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INTRODUCCION

Situacion de Lima

Geografia.- La geografia del departamento de Lima es interesante y se caracteriza por ser
el mas andino de los de la costa, ya que los Andes llegan hasta la orilla del mar, en grandes
altitudes. El Cerro de Pasamayo alcanza casi los 1,000 metros de altitud, en forma casi
vertical sobre el Océano Pacifico. Los Andes se alzan gigantescos a menos de 20,330 km.
del mar y sus valles en forma de planos inclinados triangulares, con la ciaspide incrustada
en los Andes, apenas se extienden hasta en 40 km. en muy contados sitios. Lima presenta
varios rios torrentosos, entre los que destacan el Huaura, Pativilca, Chillén, Cafiete y
Rimac.

Este departamento es uno de los que cuentan en su litoral con apreciable nimero de islas,
islotes y arrecifes. La Isla de San Lorenzo es la mas grande y extensa de las Islas del
Pacifico del Peni, islas como las de Pachacamac, Asia y El Frontén, constituyen también

apreciables depositos de guano.

El mar del departamento cuenta con algunas bahias muy hermosas y apropiadas para
puertos como las de Cerro Azul, Chancay y Huacho. Ademas, tiene una riqueza ictiologia
admirable, que es diferente de las de los Mares del Norte y del Sur. Por ultimo, Lima tiene
en su zona andina una gran variedad de minerales, como el cobre, la plata, calcio y sal. Las
minas desde Casa palca a San Mateo contienen plata y cobre; y una zona carbonera en la

cuenca central.

Lima, denominada en la Epoca Colonial como 'Ciudad de los Reyes' por los espaiioles, es

hoy el primer centro industrial y financiero del Pera.
Area o superficie: 34,802 km2.
Poblacién: 6'732, 000 habitantes. Su capital, Lima, tiene 340,422 habitantes. La mayor

concentracion de la poblacion se da en el Callao con 4 884,43 hab/km?2 y en Lima con

203,6 hab/km?2.



Numero de provincias y distritos: 10 provincias y 171 distritos.
Principales Recursos: Algodon, maiz, cafia de azucar, frutales.

Las ciudades de Lima y Callao, concentran el 22,0% de la poblacién del pais.

Situacién econémica y social del Peru (Lima)

Desde mediados del afio 1990 la economia peruana, que venia atravesando una grave crisis,
fue materia de la aplicaciéon de un programa de ajuste macroecondémico que considerd entre
otras medidas, la privatizacion de las empresas publicas, la desregulacion y modificaciones
en la estructura administrativa del Sector Publico, lo que permitié reducir drasticamente la
inflacion y crear las condiciones para retomar la ruta del crecimiento y desarrollo sostenido

asi como una progresiva reinsercion al entorno internacional.

Inflacién y Producto Bruto Interno .- en la zona Centro, Lima y Callao presentan una

situacion totalmente diferente a la del resto del pais, ya que la contribucion de ambos en
conjunto fue de 53,61% del total nacional, evidenciando la alta concentracion de los

factores productivos en la capital del pais.

Inversion y Ahorro interno.- un aspecto que caracteriza el proceso de recuperacion del
crecimiento economico del Peru es el comportamiento de la inversion. La inversion
extranjera directa promovié el crecimiento a 1 302 millones de ddlares en 1990 a USS$.

7007 en 1997.

Industria Manufacturera.- la actividad manufacturera, es responsable del 22,21% del PBI

Global Nacional (1996), el que se distribuye de acuerdo a lo siguiente: Lima y Callao, con
el 12,32%, el numero total de empresas inscritas en el Registro Unificado en 1996 fue de 62
894, de las cuales 38 786 (61,67%) corresponden a Lima y Callao y a las demas zonas:
Costa — Sierra Norte 6813 (10,83%), Costa — Sierra Sur 10 194 (16,21%), Centro 5039
(8,01%) y Selva 2062 (3,28%).

Un problema critico a nivel pais es la concentracion de su infraestructura industrial en

el drea de Lima y Callao.

Mineria y Petréleo .- las exportaciones mineras en el afio 1996 fueron de 2654 millones de

US ddlares, la produccion de cobre se concentré en la zona Costa - Sierra Sur con 445 326



ton de contenido fino (91,97% del total nacional, Lima con el 13.3 %); de Plata con 1137
ton de contenido fino, (57,72% del total nacional, Lima con el 8%) y de zinc con 679 223
ton de contenido fino (89,31% del total nacional). La zona Costa - Sierra Norte es el
mayor productor de oro con 34 612 kg de contenido fino (53,42% del total nacional. En el
afio 1995 se inici6 la operacién de la planta de electro-recuperacioén de 6xidos de Southern
Peri en Cuajone y Toquepala, aumentando la producciéon y la productividad, por la

tecnologia de punta incorporada en este nuevo proceso.

Petréleo y gas natural. En el afio 1996 la produccién fue de 43 909 miles de barriles,
de los cuales 14 938 miles de barriles se extrajeron en la zona Costa — Sierra Norte. Las
reservas probadas al afio 1996 fueron en la zona Costa — Sierra Norte de 141,5 millones de

barriles.

La produccion de petroleo en el pals no satisface la demanda, por lo que el Peru es

importador de petréleo. En 1996 se importo por valor de 715 millones de dolares.

La produccién de gas natural en el afio 1995 fue de 34 317 millones de pies cubicos. Las
reservas probadas de gas natural al afio 1996 fueron de 6928,3 miles de millones de pies
cubicos, de los cuales el 96,60% se encuentran en la zona Selva y 3,40% en la zona Costa-

Sierra Norte (incluyendo el z6calo Continental).

El potencial productor de gas natural del pais es muy grande, pero hasta la fecha se explota

en reducida proporcion.



FORMULACION DEL PROBLEMA

El analisis de la situacion geografica, econdmica y politica de Peru, teniendo como base
los conceptos de Realidad Nacional, Poder Nacional, Potencial Nacional utilizable, ha
permitido visualizar en forma integral las acciones futuras a tomar en cuanto a la
seguridad de nuestra Nacion y en especial de su capital la ciudad de Lima, considerado
por los paises limitrofes del Norte y Sur, Centro de Gravedad de nuestro territorio,
principio de Guerra mas importante.

Esta situacion fundamenta la necesidad crear un sistema bien escalonado de Defensa
Aérea para la ciudad de Lima, en vista que los ataque aéreos serian los que unicamente
causarian mayor dafio a las areas vitales de esta ciudad, asimismo al considerar el
avance tecnoldgico de la aviacion actual (parametros de vuelo) y la capacidad de portar

misiles aire-tierra de gran alcance como bombas guiadas con gran efecto de dafio.

OBJETIVO DE LA PRESENTE TESIS

El objetivo en la presente tesis, es el “ Desarrollo del Sistema de Teleguiado del misil
clase “Tierra-Aire” del CCAA”.

ORGANIZACION DE LA TESIS

1.-Andlisis de los medios modernos de ataque aéreo del enemigo y una posible
estructura del sistema de defensa aérea para la ciudad de Lima

2.-Caracteristicas técnicas y tacticas de los Complejos Coheteriles Antiaéreos modernos
3.-Estudio de los parametros de espacio y tiempo, caracteristicas del blanco y del misil.
4.-Propiedades dinamicas del misil como sistema de control.

5.-Calculo del circuito de guiado de los misiles teleguiados.



ANALISIS DE LA SITUACION GEOGRAFICA, ECONOMICA'Y

POLITICA DEL PERU
Cuenca del Orinoco Cuenca del Amazonas,
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CAPITULO 1

ANALISIS DE LOS MEDIOS MODERNOS
DE ATAQUE AEREO DEL ENEMIGO



I.  ANALISIS DE LOS MEDIOS MODERNOS DE ATAQUE AEREO DEL
ENEMIGO

1.1 Maedios de ataque aéreo.

1.1.1. Medios estratégicos de ataque aéreo.

La base de los medios estratégicos de ataque aéreo de los paises desarrollados, incluyendo

Estados Unidos, son los bombarderos estratégicos (BE) y los misiles estratégicos (ME) de

diferentes versiones.

El alcance de vuelo de los bombarderos estratégicos sin recarga adicional de combustible

en el aire es el siguiente:

« para bombarderos medianos : alcance hasta 6000 Km.,

« para bombarderos pesados: alcance de 16000 a 19000 Km.

Este tipo de bombarderos estratégicos estan armados con Misiles estratégicos del tipo

SRAM, bombas de caida libre, y cuentan con medios de guerra electrénica. Se investigan

las posibilidades de equiparlos con armamento para el combate empleando misiles guiados

antiaéreos en el aire (misiles “aire-aire” con equipos laser).

Los americanos cuentan con un bombardero estratégico B-52, como portador de misiles de

crucero, de misiles guiados SRAM y de bombas (incluyendo bombas nucleares). Los

aviones B-52G adicionalmente pueden portar 12 Misiles de crucero suspendidos como

carga externa. Los aviones B-52G adicionalmente pueden portar 8 Misiles de crucero en el

compartimiento interno. Todas las modificaciones de los bombarderos B-52 cuentan con

sistemas de contramedidas electronicas : ALQ-172 (Para los B-52) y ALQ-177 (para los B-

52G).

El avién B-52 esta diseiiado para acercarse al objetivo y atacar a alturas pequeiias. Al pasar

el sistema de defensa aérea del enemigo a poca altura, el alcance de vuelo disminuye

considerablemente (como por ejemplo para los B-52H, el alcance de vuelo a baja altura en

un sector de 4500 Km disminuye de 16700 a 11700 Km.). Como solucién para aumentar

el alcance de vuelo del avion B-52G hasta 29 000 Km sin recarga adicional de combustible

durante el vuelo, se podria cambiar los motores a turbo reacciéon por otros mas modernos.

Los bombarderos supersénicos de mediano alcance FB-111A (velocidad maxima de 2665
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Km/h, un alcance de vuelo de 6440 Km.), puede portar los Misiles guiados SRAM, bombas
nucleares, bombas comunes con una masa total de 14000 Kg. y actuar eficazmente contra
los objetivos fuertemente protegidos. Este avion es el inico tipo de bombardero que cuenta
Estados Unidos, con capacidad de realizar vuelos prolongados a baja altura, incluso de
noche y en cualquier condiciéon meteoroldgica, el perfil de vuelo de este avion es 50%
menor que el perfil de vuelo del aviéon B-52 y su velocidad es dos veces mayor.

Uno de los modernos aviones de Estados Unidos es el bombardero estratégico B-1B (con
maxima masa de carga combativa — 56.7 toneladas). Este avion esta disefiado para una
velocidad supersénica de M=1,4, puede portar diferente tipo de armamento de tipo
convencional y nuclear, inclusive hasta 30 Misiles de crucero, que le permiten destruir los
objetivos a distancias mayores a 2400 Km., sin entrar en la zona de defensa aérea del
enemigo.

Los planes de financiamiento de los trabajos del programa <STELT> prevén los gastos para
la fabricacion de un nuevo bombardero intercontinental pesado piloteado, que elevara las
posibilidades ofensivas de la aviacion estratégica de las Fuerzas Aéreas Americanas.

Los Misiles estratégicos de crucero son capaces con una alta precision (deriva circular
probable de 10-60 Km.) de llevar las cargas nucleares hasta una distancia de 2600-3200
Km. y en el futuro posiblemente mayores. La capacidad de realizar vuelos a muy baja
altura y con mayor cantidad de disparos permiten segin la opiniéon de los especialistas
extranjeros el emplear Misiles de crucero para destruir objetivos agrupados y dispersos que
hayan sido detectados con anticipacion.

En los Estados Unidos los Misiles estratégicos.-de crucero son diseiiados en diferentes
versiones de lanzamiento: aire, tierray mar.

El primer Misil de crucero que se encuentra en los arsenales de la armada de Estados
Unidos fue el Misil estratégico de crucero ALCM-B. Cuenta con la posibilidad de llevar
cargas nucleares de hasta 200 KT y a un alcance de 2600 KM, a una velocidad de 750-
850Km/h, a alturas de vuelo de 60-120 M. El sistema <Terkom> instalado en los Misiles
permite corregir la trayectoria de vuelo y el guiado del Misil al objetivo con una exactitud

de hasta 35 m. La primera zona de correccién 2 (se muestra en el Dib. 1.1), se realiza a una

2



distancia de 700 Km. desde el punto de lanzamiento, siguiendo la regién de correccién 3,
cada 200 Km. El sentido de la correcciéon consiste en la comparacion de la forma real del
terreno sobre el cual vuela el Misil, con la matriz cifrada de la region homologada en la
computadora abordo. Durante el vuelo el Misil puede realizar maniobras para esquivar la
forma del terreno y las posiciones de los medios de DA (4 y 5). La obtencién de la altura
del lugar se realiza mediante el altimetro comparando la altura real y la programada.

El lanzamiento de los Misiles de tierra se realiza desde las rampas moviles, cada uno
cuenta con 4 Misiles. Hasta fines de los afios 80 los Estados Unidos iban a instalar en

Europa Occidental 116 rampas de lanzamiento de los Misiles tipo GLCM.

Dib.1.1 Trayectoria de vuelo del ALCM-B

1- Misil de crucero; 2- Primera zona de correccion; 3-siguientes zonas de correccion,;

4y 5 —posicion de los sistemas DA

El programa <Tomahawk> desarrollado por la Marina de Guerra de los Estados Unidos ,
se prevé el uso en embarcaciones marinas y submarinas, los Misiles de tipo SLCM, siendo
destinados los Misiles SLCM con carga nuclear (BGM-109 A) para destruir los objetivos
de tierra a distancias de hasta 2600 Km, y con carga convencional (no nuclear) con ojiva
(BGM-109C) para distancias de hasta 1300 Km.

En la prensa extranjera se ha seiialado que conjuntamente con la modemizacion de los
Misiles ALCM (se planifica contar con 1300 unidades), se iniciara la fabricacion en serie
de los Misiles ACM, con un alcance cerca a 4400 Km., de menor efectividad de la

superficie de reflexion y con la capacidad de realizar vuelos a baja altura (de hasta 30 m).



Ademas del sistema <Terkom> para efectuar la correccién de la trayectoria de vuelo del
Misil, se utilizara el sistema de navegacion por satélite <Navstar> .

Se estan llevando a cabo las investigaciones cientificas para fabricar Misiles de tercera
generacion, Misiles subsénicos, con periodos cortos de vuelo a velocidades supersénicas y
Misiles supersénicos e hipersonicos. Se planea crear Misiles para alturas de vuelo de 30 a
20000m, con velocidades crucero subsonicas(M=0.6+1), supersénicas (M=1+4),
hipersénicas (M=4+10) y un alcance de hasta 8000 Km.

Aviones de reconocimiento estratégico como regla general tienen una altura de vuelo de
20000 m, y tanto a velocidades subsonicas (U-2, USA) como a supersénicas (SR-71, USA).
Las posibilidades de combate de estos aviones, segin los datos de la prensa extranjera,
responden a las exigencias modernas: por ejemplo, equipos fotograficos del avién SR-71,
en una hora de vuelo a una altura de 24000m, pueden efectuar tomas fotograficas de un
area de mas de 100000 Km?, las fotografias se descifran con facilidad y creandose el efecto
de profundidad lo que permite obtener un gran volumen de informacién. Para observar
objetos en tierra de noche se cuenta con equipos infrarrojos.

A fin de obtener una mayor informacién los aviones de reconocimiento aéreo pueden ser
equipados con equipos radiotécnicos, incluyendo receptores sensibles, equipos para
analizar y registrar la informacién obtenida, asi como Radares.

Aviones de reconocimiento y comando de control. En las fuerzas armadas de Estados
Unidos y en otros paises de la OTAN se emplean Radares de Alarma temprana y de
localizacion, que se emplean en los aviones E-3A (sistema AWACS), E-2C (sistemas
<Hok>, <Nimrod>).

El avién E-3A patrulla a una altura de 9000 m con velocidades subsénicas por espacio de
9-11 horas o 24 horas con dos recargas en el aire. Se instalan en este avién un Radar
multifunciones, que permite detectar aviones a una distancia de 400-600 Km., dependiendo
de la altura de su vuelo. Desde abordo del avién E-3A se puede comandar fuerzas de
aviacion que actuan en diferentes zonas.

En la versién combativa de reconocimiento y ataque PLSS, como avién de reconocimiento

y de retransmision se emplea el avién TR-1, con una altura de vuelo de 20000 m, una
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velocidad maxima de 700 Km/h y un tiempo de patrullaje de 12 horas. Permite realizar
reconocimiento aéreo hasta 550 Km, y permite guiar el armamento a esa misma distancia.
1.1.2. Aviacidén tactica y portaaviones.

La Aviacién tictica estd designada para resolver misiones tactico-operativas y accionar
conjuntamente con los ejércitos de tierra, con las fuerzas maritimas o por si solas. Por
opinion de especialistas se dice que este tipo de aviacion es decisiva y fuerza de choque
contra las fuerzas de tierra y de aire.

La aviacion tactica estad conformada por bombarderos tacticos, aviones de apoyo a la
superficie, caza-bombarderos, cazas de DA, aviones de reconocimiento y de transporte. Asi
el caza tactico de funciones miiltiples F-15 esta destinado a ganar la superioridad aérea.
Actualmente se realiza su modernizacion a fin de elevar su capacidad de combate durante
las acciones contra los objetivos terrestres y aéreos. Particularmente se prevé instalar
abordo el dispositivo que permita obtener informaciéon de los sistemas AWACS, PLSS y
“Assolt braker” sobre la presencia y ubicacién de blancos. El avién de apoyo a la superficie
A-10 esta destinado para el apoyo directo a las fuerzas en tierra. El caza-bombardero
tactico F-111A, con ala de geometria variable y con equipo radio electrénico permite
realizar vuelos a baja altura durante la noche y en cualquier condicién meteorolégica.

La Aviacién de portaaviones se emplea para efectuar los ataques aéreos a las fuerzas
enemigas que se encuentran en las zonas de combate y para apoyar al ejercito y a la DA del
Ejercito y de la Marina. Cuenta con los aviones A-4, A-6, A-7, cazas F-14 y los aviones F-
18 en dos versiones: cazas y bombarderos.

Las principales caracteristicas de los aviones tacticos y de portaaviones se muestran en la
Tabla1.1.

Actualmente para la sustitucion de los aviones F-15 los Estados Unidos estan llevando a
cabo investigaciones para la fabricacion de un avién caza de maltiples propoésitos ATF. Las
principales exigencias para este nuevo avion es el gran alcance de vuelo, la particularidad
para el despegue y aterrizaje en pistas cortas, posibilidades de eliminar los medios
radiotécnicos de los sistemas DA y realizar la guerra electréonica (GE), asi como poseer

poca superficie efectiva de reflexion (SER) y velocidades supersénicas de crucero.
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Para acciones contra objetivos terrestres los aviones tacticos y de portaaviones pueden
transportar bombas, cohetes no dirigibles y bombas guiadas de alta precision, Misiles
guiados y Misiles tacticos de crucero.

Tabla 1.1

Alturas, Velocidades y Distancias de vuelo limite para aviones tacticos:

Cazas y Bombarderos

Altura de Maxima velocidad SEE.R
Ne Tipo de Avidn en las | wvuelo, Km. de vuelo, Km/h Alcance en cm-
Fuerzas , Pais H, ) Altura Baja | De vuelo, Km. | banda,
ot o 6ptima altura m’
1 |F-16A, 1979, USA 18 0,05 2100 1400 3700 4
2 |F-15A, 1974, USA 21 0,05 2650 1470 3700 9
3 |F-111 A,1967,USA | 18 0,05 2350 1220 6000 15
4 |F-4E, -4F, 1968-1974, 4 0,05 2350 1300 3700 18
USA
5 |A-10A, 1974, USA | 13,5 0,05 830 720 4200 23
6 |A-7D, 1969, USA 13,8 | 0,05 1040 1020 5400 5
7 |F-14A, 1972, USA 17 0,05 2250 1400 3300 10
8 |F-18A, 1983, USA 16 0,05 1900 1300 3000 S
Tornado, 180,
9 | Alemania, Italia, 18 0,05 2350 1430 5000 13
Inglaterra
1o |Mirage2000,1982 | ,4 | go5 | 2350 | 1480 5000 13
Francia




Tabla 1.2

Principales caracteristicas tactico-técnicas de las bombas guiadas

de aviacién de USA.
. . Dimensione
Nomencla- Ca!lbre tipo Alcance Sls@ema s cm
pies max. Km guiado
tura. L.d.c Tipo de avién
Afio de Masa Exactitud de | Medida de P
Empleo K Masa Altura, m impacto las
g KVO, m Alas
BOMBAS DE ESTRUCTURA ESPECIAL
MK1. 1966 000 Explosiva 25 Televisién 344 x38 A4, ;"g’ LR
’ 500 385 2000 — 9000 5 114 o
F-111
2000 . Television- | 404,45 | A-4, A6, A-7,
MKS, 1973 | T100 | Desva | 0 __ | gingida | et F-4,
907 000 — 9000 130
5 F-111
MK13, | 2900 | Explosiva 65 T:}fi‘; mon | 404x4s A“:_; ?‘7’
1100 = -
1975 907 : S 173 E111
GBU-17, | - HSM | ... Laser 360 x 160 -
1982 - Cemento ; Cercade 10 82
UAB EN BASE A BOMBAS AEREAS EXPLOSIVAS
GBU-12, | 500 MK82 . iser 330x28 | A-10, F-4, F-5,
1978 285 227 130 F-14, F-15
GBU-22, 1LY MK82 W laser .x28 F-4’ F-1 6,
F-111
1984 — muy pequeiia
2000 Laser A-6, A-7, A-10,
GBU-10, 1100 MK84 : Cerca de 415x 46 F-4, F-5, F-14,
1978 . 907 150 — 6000 10 167 F-15, F-16,
. F-111
UAB CONSTRUCCION POR MODULOS
2000 | Mk84 N 1
GBU-15, | 1740 HSM 50 ﬁ;’:’;"m‘; 390 x 46 F-4, F-111,
1980 Vo_lu 600 — 13000 television 150 B-52
metrico.
GBu20, | 2000 | (ML | s | calor rmivo | 200X B-52
1984 1300 -54, asta calor térmico 230
HSM 13 000 | por satélite
2000 MK84 37 Televisiér_l y _ F-4. F-111. B-
AGM-130 muy calor térmico & ? 52 i
907 pequeiia | y por satélite




Las mas utilizadas son las bombas guiadas de aviacion <YOLAY> GBU-8,GBU-10,GBU-
15 y otras (Tabla 1.2) que emplean sistemas de guiado semiactivo por television, comandos

televisivos, visualizacion térmica y laser.

El alcance de su acciéon depende de la altura y de la velocidad de vuelo del avién-portador y

puede alcanzar 50-60 Km.

Para efectuar el bombardeo el piloto debe volar hacia el objetivo, realizando una serie de
maniobras en los planos horizontal y vertical a fin de burlar eficazmente el sistema DA y
adquirir 1a sefial de captacion del objetivo, luego debera ubicarse en la posicién inicial para
apuntar y colocarse en la trayectoria de lanzamiento, que finaliza con el lanzamiento de las
bombas (Dib. 1.2). El sector A es igual a la proyeccién del vuelo de la bomba sobre el
plano horizontal y se le denomina deriva de la bomba. Su magnitud depende de la altura
H, velocidad de vuelo y el angulo de pique del avién en el momento del lanzamiento de la
bomba, de las calidades balisticas de la bomba, velocidad y la direcciéon del viento y de

otros factores.

Los Misiles guiados <aire-tierra> segun su principal funcién y el principio del funciona-
miento pueden ser divididos en Misiles antirradares, que utilizan los sistemas de
radiolocalizaciéon pasivas del sistema de autoguiado (<Standard ARM>, <HARM>,
<Shrike>,<MARTEL>) y Misiles de uso general con cabezas de autoguiado televisivo,

laser o infrarrojo (<Maverik> y otros).

El alcance del vuelo de los Misiles antirradares es de 50-100 Km. Antes del uso del Misil la
tripulacion del avién-portador (Dib.1.3), debe detectar el Radar en funcionamiento, identi-

ficarlo y lograr la captura por el sistema de autoguiado.
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Dib 1.2 Métodos de Bombardeo

Los aviones que mas se utilizan son F/A —-18 y A-7 E con Misiles HARM, fueron
empleados por Estados Unidos en Libia en abril de 1986. Los lanzamientos de Misiles
antirradares contra los Radares de Libia se realizaron a bajas altitudes bajo la proteccion de
interferencias de ruido de corta duracion creadas por el avion perturbador. Se utilizd
también la tactica de perturbacion de radiacion de Radares de DA, por grupos de aviones
desde grandes y medianas alturas con el ataque de los aviones portadores de Misiles
antirradares a bajas alturas.

El alcance de la accion de los Misiles <Maverik> no es mayor a 30 Km. A su lanzamiento

le antecede la deteccion y captura del blanco por las cabezas de autoguiado.
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2
Dib. 1.3 Lanzamiento del Misil antirradar:
1-objetivo (avidon-portador); 2-radiacion electromagnética del Radar;
3-radiaciones electromagnéticas de la cabeza del Misil; 4-Radar; S-Misil antirradar

El tiempo promedio de preparacion de un caza tactico, para una siguiente mision contra los
blancos terrestres, es de 1 hora 15 min a 1 hora y 45 min.
Aeronaves no tripuladas.- En Estados Unidos y en otros paises de la OTAN se da una
gran importancia al desarrollo de las aeronaves no tripuladas. Los especialistas de
armamento estan tratando de diseiiar los equipos que al ser instalados abordo de una
aeronave ‘no tripulada, permita resolver las tareas principales en forma auténoma sin
participacion del piloto. Se planea utilizar las aeronaves no tripuladas para el
reconocimiento en el territorio enemigo, guerra electronica y ataques. Pueden ser lanzados
desde un avidén y desde tierra. Actualmente se estan fabricando en serie y se llevan a cabo
investigaciones para disminuir su deteccion por radar .
En 1968 la Fuerza Aérea de Estados Unidos inicié el empleo de la aeronave no tripulada
AQM-34, diseiiada en base al blanco no tripulado BQM-34 A (Tabla 1.3), con una longitud
de 7.92 m, envergadura de 4.41 m, velocidad de 1000 Km/h, altura 60-15000 m, alcance de
vuelo 900 Km. La aeronave es lanzada desde un avion portador C-130E, en cuyos pilones
subalares se ubican hasta cuatro aparatos. El avion portador cuenta con equipos de coman-
do, camara de television, equipos de comunicaciéon de banda ancha para transmitir las sefia-
les de video en escala real de tiempo. La version de la aeronave no tripulada de asalto prevé
la suspension de dos Misiles guiados <Maverik>o0 el SCHRAIK>
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Tabla 1.3

Caracteristicas tactico-técnicas de las aeronaves no tripuladas

Altura de
vuelo MCECs Alcance Caracteristicas
N latur i i0 . . .
omenclatura | Designacion | e vuelo Km Adicionales
maxima, m
Cueata con un contenedor de medios
activos (tipo ALQ-72), pertuwrbacién
pasiva (cerca de 150 del tipo RR-155
/A, -163/A, -165/A, -167/A) y
AQM-34G, 1500 —15000 transmisor de un uso, con paracaidas
H USA ’ G.E. 18000 780 2400 | (tipo T-1219-para las paturbaciones de
’ radiocomunicacién en los rangos 30-
250MHz, <Tascher>o0 <Moth> para los
REC a frecuencia de 8000-1000 MHz Y
2000-4000 MHZ respectivamente)
Modificacién del AQM-34H, armanca
) . 1500 — 15000 del avién DC-130 o por tierra PU.
AQM-34V, | Inteligencia ~18000 780 2400 Cuenta con equipos de espianaje, 5
1975, USA G.E. estaciones de perturbaciones por ruido,
puede trabajar en frecuencias de 100 a
3000MHZ
- AQM-34P, 1500-15000 Sistema de guiado programada y
USA GE. 18000 780 2490 dirigida
1139971;?.648(3\, Ml;:]st:)ple - 1050 1280 Sistema de comando dirigido
; Estaciones de perturbaciones DLQ-2,
BQM-34F, GE. - * * DLQ-3. Puede arrancarse desde un DC-
1973, USA . 130* 0 DP-2E <Neptun>
Falso
MQM-744, |ODJetive, 13700 g1s | 400 | SeumoeadePU entema. Los mandos
USA crea . . de radiocomandos son programados
perturbacio
nes radiales
Fl:g{j‘; A G.E. - 114 ) Sistema de programa de guiado
<Mini Pop> -
USA G.E. -
R4E-40, Inteligencia ) Hasta Camara de television IK-de 35 mm
<Scay> GE. - 550 . panoramico con equipo aerofotografico
USA ) REB
Camara de televisién con medidor de
. Multiple distancia con indicador cifrado en mini
<Aquila>USA Us: Hasta 3600 135-170 . computadora y equipos de transmisién
de los datos
Intcligencia Equipo radioelectrénico para efectuar el
i GE. Hasta 3000 180 : espionaje o preparar para ¢l combate
Tayger>USA impacto con el fin de impactar en el objetivo

G.E. — Guerra Electrénica
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Las aeronaves no tripuladas de un solo uso <Pave Tiger> pueden efectuar vuelos a alturas
de 60 hasta 3000m, con velocidades de hasta 180 Km/h y menos, portar equipos de
supresion electrénica, de reconocimiento, poseer cabezas de combate y patrullar la
superficie. La llegada de la aeronave a la zona del objetivo y el patrullaje se realizan
mediante un programa cargado previamente en la microcomputadora de abordo. En la
prensa extranjera se informa que la reserva de combustible con un consumo de 3.9 Its/hora,
alcanza para casi 10 horas. La aeronave no tripulada con cabeza de combate, al captar un
Radar en funcionamiento, lo ataca.

La aeronave no tripulada <Aquila > con una masa de 113 Kg estd destinada a realizar el
reconocimiento Optico y designacion de blancos en el territorio enemigo, es lanzada con
ayuda de una catapulta hidrdulica desde una rampa de lanzamiento moévil, montada sobre
un chasis de vehiculo, y puede volar por mas de 3 horas.

Las aeronaves no tripuladas han sido fabricadas por otros paises de la OTAN como Italia,
que cuenta con aeronaves no tripuladas de multiple usos <Mirax-10> (varias modificacio-
nes) con una masa de 59 hasta 600 Kg, carga til de 30 a 200 Kg en carga externa y con un

tiempo de vuelo de 2 horas.

1.1.3. Caracteristicas generales del sistema de DA.

La DA de los objetivos y fuerzas se realiza en forma conjunta por unidades de distintas
ramas y por fuerzas especiales, y en primer lugar por los CCAA vy artilleria antiaérea, la
aviacion de DA y Radares.

Un esquema de defensa aérea de un objetivo se muestra en el Dib. 1.4

Los Complejos de Misiles antiaéreos constituyen la principal fuerza de fuego de DA,
armados con diferentes tipos de Misiles con la finalidad de eliminar los objetivos
principales del enemigo, tales como centros administrativos, politicos, zonas econémicas
industriales, grupos de combate y otros objetivos. Los Complejos de Misiles antiaéreos

pueden resolver sus tareas por si mismos o con ayuda de otras fuerzas de DA.
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La Aviacion de DA constituye la fuerza mas maniobrable que permite eliminar al enemigo
aéreo lejos de los objetivos defendidos, antes de la zona de fuego y en la zona de fuego. La
componen los aviones caza-interceptores armados con Misiles <aire-aire>, y canones. El
esquema de guiado del caza de DA hacia el blanco se muestra en el Dib.1.5. Después de
detectar los objetivos aéreos b, y b, se toma la decision para eliminarlos. En la primera
etapa el caza I, después del despegue O I} en la zona de la zona de vigilancia es guiado por
el sistema de mando aéreo o terrestre, por ejemplo E-3A, hacia la zona del objetivo, con
finalidad tactica de lograr una mejor posicion con respecto al objetivo. En la segunda etapa
se produce un acercamiento con ayuda del sistema de Radar abordo para buscar el objetivo,
apuntar y disparar la carga combativa. Esta etapa termina al emplear las armas. Los
puestos de mando siempre se encuentran preparados para ayudar al piloto. En la tercera
etapa el avion caza sale del combate. La cuarta etapa termina cuando el avion caza aterriza

en el aerédromo con ayuda del sistema de navegacion de tierra y de abordo.

Dib.1.4 Esquema de DA:

1- localizacién del objetivo por Radares; 2-Limite exterior de la zona de fuego antiaéreo

Los Radares, realizan la inteligencia radarica del enemigo aéreo, entregando informacion
o advertencia sobre el inicio de su ataque, permiten las acciones con los Misiles de los
caza-interceptores, cuentan con los medios de procesamiento de la informacion, medios de
comunicacion y sistemas de mando.
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Dib. 1.5 Esquema de guiado del caza-interceptor DA hacia el blanco:
1- puestos de mando de los caza-interceptores (aéreo y terrestre)

2- linea de transmisién de comandos al caza-interceptor

La informaciéon sobre los objetivos aéreos, contiene las coordenadas, los parametros de
movimiento y sefiales de identificacion. Las principales fuentes de informacion son los
Radares 1-3 (Dib. 1.6) ubicados en una regién dada. La posicién mutua, la estructura y el
componente de los puestos de Radares determinan las caracteristicas del campo de radio-
localizacién, siendo éste un espacio dentro del cual se realiza la deteccion, el guiado y la
determinacion de las caracteristicas de los objetivos aéreos y de los aviones (aeronaves)
amigos con una exactitud dada. El campo de radiolocalizaciéon puede ser plano o focaliza-
do, para un teatro de operaciones o para varios. Lo mas dificil es crear un campo radiolo-
calizador plano a muy baja altura para localizar los objetivos de dimensiones pequeiias.

El sistema de identificacion incluye el interrogador IFF conjugado con el Radar, y los

equipos de abordo (transponder) instalados en cada avion. Al detectar un objetivo aéreo, el
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Radar por la linea de identificacion envia abordo del avion una interrogacion en forma de
una seiial codificada. Si el avion es <amigo>, entonces el transponder del avion que conoce
el codigo de identificacidén, emitira una senal codificada de respuesta, la misma que sera
observada en el indicador del Radar junto a la marca del objetivo aéreo.

Los Radares cumplen funciones en condiciones de acciones contrarias de las fuerzas

enemigas.

Dib. 1.6 Principio de creacion del campo de radiolocalizacion:
1-3- puestos de Radares; 4 y 5 — unidades de Radar
Para resolver en forma oportuna y eficazmmente las tareas de control de armamento y
fuerzas DA, es necesario emplear los sistemas de mando automatizados (SMA). Las fuerzas
armadas de Estados Unidos y del bloque de la OTAN cuentan con tales sistemas en
distintos niveles de mando. En el nivel tactico estan automatizadas las siguientes funciones
de mando:
— Recoleccion de informacién sobre el enemigo aéreo mediante Radares.
— Obtencion de la informacion sobre el estado de disponibilidad para el combate y sobre
las acciones de los medios activos de DA.
— Procesamiento e identificacion de la informacion sobre la situacion aérea, datos sobre
el estado de las fuerzas amigas y su presentacion en las pantallas (cuadros) de uso

colectivo e individual.
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1.

CONCLUSIONES

La Defensa Aérea de la ciudad de Lima debe ser un complejo de medidas organizadas y
acciones de combate de las fuerzas antiaéreas, destinadas a combatir los ataques aéreos

del enemigo.

Las fuerzas de la Defensa Aérea de la ciudad de Lima, deben estar compuestas de los
Complejos Coheteriles Antiaéreos (CCAA), aviones cazas-interceptores de Defensa
Aérea, Radares de Alarma Temprana y Adquisicion, sistema de comunicaciones y

mando.

La presencia de un Puesto de Comando general para el control de los sistemas de
Defensa Aérea de la Ciudad de Lima, supone que durante el periodo de pre-guerra y
guerra éste tendra conectados todos los Radares de la ciudad de Lima, provincias, bases
militares de la FAP, del Ejército y de la Marina de Guerra, a fin de reflejar el estado

general de la Defensa Aérea del Perua con el centro de mando en la ciudad de Lima.
El funcionamiento del mando de dicho sistema de Defensa Aérea se realiza con ayuda

del sistema nacional de comunicaciones con el uso de los satélites nacionales de

comunicacion.
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CAPITULO 11

ANALISIS DE LOS COMPLEJOS
COHETERILES ANTIAEREOS (CCAA)
MODERNOS



I. ANALISIS DE LOS COMPLEJOS COHETERILES ANTIAEREOS (CCAA)
MODERNOS.
2.1 Esquema General de los CCAA
Los CCAA comprenden sistemas complejos y equipamientos necesarios para eliminar en
forma efectiva los objetivos aéreos o desviarlos del blanco que amenazan.
La tarea de combate de los CCAA y su mantenimiento técnico, lo efectua el personal
destinado. Durante el analisis de la efectividad de los CCAA, es necesario tener en cuenta
las interacciones del personal con este sistema.
La division de este sistema complejo en equipos y elementos se realiza con la finalidad de
analizar su proposito, los principios de su construccién, el lugar de su ubicacién, entre
otros factores. Considerando que existe una gran variedad de principios de construccion y
variadas técnicas para la fabricacion de los CCAA, confeccionaremos un esquema
funcional complejo que permitira resolver las tareas para eliminar los blancos.
Los CCAA pueden trabajar tanto en el régimen de mando centralizado mediante un Puesto
de comando (PC), como también en régimen autonomo de acciones de combate. Si se
emplea el mando automatizado, el PC utilizara los sistemas de mando automatizados
(SMA) que designan el objetivo para su eliminacién. Para el trabajo en el régimen
auténomo, el CCAA debe por si solo recibir la informacion sobre la situacion aérea y en
base a su analisis el comandante elige el objetivo para eliminar.
La deteccion de objetivos, su identificacion, la determinaciéon de las coordenadas
necesarias para la designacién de blancos y preparacion para el disparo, se realizan por los
medios informativos unidos en el Sistema de Reconocimiento de la Situacién Aérea
(SRSA) (Radar de alarma temprana-RAT). Generalmente se incluyen uno o dos Radares de
busqueda y designacion de blancos, interrogadores terrestres para la identificacion de
blancos y los equipos de enlace con el sistema de mando automatizado del PC.
Al diseiiar estos medios de informacién, su estructura, sus parametros, su interaccion y su
relacion con otros medios, son elegidos en base a las exigencias de sistema de inteligencia
en general. El nivel de esta concordancia permite cubrir las necesidades de los CCAA que

influyen en la calidad del Radar de alarma temprana. En base de la informacién otorgada
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por el RAT, se analiza el tipo de objetivo y sus parametros de movimiento (velocidad,
altura y rumbo), caracter e intensidad de las interferencias, se elige el método de
seguimiento del blanco, el tipo de fuego, el método de guiado del misil al objetivo, el
momento de lanzamiento del misil. La decision final teniendo en consideracion los datos
iniciales para el disparo, la toma el comandante. Para poder tomar una decision rapida y

eficaz los CCAA cuentan con sistemas de computo.

DL KP
Sistema de
Reconocimiento > SMF v il — — —)
de la Situacion | Sistema de
Aerea | Preparacion del
; — ————— Lanzamientoy la
Ao . Reserva de
| Misiles
RS Sistesua de
Mantenimicnto

Dib. 2.1 Esquema funcional genérico de los CCAA

Se considera que el comandante y los equipos computarizados que le ayudan a dirigir el
funcionamiento de todos los sistemas del CCAA, componen el Sistema de Mando de
Fuego (SMF).

Para permitir el lanzamiento del misil es necesario efectuar una preparacion y verificacion
de funcionamiento de los equipos de abordo, y asegurar la punteria del dispositivo de
lanzamiento.

El conjunto de todos los equipos que permiten cumplir con la tarea de preparacion de los
CCAA para el lanzamiento, se le denomina el Sistema de Preparaciéon del Lanzamiento

y de la Reserva de Misiles (SPLRM).
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Después de su lanzamiento el Misil debe ser guiado al objetivo y debe asegurar su deto-
nacion a una cierta distancia del objetivo. Para esto es necesario, medir las coordenadas del
blanco y del Misil, elaborar el comando de control del Misil dependiendo del método de
guiado adoptado, transmitir el comando abordo del Misil, escoger el momento de detona-
ciéon de la ojiva de tal modo que sus elementos destructivos efectiien la destruccion al
blanco. El conjunto de los dispositivos que cumplen dichas tareas pueden ser unidos en un
Sistema de Guiado y Detonacién del Misil (SGDM).

Para obtener un funcionamiento optimo de todos los equipos del CCAA es necesario asegu-
rar los dispositivos necesarios para el mantenimiento técnico, control del funcionamiento,
reparacion o cambio de elementos defectuosos, instruccion y entrenamiento del personal.
Estos dispositivos pueden ser reunidos en el Sistema de Mantenimiento (SM) del CCAA.
De este modo, el esquema funcional del CCAA puede ser presentado con el grafico
(Dib.2.1), donde las lineas continuas representan las relaciones de mando, las lineas
discontinuas representan las relaciones de informacion y las lineas discontinuas con puntos

representan las relaciones de mantenimiento.

2.2 C(lasificaciéon de los CCAA.

La clasificacion de los complejos se realiza de acuerdo a las caracteristicas particulares
especificas.

Dependiendo de las funciones tacticas los CCAA pueden ser: contra aviones, contra misiles
y multifacéticos.

Los CCAA contra aviones estan destinados para.eliminar los blancos aerodinamicos, tales
como los aviones, helicopteros, Misiles de crucero y globos aerostaticos automaticos.

Los CCAA contra Misiles estan designados para eliminar los Misiles balisticos.

Los CCAA multifacéticos estan destinados para eliminar blancos aerodindmicos y Misiles
balisticos tacticos.

Para una DA Optima es necesario disponer de los CCAA con diferentes distancias de

alcance de destruccion. En funcién al alcance de destruccion los CCAA, éstos se dividen en
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los CCAA de largo alcance (mas de 100 Km), de mediano alcance (de 20 a 100 Km) y de
corto alcance (de hasta 5 Km).

Los CCAA pueden ser moéviles o estacionarios. Los CCAA moviles pueden ser transpor-
tados, trasladados ya sea por sus propios medios, como transportados en una carroceria o
conducidos en un vehiculo.

De acuerdo a la cantidad de objetivos atacados simultineamente los CCAA pueden ser de
un canal o de multiples canales.

En funcién al tipo del sistema de mando del Misil los CCAA se dividen en:

o« CCAA con teleguiado

« CCAA con autoguiado

« CCAA con un sistema combinado de mando

Los CCAA con teleguiado cuentan con sistemas que determinan las coordenadas del blanco
y del Misil. Dependiendo de la ubicacion del equipo de mando del sistema de teleguiado,
los CCAA se dividen en sistemas de guiado de mando y sistemas de la teleorientacion
(guiado por medio del haz del Radar).

En los sistemas de guiado de mando, el comando se elabora en tierra y por una linea de

comunicacion se transmite abordo del Misil (Dib. 2.2).

L

Dib 2.2 Principio del funcionamiento del CCAA con teleguiado de mando
1. Equipo de medicion de las coordenadas del objetivo y del Misil
2. Linea de visualizacion del objetivo

3. Linea de mando del Misil
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4. Equipo de transmision de la sefial de mando

5. Equipo de elaboracién de sefiales de mando

6. Linea de visualizacién del Misil

En los sistemas de teleorientacion el Misil todo el tiempo debe estar dentro del haz del ra-
dar que sigue el blanco. El Radar mediante su diagrama direccional, efectua, por ejemplo,
el barrido cénico. Si el Misil no coincide con la bisectriz del barrido (Dib. 2.3a), entonces
la seiial directa de radiacion del Radar recibida abordo es modulada por la frecuencia de
barrido (Dib. 2.3b). Para determinar la direccion de desfase, abordo del Misil debe ser
transmitida la sefial de soporte de barrido (2.3c). La sefial de mando del Misil se forma
abordo por el desfase del Misil de bisectriz de barrido.

Los CCAA con teleguiado cuentan con un equipo de medicion que se encuentra abordo del
Misil. Este equipo permite seguir el objetivo y determinar las coordenadas del objetivo con
relacion al Misil, necesarias para el guiado del Misil al objetivo. El equipo de medicion
puede ser activo, semiactivo y pasivo. En el caso del autoguiado activo, abordo se encuen-
tra el transmisor de radiacion del blanco y el receptor de la seiial reflejada del blanco.

En el caso del autoguiado semiactivo el blanco es irradiado desde la tierra, y la sefial se
reflejada del blanco es recibida y procesada por el Misil. En el caso del autoguiado pasivo,

el Misil recibe la propia radiacién del blanco: radiotécnica, térmica u optica.

Tension f
irradiado

a) 270° ’ b —

Tension
| Soporte R /
180° —>

Dib 2.3 Principio de guiado del Misil por el haz

a. Posicion mutua del misil y del blanco dentro del haz
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Aérea y Defensa Aérea del Ejército de los principales paises desarrollados, tomando como
base su clasificacion segin el alcance destructivo. Esta breve revision debe permitir tener
una idea sobre la diversidad de los principios de disefio y las principales tendencias de
desarrollo de los CCAA.

La clasificaciéon de los CCAA se realiza de acuerdo al alcance, canales por objetivo, movi-
lizacién y otras caracteristicas.

Teniendo en cuenta el alcance de disparo, que en gran medida determina una de las princi-
pales funciones de los CCAA y la distancia de alcance de acciones de combate contra el
enemigo aéreo, posibilidades de realizar maniobras, rango de alturas durante el combate,
los complejos coheteriles se dividen en CCAA de largo alcance, mediano, corto alcance.
2.3.1 CCAA de Largo Alcance.

Los CCAA principales de largo alcance son los complejos “Bomark™, “Haik-Hercules” y
“Bludhaund”.

El complejo “Bomark™ (USA) formaba parte del armamento de la Fuerza Aérea de USA y
Canada. Actualmente ya ha sido retirado, pero los principios analogos de su diseiio se
utilizan en el desarrollo del complejo SLIM.

El alcance destructivo del complejo “Bomark-B” fue de 700 Km, el alcance destructivo vir-
tual del complejo SLIM sera de 1300 Km. El esquema del funcionamiento del CCAA
“Bomark” se presenta en el Dib. 2.5. Después del tramo de lanzamiento 2 el guiado del
misil hacia el blanco se realiza desde los puestos de control en tierra ASU de Defensa
Aérea de USA y de Canada “Sage” (sector de teleguiado 3), después en el tramo final 4 (20
Km) se realiza el autoguiado activo. Se prevé realizar el lanzamiento del Misil del
complejo SLIM desde las rampas reforzadas terrestres o subterraneas y desde los aviones
portadores. El posible aspecto externo del Misil SLIM se muestra en el Dib. 2.6.

De este modo, en estos complejos estan ausentes los sistemas de inteligencia y control de
armamento, y sus tareas son resueltos por los elementos del sistema “Sage”. En realidad
los complejos incluyen sé6lo los misiles y lanzadores, lo cual reduce considerablemente el

numero del personal de mantenimiento y los costos operativos.
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b. Seiial irradiada por el radar recibida por el misil

c. Seiial de soporte de barrido del radar

En los sistemas combinados de guiado los equipos de mediciéon se encuentran tanto en
tierra como abordo del Misil. Ellos pueden funcionar tanto en serie (primero el teleguiado,
y en el tramo final de vuelo- autoguiado) como en paralelo. Uno de los tipos de sistemas

combinados es el teleguiado de clase II (teleguiado a través del Misil, TVM).

C T

Dib 2.4 El principio del funcionamiento del CCAA

con teleguiado de clase II

1. Equipo de medicion de las coordenadas del Misil y del objetivo
Linea de visualizacion del objetivo

Linea de visualizacién del Misil-objetivo

Linea de mando del Misil

Equipo de transmisién de seifiales de mando

Linea de elaboracion de seiiales de mando

S

Linea de visualizacion del Misil

2.3 Caracteristicas generales de los CCAA.
De todo el gran nuimero de los CCAA existentes en los ejércitos extranjeros, analizaremos

los componentes y las caracteristicas de algunos complejos pertenecientes a la Fuerza
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Dib. 2.5 Esquema del funcionamiento del CCAA “Bomark™

Misil “Bomark™
Tramo de lanzamiento
Tramo de teleguiado

Tramo de autoguiado

Radar de alarma temprana

5
6. Estacién de transmision de seiiales
7.

8. PC del CCAA “Bomark”

2

Centro operativo del sistema “Seidge’

Dib 2.6 Miisil del complejo SLIM

25



El complejo “Haik-Hércules” (USA) es utilizado por las Fuerzas Armadas de la OTAN,
Japon y otros paises. El alcance de accion es de 130 Km., la méaxima altura es de 30 Km. El
misil utiliza el sistema de teleguiado de mando. El complejo incluye: uno o dos SRTS,
radar de seguimiento preciso del objetivo, radar de seguimiento preciso del misil, radiotelé-
metro, ocho dispositivos de lanzamiento. La version moderizada del complejo es una ver-

sion moévil. En el Dib. 2.7 se muestra el Misil sobre la rampa de lanzamiento mévil.

Dib 2.7 Misil HAIK HERCULES en la rampa mévil
El complejo “Haid-Hércules” (USA) es monocanal, funciona en cualquier tiempo, es
automatico, con teleguiado de comando del Misil. Se emplea desde 1958. Tiene la capaci-
dad de actuar a velocidades sonicas y supersonicas con alcance de accién de 13 a 160 Km,
y alturas de 1500 hasta 30000 m.
El complejo es una unidad tactica que cuenta con cuatro baterias de fuego. En Estados
Unidos las divisiones son de cuatro a seis por grupo, y en Alemania de dos a tres en un
regimiento.
Una bateria se compone de Radares de busqueda de poca y gran potencia, de seguimiento
del blanco y del misil, radiotelémetro, puesto de comando para el lanzamiento de misiles y
para el guiado de misiles al objetivo, dispositivos de lanzamiento estacionarios o mdviles,
misiles guiados antiaéreos, fuentes de alimentacion, equipos de apoyo. La masa de lanza-
miento del misil es de 4500 Kg. La ojiva del Misil puede ser convencional o nuclear.

Este complejo se considera obsoleto y requiere ser cambiado.
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Dib 2.8 Esquema de los componentes del CCAA “Bladhaund”
1. Puesto de comando
2. Radar tactico de busqueda y de designacion de blanco

3. Radar para iluminar el objetivo

El complejo “Bladhaund” de las fuerzas ammadas de Inglaterra, Austria, Suecia y Suiza tie-
ne un alcance de accién de mas de 80 Km y una altura de 23 Km. En el complejo se
emplean los sistemas de autoguiado semiactivo. En el Dib. 2.8 se muestra un complejo en
el que intervienen: el puesto de comando 1, radar tactico para busqueda y designacién de

blanco 2, radar de iluminacion del objetivo 3, ocho dispositivos de lanzamiento.

2.3.2. CCAA de Mediano Alcance.

El complejo “HOK?” (USA) actualmente es uno de los complejos difundidos en las fuerzas
armadas de los paises desarrollados. Las medidas aproximadas de las zonas de destruccion
del CCAA son en alcance de 1.8 a 35 Km y en altura de 15 m. a 18 Km. El complejo
emplea sistemas de autoguiado semiactivo. Los componentes del CCAA “HOK” se mues-
tran en el (Dib. 2.9). Para mejorar la defensa se ha tomado una serie de medidas. Las fre-
cuencias de las seilales de sondeo del radiotelémetro y Radares de iluminacién de objetivos
son diferentes. El complejo incluye el receptor pasivo de anilisis de la situacion de interfe-
rencias. La frecuencia de barrido de los Radares de pulso y continuo es la misma, lo que

permite presentar la informacién en una sola pantalla. La sefial de sondeo de los Radares de
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iluminacién de objetivos es continua con doble frecuencia modulada. El Misil cuenta con
un canal de recepcién de “cola” de la seiial directa de iluminacién la cual se emplea en
calidad de sefial de soporte en el sistema de seleccion del objetivo por alcance en la cabeza
de guiado. La cabeza de autoguiado cuenta con un sistema de busqueda y captura del
objetivo por velocidad.

El complejo esta preparado para eliminar los objetivos a velocidades soénicas y
supersonicas a alcances de 2.5 hasta 42 Km. de altura y de distancia de 100 hasta 20000 m.

La divisién del ZUR <HOK> cuenta con cuatro o tres baterias de fuego, principal, de servi-
cio y de reparacion.

En las baterias de fuego se cuentan con puntos de mando, dos RLC para localizar los obje-
tivos (a pequeiias y a grandes alturas), dos RLC para detectar los objetivos, seis estaciones
de lanzamiento (dos de entrada), cada una en tres direcciones, direccion del misil al
espacio y otros medios técnicos. La masa de carga del cohete es 580 Kg. La masa de
combate de la carga es de 45 Kg.

En las divisiones de tres baterias el contenido de cada bateria esta constituida por tres
generadores de fuego, y que pueden funcionar simultineamente para tres objetivos.

En los altimos afios en los CCAA <HOK> se han realizado algunos trabajos para elevar sus

caracteristicas combativas y de explotacion denominandose <HOK Modernizado>.

Add 2

Dib. 2.9. Esquema del CCAA “HOK™
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1. Panel de mando

2. Radar para objetivos de altura

3. Radar para objetivos de baja altura

4. Radiotelémetro (puede funcionar en forma conjunta con radares de iluminaciéon de
objetivos)

5. Radar de iluminacién de objetivo

(=)}

. Rampa de lanzamiento (06 dispositivos de lanzamiento)

El complejo “Patriot” (USA) va a sustituir el “Haik Hércules” y el “HOK”. Se considera

que su disefio satisface en una mayor medida las exigencias de 1a DA en los afios 80 por el

criterio de costo-efectividad. Las medidas de la zona de destruccion son las siguientes:

alcance 60 Km. y altura 25 Km. El guiado del Misil al objetivo se efectia mediante el siste-

ma de teleguiado. En el complejo Patriot que se muestra en el dib 2.10. El panel de mando

con computadora procesa toda la informacién necesaria para los CCAA, programa la bus-

queda de blancos, evalua el grado de peligrosidad del blanco, controla los regimenes de

trabajo del radar, prepara los datos para seleccionar el momento de disparo de misiles, for-

ma las seiiales de mando de misiles, en ausencia de blancos permite realizar el control del

funcionamiento del CCAA etc.

La velocidad de procesamiento de datos es cerca de 1 Mega bite por segundo, con una

memoria de 750000 bits. El Radar con antena de fase de rejilla permite lo siguiente:

. Explorar las zonas con sectores de +/-60° por el azimut y de 0-90° por el angulo de
elevacion durante 10 segundos.

« Detectar objetivos a una distancia de 150-160 Km.

« Realizar la identificacion y el seguimiento de hasta ocho objetivos.

. Realizar el seguimiento y guiado de hasta 16 Misiles, de los cuales los Misiles por 5
objetivos son guiados en el tramo intermedio de la trayectoria, y por otros tres objetivos
en el tramo final.

» Recepcion de toda 1a informacién de los misiles.
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Dib 2.10 CCAA PATRIOT
1. Puesto de comando
Radar multifunciones con antena de rejilla

Cinco (5) rampas de lanzamiento con cuatro (4) misiles dentro de sus contenedores

WL N

Contenedor de transporte

La duracién del ciclo de funcionamiento del Radar es de 100 milisegundos igual a 0.1 se-

gundo. La distribucién de este ciclo cumple las primeras tareas mediante el computador

teniendo como base las condiciones del medio ambiente. Las antenas son las siguientes:

Antena principal receptora - transmisora [FAR] con un didmetro de 2.5m.
FAR para la recepcion de seiiales del Misil.
Cinco FAR de compensacion de 16bulos laterales.

FAR del sistema de identificacion.

El Misil ha sido disefiado segin el esquema sin empenaje, posee un motor de dos

regimenes de combustible s6lido RDTT. El misil se ubica en un contenedor, el cual sirve

tanto para el almacenamiento como para su lanzamiento. Después de su fabricacion el

misil se encuentra listo para su lanzamiento y no se requiere de verificaciones
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considerables ni pruebas en las condiciones de campo. La cabeza de autoguiado cuenta con
una antena. El motor funciona alrededor de 10 segundos, acelerando el misil hasta una
velocidad de 1600 m/seg. Las aceleraciones normales reales del Misil estan en el orden de
15al17g.

Los especialistas americanos consideran que el CCAA “Patriot” en comparaciéon con otros
CCAA es 4 veces mayor en su capacidad de fuego, 10 veces mayor por su capacidad antiin-
terferencias y 2 veces mayor por su efectividad de eliminacién de los blancos manio-
brables. Para la operacion de 20 divisiones Patriot se necesita en 8000 hombres menos que
para 20 divisiones HOK. Los equipos del complejo comprenden 238 mddulos analdgicos y
digitales que aumentan la posibilidad de reparacién y disminuyen el costo de explotacion.
El CCAA <Patriot> (USA) es nuevo, cuenta con multiples canales por objetivo del
complejo, emplea radiolocalizacion de multiples funciones con antenas de fase y
reticulares, sistemas de comando teledirigidos, de primer y segundo tipo. Segun la opinién
de los especialistas, el complejo esta preparado para eliminar todos los tipos de CBH,
CCAA balisticas tacticos y tacticos operativos para alcances de 4-6 hasta 60 Km. y a
alturas de 30-60 hasta 25000 m. La cantidad de eliminar objetivos en forma simultanea es
de 100, también puede realizarse de 8 en 8 objetivos. La zona de visualizacién de los
objetivos esta limitada por el sector del azimut de 901°. La antena del azimut puede ser
girada en cualquier direccion.

La division ZUR<Patriot> cuenta con seis baterias de fuego, cada una de las cuales cuenta
con entradas de mando, las entradas de fuego (cuatro secciones por cada dos instalaciones
de lanzamiento, con cuatro ZUR- en total 32 CCAA), las cuales estan protegidas por PRR y
sistemas de servicio técnico. Se considera que los CCAA <Patriot> al contar con grupos

DA aumenta su efectividad de los objetos de combate

2.3.3 CCAA de Corto Alcance.

Los CCAA integran la DA. Su clasificaciéon es muy variada, debido a esto analizaremos

algunos tipos mas difundidos:
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Dib 2.11 CCAA ROLAND 2
Antena del Radar

Antena de Radar monopulso de seguimiento del objetivo y del Misil
Sistema 6ptico y mira IR.
Computadora analégica.

Contenedor de transporte de Misiles

6.y 7. Equipo de transmision de sefiales de mando

El CCAA “Roland-2” (Alemania, Francia) (Dib. 2.11) esta destinado para la DA de fuerzas
moviles en la zona del frente. De acuerdo al punto de vista de los especialistas extranjeros,
es uno de los equipos mas modernos contra blancos a bajas alturas. Las dimensiones de las
zonas de destruccion, en alcance son de 0.5 a 6.3 Km, y en alturade 0.015 a 5.5 Km. Todos
los equipos estan instalados en un chasis de oruga. La localizacion de objetivos se efectua
mediante un Radar Doppler de pulso coherente, provisto de equipos de identificacion. Las
seiiales reflejadas del blanco son identificadas segun el grado de peligrosidad del blanco (la

distancia, velocidad radial y direccion de vuelo). El sistema de guiado del misil al blanco se
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realilza mediante el sistema de teleguiado. Para esto el CCAA cuenta con radar de
monopulso de seguimiento del objetivo y del misil, con un sistema éptico adicional 3, una
mira infrarroja de seguimiento del misil en el tramo inicial de vuelo, una computadora
analoga que emite seflales de mando 4, un equipo de transmision de seilales de mando 6 y
7. A cada lado de la torreta se sujetan pilones con contenedores S de un misil cada uno. El
misil se controla con ayuda timones de gas y posee una carga de combate con espoleta de
destruccién y por aproximacion. El lanzamiento de misiles se realiza cuando el vehiculo de
transporte se encuentra parado con la finalidad de que todos los sistemas de medicion estén
giroestabilizados.

El CCAA <Stinger> (USA) es el complejo con mayor perspectiva para los combates
cercanos y permite eliminar los objetivos a distancias de hasta 4.8 Km y alturas de hasta
1.5 Km. Ellos funcionan con un operador (peso del complejo es de 15 Kg) . Los
principales elementos del complejo se muestran en el Dib 2.12: el misil 1, dispositivo de
lanzamiento y el equipo de identificacion del objetivo 2. El misil es guiado al objetivo

mediante una cabeza de autoguiado laser pasiva o semiactiva.

5

o1 O _
Dib 2.12 CCAA Stinger

1. Misil

2. Sistema de lanzamiento
Para combatir los objetivos que vuelan a gran velocidad y bajas alturas, se emplean otros ti-
pos de armamento antiaéreo. Por ejemplo en Francia es muy popular el complejo”
“CHAVELO* que tiene un calibre de 40 mm. y su capacidad de disparo es de 16. En el dis-

positivo de lanzamiento se ubican 96 tubos. La masa de un misil es de 1 Kg.
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En USA se ha fabricado un sistema mdvil con rayos laser (Dib. 2.13) Durante el tiempo
de prueba de los rayos laser fue eliminado el Complejo Coheteril Anti-Tanque “TOY™. La

bisqueda y seguimiento del objetivo se realiza mediante el sistema IR.

Dib 2.13 — Complejo del sistema laser ( USA)
Los ejércitos de los paises desarrollados cuentan con los complejos coheteriles <Chaparal>
(USA), <Roland-1>, <Roland 2> (Francia, Alemania), <Rapira> (Inglaterra), <Krotal>
(Francia ), <Indigo> (Italia, Suecia) y otros. Dichos complejos se ubican sobre una o dos
unidades de transporte, utilizan los sistemas de teleguiado o de autoguiado IR pasivo y per-
miten disparar al objetivo a distancias de 0.5-2 hasta 10 Km. y alturas de 15 hasta 6000 m.
La bateria <Chaparal> cuenta con tres unidades de cuatro estaciones con cuatro CCAA
cada uno (en total 12 canales de blanco, 48 Misiles).
La bateria <Krotal> cuenta con tres secciones de -fuego, con un equipo de control y de dos
a tres estaciones de lanzamiento monocanales por blanco y bicanales por Misil, con cuatro
Misiles cada una. De esta forma la bateria tiene de seis a nueve canales, 24-36 Misiles.
Los CCAA Portatiles de corto alcance son los medios eficaces de combate contra objetivos
que vuelan a baja altura para la defensa de fuerzas de avanzada.
En las publicaciones extranjeras se comenta que se han creado fuerzas combinadas, que
emplean sistemas teleguiados, Radares, laser, sistemas Térmicos de autoguiado, asi como

el sistema de artilleria de caiiones.
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Tabla 2.1
Principales caracteristicas de los CC.AA. modernos existentes en el mercado mundial

de armamento

A Alcance Altura Velocidad
. ipo de PesdlotakK; 1 olumenns’ D hn
CCAA. | o e l’;‘f{'g'i““‘m e e || =Me [_] Hy (Km) | Vatano '%
idmetrom Dya, [K m]
Kg. H g (K m) Vaisu '%
1. Patriot USA 700 518 0,6839 90 -25 )
91 0.41 1023,6 3 0,06 1600
2. KAWKUSA | 627,3 5,08 0,546 40 18 :
54 0,37 | 11485 15 0,03 918
3. CROTAL 85,1 2,89 0,051 10,3 i, 410
Francia 15 0,15 1666 0,5 0,05 800
4. ROLAND 62,5 24 | 0048 6,2 5,5
6,5 0,16 1295 0,5 0,015 580
S. CP-2 Ruso 2390 10,78 2,117 56 30 1000
196 0,5 1129,1 6 0,10 1200
6. CP-3 Ruso 950 6,1 0,674 25 18 700
60 0,375 1410 2,5 0,02 650
7. CP-5 Ruso 7100 10,8 477 240 40 1200
' ' 240 0,75 1488 12 0,3 1200
8 Mistral- 17 1,8 0,012 6,0 3,0 ;
Francia Y 0,09 1484 0,5 0,015 900
9. Stinger USA 9,5 1,52 0,006 4.8 3,5 340
1,0 0,07 1624 -] 0,5 0,015 700

2.3.4 Complejos de artilleria antiaérea

Los Complejos de Artilleria antiaérea (CAA) consta de medios funcionalmente enlazados,
destinados para la destruccion de los blancos aéreos con proyectiles de artilleria. Estos
complejos comprenden: un equipo de radiorreceptor o estaciones de guiado de cafiones con

equipo de mando de fuego antiaéreo y varias armas antiaéreas con su respectiva municion.
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La efectividad del combate del complejo de artilleria antiaérea, se determina por la
cadencia de disparo (poder de fuego), el consumo promedio estimado de municiones para
eliminar un objetivo en distintas condiciones de tiro, movilidad, seguridad y supervivencia.
La zona de disparo del CAA (Dib.2.14) es la parte de la zona de alcance 4 del armamento
antiaéreo dentro de cuyos limites se garantiza la precision necesaria de tiro, y la municién y

sus elementos destructivos conservan la capacidad de destruir el objetivo.

Dib 2.14 Zona de disparo del CAA

1 - Zona de no disparo; 2 - Zona de disparo; 3 - Zona plana de disparo; 4- Zona de alcance

El corte de la zona de disparo 2 por el plano horizontal MN a una altura dada se denomina
la zona plana de disparo 3, cuyo radio depende de la altura. La zona de no disparo 1
(<embudo muerto>) se forma al girar la rama ascendiente de la trayectoria del proyectil
con el angulo maximo de elevacion.

La cadencia maxima de disparo es la cantidad de disparos que se puede realizar en un
determinado periodo de tiempo, sin perjuicio para la parte material, precision de tiro y

medidas de seguridad.
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Las medidas de 1a zona de fuego y la cadencia maxima de disparo con parametros dados de
movimiento del objetivo, determinan el nimero de disparos que pueden ser realizados por
el CAA contra el objetivo, teniendo en cuenta el consumo promedio estimado para
eliminar el objetivo, es decir la probabilidad de su destruccion.

El fuego consecutivo contra los blancos aéreos es posible cuando el intervalo de tiempo
entre éstos es igual a la duracién del ciclo de disparo o mayor a él.

En los primeros afios de post-guerra fueron fabricados complejos de artilleria antiaérea de
57 mm y de 100 mm .

El CAA de 57 mm esta destinado para eliminar los aviones enemigos a alturas de hasta
5000 m y a velocidades de vuelo de hasta 300 m/seg. El complejo de artilleria esta com-
puesto por cafiones con un peso de 5 toneladas y un alcance de 6 Km. Para disparar a
objetivos aéreos se emplean obuses con masa de 2.8 Kg.

El CAA de 100 mm realiza disparos a objetivos aéreos a alturas de 12000 m, velocidades
de vuelo hasta 300 m/seg. El conjunto cuenta con cafiones con una masa de 9450 Kg. Un
alcance de disparo hasta 21 Km. y capacidad de 14-15 disparos/min. Para disparar contra
objetivos aéreos se emplean granadas de masa de 15.6 Kg.

Uno de los modemos complejos de artilleria antiaérea es el CAA <Gepard> (Alemania) de
35 mmy el CAA <Volcan> (USA) de seis tubos de 20 mm.

El CAA <Gepard> es capaz de destruir objetivos a una distancia de 0,1 a 4 Km y a una
altura de 3000m con una velocidad de vuelos de 350-400 m/s. Su capacidad es de 1100
disparos por minuto, y el tiempo de reaccion es de 6 a 8 segundos.

El CAA <Volcan> esta destinado para eliminar qQbjetivos aéreos a alturas hasta 1500 m y a

velocidades de vuelo de 310 m/seg. La cadencia de disparo llega a 600 disparos/min.

2.4 Efectividad de destruccién y caracteristicas de los CCAA.

La principal tarea del CCAA es eliminar los objetivos o impedir su llegada al objetivo
defendido. La efectividad del cumplimiento de estas misiones puede ser evaluada con
ayuda de diferentes indicadores, los cuales son la probabilidad de destruccion del objetivo,

la capacidad del CCAA, la magnitud de daiio que ha sido evitado, etc.
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Estos indicadores dependen de las caracteristicas del complejo que determinan la calidad
del CCAA en determinadas condiciones de su funcionamiento. Estas caracteristicas son las

zonas de destruccion, lanzamiento y deteccion, seguridad, supervivencia y otros.

2.4.1 Probabilidad de Destruccion.

La destruccién del objetivo constituye una accién compleja que esta formada por las se-
cuencias de acciones simples: deteccién del blanco, eleccién del momento de lanzamiento
del misil calculando que su encuentro con el blanco tenga lugar en la zona de destruccion,
guiado del misil al blanco, detonacién de la carga de combate, eliminacién del objetivo
por los elementos de la c;arga de combate.

El funcionamiento del CCAA en todas las etapas depende de muchos factores espontaneos
que actian en el CCAA, tales como el medio ambiente, comportamiento del blanco,
preparacion del personal, etc. Los acontecimientos enumerados son espontaneos y su apari-

cion se caracteriza por una probabilidad determinada.

Dib. 2.15 Grifico de funciones del CCAA al disparar contra un blanco

Donde: Las condiciones del sistema son:

S: Busqueda, deteccién, seguimiento S4 Destrucci6n del blanco
S, Preparacién de datos para el disparo Ss No destruccion del blanco
S; Guiado del Misil Ss No deteccion del blanco

S, Salida del blanco de la zona de

destruccién
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La dinamica de los disparos del CCAA contra un objetivo puede ser descrita como un pro-
ceso de Markov con tiempo ininterrumpido y con un numero finito de estados. El Grafico
de este proceso se muestra en el Dib. 2.15.

En el estado S; el CCAA realiza la busqueda del objetivo. Al detectar el objetivo el proceso
cambia al estado S, de preparacioén de datos y del misil para el disparo, y si el objetivo no
ha sido detectado, entonces el proceso pasa al estado S¢. Después del lanzamiento del misil
se realiza su guiado al objetivo (estado Ss). Este proceso puede concluir con la destruccién
del objetivo (S4), con la no destruccién del objetivo (Ss), y con la salida del objetivo de la
zona de destruccion (S;). Los estados (Ss) y (S7) al final dan como resultado la no destruc-
cion del blanco, pero por diferentes razones. Por un lado si la no destruccién del blanco
tiene lugar dentro de la zona de destruccién, esto significa que el sistema de guiado del
misil o la carga de combate (espoleta etc.) tuvo fallas en su funcionamiento. Por otro lado,
el blanco, al registrar el lanzamiento del misil, mediante una maniobra puede salir de la
zona de destruccién. Por tal motivo es necesario determinar las exigencias para elegir el
momento apropiado de lanzamiento del misil.

En los procesos discretos de Markov con tiempo interrumpido, la transicién de un estado a
otro puede tener lugar en cualquier momento, pero el tiempo de permanencia en los estados
es espontineo y esta distribuido segin una ley indicativa. Es necesario sefialar que las leyes
de distribucién del tiempo de deteccién, preparacion y vuelo del misil son cercanas a las
normales debido a un gran numero de factores, que provocan su espontaneidad.

Para describir el proceso de Markov es suficiente proponer las intensidades de las transi-
ciones de un estado a otro, es decir el nimero promedio de transiciones por unidad de tiem-
po. La intensidad de la transiciéon es un valor inversamente proporcional al tiempo prome-
dio de transicion de un estado a otro. Por ejemplo, la intensidad de preparacién de datos y

. . . 1 :
del misil para el disparo esta determinado por A, = » donde Tpq- es el tiempo

prep.datos

promedio de preparacion de datos para el disparo, que constituye a la vez el tiempo

promedio de salida del estado S, y el tiempo promedio de transicion al estado S;.
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Algunas veces resulta muy dificil determinar o proponer la estadistica del tiempo promedio
de transicién. Por ejemplo, en el caso de deteccion del objetivo se puede proponer un tiem-
po promedio de permanencia en el estado de busqueda y deteccién. El proceso de busqueda
y deteccién puede finalizar con la deteccién del objetivo con una probabilidad Py y con la
no deteccion del objetivo por diferentes causas con una probabilidad (1-Pge ). En este caso
la intensidad de transicién debe ser propuesta como una relacién de probabilidad de transi-

cion hacia el tiempo promedio de permanencia en el estado de donde se realiza la transi-

cion. Por ejemplo, la intensidad de deteccién 4,, = -2, donde Ty es el tiempo promedio
det

que toma la busqueda y la deteccién del objetivo, es decir, el tiempo promedio de perma-
nencia en el estado S;. El valor inverso a A;; constituye el tiempo promedio de deteccion,

es decir, la transicion al estado S,.

La intensidad de las transiciones se muestra en el grafico 2.15, y toma la siguiente forma:

P, P,
Ain == Ay ="
Tdet 7:151
1 F, dicional
AR = . — _condicional . s
2 Tprep.dar 134 Twelo (2 1 )
1=F 1
Ag = condicional . '1’37 = 3
s T, P Tpenmmem:l'a |

Donde:

P, s.on -  Eslaprobabilidad condicional de destruir el objetivo bajo la condicion de
que el objetivo ha sido detectado'y el encuentro del Misil con el blanco se

hace efectivo en la zona de destruccién.
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ed T, .. - El tiempo promedio que se emplea para detectar el objetivo, prepa-

det ¥ permanencia > “ vuelo
rar los datos y el Misil para el disparo, y el vuelo del Misil
respectivamente.

AT L Es el tiempo promedio que queda después del lanzamiento del Misil, para

la permanencia del blanco dentro de la zona de accién del CCAA
La permanencia del proceso descrito en el grafico del Dib. 2.15 en un estado dado en
cualquier momento del tiempo después del inicio del trabajo, es un acontecimiento
espontaneo. Las probabilidades de la permanencia del proceso en cada estado en un

momento ¢, se determinan con las ecuaciones del Kolmogorov :

Py =4 + 26 )R (), P (0)=1;

Py = Anp,(t)+ A,p, (), P,(0)=0; :

Py = (A + Ay + Ay )Py (£)+ Az p, (1), P,(0)=0; (2.2)
p4='?'34p3(’); P4(0)=0-

Anal6gicamente se puede escribir las ecuaciones también para los estados restantes. En la
parte izquierda de las ecuaciones se anotan las velocidades de variacion de las probabilida-
des y en la parte derecha se anotan los productos de multiplicacién de las intensidades de
transiciones por la probabilidad de permanencia en el estado desde el cual se realiza la
transicion, y para las flechas que salen de un estado se emplea el signo menos (-), y para la
flechas que entran en un estado se emplea el signo mas (+) (Dib. 2.15).

Para resolver el sistema de ecuaciones (2.2) es necesario determinar la probabilidad P4(t),
cuyo valor establecido es la probabilidad de destruccién, y el tiempo de determinacién de
P4(t) es el tiempo promedio de salida del proceso del estado anterior S3 con la condicién de
que el inicio de trabajo se realiza del estado S,. Designaremos este tiempo como Tjj.
Transformando el sistema de ecuaciones (2.2) segun La Place y teniendo en cuenta la
relacion P4y se puede obtener lo siguiente:

ApArn A
P(P"’Aa.s""las'*'la?xp‘*'lnxp*"llz+116) (2.3)

P(p)=
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Teniendo en cuenta las relaciones (2.1), se determina la probabilidad de destruccioén:

Prpic =1im pP,(P)= PauPouus .

vuelo* condictonal * (24)
D :
onde : ” Tmm’m
. ATpennanencta + Tvuela g (25)

Donde:

P... - Es la probabilidad del encuentro del misil con el objetivo en la zona de

destruccién que depende del momento de lanzamiento del misil y del comporta-
miento del objetivo después de lanzamiento del misil. Los factores en la
formula 2.4 determinan la calidad del funcionamiento del sistema de
reconocimiento de la situacién darea, sistema de control de fuego y sistemas de

guiado y detonacién del misil respectivamente. El tiempo promedio 7;; de
salida del proceso del estado S, se puede determinar sobre la base de la

evaluacién integral lineal de calidad del proceso transitorio P, (t).

»~0dp| P, (2.6)

- Es el valor establecido de la probabilidad P, (t) que se determina mediante la

Doﬁde:
P,

ay
relacién 2 4.
Colocando en la ecuacién 2.6, los valores 2.3 y después de realizar algunas transformacio-

nes considerando las relaciones 2.1 y 2.4, se pueden encontrar 7;; .

i {d

vuelo A Tpem

Y.y (.7)

le = Tde: +Tpd *

Conociendo el tiempo promedio de salida del estado Ss, se puede determinar el tiempo pro-

medio necesario para la destruccién del objetivo.:

i
Pn’c.rtmc
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Si el fuego contra el objetivo cesa después de su salida de la zona de accién de CCAA,
entonces el 7;; determinara el tiempo promedio empleado para disparos contra un objetivo,
denominado el ciclo de disparos. Pero generalmente el guiado del misil al blanco continua
hasta la detonacién del misil sin importar si el blanco se encuentra dentro de la zona de
destruccién o no. Por tal motivo el tiempo promedio empleado para disparar contra un
objetivo, es decir el ciclo de disparo, puede determinarse de la siguiente forma:

=T * T Tou 2.8)
De la formula 2.7 se puede ver que el Tj; es igual al ciclo de disparo en el caso de

AT, >>T, 5.

Los sumandos en la parte derecha de la ecuacion 2.8 caracterizan el tiempo necesario para
el cumplimiento de las tareas por el sistema de reconocimiento de situacion aérea, sistemas
de control de fuego y de lanzamiento del misil, sistema de guiado y detonacién del misil
respectivamente. Para los determinados CCAA el ciclo de disparo puede incluir algunos
otros consumos de tiempo.
Los primeros dos sumandos en el ciclo de disparo (2.8) determinan el tiempo promedio
desde el inicio de la deteccién hasta el lanzamiento del misil, denominado el tiempo de
reaccion del CCAA:

Tp =T +T,, (29)

Durante el proceso de combate es necesario tratar de acortar el tiempo de reaccién, lo cual
permite elevar la capacidad del CCAA frente al ataque del enemigo y acortar el tiempo

para impedir que el enemigo organice un contraataque.

2.4.2 Zona de lanzamiento del misil y zona de destrucciéon del blanco.

La zona de destruccién del CCAA es la parte del espacio alrededor del CCAA, dentro de la
cual se garantiza la destruccién del objetivo con una probabilidad no menor de la
programada. La zona de destruccion tiene como regla general, una configuracion compleja
que se muestra en el Dib. (2.16). El sistema rectangular de coordenadas OLHp, dentro de la

cual se ubica la zona de destruccién, se denomina la zona de pardmetros y se orienta
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mediante el eje OL al encuentro y en paralelo al rumbo horizontal del objetivo Vpuance kariz.
En este sistema de coordenadas, H - es la altura del vuelo del objetivo, L es el alcance, “p”’
es el parametro de rumbo. Al diseiiar la zona de destruccién en el sistema de coordenadas
se tiene que considerar la influencia del parametro del rumbo del objetivo en la exactitud
de guiado y en las condiciones de funcionamiento de la espoleta de aproximacion.

El limite lejano de la zona de destrucciéon estd determinada por las posibilidades de
deteccion del objetivo o por la capacidad de vuelo o maniobras por parte del misil. Esta
limitaciéon es condicionada por el alcance real (alcance aire-tierra) hasta el limite lejano
I limite tejano.

El limite cercano de la zona de destruccion es condicionada por la necesidad de corregir
errores de posicién del misil o errores en direccién del vector de velocidad del misil, provo-
cados por las turbulencias que actiian sobre el misil durante el lanzamiento y en el tramo
inicial no guiado de vuelo. La distancia hasta el limite cercano es condicionada por el
alcance real I'iimite cercano-

El limite superior de la zona de destruccién esta determinado por la altura H..4 y por la
relacién de las sobrecargas necesarias y reales del misil. El limite inferior de la zona de
destruccion H,,, esta determinado por la influencia de la tierra en la exactitud de medicién
de coordenadas del objetivo y en las condiciones del trabajo de la espoleta de aproximacién
del misil. Se puede sefialar que la calidad del trabajo del sistema de guiado y detonacion
del misil influyen considerablemente en las dimensiones de 1a zona de destruccion.

Para la destruccién del objetivo, el lanzamiento del misil debe realizarse con tal calculo
que el encuentro misil con el objetivo tenga lugar en la zona de destruccion.

La Zona de lanzamiento del CCAA es el espacio ubicado alrededor del CCAA, dentro del
cual se encuentra el objetivo en el momento de lanzamiento del Misil, para que el Misil se

encuentre con el objetivo en la zona de destruccion.
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Zona de destruccion del
blanco en volumen

| J

Blanco horizontal

ﬁ.-

N.

Dib 2.16 Ejemplo del volumen de la zona de destruccion

Para encontrar los limites de la zona de lanzamiento, es necesario desplazar los limites de

la zona de destruccion al encuentro del blanco a una distancia que cubre el blanco durante

el vuelo del misil hasta un punto programado de la zona de destruccion. En el Dib. 2.17 se

muestra las secciones de las zonas de destruccion y lanzamiento ( con Hyape,=const ). Co-

mo se observa en este

dibujo las distancias del desplazamiento hasta el limite cercano y

lejano de la zona de lanzamiento, pueden ser determinadas mediante las siguientes formu-

las: P A
Zona de destruccion en el
lano
v, t P
b Ilanzl - Vb tlznﬁ
Blanco A Vi Blanco
I ( | | : D
| | r,
| blanco
T S S O TR S
Limite ’ L L, / L
cercano k /
~N
h -/

Dib 2.17 Secciones horizontales de la zona de lanzamiento y de la zona de destrucciéon

L,=L,+V,t,;

2.10
Llc ~ Llc £ < Vbtvl ( )
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donde :
Lyy L, - Esla distancia del desplazamiento hasta el limite lejano y cercano de la
| zona de destruccion respectivamente.
Tvi yTv2 - Es el tiempo de vuelo del misil hasta el limite lejano y cercano de la
zona de destruccion respectivamente.
La distancia real hasta el limite lejano de la zona limite de lanzamiento se puede

determinar mediante;:

2 2
ry= \/Lu . H '+ P (2.11)

Para permitir el lanzamiento del misil cuando el blanco se encuentra a esta distancia, es
necesario iniciar la detecciéon del blanco un tiempo antes, siendo este tiempo igual al
tiempo de reacciéon del CCAA Tg,

El espacio en el que CCAA debe efectuar la busqueda y deteccion del blanco, se denomina
zona de vigilancia del CCAA. Las dimensiones necesarias para esta zona se pueden deter-

minar mediante la siguiente ecuacion:

L esiwe = Latanz VoL onisit - 2.12)

Analégicamente se puede programar las exigencias al alcance del CCAA:

Ldetec 2 Ldlanz =1 V(,Tpd . (2.13)

Si esta desigualdad no se cumple, entonces debido al sistema de reconocimiento de situa-
cion aérea se reduciran las dimensiones de la zona de lanzamiento y de destruccion.

De las ecuaciones 2.10 - 2.13 se puede determinar que las caracteristicas de la zona de des-
truccidn son caracteristicas iniciales para las exigencias a las dimensiones de la zona de
lanzamiento y de vigilancia.

2.4.3. Indicadores de efectividad y caracteristicas de los CCAA.

La efectividad de destruccién en el blanco caracteriza la efectividad del fuego del CCAA

contra un objetivo. Para evaluar la efectividad de defensa contra un ataque aéreo, el indi-
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cador mas importante es la capacidad de fuego del CCAA, la cual se puede determinar
como un nimero promedio de objetivos destruidos en una unidad de tiempo. Este indicador
depende del tiempo que se requiere para atacar un blanco, probabilidad de destruccion de
blancos y caracteristicas de ataque del enemigo. Para excluir la caracteristica de ataque de
blancos, analizaremos primero la capacidad real, es decir la maxima posible del CCAA, la
cual se consigue cuando en la zona de accion del CCAA hay una permanente presencia de
blancos.

Supongamos que un CCAA en un tiempo determinado # lleva a cabo permanentemente
acciones de combate. Durante este tiempo ha sido atacada la cantidad N, de blancos y ha
sido destruida la cantidad N; de blancos. (Los blancos atacados son aquellos que el CCAA
intentd destruir). Entonces el nimero promedio de blancos destruidos en una unidad de

tiempo, puede ser determinado como:
Ho = —=: (2.14)

Al dividir el numerador y el denominador de la parte derecha de esta ecuacion en N, la

ecuacion 2.14 se transforma en la siguiente:

P

destruc__
k4

/j —
1 (2.15)
Donde:

Pyestuc. - €s la probabilidad de destruccion del blanco,

Ty - es el tiempo promedio que se requiere para disparar a un blanco.

La maxima capacidad de fuego se determina mediante la ecuaciéon 2.15 que se garantiza
con la permanente presencia de blancos en la zona de acciéon del CCAA. Durante los
ataques reales, el CCAA permanecera inactivo durante un tiempo debido a la ausencia de
blancos. En este caso la capacidad de fuego de un CCAA monocanal se determina

mediante la siguiente ecuacion:

u = fsks, (2.16)
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Donde:
ks - Es el coeficiente de actividad del CCAA que se determina una fraccién promedia

de una unidad de tiempo durante la cual el CCAA esta en operacion.

Si los blancos ingresan con poca frecuencia a la zona del CCAA, entonces la mayor parte
del tiempo el CCAA estara inactivo y el coeficiente k3 tiende a 0. Si en la zona de accién
del CCAA siempre existe presencia de blancos, entonces k3;=/. El coeficiente de actividad
puede ser hallado en base a la teoria de los sistemas de servicio en masa (SSM). Durante
su operacién el CCAA es un sistema de servicio en masa con una cadena de blancos cuyo
tiempo de permanencia dentro de la cadena es limitado. Las caracteristicas del SSM son las
siguientes: la intensidad de llegada de blancos, es decir el nimero promedio de blancos A,
que ingresan a la zona de accion del CCAA en una unidad de tiempo, la intensidad de ser-
vicio Ao, el tiempo promedio de permanencia de blancos en la cadena o en la zona de
accion del CCAA Tp.,man. (0 la intensidad de salida de blancos de la zona de accién del

1

CCAA 4, =———).

2 Ao+ Ay Ag+245 A+ (i-1)Ay Ag+idy Ao+ (N-1), A, + Ni,
Dib. 2.18 Gréfico de actividad del CCAA durante el ataque

El tiempo promedio de la permanencia del objetivo en la zona de accion del CCAA se
calcula desde el momento del ingreso del blanco en la zona de vigilancia del CCAA y

termina con la salida del blanco de la zona de lanzamiento, se determina mediante la for-

mula 2.12:

Tperm = Tdct 4= Tpd + Tperm.b.z.lam

Donde:

Tperm. bz1anz - Es €l tiempo promedio de permanencia del blanco en la zona de lanza-

miento y es igual a:
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REPEED T 2.17)

La intensidad de servicio de blancos es inversamente proporcional al tiempo promedio de
servicio Tp. Si el fuego contra el siguiente blanco se inicia solo después de la detonacion
del Misil y evaluaciéon de los resultados del fuego contra el blanco anterior, entonces el
tiempo promedio de servicio coincide con el ciclo de disparo. El tiempo promedio de
permanencia del blanco en la zona de accion CCAA Tp.rman. a diferencia de ATperman
indicado en el parrafo anterior, se calcula desde el momento de ingreso de blancos a la
zona de vigilancia del complejo. La dindmica de operaciéon del CCAA como sistema de
servicio en masa puede ser explicada mediante los procesos de Markov con el numero
finito de estados.

En el Dib.2.18. se muestra la operacién del CCAA monocanal durante el combate. El esta-
do S, significa que dentro de la zona de acciéon del CCAA se encuentra el nimero i de blan-
cos, de los cuales un blanco es atacado y los i-1 son los blancos que se encuentran en es-
pera. Se supone que los disparos al blanco se realizan hasta el final con las caracteristicas
que se han descrito en el parrafo 2.3.4. Por eso se eliminan sélo los objetivos que se
encuentran en espera, pudiendo ser el primero, el segundo, o cualquier otro objetivo, y la
intensidad de eliminacién de los objetivos es igual al producto de multiplicacién del
numero de objetivos en la cadena por la intensidad de eliminacion A.siminacion.

Para determinar la capacidad de rendimiento es necesario determinar el coeficiente de ope-
racion. Por eso en base al grafico presentaremos la formula de Kolmogorov para probabili-

dades de permanencia del CCAA en cada uno de los estados indicados:

_Z‘poy +A’0‘Ply = 0’
—(A+2)B, + AP, + (2 + A5)P,, = 0; (2.18)

.— [/1 +;I‘0 + (l_ ljj‘ﬁjp;y I+ (A‘O + iﬂ'b-)})nrly Al Z’Pi—ly o O'
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De estas ecuaciones se puede expresar todas las probabilidades a través de Py tomando en

cuenta la ecuacién estandar

P, =1,
i-0 (2.19)
se puede hallar:
a’ a” -
@ =[”“*ﬁ*'"*(1+ﬂxl+zﬂ)..[1+(N—l)ﬂ]] ’ (2.20)
Donde:
A A
a= l_o; B= z_f

La probabilidad Py, determina la fraccion promedia de 1a unidad de tiempo durante la cual
el CCAA se encuentra inactivo.

k. =1=F,. (2.21)
La intensidad de servicio de los blancos A,depende del tipo de CCAA. Por ejemplo para
CCAA con autoguiado activo o pasivo el servicio del blanco puede concluir después del

lanzamiento del misil. Para los CCAA con teleguiado o autoguiado semiactivo el servicio
de blanco se realiza hasta el final del disparo y de evaluacién de los resultados del disparo.
En este caso se puede decir que Ao= 1/ Thtanco-

Cuando se tiene B = 0, es decir con 45>> A8 0 Tperman>>T, la parte derecha de la formula

(2.20) se reduce a una progresioén geométrica, lo cual permite presentar la siguiente forma:

(2.22)

i a enelcaso .,a(l;
*" 11 enelcaso a21.

En el caso de que S — 0 0 Therman<<Ts, en la formula (2.20) se puede omitir todos los

sumandos, a excepcion de los dos primeros y obtener lo siguiente:

ky=——. (2.23)
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Las ecuaciones (2.22) y (2.23) representan el valor mayor y menor del coeficiente de opera-
cion.
En el Dib.2.19 se muestra la dependencia del coeficiente de operaciéon de o para diferentes
valores de B. En el caso de que 3>>1, entonces podemos omitir las unidades en los deno-
minadores de la férmula 2.20, y entonces el coeficiente de operacién toma la forma
siguiente:
s e

TR Pl (2.29)
Generalmente el tiempo promedio de permanencia del blanco en la zona de accién del
CCAA supera el ciclo de disparo, es decir f>1, y en este caso la ecuacion 2.24 es bastante
aproximada. Para encontrar la capacidad de fuego del CCAA es necesario introducir la
expresion respectiva para el coeficiente de operacion, en la formula 2.16 y considerar la
rela-ci()n (2.1-5). Podemos sefialar que a mayor tiempo de permanencia de los blancos en la
zona de accion del CCAA (B = 0) y con poca intensidad de ataque del enemigo A<0, todos
los blancos seran atacados, y la capacidad de operacién sera igual a Apgesewc. Cuando A> A4,
el CCAA se encuentra en el estado de saturacion con una capacidad de operacién igual al

rendimiento del complejo Pgsruc Ao. Cuanto mayor sea la intensidad de ataque del enemigo

A, tanto mayor sera la cantidad de blancos que evadiran el complejo.

[
P
0.6 /A/

04
0.2 %
0 1 2 3 4 a

Dib.2.19 Dependencia del coeficiente de operaciéon de los parametros

\\c
\
3

Nl

adimensionales a para distintos valores 3 .

51



Con Ay = I/Tys y A=1/Trp, y el coeficiente de operacion determinado por la relacion 2.24,

la capacidad de fuego del CCAA sera igual a:

P,

= destruc 2’

=S A (2.25)

En base al analisis de la formula 2.25 se puede seiialar que el aumento del 7., provoca el
aumento de la capacidad de fuego del complejo. Con el crecimiento del ciclo de disparo 75,
la capacidad de fuego del CCAA disminuye aunque el coeficiente de operacién aumente.
La metodologia analizada de determinacion de la capacidad de fuego es aproximada, ya
que no esta tomando en cuenta la multiplicidad de fases del servicio del blanco. Para
efectuar un analisis mas riguroso es necesario considerar el sistema de vigilancia, el
sistema de control de fuego y de lanzamiento del misil, el sistema de guiado y detonacion
del misil; como instrumentos independientes en sucesion.

La Canalizacion de los CCAA para uno o varios objetivos se determina por su capacidad de

disparar en forma simultanea contra cierta cantidad de objetivos.

Dib 2.20 Zona de deteccion y lanzamiento del CCAA
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Un CCAA es monocanal cuando es capaz de realizar el ataque simultianeo contra un solo
blanco, y es multicanal cuando es capaz de realizar el ataque simultineo contra 7.

La duracioén del ciclo de disparo, el tiempo de recarga de los dispositivos de lanzamiento y
de preparacion de los misiles para el lanzamiento, determinan la capacidad de las unidades
de realizar el ataque sucesivo de los blancos.

El ciclo de disparo es el conjunto de operaciones de combate del CCAA realizadas durante
el ataque de un blanco. El ciclo de disparo incluye el tiempo de preparacién para el lanza-

miento /., y €l tiempo necesario para el disparo contra el objetivo:

t, =t, +z(n=1)+1_,, (2.26)
Donde:
t{, - esel tiempo de vuelo del Misil hasta el punto de encuentro, en segundos.
T - es el intervalo de tiempo entre los lanzamientos de los Misiles en secuencia,
en segundos.
n - cantidad de Misiles en secuencia, unidades.

teval - tiempo empleado para la evaluacion de los resultados del disparo, en segin-
dos.
El tiempo de recarga de los dispositivos de lanzamiento y de preparacion de los misiles

para el lanzamiento, influye en el rendimiento del complejo, si:

T = Vo 7,, (2.27)
n
Donde:
N, -es la cantidad de misiles por dispositivo de lanzamiento para un determinado

canal del CCAA.

La capacidad de fuego del complejo (cantidad de disparos por una unidad de tiempo) deter-

mina la densidad del fuego antiaéreo P., durante la defensa contra los ataques del enemigo

aéreo:
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% — para un canal del objetivo CCAA;
g 3

Fy

K/Tb - para multiples canales del objetivo CCAA,

Donde:

K - cantidad de canales para objetivos en el complejo
Si el proceso de operacion del CCAA multicanal incluye las operaciones secuenciales con

una duracién de 7., = T%( , entonces :

Eor= ; (2.28)

tmsx op

Donde:

! max oper — €S la duracion maxima de una operacién secuencial de combate.

La capacidad del canal del CCAA de realizar un ataque sucesivo contra un mismo blanco

con n cantidad de Misiles se determina mediante la siguiente relacién:

tnoan.p:n disparo i t(n T 1) 2 Tlanz > (229)

Donde:
Tz - s el tiempo de permanencia de objetivo en la zona de lanzamiento, en segin-

dos.

La movilizacién es la propiedad del complejo de permitir el cumplimiento de las tareas de
combate con realizacién de maniobras y reagrupacion de fuerzas de combate, la cual se de-
termina por el tiempo de despliegue y repliegue, versatilidad, reserva de marcha y veloci-
dad maxima de movimiento, la capacidad de disparar en movimiento y la capacidad de ser
transportado.

De acuerdo al grado de movilizacién los CCAA se dividen en estacionarios, semi-estacio-
narios y méviles (con movimiento propio, remolcados y portatiles).

La efectividad del disparo es la medida de concordancia del resultado del disparo, con la de
la tarea asignada. Las tareas para cada disparo por separado constituye la eliminacién del

objetivo. La eliminacion del objetivo aéreo, es la destruccion o dafio ocasionado, que per-
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mite la defensa del objetivo de la fuerza amiga. Los indicadores de efectividad del disparo
son los siguientes: en el caso de un objetivo aislado es la probabilidad de su destruccion, en
el caso de un grupo de objetivos es la estima matematica de la cantidad de los medios de
ataque del enemigo a batir.

Sin considerar el dafio:
P,=1-(-R), (2.30)
Donde:
P, - esla probabilidad de destruccion de un objetivo por n cantidad de misiles.
P, . eslaprobabilidad de destruccién de un objetivo por un misil.

n - consumo de misiles al disparar al objetivo.

Matematicamente la estima del nimero de los medios de ataque del enemigo en el caso de

disparar a un grupo de objetivos aislados, es la siguiente:

N
M, =3 Py (2.31)
i=1

Donde:
N - cantidad de blancos atacados por CCAA.

La efectividad de disparo al objetivo depende de muchos pardmetros del CCAA, asf como
de las caracteristicas del circuito del guiado, de la carga de combate de la espoleta del
misil, wvulnerabilidad del objetivo, parametros de su movimiento, presencia de
perturbaciones, maniobras, etc.

Los modernos CCAA deben contar con alta efec;tividad de disparo a los objetivos en difi-
ciles condiciones de la situacion (cuando se tengan fuertes perturbaciones radio
electronica, pequefias superficies reflectoras efectivas del objetivo, acciones en todos los
rangos de altura, maniobras de los medios de ataque del enemigo, etc)

La Seguridad de los CCAA, es decir la capacidad de funcionamiento sin presentar fallas, se
caracteriza principalmente por el tiempo promedio de funcionamiento sin fallas y el

tiempo que demanda el restablecimiento de su operatividad. Para evaluar la efectividad de
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la DA, se toma en cuenta el coeficiente de seguridad de operacién K,,.,, coeficiente de
disponibilidad para el combate Kap,m, del CCAA. El coeficiente K., significa la
probabilidad de un normal funcionamiento del CCAA durante el combate, y el coeficiente
Kaipon significa la probabilidad de su disponibilidad para el combate en cualquier momento.
La Supervivencia del CCAA es la capacidad de mantener las acciones combativas y recu-
perarse en forma rdpida bajo accién del fuego enemigo, y se determina por las caracte-
risticas estructurales de los principales elementos del CCAA, su distribucion en el terreno,
la capacidad de su funcionamiento auténomo, la capacidad de auto-defensa, movilizaciéon
del complejo, etc.

Los indicadores tacticos de la supervivencia de los CCAA pueden determinarse como el
numero promedio de disparos a los objetivos (medios de ataque del enemigo destruidos)

hasta su destruccién por el enemigo.

2.4.4. Prevencion del daiio.

Anteriormente hemos analizado los indicadores de efectividad, pero no hemos considerado
el grado de peligrosidad de los objetivos ni el cumplimiento por el CCAA de la tarea de
combate en el caso de impedir la llegada de los medios de ataque del enemigo hacia el
objetivo de fuerza amiga. Debido a esto la prevenciéon del dafio como uno de los
indicadores de efectividad, se utiliza ampliamente durante la eleccién de las caracteristicas
del CCAA y asi como durante la distribucién de objetivos y la eleccién del momento de
lanzamiento del misil.

El daiio que pudiese ser ocasionado por el enemigo a un objetivo de la fuerza amiga, puede
ser caracterizado por la probabilidad de destruccién del objetivo de la fuerza amiga. En
este caso el daiio evitado es la disminucién de la probabilidad de destruccién del objetivo
amigo debido a la accién del CCAA.

El uso por parte del medio de ataque del enemigo de diferentes tipos de fuego, depende de
la distancia hacia el objetivo amigo. Debido a esto la probabilidad condicional elemental
de destrucciéon del objetivo amigo (en ausencia de acciéon del CCAA) se determina
mediante la siguiente formula:
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deestmc.del b condic — w(}/b }z’rb' g

(2.32)
Donde:
@ (Y) - esla ley diferencial de coordenadas de destruccion del objetivo amigo.
Y - es distancia del objetivo amigo hasta el blanco enemigo.

Teniendo en cuenta que el alcance de accién del blanco enemigo se encuentra en intervalo
de [, 0], e integrando la ecuacién 2.32, podemos hallar la probabilidad de destruccién del

objetivo amigo: A
Bsas _[ a;(r,;)drb'..

Si el CCAA realiza disparos contra el blanco enemigo, la probabilidad de destruccién del

objetivo amigo se determina por:

0
Pcsruc.obj contic = I a’(" ) Il S e )]d",, . (2:32)

En calidad del dafio evitado se puede tomar la disminuciéon de la probabilidad de destruc-

cién del objetivo amigo, provocado por la accién del CCAA:

0
AP destruc.obj = 'Pdwuc el P destruc.obj = Iw(r l; )Pdmc (I' b Mr b.‘ . (23 4)

—

La probabilidad de destruccién del objetivo amigo por el ataque de N, cantidad de blancos

enemigos, se puede expresar mediante la siguient'é férmula:

Ng

et H (1 i o )’ (2.35)

=1
donde:

Paestovj i - €s 1a probabilidad de destruccién del objetivo amigo por el blanco ene-

[T¥Eil

migo “i".
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El célculo de la disminucion de la probabilidad AP4..s €n este caso se dificulta. Por eso
para determinar el dafio evitado podemos establecer lo siguiente:
AY =N2Aaestmc.olj.i
-1 (2.36)
donde:
AP gesouc.onii - Es la disminucion de la probabilidad de destruccion del objetivo amigo
por el blanco enemigo “i”, la cual se pueden determinar mediante la

ecuacion 2.9.

El indicador de efectividad, determinado mediante la formmula 2.36, puede ser empleado pa-
ra determinar el grado de peligrosidad del blanco enemigo, l1a secuencia 6ptima de disparos

a los blancos enemigos, la calidad de funcionamiento de los sistemas del CCAA.

2.4.5. Eleccidon de las dimensiones de la zona de destruccidén.

El ahélisis de efectividad ha demostrado que las dimensiones de la zona de destruccién
constituyen las caracteristicas tactico-técnicas iniciales principales del CCAA. Su eleccién
se determina por las funciones tacticas del CCAA. De este modo los CCAA que protegen
los objetivos cerca de un limite fronterizo, donde son posibles los ataques masivos del
enemigo, deben poseer la maxima capacidad. Los CCAA que protegen los objetivos a una
distancia mayor de la frontera dentro de nuestro territorio deben poseer las mejores
caracteristicas segin el criterio de “efectividad-costo”, y la capacidad de cobertura en el
limite que supera el radio de accion del enemigo.

Analizaremos la posible metddica de eleccion de los parametros de la zona de destruccién
mediante estos criterios.

Si la capacidad del CCAA se determina por la formula 2.25, es evidente que con el
aumento de las dimensiones de la zona de destruccién, crece el tiempo de vuelo del Misil,
y como consecuencia aumenta el ciclo de disparo. Esto conlleva a la disminucién de la
capacidad del CCAA. Pero ademas de esto, en el caso de grandes dimensiones de la zona
de destruccién, aumenta el tiempo de permanencia del blanco dentro de la zona de accién

del CCAA, esto conlleva el aumento de la capacidad de fuego del CCAA. Como
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consecuencia se puede hallar el valor 6ptimo de la profundidad de 1a zona de destruccién,
con el cual la capacidad de fuego es la maxima. Considerando el limite cercano de la zona
destruccién como un valor muy pequeiio, el tiempo de permanencia y el ciclo de disparo se

puede determinar mediante las siguientes formulas:

T perman ® Ty ol {5 +—r"—"+i'—;
Vb Vb VM
. (2.37)
T, =T, +-%-,
M
Donde:
Ty - Es el tiempo de reacciéon del CCAA.
VM y Vs - Esla velocidad promedia del Misil y del objetivo respectivamente.

S1 efectuamos las operaciones de diferenciacién con la ecuacién 2.25 por r;, teniendo en
cuenta las relaciones 2.37 e igualando la expresiéon obtenida a cero, podemos obtener la

2t Vb
v v, Vs (2.38)

ecuacion siguiente. e
e

permon

Al efectuar el logaritmo de la parte izquierda y de la parte derecha obtenemos la ecuacion.

(2.39)
Toperm = %In(m +1)
donde:
m=Yu.
Vb

Agregando las relaciones 2.37 a la ecuacién 2.39 y resolviendo la ecuacién obtenida con

relaciéon a 7y, , podemos hallar el valor 7j,:

Vs

1
3 I o
8o [11"('"*) P]m+l (2.40)
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Esta ecuacion determina la profundidad de la zona de destrucciéon permitiendo la maxima
capacidad de fuego del CCAA. Supongamos que ¥V = 0,3 Km/s ,Tg = 10s, m = 4, A=1/30
aviones/seg. Colocando todos estos valores en la formula 2.40, obtenemos 7;,=9 Km.

Este ejemplo demuestra que generalmente contra los objetivos aeronauticos
convencionales el CCAA de poco alcance tiene una mayor capacidad de fuego. Con la
disminucién de “m™ y con el aumento de la intensidad de vuelo A, la profundidad de zona
de destrucciéon debe disminuir. Esto trae como consecuencia la disminucién de la
capacidad del CCAA. La capacidad de defensa se caracteriza por la cantidad necesaria de
CCAA para la organizacién de la defensa circular del objetivo amigo o para la defensa de

una franja del frente. En este caso, cuanto mayores son las dimensiones de la zona de
destrucciéon r;., tanto menor sera el nimero necesario de CCAA, pero crece el costo de

cada CCAA y de toda la agrupacién en conjunto.
Para la cobertura de la ciudad de Lima es necesario y suficiente escoger dos CCAA

multicanales de mediano alcance. Para estos CCAA el nimero promedio de blancos que

entren en su zona de accién por unidad de tiempo, debe ser igual a 4 = f%(_) de aviones por

segundo con una reaccion del CCAA Tx=5 segundos y velocidades del blanco Vgy,,.,=700

N

m/s'y del misil Vy,=1400 m/s (m= T/i=2). Entonces la profundidad de la zona de
b
destruccion sera la siguiente:
1 ~._ 1400
R, =| —1In(2® +1)=5 | —=54/m
& 1 ( ) 2+1
120

Vamos a considerar que r;;=50 Km, entonces el tiempo de permanencia y el ciclo de dispa-

ro del CCAA se determinan por:
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i) =TR+&+ﬁ=5+ﬂ+ﬂ=112seg
Ve Vy 0,7 L4

R
Te="Te +V—”=5+35,7z41seg

M

Supongamos que la defensa circular de un objetivo aislado (Dib. 2.21) esta organizada por

una agrupacion de n cantidad de CAAS. Se elige generalmente un limite de cobertura

Rcob_ = racc.a.ﬂg.tno ¥

Del Dib. 2.21 se puede hallar el angulo del sector de cobertura:

2%

A e
R (2.41)

La cantidad de los CCAA necesarios para la cobertura circular, se determinada mediante la

siguiente relacion:

Ap = Sector de cobertura
r;, = Distancia de limite
del blanco

R.o» = Radio cobertura

Dib. 2.21 Sector de cobertura para un CCAA
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B e (2.42)

El costo de un CCAA puede ser proporcional a las medidas de 1a zona de destruccion:

C =kr (2.43)
1 T
Donde:

k -es el coeficiente que caracteriza el costo por kilémetro de distancia de destruc-

cion.

Al diseiiar un CCAA generalmente se aplican limitaciones a la cantidad maxima de los

CCAA por grupo %, Y al costo Cinaee de un CCAA. En base a esto se puede escoger en

calidad de un criterio de eleccién de ry; la siguiente relacién:

[T R, i kr,

= min (2.44)
ry, C

nmax

Este criterio es equivalente al costo minimo de agrupacion, pero con dos parametros varia-
bles My Y Cimax. Haciendo una operacion de diferenciacion con la ecuacién 2.44 por 7y, €

igualando la expresién obtenida a 0, hallaremos:

-5 HRcobClmax
oo = sk o (2.45)

La cantidad de los CCAA por agrupacion y el costo de un CCAA, se determina mediante

\/m.‘
n = >
C 1 max

I-I Rcob kclma.x
c, = o X
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Multiplicando la ecuacién obtenemos el valor total formula 2.47
Cy:=IIR,kE. 2.47)
Las metédicas analizadas de eleccion de las dimensiones de la zona de destruccién de los
CCAA son ilustrativas. Durante su estructuracién no ha sido considerada una serie de
factores, tales como, las limitaciones de industria, la capacidad de supervivencia,
proteccion contra interferencias, etc.
Para la aplicacién de la altima ecuacién es necesario escoger los limites de cobertura R, y
saber el costo de un kilémetro de distancia k de la zona de destruccién del CCAA.
La ciudad de Lima por su ubicacion geofisica, puede ser cubierta por dos CCAA propuestos
con la interseccién de las zonas de destruccién en un 30%. Entonces el radio de cobertura
sera alrededor de R..» = 70 Km. El céalculo del coeficiente k (costo de un kilémetro del limi-
te lejano de 1a zona de destruccién) es bastante dificultoso. Para esto es necesario conocer
el mercado de venta del armamento de los paises desarrollados del Mundo, y promediando
los datos sobre el costo de los CCAA y de los limites de sus zonas de destruccién,

determinar el valor promedio £ el cual puede ser considerado aproximadamente igual a

$

k ~10° iy Para dos CCAA que cubren la capital del Peri, considerando los sistemas de
m

mantenimiento radarico, este coeficiente puede ser aumentado en 1,5 veces, entonces el
costo total de una agrupacién de las fuerzas coheteriles antiaéreas para la defensa de la
ciudad de Lima sera igual a:

Cy =R, -k =x-70-15-10°¢ =330-10°$

es decir, 330 millones de d6lares de los Estados Unidos de América.

2.4.6 CCME - Contra Contra Medidas Electrénicas
Las condiciones del funcionamiento del CCAA influyen en los indicadores de efectividad y

en las caracteristicas del complejo. Al cruzar la DA el enemigo emplea ampliamente todos
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los medios de contra-accion activa, tales como las interferencias, maniobras y juego contra
las posiciones de DA.

La capacidad del CCAA de funcionar en condiciones de acciones de diferentes tipos de
interferencias, se determina por las CCME del complejo.

El uso de interferencias por parte del enemigo esta destinado a dificultar la deteccién e
identificacién de los objetivos por el sistema de busqueda, la preparacién de datos para el
sistema de control de fuego, asi como a disminuir la probabilidad de destruccién del objeti-
vo debido al aumento de errores de guiado y del accionamiento falso de la espoleta de
aproximacion.

La capacidad del CCAA de funcionar en condiciones de fuego del enemigo, se determina
por la supervivencia del complejo. Debido al ataque del enemigo una parte de los
elementos y sistemas del CCAA puede sufrir dafios. Las fallas en el funcionamiento de los
equipos del CCAA pueden deberse también al envejecimiento de sus elementos y a la
accién del medio ambiente. La capacidad del CCAA de funcionar en forma normal en
condiciones de aparicién de fallas, se caracteriza por la seguridad del complejo.

A fin de poder eliminar fallas en forma rapida, los equipos del CCAA deben ser reparables.
La disminuciéon de la accion de fallas en los indicadores de efectividad del CCAA, se

determina por la calidad del funcionamiento del sistema de mantenimiento del complejo.
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1.

CONCLUSIONES

El andlisis presentado de los CCAA actuales permite escoger el tipo de CCAA con

teleguiado de misiles con un alcance de la zona de destruccion de hasta 50 Km, a fin de

garantizar la defensa aérea de la ciudad de Lima contra los medios modemos de ataque

aéreo del probable enemigo:

a)

b)

Utilizando el indicador general “efectividad/costo” de los CCAA, se puede apreciar
que al aumentar la efectividad técnica del CCAA, aumenta al mismo tiempo el

costo de adquisiciéon mas el costo de operacion, es decir:

E TECN

E =
CCAA C C
compra + L oper

Debido a esto se recomienda escoger un CCAA de mediano alcance con una zona
de destruccion de hasta S0 Km y un costo total razonable y de 15 a 20 afios de

operacion técnica.

El sistema de guiado del Misil debe asegurar un bajo costo del misil y una buena
defensa contra las interferencias activas y pasivas del enemigo. Con tales exigencias
puede cumplir el CCAA con teleguiado y con una modemizacién posterior para el

cambio al teleguiado en el sector final del guiado del misil.

Los indicadores de efectividad propuestos y las caracteristicas de los CCAA permiten

practicamente realizar lo siguiente:

a)

Calcular la probabilidad de destrucciéon del blanco por un misil y escoger para el

CCAA y para el misil el ciclo necesario de tiro del misil con teleguiado.

b) Determinar las zonas de lanzamiento y destruccion considerando el tiempo de vuelo

del blanco después de su deteccion.
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¢) Determinar el rendimiento del CCAA considerando un ataque de los blancos aéreos
y seleccionar un CCAA con 5 canales por el blanco y 10 canales por el misil (2
Misiles por 1 blanco).

d) Determinar la capacidad antiinterferencias de los canales de blanco y del misil
considerando la presencia del perturbador dentro de las fuerzas de ataque del

enemigo.
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DISPOSITIVOS Y RAMPAS DE LANZAMIENTO
DE LOS CCAA DE LOS PAISES DESARROLLADOS

1 — Haik Hércules; 2 — ThunderGird-2; 3- Patriot; 4-Hok (modemizado);
S-Espada; 6- Skyguard-Sparrou; 7-Indio; 8-SA-10



9 - Krotal;

10 - Roland;
14 - Red;

11 - Rapiza;
15 - Stinger;

12 - Chaparal;
16 - Blowpail

13 - RBS70;



CAPITULO 111

PARAMETROS DE ESPACIO-TIEMPO
Y CARACTERISTICAS DEL
BLANCO Y DEL MISIL



II. PARAMETROS DE ESPACIO-TIEMPO Y CARACTERISTICAS DEL
BLANCO Y DEL MISIL.

3.1 Generalidades del sistema de coordenadas.

La posicién de las aeronaves puede ser determinada con relacién a cualquier otro cuerpo

que lo denominaremos cuerpos de conteo.

En calidad de cuerpos de conteo, pueden ser tomados: el Sol, el centro de la Tierra, un

punto determinado en la superficie de la Tierra, el centro de masas de la aeronave y otros.

El cuerpo de conteo esta relacionado con un sistema determinado de coordenadas.

Para resolver las tareas de ubicacion de la aeronave, el guiado y destruccién en el espacio

aéreo, pueden ser utilizados los sistemas de coordenadas terrestres (estacionarias con rela-

cion a la Tierra), y mdviles (en movimiento con relacién a la Tierra).

Sistema de coordenadas rectangulares (geocéntricas) (X,Y,Z) y Sistema esférico (p, ¢,

A). El inicio de las coordenadas O es el centro de masas de la Tierra, y el eje OY del

sistema rectangular se dirige a lo largo del eje de giro de la Tierra, eje OX y OZ para

formar el sistema derecho de coordenadas.

Y¢ Y
r D
° > X ° & 5 X
4 BY
/1 ————a
z z
a b
Dib. 3.1. a. Sistema geocéntrico de coordenadas

b. Sistema superficial de coordenadas

—
En el sistema esférico la posicién de la aeronave se determina por el radio vector r y

latitud geocéntrica @ y la altitud A (Dib. 3.1a).

La relacién entre las coordenadas geocéntricas rectangulares y esféricas es la siguiente:
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X =rcosegsin 4;
Y =rsing; 3.1)
Z =rcosgcosA.

Sistema rectangular superficial (X, Y, Z) y sistema esférico (5, B, €).- Como el inicio
de coordenadas O se toma un punto determinado en la superficie terrestre, el eje OY del
sistema rectangular se dirige en forma vertical hacia arriba, el eje OX se orienta hacia el
Norte (o hacia un punto de orientacién en el terreno), y el eje OZ se orienta para obtener el
sistema de coordenadas a la derecha.

En el sistema esférico de coordenadas la posicién de la aeronave se determina por el
alcance real D y dos angulos B y €, que determinan la direccion del vector del alcance real

D.

El 4angulo € entre el vector Z) y su proyeccion al plano horizontal, se denomina el angulo

de elevacién; el angulo B que determina en el plano horizontal la direccién de la

proyeccion 13 con relacion al inicio (eje OX) se le denomina el azimut ( Dib. 3.1b)

La relacién entre los sistemas superficiales rectos y los esféricos de coordenadas es como

sigue:

B=arctgZ; ; 3.2)
X
y
£ =arctg ——=———-—
£ x? 22 )

3.2 Leyes de movimiento de la aeronave.

El movimiento es cualquier cambio de posicién, que comprende todos los procesos que su-
ceden en el Universo. Si el movimiento de la materia en general no se encuentra limitada
por nada, es inevitable e indestructible, entonces el movimiento de cada objeto estd
limitado en el espacio y en el tiempo y por eso s6lo puede ser determinado con relacién a

un sistema concreto de referencia (sistema de coordenadas).
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Ya que el movimiento real siempre sucede en forma simultanea con relacion a una serie de
sistemas de referencias, se hace posible una serie de métodos para su evaluacién. La
eleccién de un sistema de coordenadas se realiza solo con la finalidad de simplificar la
descripcion.

Ley de Movimiento de la Aeronave.- La ley de movimiento de la aeronave es la depen-
dencia analitica o grafica de las coordenadas del tiempo para un determinado sistema de
referencia.

Para entender el movimiento de una aeronave debemos referimos a la velocidad, la acelera-
cion y otros factores que se originan de la velocidad

Para el sistema esférico de coordenadas, las leyes de movimiento de una aeronave por la

distancia y las coordenadas angulares, pueden ser presentadas en forma de series tempo-

rales:
s _SDY2 DR x, plrlgn
. e g o n e
,B(t)=,8(0)+,Bt+—'B—t—+'3—t+_,.= Bt
2! 3! vl R
et®  er N p(n)yn (3.3)
t)=e0)+et+—+— =
)= ror+ il ST
Donde:
p® ﬂ(n) £®) valores (n-x) derivados de la distancia, del azimut y del angulo de

elevacion respectivamente.

N - Numero de miembros de una serie.
Las Leyes de movimiento de la aeronave en funcién a su distancia, azimut y angulo de
elevacion, determinan las condiciones de trabajo de los sistemas de seguimiento telemé-
tricos y angulares respectivamente.
Para los sistemas de seguimiento con el rango astatico conocido, los valores de las deriva-
das de la distancia y de las coordenadas angulares determinan los errores dinamicos y por

consiguiente también la exactitud de medicion de las coordenadas del movimiento de la

acronave.
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Dib 3.2  a) Grafico del Modelo de vuelo horizontal

b) Ley de variacién de la distancia de una aeronave

La Ley de movimiento de la aeronave de acuerdo a la distancia es la representacion
analitica o grafica de la variacion de la coordenada de distancia de una aeronave con rela-
cion a un sistema concreto de coordenadas de referencia.

Para los efectos practicos la ley de movimiento se presenta como una relaciéon en funcién
del azimut del movimiento parabdlico.

El modelo de vuelo horizontal del movimiento parabolico con una velocidad constante con
relacion al sistema terrestre de seguimiento (Punto C), se muestra en el Dib. 3.2a, y la ley
de variacion de distancia con relacion al sistema de seguimiento se muestra en el Dib. 3.2b.
Las expresiones analiticas que caracterizan la Ley de variacién de distancia y sus derivadas
con relacién al azimut de la aeronave, se presentan en la tabla 3.1.

En el Dib. 3.2 y en la tabla 3.1 se emplean las siguientes designaciones:

« V- Velocidad de la aeronave.

P- parametro con relacién al inicio de conteo.

H-altura de vuelo de la aeronave.

B, € azimut y angulo de elevacion de la aeronave con relacién al inicio del punto de

conteo.
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Los graficos de variacion D(ﬂ), D(,B), D(ﬂ), se muestran en el Dib. 3.3.

Ley de movimiento de la aeronave por el azimut es una representacion analitica o grafica
de variacién de la coordenada de azzmut de una aeronave con referencia a un sistema de

coordenadas concretas.

Dib. 3.3 Grafico de vaniaciones de las derivadas de la distancia
El caracter de variacién del azimut de una aeronave y de las derivadas del azmut se

presenta en la tabla 3.2. s
\ n

L 1
0 30 ay 20 150 180

Dib34. Graficode vafiacion de Ueavidasidel Bximut

Los graficos de variacion ,B(ﬂ), ﬂ(ﬂ), ,B(ﬂ), se muestran en el Dib. 3 4.
La Ley del movimiento de la aeronave por el d4ngulo de elevacién.- Es una representa-

cién analitica o grafica de variacién de la coordenada del angulo de elevacién de una aero-

nave con referencia a un sistema concreto de conteo.
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El caracter de variacion del angulo de elevacion de una aeronave y de las derivadas se

muestra en la tabla 3.3.

Tabla 3.1
fi:eo ;:;;:)enegze Representacion analitica de la distancia Valores Azimut del valor
Movi %4 de una aeronave y de las derivadas Extremos extremo

ovimiento
1 z 2 2 =90°
Distancia, m. D(,B)=.—\/P2+H25m2ﬂ JP +H f
sin DN p=0°; =180°
Velocidad D( ﬂ) - VP cos B 4 B =90
radial, m/s. \/PZ +H?sin? p 0 p=0°; =180
. v:(P? + H?)sin® B p?
| D(B)= A S =90°
Acelerazmén, \/(Pz + H?sin? ﬂ)3 \/p +H
m/s O p=0°, =180
Tabla 3.2
Componente de | Representacion analitica de la Aratmitidel Valo:
la Ley de distancia de una aeronave y de | Valores Extremos i
Movimiento las derivadas
Agimut, ad | B0)= arcorg ————
imut, ra \/’P 2, 2
- V sin? 0 —0° A=
Velocidad B(B)=+ _—I-)—é ’ [ =0°;8=180°
angular, 1/seg -}-)- £ =90°
Aceleracién i, 212 cos A sin? V? .
angular ﬂ(ﬂ) = 'f g +0,65 P B =60°;8 =120°
1/seg? p
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Tabla 3.3

g:‘l:p ::er;t: Representacion analitica de la distancia de una Valores Azimut del
Movimit):'nto aeronave y de las derivadas Extremos valor extremo
Azimut, rad £(B)= arct L B ? BeOTBEIR07
. & P arctg H/P B=90°
. B=55°, B=125°
. 2 ’
\ﬁgﬁ'g:d (8)= VH cos Bsin” +0.38 VH/P? P>>H
» PZ +H 2 Sm 2 + V/H B=()°, B=180°
1/seg s P<<H
: ; 2 s V2H2
, V?Hsin® 4 2-3sin’ f——sin’ B VIH/P B=90°
Aceleracién £(ﬂ) P P>>H
angular = 3 VV [p? 2 e =
1/seg 2 H? 3 fas P +H B3=90
P HFSIH Yij P<<H

Los graficos de variacion de E(ﬂ), a(ﬂ), s(ﬂ) se muestran en el Dib. 3.5.

Las relaciones indicadas en las tablas y mostradas en los graficos, permiten evaluar los va-
lores de los errores dinamicos de los sistemas de seguimiento y guiado, asi como
determinar las zonas del espacio dentro de la zona de seguimiento y guiado (destruccién),

donde dichos errores son los maximos, y toman medidas para su compensacion.

A g(n)

£

&

Dib. 3.5. Gréfico de variacién de las derivadas del angulo de elevacion.
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3.3 Aerodindmica de grandes velocidades.
3.3.1 Propiedades de la atmésfera.
La atmésfera de la Tierra es una mezcla de gases, cuyo estado se caracteriza por los

siguientes parametros:

. - N .
Presiéon p =107 [m] Densidad p =1 {A%J Temperatura 7 = T%OO k]

2 1.27 ¢ T

T=Ty/300 K> '?
T=27°C 10

08 \\‘\' ‘I - T=-46°C

0.6

e o
}\‘:{

0,2 ~
\
G \&_
3 [ 9 12 15 18 2] 24 Hi.n
Dib. 3.6 Variacién de los parametros de la atmésfera standard internacional

Las moléculas de aire se encuentran en un movimiento caético, cuya velocidad promedia
depende de la temperatura. La densidad es la masa de este gas contenida en una unidad de
volumen. La presién es la fuerza con la que se mueven las particulas de aire en una unidad
de superficie de un cuerpo inmovil.

El estado de la atmésfera depende de varios factores, tales como la ubicacién geografica,
altura sobre el nivel del mar, estacién del afio, hora del dia, tiempo, etc. En cada punto, en
cualquier momento, los parametros de la atmésfera constituyen valores espontaneos. En la
aerodinamica se acostumbra trabajar con los parametros de la atmésfera con todos los
factores promediados, y su dependencia de la altura recibié el nombre de Atmdésfera Stan-
dard Internacional (MCA). En el Dib.3.6 se muestra la dependencia de los parametros de

la atmoésfera de la altura. Como se observa estos graficos, al aumentar la altura la presién y
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la densidad disminuyen paulatinamente y la temperatura varia de acuerdo a una ley
compleja. Primero hasta una altura de 11 Km la temperatura baja en forma lineal, luego
hasta una altura de 25 Km la temperatura permanece constante, después hasta la altura de
45 Km la temperatura aumenta en forma lineal, lo que esta relacionado con la variacion de
la composicion del aire en la estratosfera.

El aire como cualquier gas es un medio elastico en el cual pueden propagarse vibraciones
elasticas o acusticas. La velocidad del sonido @ depende de la temperatura T (en grados

Kelvin - K) y puede determinarse por la siguiente formula :
a=20T. (3.4)
Ejemplo: Si, =290 °K, entonces: a= 20+/290 = 341'% :

Una aeronave durante su movimiento varia los parametros del aire. Si estas perturbaciones
(variacién de densidad y de presion) son pequeiias, entonces ellos se desplazaran en el
espacio aéreo a la velocidad de sonido, y el caracter de su propagacion influye

notoriamente en los procesos aerodinamicos .

3.3.2 Niumero Mach

Al analizarse los procesos aerodinamicos, se emplea ampliamente el principio de inversién
del movimiento: la aeronave se considera inmovil, y contra ésta se dirige un flujo de aire
con una velocidad igual a la velocidad de vuelo de la aeronave. Al encontrar el obstaculo,
los parametros del flujo de gas va a variar. Estas variaciones pueden ser determinadas me-
diante la integracion de las principales ecuaciones de aerodindmica. Para los cuerpos de la
forma mas simple se puede hallar las fuerzas aeré&ina’micas y los momentos que actian so-
bre la aeronave. Analizaremos la propagaciéon de pequefias perturbaciones en un gas en
movimiento. Supongamos que en un punto A (Dib 3.7) tuvo lugar una pequeiia perturba-
cién. Si el movimiento organizado del flujo de gas estda ausente (V'=0), entonces la

perturbacioén se propagara uniformemente en todas las direcciones y con una velocidad

igual a la velocidad del sonido.
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Dib. 3.7 Propagacion de pequeiias perturbaciones en gases en movimiento

Después de 1 segundo esta perturbaciéon puede ser medida en una esfera con radio a y el
centro en el punto A. Si la perturbacién tiene lugar en un flujo de gas que se mueve a una
velocidad de V' < a, entonces At durante el tiempo los limites de propagacion de la pertur-
bacién se desplazan en direccion del flujo desde el punto A, a una distancia de VAr (Dib.
3.7). De esa forma la perturbacion se propagara al encuentro del flujo a una velocidad
(a - V), por el flujo se propagara a una velocidad de (a + V) Si la perturbacién tiene lugar
en un flujo supersénico (V > a), entonces la perturbacién no se propagara al encuentro del
flujo. El limite de propagacion de las perturbaciones en tal caso es el cono de Mach con un
punto vértice A, dentro del cual se inscriben las esferas con un radio aAt . Por esta razon el
sonido de un avién, de una bala, de un proyectil de artilleria, que vuelan a velocidades
supersonicas, sera percibido por un observador sélo después de que el objeto volador lo
pase al observador. La mitad del angulo con vértice del cono Mach se le denomina el

M ar . lr ( )
Csul b 3.5

y la relacién de la velocidad de un objeto volador con respecto a la velocidad del sonido se

denomina el Numero Mach:

e (3.6)

Q=

El nimero Mach depende de la velocidad y la altura de las aeronaves. Sabiendo la altura,
utilizando la tabla de l1a Atmosfera Standard Internacional y la relacién (3.4), se puede esta-
blecer la relacién del Numero Mach con la velocidad de vuelo. De lo anterior se puede de-

ducir lo siguiente: En el caso de las velocidades subsoénicas de vuelo (M<1) la informacién
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sobre las variaciones de los parametros del flujo de gas se transmite hacia delante en direc-
cion del movimiento de la aeronave. Esto trae como consecuencia que los parametros del
flujo en contacto con la aeronave varien paulatinamente. Por eso la informacion delante del
movimiento del flujo no se distribuye. Este cuadro cambia significativamente en el caso de
la velocidad supersonica de vuelo (A/>1). En este caso la informacion no se propaga hacia
delante en direccion del movimiento del flujo. A consecuencia de esto las particulas de gas
“desconocen” la existencia del obstaculo hasta que choquen con la aeronave, sucede una
frenada brusca del flujo y la creacion de una onda de choque. Los parametros del flujo
(presion, densidad, temperatura y velocidad) cambian de un salto (el cambio sucede a una
distancia de unas pocas longitudes del recorrido libre de moléculas).

3.3.3 Esquemasy caracteristicas geométricas de la estructura del misil.

Los principales elementos de la estructura lo constituyen el cuerpo 1 (Dib. 3.8), alas 2, ti-
mon aéreos (alerones) 3, estabilizadores 4, desestabilizadores 5. Las alas, los estabilizado-
res y desestabilizadores son superficies portadoras inmoviles. Los alerones moviles pueden
ubicarse directamente en el cuerpo o en los bordes posteriores de las alas. A veces las alas
son moviles.

Con relacion a la posicion de los alerones se distinguen los siguiente esquemas:

- Esquema normal, en el que los alerones se ubican detras de las alas (Dib. 3.8a).

- Esquema tipo <Pato>, en el que los alerones se ubican delante de las alas (Dib. 3.8b).

a b c d

Alas

Sin alas
[ | Canard Sin cola

Normal Pato

Dib. 3.8 Esquemas de los Misiles:
1 cuerpo, 2 ala, 3 alerén de direccion, 4 estabilizador , § desestabilizador
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- Esquema <sin cola> (Dib. 3.8c ) con los alerones en los bordes posteriores de las alas.

- Esquema sin alas con alerones detras del centro de masas del Misil (Dib 3.8d).

La nariz del cuerpo tiene generalmente una forma cénica o de forma de ojiva. La parte
central, como regla general es cilindrica, y la cola tiene forma de un cono cortado. El
cuerpo se caracteriza por la longitud L, el didametro de seccion maxima transversal
(maestra) D, la relacién de su longitud a su diametro Ly/D.

El ala incluye dos consolas y una parte ventral. Las formas del ala en el plano pueden ser
variadas: rectangular, en forma de trapecio, triangular, etc. (Dib. 3.9). Los cortes que pasan
paralélamente al eje longitudinal y unen el borde delantero y el posterior del ala, se
denomina cuerda de ala. Distinguen la cuerda de raiz by y la cuerda de punta b,. La distan-
cia entre las cuerdas de punta se denomina la envergadura de ala L. Una caracteristica

importante del ala es 1a relacién de su longitud a su didmetro:

S’ (3.7

donde: S - es la superficie del ala .

El 4ngulo formado entre la linea perpendicular a la cuerda y el borde del ala, se denomina
angulo de flecha X. Para la comparacion de las alas de distinta forma utilizan el concepto
de la cuerda aerodindmica media.

La cuerda aerodinAmica media es la cuerda del ala rectangular que crea las mismas fuerzas
y momentos que para una ala dada. Para las alas.en forma de trapecio, la cuerda aerodina-
mica promedia puede ser hallada mediante una construccién geométrica por analogia deter-

minando el centro gravedad de una figura plana (Dib. 3.10).
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Dib. 3.9 Plano de formas y Dib.3.10. Determinacién de la cuerda

caracteristicas del ala: aerodinamica media de un
A - ala rectangular; b- en ala en forma de trapecio

forma de tranecin’ c- trianonlar

Al prolongar la cuerda posterior es necesario trazar el cuerpo de raiz, y sobre su continua-
cion, la cuerda de punta. El punto de intersecciéon de la linea que une los extremos de los
cortes formados con la linea que une los puntos centrales de las cuerdas, determinara la
ubicacioén de la cuerda aerodinamica media. En linea punteada se muestra en el Dib. 3.10 y

se muestra un ala rectangular equivalente (las superficies de las alas deben ser iguales).

3.3.4 Sistema de coordenadas para los misiles.

El movimiento de las aeronaves generalmente se analiza en un sistema terrestre de coor-
denadas OX,Y,Z, (Dib. 3.11), cuyo inicio se ubica en el punto de ubicacién del puesto de
comando o en el punto de lanzamiento. Los ejes OX; y OZ; se encuentran en el plano
horizontal de la Ttierra (sin tener en cuenta su curvatura), ademas el eje OX; , como regla
general, esta dirigido hacia el Norte. El eje OY, coincide con la vertical local, es decir con
la linea que une el inicio de las coordenadas con el centro de la Tierra. La coordenada Y,
caracteriza la altura de vuelo de la aeronave.

En el sistema terrestre de coordenadas se emplea el movimiento del centro de masas de la

aeronave. Ademas de las coordenadas rectangulares X,, Yg, Z; , frecuentemente se emplean

las coordenadas esféricas donde:
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r - distancia real.
B - azimut.

€ - angulo de elevacion.

7;

Dib. 3.11. Sistema terrestre de coordenadas.
Los procesos aerodinamicos se estudian en dos sistemas de coordenadas: sistema de ejes
ligados a la aeronave PX; Y, Z, y sistema de ejes ligados a la velocidad (al flujo) PXYZ. El
inicio de estos sistemas, el punto P, coincide con el centro de masas de la aeronave. Para el
sistema de ejes ligados a la aeronave el eje PX, (Dib.3.12) es la direccion del eje longitudi-

nal de la aeronave, y los ejes PY; y PZ,; se encuentran respectivamente en su plano vertical

y horizontal de simetria.

Z,

Dib. 3.12 Sistema de ejes ligados a la aeronave:

a — para el esquema en forma de +; b- para el esquema en forma de X.
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De esa forma el sistema de ejes ligados a la aeronave caracteriza la posicion del cuerpo de
la aeronave en el espacio. Dicho sistema se forma en base al sistema terrestre mediante un
giro en tres angulos de Euler:

¢ - angulo de guinada

9 - angulo de cabeceo

r - angulo de balanceo
En el Dib.3.14 se muestra la posicién mutua del sistema de ejes ligados a tierra y del
sistema de ejes ligados a la aeronave suponiendo que los inicios de estos sistemas coinci-
den. La direccion de las velocidades angulares de giro coinciden con los ejes de las coorde-
nadas, con referencia a las cuales se realiza el giro. Como se observa en el dibujo, el angulo
¢ de guiniada, es el angulo formado entre la direccion hacia el Norte y la proyeccion al eje
longitudinal (PJX)) al plano horizontal del sistema de ejes ligados a la tierra. EL angulo ¢
angulo de cabeceo- es el angulo formado entre el eje longitudinal y el plano horizontal del
sistema de ejes ligados a la tierra. Y el angulo - 7 -angulo de balanceo es el angulo de giro

alrededor del eje longitudinal.

Dib. 3.13. Posiciones relacionadas con el sisterma de coordenadas en tierra
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El sistema de ejes ligados a la velocidad o al flujo PXYZ (dib 2.9) esta relacionado con el
eje PX en la direccion del vector de la velocidad de la aeronave.
Los ejes PY y PZ se sitian en el plano vertical y el horizontal respectivamente, formando
junto con el eje PX la parte derecha del sistema de coordenadas. El sistema de ejes ligados
a la velocidad se forma del sistema de ejes ligados a la tierra mediante su giro de tres
angulos de Euler:

¢ angulo de rumbo

0 angulo de elevacion

v angulo de inclinacién
que constituyen los analogos de los angulos que determinan la posicién con relacion al
sistema de ejes ligados a la aeronave.
Algunas veces se analiza el sistema de ejes semiligados a la velocidad, en el cual el v

angulo de inclinacién no se considera.

Dib. 3.14. Posiciones de las velocidades en un sistema de coordenadas.
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El sistema de ejes ligados a la velocidad se forma del sistema de ejes ligados a la aeronave
mediante el giro de dos angulos :
a -angulo de ataque

B -angulo de deslizamiento (Dib.3.14).

El angulo de ataque es el angulo formado entre el eje longitudinal y la proyeccién del
vector de velocidad sobre el plano vertical de simetria. El angulo de deslizamiento se

determina entre el vector de la velocidad y el plano vertical de simetria.

3.4 Fuerzas y Momentos que actian sobre el misil durante vuelo.

3.4.1 Fuerzas y Momentos Aerodindmicos.

Como resultado de interacciones de la aeronave con el flujo de aire, se origina la fuerza
aerodinamica plena F. La fuerza aerodinamica plena esta aplicada al centro de presion del
misil F (Dib. 3.15) y se forma por todos los elementos de la estructura. Ya que el centro de
presién generalmente no coincide con el centro de masas (punto P), entonces la fuerza R
originara tanto el movimiento de avance del misil, como su giro alrededor del centro de
masas. En la mecanica se estila trasladar todas las fuerzas al centro de masas. Esto se puede
conseguir aplicando en el centro de masas dos fuerzas iguales pero dirigidas en direcciones
contrarias R "y R’" pudiendo expresarlo de la siguiente forma: R* = R"'= R. De esta forma
la fuerza R’ va a provocar sélo el movimiento de avance del centro de masas, y el par de
fuerzas R y R”* forma el momento aerodindmico M que gira el misil alrededor del centro de
masas. La fuerza aerodindmica R se emplea en. las proyecciones en el eje del sistema de

ejes ligados a la velocidad (Dib. 3.16).
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oy —
2
| X
F (centro presiones)
Dib.3.15 Fuerza aerodinamica total tomada Dib.3.16 Proyecciones de las fuerzas
desde el centro de gravedad aerodinamicas al eje del
sistema de coordenadas
R=Y+X+2Z, (3.8)
Donde:
Y Fuerza sustentadora del Misil.
X fuerza de resistencia frontal.
Z fuerza lateral.

En dinamica de vuelo las fuerzas aerodinamicas generalmente son proporcionales a la mul-

tiplicacion del flujo de aire por superficie del ala:

Y =C,qS,
Z=C4qS, (3.9)
X =C.qS,

Ay, Rak

+AE

Dib. 3.17. Proyecciones del Momento Aerodinamico total sobre los
ejes del sistema ligado a la aeronave.
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Donde:

C,, C, y C, —sonlos coeficientes de las fuerzas aerodinamicas respectivamente.

-
El momento aerodinamico M generalmente se proyecta sobre los ejes ligados a la aeronave

(Dib. 3.17).

=

M =Mu+Ma+Ma. (3.10)

El momento M ; gira el Misil en el plano horizontal de simetria y s¢ denomina momento

de guifiada.
El momento M, gira el Misil alrededor del eje PZ, en el plano vertical de simetria y se
denomina momento de cabeceo.

El momento M, gira el Misil alrededor del eje longitudinal y se denomina momento de

balanceo.

En forma estandar los momentos se pueden expresar mediante las siguientes formulas:

M, =m,qSh,;

M, =m,qSb,; (3.11)
M, =m_qSL,
Donde:
m,, m,, m,, - Sonlos coeficientes de los momentos respectivos.
b, - Longitud de la cuerda aerodindAmica media.
L - Envergadura de ala.

La determinacién de los coeficientes de las fuerzas aerodinamicas y de los momentos,
constituye la principal tarea de la aerodinamica. Para los cuerpos de las formas mas
simples con pequeiios angulos de ataque y de deslizamiento, los coeficientes pueden ser

hallados analiticamente segun el método presentado en el sub-capitulo 3.1.1.
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Para las aeronaves reales estos coeficientes se determinan experimentalmente, verificando

los modelos en el tinel aerodinamico

3.4.2. Caracteristicas generales de las fuerzas aerodindmicas

Los esquemas aerodindmicos de los misiles, como regla general, son simétricos, es decir
que la composicién aerodinamica (la distribucién de los elementos en la estructura de la
aeronave) en los planos verticales y horizontales es igual. Por tal motivo sélo analizaremos
las caracteristicas de la fuerza de sustentacién y la resistencia de las fuerzas frontales. La
fuerza lateral es anéloga a la fuerza de sustentacion.

En la creacién de las fuerzas aerodinamicas, influyen todos los elementos de la estructura.
En los objetos voladores con alas la fuerza de sustentacién se crea en general por el ala
(hasta un 80% del ala). Para encontrar la fuerza de sustentacién del ala es necesario proyec-

tar la fuerza aerodinamica plena sobre el perpendicular a la velocidad del flujo.

Y = Rcosa = iCi(mq (3.12)
JM? -1

A pequeiios angulos de ataque el cosa=1/. Comparando las formulas (3.12) y (3.9), deter-

minamos el coeficiente de la fuerza de sustentacion.

da
(O —\/7_2___—1 (3.13)

Como se puede observar de esta ecuacién, a pequefios angulos de ataque el coeficiente C,,

la fuerza de sustentacién es proporcional al angulo de ataque:

C,=Cja, (3.149)
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donde:

C; — esla derivada del coeficiente de sustentacion, igual a:

_dC, 4

a

= = . 315
y da a=0 \/Mz—l ( )

Al aumentar el angulo de ataque (cuando « >15+20°) la proporcionalidad cesa
(Dib.3.18), el coeficiente de sustentacion comienza a disminuir. El angulo de ataque en la

que la fuerza se hace maxima se denomina critico.

Cuandoa > a_,, sale la capa limite en la parte superior del borde posterior del ala. Esto se

debe_ al cambio de presiones en el perfil del ala. Sobre el ala se forma una corriente de
expansion, la velocidad de flujo aumenta, pero la presion cae. En la parte posterior del
borde del ala la presion aumenta. La influencia de la diferencia de presiones puede originar

una corriente frontal de gas con el objeto en direccién contraria.
En flujos supersonicos, la onda de choque de “cola” se desplaza al encuentro del

movimiento del flujo. La presién sobre el ala y debajo del ala en el borde posterior del ala

se nivela y la fuerza de sustentacion disminuye.
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Dib. 3.18 Relacién entre el coeficiente de la fuerza de sustentacion y el angulo de

ataque

Como se observa en la relacion 3.13, el coeficiente de sustentacion depende del nimero de
Mach. Para los flujos subsdnicos en el denominador de la féormula 3.13, se requiere

cambiar los signos delante de los sumandos. En el Dib. 3.19 se muestra la relacion:

cd Ss
y
A= T _Ii
| A2 S
| oL
' A<y
|
| -
0 1 2 3 4 M

Dib. 3.19 Relacién entre el coeficiente de sustentacion y el nimero Mach.

para las alas rectangulares con diferentes alargamientos. Estos graficos demuestran que al
disminuir el alargamiento del ala, el coeficiente de sustentacion disminuye y por consi-
guiente su dependencia del nimero de Mach se hace casi imperceptible. Esto se explica por
el traslado del aire en los extremos del ala desde la zona de alta presion (debajo del ala) a
la zona de baja presién (sobre el ala). En los flujos supersonicos la nivelacion de la presiéon

tiene lugar dentro del cono Mach (Dib. 3.20). Cuando menor sea el alargamiento del ala al
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disminuir su area, tanto mayor sera la superficie del ala donde tiene lugar la nivelacion de
la presion. Al aumentar el nimero Mach, el angulo Mach disminuye y la influencia de los
extremos del ala se hace cada vez menor.

La misma influencia en el coeficiente de la fuerza de sustentacién ocasiona la flecha del
ala. Por lo que podemos concluir que la principal influencia en la distribucién de la presion
en el ala se debe a la componente normal al frente de la onda de Mach de la velocidad del
flujo. El caricter de corriente alrededor de un ala tipo flecha se determina por la

componente normal de velocidad al borde delantero (Dib. 3.21):

Vi
X
\Y
—a
~;3\ M / A’Iz >M
Dib. 3.20 Influencia de los extremos Dib. 3.21 Descomposicion de la veloci-
del ala en las caracteristicas dad del flujo en un ala tipo
aerodinamicas. flecha.
V, =V cosx, (3.16)

donde:
x — es el angulo de flecha del ala.
La relaciéon que se muestra en el Dib. 3.19 se conserva, pero en lugar del nimero de Mach
es necesario emplear su equivalente de la variacion del ala.
M =Mcosx (3.17)
o reestructurar estas relaciones, asumiendo que:

M
cosx
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En el Dib. 3.22 se muestra la relacion del coeficiente de sustentaciéon con respecto al nime-

ro Mach, para algunos tipos de misiles antiaéreos. De estos graficos se observa que en la

zona de influencia del nimero Mach (M>2) se puede efectuar un analisis aproximado C;

mediante la fénnula (3.13).

Para los misiles sin alas la parte principal de la fuerza de sustentacion se crea por el cuerpo
del misil. Las fuerzas aerodinamicas que actian sobre el cuerpo del misil, generalmente
son analizadas dentro de un sistema de ejes ligados al misil, determinan la linea axial y
transversal, perpendicular al eje longitudinal, las fuerzas y sus coeficientes respectivos:

C, vy C,,. En este caso el coeficiente de sustentacion se relaciona con los coeficientes

mencionados, de la siguiente forma:

C,=C,cosa-C,sina. (3.18)
G5 1
grad
0,06 _( = [ ——
¥ N
0,04 / \Tkl Iiis-f
\ Z
0,02 AN,
M
(0} 1 2 3

Dib. 322 Relacién entre la derivada del .coeﬁciente de sustentaciéon con respecto

al nimero Mach para algunos tipos de Misiles
El coeficiente de la fuerza transversal sin considerar la parte posterior del misil, con
relacion a la superficie de la seccién maxima transversal, puede ser expresado mediante la

siguiente formula:

2 L
() z2a+;cr——“‘——a2, (3.19)

max .ransver
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Donde :
Lci - longitud de la parte cilindrica del cuerpo del misil.

I o ransy - Tadio de la seccién maxima transversal.
Para una corriente turbulenta se puede considerar el coeficiente ¢ ~ 0,3+ 0,4.

El primer sumando en la formula 3.19 caracteriza al coeficiente de la fuerza de
sustentacion de la parte frontal del misil, el segundo sumando representa la sustentacién de
la parte cilindrica del cuerpo del misil. Con los 4ngulos de ataque a <20°, el segundo
sumando en la férmula puede ser no tomado en cuenta.

El centro de presién F para los misiles con alas puede ser hallado, encontrando puntos de
aplicacioén de las fuerzas de sustentacion iguales del ala y del alerén. Debido a la redistri-
bucién de la influencia de los componentes de la férmula 3.19, para los misiles sin alas la
posicion del centro de presion depende considerablemente del angulo de ataque. En el
Dib.3.23 se muestra la relacion entre la coordenada del centro de presién Xg, con referencia

a la longitud del fuselaje L, ,y el 4ngulo de ataque o.

Al aumentar el angulo de ataque, el centro de presion se desplaza de la nariz a la parte

i

central del fuselaje .

Xep
Lk

0,2 \

0,4 AN [
' \\.___,_/ Lk
]

0,6

0,8

) e ae?

Dib. 3.23 Relacién entre las coordenadas del centro de presion con relacién al

angulo de ataque.

La fuerza de resistencia lateral se determina mediante dos componentes:

X =1 X X (3.20)
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donde:

X, — Resistencia de perfil que surge al tener un angulo de ataque igual a cero.
X, — Resistencia inductiva que depende de la fuerza de sustentacion y del angulo de

ataque y de deslizamiento.
El coeficiente de la fuerza de resistencia puede ser presentado mediante los coeficientes de
estas componentes.
C.=C;+C,. (3.21)
La t;uerza de resistencia se origina en general por el fuselaje principal y el ala. Ya que en
las férmulas (3.9) de fuerzas aerodinamicas esta presente la superficie del ala S, entonces el

coeficiente de resistencia de la aeronave es la siguiente:

S
C,=C,, +Cy g"‘ : (3.22)
donde:
C_.: - coeficiente de la fuerza de resistencia de las alas.
C,.r - coeficiente de la fuerza de resistenciadel cuerpo del misil.
Sume - superficie de la seccién maxima transversal.

La resistencia de perfil se forma principalmente por el fuselaje y se llama friccién en la
capa limite y la redistribucién de la presién a lo largo del cuerpo del misil (mediante el

aumento de presion en la nariz y la disminucién en la cola).

Coh C ¥ C . +E, (3.23)
donde:
C, - Coeficiente de resistencia de la friccion.
Gty Clai nt Coeficiente de resistencia, originado por la redistribucién de la

presion en la nariz y en la cola respectivamente.

El coeficiente de resistencia de friccioén puede ser determinado por la siguiente relacion

Sk

s (3.24)

C.p=C
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Donde:

C, —Coeficiente de friccion.

C, — Area bailada en la superficie del fuselaje (sin el corte de fondo).

Cx frontal
0,16 # [~ —
[
) /—4 \\h.\ lxxm—3
0,08 Iy
1
0 /’1 2 3 M

-—

Dib. 3.24 Dependencia del coeficiente de resistencia frontal del nimero Mach M.

El coeficiente de friccion depende de muchos factores: la viscosidad de la capa limite, el

punto de cambio de la corriente laminar a la corriente turbulenta, etc. y cambia en un rango

de 0.0003 —0.0006.

anoh

0,16

% Thps=0,5

0,08
M

0 1 2 3 4

Dib. 3.25 Dependencia del coeficiente de resistencia de 1a cola del nimero Mach.
La dependencia de los coeficientes de resistencia de la presiéon del nuimero Mach de parte
frontal y la parte posterior, con respecto al area de la seccién maxima transversal. Se mues-

tran en los Dib. 2.24 y 2.25 para diferentes valores de alargamiento.
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Ap=—",4, =2y estrechamiento de la cola
SM SM
donde:
S d 3 . odly
N, =.==, donde: S,; esel area de dicha seccion.

Af

Como se aprecia en los graficos, para la disminucion de la resistencia de perfil es necesario

que la nariz y la cola del misil sean lo mas en punta posible.

La resistencia inductiva se crea principalmente por las alas. La fuerza de la resistencia

inductiva del ala es:

4asima

e vk

(3.25)

Considerando las relaciones (3.13), (3.14) con la férmula (3.9) y tomando en cuenta que

sin @ = a , de la ecuacion (3.25) se puede hallar el coeficiente de resistencia inductiva.

C, =Cla’ (3.26)

Si ademas del angulo de ataque, el angulo de desplazamiento también es diferente a cero,
entonces:

C,=Cla*+Cr g, (3.27)
donde:

C? - es la derivada del coeficiente de fuerza lateral.

Comparando las expresiones para la fuerza de sustentacién (3.12) y para la resistencia
inductiva (3.25), se puede deducir que su dependencia del nimero Mach (Dib. 3.20). Para
disminuir la resistencia a velocidades de wvuelo cercanas a la velocidad del sonido,

disminuyen el alargamiento del ala y se le otorga el aspecto de ala tipo flecha. Esto permite
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que la calidad de mando no dependa del nimero de Mach y se determine solo por el

coeficiente de sustentacion Cf — Pero como vemos en el Dib. 3.20, al disminuir el

alargamiento (y al aumentar la flecha) la fuerza de sustentacién disminuye. Por eso para
permitir una mejor caracteristica aerodindmica dentro de grandes rangos del niumero
Mach, las alas de algunas aeronaves tienen una geométrica variable: a pequeiias
velocidades de vuelo las alas son rectas y largas, y a altas velocidades son cortas y en forma

de flecha.

3.4.3 Motor del misil.

Para permitir el vuelo del misil a una determinada velocidad, éste posee un motor reactivo,
que crea la fuerza de empuje. Los principales elementos del motor son: la camara de
combustion 1 (Dib. 3.26), dentro de la cual se suministra bajo presion el combustible y el
oxidante, y la tobera 2.

Bajo la presion Pg los gases que se forman durante la combustion se dirigen a la tobera. Ya
que la velocidad de las particulas es menor a la velocidad del sonido, entonces el estrecha-
miento de la tobera produce el crecimiento de su velocidad. En una cierta seccién llamada
critica, la velocidad del flujo alcanza la velocidad del sonido. En dindmica de gases se de-
muestra que para aumentar la velocidad del flujo supersénico, se debe ampliar su seccidn.
Estos aditamentos a las cAmaras de combustién se denominan conos de Laval (que lleva el
nombre del ingeniero sueco quién fue el primero en proponer su forma).

Con referencia al tipo de combustible y del oxidante distinguen:

- Motor reactivo de pélvora (PRD) 6 motor de tombustible sélido (RDTT), en el cual en

calidad de combustible se emplea la pélvora.
- Motor reactivo con combustible liquido (JRD), en el cual se utiliza en calidad de combus-

tible el kerosene, etc., y como oxidante una solucién de 4cido nitrico u oxigeno liquido.
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Dib. 3.26 Variacion de la velocidad de gases dentro de la tobera del motor:
I- Camara de combustién; 2- Tobera
- Motor reactivo neumatico (VRD), con kerosene en calidad del combustible, y con el aire
atmosférico en calidad de oxidante.
Para determinar la fuerza del empuje en general es necesario analizar la separacién y la adi-
cioén de las particulas a la masa principal variable del misil. Supongamos que en un cierto

momento ¢ el misil tiene una masa igual a m+dm,,la cual se mueve a velocidad V

(Dib.3.27).

V+dV b

Dib. 2.27 Esquema de mezcla de masas

En un periodo de tiempo dt la masa cambia debido a la adicién de la masa dm, y la separa-
cion de la masa dm, Consideremos que la interaccién de estas tres masas se realiza

infinitamente rapido, como un choque. Como resultado de esta interacciéon y debido a la

i
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influencia de. las fuerzas externas ZF} la velocidad de la masa finalm+dm,, sera
i

V+dv.

Asignaremos a las velocidades absolutas del movimiento de las masas d,,,; y d,,2 los cédigos
V1 y V> respectivamente. Calculemos la variacién de la cantidad de movimiento del sistema
de masas dm,;, m, dm, en un periodo de tiempo dt, y la igualaremos al impulso de las

fuer_zas externas:
(m+dm,(l_/'+dl_/:)+dm2 Va—(m+dm, W —dm V= 21-7)': dt.
{

Sin tomar en cuenta los productos infinitamente pequeiios y dividiendo entre df, obtenemos

la ecuacién de movimiento de un cuerpo con masa variable:

mf’_”__ﬂ(?/,_f/’} d;’:2 (172-17)=}:?7.. (3.28)
1]

Esta ecuacion fue obtenida por primera vez por I.V.Meshersky y lleva su nombre. Cabe

sefialar que las expresiones dentro de llaves son velocidades relativas

- -> : s
U: y U2 de masas dm, y dm, respectivamente. Si consideramos que dmj/dt es negativo,

entonces la formula (3.28) tendria la siguiente forma:

m%’t{-=m,,[_}x+m,2Uz+ZF;, (3.29)

donde:

dm -
= —d—‘ — consumo por segundo de la masa sumada.
t

sl

dm
m, = 7 2 _ consumo por segundo de la masa restada.
t

Los dos primeros sumandos de la parte derecha de la ecuacién (3.29) determinan la fuerza

reactiva.

Observamos que en este caso la presion de gases en la corte de la tobera p, no es igual al

valor de la presién atmosférica Pam, Y como resultado de esto se origina una fuerza
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adicional cuya expresion matematica es la siguiente: S, (p, — Pum ), donde S, — es el area

de la seccion de salida de la tobera.
Considerando esto, la fuerza de empuje de un motor a reaccién puede ser presentada de la
siguiente manera:

P=m,U, +m, U, +S,(P, = Pum ) (3.30)
Para el régimen calculado de trabajo del motor p,= p.n y esta fuerza adicional puede no
tomarse en cuenta.
Para un motor del misil con combustible sélido (PRD o RDTT) y para un motor a reaccion
con combustible liquido (JRD):

P=mU, 3.31)

donde:

m_,— Es el consumo de masa de pélvora por segundo para PRD o consumo de masa de

combustible y oxidante por segundo para JRD.
U - esla velocidad de flujo de gases por la tobera del motor.
Para’estos tipos de motores se puede considerar que el empuje no depende de la altura ni de
la velocidad de vuelo. El motor de combustible sdlido es mas simple en su funcionamiento
y operacién, pero tiene una diferencia considerable de empuje dependiendo de la
temperatura inicial de la carga.
Para los motores a reaccién neumaticos, de la ecuacién (3.30), al despreciar el tercer su-

mando, se puede hallar la fuerza de empuje con la siguiente formula:

Pmowr neumdtico 54 u(mSAlre + mcomblug )_ mSAtre Va

donde:
mg,,, - consumo de masa de aire por segundo.
M ot e - consumo de masa de combustible por segundo.
%4 - velocidad de la aeronave.
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Generalmente mg,,, :m_.,,, .. ~1:15, por eso:

P

motor neumdtico ~ M SAire (U = V)-

Por el tipo de compresioén de aire antes de su suministro a la camara de combustion, se dis-
tinguen los motores a reaccién neumatica de flujo directo y de compresor.

En los motores de flujo directo, el aire pasa a la camara de combustién gracias a la compre-
si6én natural dentro del difusor, el cual es un canal, cuya seccién asegura el frenado
paulatino del flujo. Es evidente que a baja velocidad del misil el empuje de un motor
neumatico es cercano a cero. Debido a esto en el caso del uso de un motor neumatico en
calidad del motor de marcha del misil, es necesario contar con un acelerador. Con el
aumento de .altura el empuje del motor neumatico de flujo directo disminuye. Para la
creacion del empuje en el régimen estatico (V'=0) y para la disminuciéon de la dependencia
de las caracteristicas con relaciéon a la altura y a la velocidad de vuelo, en los motores
neumaticos se emplean compresores, que crean una presion de aire antes de su suministro a
la camara de combustién. Estos motores se emplean ampliamente en aviones (motores
turborreactivos - MTR).

De esta forma la fuerza de empuje depende principalmente del consumo de combustible
por segundo y de la velocidad de flujo de gases en la tobera del motor. La velocidad del
flujo de gases depende de la temperatura en la camara de combustién, y se trata de asegurar
que sea la maxima posible teniendo en consideracién la resistencia térmica (2200-2500
m/seg). Como resultado, la regulaciéon del empuje se obtiene debido a la variaciéon del

consumo por segundo del combustible.

3.4.4 Momento de cabeceo del Misil
El momento de cabeceo M,, depende del angulo de giro del aler6n &, del angulo de

ataque a,y de la velocidad angular de giro del misil en el plano vertical w,, :

M, = f(é‘,a,a),l)
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Esta funcion con valores pequeiios de argumentos, puede ser presentada como una serie de
Taylor , limitandose con los miembros lineales de la serie:
M,=M,6+Mia+M3' w,, (3.32)
Donde:
M, M2,

zls

M7 — Son derivadas parciales del momento de cabeceo depen-
diendo de los argumentos respectivos, tomados con valores

cerode (0, a, w,.).

El primer sumando de la féormula (3.32) depende del angulo de giro del aleron y se
denomina momento de direccion (Dib. 3.28). Empleando para la fuerza de sustentacion del
alerén la forma estandar de presentacion de las expresiones (3.9) y (3.14), podemos hallar

un valor aproximado del momento de direccion:

M =CyqS,X,0, (3.33)

z ldirec

donde:
X, - distancia del centro de masas al punto focal del alerén.
S, . area del alerén.

4 ? Centro de masa

v

—

E M., Mando de balanceo
Dib.3.28 Formacion del momento de direccion.

El segundo sumando de la férmula (3.32) depende del angulo de ataque y se denomina

momento estabilizador. Supongamos que el misil esta girando en el aire en un angulo de

ataque o (Dib. 3.29).
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Angulo de

v o—  ataque

(04

Dib. 3.29 Determinacion del momento estabilizador.

La fuerza de sustentacion F aplicada en el centro de presién del misil, que surge en este
momento, crea un momento determinado por:

M =CSqSx;a, (3.34)

zl estab
donde:

Xr - es la distancia del centro de presion al centro de masas.

S - esel area del ala.
Si el centro de presion se situa detras del centro de masas, entonces como se observa en el
Dib. 3.29, el momento estabilizador trata de disminuir el angulo de ataque, es decir
estabiliza el misil en el flujo de aire. Si el centro de presion se encuentra delante del centro
de masas, entonces este momento desestabilizara al misil. Para el control de este tipo de
misil es necesario emplear unas correcciones. El tercer sumando de la férmula (3.32) es el
momento amortiguador. Es el momento de resistencia que surge durante el giro del misil en
un flujo de aire.

En aerodinamica se emplea la forma estandar para la descripcion de los momentos :

le mand.bsl = mfqub.ld;
M, flujo lateral — m;,qSh,a; - (3.35)

M:l amortg.bal = m:.l: qS —I/ a):l >



Donde:

) x

o, 5 : S
m,, m,, m;" - Son derivadas de los coeficientes de los momentos respectivos que

dependen del nimero Mach.
b4 - Es lalongitud de la cuerda aerodindmica media.
Los coeficientes de los momentos aerodinAmicos se determinan en forma experimental
mediante la prueba de los modelos de misiles en los tineles aerodinAmicos. Los momentos
de direccién y de estabilizacién pueden ser hallados mediante la comparacién de las

relaciones (3.33) y (3.34) con las componentes respectivas de las relaciones (3.35):

xS
"Gty
A
. L, (3.36)
mzl = Cy Z—-
A

Para los céalculos aproximados se puede considerar que Cf =CJ.

3.5 Distancia de alcance y velocidad de vuelo del misil.

3.5.1 Ecuacién de movimiento del misil.

En ggneral durante el movimiento en el espacio aéreo el misil posee seis grados de libertad,
de los cuales tres grados determinan el movimiento de avance del centro de masas, y los
otros tres determinan el giro del misil alrededor del centro de masas. La descripcién de los
movimientos en el espacio es bastante complica'cia. Supondremos para simplificar que el
deslizamiento del misil esta ausente (8=0) y ademas el angulo de balanceo es igual a cero.
En este caso el movimiento del misil se realiza en el plano vertical (Dib. 3.30).

Para describir el movimiento de avance es necesario proyectar todas las fuerzas que actiian
en el misil, sobre la direcciéon de velocidad del misil y sobre la linea perpendicular a esta

direccién, y comparar las sumas de estas proyecciones con las fuerzas de inercia.

mV = Pcosa—-X -Gsing, (3.37)
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mW, =Y + Psina —Gcos @,
(3.38)

Donde:
m- masa del misil.
W, - es la aceleracion normal del misil, igual a :

W, =0, (3.39)

El giro del misil alrededor del centro de masas se describe con ecuacién de momentos:

[,9=Mi5+Mia+ Moy, (3.40)

Donde:

I, - es el momento de inercia del misil con relacién al eje PZ,.

Dib. 3.30 Fuerzas que actian en el misil en el plano vertical

Las fuerzas aerodindmicas y los momentos en estas ecuaciones dependen de la densidad
del aire, la cual es una funciéon de altura de vuelo Yg, y se puede hallar mediante la
siguiente férmula:

Y, =Vsin6. (3.41)
Del Dib. 3.30 se puede escribir la siguiente relacion:
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9=0+a,
(3.42)

para cerrar el sistema de ecuaciones (3.37)-(3.42).

En este sistema de ecuaciones la masa del misil m, el momento de Inercia Iz, y la fuerza de
empuje P pueden ser considerados como funciones conocidas del tiempo. En el parrafo
3.4.1 se muestra como calcular las fuerzas aerodindmicas y los momentos. Si utilizamos la
ley de variacion del angulo de giro del alerén 3, resolviendo el sistema de ecuaciones (3.37)
— (3.42), se puede determinar todos los factores desconocidos V, a, 3, ®, 8, y,. Al integrar
la velocidad, se puede calcular la trayectoria recorrida por el misil y reconstruirla. La reso-
lucién correcta de este sistema de ecuaciones considerando que no es lineal y que los coefi-
cientes de las ecuaciones dependen del tiempo, es posible mediante la integracion
numérica o creando su modelo en la computadora. Para una resolucién aproximada se
puede efectuar algunas simplificaciones. Consideremos que el misil se mueve en
trayectoria recta llamada caracteristica, es decir 8 = const. Supondremos que el angulo de
ataque es pequeiio, asi que:
cosa =1, sina = q;

Estas dos suposiciones permiten resolver las ecuaciones (3.37) y (3.41) y determinar el ca-
racter de variacion de velocidad de vuelo del misil. Las ecuaciones (3.38) {(3.40) y (3.42)
caracterizan la capacidad del misil de realizar las maniobras de cambio de direccién de su
movimiento. Considerando que el guiado de misil al objetivo se realiza mediante la varia-
cién de la direccion del vector de velocidad, estas ecuaciones determinan las propiedades

dinamicas del misil como sistema de control.

3.5.2 Variacién de la velocidad y distancia de alcance del misil.

Para efectuar el calculo de velocidad de wvuelo del misil es necesario resolver
conjuntamente las ecuaciones (3.37) y (3.41) bajo la condicién que el empuje del motor se

determina por las relaciones (3.31) o (3.30). En los misiles antiaéreos guiados se emplean
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los motores a reacciéon de combustible liquido o de combustible sélido. Veamos el caracter
de variacion de la velocidad de vuelo del misil con estos tipos de motores.
Supongamos que el angulo de ataque es pequeifio, entonces considerando la formula (3.31)

la ecuacion (3.37) puede transformarse en:

%y -L_gsine, (3.43)
m m

V =

Donde:

g - es la aceleracién de caida libre.

La resolucién analitica de la ecuacidn (3.43) se dificulta por la relacién no lineal de la fuer-
za de resistencia X de la velocidad de vuelo. K.E. Tziolkovsky fue el primero quien estudio
el movimiento de misil en un medio sin resistencia, es decir donde no hay fuerza de resis-
tencia frontal ni fuerza de la gravedad. En este caso la velocidad de vuelo dependera
solamente de la fuerza de empuje:

.U 6 dyr =-2m

m m

V=

Integrando la altima ecuacién, se puede hallar:

V=V,-Uh-Z,

e

Donde :
' Vo y mo - Son los valores iniciales de 1a velocidad de vuelo y de la masa del
misil. Si el consumo de combustible es constante, entonces la masa
del misil ira disminuyendo linealmente con el tiempo:

m= mo T m_‘t,
y la velocidad ira aumentando:

V=V, -Uln(l-w),
Donde:

Ni= ;s - es el consumo relativo del combustible por segundo.
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El caracter de variacion de la velocidad de vuelo con diferentes valores de v se muestra en

el Dib. 3.31:
VA

V1>V,

0 4’!

Dib. 3.31 CarActer de variacion de la velocidad de vuelo a diferentes consumos
relativos de combustible.
La maxima velocidad de vuelo se registrara después de que se queme todo el combustible:

Vo =V, —Ulnu,
Donde: o :

K - Esel nimero de Tziolkovsky determinado por la relacion entre la masa de la

esfructura y la masa inicial del misil:

m
=—t=1-w,.
mo

Donde :

t . - Es el momento de término del funcionamiento del motor, es decir el momento
de transicion del tramo activo de vuelo al tramo pasivo. Para los misiles antiaé-
reos el numero de Tziolkovsky es igual a 0.5, y para 0.2-0.3 para misiles balis-
ticos. Para obtener altas velocidades de vuelo (para la 1-ra velocidad césmica, y
para la 2-da velocidad cosmica). K.E. Tziolkovsky propuso emplear misiles de
maultiples etapas. La maxima velocidad de vuelo de este tipo de misiles puede
ser determinado por la ecuacién siguiente:

V.. =Ulnu —U,lnp, —..~U nu,. (3.44)

Si las velocidades de flujo de gases en los motores de distintas etapas son iguales:

Ul =U2=U3=___=UH=U’
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entonces la formula 3.44 puede transformarse en la siguiente expresion:

Voo =Ulnp .. s,
Observemos como influye en la velocidad de vuelo la fuerza de la resistencia frontal y el
peso del misil. Supondremos que el misil vuela en una trayectoria recta, inclinada con

respecto ala linea del horizonte de la Tierra bajo un angulo 6.

VA 6:

V ===

Motor Motor Tramo
de de pasivo

3.32 Caracter de variacion de la velocidad de vuelo del misil de dos etapas a

diferentes angulos de inclinacién de trayectorias.

Para un pequeifio angulo 6, como se observa en la ecuacion (3.43), el peso del misil (el ter-
cer sumando) casi no influye en la velocidad de vuelo. Pero el vuelo del misil se realiza en
las capas de una atmoésfera densa donde la fuerza de resistencia frontal sera significativa e

ira disminuyendo la velocidad del misil.

r 4 TV AA

>

t

Dib.3.33 Caracter de variacion de la velocidad de vuelo del misil a

diferentes angulos de inclinacién de trayectorias.
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A grandes valores del angulo 6 el misil se desplazara rapidamente hacia las capas de menor
densidad de aire, y la influencia de la fuerza de resistencia frontal es insignificante. Pero
en este caso mas significativamente influye el peso del misil. De esta manera, la suma de
influencias del peso y la fuerza de resistencia poco dependera del angulo de inclinacién de
la trayectoria. En el Dib. 3.32 se presentan los graficos aproximados de la velocidad de
vuelo de un misil de dos etapas para distintos angulos de inclinacién de la trayectoria. El
alcance del vuelo del misil se puede hallar con la siguiente formula mediante la integracion

de la velocidad:
r= IV(t)dt.
0

En el Dib. 3.33 se muestra la relacion entre el alcance de vuelo y el tiempo a diferentes
angulos 6. La poca influencia del alcance y la velocidad en funcién a las condiciones de

vuelo, se emplea ampliamente durante el disefio de los instrumentos de arranque.

3.5.3 Eleccion de la velocidad del misil.

La velocidad de vuelo del misil es una caracteristica muy importante, que influye directa-
mente en la efectividad de un CCAA.. La regulaciéon de la velocidad de vuelo se realiza
mediante la variacion del consumo de combustible por segundo. Ya que lareserva de com-
bustible en un misil es limitada, la variacién del consumo por segundo producira la varia-
cién de la distancia de vuelo del misil. El 6ptimo consumo de combustible es el optimo
valor de la velocidad de vuelo del misil, a la que se logra un maximo alcance. A pequefio
consumo de combustible, la velocidad del misil y la fuerza de resistencia frontal seran
insignificantes. Pero el peso del misil sera muy grande y originara una perdida de trabajo y
por consiguiente de combustible. Por otro lado a un gran consumo de combustible, la
velocidad alcanzara valores altos y el valor que se gasta en el trabajo se definira debido a la
resistencia lateral.

La primera tarea es determinar la velocidad, segin A.A. Kosmodelskii. El demostré que el
maximo alcance de vuelo, se logra si la fuerza de resistencia lateral y el peso del misil

satisfacen la ecuacion siguiente:
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GG d =Ll
g (3.45)

Empleamos la forma estacionaria para escribir la fuerza de resistencia (3.9), con la

ecuacion (3.45) se puede encontrar la velocidad 6ptima del ZRD

=500...1000*

2UGsin @
V=g SnE
o)

(3.46)

Los calculos que se realizan con esta formula demuestran la velocidad optima que se
encuentra entre los rangos 500-100 m/seg. A mayor altura que se emplea el misil, es menor
la densidad del aire y mayor la velocidad. La velocidad de vuelo del misil demuestra la
influencia en el tiempo sobre el blanco. Considerando la posibilidad de las contracciones
del blanco después del arranque del misil, el tiempo disminuye y significa que la velocidad
se puede determinar cercana a la optima, empleando la férmula (2.46). Para la mayoria de
los métodos de observacion de la trayectoria de vuelo de los misiles disminuye al aumentar
la relaciéon velocidad del misil con respecto a la velocidad del blanco.

De esa forma la velocidad de vuelo del misil depende de las condiciones de combate y de
los objetivos que se tienen que cumplir el complejo misil. La regulacién de la velocidad de
vuelo depende del tipo de motores del ZYR y aumenta la eficiencia de los equipos de dife-
rente tipo de empleo. Con relaciéon al consumo de combustible y la velocidad de vuelo se
regula mediante un programa ya sea determinado en el disefio del misil o en el arranque.

El programa de consumo de combustible se elige Optimamente de acuerdo a las

condiciones. medias de disparo.
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CONCLUSIONES

Las leyes de movimiento de los blancos aéreos en el sistema esférico de coordenadas,
presentado en forma analitica, permiten formular exigencias a los sistemas de
coordenadas del Radar de seguimiento del blanco. Tal Radar debe medir
automaticamente las coordenadas de distancia, su derivada primera y segunda, asi

como también las coordenadas angulares y su derivada primera y segunda.

A fin de evaluar las propiedades dinamicas, han sido analizadas las fuerzas y los mo-
mentos que actian en el misil durante el vuelo. Fueron analizadas las formulas de
calculo de las fuerzas aerodinamicas considerando el diseiio de la estructura del misil

que permiten calcular la capacidad de maniobra del misil a distintas altitudes.

Han sido analizadas la dependencia de la distancia y la velocidad de vuelo del misil, de
las caracteristicas del misil considerando su acelerador y la unidad de marcha. Para el
guiado del misil se ha obtenido su velocidad 6ptima de vuelo considerando la altitud de

vuelo y la densidad de aire. Se recomienda misiles con velocidades de V=1000 m/seg.
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CAPITULO 1V

PROPIEDADES DINAMICAS DEL MISIL
COMO SISTEMA DE CONTROL MISIL



IV. PROPIEDADES DINAMICAS DEL MISIL COMO SISTEMA DE CONTROL.

4.1 Estabilidad y capacidad de control del misil.

A L \/\\K{

9\ —~ { A

Dib.4.1 Mando gaseodinamico:

a- con ayuda de alerones de gases: b-con ayuda del motor giratorio

Para variar la direccién del movimiento del misil es necesario crear una fuerza de mando,
perpendicular a la velocidad de movimiento del misil. Con relacion al caracter de direccion
de la fuerza de mando, distinguen el mando gaseodindmico y el mando aerodinamico. En el
caso del mando gaseodinamico la fuerza de mando es la proyeccion normal de la fuerza de
empuje del motor a la velocidad de vuelo. Esta fuerza de mando se origina por los alerones
de gases (Dib. 4.1a) o mediante el giro del motor (Dib. 4.1b). El mando gaseodinamico es
efectivo a bajas velocidades del flujo de aire, es decir en el tramo inicial de vuelo del misil,
cuando la velocidad del misil es minima, o a grandes alturas, en las capas de la atmosfera
rarificada.

A alturas menores a 50 Km, la mejor eficacia la posee el mando aerodinamico, con el cual
la fuerza de mando del misil es su fuerza de sustentacion. Podemos analizar el principio
de creacion de la fuerza de sustentacion en base al ejemplo de un misil con esquema
normal. Para cambiar la direccion del movimiento del misil es necesario girar el aleron a
un angulo 8 . A consecuencia de esto aparece la fuerza de sustentacion del aleréon Yp, que
generara el momento de mando M,...4, con relacion al centro de masas P. Este momento
girara el misil dentro del flujo de aire en un angulo de ataque . Proporcionalmente al
angulo de ataque se forma la fuerza de sustentacion del misil Y, aplicada en el centro de
presion F.  Esta fuerza creara un momento estabilizador A« dirigido en sentido
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contrario al momento de mando. Si M, <M, ., el angulo de ataque aumentara hasta que

se obtenga la posicion de equilibrio donde:

Mest <Mdlrecc’ (41)

Por inercia del misil superara la posicion de equilibrio, el momento de estabilizacién se
hace mayor que el de mando y el angulo de ataque disminuye. La oscilacion del misil con
relacion a la posicion de equilibrio desaparece por accion del momento de amortiguacion
(4.1), en forma estandar se puede escribir los momentos de mando y de estabilizacion,

mediante la férmula (3.35):

m

— 1

a, =—=

mz]

O considerando las relaciones (3.36):
S X

PR et
S xz

El coeficiente de proporcionalidad entre el angulo de ataque y el angulo de giro del alerén

se denomina coeficiente de esfuerzo del misil por el angulo de ataque:
ol ety DFERS
K prop = =5 (4.2)

Este coeficiente determina la capacidad de control del misil, es decir las condiciones, si
indica en qué angulo girara el misil si el alerén se gira en 1° (radian).

La posicién de equilibrio (4.1) se logra solo en condiciones si el misil cuenta con una
capacidad estatica en el flujo de aire..

En el Dib. 3.29 se puede ver que si el centro de presion se encuentra delante del centro de
masas, entonces el momento creado por la fuerza sustentadora e ira aumentando el angulo
de ataque. De este modo la primera condicion de la estabilidad estatica es la ubicacién del
centro de presion detras del centro de masas. Esto se permite por la estructura aerodinamica

del misil, es decir por la ubicacién del empenaje (alas, alerones, estabilizadores) a una
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w,(p) v*+P
Ky, =2 = .
va(?) a(p) m (4.8)
De aqui se observa que la relacion de la aceleracion normal que depende del angulo de ata-

que no es inercial y se determina por el coeficiente de transformacién k.

De este modo para el misil propuesto de mediando alcance con caracteristica de transfe-
rencia (4.3) se puede escoger los siguientes parametros:

- Coeficiente de esfuerzo del misil por el angulo de ataque Kmisi=0,5-

- Coeﬁciente de amortiguacion del misil £=0,1.

- Constante del tiempo del misil T=0,2 seg.

En la practica se emplea el coeficiente de esfuerzo del misil por la aceleraciéon normal k&, .
que muestra qué la aceleracién actiia sobre el misil si el alerén se encuentra a 1° radian.

W, . Y &P
) P m

1 4.9)

Este coeficiente es proporcional a la presion dinamica (Y ¢ =CyqS ) y conjuntamente con

éste varia en 10-20 veces durante el proceso de vuelo del misil. El rango aproximado de

x* -2
variaciones k,;, — (20 + 400 m_seg_J :
rad

Dib. 4.7 Caracter de variacion del angulo de giro del vector de velocidad y

del angulo de cabeceo con aceleraciéon normal constante.

De la férmula (4.9), se puede obtener la siguiente conclusién, que al aumentar la masa del

misil m y a un mismo angulo de giro del alerén, la aceleracion normal disminuye -
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4.2.2 Estructura del sistema de estabilizacién del misil y propiedades dindmicas del
sistema de direccién.

El andlisis de los parametros de las funciones de transferencia del misil, demuestran que el

misil como un sistema de control cuenta con una serie de insuficiencias. El coeficiente de

esfuerzo del misil con una aceleracién normal, puede variar durante el proceso de vuelo en

10-20 veces. Resulta muy dificil asegurar la estabilidad y la buena calidad de mando de este

tipo de objetos.

.
—» M b MvrT ¥ ML
RA segun Vv
GD [w
RA segun w
SAL

Dib 4.8 Esquema estructural del sistema de estabilizaciéon del misil por cabeceo

(o por rumbo)

Para estabilizar k,, A se crean mecanismos especiales de variacién del numero de transfe-

rencia, asimismo el misil cuenta con una estabilizaciéon de reaccién negativa por acelera-
cién normal (por el circuito del sensor de aceleraciones lineales). La gran oscilaciéon del
proceso transitorio del misil origina un aumento de la fuerza de resistencia frontal y
disminuye el alcance de vuelo, y también puede originar un aumento de los errores de
fluctuaciéon de guiado. Para obtener una amortiguacion artificial, el misil cuenta con el
circuito del giroscopio de dos etapas con reaccion negativa de velocidad.

Si el misil es estdticamente inestable, es necesario tomar medidas para estabilizar su
posicion angular.

Las seiiales de control del misil y las sefiales de reacciones de correccién, deben ser

convertidas en el angulo de giro del aleron. Esta tarea se cumple mediante el mecanismo de
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mando de alerones o sistema mecanico del misil. El sistema mecanico con elementos de
correccion se unifica en un mecanismo denominado piloto automatico, y el piloto
automatico junto con el misil forman el sistema de estabilizacion. La estructura del sistema
de estabilizaciéon se muestra en el Dib 4.8. Analizaremos los principios de construcciéon de
los elementos y las propiedades dinamicas del sistema.

El circuito del control de mando, como cualquier otro mecanismo de potencia,
generalmente cuenta con un amplificador — sumador, amplificador de potencia y motor que
se denomina servomando. Se puede emplear motores eléctricos, neumaticos e hidraulicos.
Sin importar el tipo de motor por las propiedades del circuito dinamico el servomando es

un integrador.

K

P

Koo |

Dib. 4.9 Circuito de control de mando

Con relacion a esto, al suministrarse al sistema mecanico la sefial de mando el timon girara
a una velocidad angular constante, hasta que no llegue al tope, a fin de que estas acciones
no influyan en las propiedades del sistema de mando del misil, el 4angulo de giro del timén
sera proporcional a la sefial de mando, generalmente el sistema mecanico comprende la
reaccion negativa artificial.

Ademas esta reaccion disminuye la influencia dé sobrecarga en el alerdn, generada por la
presion dinamica. En el Dib 4.9 se muestra el esquema estructural del sistema mecanico en
el cual se designan los siguientes parametros:

k, - coeficiente de amplificaciéon del amplificador-sumador, amplificador de
potencia y del servomando.

k... - Es el coeficiente de amplificacion de reaccion.

A - seiial de mando.

8 - angulo de desviacion del alerén.
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El mecanismo de variacion del numero de transferencia (MVNT) debe permitir la
independencia de kpw de la vanacion de la presion dinamica q. Para esto su coeficiente de
transformacién, el nuamero de transferencia, debe ir variando en forma inversamente
proporcional a la presion dinamica, es decir que con la misma sefial de mando con un g
grande el MVNT debe garantizar un angulo pequeiio del giro del alerén, y en el caso de un
q pequeiio, debe girar el aleron a un angulo mayor para que la aceleracién normal

desarrollada por el misil sea constante.

Dib.4.11. Esquema del principio de funcionamiento del MIPCH a resorte

Con una mayor frecuencia se utilizan los MVNT eléctricos y de resorte. Los MVNT
eléctricos cuentan con un receptor de la presion del aire (Tubo Pitot) y un manémetro, que
miden la presion dinamica q, y proporcionalmente a ésta varia el coeficiente de esfuerzo de
reaccion Kyeaccisn  del sistema mecanico. Como se observa en la férmula (4.13) el coeficiente
del sistema mecanico cerrado es inversamente proporcional a Kreaccisn Y jugara el papel del
MVNT. El esquema de medicién de presion dinamica se muestra en el Dib. 4.10.

La presion del gas que ingresa al canal directo del manometro se determina por la suma de
la presion dinamica y de la presion estatica (presion total), pero la presion del flujo
“frenado” que ingresa por el canal inferior es igual a la presion estatica.

Con ayuda del potenciometro se puede medir la deflexion de la membrana proporcional a la
presion dinamica. En el MVNT de resorte, una de las varillas de transmision mecanica del

alerén ha sido sustituida por un resorte. El esquema cinematico de este tipo de mecanismo
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se muestra en el Dib 4.11. Analizaremos el principio de su funcionamiento en el misil de
tipo <pato> .

Si el aler6n es girado por el flujo de aire a un 4ngulo de ataque del alerén a, que para un
esquema dado del misil esta relacionado con el angulo de ataque del misil a, y el angulo de

giro del aler6n & obteniendo esta relacion:

ap=a+5.

El 4angulo de ataque del misil a esta relacionado con el angulo de giro del aleré6n 8 de la

funcion de transmisién (4.3). Si despreciamos la inercia del misil, entonces:

a,=([+k,)5.
En el alerén actiia la fuerza de sustentacién Y, que crea de el momento de articulacién con

relacion al eje de su giro:

N[m‘licul: C;qulmmlap = C; QSP Ianicul (] + kp b,

Donde: /icui - Es la distancia desde el centro de presion del alerén hasta la articulacion.

Este momento va a comprimir al resorte y disminuir el angulo de giro del alerén. El mo-
mento de resistencia del resorte es proporcional a la disminucién del angulo de giro del
alerébn Ad.

M =cAd.

resorie

Donde: c es la rigidez del resorte;

Ad=6 -9, (4.15)

Donde: 8- Es el angulo de giro del alerén sin considerar el MVNT.

Igualando los momentos y empleando la férmula (4.15), se puede encontrar: 3

e cs’
T e+ CEaS lien U+ K,)

(4.16)
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El principio de medicion se muestra en el Dib. 4.14. Al actuar la aceleracion W, .la fuerza

inercial de un lastre con masa my sera compensada por la fuerza de compresion del resorte:

Donde:
mW,, =F = CcAl,

resorte

C - rigidez del resorte

Al - desplazamiento lineal de lastre, medido con potenciémetro.

o ]| S
seg
200 Ly \\K"

100
K"

v

0 » T(seg)
20 40 to!

Dib 4.16 Relacion entre los coeficientes de esfuerzo del misil por la

aceleracion normal y el iempo.

La seiial de salida del potencidmetro sera proporcional a la aceleracion transversal:

A’Sem.Acel. = kd« Wyl ’
Donde :

k, - es el coeficiente de transformacion del circuito del sensor de aceleraciones

lineales.

Considerando que el angulo de ataque es pequeilo, la aceleracion normal del misil se puede

considerar aproximadamente igual a la aceleracion lineal:

W,=W,cosa=W,.

El esquema estructural del sistema de estabilizacion teniendo en cuenta el circuito del

sensor de aceleraciones lineales, se muestra en el Dib 4.15.
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Empleando este esquema y la férmula (4.21), se puede determinar el coeficiente de esfuer-

zo del sistema cerrado:

K, =—2=
P Kk
ST (4.25)
Si k,pks >>1, entonces:
; . ;
g

Y de esta forma, se asegura la estabilizacién del coeficiente de esfuerzo del misil por la
aceleraciéon normal. Al aumentar K, la calidad de estabilizacién mejora, pero empeora la

maniobrabilidad del misil, ya que disminuye el coeficiente de esfuerzo del sistema de
estabilizacién por la aceleracion normalk;,,, .Generalmente k, debe ser tal que:

k;,,,, k, =2+4
El nivel de estabilizaciéon del coeficiente de esfuerzo del misil por la aceleracion normal

con ayuda del MVNT y la reacciéon por el circuito del sensor de aceleraciones lineales se

ilustra mediante curvas en el dib. 2.46.

4.2.6 Caracteristicas del diseiio del sistema de estabilizacién de un misil estiticamen-
te inestable.

Al gfrar un misil estaticamente inestable en un flujo de aire a un dngulo de ataque, aparece
el momento de desestabilizacion que hace volar al misil. Para estabilizarlo se requiere crear
un momento de estabilizaciéon, proporcional al angulo de ataque. La medicién del angulo de
ataque generalmente se realiza con ayuda de .un abanderamiento, que se sitia en la
direccion del flujo del aire. La medicion del angulo de ataque generalmente se realiza con
ayuda de un banderin, que se sitia libremente en direccion del flujo de aire. La instalacion
del banderin en la estructura del misil dificulta tanto el disefio como la operacién del misil.

Se puede utilizar el hecho que la aceleracién normal es proporcional al dangulo de ataque, y
crear un momento de estabilizacion artificial con ayuda de reacciéon negativa por el circuito

del sensor de aceleraciones lineales.
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Donde :
3 A 3 - 2 . : o
Wae. Wi, Wi, -aceleraciones reales del misil, determinadas por las siguientes

k.w k;,w, k;,w - coeficientes de esfuerzo del sistema de estabilizacién por la

aceleracion normal sin dispositivos de correcciones, con
MVNT vy circuito del sensor de aceleraciones lineales respec-

tivamente.

Analégicamente se puede calcular y otras limitaciones, si se encuentran presentes en la
estructura del sistema de mando.

Durante el proceso de vuelo de los misiles diferentes coordenadas del sistema de mando
pueden llegar a sus limites en diferentes momentos de tiempo,. Por eso la aceleracion real
sera determinada por la aceleracion minima segun las formulas (4.29).

En el Dib 4.19 se muestra la relacion de estos componentes y de la aceleracion real en
funcioén de la altura de vuelo del misil. A pequeiias y medianas alturas la aceleracion real se
limita por los valores maximos de la sefial de mando y la seiial total, pero a grandes alturas
se limita el angulo de giro de alerones. A grandes alturas las aceleraciones reales disminu-

yen exponencialmente junto con la caida de la presion dinamica.

w# we

Lot
0 H

Dib.4.19 Caracter aproximado de variacion de las aceleraciones reales del misil.
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4.3. Movimiento de los Misiles por balanceo

4.3.1 Momento de balanceo y funcién de transferencia del misil por balanceo.

El momento de balanceo del misil M, es una funciéon compleja del angulo de giro de los
alerones 8., de la velocidad angular de giro del misil alrededor de su eje longitudinal @,

angulo de ataque a angulo de deslizamiento B, nimero Mach, etc.:

Mx‘l =le 59’ wrl’ai ﬂ’ M’ """ )

Esta funcion se presenta en forma de una serie de Taylor:

My=M%»6+M%wo,+M,, (. B) (4.30)

Donde:
S, . : y
M2 +M 2 - son derivadas parciales del momento de balanceo de acuerdo segin

los argumentos respectivos.

M,, - esel momento del flujo lateral.

Observemos las componentes en la formula (4.30) en forma separada. El primer sumando
es proporcional al angulo de giro de los alerones y se denomina momento de mando del

balanceo:

M iobar = Mflaas'

(4.31)
En el dibujo 2.50 se muestra la fisica de su aparicion.
El segundo sumando se denomina momento de amortiguacion del balanceo:
Mamorl bal = ‘Al:‘lxI a)xl - (432)
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Dib.4.20. Direccion del misil por Dib. 421 Sombra aerodinamica de
balanceo con ayuda de la parte del ala con el
los alerones. fuselaje.

Al girar el misil surge un momento que se denomina momento de resistencia , es decir este
momento impide el giro del misil. El momento de amortiguacién se origina en el flujo de
aire incidente.

En la forma estandar de la aerodinamica el momento de mando y de amortiguaciéon se

escriben en esta forma:

Mmand.bal. = mf; qSLé‘s’
2

Mamorr.bal = 'n:)l“rl qSL = wxl >
4 (4.33)

Donde:
mf;, m® - son derivadas de los coeficientes de los momentos correspondientes,

determinados en funcién del nimero Mach en los tuneles aerodina-

micos.

L - envergadura del ala.

El momento del flujo lateral My, se origina en el caso de la corriente asimétrica del misil,

cuyas condiciones para un misil aerodinamicamente simétrico son las siguientes:

a#0; B#0, a=p.
(4.34)
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Las principales causas de origen del Mp 4, son:

- sombreado aerodinamico de una parte del ala por el cuerpo (Dib 4.21);

- diferencia de los angulos de flecha en diferentes consolas del ala (Dib 4.22).

A mayor angulo de flecha, mayor es el coeficiente de la fuerza de sustentacion. En el
Dib.4.23 se muestra la vista delantera del misil. En este caso para el ala horizontal I la
fuerza de sustentacion de la consola izquierda sera mayor que de la derecha. De la misma
forma surge el momento M);; creado por el ala vertical. La diferencia entre M;-M;; es el

momento de flujo lateral.

v
- v
L2
ag° 1z
90°
Dib. 4.22 Diferencia de los angulos de Dib.4.23 Momento del flujo lateral para
flecha de la izquierda y derecha un misil aerodinamicamente

simétrico.

El momento lateral generalmente se escribe asi:
Mgo= mK.oqLS(a'ﬂ3 = ﬂaJ)
Donde: '

m, , - es la funcién del namero Mach.
El giro del misil alrededor de su eje longitudinal se describe por la siguiente ecuacion de

momentos:

P 435
]xl @ x1 =Mf|’§3 +Mxl"w:1 +MK<0’ ( )

Donde:

I, — es el momento de inercia del misil con relacion al eje longitudinal.
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El angulo de giro de los alerones o¢ actua en el misil por balanceo. La coordenada de
salida del misil es el angulo de balanceo ¢ El momento del flujo lateral ejerce una accion

perturbadora.

Teniendo en cuenta que w,; = 7, @ =~} y tomando la conversiéon de La Place de la parte

izquierda y derecha de la ecuacion (4.35) se puede hallar lo siguiente:

7(p)=7 [5,(p)+ 6, ,(P)]

ab’ —M a'p (4.36)

Donde:
dxo- Es la perturbacion equivalente creada por el momento del flujo lateral y

reducida al angulo de desviacion de los alerones:

M k.o

é‘l’c.o = Mf,g

(0]
o1 <0 la funcién de transferencia del misil por el balanceo se

Considerando que M

puede escribir de la siguiente forma:

K, (p)= D) e i y (4.37)

Sy (p) p(l+pT,)

M ‘?,
ky. = ___ﬁ_{u—
xl" L
lx, (4.38)
Fo B
xlx J

O teniendo en cuenta la formula (4.33)
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L mflgV
4 - - mw 1L
x1* !
1.V (4.39)
Ty = ® 2
- m® ,1gSL

El coeficiente de esfuerzo del misil por balanceo depende del nimero Mach, y para
diferentes Misiles es aproximadamente igual a 30-60 segundos™ . La constante del tiempo

T, es proporcional al momento de inercia e inversamente proporcional a la presion
dinamica ¢q. El rango de variacién de la constante de tiempo 7, para Misiles de mediano

alcance es de 0.1-0.6 segundos.

De esa forma el misil por balanceo se describe como un conjunto de circuitos de
integracién y aperiodico, es decir que con un angulo constante de giro de los alerones o con
un momento constante del flujo lateral, el misil estara girando por balanceo a una velocidad
angular constante. Esto se debe a la ausencia del momento estabilizador por balanceo. El
control del misil en este caso se dificulta. Por eso generalmente se toman las medidas

especiales para una estabilizacion artificial del misil por el balanceo.

4.3.2. Sistema de estabilizacién del misil por balanceo.

Para la estabilizacién del misil por balanceo es necesario medir el angulo de balanceo,
compararlo con el angulo dado y formar proporcionalmente al error de estabilizacién una
seflal de mando para la desviacién de los aler.ones del misil. Los alerones crearan el
momento de estabilizacion artificial.

En los sistemas de autoguiado el misil se estabiliza por balanceo con relacién a los ejes del
dispositivo de medicion. El angulo de balanceo del dispositivo de medicién en el sistema de
ejes ligados al misil, puede ser medido con ayuda de un potenciémetro. En los sistemas de
teleguiado la estabilizacion del misil por balanceo se realiza en un sistema de coordenadas

fijas que generalmente coincide con la posicion del sistema de ejes ligados al misil en el
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momento de arranque del Misil. En este caso la medicién del balanceo del misil se realiza

por el giréscopo libre.

Dib 4.24 Esquema cinematico del principio de medicién del angulo de balanceo

El eje sensible del girdscopo libre es el eje OY,,;, memoriza el plano de lanzamiento del
misil (eje PY, en el momento del lanzamiento) y en adelante queda inmévil (dib 4.24). Si
el misil gira alrededor de su eje longitudinal, entonces el potencidometro emitira una sejial

proporcional al angulo de balanceo:

kor
XO > KCI‘ jx_ 1 kb’ X
1+ pTp 1. Fees P‘] + PQ’
X -1

Dib 4.25 Esquema estructural del sistema de estabilizacion del misil por balanceo

A, =k

c8 girosc.hbre Y

Donde:

kg~ es el coeficiente de transformacion del circuito del giréscopo libre.
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En la etapa final se prepara un modelo y se realizan las pruebas relacionados con la
evaluacion del guiado y determinaciéon de la zona de destruccion del CCAA. Mas adelante
describiremos con mas detalle las etapas que se emplean al analizar el guiado del misil al

blanco, en el plano vertical.

5.1.2 Movimiento del blanco y del Misil en el plano vertical.

Los movimientos del misil y del blanco, durante el teleguiado se analizan en un sistema de

coordenadas ligadas a tierra 0x_,y,. al inicio de las coordenadas se sitia el puesto de

mando del misiles (5.3).

Yo A
Angulo de inclinacién de
0, «~ elevacion del misil
-
g Angulo de elevacioén Xs
del misil

Dib. 5.3 Movimiento del blanco y del misil en el plano vertical

La posicion del misil con relacion al panel de mando se determina por las coordenadas

polares — por la distancia hasta el misil 7, y el angulo de elevacion del misil £, que se mide

por los equipos de medicion del sistema de guiado. Estas coordenadas varian con el movi-
miento del misil a una velocidad ¥, inclinado con respecto al horizonte a un angulo 0. Si
proyectamos la velocidad del misil a la linea de visualizacién del misil y a la perpendicular,

se puede encontrar dos ecuaciones, que al resolverlas nos van a dar los valores de 7, y g,
ro=V,cos(d, —¢,) (5.1)

r e, =V, sin(6, —¢,) (5.2)

g
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5.5 Esquema estructural general del circuito de guiado del misil y su funcionamiento
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