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Wybrane algorytmy automatycznego
naprowadzania przeciwpancernego pocisku
rakietowego atakujacego cel z gérnego putapu

Zbigniew Koruba, £ukasz Nocon
Wydziat Mechatroniki i Budowy Maszyn, Politechnika Swigtokrzyska, Kielce

Streszczenie: W pracy zaprezentowano dwa algorytmy automa-
tycznego naprowadzania pocisku rakietowego (ppk), atakujacego
cel z gérnego putapu. Pierwszy algorytm kieruje lotem ppk tak,
aby wektor predkosci ppk w chwili zderzenia z celem byt skiero-
wany prostopadle w dét. Drugi zaktada przelot ppk tuz nad celem
w czasie ataku. Uproszczony model matematyczny ppk oraz
réwnania toru lotu postuzyty do przeprowadzenia symulacji
komputerowej ataku celu z gérnego putapu. Wyniki badari symu-
lacji komputerowej przedstawiono w postaci graficzne;j.

Stowa kluczowe: algorytm naprowadzania, przeciwpancerny
pocisk kierowany, atak z gérnego putapu

1. Wprowadzenie

Na wspélczesnym polu walki pancerze czolgdéw staja sie
coraz bardziej skuteczne w obronie przed atakami wszel-
kiego rodzaju pociskow. Waznym i aktualnym zadaniem
jest zatem wlasciwe wybranie punktu ataku na pancerzu
i trafienie pociskiem przeciwpancernym w ten fragment
pancerza, ktéry jest najstabszy [4, 5]. Biorac pod uwage
fakt, ze najslabszy pancerz jest na gérnej powierzchni
czolgu, oczywistym jest, ze najskuteczniej mozna go ata-
kowaé¢ wlasnie w to newralgiczne miejsce. Dlatego tez
pojawito sie wiele przeciwpancernych pociskow kierowa-
nych (ppk) atakujacych cel z gérnego putapu (top attack).
Koncepcja takiego ataku zaklada, ze o§ wybuchu glowicy
kumulacyjnej (EFP) jest skierowana prostopadle do po-
wierzchni pancerza.

Kluczowa role w naprowadzaniu ppk odgrywa pilot
automatyczny (autopilot). Realizuje on w pocisku rakie-
towym algorytm automatycznego naprowadzania i wypra-
cowuje sygnaly sterujace dla ukladu wykonawczego stero-
wania. Na potrzeby teoretycznych rozwazan przyjete jest,
ze sygnaly sterujace odpowiadaja sile sterujacej Ps, ktora
dokonuje zmian kierunku lotu pocisku. W niniejszej pracy
algorytmy naprowadzania sprowadzaja sie do wyznaczania
takiej sity Ps, ktora zapewni skuteczne sterowanie poci-
skiem zgodnie z zalozong trajektoria.

2. Algorytmy naprowadzania ppk

W rozwazaniach nad algorytmami naprowadzania wyko-
rzystany jest, opracowany w pracy [2], uproszczony model
matematyczny pocisku rakietowego poruszajacego sie
w plaszczyznie pionowej oraz réwnania toru lotu opraco-

wane na podstawie tego modelu.
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Rys. 1. Widok pocisku rakietowego poruszajgcego sie w polu
grawitacyjnym i w atmosferze Ziemi wraz z przyjetymi
uktadami wspétrzednych

Fig. 1. View of the missile moving in the Earth’s gravitational
field and atmosphere including the assumed systems of
coordinates

Na rys. 1 wprowadzono nastepujace wielkosci
i oznaczenia: A — wektor wypadkowej sil aerodynamicz-
nych, Pr— ciag silnika rakietowego, Pg — sila ciezkosci,
Ps — sila sterujaca, Vp — wektor predkosci, M — suma
momentéw sil dzialajacych na pocisk, Sz,ysz, — uklad
wspélrzednych o poczatku ustalonym na pocisku, Szvyvzy
— uktad wspélrzednych zwiazany z przeptywem, Szyz —
— kat

natarcia, ¥ — kat pochylenia stycznej do toru; o — kat

uktad wspolrzednych zwiazany z pociskiem, &

pochylenia osi podtuznej pocisku rakietowego.

Réwnania dynamiki lotu pocisku rakietowego w ukla-
dzie wspolrzednych zwigzanym z przepltywem — Szvyvzy
w plaszczyZnie pionowej maja postaé [1, 3]:

mPVp =P cos(@) - P, siny - mpllez (la)
m V=P sin(a)- P cosy+m A aV’+P (1b)
. > eFZ

ﬂz—D]T’“a—DZVPd—DSVPz}H ; (Lc)

z

gdzie:

, mp — masa pocisku, Ax, Ay —

i

CL
Pg =myg, D = ;
wspoélezynniki sit aerodynamicznych, Ci — sa wspodlezyn-
nikami momentéw sity nosnej i sily znoszenia, C: — sa
wspoélezynnikami momentéw tlumienia, L — jest dlugoscia
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korpusu, e — ramie (odleglo$é $rodka masy pocisku do
przylozenia sily sterujacej).

Pocisk rakietowy wyposazony jest w wiele czujnikow
mierzacych m.in. katy pochylenia, predkosé, polozenie w
przestrzeni oraz wlasne polozenie wzgledem celu. Nalezy
podkresli¢, ze znany z pomiaréw kat pochylenia stycznej
do toru P (rys. 1.), okreSlajacy rzeczywiste polozenia
wektora predkoéci, w zestawieniu z katem sterowania
7° okreslajacym programowe polozenie wektora predkosci,
pozwala na wyznaczenie uchybu ep= 9’ - % Aby napro-
wadzanie zachodzilo poprawnie, uchyb ep= 9 - ¥ réznica
miedzy katem rzeczywistym ¥, a katem zadanym J°
powinna zmierza¢ do wartoéci minimalnej. Do obliczenia
sily sterujacej Ps zastosowany jest regulator proporcjo-
nalno-rézniczkujacy (PD) w postaci:

de
Pszks~6p+h5~d—; (2)

Kat zadany ¥° jest wiec istotg algorytméw zawartych
w tym artykule i dazy si¢ do jego obliczenia z wykorzy-
staniem danych pomiarowych [3].
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P
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Rys. 2. Uproszczony schemat naprowadzania ppk
Fig. 2. Simplified diagram of the anti-tank guided missile
(ATGM) ppk

PD

W artykule opracowane sa dwie metody naprowadza-
nia przy zalozeniach, ze pocisk rakietowy porusza sie
w plaszczyznie pionowej oraz jest wyposazony w czujniki
mierzace odlegto$é do celu. Przedstawiamy je ponize;j.

2.1.Metoda statego promienia

W proponowanym algorytmie tor lotu ppk nie pokrywa sie
z linig obserwacji celu (LOC). Zamiast tego pocisk porusza
si¢ po krzywej okreslonej katem sterowania ¥°, jak to
widaé na rys. 3. W koncowej fazie ataku ppk porusza sie
po okregu o stalym promieniu 7, tak, aby wektor predko-
$ci pocisku w chwili detonacji zwrécony byl pionowo
w dél. Wyznaczenie kgta zadanego y° w kazdej chwili
lotu pocisku staje si¢ kluczowym problemem do roz-
wigzania.

Zakladamy, ze pocisk rakietowy ma przestrzenny
uklad przeszukiwania przestrzeni (skanowania). Znaczy to,
ze LOC okreslona jest katem wizowania &€ oraz odleglo-

$cig pocisku od celu 7.

Rys. 3. Widok ogdlny ataku z gérnego putapu z przyjetymi ozna-
czeniami

Fig. 3. General view of an attack from the ceiling with the as-
sumed designation

Na rys. 3 mamy: r — wzajemna odleglos¢ pocisku
i celu, € — kat wizowania, a i b — sktadowe odleglosci ppk
od celu, 7z — odlegto$é ppk od $rodka okregu (pozorna
LOCQ), & — pozorny kat wizowania, (4 — kat pomiedzy 17
a wektorem predkosci.

Wartosci a i b mozna obliczy¢ z danych pomiarowych:

a=rsing; b=rcose (3)

Kat zadany ¥° jest réznicg pozornego kata wizowania
&z 1 pomocniczego kata u:

y=€-u (4)

Wielkosci  wystepujace w (3) &
z zaleznoéci geometrycznych widocznych na rys. 3:

i p obliczamy

arctg 4 dla b>r
b — 1}] 0
&= dla b=r (5)
-7+ arctg dla b<r
-7,
H= —arcsini (6)

T,

Obliczamy odlegtos¢ pocisku rakietowego od $rodka

okregu:
T =1}a2+(b—r0)2 (7)

Pod koniec fazy ataku, gdy pocisk jest juz w konicowym
etapie lotu po okregu, skladowa na osi Oz jego wektora
predkoséci jest bliska zeru. Od tej chwili cel ma mozliwosé
unikniecia ataku, gdyz porusza sie szybciej w poziomie niz
ppk. Aby zapobiec jego ucieczce, nalezy wprowadzi¢ samo-
naprowadzanie ppk metoda ,krzywej pogoni” od chwili,
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I
gdy kat elewacji € staje sie mniejszy od -z /2 lub wiekszy
od ¥°. Warunek naprowadzania wg krzywej pogoni jest
nastepujacy:
y=e=y"=¢€ ®)
Przy zalozeniu, ze regulator autopilota jest typu PD,

sita sterujaca dla kanalu pochylenia pocisku rakietowego
bedzie miala postaé:

Pszks(yo_y)-l—hs(yo_}/) (9)
gdzie: ks, hs — wspoélezynniki wzmocnient regulatora.

Pochodne po czasie odpowiednich wielkoSci sa nie-
zbedne do realizacji rozpatrywanego algorytmu

=i i (10)
a:ﬁﬁjg;% (11)
i (b—ro) +d’

S 12
“ T rf—roz (12)
. aa+(b—r0)b (13)

2.2.Metoda wykorzystujgca funkcje harmoniczne

Koncepcja tego algorytmu zaklada, ze pocisk rakietowy
atakuje gérna powierzchnie obiektu opancerzonego, przela-
tujac w nieduzej odleglosci (ok. 0,5 m) nad nim. Glowica
bojowa jest skierowana pionowo w dél, prostopadle do osi
pocisku. To rozwiazanie wykorzystane jest w pociskach
bliskiego zasiegu w sytuacji, gdy pocisk namierza cel przed
odpaleniem.

Rys. 4. Ideowy schemat koncepcji algorytmu
Fig. 4. Schematic diagram of the algorithm concept

2.2.1. Pierwsza faza — lot programowy, wznoszenie
W fazie tej lot odbywa si¢ zgodnie z funkcja harmoniczng
—cosx w zakresie argumentu xe <Q72> Ppk w pierwszym
odcinku (ok. 50 m) realizuje lot wedlug funkcji:

f(x)=—cosx (14)

f(z) dla danego argumentu jest
y=Ax+B,

Pochodna funkcji
wspolczynnikiem kierunkowym A prostej

stycznej do funkcji f(z) w danym punkcie. Wspdlezynnik
kierunkowy A jest wiec réwny tangensowi kata Y pochy-

lenia toru:
daf _
@A e ) (5)
A=tg(y)

Wyznaczamy kat zadany ¥° dokonujac przeksztalce-
nia wspOlczynnika kierunkowego A z zalezno$ci:

¥° = arctg(c-sin(0)) (16)

gdzie ;= i~sin(§) jest wspotczynnikiem korygujacym.
25

Aby zapewni¢ lot ppk po wymaganym torze, algorytm
przelicza przebyta odleglo$¢é zp na odpowiadajacy mu

argument funkcji, to jest kat z zakresu argumentu

5e(0.7)
5=xi.ﬂ (17)
50

Rys. 5. Widok wznoszenia si¢ ppk na zadang wysokos¢ nad
celem (ok. 4 m)

Fig. 5. View of the ATGM ascent to a pre-determined altitude of
approx. 4 m above the target

Rys. 6. Widok potozenia ppk na statej wysokosci nad celem
(ok. 4 m)

Rys. 6. View of the ATGM position at a constant altitude of
approx. 4 m above the target

Pomiary Automatyka Robotyka 2/2012



NAUKA

Ostatecznie algorytm sterowania w pierwszej fazie lotu
ppk ma postaé:

Y= arctg(% -sin? (5)) +& (18a)

Py=ks-(r°~7) (18b)

Aby wyznaczy¢ wspdlezynnik kierunkowy z funkcji
trygonometrycznej, argumentem tej funkcji powinien by¢
katem. Obecnie naszym argumentem jest odleglo$é¢ poci-
sku od celu — b. Przeliczamy odpowiednio odlegloéé b na
kat a

0!=i7l' (24)

Kat &, wystepujacy w (18a) to przyrost kata zadanego ¥° zalezny od przemieszczania %9@ celu (rys. 6)

., a
£, = arcsin| ¢’

-
gdzie: ./ _ sin(— ar j jest wspdlezynnikiem korygujacym.
4 2

Kat & okresla kierunek wektora réwnoleglego do linii
taczacej pocisk z punktem umieszczonym na zadanej wy-
sokosci (okolo 4 m) nad celem.

2.2.2. Druga faza — lot programowy

W tej fazie lotu ppk utrzymuje staly pulap, powigkszany
w zaleznoéci od kata wizowania £. Kat & jest wprowa-
dzony do wyznaczenia kierunku wektora predkosci tak,
aby wektor byl skierowany na punkt umieszczony okoto
4 m nad celem. Dzigki temu pocisk jest kierowany nad cel.
Etap ten jest podzielony na dwie czedci. W pierwszej
czesel ppk kieruje sie na zadany wirtualny punkt (ok. 4 m)
nad celem:
a+4

g, = arcty T

W drugiej czesci tej fazy nastepuje poziomowanie

(20a)

lotu pocisku rakietowego tak, aby na koricu tej fazy wek-
tor predkosci pokrywal sie z osia Tp. Wykorzystamy do
tego funkcje sin z przedziatu od 0 do 90°.

—07r.a+4

0,56, 2

0

g, =arctg sin (20b)
gdzie by — stala, bedaca odlegloscia ppk od celu na poczat-
ku drugiej fazy lotu.

Ostatecznie

V=g (21a)

P=k,-(7°-7) (21b)

2.2.3. Trzecia faza — atak celu

Trajektoria lotu w fazie ataku to kosinusoida. Wektor
predkosci roéwnolegle do

y=Ax+B funkcji

skierowany  jest stycznej

f(x) = cos(x) w danym punkcie.

Kierunek stycznej y= Ax+ B jest wyznaczany przez
wspdélezynnik kierunkowy A:
A=ty(y) 7 arctg(A) (22)

Jednoczesnie wspolczynnik kierunkowy A stycznej do
funkcji f(z) to pochodna funkcji f(z)Z

f@)=cos(e) L

r

sin(z) (23)

Kat zadany }/o to superpozycja odwrotnej funkcji
tangensa (22) ze wspélczynnikiem kierunkowym (23):

y° =arctg c-(—sin(@) (25)

_a+05
0,5-b

jacym — stosunek wysokosci do odleglosci ppk i celu.

gdzie: ¢ = -sin(&) jest wspdlczynnikiem korygu-

Rys. 7. Faza ataku
Rys. 7. Attack phase

Ostatecznie

2a+0,5)

y° = arctg -sin’(e) (26)

Przy zalozeniu, ze regulator autopilota jest typu PD,
sila sterujaca dla kanalu pochylenia pocisku rakietowego
bedzie miata postac:

Po=kg-(r°=7)+hg-(7°=7) (27)
Wyznaczamy pochodng kata zadanego 7° .

-1

°=——— (ésina+ cicosa 28a
1+ ¢* sin® a( ) ( )
2ab—b(2a +1 2a+1
¢c= b(2 ) sing + 22 + acosa (28b)
. b
o=—7 28¢
50 (28¢)
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G =rsine+récose (28d)

b=rcose—résine (28e)

3. Otrzymane wyniki

Dla sprawdzenia poprawnosci dzialania algorytméw auto-
matycznego naprowadzania, przeprowadzona zostala sy-
mulacja komputerowa dla ,hipotetycznego” pocisku rakie-
towego. Parametry przyjetego pocisku rakietowego wyno-
sza: mp = 13 kg, L = 1 m, e = 0,45 m, J. = 0,903 kgm?,
wspoélczynnik momentu silty nosnej - D; = 0,0251, wspol-
D; = 0,0821, Ds; = 0,041,
wspélczynnik oporu aerodynamicznego — Ax = 0,000 771,
(sity no$nej) —

czynniki momentu ttumienia

wspolczynnik oporu aerodynamicznego
Ay = 0,0051.

Parametry regulatora autopilota dobrane byly w spo-
sob optymalny ze wzgledu na minimum uchybu miedzy
ruchem zadanym a rzeczywistym. W metodzie stalego
promienia wynosza odpowiednio: ks = 100 000, hs = 1700.
W metodzie wykorzystujgcej funkcje harmoniczne wyno-
sza: ks = 700 000, hg = 17.

3.1. Wyniki symulaciji dla metody statego
promienia

Symulacja przeprowadzona dla celu nieruchomego, odda-

lonego o 10 km.

o BB oo
g

= 1 wkrycis calu
™ 300 { id

BB e

FO0 e rmmm e e e e
tor pocisku

60 f-mmmmemmmmmmmoen e
T

B ormmmmroeen oo R

rg =100m -~
0 T T 1

9300 9400 9500 9600 8700 9800 9800 10000 10100
]

Rys. 8. Koricowy etap lotu ppk
Rys. 8. Final stage of the ATGM flight ppk

kgt elewacii £

ket starowania ¥

S

A0 e
Rys.9.Katy £, y , y° w funkcji czasu
Rys. 9. Angles ¢, Yy y° in the function of time ¢t

Symulacja przeprowadzona dla celu oddalonego o
20 km, cel przemieszcza si¢ z predkoscia 10 m/s.

Rys. 10. Koricowy etap lotu ppk
Rys. 10. Final stage of the ATGM flight ppk

Rys. 11. Katy £, y w funkcji czasu ¢
Rys. 11. Angles £, » in the function of time t

3.2. Wyniki symulacji dla metody wykorzystuja-
cej funkcje harmoniczne

Symulacja przeprowadzona dla celu nieruchomego, odda-

lonego o 400 m.

Rys. 12. Atak celu nieruchomego
Rys. 12. Fixed target attack

Rys. 13. Katy £, y w funkcji czasu ¢
Rys. 13. Angles £, y in the function of time t
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Symulacja przeprowadzona dla celu oddalonego o
600 m, cel przemieszcza sie z predkoscia 10 m/s pod
katem 10 stopni.

Rys. 14. Atak celu poruszajgcego sie
Rys. 14. Moving target attack

Rys. 15. Katy £, y w funkcji czasu ¢
Rys. 15. Angles £, » in the function of time ¢

4. Wnioski i uwagi koncowe

7 przeprowadzonych rozwazan teoretycznych i badan

symulacyjnych mozna wysunaé¢ nastepujace wnioski:

1. Uproszczony model matematyczny pocisku rakietowe-
go poruszajacego sie tylko w plaszczyznie pionowej jest
wystarczajacy do wstepnej analizy ukladu naprowa-
dzania ppk, atakujacego cel z gbrnego pulapu. Pozwala
na sprawdzenie poprawno$ci dzialania zaproponowa-
nych algorytmow.

2. Skuteczny atak pociskiem rakietowym przeprowadzony
jest, gdy cel porusza sie z predkoécig nie wiekszg niz
20 m/s po plaskim terenie.

3. W przypadku zréznicowania terenu skuteczny atak ma
miejsce, gdy predkos$é celu nie przekracza 10 m/s. Nie
dotyczy to jednak metody statego promienia.

4. W metodzie statego promienia przed samym atakiem
wykorzystana jest metoda krzywej pogoni. Zapobiega
to ucieczce celu przy jednoczesnym utrzymaniu zakla-
danego kata ataku, jakim jest 90°.
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Selected algorithms of automatic guidance for
armor-piercing rocket attacking a target from
a ceiling

Abstract: The paper presents two algorithms of automatic guid-
ance of an armor-piercing rocket (apr) attacking a target from
a ceiling. The first algorithm direct flight amr so that the velocity
vector of amr in the moment of impact with the target was
directed perpendicularly downwards. The second assumes amr
flight just above the target during the attack. A simplified
mathematical model amr and trajectory flight equations were
used to carry out computer simulation of attack of target from the
ceiling. The results of computer simulation are presented in
graphical form.

Keywords: guidance algorithm, anti-tank guided missile, top
attack
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