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DESCRIPCION
Sistema de guiado de un proyectil

La presente invencion se refiere a un sistema de guiado de un proyectil, por ejemplo, de tipo obus o cohete, sin
ayuda satelital, asi como a un proyectil provisto de un sistema de guiado de este tipo.

El documento de los Estados Conectados US6573486 propone un sistema de guiado de un proyectil que incluye un
receptor GPS y unos acelerémetros.

Se sabe que, en ausencia de ayuda satelital (por ejemplo, de tipo GPS), la funcién de navegacién de un proyectil se
implementa en primer lugar durante una fase de inicializacion que consiste en determinar la actitud y la posicién del
proyectil en un instante inicial. Esta fase de inicializacion esta seguida a continuaciéon de una fase de propagacion
que consiste en determinar la posicion y la actitud del proyectil en el transcurso del vuelo con la ayuda de
instrumentos de medicion embarcados dentro del proyectil (por ejemplo, unos acelerometros, unos girometros, unos
magnetémetros,...).

Ahora bien, en el caso de un proyectil disparado desde un cafién, los instrumentos de medicién embarcados no
estan disponibles durante el cafionazo debido a las aceleraciones laterales y axiales muy importantes (que saturan
la central inercial del proyectil) y del entorno del cafion (en concreto, la presencia de masas ferromagnéticas que
hace inutilizables los magnetémetros del proyectil). Por consiguiente, la inicializacion de la funciéon de navegacion no
puede efectuarse, quedando entonces la actitud completa del proyectil indeterminada a la salida de la boca del
cafnon.

Para paliar esta ausencia de medicion durante el cafionazo, se conoce determinar la velocidad aerodinamica del
proyectil a partir de la trayectoria de referencia a la salida del cafionazo. Sin embargo, una determinacion de este
tipo es muy aproximativa, ya que la trayectoria real del proyectil difiere de la trayectoria de referencia, lo que hace
muy dificil una navegacion precisa del proyectil.

Se conoce igualmente estimar, en el transcurso del vuelo, la actitud del proyectil con la ayuda de los magnetémetros
embarcados por medida del campo magnético terrestre. Sin embargo, la precision de las medidas realizadas
permanece limitada y, por otra parte, no esta disponible ninguna informacién sobre la velocidad aerodinamica del
proyectil.

Ademas, para un proyectil que se supone muy estable y equipado con girébmetros y con acelerébmetros, se conoce
medir la gravedad con estos instrumentos de medicion embarcados para estimar la actitud y la velocidad
aerodinamica del proyectil durante una fase de vuelo balistico. Sin embargo, una estimaciéon de este tipo de la
velocidad aerodinamica puede efectuarse Unicamente durante la fase de vuelo balistico del proyectil. Ademas, la
estimacion de comportamiento se deteriora en gran manera por cualquier toma de incidencia del proyectil (por
ejemplo, debido al viento).

Por otra parte, cuando los instrumentos de medicion embarcados a bordo del proyectil son de calidad media o
mediocre, la imprecision sobre la estimacion de la actitud del proyectil hace la navegacion del proyectil muy mala
sobre una duracién de vuelo importante.

La presente invencion tiene como objeto remediar estos inconvenientes y, en concreto, determinar, con una gran
precision, la actitud y la velocidad aerodinamica del proyectil en vuelo, en concreto, durante la fase de vuelo balistico
y la fase de vuelo guiado-pilotado.

Con este fin, segun la invencion, el sistema de guiado de un proyectil equipado con al menos un accionador de
pilotaje (una superficie aerodinamica mévil, un impulsor,...) y que incluye medios de medicion de parametros fisicos,
un calculador de guiado y medios de control de dicho accionador de pilotaje, debiendo dicho proyectil seguir una
trayectoria de referencia en los primeros instantes de vuelo e incluyendo dicho calculador de guiado:

- medios de navegacion para determinar la actitud y la posicién del proyectil en vuelo;

- medios de guiado para elaborar 6rdenes de guiado a partir de la actitud, de la posicion y de la posicion del
objetivo determinadas por dichos medios de navegacion; y

- medios de pilotaje para establecer érdenes de control, destinadas a dichos medios de control, a partir de dichas
ordenes de guiado,

es destacable por que dicho calculador de guiado incluye, ademas, medios de estimacién adecuados para estimar,
en el transcurso del vuelo, la actitud y la velocidad aerodinamica del proyectil, asi como las variaciones de la
velocidad del viento, a partir de dichas 6rdenes de guiado, de dicha trayectoria de referencia y de dichas medidas
obtenidas por dichos medios de medicién, utilizando un modelo de comportamiento dinamico del proyectil y un
modelo de la dindamica del viento.

De esta manera, los medios de estimacion del calculador de guiado de la invencion permiten, sin informacion previa
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(en concreto, sobre la posicion y la actitud del proyectil) y con una gran precision, la estimacion de la actitud y de la
velocidad aerodinamica del proyectil, de las variaciones de la velocidad del viento, asi como de cualquier otro
parametro de los medios de medicion.

Ademas, estas estimaciones se realizan a todo lo largo del vuelo del proyectil (fase de vuelo balistico, fase de vuelo
guiado-pilotado,...) y pueden permitir aumentar, en concreto, la precision en el impacto, asi como el alcance del
proyectil.

Por otra parte, aunque el sistema de guiado de la invencion no requiere ayuda satelital, puede acoplarse a medios
de navegacion por satélite, por ejemplo, de tipo GPS.

Ventajosamente, dichos medios de estimacion incluyen medios de pilotaje equivalentes (es decir, realizados por un
modelo dinamico de los medios de pilotaje) para determinar, a partir de dichas 6rdenes de guiado elaboradas por
dichos medios de guiado, 6rdenes de control equivalentes a dichas 6rdenes de control establecidas por dichos
medios de pilotaje.

Ademas, ventajosamente, estos medios de pilotaje equivalentes incluyen:

- un primer comparador, conectado a la salida de dichos medios de estimacion y a la salida de dichos medios de
guiado;

- una primera ganancia, conectada a la salida de dicho primer comparador;
- unintegrador, conectado a la salida de dicha primera ganancia;

- un segundo comparador, conectado a la salida de dicho integrador y a la salida de dichos medios de estimacion;
y

- una segunda ganancia, conectada a la salida de dicho segundo comparador.

Segun una caracteristica de la invencion, el viento se modeliza por un ruido blanco filtrado por un filtro de un orden
conveniente (por ejemplo, del segundo o tercer orden) dentro de dicho modelo de la dinamica del viento.

Ventajosamente, dichos medios de estimacion estan constituidos por un filtro de Kalman extendido.
Ademas, dichos medios de navegacion incluyen preferentemente al menos:

= unos primeros medios de integracion, conectados a dichos medios de medicién, adecuados para determinar
la actitud y la posicion del proyectil a partir de medidas obtenidas por dichos medios de medicion;

= unos segundos medios de integracion, conectados a dichos medios de medicién y a dichos medios de
estimacion, adecuados para determinar la actitud y la posicion del proyectil a partir de las medidas de dichos
medios de medicion y de la actitud estimada por dichos medios de estimacion;

= unos terceros medios de integracion, conectados a dichos medios de estimacion, adecuados para determinar
la actitud y la posicidn del proyectil a partir de la estimacion de la actitud y de la velocidad aerodinamica del
proyectil, asi como de las variaciones de la velocidad del viento; y

= unos cuartos medios de integracion adecuados para determinar la actitud y la posicion del proyectil a partir de
dicha trayectoria de referencia;

asi como medios de supervision, conectados a dichos primeros, segundos, terceros y cuartos medios de integracion,
para seleccionar, en funcion de un criterio de seleccion, uno de dichos medios de integracion, de modo que dichos
medios de navegacion sean adecuados para suministrar la actitud y la posicion del proyectil determinados por dichos
medios de integracion seleccionados.

Ventajosamente, dichos medios de medicioén incluyen tres girometros, tres acelerémetros y dos magnetémetros.
La presente invencion se refiere igualmente a un sistema de guiado tal como se ha especificado anteriormente.

Las figuras del dibujo adjunto haran comprender bien cémo puede realizarse la invenciéon. En estas figuras, unas
referencias idénticas designan unos elementos semejantes.

La figura 1 representa esquematicamente, en forma sindptica, un modo de implementacion de la presente
invencion.

Las figuras 2 a 5 ilustran los esquemas sindpticos respectivamente del calculador de guiado, del filiro de Kalman
extendido, de los medios de pilotaje equivalentes que pertenecen al filtro de Kalman extendido y de los medios
de navegacion, conformes al modo de implementacion de la presente invencion.
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Como lo muestra el esquema sinoptico de la figura 1, el sistema de guiado 1 sin ayuda satelital de un proyectil (no
representado), disparado desde un cafién, incluye:

medios de medicion 2 embarcados a bordo del proyectil que suministran a la salida, por la unién U1, unas
medidas de parametros fisicos. Estos medios de medicion 2 comprenden, por ejemplo, tres girometros, tres
acelerometros y dos magnetémetros;

un calculador de guiado 3, que recibe las medidas obtenidas por los medios de medicién 2 (unién U1) y, por la
union U2, una trayectoria de referencia asociada al vuelo del proyectil. El calculador de guiado 3 es adecuado
para suministrar a la salida, por la unién U3, érdenes de control transmitidas a medios de control 4 detallados
mas abajo;

medios de control 4 que reciben dichas 6rdenes de control (unién U3). Estos medios de control 4 son adecuados
para orientar unos accionadores de pilotaje 5. En la figura 1, se han ilustrado, a titulo de ejemplo ilustrativo, los
accionadores de pilotaje 5 por unas superficies aerodinamicas moviles 5 (por ejemplo, unos mandos canard) del
proyectil alrededor de su eje de rotacion 6.

De manera mas particular, segun la invencién y como lo ilustra el ejemplo de esquema sinoptico de la figura 2, el
calculador de guiado 3 del sistema de pilotaje 1 comprende:

un filiro de Kalman extendido 7, al que esta asociado un vector de estados X y que recibe las medidas obtenidas
por los medios de medicion 2 (union U1), la trayectoria de referencia (unién U2), asi como 6rdenes de guiado
suministradas a la salida por medios de guiado 9 (detallados a continuacion), por la unién U4. A partir de estas
informaciones, utilizando un modelo de comportamiento dinamico del proyectil y un modelo de la dinamica del
viento (detallados a continuacion), el filtro de Kalman 7 es adecuado para suministrar a la salida, por la unién U5,
una estimacion de la actitud y de la velocidad aerodinamica del proyectil, de las variaciones de la velocidad del
viento, del vector rotacién instantanea, asi como de cualquier otro parametro asociado a los medios de medicién
2, a todo lo largo del vuelo del proyectil. A partir de estas estimaciones, puede deducirse la velocidad cinematica
del proyectil;

medios de navegacion 8, que reciben las medidas de los medios de medicion 2 (unién U1), la trayectoria de
referencia (unién U2), asi como unas estimaciones del filtro de Kalman extendido 7 (unién U5). Los medios de
navegacion 8 son adecuados para suministrar a la salida, por la unién U6, la posicion y la actitud del proyectil a
todo lo largo del vuelo;

medios de guiado 9, que reciben la actitud y la posicion del proyectil (unién U6), asi como unas estimaciones del
filtro de Kalman extendido 7 (union U5). Los medios de guiado 9 son adecuados para suministrar a la salida
(unién U4) ordenes de guiado segun una ley de guiado que implementa, por ejemplo, una navegacion
proporcional con un sesgo que permite una compensacion y una conformacion de la trayectoria;

y medios de pilotaje 10, que reciben las medidas obtenidas por los medios de medicion 2 (unién U1), las érdenes
de guiado de los medios de guiado 9 (unién U4), asi como la actitud y la posicion del proyectil suministrados por
los medios de navegacion 8 (uniéon U6). Los medios de pilotaje 10 son adecuados para suministrar a la salida
(unién U3) las 6rdenes de control transmitidas a los medios de control 4 de las superficies aerodinamicas moviles
5.

En la figura 3, se ha representado un ejemplo de esquema sindptico del filtro de Kalman extendido 7 conforme al
modo de realizacion de la invencion.

Este filtro de Kalman extendido 7 comprende:

medios de pilotaje equivalentes 11 (descritos a continuacion en relacion con la figura 4), que reciben a la entrada
(unién U4) las érdenes de guiado establecidas por los medios de guiado 9 y unas estimaciones del vector de
estados X (asociado al filtro de Kalman 7) suministradas por medios de recalibrado 13 (descritos a continuacion),
por la unién U5. Los medios de pilotaje equivalentes 11 son adecuados para suministrar a la salida, por la union
U7, ordenes de control equivalentes a las érdenes de control elaboradas por los medios de pilotaje 10;

medios de calculo 12, que reciben la trayectoria de referencia (unién U2), asi como las 6rdenes de control
equivalentes (union U7) transmitidas por los medios de pilotaje equivalentes 11. A partir de las ecuaciones
asociadas a la dinamica del filtro de Kalman (detalladas a continuacion), los medios de calculo 12 son adecuados
para suministrar unas estimaciones no recalibradas del vector de estados X; y

medios de recalibrado 13, que reciben las medidas obtenidas por los medios de medicién 2 (unién U1), asi como
las estimaciones no recalibradas transmitidas por los medios de calculo 12. Los medios de recalibrado son
adecuados para recalibrar las estimaciones no recalibradas a partir de las medidas obtenidas (unién U1) para
suministrar a la salida (unién U5) unas estimaciones recalibradas del vector de estados X asociado al filtro de
Kalman 7.
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El vuelo del proyectil puede, por ejemplo, descomponerse segun las tres fases de vuelo sucesivas siguientes:

- una primera fase de vuelo inicial, que comienza inmediatamente después del cafionazo, durante la cual los
medios de medicion 2 no estan disponibles (aceleraciones axiales y laterales demasiado importantes,
perturbacion del campo magnético en el interior del cafion);

- una segunda fase de vuelo balistico en el transcurso de la cual el proyectil solo estd sometido a la accion del
peso. Los medios de medicion 2 son a partir de este momento adecuados para efectuar unas medidas; y

- una tercera fase de vuelo guiado-pilotado durante la cual los mandos canard 5 del proyectil estan desplegados.
El proyectil esta entonces sometido, ademas del peso, a la accion de los mandos canard 5.

Durante la fase de vuelo inicial, la determinacion de la actitud y de la velocidad aerodinamica del proyectil se efectua
de forma conocida a partir de la trayectoria de referencia, no estando ninguna medida disponible.

Durante la fase de vuelo balistico, los medios de medicién 2 estan utilizables y el filtro de Kalman extendido 7 esta
inicializado.

Para poder estimar la actitud del proyectil, el filtro de Kalman extendido 7 utiliza las ecuaciones de la mecanica del
vuelo y, en concreto, la accion de la gravedad: su direcciéon proporciona la vertical, mientras que su amplitud
proporciona el angulo de cabeceo del proyectil.

Para observar la gravedad, es necesario escribir las ecuaciones de la mecanica del vuelo haciendo intervenir esta
ultima. Suponiendo que el proyectil estd en autorrotacion, resulta acertado trabajar en el sistema de referencia
demodulado asociado al proyectil que incluye unos ejes deducidos de los ejes (Xe, Ye, Ze) relacionados con el
proyectil, por demodulacion de la integral de velocidad de balanceo, anotada como e

Se tienen entonces las siguientes relaciones:
T=t
0" (t)= [ p@)de
=0

Ua =1U

a

Va = v, cos(@ ) —w,sen(@")

Wa =V, sen((p*)+ w, cos((p*)
p=p
g =qcos@") ~rsen(¢”)

F= gsen(@ ) +rcos(@’)
donde:

= (u,v,w,) son las componentes del vector velocidad aerodinamica segun los ejes del sistema de referencia

(Xe, Ye, Ze) asociado al proyectil, con Xe el eje longitudinal e Ye y Ze los ejes transversales fijados en el
momento del disparo tales que (Xe, Ye, Ze) es un sistema de referencia ortonormal directo;

*  (u.v..w.) son las componentes del vector velocidad aerodinamica segun los ejes del sistema de referencia

demodulado de ¢ asociado al proyectil;

= (p,q,r) son las componentes del vector rotacion instantdnea segun los ejes del sistema de referencia
asociado al proyectil; y

= (;,;,;) son las componentes del vector rotacion instantanea segun los ejes del sistema de referencia
demodulado de ¢ asociado al proyectil.

En el sistema de referencia demodulado de ¢" asociado al proyectil, las ecuaciones de fuerza se escriben:
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e = —gsen(0)+1T", +7Va —5»@ — ity
Va = gsen(0)sen(@ —(p*)+QS,eny(Va,Ea)—ua;—;v

Wa = g cos(0)cos(p —(p*)+QSrefEZ(Va,&a)+ua§—v_vv
donde:

* Jaanotacién « ~ » corresponde a la derivada con respecto al tiempo;

fy.8,p) Son los tres angulos de Euler que representan respectivamente el angulo de guifiada, el angulo de

5 cabeceo y el angulo de balanceo asociados al proyectil que hacen pasar del triedro geografico local al
proyectil, al sistema de referencia del proyectil (Xe, Ye, Ze);
= (&n,ga) representan respectivamente la incidencia y el derrape aerodinamico en el sistema de referencia
demodulado de ¢ asociado al proyectil tales que:
— T — = - — 2 T2, 2
(Oc P a): (arctan(wa Jta ), arcsen(va /\/ua +v, +we D
10 =

I’ es la aceleracion axial que sigue el eje longitudinal del proyectil; y

('V,‘_)V,V_Vv) son las componentes del vector de velocidad del viento en el sistema de referencia demodulado de
¢" asociado al proyectil.

Suponiendo el viento horizontal, si (#,,/,,0) representan las componentes del viento en el sistema de referencia

inercial directo (Xo, Yo, Zo) (representando Xo el eje que sigue la recta cafion-diana y representando Zo la vertical
15 orientada hacia abajo), entonces se tiene:

Hv H.VJ‘ p u‘.
Vo |2 Tami| o || @ 2|
Wy 0 r w,
con
cos(¥ ) cos(®) sen(y )cos(©) —sen(8)

Ty x =| cos(y )sen(8 )sen(@) —sen(y ) cos(@) sen(Y )sen(B )sen(P)+ cos@y )cos(@) cos® )sen(P)
cos(y )sen(0) cos(@) +sen(Y )sen(¢Q) sen(Y )sen(8 )cos(Q) — cos(y )sen(P) cos(@)cos(®)

donde Ro = (Xo, Yo, Zo) y R = (Xe, Ye, Ze).

20 Después de calculo, se obtienen las siguientes ecuaciones E1:
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ta =—gsen(0)+ T, +7rva —qwa — cos(y ) cos(®) W, —sen(y ) cos(®) W,

v = gsen(®)sen(@ — ")+ 0S,, T (V,, B, ) —u, 7 - (cos(y )sen(® sen(g) ~sen(y ) cos(@)) 7,
- (sen(\u )sen(0 )sen(@) + cos(y ) cos((p))Wy
j}a = gcos®)cos(¢ —¢ )+ oS, C. >, o )+u, 5 —(cos@y )sen(® ) cos(¢p) —sen(ys )sen((p))l/f/x

- (sen(yr )sen(8) cos(@) + cos(y )sen((p))Wy
De la misma manera, las ecuaciones de momento de la mecanica del vuelo E2 se escriben en el sistema de
referencia demodulado de ¢ asociado al proyectil:

+

p=90

1 — - - -
I—(QSmf!mf ColV, 00+ M, q—prl,)

r=-1(08,,1,,Cu¥,, B0+ M7~ pal,)
r=_ S oLy Co (VB )+ M 7 — pal
¥
5 donde:
= M, =0S,..C, con C, elcoeficiente de amortiguacion en cabeceo, Q es la presion dinamica, /., es la

longitud de referenciay s, es la superficie de referencia para la definicién de la aerodinamica del proyectil;

= C» y C, son los coeficientes de momentos aerodinamicos, funcion de la velocidad aerodinamica Va, de la

incidencia ¢ vy del derrape B, aerodindmicos demodulados ¢° de respetivamente en cabeceo y en
10 guifiada, en el centro de gravedad del 1 proyectil, en el sistema de referencia demodulado de ¢" asociado al
proyectil; e

= I e I, sonlas inercias respectivamente axial y transversal.

Para describir la dinamica del proyectil, se utilizan las ecuaciones que unen el vector rotacion instantanea del
proyectil (expresado en el sistema de referencia demodulado de ¢” asociado al proyectil), los angulos de Euler y su

15 derivada.
La cinematica del proyectil proporciona las siguientes ecuaciones E3:

V= (Esen((p —@" )+ rcos( —(p*))/ cos(0)
0 =gcos@ —¢ ) —rsen(¢ —@")

¢o=p+ (qsen((p —@ ) +rcos(Q —¢ *))tan(e)
El conjunto de las ecuaciones E1, E2 y E3 describe completamente la dinamica del proyectil y, en concreto, la accion
del peso.

20 Cuando el vector de rotacion instantanea y el vector de velocidad aerodinamica se conocen o miden en un instante t,
entonces las ecuaciones E1, E2 y E3 permiten predecir sus evoluciones.

Para determinar la velocidad cinematica del proyectil, pueden presentar dos casos:

- o bien la velocidad del viento se conoce perfectamente (por ejemplo, con la ayuda de una lectura en una tabla),
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entonces la velocidad cinematica del proyectil puede deducirse de la velocidad aerodinamica Viinematica =
Viaerodinamica + Vviento Y las ecuaciones E1, E2 y E3 son suficientes para estimar la velocidad cinematica del
proyectil;

- o bien la velocidad del viento no se conoce, entones no es posible estimar la velocidad cinematica del proyectil.
No obstante, en la hipotesis de que la velocidad del viento se conozca en un instante del vuelo (por ejemplo, al
comienzo del vuelo), se hace posible estimar las variaciones del viento y, por lo tanto, estimar la velocidad del
viento en el transcurso del vuelo (interviniendo la derivada de la velocidad del viento directamente en las
ecuaciones E1).

Para estimar la velocidad del viento, se modeliza el viento por un ruido blanco filtrado por un filtro de un orden
conveniente, por ejemplo, del segundo orden. Para ello, se utiliza el modelo de la dinamica del viento definido por las
siguientes ecuaciones E4:

.

W’" = J’)'

J, =20 W, -0V,

donde g y ® son unos parametros de ajuste que representan la pulsacion y la amortiguacion del modelo del viento.

De esta manera, las ecuaciones E1, E2, E3 y E4 permiten describir la dinamica del proyectil y del viento. El conjunto
de estas ecuaciones permite, en concreto, estimar la actitud del proyectil, asi como la velocidad aerodinamica y las
variaciones de velocidad del viento.

El fitro de Kalman extendido 7 posee entonces 13 estados. El vector de estados se define por

X=[ﬁmm,ﬁ,q,r,\qiqeqcﬁ,ij:W} y su dinamica se describe por las siguientes ecuaciones:

ANAS ANEAS

lia = —gsen(6) + I +rve— g Wa— cos(qf)cos(é)j’x —sen(qf)cos(é)jy

.
IS

Vo = gsen(8)sen(¢ —@ )+ 0S,, C, (¥, E y—ii, il (cos(qf)sen_(é Ysen() —sen(\lf)cos((ﬁ))}x
- (sen(qi )sen(BA Jsen( @)+ cos(y )cos((ﬁ))‘,;'),

.
A

Wa = g cos(é Yeos(@ —¢ )+ oS, C. (I}a 0L )+ u, q— (cos(\ﬁ )sen(é Ycos() —sen(yf )sen((f)))jr
- (sen(q? Ysen(®) cos(¢) + cos(yf )sen(§ )),7‘
0

| >

o
I

B
I

1 — a2
I_(eref]mem(Va,au)‘i'Mq

3"

e

=~ 1>

~

o
——

r =%(eref1,€f5,,(ﬁa,ﬁa)+ﬁ4q r—pal. ]

v

.
~

Y= (&sen((ﬁ —@")+rcos(f —(p*)W/cos(Bﬂ)
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.
~

W =| gsen(¢ —¢@ ")+ rcos(¢p —(p*)]/cos(BA)

.
~

0

geos(@ —@") —rsen(¢ —")

(ES =p+ asen((ﬁ —(p*)+;cos(q3 —(p‘)Jtan(BA)

WI = jx
W.V =jy

.

J, =280, ~0'W,

J, = 2], ~0°W,

donde ¢ =5 y la anotacion « ~ , designa una estimacion.

Con el fin de tener en cuenta ventajosamente las imperfecciones de los medios de medicion 2, se afiaden 5 estados
complementarios al vector de estados X del filiro de Kalman 7:

dos estados dy y d, que corresponden a la excentricidad de los acelerometros respectivamente de cabeceo y de
guifiada;

dos estados cq y ¢ que corresponden al error de calibrado de los girdmetros respectivamente de cabeceo y de
guifiada; y

- un estado f, que corresponde al factor de escala del girometro de balanceo.

El vector de estados del fitro de Kalman extendido 7 incluye entonces 18 estados tales que

N N NN
~ -_ ~ A

X = Ua,VaawaapaQarawae9(P9jx9jy’W

fo.c,nc..d . d

y

x’Wy’ z

La dinamica de estos cinco estados se define por las siguientes ecuaciones:

7 <0
és=0
ér =0
d, =0
d-=0

Durante la fase de vuelo guiado-pilotado, el proyectil esta sometido a la accién de los mandos canard ademas del

peso. El vector rotacion instantanea del proyectil tiene a partir de este momento dos contribuciones principales: la
accion de los mandos y la accion del peso.

Con el fin de tener en cuenta la accion de los mandos durante la fase de vuelo guiado-pilotado, se modifican las
ecuaciones de momento de la mecanica del vuelo E2 (establecidas anteriormente para la fase de vuelo balistico).

Los coeficientes de los momentos aerodinamicos pueden linealizarse de la siguiente forma:
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Em = Cmua +Em‘|‘|ﬁ

En = EHB B +Engc_
donde

= 1y { representan las orientaciones respectivamente en cabeceo y en guifiada en el sistema de referencia
demodulado de 9" asociado al proyectil;

= .Y Cw son las partes del coeficiente del momento aerodinamico C» que dependen respectivamente de o
yn;

" Cup y Cx son las partes del coeficiente del momento aerodinamico C., que dependen respectivamente de

B yet
Por otra parte, se tienen las siguientes relaciones:
EAS EAY ‘ ‘
Gus = q+E,peos@”) = ¢, psen(e”)
A A
res =r+ éqﬁsen((p*) +¢é, pcos(@”)
donde s y ﬁBS representan una estimacion de las medidas efectuadas por los girometros en el sistema de

referencia demodulado de ¢ asociado al proyectil.
De las relaciones anteriores, se determinan las variables 4ss y rss quitando la velocidad angular debida a la
gravedad a g, y 7. Se obtiene:

*
S

s =q+¢,pcos@") = ¢, psen(¢ ) + g cos@®)cos(@ —¢")/V

*

Fas = r+ éqﬁsen((p*)+ér13 cos(@ ") — g cos(® )sen(¢p —9 ")/ V

donde ¥ designa el madulo de la velocidad cinematica estimada del proyectil.

Se obtienen, después de calculo, las siguientes ecuaciones de momento en cabeceo y en guifiada E5:

é=wc i —3;5 +Ii 0S8, (Cra Gt Cha 3)—@?1,,{
)

%=wc I —ﬁ;s +% 08,1, (Cup ﬁa+ C,, ?)— f);lr

.q =K, Em _;;S

}r =K, Feo —?;S

10



10

ES 2612463 T3

o
K =—=%
donde laganancia ™', conn=2.

Por otra parte, se modifica la ecuacion =0 establecida para la fase de vuelo balistico ventajosamente por la
siguiente aproximacion:

.
A

p :Signo(pco _ﬁ)mﬁl(mr(pco _ﬁ)’pma:xj

donde P=ix representa la saturacion de velocidad de balanceo procedente de los medios de pilotaje 10 y Pe
designa la velocidad de balanceo controlada por los medios de guiado 9.

1

Para describir el proyectil durante la fase de vuelo guiado-pilotado, los dos estados ‘¢ e I, se introducen en el

vector de estados X del filtro de Kalman 7.

Ademas, dos factores de escala £c. y K¢, que tratan sobre los coeficientes de fuerzas y de momentos aerodinamicos
se introducen igualmente en el vector de estados X.

De esta manera, segun la invencion, para la fase de vuelo pilotado guiado, el filtro de Kalman extendido 7 posee 22
estados tales que:

~ -~ -

X= ﬁa5;‘13;“313355;51'}sé‘»@»}.wjjuwxiw fp56q5é 3 daKC'M’KC I I

y? PELLETE R L E

La dinamica del filtro de Kalman 7 se describe por las siguientes ecuaciones:

11
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A A A

i, =—gsen(®)+1, +7v.—qw.—cosyf)cos®) ], —sen(lﬁ)cos((i)j_v

vo = gsen®)sen(@—0")+0S,, C. (7. B, )i, r—(costi)sen)sen(@) ~sent) cos@)),
—[sen g )sen (@ )sen (@) + costy) cos(tf)))}'y

viu., = gcos®)cos@—¢) +08S,., C( ﬁa ,éa )i, ci;f (cos(q?)sén ©) cos() —senyi )sen (q“)))]"x
—{senfyji )sen (é) cos(p) + cos(yf )sen ((f)))jv

.

p=signo(p,, —p) mir{w, (2 )N J

A LA 1 P A oA
q=0)c[1q—qBS}+I—£QSMIW(KCFCMQC,+CWq)—pr!x}
¥y

*

;—mc[f, ~ras }*%[ Syl (R, Co B4 Cy )Py, }
u.? =| gsen(@—@ ") +rcos@ —q)*)Jf cos@®)

18 =gcos@—¢ ) —rsen@—¢")

(1'3 =}3+[(}sen((ﬁ—(p‘)-&-;cos((ﬁ—(p*)]fan@‘)

..;_v =_2§Gjy _wzﬁ,"v

I%CN =0
Ke =0

iq =K1[§co_§B‘SJ
ir =Kl{rco _rBS]

El filtro de Kalman con 22 estados determinado considerando la fase de vuelo guiado-pilotado puede implementarse
igualmente para la fase de vuelo balistico.

Por otra parte, las medidas de los tres girémetros y de los tres acelerometros de los medios de medicion 2 se
explotan de la siguiente manera por los medios de recalibrado 13 para recalibrar los estados del filtro de Kalman.

Se comparan:

12
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pmedida con p +f pp
EAS
Dnedida cos(¢ ) — FPmedida sen(® ) con g+ c,p COS((P ) - crpsen((p )

qmedida Sen((P ' ) + Pnedida COS((P ' ) con 7+ éqﬁsen((P ' ) + érﬁ COS((P ' )
Diedida €08(@ ") = Tiegiaq sen(@”) con QSrefleCN C,+d,p*cos(@”)—d_ p’sen(¢”)

Diida 509" ) + Dregiaa c08(@™) con 0S,, K. C-+d,p*sen(9’)+d,p* cos(@”)

En la figura 4, se ha representado un ejemplo de esquema sinodptico de los medios de pilotaje equivalentes 11 del
filtro de Kalman 7.

Los medios de pilotaje equivalentes 11 incluyen:

- medios de demodulacion 14, que reciben las érdenes de guiado 9« y "w en el sistema de referencia conectado
al proyectil (unién U4). Los medios de demodulacion 14 son adecuados para efectuar un cambio de sistema de

referencia de las érdenes de guiado 9« y e del sistema de referencia conectado al proyectil al sistema de
referencia demodulado de ¢ asociado al proyectil y para suministrar a la salida, por la unién U9, las érdenes de

guiado demoduladas de ¢ ¢. y ";

- un primer comparador 15 que recibe las érdenes de guiado demoduladas de ® 4. y " (unién U9), asi como las

A *

variables 9ss y rss transmitidas por los medios de recalibrado 13 (union U5). El primer comparador 15 es
adecuado para suministrar a la salida, por la unién U10, una sefial representativa de la diferencia G —dis y de la

diferencia 7~ —rss ;
- la primera ganancia K1, con la referencia 16, conectada a la salida del comparador 15. La primera ganancia 16

es adecuada para suministrar a la salida, por la unién U11, una sefial representativa de K["”'“’”J y K[J

- un integrador 17, conectado a la salida de la ganancia 16. El integrador 17 es adecuado para suministrar a la
salida, por la unién U12, una sefial representativa de la integracion K‘f[g “J’ y de la integracion K‘f[;""ﬁ’”]”;

- un segundo comparador 18, conectado a la salida del integrador 17 y que recibe las variables 955 y
transmitidas por los medios de recalibrado 13 (union U5). El segundo comparador 18 es adecuado para

rass

- . . ~ . . K ’,,,—i;\ i —i;,\ . :
suministrar a la salida, por la unién U13, una sefial representativa de la diferencia I[" ! J' ™y de la diferencia
KJ[R, —7,, ]u—}%;ﬂ i

- una segunda ganancia K2, con la referencia 19, conectada a la salida del segundo comparador 18. La segunda
ganancia 19 es adecuada para suministrar a la salida, por la unidon U14, una sefal representativa de

i) y ol by

- medios de modulacién 20, conectados a la salida de la ganancia 19, adecuados para suministrar en su salida

(unioén U7) 6rdenes de control Meo y S equivalentes a las ordenes de control de los medios de pilotaje 10.

De esta manera, las 6rdenes de control equivalentes (antes de modulaciéon por los medios de modulacién 20) se
definen por las siguientes ecuaciones:

13
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* *
M s

w =K, Kl_[ 9eo = s {1~ qps

* *
Eal Eal

=K, KII Feo—Fas {t—Fss

En la figura 5, se ha representado un ejemplo de esquema sindptico de los medios de navegacion 8 del calculador
de guiado 3 conforme al modo de implementacion de la invencion.

Los medios de navegacion 8 incluyen:

unos primeros medios de integracion 21, que reciben las medidas obtenidas por dichos medios de medicion 2
(unién U1). Los primeros medios de integracion 21 son adecuados para suministrar a la salida, por la unién U15,
la actitud y la posicion del proyectil;

unos segundos medios de integracion 22, que reciben unas medidas obtenidas por los acelerémetros de los
medios de medicion 2 (unién U1) y la actitud estimada por el filtro de Kalman extendido 7 (unién U5). Los
segundos medios de integracion 22 son adecuados para suministrar a la salida, por la unién U16, la actitud y la
posicion del proyectil;

unos terceros medios de integracion 23, que reciben las estimaciones de la velocidad aerodinamica y de las
variaciones de la velocidad del viento realizadas por el filtro de Kalman 7 (union U5). Los terceros medios de
integracion son adecuados para suministrar a la salida, por la unién U17, la actitud y la posicién del proyecitil;

unos cuartos medios de integracion 24, que reciben la trayectoria de referencia (unién U2). Son adecuados para
suministrar a la salida, por la union U18, la actitud y la posicion del proyectil;

medios de supervision 25, que reciben la actitud y la posicion del proyectil determinados por los primeros 21,
segundos 22, terceros 23 y cuartos 24 medios de integracion (las uniones respectivamente U15, U16, U17 y
U18). Los medios de supervision 25 son adecuados para seleccionar, para cada fase del vuelo del proyectil, la
posicion y la actitud determinados que corresponden a una navegacion optima del proyectil en funcién de
criterios tales como el factor de carga del proyectil o el tiempo transcurrido. De esta manera, pueden suministrar
a la salida, por la union U19, la posicion y la actitud del proyectil determinados por los medios de integracion
seleccionados para cada fase del vuelo. Son igualmente adecuados para hacer los medios de guiado 9
operativos; y

medios de transferencia 26, que reciben la posicion y la actitud del proyectil determinados (unién U19) por los
medios de integracion seleccionados.

14
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REIVINDICACIONES

1. Sistema de guiado de un proyectil equipado con al menos un accionador de pilotaje (5) y que incluye medios de
medicion de parametros fisicos (2), un calculador de guiado (3) y medios de control (4) de dicho accionador de
pilotaje (5), debiendo dicho proyectil seguir una trayectoria de referencia en los primeros instantes de vuelo e
incluyendo dicho calculador de guiado (3):

- medios de navegacion (8) para determinar la actitud y la posicion del proyectil en vuelo;

- medios de guiado (9) para elaborar 6rdenes de guiado a partir de la actitud, de la posicion y de la posicién del
objetivo determinadas por dichos medios de navegacion (8); y

- medios de pilotaje (10) para establecer 6rdenes de control, destinadas a dichos medios de control (4), a partir
de dichas 6rdenes de guiado,

caracterizado por que dicho calculador de guiado (3) incluye, ademas, medios de estimacién (7) adecuados para
estimar, en el transcurso del vuelo, la actitud y la velocidad aerodinamica del proyectil, asi como las variaciones de la
velocidad del viento, a partir de dichas 6rdenes de guiado, de dicha trayectoria de referencia y de dichas medidas
obtenidas por dichos medios de medicion (2), utilizando un modelo de comportamiento dinamico del proyectil y un
modelo de la dinamica del viento.

2. Sistema segun la reivindicacion 1, caracterizado por que dichos medios de estimacion (7) incluyen medios de
pilotaje equivalentes (11) para determinar, a partir de dichas érdenes de guiado elaboradas por dichos medios de
guiado (9), ordenes de control equivalentes a dichas 6rdenes de control establecidas por dichos medios de pilotaje
(10).

3. Sistema segun la reivindicacion 2, caracterizado por que dichos medios de pilotaje equivalentes (11) incluyen:

- un primer comparador (14), conectado a la salida de dichos medios de estimacion (7) y a la salida de dichos
medios de guiado (9);

- una primera ganancia (16), conectada a la salida de dicho primer comparador (14);
- un integrador (17), conectado a la salida de dicha primera ganancia (16);

- un segundo comparador (18), conectado a la salida de dicho integrador (17) y a la salida de dichos medios de
estimacion (7); y

- una segunda ganancia (19), conectada a la salida de dicho segundo comparador (17).

4. Sistema segun una cualquiera de las reivindicaciones 1 a 3, caracterizado por que el viento se modeliza por un
ruido blanco filtrado dentro de dicho modelo de la dinamica del viento.

5. Sistema segun una cualquiera de las reivindicaciones 1 a 4, caracterizado por que dichos medios de estimacion
(7) estan constituidos por un filtro de Kalman extendido.

6. Sistema segun una cualquiera de las reivindicaciones 1 a 5, caracterizado:
- por que dichos medios de navegacion (8) incluyen al menos:

= unos primeros medios de integracion (21), conectados a dichos medios de medicién (2), adecuados para
determinar la actitud y la posicién del proyectil a partir de medidas obtenidas por dichos medios de medicion

2

= unos segundos medios de integracion (22), conectados a dichos medios de medicion (2) y a dichos medios
de estimacion (7), adecuados para determinar la actitud y la posicion del proyectil a partir de las medidas de
dichos medios de medicién (2) y de la actitud estimada por dichos medios de estimacion (7);

= unos terceros medios de integracion (23), conectados a dichos medios de estimacioén (7), adecuados para
determinar la actitud y la posicion del proyectil a partir de la estimacion de la actitud y de la velocidad
aerodinamica del proyectil, asi como de las variaciones de la velocidad del viento; y

= unos cuartos medios de integracion (24) adecuados para determinar la actitud y la posicion del proyectil a
partir de dicha trayectoria de referencia;

-y por que dichos medios de navegacion (8) incluyen igualmente medios de supervision (25), conectados a
dichos primeros, segundos, terceros y cuartos medios de integracion, para seleccionar, en funciéon de un criterio
de seleccion, uno de dichos medios de integracion, de modo que dichos medios de navegacion (8) sean
adecuados para suministrar la actitud y la posicién del proyectil determinadas por dichos medios de integracion
seleccionados.

15
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7. Sistema segun una cualquiera de las reivindicaciones 1 a 6, caracterizado por que dichos medios de medicion (2)
incluyen tres girometros, tres acelerémetros y dos magnetémetros.

8. Proyectil, caracterizado por que incluye un sistema de guiado (1) tal como se especifica en una de las
reivindicaciones 1 a 7.

16



ES 2612463 T3

u3
Fig. 1

u2

_
_
_
|
1 w _
|
_
|
T o _
|
. |
: |
o
T |
o~ _
_
ST~ & £ |
L~ |
o = |
~
L =
= _
J |

P

Fig. 2

17



ES 2612463 T3

18

Fig. 3
Fig. b

u1d

u1e

hAARAR  AmAAM  AAAARAS  AAAAAAS  AARARAS



ES 2612463 T3

B4

19



	Primera Página
	Descripción
	Reivindicaciones
	Dibujos

