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©  Méthode  de  guidage  terminal  et  missile  guidé  opérant  selon  cette  méthode. 

Méthode  de  guidage  de  la  portion  terminale  de  la 
trajectoire  d'un  missile  guidé  (f0)  muni  d'un  senseur  (23)  et 
comprenant  deux  sections  (20  et  30)  accouplées  par  un  arbre 
central  (21)  et  libres  de  tourner  l'une  par  rapport  à  l'autre 
autour  de  l'axe  longitudinal  X ;  la  section  (20)  comportant  un 
organe  moteur  (24)  pour  contrôler  l'attitude  de  roulis  de  cette 
section  et  un  générateur  de  gaz  (26)  qui  alimente  une  tuyère 
(27)  pour  fournir  une  force  de  poussée  transverse  (Po)  et  la 
section  (30)  est  munie  d'un  empennage  stabilisateur  (31) 
formé  par  un  jeu  d'ailettes  déployables  (32). 

L'invention  trouve  son  application,  notamment,  dans 
l'interception  de  cibles  animées  d'une  vitesse  modérée, 
telles  que  celles  constituées  par  des  véhicules  terrestres. 



L'invention  se  rapporte  aux  projecti les  guidés  et  concerne,  plus 

préc isément ,   une  méthode  de  guidage  d'un  missile,  applicable  p e n -  

dant  la  portion  terminale   de  la  t ra jec to i re   de  vol ;  elle  conce rne  

éga lement   un  missile  guidé  opérant  selon  ce t te   méthode  de  guidage.  

Il  existe  une  demande  pour  des  missiles  AIR-SOL  capab l e s  

d'enrayer,   à  des  distances  re la t ivement   impor tantes ,   la  menace  que  
présentent   des  f o r m a t i o n s  t e r r e s t r e s   const i tuées ,   no tamment ,   pa r  
des  véhicules  motorisés  tels  que  des  véhicules  blindés  p rog re s san t  

par  groupes  sur  le  terrain.   Ces  véhicules  blindés,  de  par  leur  na tu re ,  

rayonnent  une  énergie  t he rmique   et,  de  ce  fait,  const i tuent   des  

cibles  potent ie l les   qui  peuvent  être  dé tec tées   et  local isées  par   un 

missile  muni,  par  exemple,  d'un  senseur  é l ec t roop t ique   E.O  o p é r a n t  

dans  la  bande  I.R  du  spectre  é l ec t romagné t ique .   De  plus,  le  missi le  

peut  être  doté  d'une  charge  militaire  capable  de  perforer   le  b l indage 

de  protect ion  de  véhicules  blindés.  Il  est  possible  de  diriger  le  t i r  

d'un  tel  missile  vers  un  groupement   de  véhicules  blindés ;  tou te fo i s ,  

le  problème  demeure  de  fournir,  pendant  la  portion  terminale  de  la 

t ra jec to i re   de  descente  vers  le  sol,  les  correct ions   de  t r a j e c t o i r e s  

nécessaires   pour  réaliser  un  impact  du  missile  sur  l'un  des  véh icu les  

détecté   par  le  senseur  E . O .  

On  connaît  déjà  un  projecti le  compor tan t   des  moyens  de  

guidage  qui  p e r m e t t e n t ,   dans  la  phase  terminale  de  la  t ra jec to i re ,   de 

corriger  l 'erreur  éventuelle  entre  la  direction  d'une  cible  et  la 

direction  d'impact  du  projecti le  sur  le  sol,  en  chute  libre.  A  c e t  

effet,   la  base  de  ce  projecti le  de  l'art  antér ieur   est  équipé  d'un  jeu 

d 'ai let tes   qui  imprime  au  corps  du  projectile  un  mouvement   d ' au to -  

rotation  de  vitesse  angula i re  sens ib lement   constante ,   autour  de  son 

axe  longitudinal.  Dans  la  tête  du  projecti le  est  disposé  un  senseur  

é lec t ro-opt ique   (E.O)  et,  enfin,  dans  la  partie  médiane  du  corps,  un 



impulseur  latéral  peut  fournir  une  force  de  poussée  p r é d é t e r m i n é e  

dont  la  direction  est  normale  au  vecteur   de  vitesse  du  projectile.   Le  

senseur  E.O  est  const i tué   par  une  pluralité  de  cellules  pho todé t r i c e s  

a r rangées   en  anneau  dans  un  plan  perpendicula i re   à  l'axe  du  p ro jec -  

tile,  afin  de  fournir  un  champ  de  vision  conique  creux.  Ainsi,  la 

surface  du  sol  couver te   par  le  champ  de  vision  du  senseur  E.O  s e  
réduit   progress ivement   en  fonction  de  l 'al t i tude  décroissante   de  la 

t r a jec to i re .   Lorsque  la  cible  rentre  dans  le  champ  de  vision  du 

senseur,  son  image  tombe  sur  l'une  des  cellules  photodé tec t r ices ,   c e  

qui  dé termine ,   en  coordonnées   polaires,  la  position  de  la  cible  p a r  

rapport   à  l 'or ientat ion  de  l ' impulseur.  Le  signal  de  sortie  du  senseur  

E.O  est  exploité  pour  fournir  un  ordre  de  déc lenchement   à  l ' impul-  

seur  latéral   à  l ' instant  où  l 'or ientat ion  de  celui-ci  est  opposée  à  la  

direct ion  de  la  cible  d é t e c t é e .  

Ce  projecti le  de  l'art  an tér ieur   de  const ruct ion  r e l a t i v e m e n t  

simple  ne  permet   pas  d ' a t t e indre   le  degré  d 'e f f icac i té   recherché  e t ,  

no tamment ,   de  réaliser  un  impact   probable  sur  la  cible.  P o u r  

a t t e indre   ce  but,  la  méthode  de  guidage  proposée  met  en  oeuvre  un 

senseur  de  poursuite  de  la  cible  qui  mesure  la  rotat ion  de  la  ligne  de  

visée  miss i le /c ib le .  

La  méthode  de  guidage  selon  l 'invention  consiste  à  immobi l iser  

le  faisceau  du  senseur  sur  l'axe  longitudinal,  à  imprimer  au  corps  du 

missile  un  mouvement  d ' au toro ta t ion   de  vitesse  angulaire  con t rô lée ,  

à  produire  une  force  de  poussée  t ransversale ,   normale  à  la  d i rec t ion  

du  vecteur   vitesse  de  dép lacement   du  missile  pour  forcer  celui-ci  à  

décrire   une  t ra jec to i re   spirale,  à  dé tec te r   la  présence  d'une  c ible  

éventuel le   dans  le  faisceau  du  senseur,  à  libérer  le  faisceau  du 

senseur  et  à  maintenir  l'axe  de  celui-ci  pointé  sur  la  cible,  à  mesure r  

la  rotat ion  de  la  ligne  de  visée  missile-cible,  à  élaborer  un  ordre  de 

pilotage,  fonction  de  la  rotat ion  de  la  ligne  de  visée  et  à  modi f ie r  

l ' a t t i tude  de  roulis  du  missile  pour  orienter   la  force  de  poussée 

t ransversa le   dans  une  direct ion  fonction  de  la  grandeur  de  la  

rotat ion  de  la  ligne  de  v isée .  

L'invention  concerne  éga lement   un  missile  guidé  opérant  selon 



la  méthode  de  guidage  qui  vient  d'être  énoncée.  Un  missile  guidé 

selon  l 'invention  comporte   un  senseur  sensible  à  l 'énergie  r a y o n n é e  

par  une  cible  potent ie l le   et  il  comprend  :   une  première  et  une 

seconde  sections  principales  mutue l lement   accouplées  pour  t o u r n e r  

l ibrement  l'une  par  rapport  à  l 'autre  autour  de  l'axe  longitudinal  du 

missile ;  la  première  section  principale  dite  "section  avant"  c o n t i e n t  

le  senseur  et  comporte :   un  organe  moteur  ayant  un  premier  m e m b r e  

solidaire  de  la  s t ructure   mécanique  de  cette  section  avant,  et  un 
second  membre  physiquement   couplé  à  la  seconde  section  p r inc ipa le ,  

et,  un  générateur   de  gaz  qui  a l imente  une  tuyère  latérale  pour  c r é e r  

une  force  t r a n s v e r s a l e  ;   et  la  seconde  section  principale  d i t e  

"section  arrière"  est  munie  à  sa  base  d'un  empennage  s t a b i l i s a t e u r  ;  

le  senseur  est  muni  d'un  dispositif  de  verrouillage  pour  immobi l i se r  

son  faisceau  sur  l'axe  longitudinal  du  missile  et  pour  p e r m e t t r e   la  

recherche  d'une  cible  et  ce  senseur  fournit  une  mesure  de  la  r o t a t i o n  

de  la  ligne  de  visée  missi le/cible   pour  contrôler  l 'a t t i tude  de  roul is  

du  corps  du  missile  afin  de  piloter  le  missile  sur  la  c ible .  

Un  autre  objet  de  l ' invention  consiste  à  conférer  au  missile  une  

vitesse  initiale  de  dép lacement   dé te rminée   sur  sa  t ra jec to i re   et  à  

maintenir   celle-ci  sens iblement   cons tante   le  long  de  la  t r a j e c t o i r e .  

Un  autre  objet  de  l ' invention  est  de  varier  la  vitesse  angu la i r e  

d 'au torota t ion   du  corps  du  missile  le  long  de  sa  t ra jec to i re   t e r m i -  

nale.  En  outre,  le  second  membre  de  l'organe  moteur  est  couplé  à  la 

section  arrière  du  missile  par  un  arbre  c e n t r a l .  

Selon  un  autre  objet  de  l 'invention,  la  section  arrière  du 

missile  comporte   un  c o m p a r t i m e n t   du  logement  d'un  parachute   de  

freinage  largable  destiné  à  réduire  la  vitesse  balistique  du  miss i le  

sur  la  portion  de  la  t r a jec to i re   précédant   la  phase  t e r m i n a l e .  

Les  ca rac t é r i s t i ques   et  les  avantages  de  l'invention  r e s s o r -  

tiront  de  la  description  détai l lée   qui  va  suivre,  faite  en  regard  des  

dessins  annexés  qui  i l lustrent   la  méthode  de  guidage  et  un  mode  de 

réalisation  du  missile  guidé ;  sur  ces  dessins :  

-  la  figure  1  représente   un  projectile  guidé  de  l'art  a n t é r i e u r ,  

-  la  figure  2  représente   le  mode  de  réalisation  du  s enseu r  



é l e c t r o o p t i q u e   du  project i le   de  l'art  a n t é r i e u r ,  

-  la  figure  3,  sous  une  forme  schématique  simplifiée,  r e p r é -  

sente  un  missile  guidé  comprenan t   les  moyens  nécessairess   à  la 

méthode  de  guidage  selon  l ' invent ion ,  

-  la  figure  4  représente   une  vue  en  coupe  t ransverse   du  missi le  

guidé  de  la  figure  3, 

-  la  figure  5  est  un  d iagramme  plan  d'axes  x,z  liés  au  sol 

indiquant  les  principaux  pa r amè t r e s   qui  dé te rminent   l 'étendue  du  sol 

balayé  par  le  faisceau  du  senseur ,  

-  la  figure  6  est  un  d iagramme  selon  un  trièdre  x,  y,  z  lié  au  

sol  i l lustrant   la  méthode  de  recherche  d'une  cible  p o t e n t i e l l e ,  

-  la  figure  7  représente   une  vue  détail lée  d'une  portion  de  la  

t r a j ec to i re   du  missi le ,  

-  la  figure  8  est  un  d iagramme  simplifié  r ep résen tan t   une  

var iante   de  la  t ra jec to i re   de  r e c h e r c h e ,  

-  la  figure  9  illustre  la  loi  d 'accéléra t ion   conférée   au  miss i le  

en  fonct ion  de  la  grandeur  de  la  rotat ion  de  la  ligne  de  v isée  

mi s s i l e / c i b l e ,  

-  la  figure  10  illustre  la  loi  de  contrôle  de  l ' a t t i tude   de  roulis  

du  corps  du  missile  en  fonction  de  la  grandeur  de  la  rotat ion  de  la  

ligne  de  visée  miss i l e /c ib le ,  

-  la  figure  11  est  une  coupe  longitudinale  d'un  missile  guidé 

selon  l ' i nven t ion ,  

-  la  figure  12  représente,   en  vue  éclatée,   les  é léments   d 'un 

moteur -coup le   é l e c t r i q u e ,  

-  la  figure  13  représente   un  mode  de  réalisation  de  l ' e m p e n -  

nage  s t a b i l i s a t e u r ,  

-  la  figure  14  illustre  une  application  du  missile  guidé  à  la  

des t ruc t ion   d'un  groupement   de  véhicules  t e r r e s t r e s ,  

-  la  figure  15  est  une  vue  éc la tée   du  compar t imen t   d ' e m p o r t  

d'un  projec t i le   porteur  contenant   une  pluralité  de  missi le ,  

-  la  figure  16  est  une  vue  en  coupe  du  project i le   p o r t e u r  

mont ran t   la  disposition  relative  des  missiles  guidés  dans  le  c o m p a r -  
t iment   d ' e m p o r t .  



-  La  figure  17  est  un  d iagramme  des  composantes   du  v e c t e u r  

rotat ion  de  la  ligne  de  visée  missile-cible  dans  un  trièdre  absolu  e t  

dans  le  t r ièdre  missi le .  

-  La  figure  18  représente ,   sous  la  forme  d'un  bloc  d i a g r a m m e ,  

les  é léments   de  la  boucle  d 'asserv issement   en  poursuite  du  missile.  

La  figure  1  représente ,   sous  une  forme  simplifiée,  le  p ro jec t i l e  

de  l'art  antér ieur   mentionné  dans  le  préambule   de  cet te   d e m a n d e  

ainsi  que  la  méthode  de  guidage  terminal   correspondante .   Le  p ro -  
jecti le  1  est  équipé  d'un  jeu  d 'ai let tes   2  dont  la  configurat ion  p e r m e t  

d ' imprimer  au  corps  de  ce  projecti le  une  vitesse  angulaire  d ' au to -  

rotat ion  ωr  autour  de  son  axe  longitudinal  X  portant   le  v e c t e u r  

vitesse  de  déplacement   V  du  project i le   sur  sa  t ra jec to i re .   En  c h u t e  

libre,  la  t ra jec to i re   du  projecti le  est  inclinée  d'un  angle  @t  et  c e  

project i le   percute  le  sol  en  un  point  4  décalé  angulairement   d 'un 

angle  @c  d'une  cible  potent ie l le   6. 

Dans  le  but  de  modifier  la  t r a j ec to i re   du  projecti le,   ce lu i -c i  

est  muni  d'un  impulseur  latéral  3  et  d'un  senseur  é lec t roopt ique   5  qui 

fournit  un  signal  de  déc lenchement   de  cet  impulseur,  ce  signal  de  

déc lenchement   résultant   de  la  mesure  de  l'angle  d'erreur  @c.  Il  en  
résulte  que  le  vecteur  vitesse  V  du  project i le   est  modifié  d 'une 

quanti té   V   pour  fournir  un  vecteur  vitesse  résul tant   V   décalé  de  

l'angle  @c du  vecteur  vitesse  V  pour  réaliser  l ' impact  du  p ro jec t i l e  

sur  la  c ible .  

La  figure  2  représente   le  mode  de  réalisation  du  senseur  

é lec t roopt ique   5  porté  par  le  project i le   1  décrit   à  la  figure  1.  C e  

senseur  EO  est  constitué  e s sen t i e l l ement   par  une  pluralité  d ' é l é -  

ments  photoconducteurs   7  arrangés  en  couronne  dans  un  plan  o r t h o -  

gonal  à  l'axe  longitudinal  X  du  corps  du  project i le   pour  fournir  un 

champ  de  vision  conique  creux  p rédé te rminé   d 'ouverture  angulaire  9 

et  de  largeur  angulaire  β  .   Lorsque  l ' image  8  de  la  cible  6  e s t  

dé tec tée   par  l'un  des  é léments   pho toconduc teur s   7  tel  que  l ' é l émen t  

7.,  la  grandeur  de  l'angle  relatif  A  entre  la  direction  de  l ' impulseur  

3  et  l 'élément  photoconducteur   7i  est  mesuré  par  le  senseur  EO  e t  

fournie  à  un  circuit  de  calcul  qui  dé te rmine   l 'instant  de  d é c l e n -  



chement   de  l ' impulseur  3  correspondant   au  passage  de  celui-ci  dans 

la  direction  de  la  cible  d é t e c t é e .  

La  figure  3  représente ,   sous  une  forme  schémat ique  s impl i f iée ,  

un  missile  guidé  10  qui  comprend  des  moyens  spécifiques  de  la  

méthode  de  guidage  terminale   selon  l 'invention.  Ce  missile  c o m -  

prend :   un  senseur  11,  sensible  à  l 'énergie  rayonnée  par  une  c ib le  

potent iel le ,   située  dans  la  tête  du  missile,  un  moyen  12  pour  fourn i r  

une  poussée  t r ansversa le   Po  passant  par  le  centre  de  gravité  G  du 

missile  et  un  moyen  13  pour  contrôler   l 'a t t i tude  de  roulis  du  corps  du 

missile  10  autour  de  son  axe  longitudinal  X.  Le  senseur  est  muni  d'un 

moyen  de  verroui l lage   p e r m e t t a n t   d ' immobiliser  son  faisceau  sur  

l'axe  longitudinal  X,  des  moyens  de  détect ion  de  la  p r é s e n c e  

éventuel le   d'une  cible  i n t e rcep tée   par  ce  faisceau  et  des  moyens  de  

poursuite  angulaire  pour  mesurer   la  r o t a t i o n     de  la  ligne  v isée  

(L.O.S.)  c ible/missi le .   Le  moyen  12  pour  fournir  une  poussée  t r an s -  

versale  P0  comprend  une  chambre  de  combustion  qui  al imente  une 

tuyère  latérale  dont  la  direct ion  de  poussée  est  inclinée,  d'un 

angle  a,  sur  l'axe  longitudinal  X  du  missile ;  il  en  résulte  que  les 

composantes   t r ansverses   FN  et  longitudinales  Fl   de  la  force  F  

appliquée  au  missile  sont  données  par  les  relations  su ivan te s  :  

auxquelles  cor respondent   l ' accé léra t ion   normale  @N  donnée  par  la  

relation  su ivan te  

et  l ' accéléra t ion  longi tudinale   @L  donnée  par  la  relation  su ivante  :  

où  M  est  la  masse  du  missile  et  g  la  grandeur  du  champ  de  p e s a n t e u r  

t e r r e s t r e .  

La  figure  4  r eprésen te   une  section  du  missile  10,  d'axes,  X  Y 

et  Z ;  et  montre  les  composantes   Fy   et  FZ  de  la  force  normale  FN 



en  fonction  de  l'angle  de  roulis  (φ  du  corps  du  missile  autour  de  son 

axe  longitudinal  X.  Ces  composantes   F y  et  FZ  sont  données  par  les 

relations  su ivan tes  :  

Le  corps  du  missile  peut  tourner  dans  les  deux  sens,  par  

rapport  à  l 'axe X  avec  une  vitesse  angulaire  ins tantanée   φ .  Les  

grandeurs  φ  e t  φ   peuvent  être  mesurées  à  bord  du  missile  e t  

utilisées  r e spec t ivemen t   pour  contrôler   l ' a t t i tude  de  roulis  et  la  

vitesse  d 'au toro ta t ion   du  corps  de  missi le .  

La  figure  5  est  un  d iagramme  plan  d'axe  x,  z  lié  au  sol  sur 

lequel  sont  indiqués  les  principaux  pa ramè t r e s   qui  d é t e r m i n e n t  

l 'étendue  du  sol  balayé  par  le  faisceau  14  du  senseur  E.O  porté  par  le 

missile  10  décrit   p r écédemmen t .   Le  centre   de  gravité  G  du  missi le  

est  animé  d'une  vitesse  de  dép lacement   V  dirigée  suivant  l ' axe  

longitudinal  X  du  corps  du  missile  et  il  est  soumis  à  un  système  de 

forces  c o m p r e n a n t  :   une  force  normale  à  laquelle  correspond  une  

accéléra t ion   @N  normale  au  vecteur   vitesse  V,  une  force  longi-  

tudinale  à  laquelle  correspond  une  accé léra t ion   @L  dirigée  se lon 

l'axe  longitudinal  X  et  la  force  de  pesanteur   t e r res t re   à  laquel le  

correspond  le  vecteur  accé lé ra t ion   g  dirigé  suivant  la  vert icale  du 

lieu.  Le  faisceau  14  du  missile  a  un  champ  angulaire  de  d e m i -  

ouver ture  E  r e l a t ivement   é t roi te ,   quelques  degrés  par  exemple.  La  

droite  G.I  de  la  t r a jec to i re   de  descente   du  missile  est  inclinée  d'un 

angle  Oo  sur  l 'horizontale.   Le  corps  d'un  missile  é tant   l'objet  d 'une 

vitesse  d ' a u t o r o t a t i o n  φ   autour  de  son  axe  longitudinal  X  et  le 

faisceau  14  du  senseur  EO  é tant   immobilisé  sur  cet  axe  longi- 

tudinal  X,  il  en  résulte  que  le  faisceau  14  décrit   en  fonction  du 

temps  un  cône  creux  d'axe  GI  dont  les  demi-ouver tures   externe  e t  

interne  ont  pour  valeurs  respect ives   (O  + E )  et  (0 -  ε).  L'alt i tude  Rh 
du  missile  au-dessus  du  sol  diminuant  p ropor t ionne l lement   au  t emps ,  
l'axe  15  du  faisceau  14  décrit   sur  le  sol,  en  fonction  du  temps,  une 

spirale  convergente  de  rayon  R  cent rée   sur  le  point  1.  L'étendue  de  



la  surface  du  sol  balayée  par  le  faisceau  14  est  un  cercle  lorsque 

l'angle  de  descente   est  égal  à  90°  et  une  ellipse  de  faible  exen t r i c i t é  

lorsque  la  valeur  de  cet  angle  @.  reste  élevée,  60  à  70°  par  exemple .  

La  figure  6  est  un  diagramme  dans  un  t r ièdre  x,  y,  z  lié  au  sol 

qui  illustre  la  méthode  de  recherche  d'une  cible  par  le  missile  d é c r i t  

p r é c é d e m m e n t ,   dans  un  cas  par t icul ier   cor respondant   à  un  angle  de 

descente @o  égal  à  90°.  On  considère,  ici,  le  cas  où  la  vitesse  de 

ro ta t ion  φ   du  missile  autour  de  son  axe  longitudinal  X  est  m a i n t e n u e  

cons tante   ainsi  que  la  vitesse  V  du  missile  en  négligeant   la  force  de  

rés is tance   de  l'air  et  en  considérant   que  la  force  d 'accéléra t ion   @L 

longitudinale  produite  par  la  tuyère  du  missile  et  la  force  de 

pesanteur   g  sont  de  valeurs  égales  et  opposées.  La  t ra jec to i re   S  du 

centre   de  gravité  G  du  missile  décrit   une  spirale  portée  par  un 

cylindre  15  d'axe  z  vertical   passant  sensiblement   par  le  point  I  et  le 

rayon  de  ce  cylindre  a  une  grandeur  r.  L 'é tendue  As  de  la  surface  d u  

sol  balayée  par  le  faisceau  14  du  senseur  E.O  est  donnée  par  la  

formule  s u i v a n t e  :  

La  surface  du  sol  ΔA  in te rcep tée   par  le  faisceau  optique  e s t  

une  ellipse  dont  les  grandeurs  des  axes  ΔR  et  ΔR's  sont  données  

r e s p e c t i v e m e n t   par  les  relations  su ivan tes  :  

et  ΔR's = 2  Rh  s i n  ε  

La  distance  oblique  Rd,  entre  le  missile  et  la  surface  ΔAs  du 

sol  i n t e rcep tée   par  le  faisceau  du  senseur  EO,  est  donnée  par  l a  

relation  su ivan t e  :  

La  distance  horizontale  R  entre  le  point  I  et  la  surface  ΔAs 

est  donnée  par  la  relation  su ivante  :  

Sur  ce t te   figure  6,  on  a  aussi  indiqué  une  cible  c  animée  d'une 

vitesse  V   et  dis tante   d'une  valeur  Rc  du  point  1.  Pour  assurer  une 



probabil i té   de  détect ion  élevée  d'une  cible  telle  que  c,  la  v i tesse  

angulaire  Ω  du  faisceau  14  du  senseur  EO  doit  être  d é t e r m i n é e  

pour  obtenir  un  certain  degré  de  r ecouvrement   des  t rames  de 

balayage  success ives .  

Le  temps  de  passage  TD  du  faisceau  optique  sur  une  cible  C 

est  donné  par  la  relation  su ivan te  :  

o ù  Ω   est  la  vitesse  de  rotation  angulaire  du  faisceau  autour  de  l 'axe 

ver t ica l   z .  
La  figure  7  représente   une  vue  détai l lée  d'une  portion  de  la 

t r a j ec to i r e   S  du  missile  10  représentée   sur  la  figure  précédente .   Le  

vec teur   vitesse  V  du  missile  a  pour  origine  le  point  G  r ep résen tan t   le 

cent re   de  gravité  du  missile,  ce  vecteur  vitesse  V  est  contenu  dans 

un  plan  P  tangent  à  une  généra t r ice   d'un  cylindre  16  por tant   le  poin t  

G.  Les  composantes   du  vecteur  vitesse  V  sont  la  c o m p o s a n t e  
ver t ica le   Vh  et  la  composante   orthogonale  V  données  par  les 

relat ions  su ivantes  :  

La  composante   de  vitesse  V  est  tangente   au  cercle   de  c e n t r e  

O  et  de  rayon  r.  Des  relations  générales  de  la  d y n a m i q u e  

avec  Ω  =   φ  c o s φ .   En  combinant  les  relat ions  p récédentes ,   on 

obtient   la  valeur  de  l'angle  d'inclinaison  9  du  vecteur   vitesse  V  du 

missile,  par  rapport  à  la  générat r ice   G.I  du  cy l ind re  

La  figure  8  est  un  diagramme  simplifié  r ep résen tan t   une 

var iante   de  la  méthode  de  recherche  d'une  cible  sur  le  sol.  Selon 

ce t t e   variante,   la  vitesse  angulaire  φde  roulis  du  missile,  autour  de 

son  axe  longitudinal  X,  est  variée  en  fonction  de  l 'a l t i tude  Rh  du 

missile  au-dessus  du  sol.  Les  formules  p récéden tes   donnant  les 



valeurs  de  la  largeur  ΔRs  des  t rames  successives  de  balayage  e t  

l'angle  d ' inclinaison  9  du  vecteur   vitesse  V  du  missile  peuvent  ê t r e  

récri tes   sous  une  forme  a p p r o x i m é e  :  

m è t r e s  

en  considérant   que  les  valeurs  des  a n g l e s  ε   et  9  ont  des  va leurs  

toujours  f a ib les .  

Il  s 'ensuit  que,  si  les  t rames  de  balayage  adjacentes   du  f a i s -  

ceau  du  senseur  E.O  se  recouvrent   avec  un  facteur  de  r e c o u v r e m e n t  

de  50  %,  on  a  la  relat ion  su ivan te  :  

Il  en  résul te   que  la  t ra jec to i re   S  du  centre  de  gravité  G  du 

missile  se  trouve  inscrite  sur  la  surface  d'un  cone  de  rayon  r  t e l  

que :  

On  vient  d 'analyser   en  détail  la  portion  initiale  de  la  t r a j e c -  

toire  te rminale   du  missile  cor r respondant   à  la  phase  de  r e c h e r c h e  

d'une  cible  éventue l le   située  dans  une  zone  A  du  sol  cent rée   su r  

l'axe  de  descente   du  missile.  Dans  ce  qui  suit,  on  décrira  la  po r t i on  

finale  de  la  t r a j ec to i re   du  missile  correspondant   à  l 'acquisition  de  

l'image  de  la  cible  par  le  senseur  et,  consécu t ivement ,   au  p i l o t age  

du  missile  pour  réaliser  un  impact   sur  la  cible  dé tec tée .   En  s e  
référant   à  nouveau  aux  figures  6  et  7,  on  voit  que,  lorsque  le  plan  P ,  

dans  son  mouvement   de  rotation  par  rapport  à  l'axe  vertical  z  passe ,  
à  un  instant  donné,  au  voisinage  du  point  C  correspondant   à  la  

position  d'une  cible  et  que  la  relation  su ivan te  :  

est  sensiblement   sat isfai te ,   le  senseur  EO  dé tec te   l'image  de  la  

cible.  A  part ir   de  cet  instant,  le  senseur  EO  fournit  les  signaux  de  

sortie  su ivants  :   un  premier  signal  de  sortie  indiquant  la  p r é s e n c e  



d'une  cible  dans  le  faisceau  14  et  un  second  signal  de  sortie  p ropor -  
tionnel  à  la  vitesse  de  rotation  de  la  ligne  de  visée  missile/cible.  L e  

premier  signal  de  sortie  est  utilisé  pour  libérer  le  faisceau  du 

senseur  optique  et  autoriser  la  poursuite  angulaire  du  senseur  sur 

l ' image  de  la  cible ;  le  second  signal  de  sortie,  une  fois  la  poursu i te  

angulaire  assurée,  est  fourni  à  un  moyen  de  calcul  pour  c o n t r ô l e r  

l ' a t t i tude  de  roulis  du  corps  du  missile  et,  par  voie  de  conséquence ,  

de  piloter  le  missile  en  d i r ec t i on .  

La  figure  9  est  un  d iagramme  qui  représente   le  vecteur   v i t e s se  

de  r o t a t i o n     de la  ligne  de  visée  missile/cible,   la  force  de  poussée  

normale  FN  au  vecteur  vitesse  V  passant  par  l'axe  longitudinal  X  du 

missile  et  l'angle  Δφ  d 'or ienta t ion  de  ce t te   force  de  poussée  FN.  
L'équation  de  la  loi  de  pilotage  du  missile  est  de  la  fo rme  :  

@η  =  @N  c o s  Δ φ =   2   . V  +  A   (   -  o  )  . V  

qui  correspond  à  une  loi  de  navigàtion  proportionnelle  de  gain  A 

compor tan t   un  b i a i s     Si,  à  t i t r e   d 'exemple,  on fait  correspondre  à  

ce  biais  l 'accélérat ion  ce  qui  a  l 'avantage  de  donner  une 

marge  de  manoeuvrabil i té   égale  de  part  et  d'autre  de  la  g r a n d e u r  

o   donnée  par  la  relation  su ivan te  :  

En  conséquence,   le  signal  d 'entrée  de  pilotage  est  p ropo r -  
tionnel  à  la  g r a n d e u r     et  la  réponse  est  la  grandeur  Δφ  de  

l 'orientat ion  de  la  force  de  poussée  FN  par  rapport  à  la  direction  du 

vecteur   r o t a t i o n     tel  q u e  

puisque  les  t e r m e s   o   et V  de  l 'équation  de  la  loi  de  guidage  sont  

des  c o n s t a n t e s .  

Les  figures  9  et  10  représen tées   en  regard,  illustrent  les  lois 

de  l ' accéléra t ion  γ  et  de  l'angle  de  pilotage  en  roulis  Δφ  du  missi le  

en  fonction  du  module  du  vecteur  de  r o t a t i o n  

La  figure  17  est  un  diagramme  montrant   les  composantes   du 

vecteur   r o t a t i o n    dans  un  tr ièdre  absolu  U,  V  et  dans  le  t r i è d r e  



missile  Y,  Z  r é fé rencé   à  la  direct ion  de  la  tuyère  de  p i lo t age .  
La  figure  18  représente ,   sous  la  forme  d'un  bloc  diagramme,   la  

boucle  d ' a sse rv i s sement   en  poursuite  du  missile  qui  comprend  les  

é léments   s u i v a n t s  :   le  senseur  de  guidage  100  qui  délivre  l es  

c o m p o s a n t e s  y   et  Z   du  vecteur   rotation  de  la  ligne  de  v i sée  

missile-cible,   ces  deux  composantes   sont  fournies  à  un  d i spos i t i f  
résolveur  110  et  un  opéra teur   120  qui  élabore  le  module  du  v e c t e u r  

rotation  |  | ,   ce  vecteur   rota t ion  |  |   est  appliqué  à  un  opéra teur   130 

pour  fournir  un  signal  de  sortie  Δφ  conformément   à  la  loi  de  gu idage  

représentée   sur  la  figure  10  et  par  l ' in termédiaire   d'un  m o t e u r  

d 'asserv issement   140,  tourne  le  résolveur  110  d'un  angle  équ iva l en t  ;  

enfin,  le  signal  de  sortie  Vε  est  appliqué  au  moyen  de  contrôle  en  

roulis  150  du  corps  de  miss i le .  

La  composan te   croisée  de  l 'accélérat ion  YT  = γN  sin  Δ φ  

engendre  un  mouvement   spirale  de  la  t ra jec to i re   d ' in tercept ion  du  

missile.  La  vi tesse  angulaire  φde  roulis  du  corps  du  missile  est  a lo r s  

donnée  par  la  relat ion  su ivan t e  :  

dans  laquelle  VR  est  la  vitesse  relative  et  Rd  la  distance  r e s t a n t e  

missile-cible.   Il  en  résulte  que  la  composante  d 'accé léra t ion   γ η  

assure  une  navigation  proport ionnel le   biaisée  et  la  c o m p o s a n t e  
d 'accé léra t ion   γT  engendre  une  t ra jectoi re   spirale  mais  n'a  p a s  
d 'effet   sur  la  convergence   du  guidage  sur  la  c ib le .  

La  méthode  de  guidage  qui  vient  d'être  décri te   peut  s ' app l iquer  

à  un  missile  guide  de  calibre  modéré,  par  exemple  de  l'ordre  de  100 

mm,  et  les  grandeurs   des  principaux  pa ramèt res   énumérés  c i -de s sus  

peuvent,  à  t i tre  indicatif,   se  situer  autour  des  valeurs  s u i v a n t e s  :  

vitesse  de  dép l acemen t   V  du  missile  sur  sa  t ra jectoi re   de  l'ordre  de  

50  ms-1,  angle  de  descente   @o  compris  entre  60  et  90°,  ang l e  

d'inclinaison  @  du  vecteur   vitesse  missile  sur  l'axe  de  d e s c e n t e  

compris  entre  10  et  15°,  demi-ouver ture   a n g u l a i r e  ε   du  f a i s c e a u  



du  senseur  de  l'ordre  de  4  à  8°,  al t i tude  Rh  du  missile  à  l ' i n s t an t  

d 'al lumage  du  généra teur   de  gaz,  de  l'ordre  de  500  m.  Pour  c e s  

valeurs  des  principaux  paramèt res ,   la  durée  de  parcours  de  la 

portion  te rminale   de  la  t ra jec to i re   se  situe  entre  10  et  15  s e c o n d e s  

et,  pour  une  valeur  de  l ' accéléra t ion  normale  γN  de  l'ordre  de  25 

ms 2,  la  vitesse  angulaire  de  rotat ion  en  roulis  φ  est  de  l'ordre  de  

2,5  r a d . s  ,   la  surface  du  sol  balayée  par  le  faisceau  du  senseur  e s t  

d'environ  5 ,104m2.  Tou tes   les  valeurs  de  ces  pa ramèt res   p e u v e n t  

varier  en  fonction  de  la  mission  spécifique  du  missile.  

La  figure  11  est  une  vue  selon  une  coupe  longitudinale  d 'un 

mode  de  réal isat ion  d'un  missile  guidé  opérant  conformément   à  la 

méthode  de  guidage  qui  vient  d'être  d é c r i t e .  

Le  missile  guidé  10  comprend  deux  sect ions   principales :   une  

première   section  principale  20,  dite  "sect ion  avant"  et  une  s e c o n d e  

section  principale  30  dite  "section  arrière"  qui  sont  libres  de  t o u r n e r  

l'une  par  rapport  à  l 'autre  autour  de  l'axe  longitudinal  X  du  missi le .  

Les  sections  avant  et  arrière  sont  mutuel lement   accouplées   pa r  
l ' in te rmédia i re   d'un  arbre  central   21  porté  par  deux  paliers  22a  e t  

22b.  A  l ' intérieur  de  la  section  avant  20  sont  disposés  les  é l é m e n t s  

su ivants  :  

-  un  senseur  E.O  23  situé  derrière  un  dôme  t ransparent   23a ,  

-  un  organe  moteur  24  p e r m e t t a n t   de  contrôler  l 'al t i tude  de  

roulis  de  cet te   section  avant ;   cet  organe  moteur  c o m p r e n a n t  :   un 

premier  membre  24a  solidaire  de  la  s tructure  mécanique  de  c e t t e  

section  avant  et  un  second  membre  24b  physiquement  couplé  à 

l 'arbre  central   21  d 'accouplement   des  sections  avant  et  arr ière  du 

miss i le ,  

-  un  compar t imen t   25  rassemblant   les  circuits  é l e c t r o n i q u e s  

associés  au  senseur  E.O,  d'une  part,  et  à  l'organe  moteur  24,  d ' a u t r e  

part,  e t  

- un  généra teur   de  gaz  26  couplé  à  une  tuyère  latérale  27  don t  

l 'orifice  de  sortie  est  situé  sur  la  paroi  latérale  externe  de  c e t t e  

section  a v a n t .  

La  section  arrière  30  du  missile,  physiquement  solidaire  de 



l 'arbre  central   d ' accouplement   21,  est  munie,  à  sa  base,  d'un 

empennage  s tabi l i sa teur   31  formé  par  un  jeu  d 'a i le t tes   32  déplo-  

yables ;  sur  ce t te   figure,  seules,  deux  a i le t tes   ont  été  r e p r é s e n t é e s  ;  

l'une  des  a i le t tes   32a  est  montrée  en  position  déployée  ou  a c t i v e  

tandis  que  l 'autre  a i le t te   32b  est  montrée  en  position  repliée  ou 
inactive.   A  l ' intérieur  de  ce t te   section  arrière  sont  disposés  les 

é léments   su ivan ts  :  

- la  charge  mili taire  33  du  missile,  e t  

- un  c o m p a r t i m e n t   de  rangement   34  d'un  pa rachu te   35  l ibéré 

sur  la  t r a j ec to i re   du  missile,  puis  largué  en  vol. 

Un  tel  missile  peut  être  ca rac té r i sé   par  ses  principaux  p a r a -  
mètres   dimensionnels  su ivants  :   son  calibre  égal  à  son  d i a m è t r e  

ex té r ieur   D ,  sa  longueur  hors- tout   L ,  l 'envergure  de  ses  a i l e t t e s  

LE  et  sa  masse  to ta le   Mo. 
On  décrira  main tenant   les  principaux  é léments   énumérés  c i -  

dessous.  Le  senseur  E.O  23  est  sensible,  par  exemple,  à  l ' énergie  

d'origine  thermique  rayonnée  par  les  véhicules  à  in te rcepter   et  le  

dôme  23a  est  t r ansparen t   au  rayonnement   I.R  correspondant .   Ce  

senseur  E.O  comprend  un  montage  optique  23b  au  foyer  duquel  e s t  

disposé  un  é lément   pho todé tec t eu r   23c  pour  fournir  un  faisceau  14 

de  demi -ouver tu re   égale  à  une  q u a n t i t é  ,   ce  faisceau  é tant   m a t é -  

rialisé  par  son  axe  15.  L'ensemble  const i tué  par  le  montage  opt ique 

23b  et  l 'é lément   pho todé tec t eu r   23c  est  porté  par  un  gyroscope 

comprenan t   des  moyens  de  verrouil lage  (tulipage)  pour  immobi l iser  

l'axe  du  faisceau  optique  14  sur  l'axe  longitudinal  X  du  missile  et  des  

moyens  de  précession  pe rme t t an t ,   en  position  verrouillée,   d 'o r ien te r  

ce  faisceau  optique  dans  l 'espace.  En  outre,  ce  senseur  E.O  c o m -  

prend  des  moyens  é lec t roniques   pour  dé tec te r   la  présence  d'une 

source  thermique  in te rcep tée   par  le  faisceau  et  des  moyens  d 'as-  

serv issement   de  l'axe  du  faisceau  optique  sur  la  droite  miss i le /c ib le .  

L'organe  moteur   24  pe rme t t an t   de  contrôler   l 'a t t i tude  de 

roulis  de  la  section  avant  du  missile  est  un  moteur-couple .   Un 

moteur -couple   est  une  machine  é lect r ique  mult ipolaire  rotative  qui 

peut  être  accouplée  en  prise  directe  avec  la  charge  à  entraîner.   C e  



type  de  machine  t ransforme  des  signaux  é lec t r iques   de  c o m m a n d e  

en  un  couple  mécanique  suff i samment   important   pour  obtenir  un 

degré  de  précision  déterminé  dans  un  système  d 'asserv issement   de 

vitesse  ou  de  position.  Un  moteur-couple   du  type  "pancake",  de  p a r  
sa  concept ion,   peut  être  aisément  intégré  à  la  s t ructure   du  missi le .  

Comme  représenté  sur  la  figure  12,  ce  type  de  m o t e u r - c o u p l e  ,  

comprend  essent ie l lement   trois  é l éments  :   un  stator  24a  qui  fou rn i t  

un  champ  magnétique  permanent ,   un  rotor  feuilleté  24b,  bobiné,  

solidaire  d'un  collecteur  à  lames  24c,  et  un  anneau  por te-bala i   24d 

équipé  de  connexions  destinées  à  recevoir  des  signaux  de  c o m m a n d e .  

De  par  ses  ca rac té r i s t iques   mécaniques,   ce  moteur-couple   assure  un 

couplage  rigide  avec  la  charge,  d'où  une  f réquence  de  r é s o n a n c e  

mécanique  élevée ;   de  par  ses  c a r ac t é r i s t i ques   é lec t r iques ,   le  t e m p s  

de  réponse  intrinsèque  d'un  moteur-couple   peut  être  court  et  sa  
résolution  élevée.  De  plus,  le  couple  délivré  croît  p r o p o r t i o n -  

ne l lement   au  courant  d'entrée  et  est  indépendant  de  la  vitesse  ou  de  

la  position  angulaire.  Le  couple  é tant   linéaire  en  fonction  du  c o u r a n t  

d 'entrée ,   ce  type  de  machine  est  exempt  de  seuil  de  f o n c t i o n n e m e n t .  

Des  moteurs-couples   sont  commercia l i sés ,   no tamment ,   par  les  f i r -  

mes  ARTUS  (France)  et  INLAND  (U.S.A.).  Le  second  membre  24b  de  

l 'organe  moteur,  du  fait  de  sa  liaison  avec  la  partie  arr ière  e m p e n -  
née  du  missile,  est  l'objet  d'un  couple  résis tant   résul tant   de  la 

combinaison  du  couple  d'inertie  de  ce t te   section  a r r i è re  e t   du  couple  

aérodynamique   fourni  par  l 'empennage.  Le  premier  membre  24a  de 

l 'organe  moteur  comporte  une  entrée  de  commande  qui  est  c o n -  

nectée  à  un  amplif icateur   qui  inclut  des  réseaux  é lec t r iques   c o r -  

rec teurs .   L'entrée  de  cet  ampl i f ica teur ,   pendant  la  phase  de  r e -  

cherche  d'une  cible  par  le  senseur,  reçoit  un  signal  é l e c t r i q u e  

résul tant   de  la  comparaison  de  la  vitesse  angula i re  O  de  roulis  du 

corps  du  missile  et  d'une  valeur  de  consigne.  La  vitesse  angulaire  de  

roulis  du  corps  du  missile  peut  être  fournie  par  un  gyromètre   dont  

l'axe  sensible  est  aligné  sur  l'axe  longitudinal  du  missile.  La  va leur  

de  consigne  peut  être  variée  en  fonction  du  temps,  c ' es t -à -d i re   en 

fonction  de  l 'altitude  du  missile  au-dessus  du  sol.  Pendant   la  phase  



de  pilotage  du  missile  sur  la  cible  dé tec tée ,   l 'entrée  de  l ' ampl i -  

f icateur  de  l ' o rgane -moteu r   reçoit  un  signal  é lectr ique  p e r m e t t a n t  

de  contrôler  l ' a t t i tude   de  roulis  du  corps  du  missile  dans  le  but  d ' an-  

nuler  la  rotat ion  de  la  ligne  de  visée  mi s s i l e / c ib l e .  

L 'empennage   31  du  missile  est  const i tué  par  des  a i l e t t e s  

mobiles  entre  une  position  raba t tue   contre  le  corps  du  missile  et  une 

position  déployée  active.   Compte  tenu  de  la  vitesse  de  d é p l a c e m e n t  

V  re la t ivement   faible  du  missile,  il  est  nécessa i re   que  l ' empennage  

fournisse  un  couple  s tab i l i sa teur   aérodynamique   important,   ceci  e s t  

obtenu  par  des  a i le t tes   de  grand  a l longement   qui  sont  p l aquées  

t angen t i e l l emen t   sur  le  corps  du  missile.  La  figure  13  est  une  vue  en 

perspect ive   de  l 'ensemble  de  l 'empennage,   les  a i le t tes   situées  sur  le  

devant  de  la  figure  é tant   supprimées  dans  un  but  de  clarté.  Le  corps  
3la  de  l ' empennage  est  une  pièce  annulaire  munie,  par  exemple,  d'un 

f i letage  in tér ieur   31b  p e r m e t t a n t   sa  fixation  sur  la  base  de  la 

section  arrière  30  du  missile.  Cet te   pièce  annulaire  comporte  un  jeu 

de  chapes  31 c  inclinées  et  r égu l iè rement   répar t ies   sur  le  pourtour  de  

la  pièce.  Dans  ces  chapes,  une  fente  33  à  faces  parallèles  p e r m e t  

d 'encastrer   la  pa t te   d 'a r t icula t ion  34  de  l 'a i le t te   32  qui  peut  p ivo te r ,  

par  l ' in te rmédia i re   d'un  tourillon  dans  les  trous  33a  et  33b.  Du  poin t  

de  vue  mécanique,   l ' empennage  est  complé té ,   pour  chacune  des  

ai let tes,   par  un  dispositif   de  verrouil lage  en  position  déployée.  C e  

dispositif  est  const i tué ,   par  exemple,  par  un  mécanisme  de  ve r rou i l -  

lage  à  ressort  36  qui  act ionne  un  goujon  37,  lequel  peut  s ' engager  

dans  une  encoche  la téra le   ménagée  à  cet  effet   dans  la  p a t t e  
d 'ar t iculat ion  de  l 'a i le t te .   Un  mode  de  réal isat ion  détaillé  de  ce  t y p e  

d 'empennage  a  été  décri t   dans  le  brevet  f rançais   PV.  n°  53.419,  

déposé  le  15  Mars  1966  et  publié  sous  le  n°  1.485.580.  En  plus  de  sa  

fonction  s tab i l i sa t r ice ,   l 'empennage  fournit  un  couple  résistant   a é r o -  

dynamique  qui  est  t ransmis  au  second  membre   24b  de  l 'o rgane  

moteur  24. 

Le  géné ra t eu r   de  gaz  26  est  e s sen t i e l l emen t   consti tué  par  une 
chambre  de  combust ion  à  l ' intérieur  de  laquelle  sont  disposés  deux 

blocs  26a  et  26b  de  propergol  solide.  Entre  ces  deux  blocs  de  



propergol,   est  située  une  tuyère  d'éjection  27  dont  l 'orifice  de  s o r t i e  

débouche  sur  la  paroi  latérale  du  corps  du  missile.  La  direction  de  

poussée  des  gaz  Po  est  inclinée  d'un  angle  a  sur  l 'avant  du  missi le  

pour  fournir  les  deux  composantes   de  force  d ' accé lé ra t ion  :   la  f o r c e  

longitudinale  FL  p e r m e t t a n t   de  compenser  la  force  de  p e s a n t e u r  
t e r r e s t r e   et  la  force  normale  F N  utilisée  en  combinaison  a v e c  

l 'a t t i tude  de  roulis  du  corps  du  missile  pour  varier  l 'or ientat ion  du 

vecteur   vitesse  V  du  missile.  La  section  de  la  chambre   de  c o m b u s -  

tion  et,  par  voie  de  conséquence,   la  section  des  blocs  de  p ropergol ,  

peuvent   être  de  forme  torique  pour  laisser  un  libre  passage  a u t o u r  

de  l'axe  longitudinal  X  du  missile,  notamment   pour  disposer  l ' a rb re  

d 'accouplement   21  des  sections  avant  et  arrière  du  miss i le .  

La  masse  totale   m p  de  propergol  doit  sa t i s fa i re   à  la  r e l a t ion  

su ivan te  :  

où  F  est  la  force  de  poussée  nécessaire,  Td  la  durée  de  t r a j e t  

maximale  du  missile  sur  la  portion  terminale  de  sa  t r a jec to i re   et  Is 
l'impulsion  spécifique  du  propergol  ut i l isé.  

La  charge  mil i taire  peut  êtré  avan tageusement   du  type  dit  "à 

charge  creuse"  qui  produit  un  jet  capable  de  per forer   le  blindage  de  

protec t ion   des  véhicules.  Pour  assurer  un  libre  passage  du  jet  le  long 

de  l'axe  longitudinal  du  missile,  l'arbre  d ' accoup lement   21  des  

sections  avant  et  arr ière  du  missile  comprend  un  év idement   21  a  dans  

sa  portion  axia le  ;   de  plus,  un  libre  passage  peut  être  a m é n a g é  

éga lement   dans  la  partie  centrale  du  compar t imen t   25  r a s s e m b l a n t  

les  circuits  é lec t roniques   associés  au  senseur  E.O  23  et  à  l ' o rgane  

moteur  24. 

Le  parachute   de  freinage  35  du  missile  peut  être  un  p a r a c h u t e  
similaire  à  ceux  mis  en  oeuvre  dans  la  technique  des  p r o j e c t i l e s  
freinés  tels  que  les  bombes  d'aviation.  A  ce  parachute   sont  a s soc iés  

des  dispositifs  de  l ibération  et  de  largage  non  représentés .   La  d u r é e  

d'action  du  parachute   est  fonction  de  la  masse  Mo  du  missile  et  du 

rapport  de  la  vitesse  de  croisière  à  la  vitesse  V  p r é d é t e r m i n é e   sur  la 



portion  t e rmina le   de  la  t r a jec to i re   du  miss i le .  

Le  missile  guidé  qui  vient  d'être  décri t   en  détail  peut  être  un 

missile  de  moyen  calibre  de  l'ordre  de  100  mm  et  un  f a c t e u r  

d 'a l longement   d'environ  6  à  7  pour  un  poids  de  10  à  15  kgs.  T o u t e -  

fois,  on  peut  indiquer  que  toutes  ses  valeurs  peuvent  être  mod i f i é e s  

dans  de  larges  l imites  fonction  no t ammen t   de  la  puissance  de  

destruct ion  de  la  charge  mili taire  e m p o r t é e .  

Le  missile  guidé,  en  lui-même,  tel  qu'il  vient  d'être  d é c r i t ,  

peut  cons t i tuer   un  sous-project i le   d'un  project i le   de  dimensions  p lus  

impor tantes   dont  la  fonction  principale  est  d'assurer  l 'emport  de  c e  

ou  d'un  g roupement   de  tels  sous-project i les   sur  la  portion  d e  

croisière  jusqu'à  la  position  terminale   de  la  t r a jec to i re   de  t i r .  

On  se  réfère  maintenant   à  la  figure  14  qui  illustre  la  por t ion  

t ransi toire   entre   la  portion  de  croisière  et  la  portion  terminale   de  l a  

t ra jec to i re   de  tir.  Le  projecti le  porteur   50  t ransporte   des  sous-  

projecti les  ou  missiles  guidés  51,  52  et  53  situés  dans  une  section  54. 

Dès  l'abord  de  la  portion  de  t ransi t ion  de  la  t ra jec to i re ,   les  miss i les  

guidés  sont  é jec tés   et  dispersés  avec  une  vitesse  initiale  i m p o r t a n t e  

sensiblement   égale  à  celle  du  project i le   porteur   et  se  t rouvent   à  une  

alt i tude,  au-dessus  du  sol,  p rédé te rminée .   Afin  de  réduire  l eu r  

vitesse  initiale  de  dép lacement   pour  a t t e indre   la  vitesse  V  a d é q u a t e  

pour  réaliser  l 'acquisi t ion  et  l ' in tercept ion  des  cibles,  le  p a r a c h u t e  

de  freinage  35  du  missile  est  libéré  pendant   une  durée  d é t e r m i n é e ,  

après  laquelle  la  liaison  mécanique  entre  le  missile  et  le  p a r a c h u t e  

est  rompue  pour  assurer  le  largage  de  celui-ci.   L 'empennage  s t a b i -  

l isateur  31  est  déployé  et  la  section  avant  du  missile  est  mise  e n  

autorota t ion .   Dès  lors,  le  généra teur   de  gaz,  pour  produire  la  f o r c e  

de  poussée  t r ansversa le   FN  est  ac t ivée   et  la  phase  de  r e c h e r c h e  

d'une  cible  potent ie l le   située  au  sol  peut  débuter.   Il  résulte  de  la  

force  d 'éjection  imprimée  par  le  véhicule  porteur   50 à  l ' instant  de  sa  

séparation  des  sous-project i les   51  à  52,  une  cer ta ine   distance  de  

dispersion  RD  au  moment  où  débute  l 'opérat ion  de  recherche  des  

cibles  par  le  senseur  du  sous -p ro jec t i l e .  
La  figure  15  est  une  vue  part iel le  éc la tée   de  la  section  54  du 



projecti le   porteur  50  qui  montre  un  exemple  d' installation  d'un 

groupement   de  trois  missiles  guidés  31,  52  et  53.  Ces  missiles  sont  

régul iè rement   répart is   autour  de  l'axe  longitudinal  du  p ro j ec t i l e  

porteur,   en  outre,  un  groupement   identique  de  missiles  peut  ê t r e  

installé  en  tandem,  si  nécessa i r e .  

La  figure  16  est  une  coupe  t ransversale   du  projectile  po r -  

teur  50  qui  montre  la  disposition  relative  des  missiles  guidés  51,  52 

et  53  à  l ' intérieur  de  la  section  de  logement  54.  Les  missiles  guidés  

sont  en  appui  sur  des  é léments   55  actionnés  par  un  m é c a n i s m e  

d'éjection  56  dont  la  fonction  complémenta i re   est  de  communique r  

une  cer ta ine  quant i té   de  mouvements   aux  missiles  lors  de  leur  

éjection,  dans  le  but  d'assurer  une  dispersion  relative  p r é d é t e r m i n é e .  

Le  mécanisme  d 'éjection  56  peut  être  d'un  type  mécanique  connu 

actionné  par  des  moyens  hydrauliques,  pneumat iques   ou  é v e n t u e l -  

lement  é lectr iques .   Dans  le  but  de  minimiser  la  section  t r a n s v e r s a l e  

du  projecti le  porteur,   les  missiles  peuvent  être  munis  d'un  e m p e n -  

nage  formé  de  quatre  a i le t tes   déployables  32,  afin  de  pe rme t t r e   un 

certain  encas t r emen t   matériel   de  ce l l e s -c i .  

Le  Tableau  1  est  un  tableau  récapi tu la t i f   du  déroulement   d e s  

principales  opérat ions  e f fec tuées   par  le  missile  au  cours  de  s a  

t ra jec to i re   de  t i r .  

Le  missile  guidé  selon  l 'invention  n'est  pas  limité  dans  ses  

ca rac té r i s t iques   et  ses  applicat ions  au  mode  de  réalisation  d é c r i t .  

Notamment ,   le  senseur  peut  être  du  type  passif  ou  semi-act i f   e t  

opérer  dans  les  bandes  optiques  ou  radar  du  spectre  é l e c t r o -  

magnétique,  la  disposition  relative  des  é léments   tels  que  l 'o rgane  

moteur  24  et  la  chargé  militaire  33  peut  être  modi f iée .  

L'invention  n'est  pas  limitée  à  son  application  à  un  missi le  

autonome,  mais  s'applique  également   à  un  missile  porté  par  des  

véhicules  ou  aéronefs  c lass iques .  





1.  Méthode  de  guidage,  pendant  la  portion  terminale  de  sa  

t ra jec to i re ,   d'un  missile  muni  d'un  senseur  sensible  à  l ' énerg ie  

rayonnée  par  une  cible  potent iel le ,   c a r ac t é r i s ée   en  ce  qu 'el le  

comprend  les  é tapes   suivantes  consistant   à  :  

a)  immobiliser  le  faisceau  (14)  du  senseur  (23)  sur  l 'axe 

longitudinal  (X)  du  missile  (10). 

b)  imprimer  au  corps  du  missile  une  rotation  de  v i t e s se  

angulaire  (0)  de  roulis  dé te rminée   autour  de  l'axe  longitudinal  du 

missi le .  

c)  créer  une  force  de  poussée  t ransversa le   (F)  normale  à  la 

direction  de  la  vitesse  de  dép lacement   (V)  du  m i s s i l e ,  
d)  dé tec te r   l 'image  d'une  cible  éventuel le   captée  par  le  fa i s -  

ceau  du  senseur ,  

e)  libérer  le  faisceau  14  du  senseur  et  à  maintenir   l'axe  (15)  de 

ce  faisceau  pointé  sur  l 'image  de  la  cible  dé t ec t ée   pour  mesurer  la  

rotation  (  )   de.la  ligne  de  visée  mis s i l e / c ib le ,  

f)  é laborer   un  ordre  de  pilotage,  proport ionnel   à  la  g r andeu r  
mesurée  de  la  rotat ion  de  la  ligne  de  visée  e t ,  

g)  à  appliquer  cet  ordre  de  pilotage  pour  modifier  l 'a t t i tude  de  

roulis  du  missi le .  

2.  Méthode  de  guidage  selon  la  revendicat ion  1,  c a r a c t é r i s é e  

en  ce  que  la  vitesse  de  déplacement   du  missile  est  établie  à  une 

valeur  dé te rminée   (V),  au  moment  où  celui-ci  aborde  la  por t ion  

.  terminale  de  sa  t r a j e c t o i r e .  

3.  Méthode  de  guidage  selon  la  revendicat ion  2,  c a r a c t é r i s é e  

en  ce  que  la  vitesse  de  dép lacement   (V)  du  missile  sur  la  po r t i on  

terminale  de  sa  t ra jec to i re   est  maintenue  sensiblement   constante  en 

créant  une  force  de  poussée  longitudinale  (FL)  de  grandeur  sensi -  

blement  égale  à  la  force  résultant  du  champ  de  pesanteur  t e r r e s t r e  

(g)  et  de  direction  alignée  avec  l'axe  longitudinal  (X)  du  missile.  

4.  Méthode  de  guidage  selon  la  revendicat ion  3,  c a r a c t é r i s é e  

en  ce  que  la  vi tresse  angulaire  de  roulis  (φ )  du  corps  du  missile  e s t  



accrue  le  long  de  la  portion  t e rmina le   de  la  t ra jectoi re   du  missi le .  

5.  Missile  guidé  muni  d'un  senseur  sensible  à  l'énergie  r a y o n n é e  

par  une  cible  potent ie l le ,   ca rac té r i sé   en  ce  qu'il  comprend  une 

première   (20)  et  une  seconde  (30)  section  principales  m u t u e l l e m e n t  

accouplées   et  libres  de  tourner  l'une  par  rapport  à  l'autre  autour  de  

l'axe  longitudinal  (X)  du  corps  de  ce  missile ;   la  première  s e c t i o n ,  

dite  "section  avant"  con tenan t   un  senseur  (23)  et  comprenant   un 

organe  moteur   (24)  ayant  un  premier   membre  (24a)  solidaire  de  l a  

s t ructure   de  la  section  avant  et  un  second  membre  (24b)  phys i -  

quement   couplé  à  la  seconde  section  principale,  et  un  généra teur   de  

gaz  (26)  qui  a l imente   une  tuyère  la térale   (27)  pour  fournir  une  f o r c e  

de  poussée  t r ansversa le   (F)  et  la  seconde  section  principale,  d i t e  

"section  arr ière"   compor t an t   à  sa  base  un  empennage  s t a b i l i s a t e u r  

(31)  formé  d 'a i le t tes   déployables  (32)  et  en  ce  que  le  senseur  e s t  

muni  d'un  dispositif  de  verroui l lage  pe rme t t an t   d'immobiliser  son 

faisceau  suivant  l'axe  longitudinal  du  missile  et  en  ce  que  l ' o rgane  

moteur   compor te   une  entrée   de  commande  connectée  par  l ' i n t e r -  

médiaire  d'un  ampl i f i ca t eu r   à  un  généra teur   d'ordres  de  p i l o t a g e  

pour  varier  l ' a t t i tude  de  roulis  du  corps  du  missi le .  

6.  Missile  selon  la  revendicat ion  5,  caractér isé   en  ce  que  l e  

second  membre  (24b)  de  l 'organe  moteur  est  mécaniquement   coup lé  

à  la  section  arr ière  (30)  du  missile  par  un  arbre  central   (21) 

d ' a c c o u p l e m e n t .  

7.  Missile  selon  la  revendicat ion   6,  carac tér i sé   en  ce  q u e  

l 'organe  moteur   (24)  est  un  moteur -couple   é l e c t r i que .  

8.  Missile  selon  la  revendicat ion   7,  caractér isé   en  ce  que  la 

section  arr ière   (30)  du  missile  compor te   une  charge  militaire  du  t y p e  

"charge  creuse"  et  en  ce  que  l 'arbre  central   d 'accouplement   (21) 

compor te   un  év idement   axial  (21  a). 

9.  Missile  selon  la  revendicat ion  8,  caractér isé   en  ce  que  la  

section  arr ière   (30)  du  missile  comprend  un  compar t iment   de  r a n -  

gement  (34)  d'un  parachute   (35). 

10.  Missile  selon  la  revendicat ion   9,  caractér isé   en  ce  que  

l 'empennage  s tabi l i sa teur   (31)  est  formé  d'un  jeu  d 'ai let tes  (32) 



repliables  contre  le  corps  du  missile.  

11.  Missile  selon  l'une  des  revendications  5  à  10,  ca rac té r i sé   en 

ce  qu'il  const i tue  un  sous-project i le   d'un  projectile  p o r t e u r .  
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