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Analiziraju se moguéi zakoni optimalnog vodenja samonavodenih raketa sa besplatformnom glavom za odredivanje
poloZaja cilja. Izvedena je jednadina relativnog kretanja rakete u odnosu na cilj, pri femu je pokazano da se uticaj
normalnog ubrzanja cilja, tangencijalnog ubrzanja rakete i gravitacionog ubrzanja mogu obuhvatiti ekvivalentnim
manevrom cilja. U radu su odredeni parametri sli¢nosti sistema. Na bazi rezultata simulacije analizirani su efekti gre-
ke ugla preticanja i ekvivalentnog manevra cilja za razlitite varijante zakona vodenja. Dobijeni su dijagrami zavis-
nosti promasSaja od karakteristi¢nih parametara koji su pogodni za projektovanje i sintezu sistema besplatformnih si-

stema samonavodenih raketa.
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denje.

Uvod

ECINA samonavodenih raketa koje se nalaze u opera-

tivnoj upotrebi koristi zakon proporcionalnog vodenja i
Ziroskopski stabilisanu glavu za samonavodenje na cilj
(GSN). Proporcionalno vodenje, po kome je normalno ubs-
zanje rakete srazmerno ugaonoj brzini linije viziranja cilja,
predstavlja optimalni zakon kada cilj i raketa imaju pribliZ-
no konstantne brzine [1,2]. Zbog ograni¢enja vidnog ugla,
glava za samonavodenje se projektuje kao veoma sloZeni
elektromehanicki prateci sistem cilja. Razvoj novih tehno-
logija u oblastima opti¢kih, radarskih i laserskih senzora
omoguéio je konstrukciju takvih GSN koje imaju povecan
vidni ugao ime nije vie neophodan prateci sistem koji
usmerava svoju osu na cilj. Glava za samonavodenje je
kruto vezana za telo rakete i daje informaciju o poloZaju li-
nije viziranja cilja u odnosu na referentni koordinatni sis-
tem tela rakete. Konstrukcijom tzv. besplatformne glave za
samonavodenje [3,4] izbegava se ogranitenje ugaone brzine
praéenja cilja, kao i sloZeni elektromehanicki sistem koji
obi¢no znatno povedava cenu vodene rakete.

Medutim, i pored pomenutih prednosti besplatformne u
odnosu na Zirostabilisanu glavu za samonavodenje, postoje
odredeni problemi koje treba resiti, kao $to su izbor zakona
vodenja zavisno od taktitke namene (npr. kod raketa vaz-
duh-zemlja, ili zemlja-vazduh protiv manevriSucih ili ne-
manevriSucih ciljeva). Metoda posrednog odredivanja uga-
one brzine linije viziranja cilja [4], kao veoma korisne veli-
dine za realizaciju zakona vodenja, zahteva diferenciranje
ugla gredke linije viziranja cilja u odnosu na telo rakete i
kompenzaciju ugaonog kretanja rakete oko centra mase.
Takva metoda odredivanja ugaone brzine linije viziranja
cilja je osetljiva na 3um senzora u GSN i tatnost odrediva-

Y Vojnotehnicki institut VJ, 11000 Beograd, Kataniceva 15

nja parametara ugaone orijentacije tela rakete. Prednost
besplatformne konstrukcije ogleda se u tome §to se isti sen-
zori (brzinski Ziroskopi) mogu koristiti za realizaciju i za-
kona upravljanja i zakona vodenja. Primena besplatformnih
GSN zahteva razvoj procesora koji ¢e u realnom vremenu
vrEiti estimaciju i filtraciju ugaone brzine linije viziranja
cilja, kao i drugih parametara potrebnih za realizaciju zako-
na vodenja.

Analiziraju se razliGiti algoritmi vodenja za raketu sa
kruto vezanim senzorima koji se nalaze u besplatformnoj
glavi za samonavodenje i inercijalnoj mernoj jedinici (br-
zinski Ziroskopi i akcelerometri). VrSi se procena potrebnih
informacija da bi se formirao zakon vodenja zavisno od
konkretne namene rakete. Analiziraju se efekti osnovnih
poremecaja u sistemu kao §to su: normalno ubrzanje cilja,
gre¥ka u zauzimanju ugla preticanja, gravitaciono ubrzanje,
tangencijalno ubrzanje rakete i greSka u kompenzaciji pop-
reénog ugaonog kretanja rakete.

Opis sistema

Opsti blok-dijagram sistema samonavodene rakete sa
besplatformnom aktivnom GSN i inercijalnom mernom je-
dinicom prikazan je na sl.1. Pomocu besplatformne GSN
dobijaju se informacije o uglu linije viziranja u odnosu na
telo rakete (s1.2) i relativnoj brzini zblizavanja rakete i cilja

(V,) - Inercijalni senzori obuhvataju brzinske Ziroskope koji
mere ugaone brzine tela rakete (p,q,r) i akcelerometre
koji mere specifiéne sile ( forfy i fz) u dinamic¢kom koor-

dinatnom sistemu. Izlaz iz integrisanog sistema vodenja i
upravljanja su otkloni upravljagkih krilaca. Promena para-
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Slika 1. Besplatformni sistem samonavodene rakete (BPGSN-besplat-
formna glava za samonvaodenje; IMJ- inercijalno merna jedinica;, &y,
&1z - uglbvi pelenga cilja; 1, { - otkloni upravljatkih krilaca; V, - rela-
tivna brzina zbliZavanja
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Slika 2. Definicija uglova kod BP GSN
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Slika 3. Sema integrisanog sistema vodenja i upravijanja (&, €&z -
uglovi pelenga cilja u vezanom koordinatnom sistemu; Oy Q- uglovi

linije viziranja cilja u inercijalnom sistemu; a§f‘.) , ag'c), AyerQye - Za-
htevana normalna ubrzanja u inercijalnom, odnosno vezanom koordina-
tnom sistemu; 1,{,& - otkloni upravijackih krilaca)

metara kretanja rakete se registruje pomodu besplatformne
GSN i inercijalnih senzora gime se zatvara sistem automat-
skog upravljanja rakete.

Detaljnija blok-S§ema integrisanog sistema vodenja i up-
ravljanja (podsistem vodenja+autopilot) prikazan je na sl.3.

S obzirom da je cilj ovog rada izu€avanje mogucih algo-
ritama vodenja, posmatraée se samo povrSinski problem
(kretanje rakete u vertikalnoj ravni). U radu se pretpostavlja
da postoje sve potrebne informacije za sintezu algoritma
vodenja koje su rezultat posebne numerike procedure od-
redivanja ugaonog poloZaja tela rakete i filtracije i estima-
cije parametara relativnog kretanja cilja u odnosu na raketu
(ugla i ugaone brzine linije viziranja cilja, relativne brzine
zbliZavanja cilja i rakete i dr.)

Jednacina relativnog kretanja rakete u odnosu na
cilj
Osnovni parametri kretanja rakete i cilja u vertikalnoj
ravni prikazani su na sl.4. Jednadine relativnog poremecaj-
nog kretanja rakete i cilja bi¢e izvedene uz sledece pretpo-
stavke:

1. Brzina i normalno ubrzanje cilja su konstantni.

2. Brzina rakete je promenljiva, pri ¢emu je tangencijalno
ubrzanje konstantno.

3. Normalno ubrzanje cilja, tangencijalno ubrzanje rakete i
gravitaciono ubrzanje su male veli¢ine tako da je mogu-
¢e izvrditi linearizaciju kinematickih jednacina kretanja u.
odnosu na podetni pravac koji obezbeduje idealan susret
rakete i cilja, tj. nultu vrednost ugaone brzine linije vizi-
ranja cilja. ‘

R, Xi

Slika 4. Geometrijski prikaz susreta rakete i cilja u vertikalnoj ravni

Ako se sa z, i z. oznace odstupanja cilja i rakete u prav-
cu upravnom na referentni pravac (sl. 4), kinematicke jed-
nacine relativnog kretanja imaju oblik:

F=V, cosg,~Vcose )

r(]):AZ:z'c—z?:V‘.sinsc—'Vsins )
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Referentni ugao preticanja £, odreden je iz uslova nulte

ugaone brzine linije viziranja cilja (¢ =0):

V,sing, —V,singy =0 3)
odnosno:
T A 7
£g = arcsin V—sm €4 4
0

Nominalna vrednost relativne brzine zbliZavanja rakete i
cilja dobija se iz:
V, =—F=V,cosg, -V, cose, 5)
a ukupno vreme leta iz:

_n '
T=9 (6)

r

gde je r, pocetno rastojanje rakete od cilja.

Ako se definiSu odstupanja parametara kretanja cilja i
rakete u odnosu na nominalne vrednosti

AV =V(£)-V,
Ae=¢g(t)-¢g, 0
A, =¢£(t)-¢,,
jednagina (2) postaje
Az =V, sin(go + Ag, )~ (Vo + AV ) sin(gy + Ag) 8)

Ako su odstupanja Ag, i Ae dovoljno mala, bice:

sin(gg + Ag,) = sin€,, + A€, cOSE,,

sin(€y + Ag) = sing , + Agcos &g ©

Smenom izraza (9) u (8) imajuéi u vidu uslov idealnog
susreta (3), posle zanemarivanja proizvoda malih veli¢ina
(4vae = 0), dobija se:

Az =V, COSE,, * AE,
Diferenciranjem jednadine (10) dobija se:
AZ =V, cosg,, A€, —Vycos€gAE— AV'sing, (11)

—Vocosgy-Ae— AV sing, (10)

Imajuéi u vidu da su poremecaji u uglovima preticanja
cijia i rakete jednaki poremecajima uglova brzine

(4e, = Ay, Ae = Ay), mogu se izvesti sledece relacije:

V.- AE, =V0A7.’c =f. (12)

Vo-4Aé=VoAy = f — gcosy, (13)

gde su:
f. - normalno ubrzanje cilja,

f =;nli - normalno ubrzanje rakete zbog uzgonske sile i
8 - gravitaciono ubrzanje.
Smenom (12) i (13) u jedna&inu (11) dobija se:

A7 =~f cosgy+

( £, - AVigey S a9

0 COSEy
COSE —tg OS'yO COSE,,

<« 0

Manevar cilja (f.), tangencijalno ubrzanje rakete

( = AV) i gravitaciono ubrzanje ( g ) imaju isti efekat na

poremecajno relativno kretanje rakete u odnosu na cilj, pa
se ekvivalentni manevar cilja moZe definisati:

= £o __SGL
fey = e = fi18€0 coseq)+g COSY0 Cose (15)

Time jednatina (14) konagno dobija oblik:
=—fCcos€y+ fcck COSE, (16)

Ako se defini¥u veligine stanja, upravljatka veli¢ina i
poremecaj koji deluje na sistem, jednadina (16) se moze
transformisati u oblik pogodan za izu€avanje optimalnih
zakona vodenja rakete:

Xy = Az, X, = Az, u="fC0580» szcek COSE, am

X = AX +Bu +Dw : (18)

2] ol o]

Pri realizaciji zakona vodenja obi¢no se odreduju ili me-
re promene uglova i ugaone brzine linije viziranja cilja, kao
i relativna brzina zbliZavanja, odnosno rastojanje cilja od
rakete. Zavisnosti veli¢ina stanja od merenih veli¢ina su
date sledeéim relacijama:

gde su

Az =rA@ =V,(T-1)Ap (19)
Az = rAq;-f-rA(p = —V,.A(p+V,.(T—f)A¢ 20
ili .
Az _ ., |T-t 0 [Ag .
[&]_Vr[ 1 T—t]l:A(b:I 1)

Optimalni zakoni vodenja rakete

Optimalni zakoni vodenja rakete su mnogo izucavani
poslednjih desetak godina [5], a njihova primena je postala
posebno aktuelna razvojem radunarske tehnologije i kvali-
tetnih senzora koji se ugraduju u raketu.

Problem optimalnog vodenja svodi se na nalaZenje tak-
vog upravljanja u koje, u najopstijem slu€aju, minimizira
slede¢i indeks performanse:

minJ =221+ £ x2(1)+1 2J (1)t 22)

Pokazuje se da je optimalno upravljanje, tj. normalno
ubrzanje rakete linearna funkcija veli¢ina stanja (Az, Az) i
moZe se uspe$no refiti u konadnom obliku za bezinercioni
sistem samonavodenja rakete.

Pomocdu veli¢ina A i u daju se odredeni teZinski faktori
minimizacije promasaja rakete i popre¢ne brzine u trenutku
susreta rakete i cilja. Ako je A=pu=0, vr$i se minimiza-
cija normalnog ubrzanja, odnosno utroska energije tokom
leta rakete.

Idealan susret sa nultim promasajem (Az =0) postiZe se
za A — e, Ako se zahteva idealan susret sa nultom popre-
&nom brzinom (Az = 0), potrebno je da oba teZinska fakto-

ra teZe beskona&nosti: A — o0 i { — oo Treba imati u vi-

du da minimazacija popretne brzine uklju€uje minimalnu
ugaonu brzinu linije viziranja cilja (20).
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ReSavanjem optimalnog vodenja za bezinercioni sistem
samonavodene rakete (18) dobija se [5]:

fcose=4V,Ap+ %VrA(P + fcek COSE (29)

u(t)=—[g,Az + 8242+ 831, COSEm] (23) Analizom izraza (27) moZe se zakljutiti da se radi o
. proirenom optimalnom zakonu proporcionalnog vodenja
gde su: sa kompenzacijom manevra cilja i nultim ubrzanjem rakete
_ 1 -1 ri susretu s ciljem [2]. Kinemati¢ki faktor pojadanja
=Atl=Ttu+1 p J pojacany
& 7(2 w+1)f7(0) sistema je N=3. U slutaju zakona (29) kinematicki
g1 = (%r3u/l+,uﬂ.+ u)f—l (t) - feztl‘:g;xl' ;I)OJaéanja iznosi N = 4, a pojacanje po manevru cilja
. 24 '
& =(%T3A+T12—r4lu+,ur)f (1) 24 |

f(r)= T15 T AU+t +—;— A+1 Simulacija sistema samonavodene rakete
r=T-1 Polazedi od strukture zakona samonavodene rakete, for-
o miran je blok-dijagram za sistem sa besplatformnom gla-

Veligina T je vreme leta rakete do susreta s ciljem. vom koji je prikazan na sl.5.
[,
AP Li_ A feose VAgcose
&, Ay [ : u,
Joucose | a A e RO = 7% A Guls)
1~ E ‘ :
. E] ¥(gt-8,)
a0 1 T+l
Veose s i

Slika 5. Blok-dijagram besplatformnog sistema samonavodene rakete

Smenom (17) u (21) i vodeéi ratuna o vezi.izmedu
veli¢ina stanja i merenih veli¢ina (19), (20) dobija se:

feosgg =V,[(817 — 82)AQ + 8,TAQ] + g3 f.,, COSE.  (25)

Formiranje optimalnog zakona vodenja zahteva merenje
ili estimaciju relativne brzine zblizavanja, vremena leta do
susreta rakete s ciljem, promene ugla i ugaone brzine linije
viziranja cilja i ekvivalentnog manevra cilja.

Prikazani su neki od posebnih sludajeva optimalnog
vodenja zavisno od izabranog indeksa performanse:

1. Idealni susret sa nultim promasajem [Az(T)=0] bez

ogranitenja popre¢ne brzine Az (A — oo, p=0):

&1 =_32—$ 82 =3’ g3=%

7 T (26)

 fcosgp= 3V,A¢+% feo, COSEq 27

2. Idealni susret sa nultim promaSajem [Az(T)=0] i

nultom popreénom brzinom [44T)=0]

(A > o0, p—>o): ‘
_ 6 4

gr=_7 &= g =1 (28)

Filtar u glavi za samonavodenje, koji sluZi za odrediva-
nje ugaone brzine linije viziranja cilja, i autopilot predstav-
ljeni su elementima drugog reda:

Gy(s)= v, '
T (30)
1
Go(s)= 55—
s_2+&s+1 31

gde su w;, @, sopstvene ucestanosti, a {y i €, faktori

relativnog priguSenja filtra i autopilota, respektivno. Netac-
nost u odredivanju ugla linije viziranja cilja uzeta je u obzir
kroz razlitite vrednosti faktora pojatanja senzora u GSN

(K,) i ziroskopa (K, ). Ovom prilikom su analizirani efe-
kti dva poremeéaja, gretke u zauzimanju ugla preticanja
(4€) i ekvivalentnog manevra cilja (f,, ), na promenu
normalnog ubrzanja rakete (f), tekuceg promaSaja M i
ugla linije viziranja cilja (A¢@). I pored toga Sto je sistem
linearizovan, njegova inherentna nestacionarnost, predstav-
liena &lanom 1/(V,7), zavisnost koeficijenata zakona vode-

nja od vremena, ograni¢enje maksimalnog zahtevanog ubr-
zanja, dinamika autopilota i filtra u glavi za samonavode-
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nje, koje su predstavljene elementima drugog reda, onemo-
gucavaju analiti€ko izu¢avanje performansi sistema. Zato se
pristupilo metodama simulacije odredujuéi minimalan broj
parametara sli¢nosti za koje ¢e razlititi sistemi samonavo-
denih raketa imati priblizno iste karakteristike. Poznato je iz
teorije samonavodenih raketa [6], [1], da u sludaju beziner-
cionih sistema sa proporcionalnim vodenjem postoji samo
jedan faktor sli€nosti, a to je kinemati¢ki faktor pojaganja
kao funkcija konstante proporcionalnog vodenja, brzine i
ugla preticanja rakete i relativne brzine zbliZzavanju rakete i
cilja.

Uvodecéi bezdimenziono vreme kao odnos tekuceg vre-
mena ¢ i ukupnog vremena leta:

I
[ = T (32)
a posto je:
( )"73;
(33)
( )=
2 dt

strukturni blok-dijagram se transformiSe u oblik prikazan na
s1.6 sa Laplasovim operatorom u odnosu na bezdimenziono
vreme (S = sT). Funkcije prenosa filtra u GSN i autopilotu

postaju:

Gy ()= _ s sz‘:f +1
(0,T) (a’f T)
(34)
Gu(s)=
S2 ge
(Cl)a T) (waT) st

Koeficijenti optimalnog zakona vodenja se mogu pode-
Savati pomocu odredenih faktora korekcije (ki',k;, k3):

ki(f)=ki[gi1(t)t - g2 (D)]T
k() =k3[g2(7))e (35)
ks () = k3[g3(7)]

gde je vreme do susreta rakete i cilja
t=(1-1)T (36)

Netaénost u odredivanju ugla linije viziranja cilja prime-
nom kompenzacije popre¢nih oscilacija ugla propinjanja
rakete obuhvaceno je povratnom vezom koja zavisi od bez-
dimenzione vremenske konstante ka¥njenja ugla brzine

(T,/T) ipojatanja p-m:

-V
P=Vcose, 37
K
m= 1——12% (38)

Ograni&enje zahtevanog normalnog ubrzanja (L) defini-
sano je u odnosu na stacionarnu vrednost normalnog ubrza-

nja rakete koja se dobija za proporcionalno vodenje pri je-
dini¢nom manevru cilja [1]:

L=t3'5 (39)

gde su: N - kinematitki faktor pojatanja, a £ - definise ko-
liko je puta zahtevano normalno ubrzanje (ili raspoloZivo
ubrzanje) rakete vece od stacionarne vrednosti ubrzanja pri
manevru cilja.

Deljenjem izlaznih veliina sa odsko&nom funkcijom
ulaza zbog greSke ugla preticanja (Ag) ili ekvivalentnog

manevra cilja ( £, ), dobijaju se:
1. bezdimenziono ubrzanje rakete:

z _f-T 2 _ fcosg
fE'VAs’ f“—fcekec(,

2. bezdimenzioni tekuéi promasaj:
M, e = ——-——————-—-Me M. = —-———-——-——-——-M“
V-T-Aecosgg ¢ ffek T2 cos £
3. bezdimenzioni ugao linije viziranja:

V,Ap — _  VAe

AP, = ———, A o S
P =Vagcose, ¢ fey TcosEy,

4. bezdimenziona ugaona brzina linije viziranja cilja:

- _kTAp = _ V,Ap
A(ps - NAeg ’ A(pa fcekwsc()
k _
gdeje N Vcosso =P

Bezdimenzioni stvarni promasaj (s) u funkciji od veli-
gine @, T dobija se mnoZenjem velitine M, sa T, a

M, sa (0,T):

P — Mo,

M: = ME'wa:VAscosso
vV 2 _ M«w%
M;=M, '(wa) - F et COS €q

Postupak formiranja svih bezdimenzionih parametara si-
stema samonavodene rakete je prikazan na sL.6.

Prema tome, parametri sli¢nosti koji odreduju dinami¢ko
ponaganje sistema samonavodene rakete su:

1. Zakon vodenja: teZinski koeficijenti 4,1 koji odreduju
indeks performanse (22) i faktori korekcue ki ks i k3
(35).

2. Filtar GSN: bezdimenziona sopstvena ugestanost (@ ;T)
i faktor relativnog prigusenja & .

3. Autopilot: bezdimenziona sopstvena uéestanost (w,T),
faktor relativnog prigusenja (£,) i ogranitenje po ras-

poloZivom normalnom ubrzanju rakete L (39).

4. Povratna veza zbog netatne kompenzacije ugaonog kre-
tanja rakete oko centra mase: bezdimenziona konstanta
T,/T ipojatanje p-m (37), (38).
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Slika 6. Prikaz besplatformnog sistema samonavodene rakete u bezdimenzionom obliku

Program za simulaciju sistema samonavodene rakete je

- uraden pomocu softverskog paketa SIMULINK u dve vari-
jante: a) za odredivanje parametara sistema u toku jedne
misije i b) za viSestruku simulaciju radi odredivanja stvar-
nog promasaja rakete variranjem konkretnog parametra si-

stema (npr. @,T ili ®,T).

Analiza rezultata simulacije sistema

Zavisnost parametara bezdimenzionog sistema samona-
vodene rakete od bezdimenzionog vremena (t/T) za razli-
¢ite zakone vodenja prikazana je na sl.7 za gredku ugla pre-
ticanja, a na sl.8 za ekvivalentni manevar cilja. Analizirani
su slede¢i zakoni vodenja:

- proporcionalna navigacija sa kinematickim faktorom
pojaanja N =4, (PN);

©T=1000.0, ©,T=1000.0
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£
8
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[
>
= 000
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—— PN
—A—PN-MV
005 ——PN-M-C
—6—PN-MV-C
-0.10 ; ! . . ; ;
0.0 02 04 06 08 1.0

T

a) Trenutni promasaj

- optimalni zakon vodenja sa minimizacijom ‘kvadrata
promasaja (A =co, u=0), (PN-M); ovaj zakon je, u su3-
tini, proporcionalna navxgacga sa kmematlcklm fakto-
rom pojacanja N =3;

- optimalni zakon vodenja sa mlmmlzacqom kvadrata
promasaja i popre¢ne relativne brzine zblizavanja rakete
icilja (A =90, u=00), (PN-MV);

- optimalni zakon vodenja sa minimizacijom kvadrata
promaSaja i kompenzacijom ekvivalentnog manevra ci-
lja, (PN-M-C);

- optimalni zakon vodenja sa minimizacijom kvadrata
promasaja i popreéne relativne brzine zbliZzavanja rakete
i cilja i kompenzacijom manevra cilja (PN-MV-C).

0T=1000.0, ©T=1000.0
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b) Ubrzanje

Slika 7. Uticaj greske preticanja na parametre bezinercionog sistema samonavodene rakete
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Slika 7. Uticaj greSke preticanja na parametre bezinercionog sistema samonavodene rakete
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¢) Ugao pelenga cilja

Slika 8. Uticaj ekvivalentnog manevra cilja na parametre bezinercionog sistema samonavodene rakete

d) Ugaona brzina linije viziranja cilja
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Simulacija bezinercionog sistema samonavodene rakete
je izvrSena zadavanjem velike vrednosti bezdimenzione ka-

rakteristi¢ne uestanosti (e ;7 =1000). Bez obzira na ide-

alizaciju, rezultati simulacije bezinercionog sistema pruZaju
korisne informacije o karakteru promene pojedinih velifina
koje uti¢u na moguénost primene besplatformne ili Zirosta-
bilisane glave za samonavodenje.

Trenutni promasaj rakete u odnosu na pravolinijski let je
najveéi u slufaju proporcionalne navigacije za N =3
(s1.7a, s1.8a). Porastom kinematitkog faktora pojacanja, de-
formacija putanje u odnosu na pravolonijski let se smanjuje
zbog delovanja gravitacionog ubrzanja. Devijacija putanje
rakete vazduh-zemlja sa proporcionalnom navigacijom je
uvek takva da dolazi do prevremenog udara u zemlju, Sto
izaziva veliki proma%aj [8]. U [7 i 8] izu€avani su modifi-
kovani zakoni proporcionalne navigacije i potere u cilju
smanjenja devijacije putanje od referentne pravolinijske
putanje i normalnog ubrzanja rakete. Primena zakona vode-
nja sa minimizacijom kvadrata promasSaja i brzine smanjuje
ovaj negativan efekat, dok u kompenzaciji gravitacionog
ubrzanja (PN-MV-C) u potpunosti eliminiSe devijaciju pu-
tanje (sl.8a). Minimizacija promaSaja i kompenzacija ekvi-
valentnog manevra cilja (gravitacionog ubrzanja) izazivaju
devijaciju putanje u suprotnom smeru od delovanja gravita-
cionog ubrzanja, tako da stvarna putanja rakete uvek nadvi-
suje pravolinijsku (PN-M-C).

Kada cilj manevri$e konstantnim ubrzanjem, normalno
ubrzanje rakete raste pri proporcionalnoj navigaciji ka sta-
cionarnoj vrednosti koja je utoliko veca, ukoliko je kine-
maticki faktor pojaanja N manji (sl. 8b). Pri minimizaciji
kvadrata promaSaja i kompenzaciji manevra cilja (PN-M-
-C), normalno ubrzanje rakete teZi nuli, dok je pri PN-MV-
-C konstantno. Primenom zakona vodenja sa minimizaci-
jom promasaja i brzine (PN-MV) bez kompenzacije manev-
ra cilja, dolazi do eksponencijalnog poveanja normalnog
ubrzanja rakete, tako da ona na zavr$nom delu putanje uvek
leti maksimalnim raspoloZivim ubrzanjem, §to moZe uticati
na povecani promasaj.

Na sl.7c i sl.8¢ je prikazana promena ugla pelenga cilja.
Manje vrednosti ovog ugla dobijaju se kada se primeni za-
kon vodenja zasnovan na minimizaciji kvadrata promasaja i
brzine (PN-MV-C ili PN-MV). Prema tome, ova dva zako-
na vodenja su povoljnija za primenu kod besplatformnih
glava, jer je ugao pelenga cilja ogranien iz konstrukcionih
razloga. Ugaona brzina linije viziranja cilja zbog manevra
cilja teZi beskonagnosti u slu¢aju zakona PN-MV (s1.8d) §to
ne predstavlja ogranienje za besplatformnu GSN, ve¢ za
Zirostabilisanu glavu, koja moZe da prati cilj samo ako je
ugaona brzina linije viziranja manja od konstrukcijom od-
redene maksimalne brzine praéenja cilja. Sli¢an zakljugak o
promeni ugla pelenga cilja se moZe izvesti i posmatranjem
odgovora sistema na gresku preticanja (s1.7¢).

Uticaj bezdimenzione karakteristi¢ne ucestanosti sistema
na promasaj rakete za razli¢ite zakone vodenja je prikazan
na sl.9 za gresku preticanja, a na sl.10 za ekvivalentni ma-
nevar cilja. MoZe se zakljugiti da je uticaj greske preticanja
i manevra cilja na promas$aj zanemarljiv ako je @,T>25.
Porastom kinemati¢kog faktora pojaganja pri @, 7 <25,
raste promasaj. Najveée prednosti promasaja se javljaju pri

realizaciji zakona vodenja sa minimizacijom promaaja i
brzine bez kompenzacije manevra cilja (PN-MV),
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Slika 9. Stvarni promaSaj rakete zbog greske preticanja u funkciji od
karakteristitne bezdimenzione utestanosti sistema (&, =05, {, = 05)
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Slika 10. Stvarni proma3aj rakete zbog ekvivalentnog manevra cilja u
funkciji od karakteristitne bezdimenzione udestanosti  sistema

(&, =05, {,=05)

Uticaj manevra cilja na promenu parametara leta rakete
za razlidite zakone vodenja je prikazan na sl.11, ako je ka-
rakteristi¢na bezdimenziona ucestanost @ ;T = 30 . Posto je

;T >25, moZe se zakljuiti da je ponaSanje sistema ve-
oma blisko bezinercionom sistemu za koji vaze optimalni

zakoni vodenja. Visoka vrednost karakteristiéne bezdimen-
zione ulestanosti moZe se postici ili pove¢anjem ucestano-

sti filtra (@), to obitno dovodi do veceg uticaja Suma u

sistemu, ili poveéanjem vremena leta, odnosno daljine lan-
siranja, §to utie na smanjenje zone lansiranja. Pri projekto-
vanju besplatformne glave za samonavodenje traZi se odre-
deni kompromis izmedu zahteva za maksimalnom ucesta-
nos¢u filtra i minimalnim vremenom leta rakete.
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Slika 11. Uticaj ekvivalentnog manevra cilja na parametre sistema
samonavodene rakete na ka¥njenju (w sT=30, {; =05, ¢, =0,5)

Zakljucak

Polaze¢i od ideje ekvivalentnog manevra cilja, postav-
ljen je matematitki model i formiran blok-dijagram besplat-
formnog sistema samonavodene rakete sa osnovnim fakto-
rima sli¢nosti koji su bitni za sinteze ovog sistema.

Analizom uticaja ekvivalentnog manevra cilja na para-
metre leta rakete, mogu se objasniti efekti manevra cilja,
tangencijalnog ubrzanja rakete i gravitacionog ubrzanja &iji
pojedina¢ni znadaj zavisi od konkretne primene sistema. U
sistemima zemlja-vazduh dominantan je uticaj manevra ci-
lja, a u lansiranju rakete vazduh-zemlja na nepokretni cilj
od podjednake vaZnosti su tangencijalno ubrzanje rakete i
gravitaciono ubrzanje.

Pokazano je da se najveéa deformacija putanje rakete u
odnosu na pravolinijski let javija kod sistema sa proporcio-
nalnom navigacijom. Pored toga, porast ubrzanja i ugla pe-
lenga cilja tokom leta smanjuju mogucnost primene bes-
platformne glave za samonavodenje, posebno u sistemima
vazduh-zemlja. Zakon vodenja, koji se zasniva na minimi-
zaciji kvadrata promas3aja i poprecne relativne brzine zbli-
Zavanja rakete i cilja (y =oo, A =c0) i kompenzaciji ma-
nevra cilja, ima najbolje performanse s aspekta primene u
besplatformnim sistemima samonavodenih raketa: mini-
malni ugao pelenga cilja i priblizno konstantno normalno
ubrzanje rakete koje je jednako ekvivalentnom manevru ci-
lja. Medutim, treba imati u vidu da primena ovog zakona
vodenja zahteva estimaciju ekvivalentnog manevra cilja i
relativne brzine zbliZavanja rakete i cilja, §to uslovljava
ugradnju odgovarajucih senzora i procesora u raketu. Pored
toga, polazeé¢i od dinamike sistema potrebno je dodatno po-
degavanje osnovnih pojaganja u zakonu vodenja da bi se
postigao maksimalni indeks performanse za konkretnu pri-
menu (sistem zemlje-vazduh ili vazduh-zemlja), a koji se
svodi na minimalne vrednosti promasaja, ugla pelenga cilja
i normalnog ubrzanja rakete.
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