sterujaca) przestany
do przedziatu sterowania lotem oraz odpowiedz sterow. Stery poprawnie odpowiadaly na
zadang komende sterujaca w trakcie trwania catego lotu ppk.
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Rys. 10.10. Wykres przedstawiajgcy zadang komendg sterujgcq i odpowiedz sterow ppk
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Lot ppk do celu trwat ok. 5,9 s, liczac od wyjscia pocisku (sygnat zejscie) z pojemnika
transportowo-startowego do uderzenia w tarczg. Predkos¢ pocisku przez pierwsza czes¢ lotu
byta sledzona przez radar Dopplera (rys. 10.11). Po 3 s lotu radar zgubit pocisk i zapis zostat
zakonczony. W rejestracji z radaru Dopplera wystrzelenie pocisku nastapito w czasie 0 s.
Wszelkie analizy poréwnawcze danych z radaru i rejestratora muszg uwzglednia¢ roznice
W czasie rozpoczecia zapisu danych.
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Rys. 10.11. Predkos¢ lotu ppk zmierzona przez radar Dopplera

Pocisk przys$pieszal az do zakonczenia pracy silnika marszowego, osiggajac predkosé
maksymalng, wynoszaca 265 m/s. Po zakonczeniu pracy silnika marszowego predkos¢ pocisku
stopniowo malata. Kamery umieszczone w poblizu tarczy umozliwity rejestracj¢ momentu

zblizenia pocisku do tarczy i uderzenia pocisku w tarcze, co przedstawiono na rysunkach
10.12 +10.14.
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Rysunek 10.12. Pocisk na chwile przed uderzeniem w tarcze — widok z kamery umieszczonej za tarczq.
Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg MESKO S.A.

Rysunek 10.13. Pocisk przechodzqcy przez tarcze — widok z kamery umieszczonej za tarczq. Zrédlo:
opracowanie wiasne za zgodg MESKO S.A.
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Rysunek 10.14. Pocisk na chwile przed uderzeniem w tarcze — widok z kamery umieszczonej przed
tarczq. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg MESKO S.A.

Pocisk uderzyt w tarczg w odlegtosci ok. 0,9 m od punktu oswietlenia celu (rys. 10.15).
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Obszar oswietlenia
celu

Rys. 10.15. Tarcza po trafieniu przez ppk. Zaznaczono punkt trafienia oraz obszar podswietlenia celu

przez stanowisko startowo-celownicze. Zrédlo: opracowanie wlasne za zgodg MESKO S.A.

10.4. Analiza wynikow

Uzyskane w warunkach poligonowych wyniki poddano analizie polegajacej na ich
poréwnaniu z wynikami symulacji komputerowej oraz wynikami uzyskanymi podczas
poprzednich badan poligonowych. Trajektori¢ lotu ppk wyznaczono na podstawie obrazu
z kamery szybkiej, umieszczonej za wyrzutnia, w poblizu linii wyrzutnia — cel. Znajac rozmiar
katowy obrazu z kamery oraz predkos¢ pocisku, mozliwe jest wyznaczenie wysokosci samego
lotu. Predkos¢ pocisku w czesci lotu niezarejestrowanej przez radar Dopplera byta szacowana
w oparciu o symulacje komputerowa. Pocisk wznidst si¢ na wysokos$¢ 35 m, co jest wartoscig

0 15 m nizszg niz wynikajaca z symulacji komputerowe;.
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Rys. 10.16. Wysokos¢ lotu ppk w funkcji czasu

Analiza zgromadzonych danych wykazala, ze pocisk po opuszczeniu wyrzutni posiadat
wstepng predkos$¢ katowa w plaszczyznie pionowej, kierujaca przod pocisku w dot. Film
z kamery szybkiej wykazal, ze predkos¢ ta zostata nadana pociskowi przez ruch pojemnika
transportowo-startowego wzgledem ziemi, w momencie zadzialania silnika startowego.
Pojemnik w momencie uruchomienia silnika startowego unidst si¢ w gore o kat ok. 1,2°
1 nastepnie, gdy pocisk jeszcze czgsciowo znajdowal si¢ w kontenerze, powrocit do pozycji
poczatkowej w czasie ok. 22 ms. W ten sposob pociskowi nadano wstepng predkos¢ katowa
(wg. obrazu z kamery), wynoszacg 54 °/s. Warto$¢ te¢ pordwnano z szybkos$cig zmiany sygnatu
Obwiedni Pelengu, gdy pocisk czg¢sciowo znajdowat si¢ jeszcze w pojemniku. Szybkos¢
zmiany kata Obwiedni Pelengu wyniosta 52 °/s. Porownywalna warto$¢ predkosci katowe;
pocisku oraz predkosci katowej samego pojemnika wskazuja na nadanie pociskowi wstgpnej
predkosci katowej przez pojemnik. Na rysunku 10.18 przedstawiono poroéwnanie przebiegu
pochylenia ppk, uzyskanego na podstawie danych z proby poligonowej 1 symulacji. Podczas
proby poligonowej wystapita wyraznie wigksza zmiana kata pochylenia pocisku, tuz po jego
starcie. Zmiana ta byla jednak kompensowana przez algorytm kierowania pocisku. Nadana
pociskowi w momencie startu szybko$¢ zmiany kata pochylenia byla na tyle duza,
ze pocisk nie osiggnal zakltadanych w symulacji katéw pochylenia, co bylo bezposrednia
przyczyna wzniesienia pocisku na mniejszg niz zaktadana wysoko$¢. Jednym z powodow
nadania pociskowi wstepnej predkosci katowej, wyzszej od zakladanej, moglo by¢
wystepowanie luzu w mocowaniu pojemnika transportowo-startowego z mechanizmem
startowym. Oprocz tego na obrazie z kamery szybkiej zauwazalny jest ruch catego stanowiska
wzgledem ziemi. Ruch stanowiska i pojemnika wywolany byt m.in. przez wystepowanie sity
tarcia migdzy wnetrzem pojemnika a samym pociskiem. Zmniejszenie wystepujacej sity tarcia
mogtoby spowodowaé zmniejszenie wstepnej predkosci katowej nadawanej pociskowi.
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Rys. 10.17. Sygnat Pelengu i jego Obwiednia z naniesionymi wskaznikami umozliwiajgcymi
wyznaczenie predkosci kqtowej, nadanej pociskowi w pojemniku transportowo-startowym
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Rys. 10.18. Wykres pochylenia ppk uzyskany na podstawie danych z proby poligonowej i symulacji
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10.5. Podsumowanie badan poligonowych

Po sprawdzeniu warunkow startowych przez oprogramowanie nowego autopilota ppk oraz
wyno$ny pulpit kierowania, pocisk zostat wystrzelony z wyrzutni i lecial przez 5,9 s, trafiajac
w cel podswietlany przez CLU-P, znajdujacy si¢ w odlegtosci 1230 m od wyrzutni. Analiza
danych telemetrycznych wykazata poprawnos$¢ dziatania nowego autopilota realizujgcego
bazowy algorytm kierowania i automatyke startowg. Praca automatyki startowej oraz
algorytmu kierowania zostala zrealizowana zgodnie z zatozeniami.

Uzyskana predkos¢ liniowa pocisku, zarejestrowana w czasie pierwszych 3 s lotu przez
radar Dopplera, jest zgodna z oczekiwaniami. Predko$¢ obrotowa pocisku miescita sig¢
w zakresie dozwolonych dla ppk predkosci obrotowych.

Wyniesienie pocisku na mniejsza niz zaktadana wysoko$¢ spowodowane byto ruchem
pojemnika transportowo-startowego wzgledem ziemi w czasie wyjscia pocisku z pojemnika.
Lot pocisku po nizszej trajektorii spowodowat zbyt wczesne zblizenie si¢ pocisku do ziemi, co
mogto by¢ przyczyna zmniejszenia doktadnosci trafienia w cel. W zwigzku z tym nalezy podjac
dziatania majace na celu usztywnienie polaczenia mechanicznego mie¢dzy pojemnikiem
transportowo-startowym a mechanizmem startowym oraz podjaé probg¢ zmniejszenia sit

przeciwdziatajacych wyjsciu pocisku z pojemnika transportowo-startowego.
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11. PODSUMOWANIE I WNIOSKI

Przedmiotem rozprawy byta konstrukcja, synteza i badania autopilota ppk oraz
opracowanie modelu numerycznego ppk, pozwalajagcego na wypracowanie nowego algorytmu
kierowania lotem. Od 2015 r. demonstrator przeciwpancernego pocisku kierowanego byt
wielokrotnie testowany poligonowo oraz laboratoryjnie, przechodzac w tym czasie szereg
zmian konstrukcyjnych. Demonstrator ppk powstal jako wynik wspolpracy spotek
MESKO S.A., CRW Telesystem-Mesko Sp. z 0.0. oraz ukrainskiego biura konstrukcyjnego
,Luch” Design Bureau. Uktad naprowadzania ppk do wypracowania komendy sterujacej
wykorzystuje potaktywne samonaprowadzanie na odbite promieniowanie laserowe oraz
sterowanie zyroskopowe, jest to wigc system kombinowany. Pétaktywne samonaprowadzanie
pocisku na cel jest mozliwe dzigki zastosowaniu glowicy samonaprowadzajacej (GSN),
opracowanej przez spotke CRW Telesystem-Mesko. Zyroskop $ledzacy GSN podaza za
promieniowaniem odbitym od celu, a w tym czasie elektronika sterujagca GSN przesyla do
autopilota ppk informacje, m.in. o predkosci $ledzenia celu. Informacja o predkosci §ledzenia
celu jest wykorzystana do nawigacji pocisku poprzez zastosowanie metody nawigacji
proporcjonalnej w algorytmie kierowania ppk. W zalozeniu cel o$wietlany jest przez caty czas
trwania lotu pocisku do celu, ktory dla maksymalnej odleglosci strzatu (2500 m) wynosi
ok. 12 s. Zastosowany uklad naprowadzania pozwala razi¢ cele punktowe, takie jak: pojazdy
stacjonarne i poruszajace si¢. Obecnie na $wiecie w przeciwpancernych pociskach kierowanych
stosuje si¢ z powodzeniem rdzne systemy naprowadzania, w wigkszosci wykorzystujace
systemy optyczne. Sg to zar6wno systemy starsze generacyjnie, takie jak: SACLOS, Beam
Rider, wykorzystujace tzw. trzypunktowa metode naprowadzania, jak rowniez systemy nowsze
generacyjnie, takie jak systemy samonaprowadzania pasywnego 1 potaktywnego. Systemy
samonaprowadzania, ze wzgledu na mozliwos¢ odpowiedniego ksztaltowania toru lotu
pocisku, umozliwiajg zastosowanie funkcji Top Attack. Systemy stosujace trzypunktowa
metod¢ naprowadzania nie daja takiej mozliwosci, gdyz system sterowania wymusza
praktycznie prostoliniowy lot pocisku do celu. Systemy te jednak maja t¢ przewage nad
systemami samonaprowadzania, ze nie wymagaja zastosowania skomplikowanych
konstrukcyjnie gtowic samonaprowadzajacych. Pozwala to na redukcje¢ kosztu pojedynczego
pocisku, co przeklada si¢ na jego dostgpnosé. Ostatecznie nie istnieje wiec jeden system
naprowadzania, idealny do zastosowania w kazdej sytuacji mogacej wystgpi¢ na polu walki.
Korzystne jest zatem posiadanie przez sily zbrojne pociskow kierowanych, dysponujacych
réznymi systemami naprowadzania, rowniez tymi starszymi generacyjnie. Demonstrator ppk
w swojej obecnej wersji stanowil bazg dla opracowania nowej, zmodernizowanej wersji
autopilota ppk. W ramach prac modernizacyjnych powstat nowy uktad elektroniczny bloku
elektroniki autopilota, z nowym mikrokontrolerem, ktérego oprogramowanie zostalo
opracowane przez autora rozprawy. Modernizacja pozwolila na uproszczenie procesu
produkcyjnego, obnizenie jego kosztu oraz zmniejszenie poziomu uzaleznienia produkeji od
dostaw  wysoko  zaawansowanych  technologicznie  elementéw  elektronicznych
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(mikrokontroleréw 1 uktadéw programowalnych), poprzez zmniejszenie liczby uzytych
elementow tego typu. Oprogramowanie nowego autopilota ppk zostato przetestowane podczas
badan poligonowych, ktére odbyty si¢ w marcu oraz lipcu 2023 r. na poligonie w Nowej Debie.
Podczas tych préb nowy autopilot wykonywat bazowy algorytm kierowania, co pozwolito na
weryfikacje poprawnosci dziatania nowego autopilota ppk i jego oprogramowania. W obu
wspomnianych probach poligonowych wystrzelono po jednym pocisku, oba pociski trafily
w cel. W ramach prac rozwojowych, prowadzonych nad algorytmem kierowania, autor pracy
opracowat model matematyczno-fizyczny ppk umozliwiajacy symulacje lotu kierowanego
pocisku z dowolnym algorytmem kierowania. Zadaniem modelu jest jak najdoktadniejsze
odwzorowanie lotu rzeczywistego pocisku. Model matematyczny pocisku opisany jest
w postaci nieliniowych rownan roézniczkowych pierwszego rzedu. Model fizyczny obejmuje
natomiast charakterystyki: geometryczne, masowo-bezwladnosciowe, acrodynamiczne, uktadu
napedowego, osrodka ruchu oraz sity i momenty dzialajace na ppk w locie. Model fizyczny
powstal jako wynik idealizacji rzeczywistego obiektu, ktorym jest przeciwpancerny pocisk
kierowany. Charakterystyki modelu fizycznego pocisku wyznaczono w oparciu o pomiary
obiektu rzeczywistego oraz wyniki dotychczasowych testow laboratoryjnych i poligonowych.
Model numeryczny ppk umozliwia symulacje réznych stanéw atmosfery, co pozwala na
sprawdzenie poprawnosci lotu pocisku w roéznych warunkach atmosferycznych.
Przeprowadzone symulacje lotu balistycznego (niekierowanego) pocisku potwierdzity
stabilno$¢ aerodynamiczng pocisku podczas catego czasu trwania lotu. W locie kierowanym
wyniki symulacji wskazuja na konieczno$¢ wprowadzenia ukladu stabilizacji do kanatu
sterowania pociskiem. Rolg uktadu stabilizacji jest redukcja drgan pocisku wokoét jego osi
poprzecznej. Stabilizacja realizowana jest poprzez odpowiednie wychylenie powierzchni
sterujacych pocisku. Wprowadzenie uktadu stabilizacji znacznie zmniejszyto przerzut oraz czas
ustalania si¢ kata pochylenia pocisku w odpowiedzi na skokowag zmian¢ wychylenia steréw.
System sterowania ppk sktada si¢ z ukladu stabilizacji i uktadu naprowadzania. Sygnaty
sterujace, wypracowane przez oba uklady, sa sumowane i wysytane jako jeden sygnat komendy
sterujgcej do przedzialu sterowania lotem ppk. Model numeryczny pocisku kierowanego
zawiera dodatkowo model glowicy samonaprowadzajacej, modele czujnikow wewnetrznych
pocisku oraz model samego autopilota. Model numeryczny uwzglednia szumy sygnatow
wyjsciowych, pochodzacych z czujnikow wewngtrznych pocisku oraz  glowicy
samonaprowadzajacej. Wyniki uzyskiwane podczas rzeczywistego lotu ppk postuzyly do
weryfikacji 1 modyfikacji zatozonych charakterystyk aerodynamicznych pocisku, ktore sa
zazwyczaj najtrudniejsze do precyzyjnego wyznaczenia. Niezbedne do realizacji tego celu
okazaly si¢ wyniki pochodzace z radaru Dopplera oraz rejestratora danych ppk. Dzigki tym
danym mozliwe bylo wyznaczenie parametrow lotu, takich jak: trajektoria lotu, predkos¢ lotu,
kierunek lotu, potozenie katowe pocisku w locie itp. Zarejestrowane zostalo rowniez
wychylenie sterow, predkos¢ $ledzenia celu, kat pelengu itp. Poréwnanie parametrow lotu
uzyskanych w symulacji numerycznej z parametrami uzyskanymi podczas badan
poligonowych, pozwolito na lepsze dopasowanie charakterystyk aerodynamicznych modelu
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ppk do rzeczywistego obiektu. Ostatecznie po wprowadzeniu niezbednych modyfikacji
w modelu matematyczno-fizycznym, poziom zgodnosci uzyskanych wynikéw okazal si¢
wystarczajacy, aby uzna¢, ze model numeryczny ppk pozwala na opracowanie nowego
algorytmu kierowania pociskiem. Na podstawie przeprowadzonych symulacji autor
zrealizowat cel gléwny pracy doktorskiej, ktorym bylo opracowanie nowego algorytmu

kierowania ppk. Nowy algorytm kierowania ppk miat spetnia¢ nastepujace zatozenia:

1. Zwigkszenie zdolnosci ppk do uderzenia w cel z gérnej potsfery;
2. Redukcja wplywu zaktocen wewnetrznych i zewngtrznych na tor lotu ppk;
3. Uniezaleznienie czasu przelaczenia faz lotu od poziomu mocy sygnatu optycznego,

odbieranego przez GSN.

Przeprowadzone symulacje potwierdzity osiagnigcie powyzszych zatozen. Symulacje
lotu ppk, wedtug nowego algorytmu kierowania, wykazaty dla strzatow na odlegtosci z zakresu
500 + 2500 m zmniejszenie kata pochylenia pocisku w momencie uderzenia w cel,
w poréwnaniu do algorytmu bazowego. Najwigkszy spadek wartosci tego kata, od -19,2° do
-49,2°,  wykazano dla maksymalnej odleglosci strzalu, wynoszacej 2500 m.
Z przeprowadzonych symulacji wynika rowniez, ze uzyskiwany kat pochylenia, w pewnym
stopniu, zalezy od gestosci powietrza, ktora jest SciSle powigzana z temperaturg powietrza. Im
nizsza temperatura powietrza, tym wigksza jego gesto$¢, co przektada si¢ na wigksza
manewrowos$¢ pocisku. Pozwolito to na uzyskanie nieco mniejszych katéw pochylenia pocisku
podczas lotu w nizszych temperaturach. Przyktadowo, dla strzalu na maksymalng odlegtos¢,
kat pochylenia pocisku w momencie uderzenia w cel wynidst: -52,2° dla temperatury -40 °C,
-49,2° dla temperatury 15 °C oraz -47,4° dla temperatury 50 °C. Zmniejszenie uzyskiwanych
katéw pochylenia pocisku w momencie uderzenia w cel, spowodowato zmniejszenie katow
uderzenia w ustawiong poziomo powierzchni¢ pancerza goérnego pojazdu. Zmniejszenie kata
uderzenia zwigksza zdolno$¢ glowicy bojowej do przebicia pancerza pojazdu. Katy pochylenia
trajektorii lotu w ostatniej fazie lotu byty nizsze w locie kierowanym, wykorzystujacym nowy
algorytm kierowania, niz w locie wykorzystujacym bazowy algorytm. Zmniejszenie katow
pochylenia trajektorii w ostatniej fazie lotu zwiekszyto prawdopodobienstwo uderzenia pocisku
w gorng czes¢ celu. Badania laboratoryjne wykazaty, ze w zakresie temperatur pracy silnika
-40 + 50 °C parametry napedu zmieniajg si¢ w nieznacznym stopniu, dlatego wptyw zmian tych
parametréw na lot ppk uznano za nieistotny. Symulacje lotu wykazaty réwniez, ze pocisk
sterowany z wykorzystaniem nowego algorytmu kierowania spetnia zalozone wymagania, takie
jak: zdolno$¢ uderzenia pocisku w cel stacjonarny i poruszajacy si¢ z predkoscig do 30 km/h,
z doktadnoscia 0,5 m CEP, przy predkosciach wiatru nie przekraczajacych 10 m/s oraz
temperaturach atmosfery mieszczacych si¢ w zakresie -40 + 50 °C. Prawidlowa realizacja
nowego algorytmu kierowania przez nowy autopilot ppk zostala potwierdzona podczas
przeprowadzonych badan laboratoryjnych.
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Wyniki badan symulacyjnych i laboratoryjnych udowadniajg prawdziwos¢ tezy

postawionej w pracy: Zmniejszenie kgta pochylenia trajektorii lotu w momencie uderzenia

w cel mozliwe jest przez opracowanie i implementacje oprogramowania autopilota

realizujagcego nowy algorytm Kierowania wirujacego przeciwpancernego pocisku

kierowanego typu SALH.

Realizujac cel rozprawy, wykonano:

1.

e

Analize konstrukcji, typow naprowadzania 1 charakterystyk wspolczesnych
przeciwpancernych pociskow kierowanych;

Opracowanie modelu matematyczno-fizycznego ppk wraz z modelem glowicy
samonaprowadzajacej, modelami czujnikow wewngtrznych pocisku oraz modelem
samego autopilota;

Badania symulacyjne i1 poligonowe parametréw lotu ppk;

Opracowanie nowego algorytmu kierowania ppk;

Badania symulacyjne i laboratoryjne nowego algorytmu kierowania ppk;

Model funkcjonalny i synteze autopilota ppk;

Opracowanie oprogramowania nowego autopilota ppk;

Badania laboratoryjne 1 poligonowe oprogramowania nowego autopilota ppk
z bazowym algorytmem kierowania.

Z rezultatow przeprowadzonych prac badawczych wynikaja nastepujace wnioski:

1.

Modyfikacja parametréw lotu samonaprowadzajacego si¢ ppk, zwigkszajaca zdolnos¢
uderzenia w cel z gornej polsfery (Top Attack), jest mozliwa poprzez zmiang algorytmu
kierowania w autopilocie pocisku;

Opracowane oprogramowanie autopilota ppk poprawnie realizuje zadany algorytm
kierowania oraz sekwencje startowa pocisku;

. Nowy algorytm kierowania pozwala na eliminacj¢ cze$ci wad bazowego algorytmu

oraz umozliwia zmniejszenie uzyskiwanych katéw pochylenia pocisku 1 katow
pochylenia trajektorii lotu w ostatniej fazie lotu.
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