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Optimalno vodenje u uslovima velikih poremecaja i ograni¢enih performansi leta

rakete

Apstrakt: U doktorskoj tezi je uradena analiza kretanja, vodenja i upravljanja za
koncept rakete sa lezajem odvojenim sekcijama. Ovaj koncept povecava efikasnost
stabilizacije rakete po valjanju, obzirom da se time omogucuje slobodno rotiranje krilne
sekcije a time poniStava efekat povijanja struje usled komandi propinjanja i skretanja.
Kako bi se analizirao medusobni uticaj sekcija koje rotiraju oko uzduzne ose rakete
uradena je analiza sa sedam stepeni slobode 7DOF . Na osnovu kretanja opisanog sa
sedam stepeni slobode izvedene su i funkcije prenosa valjanja koje uzimaju u obzir
viskozno trenje u lezaju izmedu razdvojenih sekcija.

Kako je raketa za koju je radena analiza, raketa sa kombinovanim zakonima
vodenja i to: vodenjem po trajektoriji, manuelnim vodenjem i samonavodenjem putem
slike iz televizijske glave, razvijeni su i zakoni vodenja za svaku od navedenih faza.
Posebno treba ista¢i modifikaciju zakona vodenja po trajektoriji koja je u disertaciji
izvrSena.

Za potrebe vodenja po trajektoriji bilo je neophodno uraditi i navigacioni
algoritam. Kako je koncept rakete takav da se koriste MEMS senzori u skladu s tim je i
razvijen inerciono navigacioni algoritam za fiksnu platformu odnosno SINS.

U radu je razmatran uticaj spoljnih i unutrasnjih poremecaja u sistemu i spram toga je
uradena modifikacija autopilota uvodenjem adaptivnog algoritma u osnovne povratne
sprege autopilota kako bi se povecala robusnost sistema. Adaptivni algoritam primenjen

u autopilotima je ukljucio i modifikacije usled ograni¢enja u aktuatorskom sistemu.

Kljuéne re€i: zakoni vodenja, adaptivno upravljanje, autopilot, inercijalna navigacija,
6-DOF, 7-DOF numericka simulacija leta rakete

Nau¢na oblast: Masinstvo

UZa naucna oblast: Vojno masinstvo - Sistemi naoruzanja

UDK 623.465:519.87(043.3)



Optimal guidance in presence of high disturbances and limited performances of

missile

Abstract: This PhD thesis provides analyses of flight, guidance and control for dual
spin missile. Dual spin concept is used to increase efficiency of roll stabilization and to
reduce induced roll from lateral control. Flight analysis with seven degree of freedom
(7DOF ) is performed in order to analyze interaction between sections that rotate
around missile longitudinal axis. Transfer functions for roll that include viscous friction
between separated sections are derived from flight analyses with seven degree of
freedom.

Characteristic of the missile that it has combined guidance laws: flight path
guidance, manual guidance and homing. Synthesis of individual guidance laws is
performed for every phase. One of the goals of dissertation is modification of guidance
law for flight path guidance.

It was necessary to develop the navigation algorithm for the purpose of flight
path guidance. The navigation algorithm is strapdown inertial navigation algorithm
based on usage of MEMS sensors.

In this thesis, effects of external and internal disturbances on system were
investigated which led to modification in autopilot by introducing an adaptive control
on already synthesized autopilot loop to increase the robustness of the system. An
adaptive algorithm applied to autopilots also included modifications due to limitations

in the actuator system.

Key words: guidance laws, adaptive control, autopilot, inertial navigation, 6 DOF ,
7DOF , numerical simulation of flight

Scientific discipline: Mechanical engineering

Scientific subdiscipline: Military engineering - Weapon systems

UDK 623.465:519.87(043.3)



NOMENKLATURA

A,, - efektivni poprecni presek mlaznika buster motora
A, - efektivni poprecni presek mlaznika mar§ motora

a - apsolutno ubrzanje, ubrzanje u odnosu na inercioni koordinatni sistem

a, , . -signalisa akcelerometra u vezanom koordinatnom sistemu

b, - tetiva krila

C’ " - vektor ugaonih brzina navigacionog koordinatnog sistema u vezanom
koordinatnom sistemu

[c, ¢, C,] - aerodinamicki koeficijenti sila po osama Ox ,Oy i Oz

[C,l ¢ C, C, ]T - aerodinamicki koeficijenti momenata po osama Ox,,Ox ,0y , 0z

C,; - derivativ valjanja prednje sekcije od efektivnog otklona valjanja

C

, » - Prigusni derivativ valjanja prednje sekcije

C,, - derivativ valjanja zadnje sekcije od uticaja ugradnje stabilizatora

C,, - prigusni derivativ valjanja zadnje sekcije

C,, - derivativ valjanja od skretanja ili propinjanja za zadnju sekciju

C,,, - derivativ statiCke stabilnosti

C,, - derivativ upravljivosti

C,, - prigusni derivativ momenta skretanja ili propinjanja

C,,. - derivativ Magnusovog momenta

C., - derivativ normalne sile u funkciji napadnog ugla

C., - derivativ normalne sile u funkciji efektivnog otklona upravljackih povrSina po
propinjanju ili skretanju

C., - derivativ normalne sile kao posledica ugaone brzine propinjanja ili skretanja
d - referentna duzina, kalibar rakete

F, - vektor sile potiska buster motora

F

o - Intenzitet sile potiska bustera, teorijska kriva potiska u vremenu,



F, - sila udara krila i u trenutku zabravljivanja

F" - vektor otpora oslonaca pri kretanju na lanseru

F - vektor sile potiska mar§ motora

F

mx0

- intenzitet sile potiska mar§ motora, teorijska kriva potiska u vremenu,

G - vektor gravitacione sile

g - gravitaciono ubrzanje

h - visina u odnosu na referentni Zemljin elipsoid
I - tenzor momenata inercije

i, j,k - jedini¢ni vektori vezanog koordinatnog sistema

i,,i, j,k - jedini¢ni vektori proSirenog vezanog koordinatnog sistema

K, - faktor manevarske sposobnosti rakete

K, - faktor pojacanja napadnog ugla

K, - faktor pojacanja po ugaonoj brzini valjanja

L, - duzina lansera od baze rakete

L, - duZina rakete

[, - duzina pojedinacnog krila

[, - prigusni dinamicki derivativ valjanja zadnje sekcije

[, - prigusni dinamicki derivativ valjanja prednje sekcije

I5, - poremecajni dinamicki derivativ usled greSke ugradnje stabilizatora

[, - prigu$ni dinamicki derivativ valjanja zadnje sekcije od viskoznosti u leZaju
I, - prigu$ni dinamicki derivativ valjanja prednje sekcije od viskoznosti u leZaju
[, - dinamicki derivativ valjanja krilne sekcije po komandi valjanja

[, - dinamicki derivativ valjanja prednje sekcije po komandi valjanja

M , N - radijusi meridijana i osnovne paralele

F, ;e .

M - poremecajni moment od buster motora
F . .

M " - moment otpora oslonaca pri kretanju na lanseru
F y e e v

M - poremec¢ajni moment od mar§ motora

R . v .
M ™ - aerodinamic¢ki moment
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M - prigusni moment usled viskoznog trenja u lezaju

m, - dinamicki derivativ propinjanja od ugaone brzine valjanja zadnje sekcije
m,, - dinamicki derivativ propinjanja od ugaone brzine valjanja prednje sekcije
m,, - prigusni dinamicki derivativ propinjanja

m,, - dinamicki derivativ propinjanja od promene napadnog ugla

m, - dinamicki derivativ propinjanja od komande propinjanja

[p q r]T - vektor ugaonih brzina vezanog koordinatnog sistema

D - atmosferski pritisak

p,. - izlazni pritisak

q - dinamicki pritisak

q - kvaternion rotacije iz vezanog u navigacioni koordinatni sistem

Aq , -priraStaj kvaterniona brze rotacije

q’ - kvaternion rotacije iz vezanog u inercioni koordinatni sistem
Aq, - priraStaj kvaterniona spore rotacije

R - vektor aerodinamicke sile

R, - ekvatorijalni radijus Zemlje

R,,R, - radijusi krivine referentnog elipsoida u pravcu sever-jug i istok-zapad,
respektivno

S, -referentna povrSina

s - predeni put rakete

s, - zaustavni hod krila pri zabravljivanju

T, - transportno kasnjenje

T, - fazno kaSnjenje

T, - vremenska konstanta kaSnjenja ugla putanje u odnosu na ugao propinjanja

T,,, - vremenski korak rada autopilota

T

sact

- Sirina impulsa signala upravljanja aktuatorom

T, - vremenska konstanta napadnog ugla
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T, - vremenska konstanta valjanja

V - intenzitet vektora brzine rakete

V,=[U v w] - vektor brzine u vezanom koordinatnom sistemu

V,,V, - verovatno rasturanje po dometu i pravcu respektivno

V..V, - brzine rakete u navigacionom koordinatnom sistemu u smeru istoka i severa,
respektivno

W.,W,,W_- sume prirastaja projekcija brzina u navigacionom koordinatnom sistemu
x , - polozaj prednjeg kliza¢a meren od nosa rakete

X, - polozaj zadnjeg klizaa meren od nosa rakete

z, - dinamicki derivativ normalnog ubrzanja od ugaone brzine propinjanja

z,, - dinamicki derivativ normalnog ubrzanja po napadnom uglu

z, - dinamicki derivativ normalnog ubrzanja od komande propinjanja

o - napadni ugao

B - ugao klizanja

& - azimut pravca

¢, - faktor relativnog priguSenja
¢, - faktor relativnog prigusenja valjanja

A - geografska duzina

0,,0, - standardna devijacija padnih tacaka po dometu i pravcu respektivno

v - koeficijent viskoznog prigusenja u lezaju

¢ - geografska Sirina

Q,,Q,,Q._- projekcije apsolutne ugaone brzine navigacionog koordinatnog sistema na
njegove ose

®, - apsolutna ugaona brzina vezanog koordinatnog sistema

o, - apsolutna ugaona brzina navigacionog koordinatnog sistema

o, - sopstvena ucestanost

®,, - sopstvena ucestanost valjanja

- signali sa ziroskopa u vezanom koordinatnom sistemu

XpsYbsZp
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Upoftrebljene skraéenice:

7DOF - 7 Degrees Of Freedom, 7 stepeni slobode

BIBO - Bounded - Input Bounded - Output

COESA 1976 - 1976 Committee on Extension to the Standard Atmosphere

ECEF - Earth Centered Earth Fixed , Geocentri¢an koordinatni sistem

ENUp - East, North, Up

IMU - Inertial Measurement Unit, Inercijalna merna jedinica

MEMS - Micro - electromedhanical systems

MRAC - Model Reference Adaptive Control, Adaptivno upravljanje sa referentnim
modelom

NED - North East Down, Normalni Koordinatni sistem vezan za Zemlju

NV - Nominalne Vrednosti

PN - Proporcionalna Navigacija

PN —SP - Proporcijalna Navigacija sa kompenzacijom Sistematskog poremecaja
PR - Pozitivno Realna

PT - Protiv Tenkovski

SINS - Strapdown Inertial Navigation System

SPR - Striktno Pozitivno Realna

TV - Televizijska

WGS84 - World Geodetic System
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Uvod

Poremecaji koji utiCu na let rakete se javljaju od momenta napustanja lansera pa
do kraja leta. Odredene kriticne faze u letu rakete se mogu posebno razmatrati.

Faza kretanja po lanseru i napustanja lansera, koja u zavisnosti od same
geometrije lansirne Sine i klizaCa, unosi inicijalni poremecaj ve¢ pri izlasku prvog
klizac¢a iz lansirne Sine. U ovoj fazi jedan od vaznih parametara je upravo i izlazna
brzina rakete od koje najvise zavisi efekat koji inicijalni poremecaji imaju na kasniji let
rakete. Rakete kod kojih je izlazna brzina mala su veoma osetljive na vetar odmah
nakon napustanja lansera, a obzirom na malu poc¢etnu brzinu otezano je i aerodinamicko
upravljanje pa je moguée nagomilati gresku koja kasnije ne moze da se ispravi.

Slede¢a faza, odnosno kriticna tacka, je promena geometrije rakete, bilo
kontinualna bilo kratkoro¢ne promene geometrije. Tu se posebno mogu razmatrati
pojedinacni uticaji otvaranja krila ili uticaji odbacivanja ,,buster motora kao primeri
kratkoro¢nih poremecaja ili slobodno rotiranje stabilizatora kao primer kontinualne
promene geometrije. Pri kratkoro¢nim poremecajima treba razmotriti i uticaj
poremecaja na senzore inercijalnog mernog uredaja (/MU ) koji se koriste za navigaciju
1 upravljanje autopilotom. U zavisnosti od same ugradnje senzora i tipa kratkoro¢nog
poremecaja moguce je stvaranje velikih signala koji mogu izaci iz opsega merenja, i
posebno u slucaju kad se inercijalni senzori koriste i za navigaciju mogu napraviti
ozbiljne greske Ciji se efekat povecava sa vremenom. Primer za kontinualnu promenu
geometrije bilo bi slobodno valjanje stabilizatora ili sekcije na koju su ugradeni. Ovakva
promena utice pre svega na aerodinamiku obzirom da se upravljacka konfiguracija
menja tokom vremena, odnosno medusoban uticaj upravljackih povrSina i stabilizatora
je promenljiv u vremenu.

Prestanak rada raketnog motora ili prelazak iz ,,buster” faze na marSevsku fazu, i
poremecaji koje unose nesavrsenosti izrade raketnog motora se takode trebaju razmotriti.

Prelazak sa jednog tipa vodenja na drugi kod raketa sa kombinovanim tipom
vodenja i promene u samoj dinamici objekta usled promena dinamickog pritiska ili
geometrije predstavljaju problem takode. Promena dinamike objekta moze se reSavati na
viSe nacina, bilo sintezom autopilota i vodenja na osnovu dominantno promenljivog

parametra ili uvodenjem adaptacija. S druge strane pri prelasku s jednog zakona vodenja
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na drugi postoji dilema oko resetovanja stanja (integratora) u povratnim spregama
autopilota ili uvodenje , filtra® na same prelaske.

Ogranicenje performansi leta rakete uglavnom se ogleda u samom upravljackom
sistemu odnosno aktuatorima i u maksimalnim dozvoljenim normalnim ubrzanjima, $to
su ogranienja kao posledica konstrukcije. Aktuatori su najces¢e osim po otklonu
ograniCeni i brzinom dostizanja zadatog ugla. Ostala ogranicenja koja takode znacajno
uticu na stabilnost i1 performanse sistema su realna kasnjenja koja se u sistemu javljaju a
posledica su same komunikacije medu elementima sistema, od momenta ¢itanja
informacija sa senzora do kona¢nog zauzimanja odgovaraju¢ih otklona kao posledica
vodenja 1/ili stabilizacije rakete.

Kao primer na kome je izvrSena analiza u ovom radu, koriS¢ena je raketa sa
kombinovanim tipom vodenja kod koje postoji viSe nezavisnih poremecaja razli¢itog
tipa: momenat napustanja lansera, zatim promena geometrije koja se ogleda u otvaranju
stabilizatora (krila), zatim prestanak rada buster motora i prelazak na marSevsku fazu
leta. Ono Sto takode karakteriSe ovaj primer je to da je raketa koncipirana tako da je
prednja upravljacka sekcija odvojena od zadnje koriS¢enjem radijalno aksijalnog lezaja,
kako bi se smanjio odnosno neutralisao efekat indukovanog wvaljanja pri
skretanju/propinjanju.

Tipicni ciljevi za koje bi rakete na osnovu manevarskih sposobnosti mogla biti
primenjena su:

- kopneni ciljevi, pokretni i nepokretni, dimenzija ne manjih od 3x2x2[m] i
brzine ne vec¢e od 80km/h

-plovni ciljevi tipa:

e QOjacani desantni ¢amci na naduvavanje, 7 x 2 x1[m], 50km/h

e Laki kompozitni patrolni camci, 15x5x2[m], 80km/h

e Patrolni (primorski) brodovi, 29x 6 x 2[m], 40km/h

Misija rakete je koncipirana tako da se raketa nakon lansiranja metodom vodenja
po trajektoriji prevodi u horizontalni let i odrzava na zeljenom pravcu. Tokom
horizontalnog leta postoji moguénost prelaska na manuelni let od strane operatera. Kada
raketa dode u zonu uocavanja cilja 1—3km operater koriSéenjem slike treba da zakljuca

cilj nakon Cega se raketa na cilj vodi metodom proporcionalne navigacije. Na osnovu
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prethodnog objasnjenja misije moze se zakljuciti da je raketa veoma dobar primer za
analizu.

U skladu sa prethodno navedenim moze se zakljuciti da postoji nekoliko
kriti¢nih analiza kojima se treba pozabaviti.

Analiza kretanja rakete lezajem odvojenih sekcija je veoma znacajno. Obzirom
na odvajanje sekcija lezajem potrebno je analizirati uticaj koji se prenosi usled
nesavrsenosti spoja, odnosno usled trenja ili nesaosnosti sekcija. Ovim problemima su
se bavili pre svega autori koji su kao objekat razmatrali rakete nosace satelita ili same
satelite 1 rede autori koji su se bavili ba§ raketama [1],[2],[3],[4]. U radu ¢e biti
predstavljena analiza kretanja rakete sa 7 stepeni slobode, 4 rotacije i 3 translacije i
linearizacija takvog kretanja.

Drugi deo analize odnosi se na zakone vodenja po fazama i njihovu optimizaciju.
Posebno se razmatra zakon vodenja po trajektoriji, obzirom na prvu fazu putanje rakete.
Zatim se razmatra efekat operatera u slucaju manuelnog vodenja. Na kraju se vrsi
optimizacija proporcionalne navigacija tako da zadovolji uslove leta.

Tre¢i deo analize obuhvata modifikaciju autopilota. Obzirom na nabrojane
poremecaje Ciji se efekat razmatra i ograniCenja upravljackog sistema, na osnovne
povratne sprege autopilota se uvodi spoljna povratna sprega adaptacije primenom
principa adaptacije sa referentnim modelom, [5],[6],[7]. Adaptivno upravljanje samo po
sebi nije najbolje reSenje u slucajevima kratkog vremena adaptacije, kako se moze
posmatrati vreme leta rakete, zato je u radu primenjen modifikovano adaptivno
upravljanje sa referentnim modelom ( MRAC ) kao spoljna povratna sprega veé

sintetisanog autopilota kako bi se iskoristile prednosti oba tipa autopilota.
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1 Matematic¢ki model kretanja rakete i poremecaja koji

na nju deluju

Osnova za kvalitetno upravljanje objektom je poznavanje objekta, pa je tako ovo
poglavlje posveceno matematiCkom modelovanju leta rakete i poremecaja koji na nju
deluju od momenta napustanja lansera do kraja leta. U nastavku rada bice predstavljen
koncept rakete koja je uzeta kao primer objekta upravljanja. Zatim ¢e se postaviti
matematicki modeli pojedina¢nih podsistema rakete i poremecaja koji uvode svaki
pojedina¢no. Matematicki model kretanja ¢e posluziti kao osnova za kreiranje
SIMULINK simulacije leta rakete kao modela kretanja krutog tela sa 7 stepeni slobode
(7DOF), koji ¢e se kasnije koristiti kao verifikacioni model upravljanja objektom.

U cilju razumevanja prikazanog matematickog modela leta rakete, prilog rada
sadrzi definicije koordinatnih sistema i matrica transformacije izmedu pojedinih
koordinatnih sistema, definiciju standardne atmosfere kao i definiciju geografskog

standarda Zemlje.

1.1 Konceptualni dizajn rakete

U cilju sveobuhvatnijeg istrazivanja kao objekat upravljanja usvojen je primer
rakete sa kombinovanim vodenjem. Kombinovano vodenje u ovom slucaju konkretno
podrazumeva tri tipa vodenja: vodenje po zadatoj trajektoriji u pocetnoj fazi leta na
osnovu inercijalne navigacije, manuelno vodenje zadavanjem komandi sa palice od
strane operatera putem optickog kabla i terminalno samonavodenje posredstvom
TV glave. Primer uzet u razmatranje je takode dobar primer kompleksnosti jednog
mehanickog sistema i poremecaja koji unose njegovi podsistemi. Na prikazu Slika 1-1
dat je crtez rakete sa oznac¢enim podsistemima.

Raketa je podzvucna i aerodinamiCke konfiguracije tipa ,,patka“ koja leti

brzinom oko 180ﬁ 1 ima maksimalan domet od 9%m .
S
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Pogon rakete obezbeduju dva raketna motora sa ¢vrstom pogonskom materijom:

buster motor koji radi manje od 3si ima ulogu da obezbedi Zeljenu brzinu rakete

m v . . . . . .
180— , dok marsevski motor odrzava postignutu brzinu i radi sve vreme leta. Zbog
s

same konstrukcije rakete oba motora su izvedena sa kosim mlaznicima ¢iji ¢e doprinos
poremecajima takode biti razmotren. Slika 1-2 i Slika 1-3 predstavljaju teorijske krive

potiska buster i mar§ motora u funkciji vremena.

Slika 1-1 Konceptualni dizajn rakete sa podsistemima: 1. sekcija vodenja i upravljanja, 2. radijalno

aksijalni leZaj, 3. mar$ motor, 4. buster motor, 5. sekcija optickog kabla i 6. sekcija bojeve glave
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Slika 1-3 Sila potiska mar$ motora u funkciji viremena

Obzirom na idejno reSenje rakete da se lansira iz kontejnera sa vozila, sa prikaza
Slika 1-4 se vidi da se raketa lansira sa sklopljenim krilima koji se pod dejstvom
inercijalnih sila otvaraju nakon napustanja lansera i zabravljuju u Zeljenom polozaju.
Ovaj efekat udara krila o telo rakete i njihovo nejednovremeno zabravljivanje ¢e takode

biti razmotren kao jedan od tipova poremecaja koji uti¢u na let rakete.

.

[

e 2

M

Slika 1-4 Raketa u poloZaju lansiranja, sa sklopljenim krilima
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Kao S$to je prethodno napomenuto aerodinamiCka Sema upravljanja je
,patka® konfiguracija. Poznato je da se u slucaju ,,patka“ Seme indukuju nepovoljni
medusobni uticaji krmila i stabilizatora koji otezavaju stabilizaciju valjanja. Ovi uticaji
povijanja struje i efektivnosti kanara kao elerona prikazani su na dijagramima: Slika 1-5
Odnos komponenata koeficijenta momenta valjanja pri otklonu kanara kao elerona,
Slika 1-6 Uglovi povijanja struje na krilima pri otklonu kanara kao elerona (£ =5°),
Slika 1-7 Koeficijent momenta valjanja konfiguracije pri otklonu kanara kao
upravljac¢kih povrSina skretanja — efekat kosog opstrujavanja krila (£ =5°) i Slika 1-8
Uglovi povijanja struje na krilima pri otklonu kanara kao upravljackih povrSina
skretanja — efekat kosog opstrujavanja krila (£ =5°).

0.8

D A

0.4
0.2
o
T 00 e=5°
) —A—Kanari
0.2 Krila
—0—Raketa|
04 }
0.6
0.8
0 2 4 6 8

Napadni ugao (°)

Slika 1-5 Odnos komponenata koeficijenta momenta valjanja pri otklonu kanara kao elerona
15
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Slika 1-6 Uglovi povijanja struje na krilima pri otklonu kanara kao elerona (& = 50)

Ako se uporedi odnos koeficijenata momenta valjanja pri otklonu kanara kao
elerona vidi se da je parazitni moment usled povijanja struje na krilima veoma blizak

efikasnom momentu upravljanja po valjanju.
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Slika 1-7 Koeficijent momenta valjanja konfiguracije pri otklonu kanara kao upravljackih
povrsina skretanja — efekat kosog opstrujavanja krila ( = 50)
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Slika 1-8 Uglovi povijanja struje na krilima pri otklonu kanara kao upravljackih povrsina

skretanja — efekat kosog opstrujavanja krila (¢ =5°)

Obzirom da jedan od podsistema rakete ¢ini TV glava neophodno je da se
obezbedi stabilizacija ugla valjanja. Kako bi efekat povijanja struje na krilima
minimizovao, idejno resenje predvida odvajanje cele upravljacke i sekcije vodenja od
ostatka rakete putem radijalno aksijalnog lezaja, kao Sto je ranije prikazano (Slika 1-1).
Na ovaj nacin organi upravljanja treba da obezbede stabilan ugao valjanja samo za
upravljacku sekciju dok se ostatak rakete lagano rotira kao posledica otklona
upravljackih povrSina 1/ili nesavrSenosti u izradi.

Ovakvo resenje zahteva model kretanja rakete koji obuhvata i relativno kretanje
oko Ox ose , lezajem odvojenih sekcija. Kretanje se moZe razmatrati na dva nacina, bilo
uvodenjem jo$ jednog stepena slobode bilo uvodenjem ekvivalentnih poremecaja koji se

javljaju usled relativnog kretanja.
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Na dijagramima: Slika 1-9 Masa rakete u funkciji vremena, Slika 1-10 Uzduzni
moment inercije upravljacke sekcije, Slika 1-11 Uzduzni moment inercije zadnje sekcije,
Slika 1-12 Popre¢ni moment inercije rakete i Slika 1-13 PoloZaj centra mase u funkciji
vremena, dat je prikaz mehanickih karakteristika rakete u vremenu, gde treba
napomenuti da je u uticaj smanjenja mase u vremenu osim sagorevanja raketnog motora

ukljucen i uticaj odbacivanja mase optickog kabla koji se odmotava u toku leta.

m [kg]

0 5 10 15 20 25 30 35
ts]

Slika 1-9 Masa rakete u funkciji vremena

0.061

0.0605

0.06

J_ [kg'm?]

x1

0.0595

0.059

i i i i
20 25 30 35
tls]

Slika 1-10 UzduZni moment inercije upravljacke sekcije
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Slika 1-13 PoloZaj centra mase u funkciji viremena

30 35
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Na dijagramima Slika 1-11, Slika 1-12 i Slika 1-13, promene inercije i centra
mase u vremenu jasno se uocava momenat otvaranja krila — stabilizatora.
Za model leta rakete potrebno je poznavati aerodinamicke osobine rakete, u

skladu s tim na dijagramima: Slika 1-14 Koeficijent aksijalne sile C, u funkciji od

Mahovog broja, Slika 1-15 Aerodinamicki derivativi normalne sile po napadnom uglu i
otklonu krmila, i aerodinamicki derivativ momenta valjanja po otklonu elerona, Slika
1-16 Aerodinamicki derivativi momenta propinjanja po napadnom uglu i otklonu
upravljackih povrSina, Slika 1-17 Prigu$ni aerodinamicki derivativi, je dat prikaz

proracunskih aerodinamickih derivativa u funkciji od Mahovog broja.

03 0.35 0.4 0.45 05 0.55 06 0.65 07 0.75 08
Mach

Slika 1-14 Koeficijent aksijalne sile C, u funkciji od Mahovog broja

0 I 1 | | | |

. i
03 0.35 04 0.45 05 055 06 0.65 0.7 0.75 0.8
Mach

Slika 1-15 Aerodinamicki derivativi normalne sile po napadnom uglu i otklonu krmila, i

aerodinamicki derivativ momenta valjanja po otklonu elerona
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Slika 1-16 Aerodinamicki derivativi momenta propinjanja po napadnom uglu i otklonu
upravljac¢kih povrsina
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Slika 1-17 Prigusni aerodinamicki derivativi
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1.2 Jednadine kretanja rakete

Kretanje rakete ¢e biti razmatrano kao model kretanja krutog tela sa 7 stepeni
slobode, 3 translacije i 4 rotacije od toga dve oko Ox ose, obzirom na sekcije odvojene
lezajem, [7]. Jednacine kretanja bi¢e predstavljene u vezanom koordinatnom sistemu
proSirenom za jo§ jednu Ox, osu, koja se koristi za opisivanje valjanja prednje sekcije

(Slika 1-18).

[ % s26.4

Slika 1-18 Raketa sa usvojenim koordinatnim sistemom

Pretpostavka pod kojom su jednacine izvedene podrazumeva da asimetrija tela
rakete, u smislu valjanja, utiCe na ugaonu brzinu valjanja p a efekat se prenosi na
prednju sekciju putem viskoznog trenja u lezaju. Matematicki re¢eno, usvojeno je da
vaze sledece relacije:

ixj=k ixj=k
kxi=j kxi=j 1-1
Jxk=i ixi =0

Takode treba naglasiti da se obzirom na vreme trajanja leta i maksimalan domet

rakete zanemaruje uticaj rotacije Zemlje.
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Za opisivanje translatornog kretanja se koristi I Njutnov zakon:

dv,
m( d”+w,,><V,,]:F,,+Fm+RA+G+FL 1-2
t
gde su:
U
V, =| v | - vektor brzine u vezanom koordinatnom sistemu
w
p
w0, =49
r

q |- vektor ugaonih brzina vezanog koordinatnog sistema

r
F, - sila potiska buster motora
F - sila potiska mar§ motora

A . oy .
R” - vektor aerodinamicke sile

G - vektor gravitacione sile

F" - vektor otpora oslonaca pri kretanju na lanseru

ot ~(icosp —¢ ~Jsing)
gde su:
@ - geografska Sirina
A - geografska duzina
. Vy . vV
= iA=-—%—~cos
=) Wn)
_ v, _
N+h
e 1-4
- M+h
—Vtang
N+h
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gde su:

V.,V - brzine rakete u navigacionom koordinatnom sistemu u smeru istoka i severa,
respektivno

h - visina u odnosu na referentni Zemljin elipsoid

M , N - radijusi meridijana i osnovne paralele

a
(1 —e’sin’ go)o'5

2
all—e

N =

M= (1 —e’sin’ go)'s

gde su:
a - pre¢nik glavne ose referentnog Zemljinog elipsoida

e - linearni ekscentricitet referentnog Zemljinog elipsoida

Za opisivanje rotacionog kretanja koristi se Ojlerov zakon sa 4 stepena slobode:

Ii{—w+wxlw:MF”+MF"*+MR‘+MFL+MV 1-5
t
gde su:
b
o= P vektor ugaonih brzina
q
r

M" - poremeéajni moment od buster motora

M "™ - poremecajni moment od mar§ motora

M "+ - aerodinami¢ki moment

M "+ - moment otpora oslonaca pri kretanju na lanseru

M - prigusni moment usled viskoznog trenja u lezaju

XXy 0 0

o 7, I, I. ) .
I= - tenzor 1nercije

0 xy Yy yz

0 [xz vz zz
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Kako bi se izbegli mogué¢i numericki problemi za izraCunavanje ugaonih
polozaja projektila koristic¢e se kvaternioni pa je neophodno definisati kinematsku

jednacinu kvaterniona:

€ 0 -p —q -r|e
e |7 0 ro —qle 6
éz q -r 0 p ez
é rq -p 0 ]e

Na osnovu izra¢unatog kvaterniona moguce je odrediti matricu transformacije iz

vezanog u navigacioni koordinatni sistem.

(eo2 "‘el2 _ez2 _esz) 2(ele2 +eoe3) 2(8183 _eoez)
C = 2(e1e2 —e0e3) eo2 —e’+e, —e32 2(e2e3 + eoel) 1-7
2(8183 +eoez) 2(8283 _eoel) e02 _el2 _ez2 +832

Sada je moguce izraCunati i brzinu u navigacionom koordinatnom sistemu i

vektor polozaja u navigacionom koordinatnom sistemu:

VN
vi=v, |=(c) v

v, 1-8
X" =[v"dt

Uglovi azimuta y , elevacije 6 1 valjanja oko obe posmatrane ose (¢, ugao
valjanja prednje sekcije, ¢ ugao valjanja zadnje sekcije), mogu se odrediti iz

koeficijenata u matrici transformacije iz navigacionog u vezani koordinatni sistem.

C
Y = arctan[ci], v € [— n,n]

11
T

6 = —arcsin(C,,), 0 —5,—}
arcsin(C,,) [ " .

_ C,;
¢ = arctan| el ¢el-n,7]

33

¢, :_[pldt’ ¢ € [0,2](7[]
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1.3 Matemati¢ki model potiska buster motora i poremecajnih

momenata

Buster motor je konstruisan kao motor sa Cetiri mlaznika pod uglom od 15°u
odnosu na Ox osu. Mlaznici su u X konfiguraciji. Na prikazu Slika 1-19 definisani su

uglovi ugradnje mlaznika buster motora potrebni za analizu.

CpP

BB & BE

Slika 1-19 Buster motor u projekcijama

Za modeliranje buster motora usvojene su sledece pretpostavke:

- Centar potiska buster motora lezi na Ox osi

- Intenzitet sile potiska busteraje F, = F, ,+(p. —p.,, )Aeb

F,
- Potisak svakog pojedinacnog mlaznika je F,, = —”(—)
4cosl15°

gde su:

F, , - sila potiska bustera, teorijska kriva potiska u vremenu, Slika 1-2
p,. =10’ Pa - izlazni pritisak

D.m - atmosferski pritisak

A, - efektivni poprecni presek mlaznika buster motora

Na osnovu prikazane geometrije (Slika 1-19) mogu se odrediti projekcije sile
potiska i poremecajnih momenata. Projekcije pojedina¢nih sila na ose vezanog

koordinatnog sistema su:
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Fbxi = Fbicos(gbi)
F, = F,sin(5,, )cos(45°) 1-10
szi = Fbism(gbi )Sin(450)

Projekcije ukupne sile buster motora na ose vezanog koordinatnog sistema:
4
i=1

1-11

by =-F, —F,, +F

bys

E?z :F;ul _szz +F;723 _F;7

Z4

+ F,M

Projekcije poremecajnog momenta na ose proSirenog vezanog koordinatnog
sistema:
L =0
L' =0
M" :sz(xb _'xCM)
N :_Fby('xb _'xCM)

1-12

1.4 Matematicki model potiska mars motora i poremecajnih

momenata

Sa stanovista konstruktivnih zahteva mar§ motor je konfigurisan tako da ima dva

horizontalna mlaznika pod uglom od 30" u odnosu na Ox osu. Mlaznici prakti¢no leze

na Oy osi. Na prikazu Slika 1-20 definisani su uglovi ugradnje mlaznika mar§ motora

potrebni za analizu.

CP

y

Slika 1-20 Mar$ motor u projekcijama
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Za modeliranje mar§ motora usvojene su sledeée pretpostavke:
- Centar potiska mar$ motora lezi na Ox osi

- Intenzitet sile potiska mar§ motoraje F, =F,  +(p.—p... )Aem

mx

- Potisak svakog pojedinacnog mlaznika je F,, = —(—)
2c0s|30°

gde su:
F

mx0

- sila potiska mar§ motora, teorijska kriva potiska u vremenu, Slika 1-3

A, - efektivni poprecni presek mlaznika mar§ motora

Na osnovu definisane geometrije (Slika 1-20) mogu se odrediti projekcije sile
potiska i poremecajnih momenata. Projekcije pojedina¢nih sila na ose vezanog
koordinatnog sistema su:

F,. = Fmicos(émi)

F, =F,sin(5,,) 1-13

my;

F, =0

Projekcije ukupne sile mar§ motora na ose vezanog koordinatnog sistema su:

2
me = szx
i=1
1-14
F, =-F, +F,
F =

Projekcije poremecajnog momenta na ose prosSirenog vezanog koordinatnog

sistema su:
L" =0
L' =0
M =0 1-15
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1.5 Matematicki model aerodinamickih sila i momenata

U ovom poglavlju bi¢e definisane aerodinamicke sile i momenti u prosirenom
vezanom koordinatnom sistemu. Obzirom da je i upravljanje raketom aerodinamickog
tipa, 1 upravljacke sile i momenti ¢e biti ukljuceni u ovaj model. Treba naglasiti da se
upravljanje uglom valjanja odnosi samo na prednju sekciju, dakle preko momenta
valjanja oko ose Ox,, a uticaj momenta se prenosi na zadnju sekciju putem viskoznog
trenja u lezaju. Za standard atmosfere koris¢en je standard COESA 1976, ¢iji su osnovni
izvodi dati u Prilog 2. Standardna atmosfera .

Kao §to je poznato aerodinamicke sile i momenti se mogu odrediti pomocu

koeficijenata aerodinamickih sila i momenata:

X1 [c,
RY=|Y |=|C, ¢S,
Z| |C.
1-16
Ll Cll
L C
MR = =| "gS.d
M| |C,
N| |C

g= ; - dinamicki pritisak

- referentna povrsina

d - referentna duzina, kalibar rakete

CX
C, | - aerodinamicki koeficijenti sila po osama Ox,Oy i Oz
¢,

- aerodinamicki koeficijenti momenata po osama Ox,,0Ox,0y 1 Oz
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Aerodinamicki koeficijenti se mogu dobiti u funkciji aerodinamickih derivativa.
U ovom razmatranju nisu ukljuceni nelinearni aerodinamicki derivativi napadnih uglova
i otklona upravljackih povrSina. Pre definisanja koeficijenata potrebno je definisati

napadne uglove i efektivne otklone upravljackih povrSina.

X

\%

Slika 1-21 Napadni uglovi i komponente brzine rakete, [8]

Na osnovu prikaza Slika 1-21 Napadni uglovi i komponente brzine rakete, [8]
sledi:

w :
o= arctan[ﬁj - napadni ugao
B = arcsin[%] - ugao klizanja

V =AJU* +v? +w* - intenzitet vektora brzine rakete

Slika 1-22 Definicija otklona upravljackih povrSina, [8]
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Na osnovu prikaza Slika 1-22 Definicija otklona upravljackih povrS$ina, [8] sledi:

Efektivni otklon upravljackih povrSina za komandu propinjanja
1

n= B (61 — 0, )

Efektivni otklon upravljackih povrsina za komandu skretanja
1

¢ = E (52 - 64)

Efektivni otklon upravljackih povrSina za komandu valjanja
1

&= E (52 +6, )

Na osnovu prethodno definisanih veli¢ina mogucée je definisati aerodinamicke

koeficijente sila:

CX = Cxoﬁ’

) rd
C, = Czasmﬁ _Czné + Czq 7 1-17

) d
C,=C,sina+C n+C, q7
I momenata:

d
C,=CE+C,, %

d . .
C,=Cy,+C, p7 +C,. (sina +sin) + C &

1-18
C¢,=C,sna+C, n+C, % +C, 0 p—dsinoc
C,=-C, sinB+C, ¢ +C,, % -C,. p7dsinﬁ

gde su:

C., - derivativ normalne sile u funkciji napadnog ugla

C., - derivativ normalne sile u funkciji efektivnog otklona upravljackih povrSina po
propinjanju ili skretanju

C., - derivativ normalne sile kao posledica ugaone brzine propinjanja ili skretanja

C,; - derivativ valjanja prednje sekcije od efektivnog otklona valjanja

C); - derivativ valjanja zadnje sekcije od efektivnog otklona valjanja
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C

,» - Prigusni derivativ valjanja prednje sekcije
C,, - derivativ valjanja zadnje sekcije od uticaja ugradnje stabilizatora
C,, - prigusni derivativ valjanja zadnje sekcije

Cloc§

- derivativ valjanja od skretanja ili propinjanja za zadnju sekciju
C,,, - derivativ statike stabilnosti

C,, - derivativ upravljivosti

C,, - prigusni derivativ momenta skretanja ili propinjanja

C,,. - derivativ Magnusovog momenta

Treba joS uzeti u obzir da su kao ulazni podaci dati derivativi momenata
sracunati za referentnu tacku, pa se radi korekcije koriste sledece relacije:

A'x = xCr _'xCM

A=
d
1-19
Cma = CmocO +CzaA)_C
C,,=C,,+C, AX
Cmq = Cqu _|_C'mocOA)?_FC‘zocA)_C2

1.6 Matemati¢ki model gravitacione sile

Gravitaciona sila odredena je modelom gravitacionog polja Zemlje. Kao $to je
ranije pomenuto za standard Zemlje je usvojen WGS84 ¢iji su osnovni izvodi dati u
Prilog 3. Geografski standard Zemlje . Obzirom da se uticaj rotacije Zemlje ne razmatra,
gravitaciono ubrzanje ¢e imati samo jednu projekciju u navigacionom koordinatnom

sistemu pa ¢e tako i gravitaciona sila biti odredena slede¢im vektorom:

0
G'=| 0
1-20
mg
G'=C'G"
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1.7 Matematicki model sila i momenata pri kretanju rakete na

lanseru

Raketa koja se razmatra ima dva klizaca, u polozajima datim na prikazu Slika

1-23. Obzirom na postojanje dva klizaca, kretanje po lanseru ¢e biti podeljeno u dve

faze:
- kretanje oba klizaca po lanseru
s<L,—-L +x,
- kretanje nakon izlaska prvog klizaca iz lansirne Sine.
s>L,—-L +x, A s<L,—L, +x,
gde su:

s - predeni put rakete

L, - duzina lansera od baze rakete

L, - duZina rakete

x , - polozaj prednjeg kliza¢a meren od nosa rakete

X, - polozaj zadnjeg klizaa meren od nosa rakete

T

Nem

Slika 1-23 Polozaj kliza¢a na raketi
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Treba jo$§ naglasiti da kretanje pocinje tek od momenta kada je komponenta
aksijalne sile veéa od sile brave, koja je odredena tako da pri svim uglovima elevacije
ne dozvoli kretanje rakete pre starta buster motora:

F, +F, —mgsin(El,)> 400N 1-21

Iz uslova ravnoteze, pod pretpostavkom da se mogu zanemariti aerodinamicke
sile, obzirom na malu brzinu, pojedina¢no su izraunati otpori oslonaca i njihovi

momenti. Ukupna sila otpora oslonaca i moment dati su izrazom:

F'=F“+F"
L kA kB 1-22
MY =M" +M*
Za slucaj kretanja oba klizaca po lanseru vaze sledeée relacije:
FkAx = F;ch = 0
B N + N +(Fby +me)(x3 —xCM)
kAy —
Xp — Xy
_NFb _NFm +(F;7y +meXxCM _xA)
F;cBy =
Xz —X,
ro M M +(F,, + F,_ +mgcos(EL )x, —xo )
kAz
Xg — Xy 1-23
P M5+ M +(sz +F +mgc0s(Elo))(xCM —xA)
kBz )CB _ )CA
kA
M™ = FkAz(xCM _xA)
M"Y = —F . (xB —Xcm )
N = _FkAy(xCM _xA)
N" = F;cBy(xB _xCM)
Za slucaj kretanja zadnjeg klizaca po lanseru vaze sledece relacije:
FkAx = F;ch = 0
FkAy =F, =0
FkBy = Fby +me
Fy. = F,, +F,, +mgcos(El,) 124
M"=N" =0

M* = —Fip, (xB - xCM)
N¥ = F;cBy(xB _xCM)
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1.8 Matematicki model uticaja viskoznog trenja u lezaju

Trenje u lezaju se moze podeliti na staticko 1 viskozno trenje, [9]. Staticko trenje
ima manji uticaj i u ovoj analizi ¢e biti zanemareno. Viskozno trenje koje se javlja u
lezaju izmedu sekcija ima prigusujuci efekat na ugaonu brzinu valjanja, pa kao takvo
dodatno uti¢e i na dinamiku autopilota valjanja.

Ovo trenje se manifestuje kao moment oko Ox ose pa vaze sledece relacije:

le :V(p_pl)
L =v(p,-p) 1-25
M'"=N"=0

gde je:

v - koeficijent viskoznog prigusenja u lezaju

1.9 Matematicki model poremecaja usled otvaranja krila

Poremecaj usled otvaranja stabilizatora, Slika 1-24, je poremecaj koji je najteze
egzaktno matemati¢ki predstaviti. Ne uzimaju¢i u obzir deformacije u materijalu,
poremecaj koji utice na stabilnost autopilota i zakona vodenja moze se objasniti pomocu
kinematskih zavisnosti. Pod pretpostavkom da na svako pojedina¢no krilo u centru mase
deluje inercijalna sila, kao posledica kretanja rakete, i gravitaciono ubrzanje moguce je
odrediti vreme potrebno da se krilo otvori, odnosno zarotira za 90°. Iz grani¢nog uslova
moguce je odrediti kineticku energiju koja se tros$i na zabravljivanje krila i odatle
proceniti silu udara krila o oplatu rakete. Jo$ jedna od pretpostavki na kojoj se model
otvaranja krila zasniva je da se u trenutku otvaranja krila moze zanemariti ugao valjanja

zadnje sekcije.

Slika 1-24 Otvaranje krila, letni test
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Na osnovu uvedenih pretpostavki vazi sledece:

n
| . g cos(O)cos[LJ
O =7 +
“ R, Sm(eko +9ki) Ry COS(O"O +9ki)
g cos(O)cos(nj
o - a, ~ 4 1-26
ti=1,2 R, Sin(eko + eki) R, COS(OkO + 9’“')

R, =+b° +1°

0, = arctan(b—"]
Iy

gde su:

b, - tetiva krila

[, - duzina pojedina¢nog krila

Grani¢ni uslov za svako krilo je:

T
0 = I(jwkidt)dt =5
2 1-27
:>a)kiu
Obzirom da se i a, menja u vremenu, analiticko reSenje je nemoguce izvesti,

medutim u simulaciji leta, gde se jednacine reSavaju numericki, moguce je doc¢i do
trenutka otvaranja krila i relativne ugaone brzine krila u tom trenutku. 1z toga je sada

moguce izrac¢unati i kineticku energiju koja se tro$i na zabravljivanje i silu udara:

1
E, E‘]kwkiuz Fs,
= 1-28
F _ ‘]ka)kiuz
" 2s,

gde su:

F, - sila udara krila i u trenutku zabravljivanja

s, - zaustavni hod krila pri zabravljivanju
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Treba napomenuti da su izracunate sile samo sile u samom trenutku udara i da ¢e
se prelazni proces predstaviti prigusenom sinusoidom u vremenskom intervalu od 0.25s
na osnovu merenja ubrzanja i ugaonih brzina iz letnih testova koji su radeni.

Na osnovu prethodnog mogucée je odrediti projekcije sila i momenata u
vremenskom intervalu dejstva poremecaja koji deluju u centru mase rakete:

F, =0

Fo =(-F+F,+F, —FQcos(%]

. T
F&:(_E+F2+F;_F4)Sm(2] 1-29

1.10 Matematicki model poremecaja usled vetra

Svi poremecaji do sada navedeni mogu se smatrati unutraSnjim poremecajima,
odnosno poremecajima usled nesavrSenosti konstrukcije. Uticaj vetra je spoljni
poremecaj i njegov efekat se ogleda u poremecaju na napadnim uglovima rakete.
Obzirom na duzinu rada motora marSevske faze razmatrace se vetar kao vetar u aktivnoj
fazi. Na prikazu Slika 1-25 Uticaj vetra u aktivnoj fazi, date su komponente vetra u

odnosu na brzinu rakete.

Slika 1-25 Uticaj vetra u aktivnoj fazi
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Vetar je obi¢no odreden po intenzitetu, pravcu i smeru u funkciji visine. Vetar je
najées¢e poznat u navigacionom koordinatnom sistemu. Da bi se izracunali napadni
uglovi kao posledica vetra potrebno je izvr$iti transformaciju vetra iz navigacionog u

vezani koordinatni sistem:

wh=Ccw"
1-30
Vi=V-w’
Sada je moguce odrediti prirastaje napadnih uglova koji su posledica vetra:
W,
o, = arctan] —=——
UK - be
1-31

(W,
= arcsin| —-
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2 Analiza dinamickih osobina rakete

U prethodnom poglavlju definisan je matematicki model kretanja rakete i
poremecaja koji na nju deluju koji ¢e biti koris¢en kao 7DOF simulacija u
SIMULINK -u radi kasnije analize uticaja pojedinih poremecaja i uticaja poremecaja na
autopilot i zakon vodenja. Kako bi se izvrSila sinteza autopilota potrebno je prethodno
izanalizirati dinamicke karakteristike rakete kao objekta upravljanja. Iz prethodno
navedenih razloga ovo poglavlje je posveceno analizi dinamickih osobina rakete,
maksimalnih normalnih opterecenja pri maksimalnom otklonu upravljackih povrSina i
analizi medusobnog uticaja prednje i zadnje sekcije pri poremecajima koji utiCu na

valjanje, 1 pri komandi valjanja.

2.1 Linearizacija jednacina kretanja

Kako bi se od jednacina kretanja, prethodno definisanih, dobile linearizovane

jednacine kretanja, [10],[11] potrebno je uvesti odredene pretpostavke:

- Aksijalna brzina rakete je priblizno konstantna i jednaka brzini rakete.
Pretpostavka o priblizno konstantnoj brzini rakete je u ovom
konkretnom primeru, pretpostavka koja moze da se smatra ta¢nom od
kraja buster faze, obzirom da potisak mar§ motora ima funkciju da
anulira dejstvo aerodinamickog otpora.

- Pretpostavlja se da je raketa osnosimetrina, ¢ime tenzor inercije

I, 0 0 0
postaje dijagonalna matrica 0 I, 00
0 0 7. 0
0 0 0 I,

- Posmatra se kretanje pod dejstvom aerodinamickih sila i momenata,
gravitacije 1 viskoznog trenja u lezaju izmedu sekcija. Ostali uticaji

smatrace se spoljnim poremecajima.
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Na osnovu navedenih pretpostavki vazi sledece:
A=z Av—(U +2z, )Ar -z, AL + g cosOAp + v,
A=z Aw+(U+2, )Aq+z,An - gsin OAG + z,,,
Ap, =1, AE+1, Ap, +1, Ap—1, Ap,
Ap=1,Ap—1,Ap+1,Ap, +15 AS, +1.AE

Ag =m Aw+m Aq+m An+m,Ar+m, Ar

2-1

Ar = —mwAV-quAI"'anAC _mpAq_mplAq

gde su:
qS, 1 ) et g .
z, ==L A C., - dinamicki derivativ normalnog ubrzanja po napadnom uglu,
m
qS, d ) et g ) )
z, =-—-—-C_ - dinamiCki derivativ normalnog ubrzanja od ugaone brzine
m
propinjanja
z, = %S’ -C_, - dinamicki derivativ normalnog ubrzanja od komande propinjanja
qS.d 1 ) et g .
m, = I C,. - dinamicki derivativ propinjanja od promene napadnog ugla
m, = qi’d % -C,,, - prigusni dinamicki derivativ propinjanja
_qudC di ki derivati iania od k d .
m, = 7 G - inamicki derivativ propinjanja od komande propinjanja
I -1, T D ) . .
m, = 7 p - dinamicki derivativ propinjanja od ugaone brzine valjanja zadnje
sekcije
I -1

m, = x‘[ = p, - dinamicki derivativ propinjanja od ugaone brzine valjanja prednje

z

sekcije

/ _qS.d C - di ki derivativ valiani dnie sekeii K di valian;

6 =" G inamicki derivativ valjanja prednje sekcije po komandi valjanja
qS,d ) et g C . D

l. ==——-C, - dinamiCki derivativ valjanja krilne sekcije po komandi valjanja

o = q}g—’d% ;- Prigusni dinamicki derivativ valjanja prednje sekcije

X
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_g954d d.
P .V

X

,, - prigusni dinamicki derivativ valjanja zadnje sekcije

\4

v e et . : .. : D
[ = T prigusni dinamicki derivativ valjanja zadnje sekcije od viskoznosti u lezaju

v e et . : .. : D
[, =— - prigu$ni dinamicki derivativ valjanja prednje sekcije od viskoznosti u lezaju

Vi
X

qS.d
ls, = 7

X

+C,, - poremecajni dinamicki derivativ usled greske ugradnje stabilizatora

Derivativi m, 1 m, bi¢e zanemareni u daljoj analizi kako bi bilo moguce

zasebno posmatrati poprecno kretanje od valjanja. Njihov uticaj bic¢e ukljucen u ukupnoj
analizi na osnovu 7DOF simulacije. Promene dinamickih derivativa u funkciji
Mahovog broja za tacku kraja rada buster motora i tacku kraja rada marSevskog motora
prikazane su na dijagramima: Slika 2-1 Dinamicki derivativ normalnog ubrzanja od
promene napadnog ugla, Slika 2-2 Dinamicki derivativ normalnog ubrzanja od ugaone
brzine propinjanja, Slika 2-3 Dinamicki derivativ normalnog ubrzanja po komandi
propinjanja, Slika 2-4 Dinamicki derivativ propinjanja od promene napadnog ugla, Slika
2-5 Dinamicki derivativ propinjanja od komande propinjanja, Slika 2-6 Prigusni
dinamicki derivativ propinjanja, Slika 2-7 Dinamicki derivativ valjanja prednje sekcije
od komande valjanja, Slika 2-8 Dinamicki derivativ valjanja krilne sekcije od komande
valjanja, Slika 2-9 Poremecajni dinamicki derivativ usled greske ugradnje stabilizatora,
Slika 2-10 Prigu$ni dinamicki derivativ valjanja zadnje sekcije i Slika 2-11 Prigusni

dinamicki derivativ valjanja prednje sekcije

5 i A ) i H i i : i

03 0.35 0.4 0.45 05 0.55 06 0.65 07 0.75 08
Mach

Slika 2-1 Dinamicki derivativ normalnog ubrzanja od promene napadnog ugla
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9 i i : i i i i \ i
0.3 0.35 0.4 0.45 05 055 06 0.65 0.7 0.75 08
Mach

Slika 2-2 Dinamicki derivativ normalnog ubrzanja od ugaone brzine propinjanja

& : ! :

03 0.35 04 0.45 05 055 06 0.65 0.7 0.7% 0.8
Mach

Slika 2-3 Dinamicki derivativ normalnog ubrzanja po komandi propinjanja

3 i i ! ! I i i i |

03 035 0.4 0.45 05 055 06 0.65 07 0.75 0.8
Mach

Slika 2-4 Dinamicki derivativ propinjanja od promene napadnog ugla
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500
450
400
350
300
250
200
150
100

03 0.35 04 0.45 05 055 0.6 0.65 0.7 0.75 08
Mach

Slika 2-5 Dinamicki derivativ propinjanja od komande propinjanja

03 0.35 0.4 0.45 05 0.55 06 0.65 0.7 0.75 0.8
Mach
Slika 2-6 Prigu$ni dinamicki derivativ propinjanja
I

&1
-1000

-2000

-3000

-4000
-5000

-6000
-7000

-8000

_9000 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0.3 035 0.4 0.45 05 055 06 0.65 0.7 0.75 0.8

Mach

Slika 2-7 Dinamicki derivativ valjanja prednje sekcije od komande valjanja
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-14000
0.

0.35 04 0.45 05 0.55 06 0.65 0.7 0.75 0.8
Mach

Slika 2-8 Dinamicki derivativ valjanja krilne sekcije od komande
valjanja

|60

0.35 0.4 0.45 05 0.55 06 0.65 0.7 0.75 0.8
Mach

Slika 2-9 Poremecajni dinamicki derivativ usled greSke ugradnje stabilizatora

0.35 0.4 0.45 05 055 06 065 07 0.75 0.8
Mach

Slika 2-10 Prigusni dinamicki derivativ valjanja zadnje sekcije
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7] —

" [N NN S NN AN SN N SR N
03 035 0.4 0.45 0.5 0.55 06 0.65 0.7 0.75 0.8

Mach

Slika 2-11 Prigusni dinamicki derivativ valjanja prednje sekcije
2.2 Analiza kretanja oko Oxi Ox, 0se — valjanje rakete

Iz prethodno napisanih linearizovanih jednacina kretanja vidi se da je moguce
odvojeno posmatrati valjanje:
Ap, =1, AE+1, Ap, +1, Ap—1, Ap,
Ap=1,Ap—1,Ap+1,Ap, +15 A8, +1,AE 2

Jednacina u vektorskom obliku:

Apl _ ll)l _lvl lVl Apl + 151 0 Aé 2.3
Ap - lv lp - lv Ap lﬁ 150 A60 )

Primenom Laplasove transformacije dobija se reSenje po ugaonim brzinama
valjanja u slede¢em obliku:

{Apl} 1 {zgl (s—2,+0)+L1, L1 }{ A& }
= 2-4

Ap - S2 +2C{)npénps+0)np2 lvlgl +l§ (S_lpl +lv1 150 S_lpl +lv1 A60

gde su:

®,, = \/ I, —1,1, =11, -sopstvena uCestanost valjanja

1

_ lv +lvl _lp _lp
" 2m

np

- prigusenje valjanja

Obzirom na prisustvo dinamickog derivativa prigusenja usled viskoznosti

analiziran je 1 uticaj temperature na sopstvenu ucestanost i priguSenje valjanja. Iz
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dijagrama: Slika 2-12 Sopstvena ucestanost valjanja sa promenom temperature u
funkciji Mahovog broja i Slika 2-13 PriguSenje valjanja sa promenom temperature u
funkciji Mahovog broja, se vidi da sama promena koeficijenta viskoznosti nema

znacajnijeg efekta, pa ¢e se dalja analiza raditi na nominalnoj temperaturi.

t=t_T=20C e
30 T T T T T T T T T
t=t T=20C
2N t=t,_ T=0C
- ot T20C | i
t=t, T=50C
i t=t T=50C .
m
10 fro v e
= i i i . i i i i .
0.3 0.35 0.4 0.45 0.5 0.55 06 0.65 0.7 0.75 0.8
Mach
Slika 2-12 Sopstvena ucestanost valjanja sa promenom temperature u funkciji Mahovog broja
g
| ———t=t_T=20C oE
11k —— t=tm T=20C|.....
—t=t, T=0C
1.08F t=t T=0C
m
t=t, T=50C : : : : :
m
1.04
1.02 : g :
I i 1

0.3 0.35 04 0.45 05 055 06 0.65 07 0.75 0.8
Mach

Slika 2-13 PriguSenje valjanja sa promenom temperature u funkciji Mahovog broja

Iz vektorske jednacine valjanja u s domenu moguce je izvesti funkciju prenosa
ugaone brzine valjanja prednje sekcije od komande valjanja, koja ¢e kasnije biti
kori§¢ena u sintezi autopilota valjanja:

Ap, _ a)nszfb(T;bs-i_l)
AE s7+2¢

5 25
a)np + a)np

np
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gde su:

L~ 1+,

6= i > - faktor pojacanja po ugaonoj brzini valjanja, Slika 2-14
wn
p
I s
T, = : - vremenska konstanta valjanja, Slika 2-15
1, =11, +11,
K¢
-150 r r
———— t=t, T=20C
-200 - 7 -
——— t=t_T=20C
m
250 | . :
-300 -
-350
-400 |-
-450 | 7 :
. : :
0.3 0.35 0.4 0.45 0.5 0.55 06 0.65 07 0.75 0.8
Mach
Slika 2-14 Faktor pojacanja po ugaonoj brzini valjanja
T,
T J T ] T T J I I
0.1 : : - : : i —— t=t,_T=20C [
008 b | —— =t T=20c|]
0.08 Jpwn '
0.07 fprome
0.06 [ s
- s
0.04 |
0.03 fr : : :
03 035 0.4 0.45 05 055 06 065 07 0.75 08

Mach

Slika 2-15 Vremenska konstanta valjanja

Kako bi se izvrSila analiza u zavisnosti od efekta viskoznog trenja u lezaju,

funkcija prenosa definisana jednacinom 2-5 bice zapisana u drugom obliku:

bp, _ K,(Ts+1)

Aé (T s+1)T, s+1) 6
gde su:
2 2
— -1 + -1
T, = S " Cw T, = S TG koreni sopstevnog polinoma
®,, ®,,
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Za slucaj idealnog lezaja, bez trenja vazi sledece:

lvl =[,=0
2

o, =11
P P P 2.7
__lp_lm

Cop =T
ro2Jil
Kada se izrazi 2-7 zamene u jednaCinu 2-6 i izraze za faktor pojacanja i

vremensku konstantu valjanja dobija se:

K,=——-
¢
lpl
1
I,=T, =—— 2-8
’ [
P
1
I =——

P
Odnosno funkcija prenosa dobija oblik jednak obliku funkcije prenosa ugaone

brzine valjanja kod standardne rakete, bez odvojenih sekcija:

Ly
K /
Ap, _ o _ 1 p 2.9
AE T, s+l _ et

P
Iz prethodnog se dolazi do zakljucka da ¢e sa postojanjem viskoznog trenja u

lezaju odnos vremenskih kostanti 7} /7, uticati na promenu dinamike valjanja.

AR, ITAE

Magnitude (dB}

Phase (deg)

10" 10 10 10° 10
Frequency (rad/sec)

Slika 2-16 Bode dijagram funkcije prenosa ugaone brzine valjanja prednje sekcije od komande

valjanja
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Na dijagramima Slika 2-16 i Slika 2-17 prikazane su dinamicke karakteristike
funkcije prenosa ugaone brzine valjanja prednje sekcije od komande valjanja.

Obzirom na medusobni uticaj valjanja od interesa je i analiza uticaja poremecaja
u ugradnji stabilizatora na valjanje prednje sekcije.

Apl _ l"ll5o
AS, 420, 0, +0,°

2-10

AP FAE

22222
[N
ooLbbo
PND O
00000

Amplitude

Time (sec)

Slika 2-17 Odgovor u vremenu funkcije prenosa ugaone brzine valjanja prednje sekcije od

komande valjanja za maksimalnu komandu valjanja

AP, IS -

€222
NN
00000
DNQQW
00000

Amplitude

LA l i X
o6 .8 1 1.2 1.4
Time (sec)

Slika 2-18 Odgovor u vremenu funkcije prenosa ugaone brzine valjanja prednje sekcije od greske u

ugradnji stabilizatora

Sa dijagrama Slika 2-18 odgovora u vremenskom domenu vidi se da se i za

maksimalnu gresku u ugradnji krila ovaj uticaj moze zanemariti.
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Kako se centar mase cele rakete nalazi na zadnjoj sekciji zbog analize kretanja u
vertikalnoj ravni potrebno je proceniti maksimalnu ugaonu brzinu valjanja te
sekcije.Funkcije prenosa ugaone brzine valjanja zadnje sekcije od greske ugradnje
stabilizatora i odklona upravljackih povrSina predstavljene su slede¢im izrazima:

Ap 150(s—1p1+lvl)
AS, §*+20, 0, +0,°

2-11

Ap L+l (s—1, +1,)
A sP+2, 0, 0,

ApIAS,

M=0.30
— M=0.50
—— M=0.60 |4

M=0.70
— M=0.80

Amplitude

0 01 02 03 0.4 D5, 0.6 07
Time (sec)

Slika 2-19 Odgovor u vremenu funkcije prenosa ugaone brzine valjanja zadnje sekcije od greske u

ugradnji stabilizatora

ApiAE

M=0.30
M=0.50
M=0.60
M=0.70
M=0.80

Amplitude

0 01 02 03 0.4 D5, 0.6 07
Time (sec)

Slika 2-20 Odgovor u vremenu funkcije prenosa ugaone brzine valjanja zadnje sekcije od komande

valjanja za maksimalnu komandu valjanja
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Sa dijagrama: Slika 2-19 Odgovor u vremenu funkcije prenosa ugaone brzine
valjanja zadnje sekcije od greske u ugradnji stabilizatora i Slika 2-20 Odgovor u
vremenu funkcije prenosa ugaone brzine valjanja zadnje sekcije od komande valjanja za

maksimalnu komandu valjanja, moze se zakljuciti da ¢e maksimalna brzina zadnje

sekcije biti oko 40>
s
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2.3 Analiza kretanja u vertikalnoj ravni

Na osnovu prethodne analize kretanja valjanja, uz pretpostavku da je prednja
sekcija stabilisana po uglu valjanja i da je maksimalna ugaona brzina valjanja zadnje
sekcije dovoljno mala da se u ovoj analizi moze zanemariti, dolazimo do sledecih
jednacina:

A=z, Av—(U +2, )Ar— 2z, AL + g cosBA$
A=z Aw+(U +2z, )Aq +z, An — gsin OA
Ag =m Aw+m Aq+m, An >z
A =-m Av+m Ar+m, AL
Iz jednacina se vidi da je uz usvojene pretpostavke moguée odvojeno posmatrati

propinjanje od skretanja, pa tako dolazimo do jednacina kretanja u vertikalnoj ravni u

o o ol

Primenom Laplasove transformacije na prethodnu jednacinu, i zanemarivanjem

vektorskom obliku:

veli¢ine z, u odnosu na aksijalnu komponentu brzine rakete, dolazi se do sledeceg

oblika:
Aw 1 s—m U z
=— 5 ‘ " lAan 214
Aq| s +200,5+0, | m, s—z |m,
gde su:
o, =,/z,m,—Um, - sopstvena ucestanost, Slika 2-21
m,+z, ) C . .
§,=— "2 - faktor relativnog prigusenja, Slika 2-22
a)n

1z prethodne jednacine se moze odrediti aerodinamicka funkcija prenosa za
napadni ugao

Aa 1 Aw 0K, (T,s+1)
An U An s*+26,0,5+0;

2-15

Dinamicke osobine aerodinamicke funkcije prenosa za napadni ugao date su na

dijagramima Slika 2-25 i Slika 2-26
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1 mU-m,_z, e . )
K, = r7A e faktor pojacanja napadnog ugla, Slika 2-23
a)n
T, = S vremenska konstanta napadnog ugla, Slika 2-24
mU—m,z,
[Dn
- ! ! ) ! ! ! ! ) !

:
0.3 0.35 0.4 0.45 05 0.55 06 0.65 07 0.75 08
Mach

Slika 2-21 Sopstvena ucestanost propinjanja

019 L —

418 . .
0.3 0.35 04 0.45 05 0.55 0.6 0.65 0.7 0.75 0.8
Mach

Slika 2-22 Faktor relativnog prigusSenja propinjanja
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Slika 2-23 Pojacanja napadnog ugla i ugaone brzine propinjanja

-0.1
03 0.35 0.4 0.45 0.5 0.55 0.6 0.65 07 0.75
Mach
Slika 2-24 Vremenske konstante: napadnog ugla, ugaone brzine propinjanja i ugla brzine
AcfAn
50 . : : Y :
0}
= M=0.30 t=t_
=
% ........ M=0.30 t=tm
2 Sor M=0.50 t=t
g_’ b
= . _ : M=0.50 t=t_
=1 G0 : : | : Tl m=o060t=t,
: f M=0.60 t=t
150 A H i i _ _ m
SEG . . — M=0.70t=t,
: M=0.70 t=t
m
M=0.80 t=t.u
g 270 F M=0.80 t=tm
&2
&
o 180
20 b - En;
10" 10° 10 10° 10” 10° 10°

Frequency (rad/sec)

Slika 2-25 Bode dijagram aerodinamicke funkcije prenosa za napadni ugao
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—————— M=0.20t=t,_
M=0.30 t=t
m
M=0.50 t=t,_
M=0.50 t=t
m
- M=0.60 t=t,_
M=0.60 t=t
m
M=0.70 t=t_
M=0.70 t=t
™
M=0.80 t=t,_
M=0.80 t=t
m

AclAN

0.08 |-

Amplitude
o
(o]
@

0.04

0.02

o 0.5 1 1.5 2 25 3 3.5
Time (sec)

Slika 2-26 Odgovor u vremenu aerodinamicke funkcije prenosa za napadni ugao

Na sli¢an nacin kao za napadni ugao moze se odrediti i aerodinamicka funkcija

prenosa ugaone brzine propinjanja (Slika 2-27 i Slika 2-28 dinamicke karakteristike):
Ag oK, (Ts+1)

— == 5 2-16
An  s°+20,0,5+0,
gde su:
zm, —z, . .
, =5 - faktor manevarske sposobnosti rakete, Slika 2-23
a)n
m . :
T, = ————"—— - vremenska konstanta kaSnjenja ugla putanje u odnosu na ugao

z,m,—z,m,

propinjanja, Slika 2-24

Aglan

—  M=0.30t=t,
M=0.30 t=t_
— M=050t=t,
M=0.50 t=tm

Magnitude (dB)

— M=0.60 t=t_
M=0.60 t=t

m

— M=0.70 |:=|:b

M=0.70 t=t
m

————— M=0.80t=t,_

M=0.80 t=t
m

Phase (deg)

10 10 10" 10° 10°
Frequency (rad/sec)

Slika 2-27 Bode dijagram aerodinamicke funkcije prenosa ugaone brzine propinjanja
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M=0.30 =t
- M=0.30 t=t
m

M=0.50 t=tb

M=0.50 t=t_

——— M=0.60t=t_
M=0.60 t=t

m

—— M=0.70 t=t_
M=0.70 t=t

m

| ————— M=0.80t=t,
M=0.80 t=t
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Fate TN

~
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Slika 2-28 Odgovor u vremenu aerodinamicke funkcije prenosa ugaone brzine propinjanja

Koristec¢i prethodno izvedene aerodinamicke funkcije prenosa moguce je
odrediti i aerodinamicku funkciju prenosa normalnog opterecenja:
Mn, _ Ni-AqU _ UK, ([s> +2¢, Tys +1)
- - s +28 0, + o,

2-17
AnZ/A'n
60
49 M=0.30 t=t_
&
= o M=0.30 t=t_
= M=0.50 t=t,
5 0 M=0.50 t=t
(] m
= M=0.60 t=t_
-20
. M=0.60t=t_
40 M=0.70 =t
= - M=0.70t=t_
5 M=0.80 t=t,
% . M=0.80t=t_|
g
& o0 -
o
135 i
-180 -
10° 10" 10° 10°

Frequency (rad/sec)

Slika 2-29 Bode dijagram aerodinamicke funkcije prenosa normalnog opterecenja
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M=0.30 t=tb

M=0.30 t=t
m
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Slika 2-30 Odgovor u vremenu aerodinamicke funkcije prenosa normalnog opterecenja

Na dijagramima Slika 2-29 i Slika 2-30 prikazane su dinamicke karakteristike
aerodinamicke funkcije prenosa normalnog opterecenja.

U skladu sa pretpostavkom o osnosimetricnosti rakete, prethodno izvedene
aerodinamicke funkcije prenosa u vertikalnoj ravni, odnosno po propinjanju vaze i za
kratkoperiodi¢no kretanje skretanja.

Maksimalno normalno ubrzanje je dobijeno kao ubrzanje za maksimalan mogué
otklon upravljackih povrsina n =5°.

Imaju¢i u vidu primenu vodene rakete protiv sporo manevrisuéih (brzina cilja
km _ .. oy e .. . .
< 807) ili statickih ciljeva, raspolozivo normalno ubrzanje od 3 do 5g u toku leta, je

dovoljno za kompenzaciju gravitacionog ubrzanja i svih ostalih poremecaja koji deluju

na raketu.
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3 Sinteza autopilota

U ovom poglavlju opisana je sinteza autopilota za poznate aerodinamicke
karakteristike objekta. Uradena je sinteza autopilota valjanja, Cija je funkcija
stabilizacija ugla valjanja. Sinteza je radena podeSavanjem stabilnosti, i ovakav
autopilot predstavlja osnovu za kasniju adaptivnu nadgradnju. Takode je izvrSena
sinteza autopilota propinjanja i skretanja, na bazi sinteticke povratne veze, [12]. Sinteza
je radena na osnovu poznatih aerodinamickih karakteristika objekta, prvo bez uticaja
dinamike aktuatora a zatim je uskladena sa ograni¢enjima koje podsistem aktuatora
unosi u ceo sistem. Ovako sintetisan autopilot propinjanja, odnosno skretanja takode se

koristi kao osnova za kasniju adaptivnu modifikaciju.

3.1 Autopilot propinjanja sa zanemarenom dinamikom

aktuatora

Pri sintezi autopilota zanemarena je dinamika aktuatora i mernih instrumenata.

Sinteza autopilota izvrSava se primenom akcelerometra i brzinskog ziroskopa.

Sinteza autopilota propinjanja rakete radena je za slucaj autopilota sa
sintetickom povratnom vezom, Slika 3-1 Blok dijagram autopilota propinjanja sa
sintetickom povratnom vezom. Na ovaj nacin radena sinteza autopilota je pogodna za
raketu sa izrazito nestacionarnim dinami¢kim parametrima koji obuhvataju i moguénost
statiCke nestabilnosti aerodinamicke konfiguracije. Sinteticka povratna veza omogucéava

da stati¢ka greska u odgovoru autopilota bude u granicama od 15%.

Kako se akcelerometar nalazi ispred centra mase na rastojanju Al ,

o .. . ! A A
aerodinamicka funkcija prenosa normalnog ubrzanja je: 2 (s) i (s) e YN
An An An

Blok-dijagram autopilota sa sintetickom povratnom vezom ima cetiri pojacanja:

k,.k, . k,,K, Zanemarivanjem dinamike aktuatora i mernih instrumenata transformisSe

ac?

se u oblik prikazan na blok dijagramu Slika 3-2.
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AKTUATOR

An

Aa

4 by
L5 ]

T s+l

BRZINSKI
ZIROSKOPR

k

>
/F' 7

1
1+2 355+ oh
@, o,

AKCELEROMETAR

Aa!

= (s)

Y

Slika 3-1 Blok dijagram autopilota propinjanja sa sintetickom povratnom vezom

Novi faktori pojacanja su:

An

Aa

I
bl

Slika 3-2 Blok dijagram autopilota propinjanja sa zanemarenom dinamikom aktuatora i mernih

instrumenata

Faktor pojacanja otvorenog kola je:

K, =-K K,K,K,U, (1 +
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Funkcija prenosa otvorenog kola automatskog upravljanja je:

W Tys> +26,T,s +1
= 3-3
? s(Tnzs2 +2gnTns+l)

gde su:
T +L
"t ! Kz
2T)s, + X
ac™~ k
2gOTO 1
1+
KacUk
T
12 q
Ty +K UK
TZZ ac~ ki
0 1
1+
KacUk

Funkcija prenosa normalnog ubrzanja u odnosu na zahtevano normalno ubrzanje:

Aa, ( )_ Ty2s2+2gyTys+l

— K

Aa T} 2, T 1 3-4

# n g3 4| Zontn + T2 s> +| — +2¢,T, |s+1
KO KO KO

Kako je raketa aerodinamicki upravljana, funkcija prenosa autopilota se

karakteriSe jednim realnim polom koji je odreden vremenskom konstantom 7, i parom
kompleksno-konjugovanih polova koji su odredeni faktorom relativnog prigusenja &, i

frekvencijom o, . 1z toga moze se zapisati autopilot tre¢eg reda u slede¢em obliku:

Aa, Tyzs2 +2gyTys+l
— = {s)=
Aa 2 2 3-5
“ Tez s +(gere +12]s2 +(ge+re]s+l
a)e a)e a)e a)e

Posto se umesto frekvencije @, koristi prese¢na frekvencija otvorenog kola
sistema automatskog upravljanja ®_,, moze se izraCunati uz aproksimaciju prenosne

funkcije otvorenog kola:

T2
KOWO(S)z Ko_g

i uslov za prese¢nu frekvenciju |K oWo ( ja)] =1.

Algebarskim izjedna¢avanjem koeficijenata u funkciji prenosa i koris¢enjem
veze za preseCnu frekvenciju mogu se sracunati nepoznati faktori pojacanja na osnovu

poznatih 7,,0,,C,
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Ulazni podaci za sintezu autopilota su dinamicki derivativi rakete, zeljene
karakteristike autopilota: vremenska konstanta aperiodi¢nog kasnjenja, faktor relativnog
priguSenja 1 preseCna frekvencija pojacanja otvorenog kola. Presecna frekvencija
pojacanja otvorenog kola se usvaja da je oko dva puta veéa od sopstvene ucCestanosti
rakete, usvaja se da je 7,0, =1.5 1 {, =0.6. Sinteza autopilota je radena za trenutak
kraja buster faze i1 za kraj rada mar§ motora. Na dijagramima: Slika 3-3, Slika 3-4, Slika
3-5 1 Slika 3-6 prikazane su dobijene vrednosti pojacanja u fukciji Mahovog broja za

tacku kraja rada buster motora, za tacku kraja rada mar§ motora i usvojene vrednosti.

10 ! ! ! ! ! ! !

3 1 L 1 1 1 1 1 ]
0.3 0.35 0.4 0.45 05 0.55 0.6 0.65 0.7
Mach

Slika 3-3 Vrednosti pojatanja K, dobijenih sintezom za kraj buster faze i za kraj mar$ faze i

usvojena vrednost
-0.002

3 Yoo | M—————
-0.006
-0.008

-0.01

15 ) T S—

0.014 [ g

-0.016

-0.018
0.3 0.35 04 0.45 0.5 0.55 0.6 0.65

Mach
Slika 3-4 Vrednosti pojacanja ka dobijenih sintezom za kraj buster faze i za kraj mars faze i

usvojena vrednost
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Mach
Slika 3-5 Vrednosti pojatanja & _dobijenih sintezom za kraj buster faze i za kraj mar¥ faze i

usvojena vrednost

—_—k t=t

R ; ) ) ! ! !

0.856

k_t=t
ac m

0.854

)| S

0.85

OUBAG e e i

0.846

0.844

0.842
03 0.35 0.4 0.45 05 0.55 0.6 0.65

Mach
Slika 3-6 Vrednosti pojacanja kac dobijenih sintezom za kraj buster faze i za kraj mars faze i

usvojena vrednost

Odgovori autopilota na jedini¢ni ulaz, zeljeno normalno ubrzanje od 1g, u
zavisnosti od kontrolnih tacki, sa zanemarenom dinamikom aktuatora, Slika 3-7
Odgovor autopilota propinjanja za usvojena pojacanja i Slika 3-8 Otklon krmila pri
zeljenom normalnom ubrzanju, dobijeni su simulacijom blok dijagrama autopilota

propinjanja (Slika 3-1) u SIMULINK -u.
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Slika 3-7 Odgovor autopilota propinjanja za usvojena pojacanja

0.9

M=0.30 t=t

. M=0.30 t=t_
—  M=050t=t,
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- M=0.60 t=t
m
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Slika 3-8 Otklon krmila pri Zeljenom normalnom ubrzanju
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3.2 Uticaj dinamike aktuatora na ponasanje autopilota

propinjanja

Aktuatorsku sekciju rakete Cine Cetiri nezavisna pokretaa na bazi petofaznih

step motora sa reduktorom. Ovim aktuatorima se upravlja impulsnim signalom, §to

podrazumeva jedan impuls za jedan step, pri ¢emu je rezolucija jednog stepa 0.036°.
Sirina impulsa odreduje brzinu kretanja step motora. Jedan od osnovnih problema kod
ovakvog upravljanja je Sto je ugaono ubrzanje obrnuto proporcionalno sa kvadratom
Sirine impulsa i proporcionalno struji koju kontroler treba da obezbedi, a koja je
limitirana veli¢ina. Ovo upravljanje je dodatno ograni¢eno i vremenskim korakom rada
autopilota. Jedno od reSenja primenjenih za upravljanje step motorima je upravljanje sa
konstantnom brzinom, ovo reSenje je najjednostavnije ali sa stanovista performansi
aktuatorskog sistema najloSije jer je ograni¢eno konstantnom brzinom koja je reda
veli¢ine 30% od maksimalne brzine (zavisi od maksimalne struje). U skladu sa gore
navedenim, umesto aproksimacije rada aktuatora funkcijom prenosa prvog ili drugog
reda, njegov rad je izmodeliran u SIMULINK -u na bazi upravljanja sa konstantnom
brzinom aktuatora, Slika 3-9 Blok Sema dinamike aktuatora.

Ovaj model se moze koristiti i za analizu rada aktuatora pri upravljanju sa
promenljivom brzinom aktuatora ako se u simulaciji ova konstantna ugaona brzina
zameni sa proseCnom brzinom u tom vremenskom intervalu. Predstavljanje dinamike
aktuatora na ovaj nacin je pogodno i za kasniju analizu ograni¢enja performansi vodenja

rakete usled dinamike aktuatora.

L0H

64 = > AL > JJJ'I > S
[ [ =l —L
= Saturation  Disorete-Time Quantizer lirnit
Ts Integrator
Z0H
i
I [

Slika 3-9 Blok Sema dinamike aktuatora
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5,7 )=6,,(T . )+KT e (T.)

sact sact sact €5\ sap
€ (Tsap ): 64/’ (Tsap )_ 6./'71 (Tsap ) 3.6
K=-T,

2

gde su:

T,,, - vremenski korak rada autopilota

T

sact

- Sirina impulsa signala upravljanja aktuatorom

Oy (Tyap) - zeljena komanda dobijena od strane autopilota

=—= - maksimalan broj stepova koji mogu da se izvrse u intervalu T,

sact

max

Odgovori autopilota na jedini¢ni ulaz, Zeljeno normalno ubrzanje od 1g, u
zavisnosti od kontrolnih tacki, ukljuujuéi dinamiku aktuatora, dobijeni su simulacijom
(Slika 3-10 Odgovor autopilota propinjanja za usvojena pojacanja i Slika 3-11 Otklon

krmila pri Zeljenom normalnom ubrzanju) u SIMULINK -u.

12 J 4 z g g ' ! '_ !
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10 fremmannmanebonaan,
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" M=050t=t | :
m
M=0.60 t=t,_
4 v M=0.B0t=t_ [imom
m
M=0.70 t=t,_
wwman:. M=0.70 t=t
m
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oLt i : : i e
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Slika 3-10 Odgovor autopilota propinjanja za usvojena pojacanja
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M=0.70 t=t,_

« M=0.70 t=t
m

0 Q.1 0.2 03 0.4 05 0.6 0.7 0.8 0.9 1
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Slika 3-11 Otklon krmila pri Zeljenom normalnom ubrzanju

Na osnovu dobijenih odgovora moze se zakljuciti da dinamika aktuatora ne utice
znacajno na ponasSanje autopilota. KaSnjenje aktuatora izaziva nesSto vecu oscilatornost u
promeni otklona upravljackih povrSina i premasaje u odgovoru autopilota.

Kako dinamika aktuatora ne menja bitno odziv autopilota na jedini¢ni ulaz, nisu

izvrSene korekcije faktora pojacanja.
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3.3 Autopilot valjanja sa zanemarenom dinamikom aktuatora

Pri sintezi autopilota zanemarena je dinamika aktuatora i mernih instrumenata.
Obzirom da rad raketnih motora ne uti¢e na promenu aerodinamicke funkcije prenosa
po ugaonoj brzini valjanja sinteza se vrSi za nominalne vrednosti, nakon trenutka
otvaranja stabilizatora.

Sinteza autopilota izvrSava se primenom brzinskog ziroskopa i sinteticke

povratne veze po uglu valjanja, Slika 3-12 Blok Sema autopilota valjanja.

AKTUATOR
P 1 AS Ap 1 &,
% -X (%i} Ts+1 F(S) s
ZIROSKOP
G

Slika 3-12 Blok Sema autopilota valjanja

Na osnovu blok Seme autopilota valjanja moze se izvesti funkcija prenosa
autopilota valjanja, odnosno ostvarenog ugla valjanja u odnosu na zeljeni ugao valjanja.
Ay, —0, K, (Ts+1)

- .
AE 7+ 20,0, +0,,

Radi jednostavnije analize usvojeno je K, =—K, odnosno

AG (N o, K, K(T,s+1)

S)= 3-7
Ad,, s +5°2¢, 0, -0, K,T,Gy J+s0, (1-K,G, + KK, T, )+ o, KK,,

np wnp

Analizom funkcije prenosa dolazimo do slede¢ih zakljucaka:
e funkcija prenosa ima jedini¢no pojacanje za svako K
¢ iz uslova stabilnosti na osnovu Hurvitzovog kriterijuma:

26,

0 KTy

e K>01G;<
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Kako je raketa aerodinamicki upravljana, funkcija prenosa autopilota se

karakteriSe jednim realnim polom koji je odreden vremenskom konstantom 7, i parom
kompleksno-konjugovanih polova koji su odredeni faktorom relativnog prigusenja &, i

frekvencijom o, . Pa se iz toga moze zapisati autopilot treceg reda u slede¢em obliku:

A¢l (S): Y;IJS_H
A -
P Tgs3+(2 ele +12]s2+(2ée+re]s+l 3-8
a)e a)e a)e a)e

Algebarskim izjednacavanjem koeficijenata u funkciji prenosa i koriS¢enjem
uslova stabilnosti iterativnom metodom se mogu odrediti pojaanja autopilota na

osnovu sledecih postavki 7,0, =1.5 1§, =0.8.

R ! ! ! ! ! ! J ! !
0.11
0.105

0.1

0.095

A I W S N NN SN N S N
03 0.35 0.4 0.45 05 0.55 0.6 0.65 07 0.75 08

Mach

Slika 3-13 Pojacanje po uglu valjanja
-0.002 T T T
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-0.022
0]

Slika 3-14 Pojacanje po ugaonoj brzini valjanja
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IzraCunata pojacanja prikazana su na dijagramima Slika 3-13 Pojacanje po uglu
valjanja i Slika 3-14 Pojacanje po ugaonoj brzini valjanja
Odgovori autopilota na ulaz od 0.1rad, u zavisnosti od Mahovog broja, dobijeni

su simulacijom u SIMULINK -u, Slika 3-15 i Slika 3-16.

0.12 T T T T T T T T T
0.1
""""" Lo
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0.02 ol st Gonssimon st -
ol& i ) H i : : 1 i i
0 0.1 0.2 0.3 0.4 05 0.6 0.7 o8 09 1
t[s]
Slika 3-15 Odgovor autopilota valjanja za usvojena pojacanja
0.1 T ! T I ; T 5 4 3
M=0.30
M=0.501].
M=0.60
M=0.70
=, H
A ;
06 i L i 1 1 i 1 | 1
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Slika 3-16 Komanda valjanja pri Zeljenoj vrednosti ugla valjanja
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3.4 Uticaj dinamike aktuatora na autopilot valjanja

Kako bi se analizirao uticaj dinamike aktuatora u simulaciju rada autopilota
ponovo je ukljucena i simulacija rada aktuatorskog sistema.
Odgovori autopilota na ulaz od 0.1rad, u zavisnosti od Mahovog broja, dobijeni

su simulacijom u SIMULINK -u, Slika 3-17 i Slika 3-18.

0.12

0.06 Foo i

b, ]

0.04 |

[oXe=3 TR

s 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
t[s]

Slika 3-17 Odgovor autopilota valjanja sa dinamikom aktuatora za usvojena pojacanja
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Slika 3-18 Komanda valjanja za Zeljeni ugao valjanja autopilota sa uticajem dinamike aktuatora
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Sa dijagrama dobijenih kao odgovor autopilota u kom je ukljucena i dinamika
aktuatora vidi se da su premasaji vec¢i nego u slucaju sa zanemarenom dinamikom
aktuatora. Takode se vidi da je uticaj dinamike aktuatora izrazeniji pri manjim brzinama,
odnosno Mahovim brojevima. U skladu sa prethodno navedenim izvrSena je korekcija
pojacanja po uglu valjanja tako da se obezbedi vece prigusenje pri manjim brzinama,

Slika 3-19 Pojacanje po uglu valjanja uskladeno sa dinamikom aktuatora.

N
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Slika 3-19 Pojacanje po uglu valjanja uskladeno sa dinamikom aktuatora
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Slika 3-20 Odgovor autopilota valjanja sa dinamikom aktuatora za korigovana pojacanja
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Slika 3-21 Komanda valjanja za Zeljeni ugao valjanja autopilota sa uticajem dinamike aktuatora i

korigovanim pojacanjima

Odgovori autopilota na ulaz od 0.1rad , u zavisnosti od Mahovog broja, sa

korigovanim pojacanjem po uglu valjanja dobijeni su simulacijom u SIMULINK -u,

Slika 3-20 i Slika 3-21.
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4 Navigacioni algoritam

Potreba za navigacionim algoritmom posledica je jedne od faze vodenja rakete,
vodenja po trajektoriji. Obzirom da i sam navigacioni algoritam unosi u zakone vodenja
greSke 1 odredena ogranienja ovo poglavlje se bavi optimizovanjem navigacionog
algoritma na osnovu ogranienja usled tacnosti i stabilnosti signala sa senzora i
ograni¢enja koja su posledica veli¢ine koraka integracije i brzine procesora koji se
koristi u racunaru vodenja i autopilota. Inerciona navigacija koja se ovde primenjuje je

,» strapdown “ inerciona navigacija (SINS) $to podrazumeva fiksnu inercionu mernu

sekciju (IMU), gde se na osnovu integracije brzinskih Ziroskopa dobija analiticka slika
navigacionog sistema. U ovom konkretnom slu¢aju koristi se IMU baziran na mikro-
elektro-mehanickim senzorima (MEMS, Prilog 5. IMU senzor) pre svega zbog svoje

cene, veli¢ine 1 dostupnosti.

4.1 Osnovi inercione navigacije

Osnovna ideja inercione navigacije bazira se na integraciji ubrzanja koje mere
akcelerometri. Akcelerometri mere specificnu silu koja se moze predstaviti kao:
f=a-g 4-1
gde su:
a - apsolutno ubrzanje, ubrzanje u odnosu na inercioni koordinatni sistem

g - gravitaciono ubrzanje

Obzirom da se u ovom slucaju zanemaruje uticaj rotacije Zemlje, u skladu sa
vremenom leta i dometom, vazi sledeca relacija izmedu ubrzanja i brzine u odnosu na
inercioni koordinatni sistem
_av
Cdr

_av
. dt

a

4-2
dVv

— +w XV
dt N

N
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gde su:

dvi| . : L D
——| - izvod brzine u odnosu na navigacioni koordinatni sistem

dt |,

,, - apsolutna ugaona brzina navigacionog koordinatnog sistema

U algoritmu inercione navigacije usvojen je navigacioni koordinatni sistem koji
se u odnosu na jednacine opisane u matematickom modelu kretanja rakete razlikuje i po
orijentaciji. Ovaj izbor je posledica zelje da koordinata visine bude pozitivne veli¢ina.
Sa druge strane radi numericki ta¢nijeg odredivanja azimuta pravca ovde se pod
navigacionim koordinatnim sistemom smatra Azimutni koordinatni sistem. (Prilog 1.

Definicije koordinatnih sistema).

U skladu sa ENUpkoordinatnim sistemom vaze sledece relacije:

dv,
fE = th + a)NI/up - a)upVN
dv,
fN = TtN - a)EI/up + a)upVE 4-3

Viw
fup = dl‘l toVy -0V +g

Obzirom je usvojen WGS84 standard za oblik Zemlje (Prilog 3. Geografski
standard Zemlje ) projekcije ugaonih brzina ENUp koordinatnog sistema se mogu dati

u slede¢em obliku:

_ VN
R, +h
v
,=—=E 4-4
R, +h
=—2Z% tan
“ R, +h ¢

gde su:

h - visina iznad referentnog elipsoida
R,,R, - radijusi krivine referentnog elipsoida u pravcu sever-jug i istok-zapad,

respektivno
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gde su:
R, - je ekvatorijalni radijus Zemlje

2

b . o
e’ =1 —— - ekscentricitet referentnog elipsoida

a

Kako akcelerometri mere ubrzanja u koordinatnom sistemu vezanom za raketu
potrebno je odrediti matricu transformacije iz vezanog koordinatnog sistema u

navigacioni koordinatni sistem, i pri tom se koriste informacije sa ziroskopa.

Navigacioni algoritam koji je ovde usvojen moze se podeliti u dva
dela,[13],[14],[15]. Prvi deo koji radi sa ve¢om ucestanos¢u 500Hz ima ulogu da odredi
inkremente brzine i uglova dok drugi deo algoritma koji radi osam puta sporije, 62.5Hz,
obezbeduje informacije o polozaju i brzini u navigacionom koordinatnom sistemu, koji
su potrebni zakonu vodenja. Ovakav algoritam je povoljan sa stanoviSta optimizacije
racunskog vremena u racunaru vodenja koji je na osnovu istog takode podeljen u osam

celina.

Takode ovaj algoritam SINS-a se pokazao matematicki stabilniji u odnosu na
druge, u odredivanju kvaterniona polozaja pri istom vremenu sempliranja. Naime pri
integraciji ugaonih brzina u cilju da se dobije ugaoni polozaj u zavisnosti od vremena
sempliranja greska u normi kvaterniona raste sa vremenom, pa i pored renormalizacije
utice i na ukupnu gresku u polozaju i brzini. Kod ovog algoritma ta greska se ne

javlja,[16],[17].
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4.2 Odredivanje inkremenata uglova i matrice transformacije

Prvi korak u odredivanju matrice transformacije je odredivanje ugaonih
inkremenata, i kao sto je gore objasnjeno ovaj proces de ponavlja sa osnovnim korakom

integracije koji je u ovom slucaju ¢, =2ms.

4-6

L+l
axb,J/b;Zb o _[k a)xb)ybyzh
gde su:

1) - signali sa ziroskopa u vezanom koordinatnom sistemu

XpsVbrZp

Proces izraCunavanja kvaterniona polozaja, odnosno matrice transformacije
podeljen je takode u dva koraka. Prvi koji izracunava kvaternion izmedu navigacionog
koordinatnog sistema i vezanog koordinatnog sistema, pod pretpostavkom da se
navigacioni koordinatni sistem moze smatrati inercionim tokom jednog koraka
integracije 1 drugi korak u kome se vrSi korekcija kvaterniona usled rotacije
navigacionog koordinatnog sistema. Ako uporedimo ove dve transformacije mozemo da
zakljuc¢imo kako je prva transformacija rotacija ,,brzog® kretanja. Jedan od razloga zasto
se ovaj algoritam pokazao numeriCki stabilniji je upravo i odvajanje prirastaja
,,brze“ rotacije od prirastaja ,,spore” rotacije. Spora rotacija je ako uporedimo intenzitete
ugaonih brzina oko Cetiri puta i viS§e manja od brze rotacije, Sto dovodi do greSaka u
numeri¢kom integraljenju kada se ove dve rotacije kombinuju.

U skladu sa prethodno navedenim vaze sledece relacije:

q,,, =9,Aq,

, 4-7
qn+l = Aqsqn+l

gde su:
q’ - kvaternion rotacije iz vezanog u inercioni koordinatni sistem
q - kvaternion rotacije iz vezanog u navigacioni koordinatni sistem

Aq , -priraStaj kvaterniona brze rotacije

Aq, - priraStaj kvaterniona spore rotacije
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Kvaternion brze rotacije moze se predstaviti u obliku rotacionog vektora na

sledeci nacin:

AD
COS——

M| | ad, .~ Ad

A —SImn ——-

Aq, = i |_| AD 2 48

"My, ﬂsmg

As AAq%D . Azq')

2 §in —

L AD T 2 ]

Za male uglove vazi sledeca relacija:
£y 1 ¢ta+t,
AQZ_[” wdt+5_[” (tbxw)dt 4-9

gde je ¢, =8¢, - korak spore integracije

Za reSavanje prethodne jednacine koristice se algoritam u 4 koraka

Ad,] | a,(2)]  [e,)
4 ' o)
AD= Aq)yb = Zayb(J) +§ R ayb(z) +P3 ayb(4) +
AD,, N a., (2) a b(4)

4 Z Z
> o) 410

| axb(3) axb(4) axb(3) axb(4)
+5 (BB a,B) |+ @,@)| |+ (R-P) a,() |- a,@)
. (3) o b(4) & (3) & (4)

gde su:
a(j)=a*(z,)+a*"(z,)

0 _O‘zb(j) ayb(-])
P=| a,(j) 0 —a,(j)
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Ako se vratimo sada na kvaternion spore rotacije vazi sledecéa relacija:

o,
COS
o, o,
_ Q 2
Aq, = _&S. or, 4-11
Q 2
Q. . O
— S
L Q 2

gde su:

Q,,Q,,Q._- projekcije apsolutne ugaone brzine navigacionog koordinatnog sistema na

njegove ose

Ako zanemarimo rotaciju Zemlje vazi sledece:

Q = -t ezblsbzs
R,
v,
g!y ——}5?'+ C; ezla3b23
Q =0

z 4-12

2

_1 l—ezbi+e2b :_h
- 23

R, a 2 a
Pri ¢emu su b, Clanovi matrice transformacije iz koordinatnog sistema vezanog

n

za Zemlju (ECEF ) u navigacioni koordinatni sistem B ... .

Puasonova jednacina za matricu transformacije iz koordinatnog sistema vezanog

za Zemlju ( ECEF ) u navigacioni koordinatni sistem moze se napisati u slede¢em obliku:
'» ECEF __ 1 ECEF

BEEF = BECEF Aqy

BZCEF = (B fCEF )T

n—ECEF

0 0 Qy 4-13
Ao‘)n—ECEF = 0 0 _Qx
— Qy Q. 0
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Rekurzivno resenje Puasonove jednacine se moze predstaviti na slede¢i nacin:

blZ(N):bIZ(N_ )_Q bsz(N_ )tm

by (N)=by (N 1)+ Q. b, (N -1,
by, (N):bsz (N 1) (Q blz( ) Q.b,, (N ))tm
by (N)=b,(N-1)-Q b, (N -1k, 4-14
bzs(N):bzs(N 1)+Q b33( )m
by, (N ):bss (N l) (Q b13( ) Q.b,, (N ))tm

by (N)= by (N oy (N) = by, (N )y (N)

Kako su gore definisani i kvaternion brze i spore rotacije, na osnovu jednacine
4-7 moze se odrediti kvaternion ukupne rotacije a sa njim i direktna kosinusna matrica
koja predstavlja transformaciju iz vezanog u navigacioni koordinatni sistem. Ova

matrica e biti azurirana sa vremenskim korakom spore integracije.
1- 2(%2 + %2 ) 2(%% mOVE ) 2(%% + 9.9, )

C,= 2(%% +%Q3) 1-2 %2 +Q32) 2(%% _%%) 4-15
2(%% _%%) 2(%% +%Q3) 1_2(%2 +Q22

4.3 Odredivanje brzine i polozaja u prostoru

Kao S$to je ranije definisan prirastaj uglova na osnovu merenih signala sa
ziroskopa, na isti nacin sada se definiSe i prirastaj brzina na osnovu merenih signala sa

akcelerometra. Ovi priraStaji se takode odreduju sa brzim korakom integracije ¢, .

1+t
AVbe,)ﬁy,Z}y o _[k axb Vb sZb dt 4-16

gde su:

a, - signali sa akcelerometra u vezanom koordinatnom sistemu

XpsXVb>Zp

Apsolutno ubrzanje moze se napisati u slede¢em obliku:

av| _av
dt |,

+0®, xV 4-17
de|, '
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gde su:
av

r -ukupni izvod brzine u odnosu na vezani koordinatni sistem
t b

——| -ukupni izvod brzine u odnosu na inercijalni koordinatni sistem

dt |,

®, - apsolutna ugaona brzina vezanog koordinatnog sistema

Projekcije specificne sile koje deluju u vezanom koordinatnom sistemu se
dobijaju sa akcelerometra, u skladu sa tim integracija ¢e se vrSiti u vezanom
koordinatnom sistemu pa se prethodna jednac¢ina moze drugacije zapisati:

av| dv

— =— —o,xV 4-18
de|, dt|, '

Ako primenimo integraciju, sa sporim korakom integracije na prethodnu

jednacinu dobijamo sledeée:

1y +y de”dl‘: 1+ thd ti+ty, oV Z t
) RN

" dt t d t Zp )’b

oot AV, oo, AV

[ == [ = [ o, 1, 0,8 e 419
tk dt tk d b b b b

t+ dIZb t d z n +tm

J:k =+ J' V. oV, it

Rekurzivno reSenje prethodnih jednadina obavlja se u 8 koraka iz Cega je i

usvojen korak spore integracije ¢, =8¢, .

W =W, k1+W K10 k_VVzb,kflay k+AVVx J

Wyb,k =W, W, 0, =W a,  +AW,

W= Wzb,k—l +Vvah,k71ayb,k W, a0, AW, o

Wzb,k = th,k—l +Vbe,kOCyb,k _Wyb,kaxb,k +AWZ}7’ )
vk Wyh,k—l +Wzb,kaxb,k _be,kazb,k +AWyb,

W' I be k-1 + Wyb’kazb’k _th,kah,k +Abe,k

Xps
Za pocetne vrednosti pri svakom novom koraku spore integracije uzima se
slede¢e: W =W =W, =0
b Vb Zb

Nakon izraunavanja prirastaja brzine u vezanom koordinatnom sistemu moze

se odrediti i prirastaj brzine u navigacionom koordinatnom sistemu, obzirom da je ve¢
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definisana 1 matrica transformacije izmedu vezanog i1 navigacionog koordinatnog

sistema.
AW,
AW, |=C,| W, 421
AW, W

Zp

Brzine rakete u odnosu na Zemlju u navigacionom koordinatnom sistemu mogu

se sad predstaviti slede¢im relacijama, uz napomenu da je rotacija Zemlje zanemarena.
t
V=W, =] V.Qd

V, =W, +[ V.Odt 422
v=w.-[ 10,1V, +gl

gde su:

Q,,Q,,Q. - projekcije apsolutne ugaone brzine navigacionog koordinatnog sistema na

njegove ose

W.,W,,W_- sume prirastaja projekcija brzina u navigacionom koordinatnom sistemu

Odredivanje polozaja u navigacionom koordinatnom sistemu moze se reSavati
na dva nacina: integracijom brzina, §to je slucaj u odredivanju visine, ili vezom izmedu

matrice definisane Puasonovom jednac¢inom i njene definicije:

—sinpcosAsing —sin Acose  sin @sin Asin & +cosAcose

cos@sin g
Bz =| —singpcosAcose +sinAsing —singsinAcose —cosAsing cos@cose
COS(Q COSA cos¢@sin A sin @
4-23
gde su:

¢ - geografska Sirina
A - geografska duzina

€ - azimut pravca
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Iz relacije prethodne jednaCine i jednaCine 4-14 mogu se odrediti geografski

navigacioni parametri:

Q= arctan% [— 90,+90]
0
A= arctanbﬁ [-180,180]
b, 4-24
£= arctanbi [0,360]

23
by =+lb;° +by,’
Kako je sada odreden i azimut pravac mogu se odrediti i projekcije brzine u
ENUp koordinatnom sistemu:
Vy=V, cose+V sing
4-25

Ve=-V,sing+V cose

I polozaju ENUp koordinatnom sistemu:

E="20(1-2,)cos(p, Ja
T

180
NZj;@—%ﬁ 4-26

h=[ v.di

Na slican nacin koristec¢i definiciju matrice iz navigacionog koordinatnog

sistema u vezani mozemo do¢i i do relacija za ugaone poloZaje:

c, (1,1)]

¢," (1)
b= t( Cb"<3v2>] b7
C

0= arcsin(Cb"(3,l))

V= arctan{

Na Slici 4-1 dat je blok dijagram algoritma navigacije.
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IMU

o, @ o, @ ., @

a, @ a, @ a, @

|zracunavanje ugaonih prirastaja
e+ g

o, , . = o, , _dt
BB it Xp>VbsZp

|zraunavanije prira$taja brzina

1 H

e Xb2VpoZp

XpsVbrZp

AW,

XpsVbr%p

Xb>VpoZp

Conning korekcija
(Jednacine 4-9i 4-10)

Sculling korekcija
(Jednacina 4-20)

. C

w, L w, JLw, ]I

Kvaternion brze rotacije

q,. =9,Aq,

AD
COS —
A 2
= | |AD, . AD
A —SIn—
Aq, =| 9n || A® 2
LA | | APy AP
Adys AAqu A2q§
% sin
AD 2 |

Kvaternion spore rotacije

q,., =Aqq,,,

|zra¢unavanje prirastaja brzina u navigacionom koordinatnom

sistemu
AVVX X
AW, |1=C; w,
AW, w.

L LI

Izraunavanije brzine i matrice transformacije izmedu ECEF i
navigacionog koordinatnog sistema
n
BECEF
(Jednacine 4-22 i 4-12)

Q.,Q

x2 v z

T T T

~z ~z <z ~z

Izraunavanje matrice transformacije izmedu vezanog i
navigacionog koordinatnog sistema

n
G
(Jednacina 4-15)

I

|zra¢unavanje ugaonog polozaja

(:b"(l,l)
—_ t _ Y N7
Y =arc an[ - I)J

¢ = arctan[

0 = arcsin (Cb" (3,1))

L

|zracunavanje pozicije i brzine u ENUp

@ = arctan b [—90,+90]
b,
) — i 2 [-180,180]
31
b13
& = arctan —2- [0,360]
b23

bo =4 blsz "'bzs2

Vy=V,cose+V sine

Vie==V,sing+V, cose

Slika 4-1 Blok dijagram SINS algoritma
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5 Faze vodenja rakete i izbor osnovnih algoritama

vodenja

Kao §to je ranije pomenuto razmatraju se tri razli¢ita tipa vodenja: vodenje po
trajektoriji, manuelno vodenje i zavrSno samonavodenje na cilj putem TV glave. Ovo
poglavlje ima za cilj usvajanje osnovnih algoritama vodenja po razliitim fazama
vodenja. Kako se faze vodenja smenjuju tokom leta rakete od ispravljanja u horizontalni
let preko ru¢nog vodenja do zavrSne faze samonavodenja, istim redom ¢e ovde biti i

opisani pojedinacni algoritmi.

5.1 Vodenje po trajektoriji

Osnovna uloga vodenja po trajektoriji je da $to pre prevede raketu u horizontalni
let na zeljenoj visini kako bi operater imao dovoljno vremena da detektuje cilj pomocu
TV glave. Druga uloga vodenja po trajektoriji odnosi se viSe na vodenje u
horizontalnoj ravni i moze biti odrzavanje pravca gadanja, kako bi se ispravili uticaji
spoljnih poremecaja kao Sto je vetar ili poremecaji usled nesavrSenosti izrade raketnih
motora, ili vodenje u horizontalnoj ravni kao posledica ograni¢enja lansera u
zauzimanju pravca gadanja ili drugih taktickih zahteva.

Vodenje po trajektoriji zasniva se na poredenju trenutne trajektorije sa Zeljenom
trajektorijom u svakom koraku integracije, i odredivanju potrebnog normalnog ubrzanja
kako bi se greska ispravila. Postoji veliki broj raznih tipova vodenja po trajektoriji koji
pored greske u putanji, prilikom izra¢unavanja potrebnog normalnog ubrzanja koriste i
gresku u brzini ili njenom uglu.

Obzirom na olakSavaju¢u okolnost da je brzina rakete priblizno konstantna i da
se raketa vodi tokom celog vremena leta i kako bi se smanjio broj informacija koje se
Salju raketi pred lansiranje, odnosno upisuju u memoriju letnog rafunara, a time
povecala i brzina pripreme, ovde ¢e biti koris¢en algoritam koji koristi samo gresku po

putanji i to u funkciji od predenog puta,[18].
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Odabrani algoritam je dosta jednostavan, ne zahteva optimizaciju pojacanja zbog
promenljivih dinamickih osobina rakete 1 zasnovan je na razmatranju geometrije

prelaska iz trenutne pozicije u zeljenu, Slika 5-1 Geometrija vodenja u referentnu tacku.

2
=2—sin 5-1
L, 4

Memd

Osobine algoritma vodenja:
e Pravac normalnog ubrzanja zavisi od znaka ugla izmedu pravca

L, 1 vektora brzine, iz Cega sledi vazna osobina zakona

vodenja da brzina rakete teZi pravcu L.

e Normalno ubrzanje je ekvivalentno centripetalnom ubrzanju
potrebnom da se raketa prevede iz trenutne pozicije u

referentnu po krivini odredenoj radijusom R

V2 V2
a, =—=2—siny =a
cp R Ll Memd 5.2
L, =2Rsiny
7 ;eijena referentna
trajektorija tacka
2y

Slika 5-1 Geometrija vodenja u referentnu tacku

Usvojeni algoritam je izmenjen, odnosno prilagoden nadinu zadavanja
trajektorije koji se zahteva ovim radom. Pod pretpostavkom da je trajektorija poznata u
azimutnom koordinatnom sistemu i zadata u funkciji predenog puta, 4 = h(D), y= y(D),

vaze sledece relacije u vertikalnoj ravni:
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L, =+ AR (D)+ Ax®

Y, =arcsm| —— arctan| ——=
U, Ax

Za horizontalnu ravan izvode se sledeéi izrazi:
L, =M (D)+Ax’
_ AviD 5-4
Y, = arctan “a —arctan(ﬁj
U Ax

Az
Obzirom na prethodno razmatranje razloga vodenja po trajektoriji i tipova
trajektorija usvojeno je da je rezolucija zadavanja trajektorije od 200m dovoljna, pa je
vodenje pojednostavljeno tako da je Ax =const =200m, ¢ime se izbegava numericka

nestabilnost pri priblizavanju referentnoj tacki, a greske po visini i pravcu se odreduju

tako $to se koristi interpolacija vektora trajektorije za vrednost D =./(x+Ax)’ +° .

Posto je greska po daljini konstantna, zeljena ubrzanja su izmenjena ¢ime se ostvaruje
brze i tacnije prilazenje rakete referentnoj tacki. U vertikalnoj ravni je uvedena i

kompenzacija gravitacionog ubrzanja kako bi se obezbedila dodatna stabilnost rakete.

2
a, =-3—siny,
1
2
a, =-3—siny +
I 7,18

Zemd
1

5-5

Na slede¢im dijagramima: Slika 5-2 do Slika 5-13 prikazani su rezultati dobijeni
7DOF simulacijom pod pretpostavkama:
e aktivan autopilot valjanja
e Zeljena ubrzanja zakona vodenja su ulazi u autopilote
propinjanja i skretanja koji su izuc¢avani u poglavlju 4;
e vodenje pocinje nakon zavrSetka rada buster motora;
e obuhvacena je dinamika aktuatora;
e uzima se u obzir pozicija IMU senzora, ograni¢enja merenja,

rezolucija i njihove deklarisane greske (Prilog 5. IMU genzord);

dozvoljeno maksimalno normalno ubrzanje iznosi

m
anmax = 40—2
S
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Slika 5-2 Vodenje po trajektoriji konstantne visine i osnovnog azimuta pravca
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Slika 5-3 Zeljena i ostvarena normalna ubrzanja za trajektoriju sa Slika 5-2
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Slika 5-4 Efektivni otkloni krmila po valjanju, propinjanju i skretanju za trajektoriju sa Slika 5-2
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Slika 5-5 Vodenje po trajektoriji konstantne visine i zadatog azimuta pravca
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Slika 5-6 Zeljena i ostvarena normalna ubrzanja za trajektoriju sa Slika 5-5
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Slika 5-7 Efektivni otkloni krmila po valjanju, propinjanju i skretanju za trajektoriju sa Slika 5-5
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Slika 5-8 Vodenje po trajektoriji konstantne visine i stepenasto promenljivim pravcem
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Slika 5-9 Zeljena i ostvarena normalna ubrzanja za trajektoriju sa Slika 5-8
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Slika 5-10 Efektivni otkloni krmila po valjanju, propinjanju i skretanju za trajektoriju sa Slika 5-8
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Slika 5-13 Efektivni otkloni krmila po valjanju, propinjanju i skretanju za trajektoriju sa Slika

5-11
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Analizom prethodnih dijagrama moze se zakljuciti da zakon vodenja veoma
dobro prati zadate trajektorije. Ako se posmatra vodenje u vertikalnoj ravni moze se
videti da su komande vodenja u vertikalnoj ravni maksimalne na pocetku vodenja.
Maksimalne komande su posledica dve stvari, s jedne strane vodenje pocinje tek od
momenta kraja rada buster motora s druge strane zavise i od same Zeljene trajektorije.
Ako se uporede komande sa dijagrama Slika 5-4 i Slika 5-7 moZe se primetiti da je u
drugom slucaju vodenje u vertikalnoj ravni bez premasaja i sa manjim komandama.
Razlika u ova dva slucaja je upravo u Zeljenoj trajektoriji, u drugom sluc¢aju nagib krive
odgovara nagibu balisticke trajektorije za taj ugao elevacije, pa su i komande na startu
manje. Moze se primetiti i da je odgovor zakona vodenja na odskocne promene brz ali
ga zbog toga takode karakteriSu maksimalne komande. Ako se pogleda vodenje u
horizontalnalnoj ravni za harmonijsku promenu pravca moze se videti da zakon vodenja
jako dobro prati harmonijske promene i pri takvim promenama se takode vidi da su
komande takode harmonijskog tipa.

Brzina odgovora zakona vodenja moze se podeSavati odabirom rezolucije

zadavanja zeljene trajektorije. Sa povecanjem rezolucije se dobija i brzi odgovor ali

iy . . Ay(D .. .
kako ta veli¢ina figuriSe u deliocu arctan(%) treba voditi raCuna da odnos greske i

rezolucije bude takav da greska bude manja od rezolucije kako ne bi doslo do
oscilovanja u zakonu vodenja.

Ovde je u skladu sa o¢ekivanim Zeljenim trajektorijama i u skladu sa dinamikom
objekta usvojena vrednost od 200m , koja priblizno odgovara predenom putu u jednoj

sekundi, i ta vrednost je dala dobre rezultate.
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5.2 Manuelno vodenje

Obzirom na mogucénost manuelnog vodenja rakete putem optickog kabla
potrebno je razmotriti oscilacije koje su posledica reakcije operatera. Ovim problemom
su se bavili autori, koji su razmatrali uticaj reakcija pilota koji upravlja avionom, [19].
Model se moze primeniti i na rakete kod kojih se signal vodenja prenosi kablom.
Medutim, treba imati u vidu da se ocekuje veée kasnjenje i veéa ograniCenja u
donosenju odluke operatera koji upravlja raketom koriste¢i informacije preko slike u
odnosu na pilota koji upravlja avionom. Prvi problem je matemati¢ko modeliranje, dok
se drugi odnosi na psiholoske efekte u realnoj situaciji i kojima se ovde ne¢emo baviti.

Kako bi se analizirao samo efekat kasnjenja koje operater unosi u sistem, u
simulaciji ¢e se pretpostaviti da su ,,odluke operatera“ posledica zakona vodenja po
trajektoriji ali da su reakcije operatera takve da unose transportno i aperiodicko
kasnjenje. Matematicki model predstavljen je slede¢om funkcijom prenosa:

a e*STD

= 5-6
a 1+Ts

gde su:
T, - transportno kasnjenje, 7, =0.1s

T, - aperiodiCko kaSnjenje, 7, =0.2s

Uticaj funkcije prenosa pilota (operatera) prikazane su na slede¢im dijagramima.
Za analizu su koriS¢ene iste Zeljene trajektorije kao i u prethodnom poglavlju, s tim Sto
je funkcija prenosa pilota uvedena u direktnu granu izmedu zakona vodenja i autopilota.
Takode, treba napomenuti da autopilot valjanja radi nezavisno od operatera, odnosno
mora da obezbedi da nema valjanja kako bi operater uopste mogao da koristi sliku u
formiranju komande.

Na dijagramima: Slika 5-14 do Slika 5-21 prikazani su rezultati dobijeni 7DOF

simulacijom.
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Slika 5-14 Manuelno vodenje po trajektoriji konstantne visine i osnovnog azimuta pravca
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Slika 5-15 Zeljena i ostvarena normalna ubrzanja za trajektoriju sa Slika 5-14
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Slika 5-16 Manuelno vodenje po trajektoriji konstantne visine i zadatog azimuta pravca
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Slika 5-19 Zeljena i ostvarena normalna ubrzanja za trajektoriju sa Slika 5-18
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Slika 5-20 Manuelno vodenje po trajektoriji konstantne visine i kontinualno promenljivim pravcem
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Slika 5-21 Zeljena i ostvarena normalna ubrzanja za trajektoriju sa Slika 5-20

Polaze¢i od dijagrama zakljucuje se da stabilnost sistema nije ugrozena iako
postoje oscilacije koje su posledica dinami¢kog kasnjenja operatera. Ovaj problem se
moze eliminisati prigu§ivanjem autopilota, odnosno optimizacijom autopilota
uzimanjem u obzir ocekivanog kasnjenja operatera. Kako se manuelno vodenje
primenjuje samo u slucajevima otkaza nekih podsistema i imajuci u vidu da je osnovna
uloga operatera prepoznavanje cilja na osnovu slike, zadrzacemo ve¢ sintetizovanu

dinamiku autopilota zbog svojih boljih manevarskih sposobnosti.
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5.3 Proporcionalna navigacija

Proporcionalna navigacija se zasniva na principu da ugaona brzina promene
pravca putanje y bude k- puta veéa od ugaone brzine linije viziranja cilja ¢ koja se
meri pomoc¢u glave za samonavodenje (Prilog 4. Matematicki model glave za
samonavodenje).

v =k¢ 5.7
gde je k - konstanta proporcionalne navigacije
a, =K¢ 5-8
gde je a, = yU, - normalno ubrzanje rakete.

Ako zakon vodenja =zapiSemo preko kinematickog faktora pojacanja

Ne(B.5+4)

Nzﬁcosg
U

gde su U, - relativna brzina priblizavanja rakete i cilja ie =y —¢ - tacan ugao
preticanja, dobija se
NU

a, = ~ ¢ 5-9
cos €

Ovaj oblik zakona proporcionalne navigacije je koris¢en u simulaciji leta u
vertikalnoj ravni pri ¢emu je vrednost kinematickog faktora pojacanja bila N =3.5.

Simulacija leta je radena za nepokretan cilj uo¢en na rastojanju 4km, 3km, 2km
i1 lkm 1 visinu krstarenja rakete od 400m , rezultati su prikazani na dijagramima Slika

5-22 do Slika 5-25.
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Slika 5-22 Geometrija susreta u vertikalnoj ravni za PN
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Dijagrami na Slika 5-22 pokazuju da proporcionalna navigacija ne ispunjava
zahteve minimalnog promasaja u svim moguc¢im slucajevima. Uticaj gravitacionog
ubrzanja kod proporcionalne navigacije je takav da raketa pri manjim uglovima linije
viziranja udari u zemlju pre nego Sto stigne do cilja. Zato ¢e se poboljsanje algoritma
vodenja zasnivati na kompenzaciji ubrzanja sile zemljine teze kako bi se povecala

ta¢nost pogadanja cilja.

5.3.1 Kompenzacija sistematskog poremecaja kod samonavodenih
raketa

Na osnovu literature [20],[21],[22],[23], razmatran je algoritam vodenja kod
koga se komanda formira u odnosu na referentno stanje ¢" (t), koje se moze odrediti po

razli¢itim Kkriterijumima.

7 =klp(t)-¢"(0)] 510
ili drugacije zapisano:
NU 7. o
a, =~—=[p()-¢"(t)] 5-11
cos €

Referentno stanje ¢ (¢) se odreduje iz slede¢ih uslova:

a) M =0 a, =0 -teku¢i promaSaj je nula i nulto normalno ubrzanje

o sk

1 . .
#,(t)= 5~ (a,sine —goosp —ag, sine, —ag, cosz.) 512

a
”

b) M =0 ¢ =0 -tekuéi promasaj je nula i nulta ugaona brzina linije viziranja cilja

s 1 : )

goa(t):w(a, sing —gcosQ —a,, sing, —a, cose, ) 5-13
Kako se ovde razmatra gadanje nepokretnog ili sporo pokretnog cilja, moze se

zanemariti uticaj tangencijalnog ubrzanja rakete. Simulacija leta je radena za nepokretan

cilj uocen na rastojanju 4km , 3km , 2km 1 lkm 1 visinu krstarenja rakete od

400m (visina krstarenja optimalna za zahvat 7V glavom).
a) ()

PN -SPa

:NU’ 't)—L(— cos )
" cosggo 2U §Cos¢

”

(~gcosp)  odnosno |a

T2U. 5-14
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Slika 5-26 Geometrija susreta u vertikalnoj ravni za PN - SPa
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Slika 5-28 Otkloni krmila po propinjanju za algoritam vodenja PN - SPa
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Slika 5-30 Ugao TV glave za algoritam vodenja PN - SPa

Na osnovu dijagrama,Slika 5-26 do Slika 5-30, dobijenih simulacijom algoritma
vodenja PN -SPa u vertikalnoj ravni, moZe se zakljuciti da algoritam zadovoljava za sve
uslove geometrije susreta rakete i cilja, ali da postoji moguénost dostizanja
maksimalnog ugla TV glave u slucajevima kasnijeg otkrivanja cilja. Takode, moZze se
primetiti da su padni uglovi ve¢i nego u slucaju PN algoritma, $to je prednost kod
PT raketa. Medutim, zbog moguceg problema sa gubljenjem cilja zbog premasaja
maksimalnog ugla TV glave, ovaj algoritam koji se zasniva na minimizaciji normalnog

ubrzanja rakete pri susretu s ciljem neée se usvojiti.
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Slika 5-33 Otkloni krmila po propinjanju za algoritam vodenja PN - SPb
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Slika 5-34 Ugao elevacije za algoritam vodenja PN - SPb

Na osnovu dijagrama, Slika 5-31 do Slika 5-34 dobijenih simulacijom algoritma
vodenja PN -SPbu vertikalnoj ravni, moze se zakljuciti da algoritam zadovoljava za
sve uslove u smislu susreta rakete i cilja. Takode moze se primetiti da su padni uglovi
veéi nego u slucaju PN algoritma, ali manji nego u slu¢aju PN-SPa algoritma. Na
osnovu prethodne analize ovaj algoritam, koji se zasniva na minimizaciji ugaone brzine

linije viziranja cilja, bi¢e usvojen kao algoritam samonavodenja u zavrsnoj fazi.
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6 Optimizacija vodenja i autopilota

Ovo poglavlje posveéeno je razmatranju razli¢itih algoritama autopilota i
vodenja, odnosno pre svega modifikaciji osnovnih algoritama, kako bi sistem bio
pouzdaniji pri nedovoljno ta¢nom poznavanju aerodinamickih koeficijenata, pri
ograni¢enjima u aktuatorskom sistemu i delovanju nepoznatih poremecaja u letu rakete.
Osnovna ideja modifikacije je koriS¢enje adaptivnog upravljanja sa referentnim
modelom (MRAC ), kako bi ponasSanje realnog sistema vodenja i upravljanja rakete bilo

blisko idealno podesenom sistemu.

6.1 Adaptivno upravljanje sa referentnim modelom

Osnovna ideja za upotrebu adaptivnog upravljanja u ovom radu javila se kao
posledica nedovoljne pouzdanosti u informaciji o aerodinamickim koeficijentima,
posebno u slucaju autopilota valjanja. Obezbedivanje stabilnog ugla valjanja je kod
rakete koja ima TV glavu od krucijalne vaznosti, s druge strane sam koncept
upravljanja kanarima, odnosno aerodinamicka Sema ,patka“ unosi sama po sebi
poremecaj po kanalu valjanja. Jedna od ideja da se taj problem resi i jeste uvodenje
nezavisno rotiraju¢eg zadnjeg dela, odnosno odvajanje kretanja pomocu lezaja,
medutim letni test je pokazao da tu postoje razni problemi oko saosnosti i ugradnje
samog lezaja a samim tim i nove nepoznate koje uti¢u na autopilot valjanja.

Adaptivni sistem upravljanja obezbeduje sistemu da promeni svoju performansu
kako bi kompenzovao nepredvidene promene u dinamici procesa ili poremecajima koji
deluju na sistem, [24],[25],[26]. Osnova potrebe za koris¢enjem adaptivnih sistema je
linearizacija modela procesa, odnosno odstupanje radnih uslova procesa od radne tacke
za koju je izvrSena linearizacija. Adaptivni sistem upravljanja nastaje zatvaranjem jos
jedne povratne sprege u sistemu po izlazu procesa, ¢ime se reguliSu sami parametri
procesa.

Postoji vise razli¢itih tipova adaptivnih sistema medutim ovde je usvojen tip
adaptivnog upravljanja sa referentnim modelom, Slika 6-1, kako bi se zadrzale sve

pozitivne osobine osnovnih kontrolera uz poveéanje njihove pouzdanosti.
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Slika 6-1 Adaptivni sistem sa referentnim modelom

Osnovna odlika MRAC su dve zatvorene povratne sprege, jedna unutrasnja
koju obezbeduje sam kontroler i jedna spoljasnja koja pruza podatke mehanizmu
adaptacije koji na odgovaraju¢i nac¢in menja parametre kontrolera, [27],[28],[29].
Adaptivno upravljanje sa referentnim modelom se moze podeliti u dve grupe: indirektno
adaptivno upravljanje, zasnovano na eksplicitnoj estimaciji parametara modela procesa i
direktno adaptivno upravljanje, zasnovano na reparametrizaciji kontrolera tako da se
direktno mogu estimirati parametri kontrolera. U radu je usvojen direktan MRAC .

Zbog postojanja mehanizma adaptacije adaptivni sistem je nelinearan sistem i
osetljiv je sa stanovista stabilnosti, [30]. U pogledu reSavanja stabilnosti postoji vise
postupaka koji imaju svoje prednosti i mane: stabilnost u smislu neke, unapred zadate
funkcije Ljapunova (ne postoji sistemati¢an nacin za generisanje funkcija Ljapunova),
teorija hiperstabilnosti, teorija pasivnosti i druge teorije. lako su ove teorije dale neku
generalizaciju u smislu stabilnosti sistema i dalje je ostao nereSen problem brzine
konvergencije parametara i on se podesava od slucaja do slucaja.

Obzirom da su u radu MRAC algoritmi zatvoreni po jednom parametru
autopilota ovde ¢e se razmotriti samo skalarni slu¢ajevi MRAC algoritma i prvo ¢e biti
predstavljen jedan jednostavniji slucaj radi boljeg razumevanja, a zatim i uopsten slucaj

koji odgovara postavljenom problemu u radu.
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6.1.1 Uproséen direktan MRAC algoritam: Adaptivno praéenje

Na primeru modela funkcije prenosa prvog reda bi¢e definisan

MRAC algoritam i dokazana njegova stabilnost.
X =ax+bu 6-1
U prethodno definisanom modelu smatra se da su a,b nepoznati parametri gde
je poznat znak parametra b . Osnovni problem se ogleda u tome Sto treba izabrati zakon
upravljanja u tako da svi signali u povratnoj sprezi ostanu ogranic¢eni i da x prati stanja

x, referentnog modela datog slede¢im izrazom:

X, =—a,x, +br 6-2
Za bilo koji delimi¢no ograniCen signal r(t), gde su a,,b, poznati parametri i
a, >0 i x,(¢),r(¢) supoznati u svakom trenutku vremena. Pretpostavka je da su a,,,b,

i r(t) usvojeni tako da x, predstavlja Zeljene odgovore modela.

Da bi x pratio x, za neki referentni ulazni signal r(t), zakon upravljanja treba
da obezbedi da povratna sprega modela bude jednaka referentnoj. Ako se usvoji zakon
upravljanja tako da zavisi od odziva sistema i od referentnog signala tada vazi sledece:

u=—k x+I0'r 6-3

gde parametri k*,/" treba da zadovolje sledede:

x(s) b’ b, x,,(s)
= .= = 6-4
r(s) s—a+bk” s+a, r(s)
$to je ispunjeno u slucaju da:
l*:b—'”, k*:am+a 65
b b

Obzirom da su parametri a,b nepoznati, prethodna relacija se ne moze
upotrebiti i umesto toga zakon upravljanja dobija sledeci oblik:
u=—k(t)c+1(t)r 6-6
gde k(t),I(¢) estimiraju k*,/" u svakom trenutku vremena na bazi adaptivnog

zakona. Takav problem je ekvivalentan identifikaciji u realnom vremenu nepoznatih
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konstanti k°,/" . Koris¢enjem prethodnih relacija zakona upravljanja i referentnog
modela, funkciju prenosa objekta mozemo zapisati kao:
X= —amx+bmr+b(k*x—l*r +u)

b b

x=—"="r+ (k*x—l*r+u)
s+a, s+a,

6-7

m

s+a,

Kako je x, = r poznat ogranicen signal greSka pracenja se moze izraziti

na slede¢i nacin:

e=x—x,
e= b (k*x—l*r+u) &8
s+a,
Estimirana greska bi imala oblik:
1 -
e= bllkx—Ir+u)= 0 -
s+a, ( ) s+a, ©) &9

Na osnovu prethodne jednacine se vidi da estimirana greSka moze da se zameni
greskom pracenja ¢, = e ida nije potrebno generisati ¢ a samimtimni b .

Ako se parametri greske definisu kao: k =k—k", [ =1—1" dobija se sledece:

g =e= (—l;x+l_r)

s+a, 6-10

élz—am81+b(—l;x+l_r) £ =€e=X—-X

m

Dalje se pretpostavlja da je struktura adaptivnog zakona data sa
k:fl(el,x,r,u), f:fz(gl,x,r,u) 6-11
gde treba odrediti nepoznate funkcije.
Kao $to je ranije napomenuto ove funkcije se mogu odrediti na viSe nacina ali
ovde ¢e se koristiti teorija pasivnosti odnosno SPR -Ljapunov pristup bez normalizacije
(Prilog 6. Teorija pasivnosti).

Dalje se razmatra Ljapunova funkcija

S N
V(gl,k,l)=?+2—|b|+2—|b| 6-12
71 V2

gde su y,,7, >0 Ljapunovi kandidati za razmatran sistem.
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Izvod u vremenu duz bilo koje trajektorije razmatranog sistema je dat sa:
: — -k ]
V =-a,e —bkex+bler+—Ib|f, +—Ib|f, 6-13
71 72

Kako je [b| =bsgn(b), da bi se izbegli neodredeni &lanovi u prethodnom izrazu
uvodise, f, =y,&x sgn(b), Lo =7,6F sgn(b). Iz prethodnog sledi da za adaptivan zakon
k =y,exsgn(b), [ =y,ersgn(b) 6-14
vazi

V=-az¢ 6-15

Ako se vratimo na to da su x, (t),r(t) ograni¢ene funkcije vremena, na osnovu
izraza 6-12 1 6-15 sledi da je V' Ljapunova funkcija za sistem diferencijalnih jedna¢ina
treceg reda 6-10 i 6-14, Cije je ravnoteZno stanje €, = e, = O,Ee = O,Z_e = 0. Takode vazi
da sue,k,/ec®ie ec®,. Kako je g, =e=x-x,ix €® vaziixe® iuc®,,
odnosno svi signali u povratnoj sprezi su ograni¢eni. Iz jednacine (10) sada sledi i
g, € ®, §to zajedno sa ¢, € ®, znadida ¢,(¢)=e(t) > Okada t — 0.

Ova analiza razmatra samo stabilnost MRAC sistema, koja je adekvatnim

izborom funkcija pokazana, konvergencija parametara zavisi i od tipa ulaznih signala.

6.1.2 Direktan MRAC sa nenormalizovanim adaptivhim zakonom za

sisteme relativnhog reda »" =1

U osnovi izmena autopilota propinjanja/skretanja nalazi se upravo ovaj
algoritam MRAC -a. Ovde ¢e biti predstavljene osnovne pretpostavke i tok algoritma.
Izvodenje algoritma i dokazi vezani za ovaj algoritam mogu se naéi u literaturi [31] i taj
deo ¢e biti izostavljen iz ovog teksta, a za prikaz teorije je i iskoriS¢en primer
uproséenog direktnog MRAC algoritma.

Osnovna pretpostavka je da je relativni stepen objekta upravljanja n” =1.
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yp = Gp (S)up = kp R—(S)up 6-16
)4

Referentan model je izabran tako da je istog relativnog stepena kao i objekat

upravljanja.

V=W, (s)r=k i’"(s)“ 6-17

Funkcija prenosa objekta upravljanja zadovoljava slede¢e pretpostavke:

1. Z p(s) je monican Hurvicov polinom reda m,
2. Gornja granica polinoma Rp(s), reda n,, je poznata i jednaka n

(Rouche teorema)
3. Relativan stepen funkcije prenosa G, (s) jen = n,-m,=1

4. Znak pojaCanja k, , koji je posledica osnovnog kontrolera, je poznat

b
Referentan model zadovoljava sledece pretpostavke:
1. Z,(s),R,(s) sumoni¢ni Hurvicovi polinomi reda g,,, p, respektno i vazi
p,<n
2. Relativni red referentnog modela jednak je relativnom redu objekta
upravljanja n, ' =p —q =n’
3. Funkcija prenosa referentnog modela W, (s) je izabrana tako da bude
SPR (striktno pozitivno realna funkcija — Prilog 6. Teorija pasivnosti)

Zakon upravljanja:

&, =Fo, +gu,, ®,(0)=0
&, =Fo,+gu,, ®,(0)=0
u =070 6-18
o= [a)lT », ¥, r]r,co1 eR" 0, e R’
Parametri F,g se biraju tako da zadovolje sledece relacije:
(s[ —F)flg = %,a(s) = [s"’z,s"’3,...,s,l]r
6-19

A =A,Z, Hurvicov polinom

A,(s) jereda n—1-gq,
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Adaptivni zakon:
0=-Tew sgn(p*)
el = yp _ym

sgn(p* ): sgn(%]

m

6-20

Parametar I' se bira proizvoljno tako da vazi, T=I" >0. Sa porastom ovog
parametra objekat ,,brze u¢i“ ali takode dovodi do vecih gresaka, odnosno premasaja na
pocetku adaptacije. U radu je ovaj parametar usvajan tako da obezbedi konvergenciju
parametara u ne viSe od 5s a da pri tome pocetni premasaji ostanu u granicama

tolerancije.

6.1.3 Direktan MRAC sa nenormalizovanim adaptivnim zakonom za

sisteme relativhog reda »" =2

Ovde ¢e biti predstavljene osnovne pretpostavke i tok algoritma. Izvodenje
algoritma i dokazi vezani za ovaj algoritam mogu se na¢i u literaturi [31] i taj deo ¢e biti
izostavljen iz ovog teksta. Za prikaz teorije iskoriS¢en je primer uproscenog direktnog

MRAC algoritma.

Osnovna pretpostavka je da je relativni stepen objekta upravljanja n° =2.

Z,(s)
y,=G, (s, =k,~2=u, 6-21
)2 )2 )2 )2 Rp(s) );

Referentan model je izabran tako da je istog relativnog stepena kao i objekat

upravljanja:

Z (s
V=W, (s)r =k a{ )“ 6-22
R
Funkcija prenosa objekta upravljanja zadovoljava slede¢e pretpostavke:
1. Z, (s) je monigan Hurvicov polinom reda m,

2. Gornja granica polinoma Rp(s), reda n,, je poznata i jednaka n
(Rouche teorema)

3. Relativni stepen funkcije prenosa G, (s) jen = n,—m,=2
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4. Znak pojacanja k, , koji je posledica osnovnog kontrolera, je poznat

Referentni model zadovoljava sledeée pretpostavke:

1. Z, (s),R,(s) sumoni¢ni Hurvicovi polinomi reda ¢, , p, respektno i vazi

P, Sn
2. Relativni red referentnog modela jednak je relativnom redu objekta
upravljanja n, = p —q =n’

Zakon upravljanja:

&, =Fo, +gu,, ®,(0)=0
&, =Fo,+gu,, ©,(0)=0
d=—py+o. $(0)=0
k 6-23
u,=0"0+0"p=0"w—¢'Te sgn(k—”]
o= [a)lT », ¥, r}r,a)1 eR" o, eR"’
Parametri F,g se biraju tako da zadovolje sledece relacije:
L als) o
sI—F)' g="1 afs)=[s"2,5">,....s,1
(=P g = palo) ] !
A =A,Z, Hurvicov polinom 6-24
A,(s) jereda n—1-gq,
W (s)Xs+p,) je SPRi striktno pravilna funkcija prenosa
Adaptivni zakon:
0=-Tegp sgn(p*)
el = yp _ym
6-25

sgn(p* ): sgn(%]

m

Parametar I' se bira proizvoljno tako da vazi, T=I"" >0. Sa porastom ovog
parametra objekat ,,brze u¢i“ ali takode dovodi do vecih gresaka, odnosno premasaja na

pocetku adaptacije, tako da se zapravo bira optimalno u zavisnosti od zahtevane

konstrukcije kontrolera.
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6.1.4 Modifikacije MRAC algoritma

Kao §to je ranije napomenuto osim stabilnosti koju MRAC algoritam treba da
zadovolji ostaje problem konvergencije parametara. Jedan od problema koji moze da
utice na konvergenciju parametara je Sum u merenom signalu, koji obzirom na

integralnu prirodu parametara moze da dovede do nezeljene divergencije parametara.

Jedno od jednostavnijih reSenja je modifikacija ,,zone neosetljivosti“. Princip se
zasniva na ,iskljucivanju* adaptacije u zoni malih greSaka:
b {— Teo sgn(p*), le|> ¢
0, |e1| <e 6-26
&=y, Vu
Ovakva modifikacija obezbeduje da se u sistemu ne pojavi drift parametara kao
posledica u Sumu merenja. Jo$ jedna od pozitivnih posledica ovakve modifikacije je
smanjenje premasaja sistema na ulazne signale tipa sporopromenljivih ¢etvrtki. Mana
modifikacije ,,zone neosetljivosti“ je postojanje staticke greske koja je manja ili jednaka

veli¢ini ,,zone neosetljivosti®.

Jo§ jedan od nacina da se parametri odrze ograniCeni je o - modifikacija ili

sli¢na e - modifikacija, koje su opisane slede¢im relacijama:

o - modifikacija:
0= —F(ela) + Ge)sgn(p*) 6-27

e - modifikacija:
0 = —F(ela) + G|e|9)sgn(p*) 6-28
Mana ove modifikacije je Sto unosi prigusenje u adaptivni zakon, samim tim nije
dobro primenjivati je kod sistema u kojima je brzina adaptacije imperativ, kao Sto je

slucaj sa autopilotom rakete Cije je ukupno vreme leta manje od 60s .

Problemi koji znacajno uti¢u na performanse adaptivnog upravljanja, a u nekim

slucajevima dovode i do nestabilnosti celog sistema, su ogranienja aktuatorskog
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sistema, bilo u brzini odgovora bilo u maksimalnom otklonu upravljackih povrsina.

Obzirom da oba ograniCenja postoje u aktuatorskom sistemu rakete, sledeca

modifikacija je veoma vazna za performanse adaptivnog upravljanja. Osnovna ideja

primene pozitivne p - modifikacija je ogranienje, posledica ograni¢enja po izvr$nim

organima, koje se uvodi u referentan model. Primena ove modifikacije ¢e biti
razmotrena na uproS¢enom MRAC algoritmu radi boljeg razumevanja.
Dakle u osnovi imamo dinamiku sistema predstavljenu izrazom:

%(¢) = ax(¢)+ bult) 6-29

gde su a,b nepoznate, pri cemu je poznat znak upravljanja. Medutim sada

razmatramo ograni¢enje po otklonu upravljackih povrSina pa vazi:

u(t) = umaxsat(ij = { 0 (0) () < 6-30

u umax Sgn(uc (t))’ uc (tx > umax

max

,ldealan® referentan model je predstavljen kao i ranije:
x,(t)=—a,x, (t)+b,r(t) 6-31
U implicitnom obliku problem se moze resiti na slede¢i nacin:
- usvoji se veli¢ina ,,sigurne zone*
u, =u_ —0, 0<o<u,, 6-32

- deficit upravljackog signala je definisan kao

u
Au, =u’ sat 5 | U, 6-33
u
- adaptivno upravljanje sa implicitnom u -modifikacijom

u, = kx+Ir+ pAu, 6-34

Ovakva modifikacija menja samo upravljacki signali ali ne menja i referentni
model pa i dalje postoji moguénost divergencije parametara upravljanja usled poredenja
sa referentnim modelom. Ovaj problem se moze izbe¢i uvodenjem eksplicitne u
modifikacije koja osim upravljackog signala menja i odziv referentnog modela u skladu

sa realnim ograni¢enjima.
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Adaptivno upravljanje je dato kao kombinacija linearnog dela upravljanja i

saturacije upravljackog signala

u,, =kx+Ir
5
ulin b |ulin < umax
1 s u, 1 s
u, = u,, +pu,, sat| —= | | =3 ——\u,, +pu, . ) u, >u 635
‘ l+,u(l" ( o l+u(1" H ) i
1 5
— Ny, —pu, )y, <
1+‘u( lin ) lin

gde je u proizvoljno izabran pozitivan skalar.

Posmatranje sistema u zatvorenom obliku intuitivno dovodi do uvodenja

adaptacije i u referentni model

xm (t): _am'xm (t)+bm (r(t)+kuAulin )’ r(tj < rmax 6-36
gde je:
ku = ySSIAulin sgn(b)
Aulin = U nax Sat(u_c] - ulin o7
U ax

Na ovaj na¢in obezbedena je i1 adaptacija referentnog modela tako da odgovara
ograni¢enjima u sistemu aktuatora i sama adaptacija upravljackog signala kako ne bi

izlazio iz fizicki izvodljivih granica.

6.2 Adaptivno upravljanje sa referentnim modelom primenjeno

na autopilot valjanja

Algoritam MRAC je primenjen na autopilot valjanja tako $to je zatvoren samo
po jednoj povratnoj sprezi, po uglu valjanja, Slika 6-4. Za referentan model je izabrana
dinamika sistema koja odgovara ,,idealno* podesenom autopilotu valjanja bez uticaja
dinamike aktuatora za referentni Mahov broj. Ovim je obezbedeno da dinamika
referentnog modela Sto viSe odgovara realnom sistemu. Takode zadrzan je i osnovni
kontroler, odnosno autopilot valjanja, koji je odreden u poglavlju 4, uz napomenu da se

koriste konstantna pojacanja koja odgovaraju referentnom Mahovom broju. MRAC je
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koris¢en u modifikovanom obliku sa modifikacijom ,,zone neosetljivosti®, kako bi se
smanjio drift parametara adaptacije, i pozitivnom pu - modifikacijom.

Prva faza u projektovanju MRAC autopilota valjanja bilo je usvajanje
referentnog modela. Iako je relativni stepen autopilota n” =2, u osnovi funkcija prenosa

je takva da je p, =3,q, =1,usvojena je redukcija, [32],[33] tako da se dobije relativni

stepen n" =1. Kako bi se pojednostavio i software u autopilotu prvo je uradena
redukcija reda funkcije prenosa, koris¢enjem Pade-ovog algoritma, a zatim je ona
modifikovana tako da bude SPR.

Na dijagramima Slika 6-2 1 Slika 6-3 dat je uporedni prikaz odgovora autopilota
predstavljenog funkcijom prenosa autopilota valjanja za M =0.5, funkcijom prenosa

redukovanog reda, i SPR funkcijom redukovanog reda koja je i usvojena kao referentni

model.
31095 +4711
Wmﬁref( ): 3 2
s +48.55s" +816.9s5+4711
—-0.22725+11.03
Wm red (S): > 6-38
- s+11.03
11.03
w =
mfredfsPR(s) S+1103

1.2 T T T

m_ref

m_red

WmiredisFR

Amplituda

0.4

0 0.1 0.2 0.3 0.4 05 06
t (sec)

Slika 6-2 Odsko¢ni odziv funkcije prenosa autopilota valjanja, funkcije prenosa autopilota valjanja

redukovanog reda i SPR funkcije prenosa autopilota valjanja redukovanog reda
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Slika 6-3 Najkvistov dijagram funkcije prenosa autopilota valjanja, funkcije prenosa autopilota

valjanja redukovanog reda i SPR funkcije prenosa autopilota valjanja redukovanog reda

U radu je koriS¢ena i modifikacija ,,zone neosetljivosti i u modifikacija. Za

veli¢inu ,,zone neosetljivosti“ je usvojeno ¢ =0.1°, a parametar u =10. Ogranicenja

koja se koriste u u modifikaciji su posledica ograni¢enja po otklonu krmila i pojacanja

u osnovnom obliku autopilota, i izvedena su za referentni Mahov broj pod

pretpostavkom da u normalnom radu autopilota valjanja nije potrebno koristiti vise od

1" po otklonu krmila. Ostali parametri koji se koriste u MRAC algoritmu dati su u tabeli.

F r

k

u

g

[-2 -2 [0 1 80 8]

50

40

Tabela 6-1 Osnovni parametric koriséeni u MRAC algoritmu primenjenom na autopilot valjanja

Osnovna provera MRAC algoritma na autopilotu valjanja izvrSena je

variranjem Mahovog broja u odnosu na referentni. Na dijagramima Slika 6-5 do Slika

6-40 dat je uporedan prikaz odgovora autopilota sa pojacanjima sintetisanim za

referentni Mahov broj i MRAC autopilota na razli¢ite ulazne signale.
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Slika 6-4 Blok dijagram MRAC autopilota valjanja
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Slika 6-5 Odgovor autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima A/ = (.3 na ulazni signal &etvrtki uéestanosti 0.25Hz
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Slika 6-6 Odstupanje odgovora autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = 0.3 u odnosu na referentan model pri ulaznom

signalu ¢etvrtki ucestanosti 0.25Hz
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Slika 6-7 Otklon krmila autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima M = (0.3 pri ulaznom signalu éetvrtki uéestanosti 0.25Hz
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Slika 6-8 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima A/ = 0.3

pri ulaznom signalu éetvrtki ucestanosti 0.25Hz
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Slika 6-9 Odgovor autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima M = (.3 na sinusoidni ulazni signal u¢estanosti 0.5Hz
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Slika 6-10 Odstupanje odgovora autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = 0.3 u odnosu na referentan model pri

sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5Hz
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Slika 6-11 Otklon krmila autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima M = 0.3 pri sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5 Hz
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Slika 6-12 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.3

pri sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5 Hz
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Slika 6-13 Odgovor autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima M = (.3 na sinusoidni ulazni signal promenljive uCestanosti
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Slika 6-14 Odstupanje odgovora autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = 0.3 u odnosu na referentan model pri

sinusoidnom ulaznom signalu promenljive ucestanosti
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Slika 6-15 Otklon krmila autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa
MRAC algoritmom u uslovima A/ = (.3 pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive

ucestanosti
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Slika 6-16 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.3

pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive ucestanosti
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Slika 6-17 Odgovor autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa
MRAC algoritmom pri referentnim uslovima na ulazni signal &etvrtki ucestanosti 0.25Hz
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Slika 6-18 Odstupanje odgovora autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom pri referentnim uslovima u odnosu na referentan model pri

ulaznom signalu &etvrtki uéestanosti 0.25Hz
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Slika 6-19 Otklon krmila autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom pri referentnim uslovima, pri ulaznom signalu &etvrtki uéestanosti 0.25Hz
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Slika 6-20 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.5

pri ulaznom signalu éetvrtki ucestanosti 0.25Hz
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Slika 6-21 Odgovor autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa
MRAC algoritmom pri referentnim uslovima na sinusoidni ulazni signal u€estanosti 0.5 Hz
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Slika 6-22 Odstupanje odgovora autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom pri referentnim uslovima u odnosu na referentan model pri

sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5Hz
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Slika 6-23 Otklon krmila autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u referentnim uslovima pri sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5 Hz
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Slika 6-24 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.5

pri sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5 Hz
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Slika 6-25 Odgovor autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom pri referentnim uslovima na sinusoidni ulazni signal promenljive u¢estanosti
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Slika 6-26 Odstupanje odgovora autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u referentnim uslovima u odnosu na referentan model pri

sinusoidnom ulaznom signalu promenljive ucestanosti
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Slika 6-27 Otklon krmila autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa
MRAC algoritmom u referentnim uslovima pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive

ucestanosti
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Slika 6-28 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.5

pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive ucestanosti
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Slika 6-29 Odgovor autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa
MRAC algoritmom u uslovima M = 0.7 na ulazni signal &etvrtki ucestanosti 0.25Hz
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Slika 6-30 Odstupanje odgovora autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = 0.7 u odnosu na referentan model pri ulaznom

signalu ¢etvrtki udestanosti 0.25Hz
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Slika 6-31 Otklon krmila autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima M = (.7 pri ulaznom signalu éetvrtki uéestanosti 0.25Hz
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Slika 6-32 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.7
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Slika 6-33 Odgovor autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima M/ = (.7 na sinusoidni ulazni signal u¢estanosti 0.5Hz
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Slika 6-34 Odstupanje odgovora autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = (.7 u odnosu na referentan model pri

sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5Hz
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Slika 6-35 Otklon krmila autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima M = (.7 pri sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5z
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Slika 6-36 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u

uslovima A/ = (.7 pri sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5 Hz
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Slika 6-37 Odgovor autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima A/ = (.7 na sinusoidni ulazni signal promenljive uCestanosti
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Slika 6-38 Odstupanje odgovora autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i

autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = (.7 u odnosu na referentan model pri
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Slika 6-39 Otklon krmila autopilota valjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima M = 0.7 pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive

ucestanosti

0

-0.01

0.02f -

-0.03 froveeeen

-0.05 i

=0.06 s s s o

008 i i 1 i 1 i 1 1 i
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

t[s]

Slika 6-40 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u

uslovima A/ = (.7 pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive uestanosti
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Poredenjem odgovora adaptivnog autopilota valjanja i osnovnog autopilota
valjanja na ulazni signal tip Cetvrtki moze se zakljuciti da MRAC algoritam nema
znacajnije efekte kod ovakvog ulaznog signala ve¢ samo utice na smanjenje staticke
greske u odgovoru. Razlog za postojanje statiCke greske je ograniCenje u rezoluciji
aktuatorskog sistema i sa porastom rezolucije ova greSka bi se smanjila. Poredenjem
odgovora na ulaz Cetvrtki moze se primetiti i da pri malim greskama dolazi do rasta
parametara u vremenu $to ukazuje na to da bi se zona neosetljivosti mogla prosiriti.

Sa druge strane poredenjem odgovora autopilota na harmonijske ulazne signale,
konstantne ili promenljive ucestanosti, uvida se znac¢ajno smanjenje greske, 3 do 10 puta
u slucaju adaptivnog algoritma. Poredenjem dijagrama parametara MRAC algoritma u
vremenu moze se primetiti da parametri najbolje konvergiraju u sluc¢aju harmonijskog
ulaznog signala konstantne ucestanosti. Kod signala promenljivih ucestanosti se
primecuje da se parametri menjaju sa promenama ucestanosti pa se tu ne moze
razmatrati konvergencija obzirom da se i uslovi menjaju.

Treba napomenuti da ¢e odgovor MRAC algoritma u simulacijama leta biti
znacajno drugaciji od ovde predstavljenih jer se u regularnim uslovima leta i algoritma
vodenja ne ocekuju signali tipa ponovljivih Cetvrtki ili harmonijske oscilacije. Ipak
ocekuje se da ¢e u slucajevima poremecaja ili nedovoljnog poznavanja aerodinamickih
derivativa MRAC algoritam poboljSati odgovor u odnosu na osnovni autopilot valjanja.

Problem sa adaptivnim upravljanjem je $to je za dobru adaptaciju potrebno i

dovoljno vremena $to u primeni na autopilote rakete nije slucaj.
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6.3 Adaptivno upravljanje sa referentnim modelom primenjeno

na autopilot propinjanja/skretanja

Algoritam MRAC je primenjen na autopilot propinjanja/skretanja tako $to je
zatvoren samo po spoljnoj povratnoj sprezi, po normalnom ubrzanju, Slika 6-45. Za
referentan model je izabrana dinamika sistema koja odgovara ,,idealno* podesenom
autopilotu propinjanja bez uticaja dinamike aktuatora za referentan Mahov broj. Ovim
je obezbedeno da dinamika referentnog modela odgovara realnom sistemu. Takode
zadrzan je i osnovni kontroler, odnosno pojacanja autopilota propinjanja, koja su
odredena u poglavlju 4, uz napomenu da se koriste konstantna pojacanja koja
odgovaraju referentnom Mahovom broju. MRAC je koris¢en u modifikovanom obliku
sa modifikacijom ,,zone neosetljivosti kako bi se smanjio drift parametara adaptacije.

Prva faza u projektovanju MRAC autopilota isto kao i kod primene na
autopilotu valjanja bilo je usvajanje referentnog modela. Tako je relativni stepen

autopilota n" =1, u osnovi funkcija prenosa je takva da je p, =3,q, =2. Kako bi se

pojednostavio i software u autopilotu prvo je uradena redukcija reda funkcije prenosa,
kori§¢enjem Pade-ovog algoritma. Na dijagramima Slika 6-41 i Slika 6-42 prikazan je
uporedno odgovor funkcije prenosa autopilota valjanja za M =0.5 i funkcije prenosa

redukovanog reda p, =2,g9, =1, idat je Bodeov dijagram obe funkcije.

Bode Diagram

From Subsystem3/in1 To: Subsystem3/az//delta
20 T T T

[
20 - - - —i-
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I
/1| I .
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[
B0k — - —i-
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Slika 6-41 Bode dijagram funkcije prenosa autopilota propinjanja i funkcije prenosa autopilota

propinjanja redukovanog reda
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Step Response
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Slika 6-42 Odskoc¢ni odziv funkcije prenosa autopilota propinjanja i funkcije prenosa autopilota

propinjanja redukovanog reda

Ono §to je sledeci korak u izboru referentnog modela je provera i modifikacija
funkcije prenosa referentnog modela tako da zadovolji uslov da je njegova funkcijaSPR .
Obzirom da redukovani model nije zadovoljavao kriterijum SPR izmenjen je
tako da zadovolji taj uslov. Uporedni prikaz osnovnog redukovanog modela i
modifikovanog tako da bude SPR prikazan je na dijagramima Slika 6-43 i Slika 6-44.
(s) —3.885s+135.8

Wmﬁred = 2
s”+15.855+135.8
8.8275+1358  8.827(s+15.38) 6-39
WmﬁredePR( ): 2 =
s?+23.55+135.8 (s+13.25)(s+10.25)
1.2

m_red

WmfredeF'R

Amplituda

6] 0.1 0.2 03 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
t (sec)

Slika 6-43 Odskoc¢ni odziv funkcije prenosa autopilota propinjanja redukovanog reda i

SPR funkcije prenosa autopilota propinjanja redukovanog reda
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Slika 6-44 Najkvistov dijagram funkcije prenosa autopilota propinjanja redukovanog reda i

SPR funkcije prenosa autopilota propinjanja redukovanog reda
U radu je koriS¢ena i modifikacija ,,zone neosetljivosti i u modifikacija. Za

. e . m .
veli¢inu ,,zone neosetljivosti® je usvojeno ¢ =0.1—-, a parametar p =10. OgraniCenja
s

koja se koriste u u modifikaciji su posledica ograni¢enja po otklonu krmila i pojacanja
u osnovnom obliku autopilota, i izvedena su za slu¢aj M = 0.3 iako je referentni Mahov
broj M =0.5 radi dodatne stabilnosti adaptivnog algoritma. Ostali parametri koji se

koriste u MRAC algoritmu dati su u Tabeli 6-1.

F r k, g

[-2 -2 [40 0.6 0.15 o0.12] 1 1

Tabela 6-2 parametri koriéeni u MRAC algoritmu

Osnovna provera MRAC algoritma na autopilotu propinjanja/skretanja izvrSena
je variranjem Mahovog broja u odnosu na referentni. Na dijagramima Slika 6-46 do
Slika 6-81 dat je uporedan prikaz odgovora autopilota sa pojacanjima sintetisanim za

referentni Mahov broj i MRAC autopilota na razli¢ite ulazne signale.
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Slika 6-45 Blok dijagram MRAC autopilota propinjanja/skretanja
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Slika 6-46 Odgovor autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima A/ = (.3 na ulazni signal &etvrtki uéestanosti 0.25Hz
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Slika 6-47 Odstupanje odgovora autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = 0.3 u odnosu na referentan model pri ulaznom

signalu ¢etvrtki ucestanosti 0.25Hz

" npp

n [deg]

5 i ! A i i i : i i
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t[s]

Slika 6-48 Otklon krmila autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota

sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = 0.3 pri ulaznom signalu &etvrtki uéestanosti 0.25Hz
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Slika 6-49 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.3

pri ulaznom signalu éetvrtki ucestanosti 0.25Hz
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Slika 6-50 Odgovor autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima M = (.3 na sinusoidni ulazni signal u¢estanosti 0.5Hz
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Slika 6-51 Odstupanje odgovora autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i

autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = 0.3 u odnosu na referentan model pri

sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5Hz
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Slika 6-52 Otklon krmila autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota

sa MRAC algoritmom u uslovima M = (0.3 pri sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5z
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Slika 6-53 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.3

pri sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5 Hz
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Slika 6-54 Odgovor autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima M = (.3 na sinusoidni ulazni signal promenljive uCestanosti
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Slika 6-55 Odstupanje odgovora autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = 0.3 u odnosu na referentan model pri

sinusoidnom ulaznom signalu promenljive ucestanosti
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Slika 6-56 Otklon krmila autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota
sa MRAC algoritmom u uslovima M/ = 0.3 pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive

ucestanosti

5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
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Slika 6-57 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.3

pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive ucestanosti
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Slika 6-58 Odgovor autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom pri referentnim uslovima na ulazni signal &etvrtki ucestanosti 0.25Hz
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Slika 6-59 Odstupanje odgovora autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom pri referentnim uslovima u odnosu na referentan model pri

ulaznom signalu &etvrtki uéestanosti 0.25Hz
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Slika 6-60 Otklon krmila autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota
sa MRAC algoritmom pri referentnim uslovima, pri ulaznom signalu &etvrtki uestanosti

0.25Hz
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Slika 6-61 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.5

pri ulaznom signalu éetvrtki ucestanosti 0.25Hz
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Slika 6-62 Odgovor autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom pri referentnim uslovima na sinusoidni ulazni signal u¢estanosti 0.5 Hz
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Slika 6-63 Odstupanje odgovora autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom pri referentnim uslovima u odnosu na referentan model pri

sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5Hz
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Slika 6-64 Otklon krmila autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota
sa MRAC algoritmom u referentnim uslovima pri sinusoidnom ulaznom signalu u¢estanosti

0.5Hz
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Slika 6-65 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.5

pri sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5 Hz
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Slika 6-66 Odgovor autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom pri referentnim uslovima na sinusoidni ulazni signal promenljive u¢estanosti
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Slika 6-67 Odstupanje odgovora autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u referentnim uslovima u odnosu na referentan model pri

sinusoidnom ulaznom signalu promenljive ucestanosti
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Slika 6-68 Otklon krmila autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota
sa MRAC algoritmom u referentnim uslovima pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive

ucestanosti
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Slika 6-69 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = 0.5

pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive ucestanosti
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Slika 6-70 Odgovor autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima A/ = (.7 na ulazni signal &etvrtki uestanosti 0.25Hz
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Slika 6-71 Odstupanje odgovora autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = 0.7 u odnosu na referentan model pri ulaznom

signalu ¢etvrtki udestanosti 0.25Hz
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Slika 6-72 Otklon krmila autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota

sa MRAC algoritmom u uslovima M = 0.7 pri ulaznom signalu &etvrtki uéestanosti 0.25Hz
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Slika 6-73 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u uslovima M = (0.7

pri ulaznom signalu éetvrtki ucestanosti 0.25Hz
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Slika 6-74 Odgovor autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima M/ = (.7 na sinusoidni ulazni signal u¢estanosti 0.5Hz
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Slika 6-75 Odstupanje odgovora autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = (.7 u odnosu na referentan model pri

sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5Hz
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Slika 6-76 Otklon krmila autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota

2
a [m/s?]

sa MRAC algoritmom u uslovima M/ = 0.7 pri sinusoidnom ulaznom signalu u¢estanosti

0.5Hz
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Slika 6-77 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u

uslovima A/ = (.7 pri sinusoidnom ulaznom signalu uéestanosti 0.5 Hz
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Slika 6-78 Odgovor autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota sa

MRAC algoritmom u uslovima A/ = (.7 na sinusoidni ulazni signal promenljive uCestanosti
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Slika 6-79 Odstupanje odgovora autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i
autopilota sa MRAC algoritmom u uslovima A/ = (.7 u odnosu na referentan model pri

sinusoidnom ulaznom signalu promenljive ucestanosti
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Slika 6-80 Otklon krmila autopilota propinjanja optimisanog za referentni Mahov broj i autopilota

sa MRAC algoritmom u uslovima M = (.7 pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive

ucestanosti
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Slika 6-81 Promena parametara MRAC adaptivnog algoritma sa vremenom u

uslovima A/ = (.7 pri sinusoidnom ulaznom signalu promenljive uestanosti
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Poredenjem odgovora adaptivnog autopilota propinjanja/skretanja i osnovnog
autopilota propinjanja/skretanja na razlicite ulazne signale uvida se prednost adaptivnog
algoritma primenjenog na autopilot propinjanja/skretanja.

Ako se uporede odgovori na signale tipa cetvrtki vidi se da MRAC algoritam
nema znacajnije efekte kod ovakvog ulaznog signala ali utice na smanjenje staticke
greske u odgovoru i smanjuje premasaje. Takode se moze primetiti da u ovom slucaju
primene MRAC algoritma za razliku od primene kod autopilota valjanja i parametri
algoritma brze i bolje konvergiraju. Pojacanja u MRAC algoritmu su usvajana tako da
u Ss parametri po¢nu da konvergiraju. Ovakav izbor utiCe na povecanje greSaka na
startu ali kako let rakete traje kratko kako bi adaptivni algoritam imao efekta bilo je
neophodno uvesti veca pojacanja i pored inicijalnih greSaka koje su posledica istih.

Poredenjem odgovora autopilota pri sinusoidnim ulazima Kkonstantne i
promenljive ucestanosti moze se videti da MRAC autopilot ima i do 10 puta manju
gresku.

I u ovoj analizi kao i u analizi primene MRAC na autopilot valjanja treba istaéi
da ¢e odgovor MRAC algoritma u simulacijama leta biti znacajno drugaciji od ovde
predstavljenih jer se u regularnim uslovima leta i algoritma vodenja ne ocekuju signali
tipa ponovljivih ¢etvrtki ili harmonijske oscilacije. Ipak ocekuje se da ¢e u slu¢ajevima
poremecaja ili nedovoljnog poznavanja aerodinamickih derivativa MRAC algoritam
poboljsati odgovor u odnosu na osnovni autopilot propinjanja/skretanja.

Primena adaptivnog upravljanja po spoljnoj petlji omogucila je da se iskoriste
prednosti oba tipa autopilota, odnosno da se u slucajevima dobrog poznavanja
aerodinamickih derivativa i objekta u celini iskoriste prednosti autopilota sintetisanog za
referentni model a da se u sluc¢ajevima poremecaja i/ili nedovoljnog poznavanja objekta
omoguci adaptacija.

Ukupan efekat MRAC autopilota u celom sistemu bie predstavljena u

slede¢em poglavlju gde ¢e biti izvrSena statistiCka analiza poremecaja na sistem.
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7 StatistiCka analiza uticaja poremecéaja na sistem

Ovo poglavlje je posveceno analizi uticaja poremecaja na sistem u celosti. Za
analizu je koriS¢ena simulacija koja obuhvata 7DOF sa algoritmima SINS -a,
autopilota sa aktuatorskim sistemom i vodenja u diskrethnom domenu prilagodeno
koraku odabiranja na stvarnom hardveru. U analizi nije obuhva¢ena moguénost
manuelnog vodenja, ve¢ postoji vodenje po trajektoriji do zone lkm od cilja 1 vodenje
metodom proporcionalne navigacije sa redukcijom sistematskog poremecaja od
prestanka vodenja po trajektoriji do padne tacke. U simulacijama je uzeto da se cilj
nalazi na maksimalnom dometu odnosno na 9km . Statisticka analiza je radena
koris¢enjem metode Monte Carlo za tipske poremecaje predstavljene normalnom
raspodelom, a zatim su varirani i aerodinamicki derivativi za svaki tipski poremecaj. Za
jednake aerodinamicke derivative po svakom tipskom poremecaju izvrseno je po 200

simulacija.

7.1 Analiza uticaja poremecaja potiska

Za analizu poremecaja potiska uzeti su poremecaji u intenzitetu sile potiska oba

motora 1 u ekscentricitetu. Poremecaji intenziteta potiska zadavani su normalnom

raspodelom N(O, (0.01F, , )2) i N(O, (0.01F, )2), za buster 1 mar§ motor respektivno.

mx0

Poremecaji ekscentriciteta zadavani su kao greske ugla ugradnje mlaznika i varirani su

po svakom mlazniku, za oba motora, takode normalnom raspodelom N(O, (0.015,, )2) i

N(O, (0.015,,“. )2) U simulacije su ukljuceni i drugi sistemski poremecaji, kao $to su

greske u inicijalnim uglovima od 0.05° po svakom uglu, razdeSenosti senzora 0.033%,
s

za akcelerometre i 0.0125— za ziroskope, greska ugla ugradnje krila i upravljackih
s

povrsina po 0.1°, zazor u aktuatorima od 0.1°, ali su njihove vrednosti u ovoj analizi

konstantne.

151



Rezultati analize za set nominalnih aerodinamickih derivativa prikazani su na
dijagramima: Slika 7-1 Elipsa rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni, Slika 7-2
Elipsa rasturanju trajektorije u vertikalnoj ravni, Slika 7-3 Dijagram normalne
verovatnoce za srednju gresku u vremenu S/NS algoritma po pravcu, Slika 7-4 Dijagram
normalne verovatnoce za srednju gresku u vremenu SINS algoritma po visini 1 Slika 7-5
Dijagram normalne verovatnoce za srednju vrednost u vremenu ugla valjanja.

Poluose elipse rasturanja a,,b, su odredene prema slede¢im izrazima:

vV, =0.67450,

vV, =0.67450,

a, =175V, 7
b, =175V,

gde su:

0,,0, - standardna devijacija padnih tacaka po dometu i pravcu respektivno
V,,V, - verovatno rasturanje po dometu i pravcu respektivno,
a,,b, - poluose elipse rasturanja po dometu i pravcu respektivno, definisane

tako da elipsa rasturanja predstavlja verovatno¢u od 50% pogodaka.

Koordinata centra elipse rasturanja odredena je srednjom vrednoS¢u vektora
padnih ta¢aka po dometu i po pravcu.
Elipsa rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni odredena je na isti nacin kao 1

elipsa rasturanja padnih tac¢aka u horizontalnoj ravni.
0.01

Rasturanje na cilju po pravcu [m]
o
@)
@

-0.07 —
-4 -35 -3 -25 -2 -1.5 -1 -05 0 05
Rasturanje na cilju po dometu [m]

Slika 7-1 Elipsa rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni
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Slika 7-2 Elipsa rasturanju trajektorije u vertikalnoj ravni

Sa dijagrama elipse rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni vidi se da je
rasturanju po pravcu znacajno manje od rasturanju po dometu, $to je i osnovni razlog
zaSto je rasturanje predstavljeno elipsom a ne kruznom raspodelom. Takode moze se
zakljuciti da je veli¢ina elipse rasturanja manja od veli¢ine tipi¢nih ciljeva (navedenih u

uvodnom poglavlju) ¢ime je obezbeden pogodak.
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Slika 7-3 Dijagram normalne verovatnoée za srednju gresku u vremenu S/NS algoritma po pravcu

0.997 w0 +

833
0.95
0.90

0.75
0.50

0.25
0.10

0.05 g _'*'I'
382 et
: L &
0.003 = s P
24 22 -2 -1.8 -1.6 -1.4 -1.2
Srednja gre$ka SINS-a po visini [m]

Verovatnoca

Slika 7-4 Dijagram normalne verovatnoée za srednju greSku u vremenu S/NS algoritma po visini
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Slika 7-5 Dijagram normalne verovatnoce za srednju vrednost u vremenu ugla valjanja

Elipsa rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni posledica je greske
SINS algoritma i greske vodenja po trajektoriji. Obzirom da se pri ovim simulacijama
nije varirala greska na senzorima, ve¢ se uzimala konstantna vrednost, moze se primetiti
da je centar elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni pomeren u tacku koja je
posledica ove fiksne sistematske greske. U prilog prethodnom idu i dijagrami normalne
verovatnoée SINS algoritma po pravcu i visini, gde se moze videti da postoji gresku
algoritmu navigacije ¢ime se stvara greska i u zakonu vodenja. Uzak dijapazon gresaka
SINS algoritma prikazan na dijagramima raspodele verovatnoce gresaka SINS
algoritma takode ukazuje na konstantne vrednosti gresaka na senzorima.

Dijagrami normalne verovatnoée za srednju vrednost greske ugla valjanja su
pokazatelj efikasnosti autopilota valjanja. Analizu po autopilotu valjanja je posledica
nacina vodenja rakete. Kao $to je u uvodnom poglavlju objasnjeno raketa se vodi po
trajektoriji do zone uocavanja cilja kada operater treba da izabere i ,,zakljuca® cilj. Kako
bi operater mogao da prepozna cilj na osnovu slike iz TV glave, neophodno je
obezbediti stabilizaciju po uglu valjanja rakete.

Kako bi se proverile granice efikasnosti MRAC modifikacije autopilota za isti
tip 1 iste normalne raspodele poremecaja, radene su simulacije sa skupom
aerodinamickih derivativa variranih u opsegu 70% od nominalnih vrednosti do 200% od
nominalnih vrednosti. Rezultati simulacija su prikazani uporedo na sledec¢im
dijagramima:Slika 7-6 Elipse rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni, Slika 7-7
Elipse rasturanju trajektorije u vertikalnoj ravni i Slika 7-8 Dijagram normalne

verovatnoce za srednje vrednosti ugla valjanja.
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Obzirom da odstupanje aerodinamickih derivativa ne uti¢e neposredno na greske

SINS algoritma, dijagrami greSaka SINS algoritma nisu prikazani.

015 L
e ,———\ 70% NV
O e e g N 80% NV
E / : \ 90% NV
3 005 ; GRSy —"
s : 7 110% NV
Y o] R 120% NV
5 130% NV
5 oYo's] STRM— 4 | S Ao 1 40% NV
S 0 b AN D 150% NV
C
g A 160% NV
7 RS \\ 170% NV
[
43 — 180% NV
e — 190% NV
025 200% NV
-3 25 P 15 1 .

Rasturanje na cilju po dometu [m]

Slika 7-6 Elipse rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni

Sa dijagrama elipse rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni vidi se
povecanje greSaka po pravcu sa porastom netacnosti aerodinamickih derivativa,
medutim veli¢ina elipse rasturanja i dalje zadovoljava kriterijum da je manja od veli¢ine

tipi¢nih ciljeva.
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Slika 7-7 Elipse rasturanju trajektorije u vertikalnoj ravni
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Slika 7-8 Dijagram normalne verovatnoée za srednje vrednosti ugla valjanja

7.2 Analiza uticaja poremecaja po valjanju

Za analizu poremecaja po valjanju uzeti su poremecaji u uglu ugradnje
stabilizatora i krmila, uticaj viskoznog trenja u lezaju i zazor u aktuatorskom sistemu.

Poremecaji u uglu ugradnje i zazor u aktuatorskom sistemu zadavani su normalnom
2 .. . . v . .
raspodelom N(O,(0.0l-O.l") ) Poremecaji usled viskoznosti u lezaju zadavani su,

normalnom raspodelom N(O, (0.20-v)2), obzirom da koeficijent viskoznosti znacajno
varira sa temperaturom. U simulacije su ukljuceni 1 drugi sistemski poremecaji ali su
njihove vrednosti u ovoj analizi konstantne kao §to je ranije objasnjeno.

Rezultati analize za set nominalnih aerodinamickih derivativa prikazani su na
dijagramima: Slika 7-9 Elipsa rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni, Slika 7-10
Elipsa rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni, Slika 7-11 Dijagram normalne
verovatoce srednje greske u vremenu SINS algoritma po pravcu, Slika 7-12 Dijagram
normalne verovatoce srednje greske u vremenu SINS algoritma po visini, Slika 7-13

Dijagram normalne verovatnoce srednje vrednosti u vremenu ugla valjanja.
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Slika 7-9 Elipsa rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni
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Slika 7-10 Elipsa rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni

Poredenjem elipse rasturanja padne tacke za poremecaje valjanja i poremecaje
potiska moze se do¢i do zakljucka da poremecaji valjanja manje uticu na rasturanje po
dometu nego poremecaji potiska, dok nesto vise uti¢u na rasturanje po pravcu.

Na osnovu veli¢ine elipse rasturanja takode se moze zakljuciti da zadovoljava

kriterijum pogotka cilja.
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Slika 7-11 Dijagram normalne verovatoée srednje grefke u vremenu S/NS algoritma po pravcu
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Slika 7-12 Dijagram normalne verovatoce srednje greske u vremenu SI/NS algoritma po visini
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Slika 7-13 Dijagram normalne verovatnoce srednje vrednosti u vremenu ugla valjanja

158



Poredenjem dijagrama normalne verovatnoce greske ugla valjanja, takode se
vidi ve¢i uticaj pri variranju poremecaja po valjanju sto je i o¢ekivano.

Kako bi se proverile granice efikasnosti MRAC modifikacije autopilota za isti
tip 1 iste normalne raspodele poremecaja, radene su simulacije sa skupom
aerodinamickih derivativa variranih u opsegu 70% od nominalnih vrednosti do 200% od
nominalnih vrednosti. Obzirom da odstupanje aerodinamickih derivativa ne utice
neposredno na greske SINS algoritma, dijagrami greSaka SINS algoritma nisu
prikazani. Rezultati su prikazani uporedo na dijagramima: Slika 7-14 Elipse rasturanja
padne tacke u horizontalnoj ravni, Slika 7-15 Elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj

ravni i Slika 7-16 Dijagram normalne verovatnoce srednje greske ugla valjanja u

vremenu.
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Slika 7-14 Elipse rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni
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Slika 7-15 Elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni
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Slika 7-16 Dijagram normalne verovatnoce srednje greske ugla valjanja u vremenu

Sa dijagrama elipse rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni vidi se
povecanje greSaka po pravcu sa porastom netacnosti aerodinamickih derivativa,
medutim veli¢ina elipse rasturanja i dalje zadovoljava kriterijum da je manja od veli¢ine
tipicnih ciljeva. Sa dijagrama elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni vidi se
porast odstupanja pri netacnosti aerodinamickih derivativa medutim elipse rasturanja se
i dalje nalaze u zoni koja obezbeduje zahvat cilja (£ 500m po pravcu i +50m po visini),

a koja je odredena vidnim uglom kamere i pelengom glave za samonavodenje.

7.3 Analiza uticaja poremecéaja SINS -a

Za analizu poremecaja SINS -a uzete su greske u inicijalnim uglovima azimuta,

elevacije i valjanja, i razdeSenosti (sistematski poremecaji) IMU senzora. Poremecaji su

zadavani normalnom raspodelom N(O,(O.ZO-O.I")Z) za inicijalne uglove,

-\ 2 2
N 0,(0.20.0.0125—] za razdeSenost Ziroskopa i N 0,[0.20-0.033%) za
R) R)

razdeSenost akcelerometra. U simulacije su ukljuceni i drugi sistemski poremecaji ali su
njihove vrednosti u ovoj analizi konstantne.
Rezultati analize za set nominalnih aerodinamickih derivativa prikazani su na

dijagramima: Slika 7-17 Elipsa rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni, Slika 7-18
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Elipsa rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni, Slika 7-19 Dijagram normalne
verovatnocée srednje greSke u vremenu SINS algoritma po pravcu, Slika 7-20 Dijagram
normalne verovatnoée srednje greske u vremenu SINS algoritma po visini i Slika 7-21

Dijagram normalne verovatnoce srednje greske ugla valjanja.
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Slika 7-17 Elipsa rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni
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Slika 7-18 Elipsa rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni

Poredenjem elipse rasturanja padne tacke sa prethodnim slucajevima moze se
zakljuciti da greske IMU senzora uticu na poveéanje elipse rasturanja padne tacke,
medutim ona i dalje zadovoljava kriterijum pogotka cilja.

Poredenjem elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni sa prethodnim
slu¢ajevima kao i1 dijagrama normalne verovatnoce greSaka SINS algoritma vidi se
direktan uticaj gresSaka IMU senzora na SINS algoritam.

Takode poredenjem dijagrama normalne verovatnoce greske ugla valjanja vidi

se uticaj gresaka senzora na gresku ugla valjanja.
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Slika 7-19 Dijagram normalne verovatnoce srednje greSke u vremenu SINS algoritma po praveu
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Slika 7-21 Dijagram normalne verovatnoce srednje greske ugla valjanja
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Kako bi se proverile granice efikasnosti MRAC modifikacije autopilota za isti
tip 1 iste normalne raspodele poremecaja, radene su simulacije sa skupom
aerodinamickih derivativa variranih u opsegu 70% od nominalnih vrednosti do 200% od
nominalnih vrednosti. Obzirom da odstupanje aerodinamickih derivativa ne utice
neposredno na greske SINS algoritma, dijagrami greSaka SINS algoritma nisu
prikazani. Rezultati su prikazani uporedo na dijagramima: Slika 7-22 Elipse rasturanja
padne tacke u horizontalnoj ravni, Slika 7-23 Elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj

ravni i Slika 7-24 Dijagram normalne verovatnoce gresaka ugla valjanja.
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Slika 7-22 Elipse rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni
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Slika 7-23 Elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni
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Slika 7-24 Dijagram normalne verovatnoce greSaka ugla valjanja

Sa dijagrama elipse rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni vidi se
povecanje greSaka po pravcu sa porastom netacnosti aerodinamickih derivativa,
medutim veli¢ina elipse rasturanja i dalje zadovoljava kriterijum da je manja od veli¢ine
tipi¢nih ciljeva. Sa dijagrama elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni vidi se
porast odstupanja pri netacnosti aerodinamickih derivativa medutim elipse rasturanja se

i dalje nalaze u zoni koja obezbeduje zahvat cilja.

7.4 Analiza uticaja vetra

Za analizu uticaja vetra variran je intenzitet i smer boCnog vetra. Vetar je

2
predstavljen normalnom raspodelom N 0,[3ﬂ] . U simulacije su ukljuceni i drugi

N

sistemski poremecaji ali su njihove vrednosti u ovoj analizi konstantne.

Rezultati analize za set nominalnih aerodinamickih derivativa prikazani su na
dijagramima: Slika 7-25 Elipsa rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni, Slika 7-26
Elipsa rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni, Slika 7-27 Dijagram normalne

verovatnoce srednje greske u vremenu SINS algoritma PO pravcu, Slika 7-28 Dijagram
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normalne verovatnoce srednje greske u vremenu SINS glgoritma PO Visini i Slika 7-29

Dijagram normalne verovatnoce srednje greske valjanja
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Slika 7-26 Elipsa rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni

Poredenjem elipse rasturanja padne tacke sa prethodnim slucajevima moze se
zakljuciti da je efekat vetra na padnu tacku priblizan efektu gresaka senzora.

Poredenjem elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni sa prethodnim
slu¢ajevima kao i dijagrama normalne verovatnoce greSaka SINS algoritma vidi se da
vetar ima najveci uticaj na porast elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni.

Takode poredenjem dijagrama normalne verovatnoce greSke ugla valjanja vidi

se 1 uticaj na porast greske ugla valjanja.
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Kako bi se proverile granice efikasnosti MRAC modifikacije autopilota za isti
tip 1 iste normalne raspodele poremecaja, radene su simulacije sa skupom
aerodinamickih derivativa variranih u opsegu 70% od nominalnih vrednosti do 180% od
nominalnih vrednosti. Obzirom da odstupanje aerodinamickih derivativa ne utice
neposredno na greske SINS algoritma, dijagrami greSaka SINS algoritma nisu
prikazani. Rezultati su prikazani uporedo na dijagramima: Slika 7-30 Elipse rasturanja
padne tacke u horizontalnoj ravni, Slika 7-31 Elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj

ravni i Slika 7-32 Dijagram normalne verovatnoce srednjih greSaka valjanja.
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Slika 7-32 Dijagram normalne verovatnoce srednjih gresaka valjanja

Sa dijagrama elipse rasturanja padne tacke u horizontalnoj ravni vidi se
povecanje greSaka po pravcu sa porastom netacnosti aerodinamickih derivativa,
medutim veli¢ina elipse rasturanja i dalje zadovoljava kriterijum da je manja od veli¢ine
tipi¢nih ciljeva. Sa dijagrama elipse rasturanja trajektorije u vertikalnoj ravni vidi se
porast odstupanja pri netacnosti aerodinamickih derivativa medutim elipse rasturanja se
i dalje nalaze u zoni koja obezbeduje zahvat cilja.

Treba primetiti da je analiza uticaja vetra radena za raspon 70% do 180% od
nominalnih vrednosti za aerodinamicke derivative, za vrednosti van tog opsega greska

je bila veca od dozvoljene.

168



Zakljucak

U radu je izlozen problem sinteze zakona vodenja i autopilota na primeru rakete
kod koje postoji nekoliko razlicitih tipova vodenja i koja je svojom geometrijom
posluzila kao dobar primer za analizu poremecaja koji se javljaju u letu.

Rad je obuhvatio analizu kretanja objekta pri ¢emu je razmatrano kretanje
opisano sa 7 stepeni slobode kako bi se efekat kretanja slobodnorotirajuce sekcije, koji
se prenosi putem leZaja, mogao analizirati u odnosu na upravljacku sekciju. Kao
posledica ove analize izvedena je funkcija prenosa rotacionog kretanja koja uzima u
obzir viskozno trenje u lezaju kao faktor prigusenja i kao takva se dalje koristi u sintezi
autopilota. Ovom analizom se pokazuje da je funkcija prenosa drugog reda, dok je kod
osnovne verzije, kod koje ne postoje lezajem odvojene sekcije ova funkcija prvog reda.
Posmatranjem izvedene funkcije prenosa za ovaj slucaj pri zanemarivanju viskoznog
trenja funkcija prenosa bi dobila isti oblik kao u osnovnom slucaju. 1z ovakve funkcije
prenosa moze se vrSiti 1 analiza uticaja promene prigusenja u odnosu na promenu
temperature, Sto je zanimljivo sa stanoviSta standarda koje rakete sa svojim
podsistemima treba da zadovolje.

U radu je za navigacioni algoritam izabran SINS algoritam u 8 koraka koji se
pokazao kao dobar izbor u situacijama u kojima su vreme odabiranja i brzina procesora
ograniCavajuci faktori. Takode ovakav algoritam se pokazao i matematicki stabilniji
obzirom da ne zahteva renormalizaciju kvaterniona ¢ime se pravi manja greska po
uglovima, odnosno kumulativno i po putanji. Koris¢enjem ovakvog algoritma utice se i
na povecanje tacnosti SINS -a baziranog na jeftinim MEMS senzorima.

Doprinos u radu se odnosi i na modifikaciju nelinearnog zakona vodenja koji je
kori§¢en u fazi vodenja po trajektoriji. Ovaj tip vodenja se pokazao kao interesantan jer
ne zahteva smestaj derivativa po putanji u memoriju autopilota radi vodenja po putanji i
samim tim ne ukljucuje promene aerodinamike objekta. Ono Sto karakterise ovakav tip
vodenja je vodenje po trajektoriji koje se zasniva na vodenju u sledeéu tacku
trajektorije. Zakon vodenja je modifikovan tako da se vodenje u tacku trajektorije i

odabir taCaka radi u funkciji brzine objekta.
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Uradena je i primena MRAC adaptivnog upravljanja, tako §to je MRAC
algoritam uveden u spoljnu povratnu spregu autopilota kako bi se iskoristile prednosti i
osnovnog autopilota sintetisanog za referentnu taCku i moguénost adaptacije istog na
osnovu poremecaja i promena dinamike objekta tokom leta. Posebno treba istaéi
uradene modifikacije MRAC adaptivnog upravljanja koje dodatno povecavaju

stabilnost, definiSuci granice sistema. Posebno p modifikacija koja je uzela u obzir i

mehanicka ograniCenja sistema, odnosno ograni¢enja aktuatorske sekcije.

Na osnovu statisticke analize poremecaja na sistem moze se zakljuciti da sistem
u celini veoma dobro odgovara na poremecaje i ostaje u granicama tolerancije gresaka,
u smislu greSaka vodenja po trajektoriji, greske ugla valjanja i najvaznije, zone padne
tacke. Iz iste analize se moze uociti da je rasturanje na padnoj tacki po dometu priblizno
konstantno kod svih tipova poremecaja ¢ak i pri variranju aerodinamickih derivativa. Za
razliku od rasturanja po dometu rasturanje na padnoj tacki po pravcu zavisi od tipa
poremecaja i primecuje se da najveéi uticaj imaju greske razdeSenosti senzora i boc¢ni
vetar. Takode se primecuje da rasturanje na padnoj tacki po pravcu raste sa porastom
dinamike objekta u odnosu na referentni. Greske vodenja po trajektoriji su posledica
greske navigacionog algoritma i greSaka autopilota i ovde se iz analize vidi da su
dominantni uticaji na rasturanje trajektorije takode greske razdeSenosti senzora i bo¢ni
vetar.

StatistiCka analiza poremecaja je radena u uslovima referentnog objekta i u
uslovima promenjene dinamike objekta u rasponu 70% do 200% od nominalne. Za
vrednosti van tog opsega dobijaju se rezultati koji ne zadovoljavaju tolerancije gresaka
po trajektoriji i/ili rasturanja na cilju. Medutim iako su u ovom opsegu greske u zonama
tolerancije treba se ograditi od upotrebe u celom rasponu zbog jo$ jednog problema koji
ovde nije u potpunosti razmatran, a odnosi se na uticaj operatera u prepoznavanju i
odabiranju cilja kori§¢enjem slike iz glave. Iz simulacija radenih u statisti¢koj analizi se
vidi da ¢e srednja greska ugla valjanja biti bliska nuli, medutim ne vidi se kolike ¢e biti
oscilacije oko ove vrednosti. Pojedina¢nim simulacijama za variranje dinamike objekta

moze se videti da postoje oscilacije oko srednje vrednosti maksimalnih amplituda do

10°1 to u slucajevima promenjene dinamike objekta vise od 130%. Kako se ne moze

pouzdano reci da efekat tih oscilacija ne utice na prepoznavanje i odabir cilja od strane
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operatera predlaze se da se raspon upotrebe suzi na 70% do 130% od referentne
dinamike objekta.

U daljem istrazivanju bilo bi zanimljivo uraditi geometrijsku analizu uticaja
nebalansiranosti lezajem odvojenih sekcija 1 uticaj greske u ugradnji u smislu saosnosti
sekcija. Ovaj efekat bi takode bilo zanimljivo uvesti i u linearizovane jednac¢ine kretanja
kako bi se bolje shvatila dinamika objekta a samim tim preciznije izvrSila sinteza
autopilota.

Takode, kao pravac daljeg istrazivanja moglo bi biti i koriS¢enje, odnosno
analiza koriS¢enja nelinearnog zakona vodenja po trajektoriji primenjeno na takticke
rakete zemlja-zemlja i tu bi takode trebalo izvesti zakljucke o mogucnosti koriS¢enja
MRAC modifikovanih autopilota obzirom na izraziti nestacionarne dinamicke osobine
ovih letelica.

I na kraju posebno bi bio interesantno uvesti na neki naéin pogodnosti u -

modifikacije u same zakone vodenja kako bi i zakoni vodenja ostali unutar granica
sistema, u smislu mehanickih ogranicenja, i kako bi se prilagodili tako da izlazi iz

zakona vodenja ne indukuju saturaciju na organima upravljanja.
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Prilog 1. Definicije koordinatnih sistema

Vezani koordinatni sistem

Sistem vezan za projektil, prikazan je na Slici P1-1:

0 -u centru masa projektila

x - koincidentna sa glavnom (uzduznom) osom projektila (glavnom inercionom

osom)
vy - koincidentna sa popre¢nom osom projektila (pozitivan smer - desno)

z - koincidentna sa normalnom osom projektila (smer takav da formira desni

trijedar)

Zy

Slika P1-0-1 Vezani koordinatni sistem
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Navigacioni koordinatni sistem, NED

Navigacioni koordinatni sistem usvojen u radu je zapravo Normalni sistem

vezan za Zemlju, odnosno NED ( North East Down ), [34], i prikazan je na Slici P1-2:

0 - u projekciji centra masa projektila na zemljinu povr§inu
X \zp - horizontalna, u pravcu severa,

Y ep - horizontalna, u pravcu istoka

Zvep - Vertikalna, u pravcu centra Zemlje

Nulti Meridijan

YNED

Xecer

@ = geografska Sirina
A = geografska duzina

Slika P1-0-2 Navigacioni koordinatni system
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Azimutni koordinatni sistem

Azimutni koordinatni sistem ima koordinatni pocetak u istoj tacki kao i NED
koordinatni sistem,

- orjentacija x , ose zaklapa ugao azimuta sa x,,, osom,
-z, osajeu pravcu centar Zemlje i usmerena na gore (suprotno

gravitacionom ubrzanju)

-y, osa¢ini desni trijedar

Geocentri¢cni koordinatni sistem vezan za Zemlju, ECEF

Koordinatni sistem vezan za Zemlju koji rotira zajedno sa Zemljom
( Earth Centered Earth Fixed ), prikazan je na Slici P1-3 i definiSe se na slede¢i nacin:

0 - u centru Zemlje

Xgcpr - prolazi kroz presek ekvatora i nultog meridijana ili meridijana lansirne
tacke u pravcu neba

YViecer - kompletira desni trijedar

Zecpr - Koincidentna sa Zemljinom glavnom (obrtnom) osom u pravcu severa

i _ = geografska Sirina
Sevemipol | € ECEF f: geografska dufina

Nulti Meridijan

I %
Ekvator >

i

Slika P1-0-3 Geocentri¢ni koordinatni sistem vezan za Zemlju
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Prilog 2. Standardna atmosfera corsa

Standardna atmosfera COESA je US. model standardne atmosfere usvojen 1976.

godine, koji definiSe atmosfersku temperaturu, pritisak, gustinu i druge karakteristike u

funkciji nadmorske visine. U ovom modelu standardne atmosfere vazduh se tretira kao

idealan gas, pa na osnovu toga vazi jednaCina stanja idealnog gasa. Na osnovu

geopotencijalne nadmorske visine atmosfera je podeljena na osam zona cije su

karakteristike predstavljene u Tabeli P2-1.

h,, [km] | 0.0 1,0 | 200 | 320 | 470 | 510 71.0 | 84.852
T, K] | 288.15 | 21665 | 216.65 | 228.65 | 270.65 | 270.65 | 214.65 | 186.946

Py [Pal | 101325 | 22632.1 | 5474.89 | 868.019 | 110.906 | 66.9389 | 3.95642 | 0.36850
AT, 6.5 0.0 1.0 2.8 0.0 2.8 -2.0 0.0

tab

Tabela P2-0-1 Karakteristike atmosfere po slojevima

Temperatura se rauna na osnovu prirastaja po zonama u zavisnosti od visine.

Pritisak se dobija iz sledece relacije:

gde je

Y, =34.163195 - hidrostati¢ka konstanta

Ah
Tiav

~Vmr

ptabe

plh)=
T
ptab( -

T(h)

Vor

AT
’

P2-1

Raspodela temperature, brzine zvuka, gustine i pritiska u funkciji od visine

prikazana je na Slici P2-1.
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Slika P2-0-1 Prikaz promene temperature, pritiska, gustine i brzine zvuka u funkciji nadmorske

Prilog 3. Geografski standard Zemlje wGss4

Geografski standard Zemlje WGS84 je vazeci standard koji definiSe osnovne
geometrijske parametre, odnosno oblik Zemlje, magnetizam Zemljinog polja, rotaciju
Zemlje 1 gravitaciju.

WGS84 koordinatni sistem je desno orjentisan, vezan za Zemlju i ortogonalan
koordinatni sistem, prikazan je na Slici P3-1.

Referentni pol

Z
AGS B84

centar mase
Zemlje

Referentni
meridijan

Slika P3-0-1 WGS84 koordinatni sistem
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Parametri koji definiSu WGS84 :

- velika poluosa elipsoida
a=6378137.0m

- spljostenost
1/ f=298.257223563

- gravitaciona konstanta Zemlje koja ukljucuje masu atmosfere

3
m
¥, =(3986004.418+0.008)-10° =

- gravitaciona konstanta Zemlje bez uticaja atmosfere

! m3
v, =(3986000.9+0.1)-10° =

- ugaona brzina rotacije Zemlje

w=7292115-101 744
R)

U tabelama P3-1, P3-2 i P3-3 date su relevantne velicine koje definiSu

WGS84 standard.

Konstanta Oznaka Vrednost

Zonalni harmonik drugog reda €2.0 -0.484166774985 -10°
Mala poluosa b 6356752.3142 m
Prvi ekscentricitet e 818191908 42622 -102
Kvadrat prvog ekscentriciteta e’ 6.69437999 014 -107
Drugi ekscentricitet e’ 820944379 49696 - 102
Kvadrat drugog ekscentriciteta e’ 6.73949674 228 - 107
Linearni ekscentricitet E 5.21854008 42339 -10°
Polarni radijus krivine c 6399593.6258 m
Odnos osa bl/a 0.996647189335
Srednji radijus poluosa R1 6371008.7714 m
Radijus sfere ekvivalentne povrsine R2 6371007.1809 m
Radiju sfere ekvivalentne zapremine R3 6371000.7900 m

Tabela P3-1 Izvedene geometrijske konstante
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Konstanta Oznaka Vrednost
Teoretski (Normalni) Gravitacioni potencijal Elipsoida U0 |62636851.7146 m’/s*
Teoretski (Normalni) Gravitacioni potencijal na Ekvatoru Y, [9.7803253359 m/s’
Teoretski (Normalni) Gravitacioni potencijal na polovima Y, [9.8321849378 m/s’
Srednja vrednost teoretskog (normalnog) v 197976432222 m/s?
gravitacionog potencijala
Konstanta formule teoretskog (normalnog) i 0.0019318526524 1
gravitacionog potencijala
Masa Zemlje (ukljuc¢uje masu atmosfere) M |5.9733328-10* kg

Tabela P3-2 Izvedene fizicke veli¢ine

Konstanta Oznaka Vrednost
Brzina svetlosti u vakuumu c 299792458 m/s
Dinamicki elipticitet H 1/305.4413
Univerzalna gravitaciona konstanta G 6.673-10"" m’/kg s>
A 8.0091029-10%” kg m*
Momenti inercije Zemlje B 8.0092559-10%" kg m*
C 8.0354872-10" kg m*

Tabela P3-3 Druge relevantne konstante
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Prilog 4. Matemati¢ki model glave za samonavodenje

Kao sto je ve¢ i ranije pomenuto osnovna funkcija glave za samonavodenje je da
meri ugaonu brzinu linije viziranja cilja. Merenje se ostvaruje pomocu servo-sistema
koji usmerava osu glave za samonavodenje prema cilju. Servo sistem glave za
samonavodenje treba da ima veliki propusni opseg da bi se obezbedila zadovoljavajuca
tacnost pracenja cilja.

Glava za samonavodenje je u ovom radu usvojena kao dinamicki element

drugog reda ¢ija je prenosna funkcija:

Ag
Wg(s): P d =—"(s) P4-1
s2 _|_2,uhs_|_1 Ag
a)nh a)nh

gde su Ag, izmerena ugaona brzina linije viziranja i A greSka pracenja cilja
U radu je usvojeno da je vrednost faktora relativnog prigusenja glave za

. y rad
samonavodenje u, =1a ucestanost ®,, =10—.
s

Za potrebe numericke simulacije u vremenskom domenu, funkcija prenosa se
pomocu Ojlerove metode transformise u:
z) =12,
, , P4-2
2= Ago(t)— W21 = 21,0, 2,
pa je izlazna veli¢ina iz glave za samonavodenje: A¢ = @z,
Tacnost odredivanja ugaone brzine linije viziranja se dobija poredenjem sa
stvarnom ugaonom brzinom linije viziranja cilja:

: : : .1 : :
r¢=V.sing, —Vsing = ¢=—(V,sing, —Vsing)
r P4-3

r=V, cosg, —Vcose=V,
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Prilog 5. imu senzor

Tip IMU senzora koris¢enog u modelu je MEMS senzor ADIS16405, sa 3

integrisana ziroskopa, akcelerometra i magnetometra.

Osnovne karakteristike prikazane su u tabeli.

Parameter Test Conditions Min Typ Max Unit
GYROSCOPES
Cynamic Range +300 +350 "fsec
Initial Sensitivity Dynamic range = £3007/sec 0.0495 0.05 0.0505 *fsec/LSB
Dynamic range = +1507/sec 0025 “Isec/LSB
Dynamic range = £75%sec 00125 "sec/LSB
Sensitivity Temperature Coefficient ADIST6400: —40°C = Ty, = +857C +250 ppmy™C
ADISTG405: —40°C < Ty = +85°C +40 ppmy™C
Misalignment Axis-to-axis, & = 907 ideal +0U05 Degrees
Axis-to-frame (package) +0.5 Degrees
Monlinearity Best fit straight line ol % of F5
Initial Bias Error 1o +3 */sac
In-Run Bias Stability 1 g, SMPL_PRD = 0x0D1 0.007 *fsec
Angular Random Walk 1 g, SMPL_PRD = 001 20 *f+hr
Bias Temperature Coefficient ADIST6400: —40°C = Ty, = +85"C +0u025 “Isec"C
ADIS16405: —40°C = Ty = +857C +0u01 “lsec™C
Linear Acceleration Effect on Bias Any axis, 1o (MSC_CTRL, Bit 7= 1) 0.05 “Isecig
Bias Voltage Sensitivity VCC=475Vto 525V 032 “IsechV
Output Moise +300°/sec range, no filtering 09 *{58C Ims
Rate Moise Density f = 25 Hz, £3007/sec, no filtering 0.05 fsec/yHz rms
3 dB Bandwidth 330 Hz
ACCELEROMETERS
Cynamic Range 18 g
Initial Sensitivity 3.285 333 338 mgfL5B
Sensitivity Temperature Coefficient ADIST6400: —40°C = Ty = +85"C +120 ppmy™C
ADIST6405: —40°C = Ty = +85°C +50 ppmy™C
Misalignment Axis-to-axis, & = 90" ideal 0.2 Degrees
Axis-to-frame (package) +0.5 Degrees
Monlinearity Best fit straight line, 217 g 0.1 % of F5
Initial Bias Errar 1o +50 mg
In-Run Bias Stability 1o 02 mg
Velocity Random Walk 1o 02 mysec/vhr
Bias Temperature Coefficient ADIST6400: —40°C < Ta = +85"C +1.35 mg™C
ADIS16405: —40°C = Ta = +85"C +0.3 mg™C
Bias Voltage Sensitivity VWCC=475 Vo525V 25 mgiy
Output Noise Mo filtering g mg rms
Moise Density Mo filtering 05 mgiHz rms
3 dB Bandwidth 330 Hz
MAGHETOMETER
Cynamic Range 2.5 +35 gauss
Initial Sensitivity 25°C 049 05 051 mgauss/L5B
Sensitivity Temperature Coefficient 25C 1o 600 ppmy™C
Axiz Monorthogaonality 25°C, axis-to-axis 0.25 Degrees
Axis Misalignment 25°C, axis-to-base plate and guide pins 05 Degrees
Monlinearity Best fit straight line DS % of FS
Initial Bias Error 25°C, 0 gauss stimulus +4 mgauss
Bias Temperature Coefficient 0.5 mgaussC
Output Moise 25°C, no filtering 1.25 MQauss rms
Moise Density 25°C, no filtering, rms 0.066 mgauss/Hz
3 dB Bandwidth 1540 Hz

Tabela P5-1 Osnovne karakteristike ADIS16405 senzora

180



Prilog 6. Teorija pasivnosti

Pozitivno realne funkcije prenosa - kontinualni sistemi

Ako posmatramo H (s) , matricu funkcije prenosa linearnog stacionarnog
sistema sa jednakim brojem ulaza i izlaza tada vazi da je H(s) pozitivno realna
PR funkcija ako su ispunjeni sledeci zahtevi:

1. VseR= H(s)e R™"

2. Vs e R,Re(s)> 0= Re(H(s))>0

3. Ako je H(s—¢) pozitivno realna funkcija za neku vrednost & >0, tada je

H(s) striktno pozitivno realna funkcija SPR

4. Elementi matrice H(s) nemaju polove izvan leve poluravni s-ravni

5. Ukoliko postoje polovi na imaginarnoj osi, oni su prosti i njihovi reziduumi su

nenegativne hermitske forme

6. u svim tackama na imaginarnoj osi, koje nisu polovi sistema vazi
za PR funkciju Vs e C",x" [H(jo)+ H" (jo)k>0
za SPR funkciju poSto nema polova na imaginarnoj osi uslov vazi za svaku

tacku na imaginarnoj osi Vs eC",x" [H(ja))+ HH(ja))]x >0
Pozitivni sistemi — kontinualni sistemi

Za linearan kontinualni, kontrolabilan i observabilan sistem sa jednakim brojem

ulaza i izlaza, opisan modelom
X = Ax+Bu, A(t)e R, B(t)e R™"

Pe6-1
y=Cx+Du,C(t)e R™",D(t)e R™"

Kazemo da je pozitivno realan PR ako vaze sledece ekvivalentne tvrdnje:

Postoji simetri¢na pozitivno definitna matrica P(t) ko je reSenje Rikartijeve

jednagine i proizvoljne matrice L(t) i W (t) takve da vazi:
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P+ A"P+PA=-LL"
B'P+w'L =C P6-2
W'W =D+D"

Tada svako reSenje sistema zadovoljava sledeci uslov

2_[(: y' (T )u(r )dT = xT(t)P(t)x(t)— x’ (O)P(O)x(0)+ _[Ot (xT(T )Q(T )x(r)+ 2u” (T )S(T )x(r] P63

gde su Q(t),R(¢) i S(t) takve da je matrica {SQT R} pozitivno semidefinitna.

Ovaj uslov je ispunjen ako je :
O=LL";S=LW;R=W"W
Takode moze se do¢i do zakljucka

x(O) =0= V1, _[OtyT(T )u(r)dr >0

Da bi sistem bio striktno pozitivno realan SPR u svim navedenim zahtevima

umesto semidefinitnosti se zahteva pozitivna definitnost, odnosno matrica funkcije

prenosa treba da bude SPR i LL";W'W treba da budu pozitivno definitne.

Teorema pasivnosti

Za sistem opisan relacijama
e=u—Hy
y=Ge P6-4
Ako je Gulazno i izlazno striktno pasivan sistem i H pasivan sistem tada je
posmatrani BIBO sistem stabilan.
Ukoliko su G i H linearni sistemi tada je dovoljno da G bude striktno

pozitivna funkcija a H pozitivno realna funkcija.
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