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Uticaj razli¢itih metoda optimalnog vodenja na trajektorije
besplatformnih samonavodenih raketa

Dr. Danilo Cuk, dipl.inz."
Mr Slobodan Mandié, dipl.in%

Analiziran je uticaj razlititih metoda optimainog vodenja na trajektorije besplatformnih samonavodenih raketa tipa
zemlja-vazduh i vazduh-zemlja. Prikazana je prednost primene metoda vodenja koje se zasnivaju na kompenzaciji
ekvivalentnog manevra cilja. U nekim slu€ajevima kao $to su gadanje brzog manevriSuceg cilja u odlasku, kada se
superponiraju komponente ekvivalentnog manevra cilja, ili gadanje nepokretnog zemaljskog cilja raketom vazduh-
-zemlja, klasi¢na metoda proporcionaine navigacije uop$te ne moZe da se primeni. Numeri¢kom simulacijom komple-
tnog sistema samonavodene rakete u vertikalnoj ravni uspeino je potvrdena opravdanost uvodenja ekvivalentnog
manevra cilja kao bitne informacije za formiranje zakona vodenja.

Kljuéne reci: Samonavodena raketa, vodenje i upravljanje, optimalno upravljanje, besplatformna glava za samonavo-

denje trajektorije.

KoriSéene oznake i simboli

f — specifi¢na sila (normalno ubrzanje),

f. ~normalno ubrzanje cilja,

fre ~ tangentno ubrzanje cilja,

Feek — ekvivalentno normalno ubrzanje cilja,

£ —— ek\(ivalentnq normalno ubrzanje ciljau
brzinskom sistemu rakete,

8 — gravitaciono ubrzanje,

h,h, — visina leta rakete, odnosno cilja,

K,,K,,K; —pojatanja u zakonu vodenja,

K, - pojadanje senzora BP GSN

K, - pojaGanje Ziroskopa,

kyky ok, pojaanje aktuatora, akcelerometra i
brzinskog Ziroskopa,

N —kinematicki faktor pojacanja,

r —rastojanje raketa — cilj,

T, — vremenska konstanta aktuatora,

1% — brzina rakete,

U, ~ signal vodenja,,

V. —brzina cilj,

v, = ~relativna brzina zbliZavanja rakete i cilja,

Y. Ye —ugao pravca brzine rakete, odnosno cilja,

N1 — zahtevani i ostvareni ugao otklona
upravljackih krilaca,

4] — ugao propinjanja rakete,

6o — referentni pravac,

@ —ugao linije viziranja cilja,

Ap = ¢—6, —promena ugla linije viziranja cilja,
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A6 =6-0, —promena ugla propinjanja rakete,

AD - p.rc‘)cenjena promena ugla linije viziranja
cilja,
we=Ap girlqcenjena ugaona brzina linije viziranja
Ja,
Wgy =¢  —stvarna ugaona brzina linije viziranja cilja,
0.8y — udestanost i prigudenje filtera u BP GSN,
E=Y-0 — ugao preticanja rakete,

€. =7Y.—¢@ —ugao preticanja cilja,
£, =¢p-0 -—ugaopelengaciljai

BP GSN — besplatformna giava za samonavodenje.

Uvod

IZBOR zakona vodenja i moguénost realizacije trajekto-
rije rakete zavise od njene namene i scenarija primene. U
slugaju takti¢kih raketa za dejstvo sa distance, trajektorija
se obi&no sastoji iz dva osnovna dela: programskog vodenja
i zavrinog navodenja na odabrani cilj. Na prvom delu puta-
nje realizuje se metoda inercijalne navigacije, dok se na za-
vrdnom delu na osnovu informacija o kretanju cilja vrsi
precizno navodenje na odabrani cilj. Izbor metode zavrinog
navodenja zavisi od toga da li je cilj stacionaran ili sporo-
manevri$uéi kao §to je to sluaj sa zemaljskim ciljevima, ili
se radi o visokomanevri$ucem objektu kakvi su, npr., vaz-
dudni ciljevi (avioni, bespilotne letelice, rakete itd.). Ze-
maljske ciljeve je obi¢no teze otkriti i pratiti, suprotno vaz-
dusnim ciljevima koje je lakSe zahvatiti ali se moraju pri-
meniti sloZeni zakoni vodenja zbog njihove vece brzine i
moguénosti sluéajnog manevra.

U ovom radu se analiziraju trajektorije besplatformnih
samonavodenih raketa realizovanih primenom razli¢itih
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metoda optimalnog vodenja za oba tipa ciljeva: nepokret-
nog zemaljskog cilja i visokomanevriSuéeg vazdusnog cilja.
Informacije o kretanju cilja dobijaju se pomocu besplatfor-
mne glave za samonavodenje a o kretanju rakete pomocu
inercijalnih senzora (brzinskih Ziroskopa i akcelerometara)
&vrsto vezanih za telo rakete [1,2]. Analiza mogucéih zakona
vodenja je data u radu [4], u kojem su izu¢avana dva osno-
vna efekta: promena parametara leta zbog uticaja greSke
ugla preticanja i ekvivalentnog manevra cilja. Odredeni su
parametri sli¢nosti sistema i ispitan njihov uticaj na odgo-
vor samonavodene rakete po bezdimenzionom vremenu.

Osnovna ograni¢enja metode izbora parametara sistema
u [4], svode se na pretpostavke o malim i konstantnim po-
remeéajima u sistemu. Gre$ke u zauzimanju ugla preticanja
i ekvivalentan manevar cilja predstavljeni su jediniénim od-
skoénim funkcijama.

Pri letu rakete ekvivalentni manevar cilja nije konstantna
veligina, ve¢ predstavlja sloZzenu funkciju zavisnu od gra-
vitacionog i tangentnog ubrzanja rakete i manevra cilja.

Polazeéi od koncepta “ekvivaleninog manevra cilja”, u
ovom radu se izu¢ava uticaj zakona vodenja rakete na pro-
menu parametara trajektorije i daju preporuke o izboru
metode vodenja zavisno od konkretne namene rakete.

Opis numeric¢ke simulacije besplatformnog sistema
samonavodene rakete
Osnovni parametri relativnog kretanja rakete i cilja u

vertikalnoj ravni su prikazani na sl.1.
Trajektorije se odreduju u inercijalnom sistemu vezanom

za vertikalnu ravan (Ox;,z;) . Referentni pravac u odnosu
na koji se odreduje ugao linije viziranja cilja je pravac uz-
duzne ose rakete u trenutku zahvata cilja (6,). Poletna
greska ugla pelenga cilja definisana je uglom £y,. U toku
leta se mere uglovi pelenga cilja (g;) i ugao propinjanja
rakete AQ.

linija viziran,
h=-1z arja va centraina osa
! Ja radarskog snopa
’ A‘l

Slika 1. Parametri kretanja rakete i cilja

Opsta blok-§ema numeritke simulacije besplatformnog
sistema samonavodene rakete u vertikalnoj ravni je prika-
zana na sl.2.

Polazeéi od parametara apsolutnog i relativnog kretanja
rakete i cilja, izratunava se ekvivalentni manevar cilja koji
predstavlja jednu od ulaznih veli¢ina za zakon vodenja. Za
formiranje signala vodenja potrebne su informacije o relati-

vnoj brzini zbliZavanja rakete i cilja (V,), vremenu leta ra-
kete do susreta s ciljem (), promeni ugla linije viziranja

“cilja (Ad) i ugaonoj brzini linije viziranja cilja (Ag?))

Senzor besplatformne glave za samonavodenje meri ugao
pelenga cilja. Posle kompenzacije signalom sa Ziroskopa,

PARAMETRI KRETANIA CILIA
PARAMETRI RELATIVNOG KRETANIA FRORACUN PARAMETRI KRETANJA RAKETE
; EKVIVALENTNOG
MANEVRA CILIA
I Jo
K.
f
cilja Y
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—] > 9 1 vopinia
pocetni FILTER . 7
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A
AO e |1
o K
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Slika 2. Blok-Sema numericke simulacije besplatformnog sistema samonavodene rakete u vertikalnoj ravni
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izdvaja se velitina srazmerna promeni ugla linije viziranja
cilja (AQ) . Pretpostavlja se da se mere uglovi pelenga cilja
(&), relativna brzina zbliZzavanja cilja i rakete (V,), relati-
vno rastojanje raketa — cilj (ili vieme 7 =r/V, ) i ugao pro-
pinjanja rakete, dok se sve ostale veli¢ine, kao $to su ugao i
ugaona brzina linije viziranja cilja i ekvivalentni manevar
cilja, odreduju postupcima estimacije i filtracije. Autopilot
ima povratne veze normalnog ubrzanja (f) i ugaone brzine

rakete (g).

Matematicki model besplatformnog sistema
samonavodene rakete

U dodatku A dat je matemati¢ki model kretanja rakete i
manevriguceg cilja u vertikalnoj ravni. Raketa se posmatra
kao kruto telo sa tri stepena slobode kretanja, a cilj se si-
mulira kao letelica sa vremenski promenljivim tangentnim

(f..) i normalnim ubrzanjem (f,).

Struktura zakona vodenja se odreduje na osnovu veze
izmedu zahtevanog normalnog ubrzanja rakete (f,) i pa-

rametara relativnog kretanja rakete i cilja [4]:

f.cose =V,[Ki(x)Ap+ K, (r)A(;S]+

M

+K3 (T)fcek COsE,

gde je ekvivalentni manevar cilja:
Feoe = fo= 1 1882258 g cosy 258 @

COSE, COSE,

Sema zakona vodenja i upravljanja je prikazana na sl.3.
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Slika 3. Zakon vodenja i upravljanja

Posto je signal vodenja u, srazmeran zahtevanom nor-
malnom ubrzanju rakete, na osnovu (1) i (2) dobija se:

V, A 2 *
w === K(OAP+ K@D+ Ks(@f )
gde je:
* 0SE,. COSE,
fceszuek%=_fttg8+fc COS€+gcosY (4)

Velitina f,,; predstavlja ekvivalentni manevar cilja pri-
kazan u brzinskom koordinatnom sistemu rakete, tj. u prav-
cu normalnog ubrzanja rakete. Ekvivalentni manevar cilja
obuhvata tangentno i gravitaciono ubrzanje rakete i nor-
malno ubrzanje cilja. Veli¢ine K;(t), K,(7) i K3(r) su
pojacanja koja zavise od izbora optimalnog zakona vodenja
[3,4]. Da bi se dobio optimalni zakon vodenja, pojacanja po
uglu i ugaonoj liniji viziranja cilja mnoZe se intenzitetom
komponente relativne brzine duZ pravca brzine rakete
(V, /cose) . :

Proradun promene ugla linije viziranja cilja se dobija iz:

Ap=K, & +K, AB )
gde su:
&= A(p—AB
49 =96, O
A9 = 9"90

Promene ugla linije viziranja cilja (A¢) i ugla propinja-
nja (AB) definisane su u odnosu na podetnu vrednost ugla
propinjanja rakete (6;) .

Propustanjem signala A¢ kroz filtar G;(s) dobija se

procenjena ugaona brzina linije viziranja cilja wg =A@ :

w}s _A¢(s)
2420 ;0 5+@%  AP(s)

Gs(s)=

M

Za simulaciju u vremenskom domenu funkcija prenosa
(7) transformise se u dve diferencijalne jednagine prvog re-
da:

aca ®)
% = AQ(t) -0}z ~ 28,02
pa je izlazna veli¢ina iz filtra jednaka:
Ap =0}z ©

Ta¢nost odredivanja ugaone brzine linije viziranja se do-
bija njenim poredenjem sa stvarnom ugaonom brzinom li-
nije viziranja cilja. Polaze¢i od kinematigkih jednacina re-
lativnog kretanja:

r¢=V,sing. —Vsine

F=V,cosg,~Vcose (10)

dobija se relativna brzina zblizavanja rakete i cilja i kine-
maticka ugaona brzina linije viziranja cilja su:
v, =/

D kv =¢=',1j(VC sing, -V sing) an

Zakon upravljanja odreduje zahtevani otklon upravljag-
kih krilaca:

M, = ko (i, + koo f ~ krq) 12)

gde su: k, - pojacanje aktuatora (k, >0 za normalnu Se-
mu, k, <0 za konfiguraciju patka); k, - pojatanje akce-
lerometra i k, — pojaganje brzinskog Ziroskopa.
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Aktuator je predstavljen periodi¢kim elementom sa vre-
menskom konstantom 7, tako da se stvarni otklon uprav-

ljackih krilaca (7] < gy ) dobija iz:

_1
n=7-(.-1) (13)

Faktori pojaCanja autopilota k,,k, i k. odreduju se ta-
ko da se obezbedi minimalni uticaj promene brzine rakete
na odgovor autopilota [5].

Analiza rezultata numericke simulacije

Izvriena je numericka simulacija sistema besplatformne
samonavodene rakete u dve varijante: raketa zemlja-vazduh
protiv manevri§uceg cilja i raketa vazduh-zemlja protiv ne-
_ pokretnog zemaljskog cilja. Razmatrani su sledec¢i zakoni
vodenja [4]: .

- proporcionalna navigacija sa kinemati¢kim faktorom
pojaganja N =4 (PN);

- optimalni zakon vodenja sa minimizacijom kvadrata
promasaja i popre¢ne relativne brzine (PN-MV);

Ki(r)=2, Ky(1)=3, Ky(r)=0 (15)

- optimalni zakon vodenja sa minimizacijom kvadrata
promaSaja i kompenzacijom manevra cilja (PN-M-C);

Ki(t)=0, Ky(7)=3, Ks3(1)=15 (16)

- optimalni zakon vodenja sa minimizacijom kvadrata

proma3aja i relativne popredne brzine i kompenzacijom
manevra cilja (PN-MV-C):

(T)— Ky(t)=4, Ky(r)=1 )

Raketa zemlja-vazduh
Tipi¢an profil brzine rakete zemlja-vazduh je dat na sl.4.
Posmatran je cilj brzine V, =250m/s i manevra 4 g na vi-

sini 4, =3000m .

600 J\\s\
2 400
g
> .
200
0 L T v T T v
0 3. 6 9 12 15

t(s)
Slika 4. Promena brzine rakete zemlja-vazduh

Rezultati numericke simulacije sistema besplatformne
samonavodene rakete pri gadanju cilja u dolasku primenom
metode proporcionalne navigacije prikazani su na sl.5. Po-
jacanja autopilota su tako pode3ena da je kinemati¢ki faktor
pojatanja N=4 u trenutku dostizanja maksimalne brzine, da
bi do kraja leta opadao ka vrednosti N=3 (sl.5d). Ekviva-
lentni manevar cilja je izrazito promenljiva veli¢ina (sl.5¢),

~ pri ¢emu neposredno pre susreta rakete i cilja ima pribliZno

konstantnu vrednost od 2 g. Sa slike 5b uodava se sledeca
osobina proporcionalnog vodenja: kako se raketa pribliZzava
cilju, ubrzanje rakete raste ka vrednosti tri puta vecoj od
ekvivalentnog manevra cilja (~6g), a ne vrednosti tri puta

- veéoj od normalnog ubrzanja cilja (3x4=12g), §to se dobija

pod pretpostavkom konstantnih brzina cilja i rakete i treti-
rajuéi manevar cilja kao mali poremecaj [5]. Ugaona brzina
linije viziranja cilja eksponencijalno raste, pri €emu se po-
veéavaju razlike izmedu stvarne (@ gy ) i filtrom procenje-

ne vrednosti (wg) $to se tumadi ka3njenjem filtra
(w;=121/s {; =05). Jedan od osnovnih nedostataka

proporcionalne navigacije predstavljaju velike vrednosti
normalnog ubrzanja i ugaone brzine linije viziranja cilja pri
susretu rakete i cilja.

6000
~—&— Raketa
| -l Cilj
4000
€
g
2
-
2000
0 ; v
2000 4000 6000
Domet (m)
a) Trajektorije rakete i cilja
100 - T - - - 20.0
mKlN :
- -—A——mu : ;
. ——1f i :
50 : I 100
%z 00 — 00
3 : Yt
50 -10.0
-100 ; ; ; : ; 200
0.0 3.0 60 90 120 150

t(s)

b) Ugaona brzina linije viziranja cilja i normalno ubrzanje rakete

40

t(s)

¢) Ugao pelenga cilja &, i ugao linije viziranja cilja (Ag)

Slika 5. Parametri kretanja rakete pri gadanju cilja u dolasku metodom
proporcionalne navigacije
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t(s)

d) Kinematski faktor pojatanja
10 -

fw

1{s)
¢) Ekvivalentni manevar cilja

Slika 5. Parametri kretanja rakete pri gadanju cilja u dolasku metodom
proporcionalne navigacije

Kod metode PN veée vrednosti normalnog ubrzanja
proizvode vece napadne uglove, pa time i otpora $to izaziva
pad brzine ili dodatnu potro¥nju energije pogonske grupe.
Ako ugaona brzina linije viziranja cilja dostigne maksimal-
nu brzinu pracenja cilja, §to je konstrukciona karakteristika
glave za samonavodenje, prekida se proces vodenja. Kod
besplatformnih glava za samonavodenje bitan parametar je
ugao pelenga cilja (s1.5b) koji treba da bude u propisanim
granicama. Najvie informacije o kvalitetu metode vodenja
pruZaju dijagrami normalnog ubrzanja, ugla i ugaone brzine
linije viziranja cilja i ugla pelenga cilja, pa ¢e se u narednim
analizama posmatrati, pre svega, promena ovih veli€ina.
Analizom dijagrama na sl.6 moZe se zakljuditi da nema ve-
¢ih prednosti metode vodenja PN-MV nad proporcional-
nom navigacijom pri gadanju vazdu$nih manevriSucih ci-
ljeva.

100 200
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00 0w

-5.0 -100

!
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0.0 30 60 9.0 120 150
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120 )

1(s)
b)

Slika 6. Parametri kretanja rakete pri gadanju cilja u dolasku metodom
vodenja PN-MV

Rezultati numeritke simulacije gadanja manevrifudeg
cilja u dolasku primenom metode PN-M-C i PN-MV-C pri-
kazani su na sl.7, odnosno s1.8.

10.0 . : —T— : 200
5.0 100
&
s 00 00
5.0 4100
-10.0 : ; : ; 200
0.0 3.0 6.0 9.0 12,0 15.0
t(s)
a)
40

€. 89

t(s)
b)

Slika 7. Parametri kretanja rakete pri gadanju cilja u dolasku metodom
vodenja PN-M-C
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50 10.0
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Slika 8. Parametri kretanja rakete pri gadanju cilja u dolasku metodom
vodenja PN-MV-C

Obe metode vodenja kojima se kompenzira ekvivalentni
manevar cilja, daju povoljniju promenu normalnog ubrzanja
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i ugaone brzine linije viziranja cilja u odnosu na klasi¢nu
proporcionalnu navigaciju i PN-MV. Metoda vodenja PN-
-M-C daje manje vrednosti normalnog ubrzanja u stacio-
narnom stanju, a primenom metode PN-MV-C dobijaju se
manje promene ugla linije viziranja cilja (A¢).
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—O-— Raketa
b Cil

4000
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a) proma$aj: Ar=297m (PN)
6000
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S
2000
0 :
2000 4000 6000
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b) promasaj: Ar=088m (PN-M-C)
6000
=©— Raketa
e Cilj
)
£
2
B
2000 4000 6000

Domet (m)

) proma%aj: Ar = 0.96m (PN-MV-C)

Slika 9. Uticaj metode vodenja na trajektoriju rakete pri gadanju ma-
nevriSuéeg cilja u odlasku

Prednost metoda vodenja kojima se kompenzira ekviva-
lentni manevar cilja (PN-M-C i PN-MV-C) nad proporcio-
nalnom navigacijom posebno je izraZena pri gadanju vaz-
dusnih ciljeva u takvim reZimima leta kad dolazi do super-
poniranja pojedinih komponenata ekvivalentnog manevra
cilja (tangentnog i gravitacionog ubrzanja rakete i normal-
nog ubrzanja cilja). Na s1.9, s1.10 i sl.11 je dat uporedni pri-
kaz trajektorija, osnovnih parametara rakete i ekvivalentnog
manevra cilja za proporcionalnu navigaciju i metode vode-
nja sa kompenzacijom manevra cilja (PN-M-C i PN-MV-C)
pri gadanju cilja koji vr§i manevar f.=4g u odlasku.
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Slika 10. Uticaj metode vodenja na trajektoriju rakete pri gadanju ma-
nevriduceg cilja u odlasku
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Slika 11. Uticaj metode vodenja na ekvivalentni manevar cilja pri gadanju
manevriSuceg cilja u odlasku

Metoda proporcionalnog vodenja pri gadanju manevri-
Suceg cilja u odlasku proizvodi velike vrednosti ugaone bi-
zine linije viziranja cilja i normalnog ubrzanja (sl.10a) $to
dovodi do velikog proma$aja (297 m). Druge dve metode
obezbeduju mali promaSaj (ispod 1 m). Metoda vodenja
PN-M-C daje priblizno nultu vrednost srednjeg ubrzanja
rakete i konstantnu ugaonu brzinu linije viziranja cilja. Sup-
rotno tome, kod metode PN-MV-C postoji veéi manevar
rakete tokom leta, dok je srednja vrednost ugaone brzine li-
nije viziranja cilja pribliZno nula. U sva tri slu¢aja dobijaju
se vece vrednosti srednjeg ekvivalentnog manevra cilja u
poredenju sa reZimom gadanja u dolasku istog manevrisu-
deg cilja (sl.5¢).

Raketa vazduh-zemlja
Tipi€na promena brzine rakete vazduh-zemlja prikazana
je na sl.12. pri lansiranju sa aviona brzine 200m/s .
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Slika 12. Promena brzine rakete vazduh-zemlja

Ekvivalentni manevar cilja zavisi od gravitacionog ubr-
zanja i tangentnog ubrzanja rakete i prikazan je na sl.13.
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Slika 13. Ekvivalentno normalno ubrzanje pri gadanju manevrisuéeg cilja
u odlasku

Uporedni prikaz trajektorije rakete za sva &etiri zakona
vodenja je dat na s1.16. Proporcionalna navigacija ne moze
se primeniti pri gadanju nepokretnih zemaljskih ciljeva
zbog devijacije putanje u odnosu na pravolinijski let i prev-
remenog udara u zemlju $to prouzrokuje veliki promasaj.
Metoda vodenja PN-MV-C daje prakti¢no pravolinijsku
putanju i minimalnu promenu ugla pelenga cilja i ugla linije
viziranja cilja (sl.15). Normalno ubrzanje rakete je priblizno
konstantno i jednako ekvivalentnom manevru cilja (s1.12).
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Slika 14. Uticaj metode vodenja na trajektoriju rakete vazduh-zemlja
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Slika 15. Uticaj metode vodenja na promenu ugaone brzine linije viziranja cilja i normalnog ubrzanja za raketu vazduh-zemlja
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Slika 16. Uticaj metode vodenja na promenu cilja ugla linije viziranja cilja i ugla pelenga za raketu vazduh-zemlja

Metoda vodenja PN-M-C daje nadviSenu putanju u od-
nosu na pravolinijski let.

Iako se kod metode vodenja PN-MV ne vr&i kompenza-
cija ekvivalentnog manevra cilja, devijacija putanje ima za-
dovoljavajuée vrednosti, koje ne izazivaju prevremeni udar
rakete u zemlju. To je ostvareno zahvaljujuéi informaciji o
promeni ugla linije viziranja cilja (49) .

Zakljucak
Ispitan je uticaj razlititih metoda optimalnog vodenja na
karakter trajektorija besplatformnih samonavodenih raketa
u vertikalnoj ravni. Razmatrane su dve varijante primene
jedne rakete: zemlja-vazduh i vazduh-zemlja. PredloZeni
zakoni optimalnog vodenja zasnivaju se na odredivanju ek-
vivalentnog manevra cilja. Numeri¢kom simulacijom kre-
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tanja rakete u vertikalnoj ravni odreden je uticaj pojedinih
zakona vodenja na tip trajektorije.

Pokazano je da je ekvivalentni manevar cilja vremenski
promenljiva velifina, bez obzira §to cilj vr§i manevar kon-
stantnim normalnim ubrzanjem. On zavisi od normalnog
ubrzanja cilja, gravitacionog i tangentnog ubrzanja rakete i
geometrijskih odnosa susreta rakete i cilja. Kori¥¢enjem in-
formacije o ekvivalentnom manevru cilja tokom leta u za-
konu vodenja, uspe$no se vrsi kompenzacija ovog poreme-
¢aja ¢ime se dobija trajektorija sa manjom krivinom. Nume-
rickom simulacijom je uspe$no potvrdena ideja o moguéno-
sti kompenzacije manevra cilja.

Analizirano je viSe zakona optimalnog vodenja. Dokaza-
no je da klasi¢na metoda proporcionalne navigacije ima lo-
Se performanse i u nekim slugajevima (primena za raketu
vazduh-zemlja, gadanje u reZimima sa velikom vredno¥éu
ekvivalentnog manevra cilja) uopste se ne moZe primeniti.

Pri gadanju vazdu$nih manevriSucih ciljeva dobre rezul-
tate daju obe metode sa kompenzacijom manevra cilja:
metoda sa minimizacijom kvadrata promasaja (PN-M-C) i
metoda sa minimizacijom kvadrata promasaja i popretne
relativne brzine (PN-MV-C). Obe metode obezbeduju male
vrednosti normalnog ubrzanja rakete i ugaone brzine linije
viziranja cilja. Najmanja promena ugla linije viziranja cilja
nastaje kod metode PN-MV-C. Izbor metode vodenja nema
bitnog uticaja na promenu ugla pelenga cilja.

Sli¢ni zakljuéci o primeni metoda PN-M-C i PN-MV-C
mogu se izvesti i za raketu vazduh-zemlja, pri ¢emu je kod
prve metode (PN-M-C) efekat ekvivalentnog manevra cilja
prekompenziran tako da se dobija nadviSena trajektorija.
Kod druge metode, PN-MV-C, prakti¢no se dobija pravoli-
nijska putanja. Pokazano je da se kod rakete vazduh-zemlja
mozZe uspe$no primeniti i metoda vodenja koja se zasniva
na minimizaciji kvadrata promas$aja i popre¢ne relativne br-
zine (PN-MYV). Zahvaljujuéi informaciji o promeni ugla -
nije viziranja cilja i maloj vrednosti ekvivalentnog manevra
cilja koji obuhvata gravitaciono i tangentno ubrzanje rakete,
nije neophodna kompenzacija ovog poremecaja te je devi-
jacija trajektorije u takvim granicama da ne dolazi do prev-
remenog udara o zemlju.

U nekim primenama raketa zemlja-vazduh, kao $to je
gadanje manevriSuéeg cilja u odlasku, metode vodenja bez
kompenzacije ekvivalentnog manevra (PN i PN-MV) ne
mogu se uop§te primeniti, dok metode vodenja koje se zas-
nivaju na kompenzaciji pomenutog poremecaja daju dobre
rezultate i promasaj svode na malu vrednost (PN-M-C i PN-
-MV-C). .

Buduca istraZivanja iz oblasti izu€avanja besplatformnih
sistema samonavodenih raketa trebalo bi da obuhvate pro-
bleme estimacije i filtriranja ugla i ugaone brzine linije vizi-
ranja cilja i ekvivaletnog manevra cilja za slu¢aj prostornog
kretanja rakete i cilja. Posebnu pazZnju treba posvetiti nume-
ri¢kim metodama odredivanja i filtriranja ovih veli¢ina koje
predstavljaju neophodne informacije za algoritam vodenja.
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DODATAK A: Matemati¢ki model kretanja rakete
i cilja u vertikalnoj ravni
Matematicki model kretanja rakete kao krutog tela sa tri

stepena slobode kretanja obuhvata 6 diferencijalnih jedna-
¢ina prvog reda:

U =——qw+%(X+Fx)—gsin6 (A1)
w=qU +i(z+ F,)+gcos (A2)
g=7-(M+M") (A3)

y
b=¢q (A4)
x=Ucosf+wsinf (A.5)
h=-z=Usin0~wcos@ (A.6)

Veligine stanja za raketu su: projekcije brzine na ose di-
namickog koordinatnog sistema (U, w), ugao (8) i ugaona
brzina propinjanja (g), koordinate poloZaja rakete u iner-
cijalnom koordinatnom sistemu (x, h).

Veli¢ine F, i F, su projekcije sile potiska na ose dina-

mitkog koordinatnog sistema, a M* moment reaktivne
sile za centar mase rakete.
Aerodinami&ke sile i moment propinjanja nalaze se iz:

X=cCg0S
Z=C,-Q-S. (A7)
M=C,0-S-d

gde su:
e %qu - dinamigki pritisak,
S, d - referentna povr§ina, odnosno duZina.
Aerodinamicki koeficijenti dati su izrazima:

Cx =“'CA(M)
C,=Cou(M)-a+Co(MIN+Cy(M)-¢" (A.8)
Cm _= Cma(M)'a+Cmn(M)rl"'Cmq(M)q*

Aerodinamicki derivativi su funkcije Mahovog broja:

=Y
M== (A9)

gde su: @ - brzina zvuka
V - brzina rakete

V=+JU? +w?

Napadni ugao & i bezdimenziono ugaona brzina q* od-
reduju se iz:

(A.10)

- Vv

a=Y g4 =51—['1—- (A.11)

Q=
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~ Usvajajuci velitine stanja za cilj: brzinu (V,), ugao pu-
tanje (y.), poloZaj u inercijalnom koordinatnom sistemu

(x. i h.) i pretpostavljaju¢i da su normalno (f.) i tan-

gentno ubrzanje (f,.) cilja poznate funkcije vremena, ma- '

temati¢ki model se svodi na &etiri diferencijalne jednacine
prvog reda:

V. = fi(t) (A12)
Ve= I’V(Q (A.13)
X, =V, cosy, (A.14)
h. =V,siny, (A.15)

Relativno rastojanje raketa-cilj (r) i ugao linije viziranja

cilja (@) nalaze se iz:

r=(x.=x)7 +(h.~h)’ (A16)

@ = arcsin he p ‘ (A.17)

Ugao preticanja rakete je:
E=y-¢ ' (A.18)
gde je ¥ -ugao putanje rakete.
Yy=0-¢ (A.19)
Ugao preticanja cilja je:
E.=Y.—Q (A.20)
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