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1.  Wstę p

W  celu  zbadania  zmiany  konfiguracji  obszarów  startu  rakiety  w zależ noś ci  od warun-
ków  począ tkowych  i  rodzaju  manewru  celu,  rozpatrzono  dynamikę   systemu  samonapro-
wadzania  (rys.  1). System  samonaprowadzania  potraktowano jako  układ dynamiczny  [1],
w  którym  sygnały  wejś ciowe  generuje  manewrują cy  cel,  a  sygnały  wyjś ciowe  opisują
sterowany  ruch  rakiety.  Zał oż ono, że  cel  jest  punktem  materialnym  o  zadanej  hipotezie

P -  rakieta
C- cel
S5- stanowisko startowe
R3 -  przestrzeń  ruchu
„T"-  przestrzeń czasu

Ft3*!"-  przestrzeń zdarzeń

Rys.  J.  Schemat  procesu  samonaprowadzania  rakiety  na  cel.
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przestrzennego  ruchu, a rakieta  samonaprowadzana jest  ukł adem o wielu  stopniach swo-
body,  wykonują cym  przestrzenny  lot z wię zami  programowymi  [2] w standardowej  atmo-
sferze.  Modelowanie  dynamiki  systemu  samonaprowadzania  obejmuje  klasę   zagadnień
prostych i odwrotnych, przedstawionych  na schemacie  rys.  2, który  wyróż nia  pię ć warstw:

—  warstwę   obiektu  czyli  przedmiotu  badań,  jakim  jest  fizycznie  istnieją cy  system
samonaprowadzania  lub  jego  wzorzec;

—  warstwę   wiedzy  apriorycznej  teoretycznej  i  eksperymentalnej  dotyczą cej  obiektu;
—  warstwę   identyfikacji  tj. procedury  uzyskania  modelu  matematycznego  obiektu:

L*\ u,x,y,z,p]  -   0  (1.1)

Rys.  2. Schemat  formułowania  problemów  dynamicznych.

gdzie: L* — operator modelu;  w—  wektor  wejś ć; x — wektor  stanu;  y — wektor  wyjś ć;
g — wektor  zakłóceń; p — wektor  parametrów;

—  warstwę   zagadnień  prostych,  w  której  wyróż niono  analizę   bę dą cą   przedmiotem
szczegółowych  rozważ ań;

—•   warstwę   zagadnień  odwrotnych,  spoś ród  których  problemy  syntezy  i  regulacji  nie
są   rozpatrywane  w niniejszej  pracy.

2.  Formułowanie  dynamicznych  zagadnień samonoprowadzania

W  celu  sformułowania  zagadnień  dynamicznych  samonaprowadzania  wyszczególnio-
nych na rys.  2, do równania  (1.1) obejmują cego  równania  ruchu i wię zów należy dołą czyć
warunki  graniczne  (począ tkowe  i  koń cowe)  oraz  ograniczenia  na wektor  sterowań u,
stanu  "je  i  wyjść  y.
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W  przestrzeni  stanu Xn  <=  R",  równanie  (1.1)  moż na zapisać w postaci  [2],  [3], [4]:

Xl  =fi{Xi,X 2,  . . . X n ) M 1 , M 2 ,  ...U„,t)   (2.1)

/ =   1,2, ...»

gdzie  x  = col [x t,  x2,  • • •  x„],  u  =  col [uu  u2,  ... u,],

ut  =   ul(t,x1,x2,  ...x„)  (2.2)

Specyfika  pracy systemu samonaprowadzania wymaga formułowania warunków począ tko-
wych  w  zbiorze  Qo  c  X„ x T  <=   Rn+1,  co  zapisujemy:

x(t0)  =*x oeQo=   {x0;  xo,(varfQ)}

var/0  =   {to-  hi  <  'o <  hz)  <=  T

Ograniczenia sterowań  typu  lokalnego  i globalnego,  wyznaczają   zbiory  sterowań dopusz-
czalnych:

Ui  =  {S:max|w((OI   *  iflt  I  -   1,2,  ...  r}

(2.4)

'o  1- 1

'w r

'o

wynikają ce  z ograniczenia odpowiednio: Uy  —skł adowych wektora sterowań; U2  —mocy;
U3—  wydajnoś ci;  U* — energii  całkowitej  ź ródła  zasilania.
Ograniczenia  okreś lają ce  zbiór  stanów  dopuszczalnych:

XD  -   {x:max\xt(t)\   ^  Ms,  max|i,(OI   <  M6}  (2.5)

Ograniczenia  okreś lają ce  zbiór  dopuszczalnych  wyjś ć:

_  fmax|j>(  =   nt\x(t)]\   <  Mlt  i =  \ , 2,  3|J
y :  \ m ax|̂   =   hj[x(t)]\  <M 8,  7  -   1, 2,  3|j

gdzie:  ni, hi — składowe  odpowiednio  przecią ż enia  i  przelotu  chwilowego.
Relacje  (2.1)  4-  (2.6)  stanowią   zamknię ty  ukł ad  „danych  wyjś ciowych"  do  formuło-

wania, w  zależ noś ci  od  etapu  badań  i  potrzeb,  zagadnień  prostych  i  odwrotnych samo-
naprowadzania.

N a mocy (2.2) i (2.3) formułuje się  postulat  [2], że badanie dynamiki samonaprowadza-
nia  wymaga  wprowadzenia  abstrakcyjnych  pojęć  teorii  pól  orientorowych  i  w  klasie
tych  pojęć  należy  interpretować  rozwią zania  zagadnień  dynamicznych samonaprowadza-
nia.

5  Mech.  Teoret.  i  Stos.  1—2/87



66  J.  N IC Z VP ORU K,  A.  WrELOUS

3.  Sformuł owanie  zagadnienia  analizy  samonaprowadzania

Niech analiza dynamiki systemu  samonaprowadzania polega na iloś ciowym  i jakoś cio-
wym  badaniu  równań  stanu  (2.1) dla zadanej  struktury  systemu.  Efektem  koń cowym
analizy  bę dą  obszary  startu, samonaprowadzania i realizacji  zadania. Ponieważ strukturę
systemu,  ruch  celu  i  zakł ócenia przyjmujemy  za znane, to równania  stanu  (2.1) moż na
zapisać  w nastę pują cej  formie  wektorowej:

x  =  F(x, t)  (3.1)

Poszukujemy  więc takich  rozwią zań  równania  (3.1), które  speł niają  warunki  począ tkowe
(2.3) i ograniczenia  (2.4)  ~ (2.6), oraz dla t >  twl  (rys. 1) mają  punkty  wspólne z otocze-
niem  celu  Qc.

Otoczenie celu definiujemy  jako  zbiór  (3.2) okreś lony w przestrzeni X„ x T, w którym
speł nione są warunki  wynikają ce  z technicznych wymagań  realizacji  zadania samonapro-
wadzania:

Qe  m  {(x, t):\x,\  < at, bt  ^  \ 'xt\   ś Ct;t>  twl,  i < «}  (3.2)

Zbiór  trajektorii  stanu, które w czasie  /  > twl  osią gają  punkty  wspólne z otoczeniem
celu Qc  nazywamy  obszarem  samonaprowadzania QSN.  Natomiast zbiór  QST  warunków
począ tkowych  x0 e QST  c  Qo  dla trajektorii  z  obszaru  £iSN  nazywamy  obszarem  startu
lub  obszarem  dopuszczalnych  warunków  począ tkowych.  Zbiór

QRZ  =  QcnQSN  ź  0  (3.3)

bę dą cy  niepustym przekrojem  otoczenia celu i obszaru samonaprowadzania jest obszarem
realizacji  zadania. Posł ugując się wprowadzonymi  poję ciami  obszarów, moż emy zagadnie-
nie  analizy  sformuł ować  nastę pują co:

Dla  zadanej hipotezy o ruchu celu, danych równań stanu  (3.1), warunków  (2.3)  H- (2.6)
i  otoczenia celu  (3.2) należy  wyznaczyć QST,  @SN  i  @RZ-

Zauważ my,  że QC,QSN)QST  i  QRZ  zdefiniowane  w  przestrzeni  J „ x T  mają  swoje
obrazy w wybranej  przestrzeni fizycznej.  I  tak w ukł adzie startu xg,  yg, z0  (rys.  1),  otocze-
niem  celu jest  tuba wyznaczona  torem celu  i promieniem rzc,  a obszarem  samonaprowa-
dzania  tuba  torów  rakiety,  mają cych  przynajmniej  jeden wspólny  punkt z  tubą  celu. Ob-
szarem  startu  i realizacji  zadania odpowiadają  tzw.  strefy  ataku  (startu) i raż enia.

Jak  wynika z powyż szego,  wyznaczenie  stref  startu  i  raż enia  wymaga  wcześ niejszego
okreś lenia:

—  struktury  systemu  i  odpowiadają cego  jej  modelu  matematycznego  w  postaci np.
równań  stanu;

—  hipotezy o ruchu celu i odpowiadają cych  jej równań ruchu celu;
—  zbioru  ograniczeń  nakł adanych na  system;
—  algorytmu  rozwią zania  równań  stanu, przy  czym  bę dzie  to naogół   algorytm roz-

wią zania  numerycznego.

4.  Struktura  i model  matematyczny hipotetycznego systemu  samonaprowadzania

Zał óż my, że dana jest  struktura  hipotetycznego  systemu  samonaprowadzania  przed-
stawiona na rys.  3. Rakieta  (6),  naprowadzana wedł ug metody proporcjonalnej  nawigacji,
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Rys.  3.  Schemat  strukturalny.

wyposaż ona  jest  w  koordynator  (3)  ś ledzą cy  za  celem  (1), ukł ad  formowania  sygnałów
naprowadzania  (4) oraz  w  ukł ady  stabilizacji  (5)  i  (7).

D la  celu  traktowanego  jako  punkt  materialny  i  wykonują cego  przestrzenny  manewr
przyspieszeniem  otrzymujemy  równania  ruchu:

(4.1)[  ye  [  J  V  Oy  cj

yc  = (4.2)

gdzie:  vc,0c,y)„   —  moduł,  ką t  pochylenia  i  odchylenia  wektora  prę dkoś ci  celu;  n°c,
n°c,n°c  —  maksymalne  przecią ż enia  styczne,  normalne  i  boczne;  r](t)~ pseudo-
funkcja  Heaviside'a;  Tx,  Ty,  Tz —stale  czasowe;  tOx,  tOy,  tOz  — czasy  począ tku
manewru;  g —  przyspieszenie  ziemskie;  xc,yc,zc  — współ rzę dne  celu  w układzie
startowym.

D la  rakiety  mamy  [5]:
Równania  ruchu  translacyjnego  w  ukł adzie  semiprę dkoś ci:

m
(4.3)
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0  =
mv

—— [P(sinasiny„-cosasm|9cosy„) + (4y.
OS& Lp  ——

THVCOS& L
t C d ]

+ i C - S(Cyk sin y„ + Cag cos y„)]

gdzie:  V, 0,  Ą—moduł ,   ką t  pochylenia  i  odchylenia  wektora  prę dkoś ci;  x, /?, y„  —ką t
natarcia,  ś lizgu  i  przechylenia  toru;  P — cią g;  Q —  gę stość  powietrza;  S — po-
wierzchnia  charakterystyczna;  Cx,  Cyv,  Cyk,  C2V,  Csk  —  współczynniki  sił   aero-
dynamicznych;  m — masa.

Równania ruchu obrotowego  w układzie zwią zanym  z  rakietą:

x t T TI n  2

6>yl  =  —  ^ Y  Sbmy+^>- ~I^C0^m^  ( 4- 4)

«*«i  = - j—  ^ Y  ShtHz+(Ixl  ~ I^c°xl  c t )'i

gdzie:  coxi>  o>yl,cozL — prę dkoś ci  ką towe;  / x l , / y i ,  Ą i —  główne  centralne  momenty
bezwładnoś ci;  mx,my,mz  — współczynniki  momentów  aerodynamicznych;  I ,
b — długość  i  ś rednia  cię ciwa  aerodynamiczna.

Równania  kinematyczne  ruchu  obrotowego  i  translacyjnego:

#  =  fOj,j sin y+ ft ) z l  cosy

(ft>yi cosy -   cosl siny)  (4.5)

y  = c o ^ - t

xg  —

ya  = ?)sin@  (4.6)

ig  =  ~ocos@siniF
gdzie:  • &,  f,  y — ką t  pochylenia,  odchylenia  i  przechylenia  rakiety;  xg!yg,zg—współ -

rzę dne  ś rodka  masy  rakiety.
Równania  kinematyczne  ruchu  wzglę dnego  rakiety  i  celu  (członu  kinematycznego  (2)
na  rys.  3):

r  =  vc [cos6>c cos (Wo -   x) cos 9?+sin@c sin q>]—v [cos© cos (W— x) cos <p+sin© sin <p]

ip =  —  {vc[sin.Gccos<p- co$6ccos(Wc-   ^ sin ^ + wfco sSco s^ —)̂  sin 99- sin© cos <p]}

(4.7)

gdzie:  /-, 93, ^ — moduł,  ką t  pochylenia  i  odchylenia promienia wektora  PC  (rys.  1).
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Ką ty  a, /?, y.>  speł niają  zwią zki  geometryczne  [5],  które  zapiszemy  ogólnie  a. =

.-   a(#, y, y, ©, SO, £ =  0(0, v» y, 0, SO, y* -   y»(0, v. y, »0-
Równania  koordynatora:

Ux  -   fli2(%*- Z*)- ^i2f/z;  Żt = ^2fx  (4.8)

Ł /p = a, 3 (f „  -   rŁ ) -   i 1 3  C/r;  /-fc =  /c3 t/P

gdzie:  Uę, Ux, Ur — sygnały  napię ciowe  na  wyjś ciu  z  koordynatora,  proporcjonalne
w  stanie  ustalonym  do <?>*, %%  i  / '*; atj,  by, kt — parametry  konstruycyjne.

Równania  czujników  przecią ż eń  (czł ony  W„v i  Wnk na rys. 3) i czujników  prę dkoś ci  ką to-
wych  (czł ony  Waz,  Way  i  Wv na rys. 3):

Unx  =  a21  U„ x + b21nxl;  U# = «31 U0 +  b31a)zl

0  ;  U9  = a32Uv+b32coyl  (4.9)

gdzie:  nxx,nyl,nzl  — skł adowe  przecią ż enia  w  zwią zanym  ukł adzie  współ rzę dnych;
Unx,Uny,U„ z- —odpowiadają ce  przecią ż eniom  napię cia;  U», U9, Uv — napię cia
odpowiadają ce  prę dkoś ciom  ką towym.

Równania  napę dów  sterów  (czł ony  WSo, Wć k, Wa  na rys. 3):

- b42Ush  (4.10)

gdzie:  dt, 6k, d0 — ką ty  wychylenia  sterów;  USB,USk,Usl  — sygnały  bł ę dów  naprowa-
dzania  dla metody  proporcjonalnej  nawigacji  i  danego  (na rys. 3) ukł adu stabili-
zacji :

U„   = K, Uę+  U^- 00  U„ y -   Ut

Usk  = Kk Ux+  Uzk- &$Unz- Uv  (4.11) '

Usl-   Uy+U2l

Równania  (4.1)- r- (4.11)  przedstawiają  zamknię ty  ukł ad  równań  stanu  ukł adu  samona-
prowadzania o danej na rys. 3 strukturze. Funkcje <Z>{ uwzglę dniają  transformacje  ukł adów
współ rzę dnych, sprzę ż enia  skroś ne,  adaptacyjnośc  metody naprowadzania i są znane. N p.
dla  rakiety  stabilizowanej  w ką cie  przechylenia  (y = 0) oraz dla  idealnego  pomiaru prę d-
koś ci  lotu  (v%  = v) i prę dkoś ci  zbliż ania  (r = r^)  otrzymujemy:

Kv  = 0o(r,v>0,<p)  =

Kk = ®*.(r,  v, ip, x) =

(4.12)

1
nn  a  &„ y(6,v,  a) = —  (r&+gco$&~vń na)

o
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zL

, v,  /?, 0)  =
o

- vcos  ft) ,(4.12)

[cd]

W  układzie  samonaprowadzania  wystę pują   ograniczenia  typu  nasycenie  dla  ką tów  ś le-

dzenia  koordynatora,  ką tów  wychylenia  sterów,  przecią ż eń  i  inne  (niektóre ograniczenia

zaznaczono  na  rys.  3).  Równania  (4.1)- r- (4.10),  relacje  (4.11)  i  (4.12)  oraz  ograniczenia

przedstawiają   model matematyczny  systemu  samonaprowadzania  o  strukturze  pokazanej

na  rys.  3.

5.  Obszary  startu

Obszary  startu  wyznaczono  całkując  równania  stanu  systemu  naprowadzania  (4.1)-r

(4.10)  na  EMC Odra- 1305  metodą   Mersona.  W  celu  zbadania  oraz  ilustracji  interesują-

cego zjawiska ewolucji  obszarów startowych ką tów  wyprzedzenia  r)0 w funkcji  współrzę dnej

xc  dla yc  — const  (obszary  te dalej  nazywane  są   przekrojami  rjo(xc)  strefy  startu)  i wyja-

ś nienia topologii  strefy  startu, przedstawiono na rys.  4- *-9 wybrane  wyniki  obliczeń nume-

rycznych  dla  danych:

1.  Cel  wykonuje  lot  poziomy  przy  zerowym  parametrze,  ze  stałą   prę dkoś cią   i jest

atakowany  z  przedniej  półsfery.  Liczbowe  wartoś ci  parametrów  lotu  celu  podaje

tabela:

Tabela  1

}'c  [m]

v c [m/s]

Nr rys.

300

350

4

2500

435

5

5000

470

6

15000

500

7

25 000

500

8

2.  Geometrię  rakiety  w  układzie „kaczka"  charakteryzują:  ś rednica  kadł uba 0,33  m;

długość kadł uba 5,6  m; powierzchnia  skrzydła  0,92  m2;  ś rednia  cię ciwa  aerodyna-

miczna  skrzydła  0,78  m.

3.  Rakieta wyposaż ona  jest  w  dwustopniowy  ukł ad  napę dowy,  każ dy  o stał ym  cią gu:

Pt  =  850  kN,  P2  — 7,6  kN.  Masa  rakiety  maleje  z  czasem  liniowo,  od  wartoś ci

począ tkowej  mQ  — 578  kg.

4.  System  sterowania  rakiety  zawiera  idealne człony pomiarowe  i napęd sterów,  układ

ograniczenia dopuszczalnych przecią ż eń oraz adaptacyjny  ukł ad  formowania  sygna-

łów  naprowadzania  według  metody  proporcjonalnej  nawigacji.

5.  Start rakiety  odbywa  się   z prę dkoś cią   począ tkową   v0  — 41  m/s  z wyrzutni  ograni-

czają cej  startowe  ką ty  wyprzedzenia  od góry  (rj0  <  t]gw)  i  od  dołu  {rjo >  ydw), Przy

czym  maksymalny  ką t  podniesienia  wyrzutni  przyję to  80°,  a  minimalny  5°.

6.  Lot rakiety odbywa  się  bez zakłóceń z dopuszczalnym  przecią ż eniem  normalnym 10.
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7.  Algorytm  obliczeń  uwzglę dnia  zmianę   gę stoś ci  powietrza  i  prę dkoś ci  dź wię ku
z  wysokoś cią,  zależ ność  współczynników  aerodynamicznych  od  liczby  Macha
i  transformację   pochodnych  aerodynamicznych  wzglę dem  aktualnego  położ enia
ś rodka  masy  w danej  chwili  lotu.

Uzyskane  dla  powyż szych  danych  wykresy  przekrojów  rjo(xc)  (rys.  4- 4- 8)  wskazują,
że  wystę pują ce  ograniczenia:  maksymalnego  czasu  trwania  lotu  twmax  =  35s  ,  ką tów
startowego  wyprzedzenia  i] iw < rj0 < t]gw  i  wymaganie  pozytywnej  realizacji  procesu
wyraż one  warunkami  f w ^ 0 i  rp ^ rxc  (gdzie  rw  =   r(twl),  rp — przelot)  ingerują   bardzo
silnie w konfigurację   tych  przekrojów  i róż nic, w zależ noś ci  od wysokoś ci yc.

10  15  20  25  30

Xc  x103!ml

Rys.  4.  Przekrój  strefy  startu yc — 300 m.

35

20  25
Xc  xiO3 !m]

Rys.  5.  Przekrój  strefy  startu yc m 2500 m.

I   tak dla małych wysokoś ci yc ^  3000 m  (rys. 4 i 5) przekrój  rjo(xe)  wyznaczają   odcinki
linii : AB  i EA o własnoś ciach rw  = 0 i rp  — rxc;  BC  o własnoś ci  r)Q — r\ iv\  CD o wła-
snoś ci  twl  =  twmax  oraz  D E o własnoś ci  ??0 = »?9W-  Punktom przecię cia  lini i  ograniczają-
cych pole przekroju  rjQ(xc)  moż na przypisać wł asność podwójnego  ograniczania:  A—rjr w;
B — ^whdwl  C ~  ridWltm„ 0X;  D — twmaxlVgw  i ^ — ^gwl^w Linie  AF  i  AG  wyznaczają
odpowiednio  ką ty  rjQ  o najkrótszym  czasie  wejś cia  twmi„   i maksymalnej  prę dkoś ci  wejś cia
r»m«j.  Pola przekrojów  zostały sparametryzowane  liniami  rw  — const.
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W  przedziale wysokoś ci  yc  = 4500- ^7000  m  wystę pują   dwa  odcinki lini i ograniczenia
r\ gw  (E'H i  ED rys.  6),  a  nowy  punkt  podwójnego  ograniczenia  H jest  typu  rwfi] gw.  ze

• wzrostem, wysokoś ci  punkty  H  i  E  zbliż ają   się   do  siebie  i  powyż ej  wysokoś ci  dla  której
H  =  E (yc  x  13 500 m) górny brzeg przekroju f]0(xc)  stanowi linia 7]gw  (rys. 7 i 8). Sytuacja
taka  ma  miejsce  aż  do  puł apu  (punkt P  na  rys.  9).  r.

20  25
Xc* 10 3!ml  •

Rys.  6. Przekrój  strefy  startu  yc  =  5000 m.
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Rys.  7. Przekrój  strefy  startu  yc  = 15 000 m.
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Rys.  8. Pr2ekrój  strefy  startu  yc  = 25 000 m.
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Przy yc > 12 000 m, w  linii  ograniczają cej  przekrój  rjQ(xc)  od  dołu pojawia  się   odcinek
ograniczenia maksymalnego  czasu  lotu  (dla małych, a nawet ujemnych  xc),  zawarty  mię dzy
punktami K i L (rys.  7)  typu  't]gJtwmax  i twmax/ ^aw  odpowiednio.  Linia  KL  rozbudowuje
się   ze wzrostem  wysokoś ci  i dla yc  bliskich  puł apowi stanowi  wył ą czne ograniczenie prze-
kroju  r>0(x)  od dołu  (rys. 8).

10  15  20  25
Xc*103 lmJ

Rys.  9.  Strefa  startu.

Strefę   startu  (rys. 9) wyznaczają   punkty skrajne  (A i F, E' i F, K i F, K i D ) przekrojów
rja(xc).  D latego  poszczególne  odcinki  brzegu  strefy  startu  MN , N P, PR,  RS i ST  mają
własnoś ci  odpowiednio  punktów  F, D, K,  E' i A.  Odcinek  TM  odpowiada  ycmi„.   Krzywa
WP  wyznacza  warunki  startu  przy  których  twl  = twmin  tj. czas  realizacji  zadania jest  naj-
krótszy.  Strefę   sparametryzowano  liniami  rw  =  const i  tw  — const,  co daje  pełniejszy
obraz  jej  topologii.

Ocena  wpływu  innych  ograniczeń  i  czynników,  uję tych  w  opracowanym  modelu
matematycznym systemu  samonaprowadzania,  na konfigurację   strefy  startu jest przedmio-
tem  badań  autorów.
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P  e 3 jo  M e

MOflEJIHPOBAHHE  flHHAMHKH   yilPABJIH EMOrO  JIETAIOmErO  OBtEKTA  KJIACCA
3EMJM- BO3AYX

B  paBoTe  paccMoTpeHbi  HeKOTopbie  Bonpocw  HHHaMitrtH CHCteMti caMoHaBefleHHH  3eHHTHoft  p a ram
na BO3flyinHyio  UBJIB.  Onpe^eneHO MHowecTBo  AHHaMH^ecKHX aapim  caMonaBeflemia,  a. Tanw
HccjieflosaHo  3aflaqy  aiiajiH3a  cHCieMbi  c  H3BeCTHoft  crpyKTypoS.  J t na  3TOH  CHCTCMLI  nowpoeHa
siaTłrqecKaH  MOflejib  H tmcjieHHo  onpeflejieHw  3wibi  nyci<a.

S u m m a ry

MODELLIN G  OF  THE DYNAMIC S OF  A  MANOEUVERING AIRCRAFT  UNDER CONTROL

Selected problems  of  the dynamics of  target- homing system  on  the manoeuvering  aircraft  are consi-
dered. The set of  the dynamical  target- homing problems have  been defined.  The analysis problem of the
system  with  known  structure has  been  studied  in  details.

Mathematical  model  has  been  formulated  and  the  lift- off  regions  have  been  determined  by means
of  the  digital  simulation.

Praca wpłynę ła  do  Redakcji dnia 14  kwietnia 1986  roku.


