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Streszczenie. W pracy przedstawiono proces modelowania matematycznego
funkcjonowania przeciwlotniczego systemu rakietowego krotkiego zasiegu. Srodowisko
symulacyjne radaru zawiera symulator obiektow powietrznych (SOP) i symulator stacji
radiolokacyjnej (SR) oraz symulator pocisku rakietowego (SPR). Modele symulacyjne
opracowane w programie MATLAB obejmujg mozliwosci startdéw rakiety z wyrzutni
pod réznymi katami, ze startem pionowym wlacznie. Analizy komputerowe zostaty
przedstawione w postaci licznych wykresow i tabel.
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1. WSTEP

Przeciwlotniczym systemem rakietowym nazywamy zespot wszystkich
urzadzen potrzebnych do wykrycia i wyboru celu, dokonania startu pocisku
rakietowego i naprowadzania go na cel, sam pocisk rakietowy oraz wszelkie
urzadzenia shuzagce do przechowywania, montazu, sprawdzenia i przygotowania
do startu [1].

Pierwszym elementem przeciwlotniczego systemu rakietowego sa
urzadzenia do wykrywania celow powietrznych, ktore mozna podzieli¢ na
aktywne i pasywne. Do aktywnych systemow wykrywania i §ledzenia celow
zaliczamy urzadzenia radiolokacyjne, natomiast do pasywnych —
optoelektroniczne glowice obserwacyjno-sledzace. Na wykrycie celow
powietrznych sktadaja sie: obserwacja przestrzeni walki, wykrycie
i identyfikacja wykrytych obiektow, analiza sytuacji bojowej, wybor celéw
i sprawdzenie ograniczen walki. Kolejny podsystem omawianego systemu to
urzadzenia kierowania ogniem realizujgce nastgpujace zadania: naprowadzanie
urzadzen celowniczych na wybrane cele, $ledzenie celu, wybdr pocisku
rakietowego i sposobu prowadzenia ognia oraz sformutowanie sygnatow
wykonawczych. Wyrzutnie stanowig podsystem urzadzen przeznaczonych do
utrzymania pocisku rakietowego w zadanym potozeniu oraz do nadania mu
odpowiedniego kierunku w czasie startu. Ponadto aparatura i urzadzenia
rozmieszczone W  wyrzutni umozliwiaja  przeprowadzenie  obshugi
przedstartowej, sprawdzen przedstartowych i startu rakiety. Do podsystemu
pocisku mozna zaliczy¢ nastepujace elementy: konstrukcje kadtuba, uktad
aerodynamiczny, uktad sterowania pociskiem, zespot napgdowy i zespot
bojowy.

Do czynnikow charakteryzujacych efektywnos¢ przeciwlotniczego
systemu rakietowego zaliczamy: predkos¢ pocisku i1 celu, doktadnos¢
naprowadzania, efektywno$¢ dziatania, zasigg (dono$nos¢) wysokosc lotu,
mozliwo$ci manewrowe, metod¢ naprowadzania. Z uwagi na powagg problemu
trafienia rakiety w cel, wszystkie elementy systemu musza dziala¢ niezawodnie,
niezaleznie od oddziatywania warunkow otoczenia.

2. MODEL SYMULACYJNY RADARU PLOT ZESTAWU
KROTKIEGO ZASIEGU

Srodowisko symulacyjne radaru zostalo wykonane w oparciu o dwie
aplikacje:
— symulator obiektow powietrznych (SOP),
— symulator radaru (SR).
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Przyjeto, ze  model  przestrzeni  obserwacji  znajduje  si¢

w trojwspolrzgdnym ukladzie kartezjanskim. Ze wzgledu na stosunkowo
,niewielki” zasieg rakiet (badania wykonano dla odleglo$ci celu od radaru nie
wigkszej niz 30 km) zrezygnowano z uwzglednienia krzywizny Ziemi.

Dane do badan zostaty przygotowane przy nastgpujacych zatozeniach:

w przestrzeni obserwacji znajduje si¢ jeden zidentyfikowany obiekt
powietrzny,

poszczegdlne punkty polozenia obiektu powietrznego generowane sg ze
statym okresem,

w czasie symulacji nie wystepowaly zaniki w wykrywaniu obiektu
powietrznego,

brak wystepowania btgdow systematycznych.

Zadaniem SOP bytlo wygenerowanie trasy obiektu powietrznego

o okreslonej trajektorii. W procesie symulacji zalozono, ze obiekt latajacy
traktowany jest jako punkt materialny. Oznacza to, ze pomijany jest jego
rozmiar, orientacja w przestrzeni oraz ksztalt. Tras¢ obiektu powietrznego
generowano przy nastepujacych zatozeniach:

na trajektori¢ nie oddzialuja Zzadne zakldcenia, dzigki czemu mozna ja
traktowac jako trase idealna,

na tras¢ oddzialuja warunki rzeczywiste, na przyktad zakldcenia atmosfery
czy zaburzenia podczas wykonywania manewru.

Biorac powyzsze pod uwagg, opracowany na potrzeby symulacji generator

obiektow powietrznych wykorzystuje trzy modele ruchu: kinematyczny model
ruchu, model Singera oraz model Moose’a.

Model informacyjny radaru (SR) zostal wykonany przy nastepujacych

zatozeniach:

antena radaru obraca si¢ ze stalg predkoscia,

przyjeto stala warto$¢ zasiegu radaru niezaleznie od parametrow
wykrywanego obiektu, np. skutecznej powierzchni odbicia, tryboéw pracy
radaru itp.,

symulacja bloku przetwarzania sygnatow zostala zrealizowana po procesie
fuzji wykry¢ elementarnych,

zrezygnowano z symulacji algorytmow zawigzywania tras na podstawie
plotdw. Proces zawigzywania trasy zostal wykonany w oparciu o znany
identyfikator obiektu powietrznego przesytanego z symulatora SOP,

w symulatorze radaru do $ledzenia obiektu powietrznego wykorzystano
filtracj¢ Kalmana,

w czasie symulacji w algorytmach $ledzenia nie wystgpowalo zjawisko
»Zr'ywania $ledzenia” trasy obiektu powietrznego,

dane pomiarowe radaru dotyczace: pomiaru odleglosci, kata azymutu i kata
elewacji.
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W czasie trwania

Tabela 1. Struktura pliku z wynikami symulacji radaru

Table 1. File structure with results of radar simulation

symulacji

dane

0]

obiektach  powietrznych
w symulatorze SOP sa zapisywane do odpowiednich plikow w celu ich
wielokrotnego wykorzystania. Wyniki symulacji radaru sa zapisywane do
plikow tekstowych o okreslonej strukturze zawartej w tabeli 1.

Lp. Nazwa kolumny Zrodto danych | Jednostki |
1 | Predko$¢ celu w radarze SR [m/s]
2 | Kurs obiektu w ptaszczyznie pionowej SR [rad]
3 | Kurs obiektu w ptaszczyznie poziomej SR [rad]
4 | Pozycja obiektu we wspotrzednej X SR [m]
5 | Pozycja obiektu we wspotrzgdnej Y SR [m]
6 | Wysokos¢ potozenia obiektu SR [m]
7 | Odlegtos¢ od radaru do obiektu SR [m]
8 | Kat elewacji (z radaru) SR [rad]
9 | Kat azymutu (z radaru) SR [rad]
10 | Predkos$¢ celu w SOP SOP [m/s]
11 | Kurs obiektu w plaszczyznie pionowej SOP [rad]
12 | Kurs obiektu w plaszczyznie poziome;j SOP [rad]
13 | Pozycja obiektu we wspotrzednej X SOP [m]
14 | Pozycja obiektu we wspotrzednej Y SOP [m]
15 | Wysoko$¢ potozenia obiektu SOP [m]
16 | Odlegto$¢ od radaru do obiektu SOP [m]
17 | Kat elewacji (z SOP) SOP [rad]
18 | Kat azymutu (z SOP) SOP [rad]

W badaniach symulacyjnych zostaly wykorzystane parametry celu
powietrznego wygenerowane przez radar, dokonujacy rejestracji z bledami
pomiarowymi. Zakres wprowadzanych btedow pomiarowych:

— czas odnowy informacji — 0,5-2 s;

— Dbtad pomiaru kata azymutu — 0,5-2 stopni;

— btad pomiaru kata elewacji — 0,5-1,5 stopnia;
— btad pomiaru odlegtosci — 20-40 m.
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Tego typu dane zostaly wykorzystane podczas naprowadzania rakiety na
cel w poczatkowym etapie za pomocg inercjalnej nawigacji.

3. MODEL SYMULACYJNY POCISKU RAKIETOWEGO
PRZECIWLOTNICZEGO ZESTAWU KROTKIEGO
ZASIEGU

Obiektem badan symulacyjnych jest rakieta przeciwlotnicza krotkiego
zasiggu zblizona konstrukcyjnie i funkcjonalnie do rakiety AIM-120
AMRAAM. Dodatkowe dane taktyczno-techniczne, charakterystyki
geometryczne i masowe rozpatrywanej rakiety zamieszczono w tabeli 2.

Tabela 2. Charakterystyki taktyczno-techniczne rakiety kréotkiego zasiggu

Table 2. Tactical and technical characteristics of a short-range missile

Rakieta AIM-120 AMRAAM
Rodzaj napedu paliwo state
Masa startowa 157 kg
Masa paliwa rakietowego 75 kg
Dlugos¢ rakiety 3,55m
Srednica kadtuba 0,178
Rozpigtos¢ skrzydet 0,444 m
Predkos¢ maks. 4 Ma
Putap maks. brak danych
Zasieg min. 1km
Zasigg maks. 25 km

Wystrzeliwanie

rakiety AIM-120 AMRAAM powietrze-powietrze

z wyrzutni ladowej zamiast z samolotu mys$liwskiego zdecydowanie zmniejsza
zasigg oraz predko$¢ maksymalng (znika sktadowa predkosci nosiciela). Masa
paliwa pocisku rakietowego dla fazy startowej wynosi 75 kg, natomiast impuls
catkowity — 165 kNs. Zakladajagc czas pracy startowej fazy silnika rowny
3 sekundy, uzyskujemy S$redni cigg okoto 55 kN. Predkos¢ maksymalna
osiggnie warto$¢ 1350 m/s (okoto 4 Ma), co jest zgodne z danymi
literaturowymi (rys. 1).
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Rys. 1. Zmiana predkosci lotu pocisku Rys. 2. Zmiana ciagu silnika rakietowego

rakietowego
Fig. 1. Velocity change of a rocket missile  Fig. 2. Thrust change of the rocket missile
flight

Na rysunku 2 przedstawiono zmiane¢ ciggu silnika rakietowego w czasie,
natomiast na rys. 3 zmian¢ masy rakiety w czasie lotu. Zamieszczone powyzej
dane zostaly wykorzystane w symulacji komputerowej naprowadzania rakiety na
cel manewrujacy.

4. MODEL MATEMATYCZNY SAMONAPROWADZANIA
RAKIETY PRZECIWLOTNICZEJ KROTKIEGO ZASIEGU
NA MANEWRUJACY CEL POWIETRZNY

Przy wyborze metody naprowadzania przede wszystkim nalezy mie¢ na
uwadze, aby kierowany pocisk rakietowy zostat doprowadzony do punktu
spotkania z celem z bledem nie wigkszym od promienia razenia glowicy
bojowej. Przy okreslaniu ograniczen metody nalezy wzia¢ pod uwage wiele
czynnikow, takich jak: mozliwosci manewrowe celu, mozliwo$ci manewrowe
pocisku rakietowego, mozliwosci pomiaru parametrow ruchu celu, mozliwos$ci
pomiaru parametrow ruchu pocisku, wptyw zaktécen na proces kierowania
lotem rakiety, wlasciwosci dynamiczne obwodu naprowadzania, promien
razenia glowicy bojowej rakiety.

Uwzglednienie powyzszych czynnikow powoduje, ze wybdr metody
naprowadzania staje si¢ zadaniem szczegolnie ztozonym. W celu uproszczenia
powyzszego problemu wprowadza si¢ pewng idealizacj¢ rzeczywistosci.

W zatozonej idealizacji obwdd naprowadzania traktuje si¢ w kategoriach
kinematycznych, w ktorych nie uwzglednia si¢ zjawisk dynamicznych,
zachodzacych w procesie kierowania pociskiem rakietowym. Przy takim
podejsciu pocisk traktowany jest jako punkt przemieszczajacy si¢ w przestrzeni.
Zaktada si¢ przy tym, ze predkos¢ rakiety jest znang funkcja czasu.
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Pomija si¢ rowniez wlasciwosci dynamiczne i btedy uktadu naprowadzania
— uktad naprowadzania traktowany jest jako uktad bezinercyjny, w ktéorym nie
wystepujg bledy stanu ustalonego. Wyznaczone trajektorie naprowadzania
pocisku rakietowego na cel (po uwzglednieniu powyzszych zalozen) nazywa si¢
torami kinematycznymi. Przedstawione rownania rézniczkowe i algebraiczne
(1-16) zapisane wedlug normy GOST 200058-80 stanowiag model
matematyczny lotu rakiety przeciwlotniczej krotkiego zasiegu zgodnie
z wybrang metoda naprowadzania na manewrujacy cel powietrzny.

Model matematyczny ruchu rakiety kierowanej zawiera nastepujace
roOwnania rézniczkowe i algebraiczne:
a) dynamiczne rownanie ruchu postgpowego srodka masy pocisku rakietowego

dav. 1

o = (FO-P.—m-g-sin®) (1)

b) rownania kinematyczne ruchu $rodka masy pocisku rakietowego
dx

—P =~y cos(®) - cos(P) (2
dt
dyyp
Py 3
It V - sin(©) 3)
dz
d—f = —V - cos(0) - sin(¥) 4)
C) rownania okreslajace potozenie celu
dx,
dt =V, - cos(®,) - cos(¥,) )
dy, :
— = Vesin(@,) (6)
d 7
% = —V.-cos(0,) - sin(¥,) Q)

d) kinematyczne rownania ruchu wzglednego pocisku rakietowego i celu:

d_:: =1V, cos(0,) - cos(W, — y) - cos(p) + V. - sin(0,) - sin(p) -V ®)
- cos(0) - cos(W — y) - cos(p) —V - sin(0O) - sin(¢)

7 =5 (FVercos(@c) - cos(¥e — 2) - sin(p) + Ve - sin(6c) - cos(¢)

+ V- cos(0®) - cos(¥ — p) - sin(p) — V - sin(0) ©)
- cos())

dp 1
r
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dy 1 : :
prie m- (V. - cos(0,) - sin(¥, — y) - sin(¢) — V - cos(0) (10)
~sin(¥ — 1))
e) prawo sterowania dla metody proporcjonalnej nawigacji
de do
g = 11
at - *dt D
d¥ dy
—=q— 12
ac ~ “a 12
f) przeciazenia dziatajace na pocisk rakietowy w czasie lotu
1 dv .
n, = 5 I + sin(0®) (13)
_V. 4 + C] (14)
n, FaT: cos(0)
IRAA
T cos(0) (15)

ny, = ’n,zc +n3 + nZ (16)

Rownania te zostaly zaimplementowane w pakiecie Matlab-Simulink.
Opracowany  program  komputerowy pozwala na przeprowadzenie
zaawansowanych obliczen dla trzech dwupunktowych metod naprowadzania:
proporcjonalnej nawigacji, pogoni i réwnolegtego zblizania.

5. ROZPATRYWANE WARIANTY NAPROWADZANIA
RAKIETY PRZECIWLOTNICZEJ NA CEL POWIETRZNY

Opracowany w pakiecie Matlab-Simulink program komputerowy pozwala
na analiz¢ nastgpujacych wariantow naprowadzania rakiety przeciwlotniczej na
cel powietrzny:

a) Wariant 1 — rakieta przeciwlotnicza startuje pod stalym katem pochylenia
wyrzutni, strzelanie prowadzimy do celu powietrznego nisko lecgcego
znajdujacego si¢ w odleglosci umozliwiajacej przechwycenie go przez
aktywna glowice radiolokacyjng rakiety, rakieta realizuje proces
samonaprowadzania na cel powietrzny,
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b) Wariant 2 — lot rakiety przeciwlotniczej sktada si¢ z dwoch faz: w pierwszej
rakieta startuje pionowo na zaprogramowang wysoko$¢, druga faza lotu
zaczyna si¢ w chwili pochylenia rakiety w kierunku celu, strzelanie
prowadzimy do celu powietrznego nisko lecacego znajdujacego si¢
w odleglosci umozliwiajacej przechwycenie go przez aktywna glowice
radiolokacyjng rakiety, rakieta realizuje proces samonaprowadzania na cel
powietrzny.

-
= . —— o
e, T
=
Sygnat odbity
\ od celu
; Sygnat z aktywnejglowicy  Samonaprowadzanie za pomoca
radiolokacyinej  aktywnej glowicy radiolokacyjne]

praechwycenie cel przez
RGS rakiety

Rys. 3. Samonaprowadzanie pocisku rakietowego z wykorzystaniem aktywnej glowicy
radiolokacyjnej przy pochytym kacie startu

Fig. 3. Self-guidance of a rocket missile with the use of an active radar head
at slope start angle

¢) Wariant 3 — lot rakiety przeciwlotniczej sktada si¢ z dwoch faz: w pierwszej
rakieta startuje pod stalym katem pochylenia wyrzutni i naprowadzana jest
metodg inercjalnej nawigacji poprzez przesytanie wspoirzgdnych celu na
poktad rakiety, gdzie poréwnywane sa wspolrzedne rakiety ze
wspotrzednymi celu, na tej podstawie wyliczany jest sygnat korygujacy tor
rakiety poprzez wychylenie organdéw sterowania.

Druga faza lotu rakiety przeciwlotniczej rozpoczyna si¢ w odlegtosci od
celu gwarantujgce] przechwycenie celu przez aktywna glowice
samonaprowadzania i zapewnia proces samonaprowadzania.

d) Wariant 4 — lot rakiety przeciwlotniczej sktada si¢ z trzech faz: w pierwszej
rakieta startuje pionowo na zaprogramowang wysoko$¢, druga faza lotu
zaczyna si¢ w chwili pochylenia rakiety w kierunku celu i naprowadzana jest
metodg inercjalnej nawigacji poprzez przesytanie wspohrzednych celu na
poklad rakiety, gdzie porownywane s3 wspOhlrzgdne rakiety ze
wspotrzednymi celu, na tej podstawie wyliczany jest sygnat korygujacy tor
rakiety poprzez wychylenie organéw sterowania.
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Trzecia faza lotu rakiety przeciwlotniczej rozpoczyna si¢ w odlegtosci od
celu gwarantujagcej przechwycenie celu przez aktywna glowice
samonaprowadzania i zapewnia proces samonaprowadzania.

Rys. 4. Naprowadzanie pocisku rakietowego z wykorzystaniem inercjalnej nawigacji
i aktywnego samonaprowadzania przy pochytym kacie startu

Fig. 4. The guidance of the rocket missile with the use of inertial navigation and active
self-guidance at sloping start angle

W niniejszej pracy analizie numerycznej poddano dwa warianty
naprowadzania rakiety przeciwlotniczej na cel powietrzny — wariant pierwszy
(rys. 3) i1 wariant trzeci (rys. 4) — zblizone do funkcjonowania systemu
przeciwlotniczego NASAMS.

6. ROZPATRYWANE WARIANTY ATAKU CELU
POWIETRZNEGO

Opracowany w pakiecie Matlab-Simulink program komputerowy pozwala
na symulacj¢ typowych wariantow ataku celu powietrznego. W niniejszej pracy
analizie poddano trzy warianty:

a) Wariant A — wykrycie celu przez radar nastapito w odlegtosci 30 000 m, tor
prostoliniowy celu powietrznego ze stata predkoscig Ve = 300 m/s, lecacy na
statej wysokosci h = 3000 m. Cel zbliza si¢ do stanowiska ogniowego na
zerowym parametrze, atak pocisku rakietowego nastepuje z odlegtosci
29 000 m z przedniej potsfery (rys. 5).
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b) Wariant B — wykrycie celu przez radar nastgpito w odlegtosci 25 000 m, na
poczatku tor prostoliniowy celu powietrznego ze stata (300 m/s) predkoscia
Ve, lecacy na statej wysokosci h = 3000 m. Cel zbliza si¢ do stanowiska
ogniowego na zerowym parametrze i w odlegtosci 23 000 m od stanowiska
ogniowego wykonuje manewr poziomy ze stalym przecigzeniem, atak
pocisku rakietowego nastepuje w odlegtosci 23 000 m z przedniej potsfery
(rys. 6).

¢) Wariant C — tor prostoliniowy celu powietrznego ze statg (300 m/s)
predkoscig Ve, lecacy na statej wysokosci h = 3000 m. Cel zbliza si¢ do
stanowiska ogniowego na zerowym parametrze i w odlegtosci 15 000 m
nastgpuje start pocisku rakietowego, atak pocisku rakietowego nastepuje
z przedniej potsfery (rys. 7).

Rys. 5. Lot prostoliniowy celu powietrznego (wariant A)

Fig. 5. Rectilinear trajectory of the air target (variant A)

Rys. 6. Manewr poziomy samolotu ze stalym przeciazeniem (wariant B)

Fig. 6. Horizontal plane maneuver with constant overload (variant B)
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Rys. 7. Lot prostoliniowy celu powietrznego (wariant C)

Fig. 7. Rectilinear trajectory of the air target (variant C)

7. PRZYKLADOWE WYNIKI SYMULACJI KOMPUTEROWEJ

W badaniach symulacyjnych zostaly wykorzystane dwa typy danych
parametrow celu powietrznego. Pierwszy typ stanowia dane ,idealne”,
pozyskane z radaru glowicy samonaprowadzania, ktory dokonuje okreslenia
parametréw bez bledow pomiarowych. Dane parametrow tego typu celu
wykorzystano w procesie samonaprowadzania pocisku rakietowego na cel za
pomoca radiolokacyjnej gtowicy samonaprowadzania (rys. 3).

Przykltadowe wyniki symulacji komputerowej dla tego wariantu
naprowadzania przedstawiono na rys. 8-11, cel powietrzny porusza si¢ zgodnie
z wariantem 2 (rys. 6).
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Drugi typ danych dyskretnych, w ktorych zawarto parametry celu
powietrznego zostal wygenerowany przez radar, dokonujacy rejestracji
z btedami pomiarowymi. Zakres wprowadzanych btedow pomiarowych:
czas odnowy informacji —1s,
btad pomiaru kata azymutu — 2 stopnie,
btad pomiaru kata elewacji — 1,5 stopnia,
btad pomiaru odlegtosci — 40 m.

Przyktadowe dane pozyskane z modelu symulacyjnego radaru
przedstawiono na rys. 12-14.
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Fig. 12. Change of the height z. of the Fig. 13. Change of the target elevation
target in time angle in time
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Fig. 16. Trajectory of the missile and target Fig. 17. Trajectory of the missile and
flight in the vertical plain target flight in the horizontal plain

Tego typu dane zostaly wykorzystane podczas naprowadzania rakiety na
cel poruszajacy sie ze stalg predkoscia Ve = 300 m/s w poczatkowym etapie za
pomoca inercjalnej nawigacji, a w drugim realizowane jest samonaprowadzanie
(rys. 7).

Przyktadowe wyniki symulacji komputerowej dla tego wariantu
naprowadzania przedstawiono na rys. 15-18; cel powietrzny porusza si¢ zgodnie
z wariantem 2 (rys. 6).
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Rys. 18. Przestrzenny tor lotu rakiety i celu

Fig. 18. Spatial trajectory of a missile and target

8. PODSUMOWANIE

Przedstawione w artykule wyniki przedstawiaja wptyw dyskretnosci
sterowania na proces naprowadzania rakiety przeciwlotniczego zestawu
rakietowego krotkiego zasiggu. Na potrzeby realizacji tego zagadnienia
opracowano dedykowane programy komputerowe obejmujace modele:
naziemnej stacji radiolokacyjnej i pocisku rakietowego. Srodowisko
symulacyjne radaru zostalo wykonane w oparciu o dwie aplikacje: symulator
obiektéw powietrznych (SOP) i symulator radaru (SR). Model matematyczny
pocisku rakietowego zostat zaimplementowany w programie Matlab-Simulink.

W pracy przedstawiono wyniki uzyskane metoda symulacji komputerowej
funkcjonowania systemu w dwoéch trybach naprowadzania pocisku rakietowego
na manewrujacy cel powietrzny. Przeanalizowano start pociskow rakietowych
z wyrzutni o statym kacie pochylenia réwnym 27 stopni.

Pierwszy tryb naprowadzania dotyczy systemu ,wystrzel i zapomnij”,
w ktorym pocisk rakietowy samonaprowadza si¢ na cel przy wykorzystaniu
metody proporcjonalnej nawigacji. W pracy przeanalizowano wariant 1 — start
pochyly pod statym katem i samonaprowadzanie.

Na rysunku 19 zamieszczono wyniki badan symulacyjnych w formie
wykresu slupkowego przedstawiajgce minimalne uchyby liniowe dla czterech
czasOw odnawiania informacji o celu powietrznym: 05; 1; 15 i 2 s.
Przeanalizowano start pochyty rakiety i trzy trasy celu powietrznego: a, b i c.
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W przypadku naprowadzania pocisku rakietowego w oparciu o idealng (nie
uwzgledniamy bledow pomiarowych) 1 dyskretng informacje o celu
powietrznym wielko§¢ uchybu liniowego zalezy od czasu odnawiania tej
informacji. Im mniejszy czas odnawiania informacji, tym mniejszy uchyb
liniowy naprowadzania.

Drugi tryb naprowadzania przy wykorzystaniu inercjalnej nawigacji opiera
si¢ na przesylaniu ze stacji radiolokacyjnej dyskretnej informacji o celu
powietrznym.
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Rys. 19. Minimalne odlegtosci rakieta-cel (uchyby liniowe) uzyskane dla trzech
wariantow tras celow metoda symulacji komputerowej dla startu pochylego i strzelania
w trybie samonaprowadzania

Fig. 19. Minimum missile-target (linear errors) distances for the three variants of the
target paths obtained by the computer simulation method for an oblique start
and launching in a self-guidance mode

Opracowany komputerowy program do symulacji umozliwit analiz¢ dwoch
faz lotu rakiety przeciwlotniczej krotkiego zasiegu. W pierwszej fazie
zasymulowano naprowadzanie polegajace na korygowaniu toru lotu rakiety na
podstawie przesytanych przez radar na poktad rakiety dyskretnej informacji
0 celu powietrznym. W drugiej fazie lotu pocisku po przechwyceniu celu
powietrznego przez jego radiolokacyjng glowice samonaprowadzania,
realizowany jest proces aktywnego samonaprowadzania.

Dane dyskretne dotyczace celu powietrznego przesylane przez radar na
poktad pocisku rakietowego sa obarczone bledami pomiarowymi, zblizonymi
do parametrow rzeczywistego radaru. W badaniach symulacyjnych zostaty
wykorzystane dwa typy danych parametrow celu powietrznego.
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Rys. 20. Minimalne odlegtosci rakieta-cel (uchyby liniowe) uzyskane dla trasy celu
(wariant A) metoda symulacji komputerowej dla startu pochytego i strzelania w trybie
inercjalnej nawigacji i samonaprowadzania

Fig. 20. Minimum missile-target (linear errors) distances for the target path (variant A)
obtained by the computer simulation method for an oblique start
and launching in an inertial navigation and self-guidance mode

Pierwszy typ stanowig dane ,idealne” pozyskane z radaru glowicy
samonaprowadzania, ktoéry dokonuje okres$lenia parametréw bez bledow
pomiarowych. Tego typu dane parametrow celu wykorzystano w procesie
samonaprowadzania pocisku rakietowego na cel za pomocg radiolokacyjnej
glowicy samonaprowadzajacej.

Drugi typ danych o parametrach Ilotu celu powietrznego zostat
wygenerowany przez radar, dokonujacy rejestracji z blgdami pomiarowymi.

Rysunki 20-22 dotycza III wariantu naprowadzania. Na rysunku 20
przedstawiono wyniki uchybéw liniowych dla wariantu A celu — lot
prostoliniowy w kierunku stanowiska startowego na zerowym parametrze na
statej wysokosci h = 3000 m ze stalg predkoscig Ve = 300 m/s. Rakieta startuje
z wyrzutni pochytej pod stalym katem 27 stopni i atakuje cel z odlegtosci
30 000 m. W pierwszym etapie na poktad rakiety sa przekazywane dyskretne
informacje o pomierzonych parametrach celu powietrznego przez radar dla
czasu odnawiania informacji: 0,5; 1; 1,5 i 2 sekundy. Nalezy podkresli¢, ze
w symulacjach komputerowych uwzgledniono btedy pomiarowe.

W drugim etapie glowica radiolokacyjna pocisku rakietowego
przechwytuje cel na odleglosci 5000 m 1 nastgpnie realizuje
samonaprowadzanie na cel powietrzny, wykorzystujac ,idealny”
niezaklocony ciagly sygnat (informacja) o celu powietrznym.



102 J. Gacek, K. Motyl, K. Sienicki, B. Wajszczyk

Na rysunku 20 przedstawiono koncowe uchyby liniowe dla danego
wariantu naprowadzania i trasy celu. Bledy naprowadzania ksztattuja si¢ od
120 m, osiggajac nawet 1090 m, sg duze i niedopuszczalne dla realnej sytuacji.

Przyczyny takiej sytuacji nalezy doszukiwac si¢ w korelacji chwili startu
z poczatkiem procesu $ledzenia celu przez stacje radiolokacyjna. Poczatkowe
btedy filtrow §ledzacych przenosza si¢ na proces naprowadzania rakiety.
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Rys. 21. Minimalne odlegtosci rakieta-cel (uchyby liniowe) uzyskane dla trasy celu
(wariant B) metoda symulacji komputerowej dla startu pochytego i strzelania w trybie
inercjalnej nawigacji i samonaprowadzania

Fig. 21. Minimum missile-target (linear errors) distances for the target path (variant B)
obtained by the computer simulation method for an oblique start
and launching in an inertial navigation and self-guidance mode

Na rysunku 21 przedstawiono wyniki uchybéw liniowych uzyskanych
metoda symulacji komputerowej dla wariantu B trasy celu powietrznego.
Wykrycie celu przez radar nastgpito w odleglosci 25 000 m, na poczatku tor
prostoliniowy celu powietrznego ze stata predkoscia Ve = 300 m/s, lecacy na
statej wysokosci h = 3000 m, cel zbliza si¢ do stanowiska ogniowego na
zerowym parametrze i w odlegtosci 25000 m od stanowiska ogniowego
wykonuje manewr poziomy ze statym przecigzeniem, atak pocisku rakietowego
nastepuje z przedniej potsfery. Bledy naprowadzania sa wigksze niz
w przypadku celu lecacego prostoliniowo. Manewr celu powietrznego ze statym
przeciazeniem (zakret) wywotuje wigksze bledy naprowadzania (uchyb liniowy
dochodzi do 1650 m). W badaniu tym uzyskaliémy potwierdzenie przyCzyn
btedow przedstawionych w opisie poprzedniego eksperymentu.

Na rysunku 22 przedstawiono wyniki uchyboéw liniowych uzyskanych
metodg symulacji komputerowej dla wariantu C trasy celu powietrznego.
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Wykrycie celu nastepuje w odleglosci 25 000 m, natomiast start rakiety
i proces naprowadzania rozpoczyna si¢ na odlegtosci 15 000 m.

W tym czasie radar stabilizuje swoje pomiary i pomierzone parametry celu
sg stabilne i obarczone matym bledem.

Cel porusza si¢ po torze prostoliniowym ze stata predkoscig Ve = 300 m/s,
lecacy na statej wysokosci h = 3000 m, cel zbliza si¢ do stanowiska ogniowego
na zerowym parametrze i w odlegltosci 15 000 m nastgpuje start pocisku
rakietowego, atak pocisku rakietowego nastepuje z przedniej potsfery.
Na rysunku 22 wida¢, ze uchyby liniowe dla tego przypadku sa zdecydowanie
mniejsze i mozna je uzna¢ za wiarygodne. Mozna zauwazy¢, ze czas
odnawiania informacji ma wptyw na wielko$¢ uchybu. Natomiast najwigkszy
wptyw na btedy naprowadzania maja niedoktadnosci pomiaru wysokosci celu.
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Rys. 22. Minimalne odlegtosci rakieta-cel (uchyby liniowe) uzyskane dla trasy celu
(wariant C) metoda symulacji komputerowej dla startu pochytego i strzelania w trybie
inercjalnej nawigacji i samonaprowadzania

Fig. 22. Minimum missile-target (linear errors) distances for the target path (variant C)
obtained by the computer simulation method for an oblique start
and launching in an inertial navigation and self-guidance mode

Praca naukowa finansowana ze srodkow na nauke w latach 2012-2017, jako projekt
rozwojowy nr 0 ROB 0050 03 001 pt.: ,, Opracowanie i wykonanie symulatora
proceduralno-diagnostycznego przeciwlotniczego zestawu rakietowego w technologii
wirtualnej (Virtual Reality — VR) z elementami poszerzonej rzeczywistosci (Augmented
Reality — 4R) .
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The Impact of Control Discreteness on the Process of
Guidance of an Anti-Aircraft Short-Range Missile System
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Abstract. The publication presents the process of mathematical modelling of operation
of the anti-aircraft short-range missile system. A simulation environment of the radar
includes the aerial object simulator (SOP), the radar simulation (SR), and the missile
simulator (SPR). The developed simulation models made in MATLAB include the
ability of launching rockets at different launch angles, including also the vertical launch.
Conducted computer analyses have been presented in the form of numerous graphs and
tables.
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