MECHANIKA

TEORETYCZNA

I STOSOWANA
1/2, 25, 1987

MODELOWANIE DYNAMIKI STEROWANEGO OBIEKTU LATAJACEGO
KLASY ZIEMIA-POWIETRZE

JAN NICZYPORUK
ALEKSANDER WIELGUS

Wojskowa Akademia Techniczna

1. Wstep

W celu zbadania zmiany konfiguracji obszaréw startu rakiety w zaleznoéci od warun-
kéw poczatkowych i rodzaju manewru celu, rozpatrzono dynamike systemu samonapro-
wadzania (rys. 1). System samonaprowadzania potraktowano jako uklad dynamiczny [1],
w ktérym sygnaly wejéciowe generuje manewrujacy cel, a sygnaly wyjiciowe opisuja
sterowany ruch rakiety. Zatozono, ze cel jest punktem materialnym o zadanej hipotezie
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— P - rokieta
C -cel
%g S5 -stanowisko slartowe
R3 - przesirzen ruchu
T - przestrzed czasu
- R*T-przestrzer zdorzen

Rys. 1. Schemat procesu samonaprowadzania rakiety na cel.
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przestrzennego ruchu, a rakieta samonaprowadzana jest ukladem o wielu stopniach swo.-
body, wykonujacym przestrzenny lot z wigzami programowymi [2] w standardowej atmeo.-
sferze. Modelowanie dynamiki systemu samonaprowadzania obejmuje klase zagadnief
prostych i odwrotnych, przedstawionych na schemacie rys. 2, ktéry wyrdznia pieé warstw:
-— warstwe obiektu czyli przedmiotu badad, jakim jest fizycznie istniejacy system
samonaprowadzania lub jego wzorzec;
— warstwe wiedzy apriorycznej teoretycznej i eksperymentalnej dotyczacej obiektu;
— warstwe identyfikacji tj. procedury uzyskania modelu matematycznego obiekty:

L¥[u,x,y,2,p] = 0 (1.1)
e 8
i 73 7 |
! WEJSCIE STAN wysscle | 1
! ) ] () OBIEKT L
i r |
r'—rr——>2 "~~~ T T I ey’ W ”'_r—___'{
| e Sy — g ol
| PROBLEMY | | PROBLEMY | PROBLEMY ] | 2 5 |
! REGULACIH f | SYNTEZY POMARU 1 | '8 £ |
ll  fof | Tl KONTROLI | < § :
5___— —P;OBLEM:———:I— =1 | TR
; MODELOWANIA L. — PROBLEMY N
; I_SYMULACII ANALIZY 13 8 |
| IS
I e et e I
| MOOEL MODELE { |
{ MATEMAT YCZNY DOPUSZCZALNE f~— N
) L {Ll} g (d |
i | z X
! I EE
' ALGORYTM KRYTERIA ERN
Do L IDENTYRIKAC IDENTYEIKAC) " o
| {QI} | - ]
e L e
3 TEORETYCZNA | EXSPERYMENTALNA - l
i : WIEDZA |
| APRIORYCZNA |
L

Rys. 2. Schemat formutowania problemo6w dynamicznych.

gdzie: L* — operator modelu; u — wektor wejéé; ¥ — wektor stanu; y — wektor wyjic;
z —wektor zakldcen; p — wektor parametrow;
— warstwe zagadnien prostych, w ktérej wyrdzniono analize bedaca przedmiotem
szczegdlowych rozwazan;
— warstwe zagadnienn odwrotnych, spoéréd ktorych problemy syntezy i regulacii nie
s3 rozpatrywane w niniejszej pracy.

2. Formulowanie dynamicznych zagadnieni samonoprowadzania

W celu sformulowania zagadnied dynamicznych samonaprowadzania wyszczegoélnio-
nych na rys. 2, do réwnania (1.1) obejmujacego réwnania ruchu i wigzéw nalezy dotaczy
warunki graniczne (poczatkowe i konicowe) oraz ograniczenia na wektor sterowan ¥
stanu x i wyj§¢ y.
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W przestrzeni stanu X, < R", réwnanie (1.1) moZna zapisaé w postaci [2], [3], [4]:
Xp=fi(xg, Xay oo X, Uy s Upy oo Uy, B) @.n
i=1,2,..n
gdzie X = col [x;, X2, ... X5}, u = col [uy, us, ... u],
1y = u(t, Xy, Xg5 oee Xn) 2.2)

Specyfika pracy systemu samonaprowadzania wymaga formutowania warunkéw poczatko-
wych w zbiorze 2, = X, x I' = R*!, co zapisujemy:

X(to) = %o €820 = {Xo; xot(Yarto)} 2.3)
Val'to = {fo: 101 $ to S toz} [y T )

Ograniczenia sterowan typu lokalnego i globalnego, wyznaczaja zbiory sterowati dopusz-
czalnych: :

Uy = {immax|y,(t)) <« M,, i=1,2,..r}

v, = {@ Zrlu,(t)v < M3} .
= Q.4)

te T
U, = {l—ltf Z|u,(r)|d'c$ Mg}
ty i=1

fy r

Ue ={a: [ D lu(o)dv < M3}

t, i=1
wynikajace z ograniczenia odpowiednio: U; — sktadowych wektora sterowati; U, — mocy;

U, — wydajnoféci; U, — energii calkowitej zrédia zasilania.
Ograniczenia okreslajace zbidr stanéw dopuszczalnych:

Xp = {x:max|x;(t)] < Ms, max|x,(f)| < M} (2.5)
Ograniczenia okreslajace zbidr dopuszczalnych wyjéé:

o | fmaxiy = mEOU < by, = 123 @6
> =) max’yj = hj[x(t)]| s MB’ .] = 1121 3 )

gdzie: n;, h; — skladowe odpowiednio przecigZenia i przelotu chwilowego.

Relacje (2.1)+(2.6) stanowia zamknigty uklad ,,danych wyjéciowych” do formuto-
wania, w zaleznosci od etapu badan i potrzeb, zagadnien prostych i odwrotnych samo-
naprowadzania.

Na mocy (2.2) i (2.3) formuluje sig postulat [2], ze badanie dynamiki samonaprowadza-
nia wymaga wprowadzenia abstrakcyjnych pojeé teorii pél orientorowych i w klasie
tych pojeé nalezy interpretowaé rozwiazania zagadnied dynamicznych samonaprowadza-
nia.

5 Mech. Teoret. i Stos. 1—2/87
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3, Sformulowanie zagadnienia analizy samonaprowadzania

Niech analiza dynamiki systemu samonaprowadzania polega na ilosciowym i jakoscio-
wym badaniu réwnan stanu (2.1) dla zadanej struktury systemu. Efektem kodcowym
analizy bedg obszary startu, samonaprowadzania i realizacji zadania. Poniewaz strukture
systemu, ruch celu i zaklécenia przyjmujemy za znane, to réwnania stanu (2.1) moina
zapisaé w nastepujacej formie wektorowej:

% = (5, 1) o an

Poszukujemy wigc takich rozwiazan réwnania (3.1), ktore spelniaja warunki poczgtkowe

(2.3) i ograniczenia (2.4)~(2.6), oraz dla ¢ = ¢, (rys. 1) majg punkty wspolne z otocze-
niem celu £2,.

~ Otoczenie celu definiujemy jako zbiér (3.2) okreélony w przestrzeni X, x T, w ktérym

spelnione sa warunki wynikajagce z technicznych wymagan realizacji zadania samonapro-

wadzania:
Qo= {EDinl < a, b < XS Ci5t2 ty,i<n} (3.2
>

Zbior trajektorii stanu, ktdre w czasie ¢ = 1,,; osiggaja punkty wspdlne z otoczeniem
celu 2, nazywamy obszarem samonaprowadzania £gy. Natomiast zbiér g warunkéw
poczatkowych X, € Qgr = {2, dla trajektorii z obszaru {2gy nazywamy obszarem startu
lob obszarem dopuszczalnych warunkéw poczatkowych. Zbidr

Qrz = Q.00 3& o (3.3

bedacy niepustym przekrojem otoczenia celu i obszaru samonaprowadzania jest obszarem
realizacji zadania. Postugujac siec wprowadzonymi pojgciami obszaréw, mozemy zagadnie-
nie analizy sformulowaé nastepujaco:
Dla zadanej hipotezy o ruchu celu, danych réwnan stanu (3.1), warunkow (2.3)+(2.6)
i otoczenia celu (3.2) nalezy wyznaczyé Qgr, sy i gz
Zauwazmy, ze 2., O¢n, Q57 1 gz zdefiniowane w przestrzeni X, x T’ maja swoje
obrazy w wybranej przestrzeni fizycznej. I tak w ukladzie startu x,, y,, z, (rys. 1), otocze-
niem celu jest tuba wyznaczona torem celu i promieniem r,,, a obszarem samonaprowa-
dzania tuba toréw rakiety, majacych ptzynajmniej jeden wsp6Siny punkt z tuba celu. Ob-
szarem startu i realizacji zadania odpowiadajg tzw. strefy ataku (startu) i razenia.
Jak wynika z powyzszego, wyznaczenie stref startu i razenia wymaga wczeéniejszego
okreslenia: : : :
— struktury systemu i odpowiadajacego jej modelu matematycznego w postacn np.
réwnan stanu;
— hipotezy o ruchu celu i odpowiadajacych jej rdwnan ruchu celu;
— zbioru ograniczen nakladanych na system;
— algorytmu rozwigzania réwnan stanu, przy czym b@dzxe to naogét algorytm roz-
wigzania numerycznego.

4. Struktura i model matematyczny hipotetycznego systemu samonaprowadzania

Zalézmy, ze dana jest struktura hipotetycznego systemu samonaprowadzania przed-
stawiona na rys. 3. Rakieta (6), naprowadzana wedlug metody proporcjonalnej nawigacji,
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Rys. 3. Schemat strukturalny.

wyposazona jest w koordynator (3) $ledzacy za celem (1), ukiad formowania sygnatow
naprowadzania (4) oraz w uklady stabilizacji (5) i (7).

Dla celu traktowanego jako punkt materialny i wykonujacego przestrzenny manewr
przyspieszeniem otrzymujemy rdéwnania ruchu:

1 .

. (t—10,) )
V.=g {n25[1~e T ® ]n(t—t(,x)—smec}

1
; Uty
6, = —‘j:{n;’c [l—e Ty '] n(t—to,)——cos@c} “4.n
R [ ‘—;—“-'oﬂ]
o= m’lzc 1-e (t—1to2)
X, = 0,080, cos ¥,
j’c = ‘UCSiDQ,_. ] (42)
Z, = —v,c080,sin'¥,

gdzie: v., O, p, — modul, kat pochylenia i odchylenia wektora predkosci celu; nl,
ny., ny, — maksymalne przecigZenia styczne, normalne i boczne; (f) — pseudo-
funkcja Heaviside’a: T, T,, T, —stale czasowe; lox, loy, toz — CZasy poczatku
manewru; g — przyspieszenie ziemskie; x, ¥,, z, — wsp6lrzedne celn w ukladzie
startowym. '

Dla rakiety mamy [5]:

Roéwnania ruchu translacyjnego w ukladzie semipredkosei:

; 1 pv? . ’
V= o Pcosacosﬂ~7SC*—mg51n@ : (4.3)

5t
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@ = mlv [P(sm ®Co8Y,+cosasinfsiny,) + S(CyuCOS)’» C.osiny,) —mg COS@]

- %%@— [[P(sinasinyv—cos asin fcosy,) + : ([4_3)
cd]

yk Sinyv + C:I-' cos yv)]

gdzie: ¥, O, ¥ — modul, kat pochylenia i odchylenia wektora predkosci; «, f, y, — kat
natarcia, élizgu i przechylenia toru; P — ciag; ¢ — gesto§é powietrza; S — po-
wierzchnia charakterystyczna; Cy, Cyp, Cyk, Cop, Co— WspOlczynniki sit aero-
dynamicznych; m — masa.

Roéwnania ruchu obrotowego w ukiadzie zwigzanym z rakiet:

. 1 ov?
Wy = _I; *'-‘2‘— Sme |
. 1 | ov?
Wy = I—l- ””2_ Sbm.v'l'(lzl "le)wzl Wy (44)
¥y
. 1 v?
Wy = 1 ) ['g'z- Sbmz'l' (le - yl)w.rlw,\'l]

gdzie: wgy, w,(, w, — predkosci  katowe; Iy, Iy, Iy — gldwne centralne momenty
bezwladnosci; my, n,, m, — wspétczynniki momentéw aerodynamicznych; I,
b — dlugos¢ 1 érednia cieciwa aerodynamiczna.

Réwnania kinematyczne ruchu obrotowego 1 translacyjnego:

& = w,; siny+w, cosy

. 1 .
W= cosd (wy; €08y ~w,, siny) 4.5)
P = Wy — 18 Hw,; cOSY—wy smy)

X, = vcos@cos¥

¥, = vsin® : (4.6)
z, = —vcosOsin¥

gdzie: &, y, y — kat pochylenia, odchylenia i przechylenia raklety, Xgs Vg Zg — WSOl
rz¢dne ¢rodka masy rakiety.

Réwnania kinematyczne ruchu wzglednego rakiety i celu (czionu kmematycznego @)
na rys. 3):

r = v.[cos@, cos(¥, — x)cos p+5in@, sin g} —v[cosO cos(¥ — y) cos ¢ +sin@sin ]
= {vc [sin@ .cos p — cosO,cos(¥.— x) sin ] +v[cosO cos(¥ — y)sin p — sin@ cos ] }
%)

7= roosq [v.cos@.sin(¥.— y) —vcos@sin (¥~ y)]

gdzie: r, @, y — modul, kat pochylenia i odchylenia promienia wektora PC (rys. 1).
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Katy o, f3, y» spelniaja zwiazki geometryczne [5], ktére zapiszemy ogélnie o« =
= o,y y, O, ), B =By, 7,60,F), o= 9,9, ¥).
Réwnania koordynatora:
qu = @ (Pu—Pu)— b1 U,; P =Ky U,
Uy = a2 — X0~ 012 Uy; i =k, U, 4.8)
i]r = ay3(ry—r)~bys Ui  =ksU,
gdzie: U,, U,, U, — sygnaly napigciowe na wyjécin z koordynatora, proporcjonaine
w stanie ustalonym do ¢, X« i Fy; @i, bij, ki — parametry konstruycyjne,
Rownania czujnikow przecigZen (cztony W, i W, na rys. 3) 1 czujnikéw predkosei kato-
wych (cztony W,., W,, 1 W, na rys. 3):
Unx = a3 Upx+ba 15y Uo = a3, Up+bs,0,
Uny = gy Upy+bagnyy; U, = a3, Uy+bsyo, (4.9)
Un: = ly3 Unz+b23nzl; Uy = a33U7+b33w.\'1
gdzie: n.y, n,y, v,y — skladowe przecigzenia w zwigzanym ukladzie wspdirzednych;
Upx, Uny, Un: — odpowiadajace przeciazeniom napigcia; Uy, U, U, — napigcia
odpowiadajace predkoéciom katowym.
Rownania napedéw sterow (cztony Wy, Wy, Wy na rys. 3):
(.Su = a41 6u+b41 U.w
(‘5;‘ = lyo 6l‘+b42 Usk (4.10)
61 = da3 51+b43 Ug .
gdzie: &, 6, 8, — katy wychylenia steréw; Uy, Uy, U, — sygnaly bledéw naprowa-
dzania dla metody proporcjonalnej nawigacji i danego (na rys. 3) ukiadu stabili-

zacji: :
Uy, = K, U<p+ U,y— D U,,— U,
Uy = K Uy+ Uy~ DGy Uy, — U, @.1n-°
Uy =U,+Uy,

Réwnania (4.1)+(4.11) przedstawiaja zamknigty uklad réwnan stanu ukladu samona-
prowadzania o danej na rys. 3 strukturze, Funkcje @; uwzgledniaja transformacje ukladow
wspotrzednych, sprzezenia skrosne, adaptacyjno$¢ metody naprowadzania i sa znane. Np.
dla rakiety stabilizowanej w kacie przechylenia (y = 0) oraz dla idealnego pomiaru pred-
kosci lotu (2, = v) i predkosci zbliZzania (F = F,) otrzymujemy:

K, = ®,(r,v,0,¢) = R&(é%'@
AR
K =D (r,v,p, %) = Wﬂlﬁl—x)
b BBt (4.12)

ny = D,,(0,v, ) = —;; (rO + g cos@ — Dsin o)
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ey % P70, £, 0) = - (0F'cos0 ~vcos ) @n
1 [ed]
g =Dy = o

W ukladzie samonaprowadzania wystgpuja ograniczenia typu nasycenie dla katow §le-
dzenia koordynatora, katéw wychylenia sterdw, przeciaZen i inne (nicktére ograniczenia
zaznaczono. na rys. 3). Réwnania (4.1)+(4.10), relacje (4.11) i (4.12) oraz ograniczenia
przedstawiaja model matematyczny systemu samonaprowadzania o strukturze pokazanej
na rys. 3.

5. Obszary startu

Obszary startu wyznaczono catkujac réwnania stanu systemu naprowadzania (4.1)+
(4.10) na EMC Odra-1305 metoda Mersona. W celu zbadania oraz ilustracji interesujg-
cego zjawiska ewolucji obszaréw startowych katéw wyprzedzenia 1, w funkcji wspolrzgdnej
x, dla y, = const (obszary te dalej nazywane sa przekrojami 70(x.) strefy startu) i wyja-
$nienia topologii strefy startu, przedstawiono na rys. 4+9 wybrane wyniki obliczed nume-
rycznych dla danych: _

1. Cel wykonuje lot poziomy przy zerowym parametrze, ze stata predkoscig i jest

atakowany z przedniej polsfery. Liczbowe wartosci parametréw lotu celu podaje

tabela:
Tabela 1
I 7. [m) } 300 \ 2500 ’ 5000 15 000 ( 25000 |
ve [m)s] } s | a4 \ a | s | 0
Nr rys. ‘“—“} 4 1'_" 5 ’ 6 7 B 8

2. Geometri¢ rakiety w ukladzie ,,kaczka” charakteryzuja: $rednica kadiuba 0,33 m;
dhugo$¢ kadiuba 5,6 m; powierzchnia skrzydia 0,92 m?; érednia cigciwa aerodyna-
miczna skrzydia 0,78 m.

3. Rakieta wyposazona jest w dwustopniowy uklad napedowy, kazdy o stalym ciagu:
P, = 850 kN, P, = 7,6 kN. Masa rakiety maleje z czasem liniowo, od wartosci
poczatkowej m, = 578 kg. '

4. System sterowania rakiety zawiera idealne czlony pomiarowe i naped steréw, uklad
ograniczenia dopuszczalnych przeciazen oraz adaptacyjny uktad formowania sygna-
16w naprowadzania wedlug metody proporcjonalinej nawigacii.

5. Start rakiety odbywa si¢ z predkoscia poczatkows v, = 41 m/s z wyrzutni ograni-
czajacej startowe katy wyprzedzenia od gory (7o < 7,,) 1 od dotu (3o = 9aw), P2y
czym maksymalny kat podniesienia wyrzutni przyjeto 80°, a minimalny 5°.

6. Lot rakiety odbywa sig bez zaklocen z dopuszczalnym przeciazeniem normalnym 10.
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7. Algorytm obliczen uwzglednia zmiang gestosci powietrza i predkosci dzwicku
z wysokoscia, zaleZnos¢ wspdlezynnikdéw aerodynamicznych od liczby Macha
i transformacj¢ pochodnych aerodynamicznych wzgledem aktualnego poloZenia
érodka masy w danej chwili lotu.
. Uzyskane dla powyzszych danych wykresy przekrojéw 7o(x.) (rys. 4+8) wskazuja,
7e wystepujace ograniczenia: maksymalnego czasu trwania lotu fym. = 35s , katéw
startowego wyprzedzenia 7y, < 7o < 7y, 1 Wymaganie pozytywnej realizacji procesu
wyrazone warunkami 7, > 0 i r, < ry (gdzie #, = i(tw,), rp,— przelot) ingeruja bardzo
silnie w konfiguracje tych przekrojéw i réznie, w zaleznosci od wysokosci y,.

- Mo ., E I
12|~ ~
o 40 i
_E_ 1.0
= 08— _
06— o
AN | q
O.LL 25 27 5 s
\ zoﬂwmin - .
02 A b C vl
0 = I ! | Il ] | -
5 10 15 20 25 30 35
Xe *10°1m)
Rys. 4. Przekroj strefy startu y. = 300 m.
12 T T T T c T T T
1.2 —
— 10 ]
he)
L og- 4 _
o Mgw
S 0pl- / |
O A 1,22255 25 F
’ 125 15 1725 20 weeds $3. : .
02 \fw=1200m/s . -
W
I -
- [ sl - i'w:‘HOO
02 g _
| | | | | | |
5 10 15 20 25 30 35 L0

Xc 0% (m}

Rys. 5. Przekr6j strefy startu y. = 2500 m.

I tak dla matych wysokosci y, < 3000 m (rys. 4 i 5) przekrdj 7o(x.) wyznaczajg odcinki
linii: AB i EA o wlasnoéciach r,, =0 i r, = r,.; BC o wlasnosci 7 = 74w; CD 0 wia-
SDOSCI f,3 = tymax Oraz DE o wlasnoéci 1o = 7,,.. Punktom przecigcia linii ograniczaja-
cych pole przekroju 7,(x.) mozna przypisaé wlasno$é podwdjnego ograniczania: A —r/F,;
B —Foulfiaws C— Naw/tumax; D — tumax/Mgw i E—Ngw/Fw. Linie AF i AG wyznaczaja
odpowiednio katy 7, o najkrétszym czasie wejécia #,mi, i maksymalnej predkosci wejscia
Twmax- Pola przekrojéw zostaly sparametryzowane liniami #, = const.
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W przedziale wysokosci y, = 45007000 m wystepuja dwa odcinki linii ograniczenia
7w (B'H i1 ED rys. 6), a nowy punkt podwdjnego ograniczenia H jest typu F,/n,,,. Ze
wzrostem. wysokosci punkty H i E zbliZaja si¢ do siebie i powyzej wysokosci dla ktérej
H = E (y. ® 13 500 m) gérny brzeg przekroju 7,(x.) stanowi linia 7, (rys. 7 i 8). Sytuacja
taka ma miejsce az do pulapu (punkt P na rys. 9).

o

f=1200m/s

20

-02 v C
-04 ! | Qaw, | | 1 |

5 10 5 20 25 30 35 .0
: %c x10Hm] -

Rys. 6. Przekroj strefy startu y, = 5000 m.

10
08
06

Nl rod)

04
02

-01

-04
~06

¥ x10°{m]

Rys. 7. Przekrdj strefy startu Ye = 15000 m.

nglrad}

_02 -

Rys. 8. Przekrdj strefy starta y, = 25000 m.
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Przy y. > 12000 m, w linii ograniczajacej przekroj 4(x.) od dolu pojawia si¢ odcinek
ograniczenia maksymalnego czasu lotu (dla matych, a nawet ujemmych x,), zawarty miedzy
punktami K i L (rys. 7) typu #,,/t\umex 1 Lmax/%aw 0dpowiednio. Linia KL rozbudownje
si¢ ze wzrostem wysokosci i dla y. bliskich putapowi stanowi wylaczne ograniczenie prze-
kroju n4(x) od dolu (rys. 8).

YEX102[m]

25
X:"103| m]

Rys. 9. Strefa startu.

Strefg startu (rys. 9) wyznaczajg punkty skrajne (A iF, E'i F, K i F, K i D) przekrojow
70(x.). Dlatego poszczegdlne odcinki brzegu strefy startu MN, NP, PR, RS i ST maja
wiasnoéci odpowiednio punktéw F, D, K, E' i A. Odcinek TM odpowiada y., Krzywa
WP wyznacza warunki startu przy ktérych t,; = 1, tj. czas realizacji zadania jest naj-
krétszy. Stref¢ sparametryzowano liniami F, = const i 7, = const, co daje pekniejszy
obraz jej topologii.

Ocena wplywu innych ograniczed i czynnikéw, ujgtych w opracowanym modelu
matematycznym systemu samonaprowadzania, na konfiguracje strefy startu jest przedmio-
tem badan autorow.
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Peswome

MOIENHPOBAHHE MUHAMUKU VIIPABJIJEMOI'O JIETAIOIIEIO OFBEKTA KJIACCA
S3EMJIA-BO3YVX .

B paSore pacCMOTpEHEI HEKOTOPLIE BONPOCH! AHHAMHKM CUCTEMBI CAMOHABEAEHMA 3CHHTHON PaKeTs
Ha BO3IYIIHYIO 1estb., OnpesencHo MHOYKECTBO MMHAMHUYECKIX 33/1aU CAMOHABEEHH A, A TaKKe MORpoSHo
MCCIIE/IOBAHO 3afayy aHa/H32 CHCTEMbI C M3BeCTHOH CTpyKTypoH. I[as sToH cHCTeMsl mocTpoena mare-
MATHYECKAS MOJENb M YMCIEHHO OUPEHENEHbI 30IbI MyCKa. '

Summary

MODELLING OF THE DYNAMICS OF A MANOEUVERING AIRCRAFT UNDER CONTROL

Selected problems of the dynamics of target-homing system on the manoeuvering aircraft are copsj-.
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 wplynela do Redakcji dnia 14 kwietnia 1986 roku.



