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Uticaj ugaone brzine valjanja na parametre putanje letelice sa
modifikovanim zakonom potere

Dr Danilo Cuk, dipl.inz".
Mr Slobodan Mandic, dipl.ini.l)

Prikazan je uticaj ugaone brzine valjanja na karakteristike putanja letelice sa modifikovanim zakonom potere.
Koris¢enjem modela “Sest stepeni slobode kretanja” za letelicu, postavljen je matematicki model sistema vodjenja
koji omogucava proracun prostorne putanje. Simulacijom sistema je obuhvacena dinamika svih podsistema letelice:
aktuatora, aerodinamicki stabilisane glave za samonavodjenje (aerodinamickog senzora), detektora i slobodnog
Ziroskopa. Opisane su osobine modifikovanog zakona potere za sistem bez slu¢ajnih poremecaja pri delovanju bo¢nog
vetra i postojanju sistematske greSke opstrujavanja aerodinamickog senzora. Numeri¢kom simulacijom je dobijena
veza izmedju promasaja letelice i ugaone brzine valjanja. Predstavljena u obliku dijagrama, ova veza moZe da se
koristi za odredjivanje najvece dozvoljene ugaone brzine valjanja kao ulaznog parametra za aerodinamicko
projektovanje letelice. KoriS¢enjem zavisnosti “promasaj-ugaona brzina valjanja”, daje se uporedna analiza dva

zakona vodjenja: potere i modifikovane potere.

Kljucne reci: Vodjenje i upravljanje, potera, putanja, Sest stepeni slobode kretanja, rotirajuca letelica.

KoriS¢ene oznake i simboli

-matrica transformacije sa indeksima

-jedini¢ni vektor sa indeksima

-matrica kolona za jedini¢ni vektor sa indeksima

-frekvencija detektora

-komponente normalnog ubrzanja (specificne sile)
u nerotiraju¢em koordinatnom sistemu

-faktori pojacanja u zakonu vodjenja

-faktor pojacanja otklona upravljackih povrSina po
signalu vodjenja

-efektivni faktor pojacanja definisan izrazom (52)

-faktor pojaCanja ugaone brzine propinjanja

-inercijalni koordinatni sistem

-osnovni koordinatni sistem

-dinamicki koordinatni sistem (vezani koordinatni
sistem)

-intenzitet vetra

-komponente napadnog ugla u dinami¢kom
koordinatnom sistemu

-komponente napadnog ugla u nerotiraju¢em
koordinatnom sistemu

-komponente napadnog ugla aerodinamickog
senzora u dinamickom koordinatnom sistemu

-komponente ugla relativne brzine letelice u
dinami¢kom koordinatnom sistemu

-komponente ugla relativne brzine u
nerotiraju¢em koordinatnom sistemu

-komponente ugla greske relativne brzine (ugla
izmedju linije viziranja cilja i relativne brzine) u
dinami¢kom koordinatnom sistemu
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-komponente ugla greske relativne brzine u
nerotiraju¢em koordinatnom sistemu

-gradijent ugla greske opstrujavanja
aerodinamickog senzora

-uglovi otklona upravljackih povrsina

-zahtevani uglovi otklona upravljackih povrSina

-ugao propinjanja, skretanja i valjanja

-komponente ugla orijentacije letelice u odnosu na
osnovni koordinatni sistem, sl. 4

-komponente ugla orijentacije letelice u odnosu na
relativnu brzinu, sl. 5

-komponente ugla linije viziranja cilja u dina-
micku koordinatnom sistemu

-komponente ugla linije viziranja cilja u inercijal-
nom koordinatnom sistemu

-neprigusena prirodna frekvencija i relativni fak-
tor priguSenja aktuatora

-neprigusena prirodna frekvencija i relativni fak-
tor prigusenja aecrodinamic¢kog senzora

-telo
-inercijalni
-osnovni
-cilj

Svi simboli koji se odnose na model “Sest stepeni slobode
kretanja” letelice imaju uobi¢ajena znacenja.
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Uvod

ECI broj radova bavi se izucavanjem dinami¢kog po-

nasanja rotirajuéih letelica. Glavne oblasti istraZivanja
nevodjenih letelica odnosile su se na dinamicku stabilnost i
rezonanciju [1]. Sintezi autopilota upravljive rotirajuce lete-
lice obi¢no prethodi izu¢avanje njenih dinamickih karakte-
ristika. Kao rezultat takve potrebe u [2] su izvedene kom-
pleksne aerodinamicke prenosne funkcije za rotirajucu lete-
licu pri ¢emu su objaSnjeni uticaji aerodinamickih i inerci-
jalnih unakrsnih veza. Odgovor vodjenih letelica sa impuls-
nim upravljanjem i nelinearnim aerodinamickim momen-
tom propinjanja analiziran je u [3] za razliCite vrednosti
komande. Uticaj blage rotacije na osobine samonavodjenih
letelica sa proporcionalnom navigacijom izucavan je ko-
riS¢enjem analitickih metoda u [4,5]. Analiza je izvrSena za
dvokanalni sistem upravljanja koji se sastojao iz dva iden-
ti€na vremenski invarijantna sistema bez medjusobnog uti-
caja. Vrednost ugaone brzine valjanja je bila znatno manja
od nutacione frekven-
cije letelice. Istrazivanje brzorotirajucih letelica sa propor-
cionalnim vodjenjem i jednokanalnim sistemom upravlja-
nja je dato u [6].

Cilj ovoga rada odnosi se na izu¢avanje uticaja blage ro-
tacije na parametre putanja letelica sa modifikovanim zako-
nom potere.

Uticaj gravitacionog ubrzanja na krivinu putanje letelice
sa proporcionalnom navigacijom je veliki, zbog ¢ega ovaj
metod vodjenja zahteva kompenzaciju gravitacionog ubr-
zanja 1 stabilizaciju valjanja kada se primenjuje na letelici
vazduh-zemlja [7,8,9]. Uporednom analizom promasaja le-
telica  vodjenih  metodama  potere 1  propor-
cionalne navigacije [7,10,11], pokazano je da se bolje per-
formanse postizu primenom potere ukoliko se ne vrsi kom-
penzacija gravitacionog ubrzanja. Medjutim, metoda potere
ima loSe osobine ako je cilj pokretan, ili ako se gadja sta-
cionaran cilj u prisustvu bo¢nog vetra. Krivina putanje lete-
lice zbog uticaja gravitacionog ubrzanja se moze smanjiti
primenom modifikovanog zakona potere [7]. Zakon vodjen-
ja je jednostavan za primenu, pri ¢emu se neophodne in-
formacije dobijaju od aerodinamicki stabilisane glave za
samonavodjenje i jednog slobodnog ziroskopa. Koristeci
kriterijume dinamicke i kinematicke stabilnosti, u [12] je
izvr$na sinteza modifikovanog zakona potere za nerotira-
jucu letelicu. Parametri su verifikovani numerickom simu-
lacijom upros§éenog sistema vodjenja.

Savremeni zakoni vodjenja, koji su prikazani u [8.,9],
zahtevaju sloZene podsisteme vodjenja i upravljanja za lete-
lice tipa vazduh-zemlja da bi se odredio “efektivni manevar
cilja” kao znacajna ulazna veliina za formiranje signala
vodjenja.

Polaze¢i od cene sistema, njegove pouzdanosti i osobina
putanje letelice pri lansiranju na malim visinama, vodjenje
modifikovanom poterom predstavlja veoma privlacan kon-
cept za letelice vazduh-zemlja. Medjutim, blaga rotacija le-
telice moze izazvati pojavu medjuuticaja u kanalima
upravljanja, ¢ime se poveéava ukupna devijacija putanje.
Kona¢no, kao posledica ovih uticaja indukovanih rotacijom
oko poduzne ose, letelica ¢e udariti o zemlju pre nego §to
dodje do cilja.

Da bi se objasnio uticaj ugaone brzine valjanja na sistem
vodjenja modifikovanom poterom, u ovom radu je izvrSena
simulacija prostorne putanje letelice. Najpre su definisani
svi potrebni koordinatni sistemi i odredjen njihov medju-
sobni poloZzaj. Posle toga, dat je kompletan sistem diferen-
cijalnih jednacina sistema vodjenja letelice. IzvrSena je
kratka diskusija dobijenih rezultata simulacije za razliCite

uslove leta. Na kraju se daju zakljucci o uticaju ugaone
brzine valjanja na karakteristike sistema.

Koordinatni sistemi i njihova uglovna orijentacija

Za odredjivanje prostorne putanje letelice i njenih
kinematickih parametara, u ovom odeljku se definiSu svi

potrebni  koordinatni  sistemi. Polozaj vektora u
proizvoljnom koordinatnom sistemu odredjen je Ojlerovim
uglovima.

Putanja letelice 1 polozaj cilja odredjuju se u
koordinatnom sistemu vezanom za povrsinu Zemlje (sl. 1)
koji je istovremeno inercijalni sistem (Ox;z;). Osa Ox; je
usmerena prema cilju, osa Oy; nadesno u odnosu na pravac
leta, dok je osa Oz; usmerena nadole. (Visina letelice je
otuda h=-z;.)

Xi

Slika 1 Koordinatni sistem vezan za Zemlju i osnovni koordinatni sistem

Osnovni koordinatni sistem (Ox,),z,) je, takodje, vezan
za Zemlji sa osom Ox, usmerenom prema cilju i vezanom
za pocetni pravac ose ziroskopa. Koordinatni pocetak se
poklapa sa tackom lansiranja letelice. Ravan Ox,z, je ravan
lansiranja (vertikalna ravan) sa osom Oz, usmerenom na-
dole. Osa Oy, je upravna na ravan Ox,z, 1 formira desni
koordinatni sistem. PoloZaj osnovnog koordinatnog sistema
je definisan sa dva Ojlerova ugla (¥,,©,) u odnosu na

inercijalni sistem.

Dinamicki koordinatni sistem (Oxyz) vezan je za telo le-
telice. Koordinatni pocetak je u centru mase (O=C), osa Ox
je uzduzna osa letelice usmerena ka vrhu. Druge dve ose su
u ravnima simetrije. Osa Oz je usmerena nadole kad je lete-
lica na lansirnom mestu. Polozaj dinamickog koordinatnog
sistema [13] odredjen je sa tri Ojlerova ugla (¥,0,® )u
odnosu na putujuci koordinatni sistem letelice (Ox,yqz,) ko-
jije paralelan inercijalnom sistemu.

Matrica transformacije {C [C],i,j=1,2,3} kojom se vek-
tor definisan projekcijama u inercijalnom sistemu (i) trans-
formiSe u oblik definisan projekcijama u dinami¢kom koor-
dinatnom sistemu [13] zavisi od tri Ojlerova ugla:

C=C!(¥,0,0) )

Poznato je da je Cj =C’. Ova matrica transformise
vektor iz njegovog oblika u b-sistemu u oblik koji zavisi od
njegovih projekcija u i-sistemu.

Za realizaciju zakona modifikovane potere potrebno je
odrediti polozaj aerodinamickog senzora koji se postavlja
duz relativne brzine letelice. Aerodinamicki senzor omo-
gucava merenje komponenata napadnog ugla (a;a;) koji
odredjuju njegov polozaj u odnosu na telo letelice [12].
Drugi uredjaj je slobodni Ziroskop pomocu koga se mere
komponente ugla orijentaciji letelice u odnosu na osu rotora
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ziroskopa (uglovi @, i ©,). Skica letelice sa aerodina-

mickim senzorom na vrhu i slobodnim Ziroskopom vezanim
za telo letelice data je u [12]. Prema tome, uglovna orijen-
tacija letelice u prostoru je odredjena uglovima
(0,,0,,®), a polozaj relativne brzine uglovima (AL,Ay) u
odnosu na osnovni koordinatni sistem.

Uglovi, koji se mere slobodnim ziroskopom (@, 1 &, )i
komponente napadnog ugla (a; i a,) koje se mere pomocu
aerodinamickog senzora, koriste se kao informacije u zako-
nu vodjenja.

Linija viziranja cilja (linija letelica-cilj) odredjena je je-
dini¢nim vektorom €, , a njena uglovna orijentacija u odno-
su na inercijalni i dinamicki koordinatni sistem je prikazana
na sl. 2 isl. 3, respektivno.

T

Slika 2. Polozaj linije viziranja cilja u inercijalnom koordinatnom sistemu

B

Slika 3. PoloZzaj linije viziranja cilja u dinami¢kom koordinatnom sistemu

Na osnovu sl. 2, koriste¢i matricu transformacije (1)
imamo:

e; = C;ei = CT(Zt’¢ta0)e§ (2)
e/ =Cle; = C(¥,0,D)e ©)
e/ =C(¥,0,0)C" (1,,0,.0)e; “4)

Imajuéi u vidu:
e;=[1 0 0] )

iz jednacine (4) mogu se odrediti komponente jedini¢nog
vektora linije viziranja cilja u dinamickom koordinatnom
sistemu (sl. 3).

ef’ = [etx etyetz] (6)

Uglovi orijentacije tela letelice u odnosu na liniju vizi-
ranja cilja (uglovi pelenga cilja) 4,1 4 su:

A, =—tan"' &= (7

x

Ay =tan" 2 (8)
x
Komponente jedini¢nog vektora €,, koji definise polozaj
ose rotora slobodnog Zziroskopa, mogu se odrediti u dina-
mickom koordinatnom sistemu pomocu slede¢ih matri¢nih
relacija:

e, =Clel=C"(¥,,0,0) 9)
el = Clel = C(¥,0,D)e, (10)
ili,
e, 1
e, =|e, [=C(¥.0,0)C"(¥,,0,,0) 0 (11)
e, 0

Na osnovu sl. 4 imamo:

O, =tan™' L= (12)

ox

I (13)

ox

Slika 4. Polozaj letelice u odnosu na osnovni koordinatni sistem

Komponente napadnog ugla a; i a, definisane su na sl. 5.
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Slika 5. Polozaj relativne brzine letelice u dinami¢kom koordinatnom
sistemu

a, :tan_]% (14)
a, :tan’lﬁ (15)

gde su U, v, w projekcije relativne brzine letelice na ose
dinamickog koordinatnog sistema.

Komponente ugla izmedju relativne brzine letelice i ose
rotora slobodnog ziroskopa u dinamic¢kom koordinatnom
sistemu dobijaju se iz (12-15):

71=0-a (16)

72=0,+a; (17)

Na slican naCin se nalaze i komponente ugla linije
viziranja cilja u dinami¢kom koordinatnom sistemu:

¢ =0+, (18)

@, =0, +4, (19)

Komponente greSke vodjenja (ugla izmedju relativne
brzine letelice i linije viziranja cilja) u dinami¢kom sistemu
odredjuju se slede¢im relacijama:

&1 =P1—71 (20)

E2=02~72 2n
ili

&1 2/11 +a (22)

Ery=Ar—a, (23)

Matematicki model

Glavni delovi samonavodjene letelice koji se modeliraju
su: dinamika letelice sa kompletnim aerodinamickim karak-
teristikama, aerodinamicki senzor sa detektorom cilja, jedan
slobodni ziroskop ugradjen u telo letelice radi merenja
uglova propinjanja i skretanja, odsek vodjenja i aktuator za
pokretanje upravljackih povrSina oko dve medjusobno
upravne ose.

Model letelice

Model letelice, koji je prikazan u ovom radu, predstavlja
potpuno nelinearan dinamicki model sa aerodinamickim
podacima za jednu letelicu tipa vazduh-zemlja. Kretanje
letelice u prostoru kao objekta sa Sest stepeni slobode
kretanja opisano je pomoc¢u dvanaest diferencijalnih
jednacina [13,14]. Modelom je obuhvacen uticaj vetra
proizvoljnog pravca. Jednaine kretanja u dinami¢kom
koordinatnom sistemu za letelicu krstaste konfiguracije su:

Ug = rvg —gwx +(X+F,)/ m—gsin®

vg = pwg —rUg +(Y+F,)/ m+gsin@cos @

Wx =qUg —pvg +(Z+FE,)/ m+gcos@cos®
p=(L+L")/J, (24)
qg=(J,=J)/ Jpr+(M+M")/J,

F=(J=J,)/ Jpg+(N+N¥)/J,

@ = p+qgsin @tan O+ rcos Dtan @

@quOS(D—rsin(D
¥ =gsin®/cos @—rcos D/ cos @
x=Ug cos@cos ¥+
+v, (sin @sin @ cos ¥ — cos @sin ¥) +
+wg (cos @sin @ cos ¥ +sin @ sin ¥) (24)
y=Ug cos@sin ¥ +
+V; (sin @sin @sin ¥ + cos @ cos V) +
+w; (cos @sin @sin ¥ —sin @ cos ¥)

h=—z=Ug sin®@—vg sin @cos @—wg cos D cos @

gde su: Uy, vy, wy - komponente kinematicke brzine letelice
Vi (brzine u odnosu na Zemlju) u dinamickom
koordinatnom sistemu; p, ¢, r - ugaone brzine valjanja,
propinjanja i skretanje u dinamickom sistemu; .0,V -
uglovi valjanja, propinjanja i skretanja; x,y,z - koordinate
poloZzaja letelice u inercijalnom koordinatnom sistemu.

Komponente aerodinamicke sile duz osa dinamickog
sistema predstavljene su veli¢inama X,¥,Z u obliku
aerodinamickih koeficijenata:

X=C.0S

Y=C,0S

Z=C,08 25)
Q=pV*/2

gde su: p gustina vazduha, V' - relativna brzina letelice,
S=nd’/4 - referentna povr§ina. Alternativne oznake za
aerodinamiCke koeficijente aksijalne i normalne sile su
CA:-CX, CN:-Cz.

Komponente aerodinamickog momenta oko osa
dinamickog koordinatnog sistema definiSu se kao momenti
valjanja (L), propinjanja (M) i skretanja (V) i odredjuju se u
funkciji od aerodinamickih koeficijenata C,, C,, 1 C,;:

L=C0Sl
M=C,0SI (26)
N=C,0S!

gde je / referentna duzina, koja je obicno precnik letelice
I=d.

U radu se koriste slede¢i analiticki izrazi za aero-
dinamicke koeficijente:

C,=C,W(6°)+C (8 )at +C oy (67) (et + @25C)
Cy=Cy,-a,+C,
Cy=—Cy, -y, +Cy,C+Cy 1" =Cyua, +C,p -,
C=C,+C,p +Cp,(a,n-a)

C,=C,-a,+C, -n+C, ¢ +C

* .k *
n '77+CNq q +CNc'<al +Cypap 0(2

27)

a,+C, . pa,

ma mp

. x .
¢ =C,a+C §+Cmq~r +Cmda2+Cmpap -a,

ma mun

Ugaone brzine su normalizovane pomocu V/I u bez-
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dimenzione veli¢ine:

(28)

Svi derivativi aerodinamickih koeficijenata sila i mome-
nata (27) zavise od Mahovog broja. Otkloni upravljackih
povrsina # i £ odredjeni su zakonom vodjenja i dinamikom
aktuatora.
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Rezultujuéi napadni ugao i otklon upravljackih povrSina

odredjuju se iz:
a;=+a; +al
S=An"+¢°

Aerodinamicke sile i momenti se odredjuju na osnovu
relativne brzine letelice V=[U v w]" koja zavisi od kinema-
ticke brzine V; [Uy vy wk]T i vetra W=[uw vw WW]TI

29

U Uy u,
VIS Ve |7 Yw
w W w,, (3 O)

V=AU?* +v* +w*

Polaze¢i od komponenata vetra u koordinatnom sistemu
vezanom za Zemlju, mogu se odrediti njegove komponente
u dinamic¢kom sistemu:

uW Wx
vy |=C(%,0,0) w, 31)
w (0]

w

gde je C matrica transformacije (1).

Aktuator

Pretpostavljajuéi da je aktuator dinamicki sistem drugog
reda, otkloni upravljackih povrsina (7,{) mogu se modelirati
slede¢im diferencijalnim jednac¢inama:

) 2%, .
77=w5(m —win—nj
2%,

@Dy

) : (2)
R (T ad
gde su: w, - frekvencija i {, - relativni faktor priguSenja
aktuatora. Zahtevani otkloni upravljackih povrSina
propinjanja (n.) 1 skretanja ({.) odredjuju se zakonom
vodjenja.

Merni uredjaji

PredloZeni sistem vodjenja sa modifikovanim zakonom
potere koristi aerodinamicki stabilisanu glavu za
samonavodjenje (aerodinamicki senzor) za merenje uglova
greSke linije viziranja cilja i uglova njene orijentacije u
odnosu na telo letelice (komponente napadnog ugla), i
dvostepeni  slobodni  Ziroskop za merenje uglova
propinjanja i skretanja. Laserska glava za samonavodjenje
je ugradjena na dvoosni aerodinamicki senzor i ima
kvadrantni detektor za prijem laserske energije koja je
odbijena od cilja. Impulsna priroda odbijene laserske
energije je predstavljena diskretizovanim signalom.
Simulacija laserskog detektora je izvrSena zadrzavanjem
poslednjeg impulsa AT sekundi, posle cega se prima novi
laserski impuls, koji ostaje nepromenjen u narednom
periodu diskretizacije:

L
Ja

gde je f; frekvencija laserskih impulsa.

Dinamicko ponaSanje aerodinami¢kog senzora sa
viskoznim trenjem moze se opisati dinamickim sistemom
drugog reda. Slede¢i sistem od dve diferencijalne jednacine

AT (33)

drugog reda sluzi za odredjivanje uglovne orijentacije
aerodinamickog senzora u vezanom koordinatnom sistemu:

@

s

. 20 .
i, - wf[ai P T — J (34)

gde su i=1,2, w,; — neprigusena prirodna frekvencija, {; —
relativni faktor prigusenja i Ado; — sistematska greska
opstrujavanja aerodinamickog senzora.

Aerodinamic¢ki senzor ne prati tacno relativnu brzinu
letelice zbog interferencije strujnih polja aerodinamickog
senzora i odseka prednjih upravljackih povrSina. Napadni
ugao aerodinamickog senzora je prekompenziran u odnosu
na napadni ugao neporemecene struje vazduha. Ovaj efekat
se moze aproksimirati [10] uvodjenjem sistematske greske,
koja je srazmerna napadnom uglu:

Aa; =&, (35)
gde je ¢, - faktor sistematske greske opstrujavanja definisan
izrazom ¢, = % =%

a

gde su a — napadni ugao letelice i oy — napadni ugao
aerodinamickog senzora.

Dvostepeni slobodni ziroskop se moze predstaviti
bezinercionim elementom.

Zakon vodjenja

Kao zakon vodjenja primenjena je modifikovana potera,
koja se prikazuje slede¢om idealnom jednacinom:

v =Ki(e+Kyy) (36)

gde su y — ugao brzine letelice i ¢ — ugao greske izmedju
linije viziranja cilja i relativne brzine. Osnovni parametri
zakona vodjenja su faktor pojacanja greSke vodjenja K; i
faktor pojacanja ugla brzine K,. Faktor pojacanja K; se
moze prikazati u obliku:

K, =K, K, (37)

gde su K, pojacanje kojim se signal greSke vodjenja
pretvara u otklon upravljackih krilaca i K, — pojacanje
ugaone brzine propinjanja, odnosno ugaone brzine putanje
letelice.

Ugao pravca putanje se ne meri direktno ve¢ se
sracunava koriS¢enjem izmerenog napadnog ugla pomocu
aerodinamiCkog senzora 1 ugla orijentacije letelice,
dobijenog pomocu slobodnog Ziroskopa.

Prema tome, zakon vodjenja dvokanalnog sistema
letelice ima oblik:

e = Kp(gl +K2}/1) (38)

=K, (e, +Kry2) (39)

gde su: 7., {, - zahtevani otkloni upravljackih povrsina.

Uglovi greske linije viziranja cilja (¢, &) 1 uglovi
putanje letelice (y;, y,) odredjuje se pomocu izraza (16-21),
s tim §to je potrebno umesto veliCine a;, a, zameniti uglove
aerodinamickog senzora ay; a,, kako bi se obuhvatili uticaji
vetra, greSke opstrujavanja i dinamike aerodinamickog
senzora.

Proracun uglovne orijentacije linije viziranja cilja

Posto su putanje letelice i poloZzaj cilja dati u
inercijalnom koordinatnom sistemu, uglovi linije viziranja
cilja ;1 ¢,, sl. 3, odredjuju se iz:
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(40)

gde je polozaj cilja u odnosu na letelicu odredjen izrazima:

Ax=x,—-Xx
Ay=y, —y (41)
Az=2z,—z

Rezultati simulacije

Jednacine kompletnog sistema vodjenja mogu se napisati
u obliku matri¢ne diferencijalne jednacine u prostoru stanja:

x = f(x,u) (42)
pri ¢emu je
. P . . T
X:[UKVKWqurdjel[/xyzn’]gé/axlaslasZaSZ (43)

u=[& 7"

Razmatra se nepokretni zemaljski cilj. Imaju¢i u vidu
(38 1 39) i kompletan sistem algebarskih jednacina, zakon
vodjenja se moze prikazati u obliku matricne relacije
zavisno od vektora stanja u=g(x). Integracija sistema
diferencijalnih jednadina prvog reda izvrSena je metodom
Runge-Kutta Cetvrtog reda. Aerodinamicki derivativi u (27)
dati su tabelarno u funkciji od Mahovog broja.

Simulacija sistema vodjenja realizovanog metodama
potere i modifikovane potere izvrSena je za letelicu bez
reaktivne sile u dozvu¢noj oblasti brzina (250-180 m/s).
Rezultati simulacije su prikazani za pocetni polozaj letelice
(x0=0, h,=3000 m) i nepokretni zemaljski cilj (x=5000 m,
h~=0). Pocetni poremecaj ugla linije viziranja cilja u odnosu
na relativnu brzinu iznosi ¢,=-3° u vertikalnoj ravni.
Frekvencija detektora je fd=10 Hz, dok su dinamicki
parametri aktuatora i aerodinamickih senzora dati slede¢im
vrednostima: w,=60 1/s, {,=0.6, w=120 1/s, {=0.60. Faktor
sistematske greSke opstrujavanja aerodinamickog senzora
bio je u intervalu od ¢,=0.1-0.3. Aerodinamicki faktor
pojacanja ugaone brzine propinjanja po otklonu upravlja-
¢kih povrsina, dobijen je proracunom aerodinamickih
funkcija prenosa u zavisnosti od vremena leta (K,=0.7-
0.50).

Pojacanja u zakonu vodjenja (36) K; i K, nalaze se
metodom sinteze koja je opisana u [12]. Primenom
kriterijuma za dinamicku i kinematicku stabilnost letelice,
kao i zahteva za minimalnom devijacijom putanje od
pravolinijskog leta, dobija se K;=4 i K,=0.70. Kori$¢enjem
izraza (37) odredjuje se faktor pojacanja otklona
upravljackih povrsina po signalu vodjenja K,=7.5.

Problem rezonancije zbog valjanja letelice oko uzduzne
ose nije razmatran, poSto se pretpostavlja da je ugaona
brzina valjanja manja od sopstvene frekvencije propinjanja
(nutacione frekvencije) letelice.

Slika 6 prikazuje promenu parametara letelice (p=300
o/s) koja se navodi metodom modifikovane potere na
nepokretni zemaljski cilj pri delovanju konstatnog bo¢nog
vetra (W=10 m/s) i faktoru sistematske greske opstrujavanja
aerodinamickog senzora od &,=10 %.
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Slika 6. Odgovor letelice sa modifikovanim zakonom potere (p=300 °/s,
£,=0.10, W=10 m/s)

Poremecaji koji deluju na letelicu (gravitaciono ubrzanje
i bo¢ni vetar) mogu se uspeSno kompenzirati i pri
postojanju rotacije letelice oko poduzne ose ako se primeni
modifikovani zakon potere. lako gravitaciono ubrzanje
deluje u vertikalnoj ravni, zbog rotacije upravljackih
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povrsina i kasnjenja aktuatora ovaj poremecaj se prenosiiu
boc¢nu ravan u kojoj deluje vetar. U primeru prikazanom na
sl. 6, oba efekta se superponiraju tako da je maksimalna
devijacija u odnosu na ravan lansiranja oko 60 m. U
zavr$noj fazi navodjenja putanja letelice je prava linija:
realizovano normalno ubrzanje u vertikalnoj ravni iznosi 1g
i sluzi za kompenzaciju gravitacionog ubrzanja, dok u
horizontalnoj ravni normalno ubrzanje tezi ka nuli.
Vrednosti ugla greSke vodjenja u horizontalnoj ravni
(e=2.5°) 1 ugla pravca relativne brzine (4y=3.7°) su
podesene tako da daju nulti signal vodjenja (nulto
zahtevano normalno ubrzanje).

Radi uporedne analize, na sl.7 je prikazana devijacija
letelice od ravni lansiranja u sluCaju primene metode
potere. Krivina putanje pri delovanju bo¢nog vetra je veca
kod metode potere nego kod modifikovanog zakona potere
zbog Cega ¢e se desiti prevremeni udar letelice o zemlju.
Vece vrednosti pojacanja K; smanjile bi krivinu i devijaciju
putanje, ali bi sistem postao dinamicki nestabilan [12].
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Slika 7. Devijacija putanje u horizontalnoj ravni pri primeni zakona potere
(»p=300 o/s, £&=0.10, =10 m/s)

Pojava unakrsnog kuplovanja izazvanog rotacijom
letelice ogleda se u skretanju rakete u odnosu na vertikalnu
ravan i prikazana je na sl. 8 za modifikovani zakon potere
posmatrajuci polozaj letelice u ravni upravnoj na pravac
lansiranja.
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Slika 8. Unakrsno kuplovanje izazvano rotacijom letelice za modifikovani
zakon potere (W=0, £,=0.1)

U slucaju nulte ugaone brzine valjanja, devijacija putanje
zbog gravitacionog ubrzanja nastaje samo u vertikalnoj
ravni. Poredjenjem sa proporcionalnom navigacijom i
metodom potere, kod modifikovanog zakona potere dobija
se najmanja devijacija letelice od pravolinijskog leta, $to je
povoljno za letelice tipa vazduh-zemlja.

Poremecaje koji deluju na letelicu (gravitaciono ubrzanje
i vetar) treba kompenzirati u inercijalnom (nerotiraju¢em)

koordinatnom sistemu. Medjutim, komponente greske
vodjenja 1 otkloni upravljackih krila odredjuju se u
dinamickom (rotiraju¢em) koordinatnom sistemu. Ako
letelica rotira, dinamika aktuatora (element drugog reda) i
diskretizacija laserskog impulsa izazvaée vremensko
kasnjenje komande koja se realizuje u dinami¢kom
koordinatnom sistemu. Unakrsno kuplovanje kanala
upravljanja izaziva zaokretanje komande realizovane u
rotirajuéem sistemu za odredjeni ugao u odnosu na
inercijalni koordinatni sistem. Za letelicu, koja se razmatra
u ovom radu, ne mogu se dekuplovati medjuuticaji posto se,
zbog zahteva za jednostavnom konstrukcijom, ne meri ni
ugao ni ugaona brzina valjanja. Ako ugaona brzina valjanja
raste, dobijaju se znacajne vrednosti unakrsnog kuplovanja.
Vazno je uoditi da velike vrednosti pojacanja K;, koje su
pozeljne za smanjenje devijacije u vertikalnoj ravni,
stvaraju povecano unakrsno kuplovanje izazvano rotacijom
letelice oko poduzne ose. Jedini nafin da se smanji
unakrsno kuplovanje jeste odredjivanje najveée dozvoljene
ugaone brzine valjanja zavisno od parametara vodjenja i
realizacija takve aerodinamicke konfiguracije letelice
kojom ¢e se obezbediti da stvarna ugaona brzina valjanja
bude manja od dozvoljene vrednosti.

Zavisnost promasaja letelice od ugaone brzine valjanja
za razliCite faktore sistematske greske opstrujavanja
aerodinamiCkog senzora prikazana je na sl. 9 i sl. 10 za
modifikovani zakon potere, a na sl. 11 i sl. 12 za vodjenje
po metodi potere. PromaSaj je definisan kao rastojanje
izmedju letelice i cilja u horizontalnoj ravni (sL.1).
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Slika 9. Promasaj letelice u funkciji od ugaone brzine za modifikovani
zakon potere (W=0)
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zakon potere (=10 m/s)
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Slika 11. Promasaj letelice u funkciji od ugaone brzine valjanja za zakon
potere (W=0)
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Slika 12. Promasaj letelice u funkciji od ugaone brzine valjanja za zakon
potere (=10 m/s)

Kritiéna ugaona brzina valjanja definiSe se kao ona
vrednost pri kojoj dolazi do naglog porasta promasaja
letelice. To je najveca dozvoljena vrednost ugaone brzine
valjanja letelice. Polaze¢i od zahteva za minimalnim
promasajem, potrebno je da ugaona brzina valjanja letelice
bude manja od njene kriticne vrednosti. Poredjenjem
dijagrama na sl. 9 i sl. 10, odnosno na sl. 11 i sl. 12,
pokazano je da kriticna ugaona brzina valjanja letelice ne
zavisi od intenziteta vetra.

Uticaj ugaone brzine valjanja na promasaj znatno je
izrazeniji kod vodjenja metodom potere, nego kod
modifikovanog zakona potere. U slucaju modifikovane
potere dobijaju se manje vrednosti promasaja i vece
vrednosti kriticne ugaone brzine valjanja. Vetar intenziteta
10 m/s (sl. 12) povecava promasaj kod metode potere. Na
sl. 12 je pokazano da zakon potere ima loSe performanse za
sve vrednosti ugaone brzine valjanja ako deluje bocni vetar
i postoji greSka opstrujavanja aerodinami¢kog senzora.
Suprotno tome, modifikovani zakon potere daje dobre
rezultate pod uslovom da je stvarna ugaona brzina valjanja
manja od kriti¢ne (sl. 10).

Da bi se objasnio uticaj faktora sistematske greSke
opstrujavanja aerodinamic¢kog senzora, potrebno je odrediti
njegov uticaj na pojacanje otklona upravljackih povrsina po
gresci vodjenja.

Kori$¢enjem (16 i 22) i uvodjenjem u ove izraze
stvarnog napadnog ugla aerodinamickog senzora a, umesto
napadnog ugla letelice a, dobija se:

n.=K,[A+a,+K,(0-a,)] (44)

gde je:

a,=0+é&,-a (45)

Napadni ugao letelice se moZe napisati u obliku:
a=a, +a,t) (46)

gde je zahtevni napadni ugao:

Cy
e (47)

a. =——
¢ _Cma

i @, je oscilatorna komponenta o oko ravnotezne vrednosti
.

Zamenom (45, 46 1 47) u (44) dobija se:

e = I?p(g""KZ?/) (48)
gde su:

E=A+a (49)

y=0-a (50)

X, - &
’ C a, 1
1—(1—K2)Kpga("”’+/(')) G
“Coe .

Veli¢ina K, je efektivni faktor pojacanja i zavisi od
vremena. U ravnoteznom stanju bice:

_ K,
K =
b Cy (52)
1-(1-K,)K ¢,

mao

Zavisnost efektivnog faktora pojacanja K,

teZznom stanju od K, za razlicite nivoe sistematske greske
opstrujavanja, prikazana je na sl. 13 i za poteru (K,=0) i za
modifikovani zakon potere (K,=0.7).
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Slika 13. Zavisnost efektivnog faktora pojacanja K p od K, (Cmn/
(-Cma)=0.85)
Uticaj sistematske greske opstrujavanja aerodinamickog
senzora na efektivni faktor pojacanja veci je kod metode
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potere nego kod modifikovanog zakona potere, Sto je
posledica doprinosa sinteticke povratne veze po uglu
relativne brzine u drugom slucaju (K»,=0.7). Pri vecim
vrednostima sistematske greske opstrujavanja aerodinami-
¢kog senzora dolazi do znacajnog porasta efektivnog
faktora pojacanja u zakonu potere zbog odsustva sinteticke
povratne veze (K,=0) Sto izaziva dinamiCku nestabilnost
sistema vodjenja letelice.

Na sl. 9, 10, 11 i 12 je pokazano da kriticna ugaona
brzina valjanja opada sa porastom sistematske greske
opstrujavanja aerodinamickog senzora. U slu¢aju modifiko-
vanog zakona potere, vrednosti kriticne ugaone brzine
valjanja se procenjuju na 700, 600, 500 i 320 °/s za
vrednosti  faktora sistematske greske opstrujavanja
aerodinamickog senzora od &,=0, 0.1, 0.2, 0.3 respektivno.
Ako je ¢,=0.1, kriti¢na ugaona brzina valjanja iznosi 480 °/s
za zakon potere. Pri ve¢im vrednostima faktora ¢, i ugaone
brzine valjanja metoda potere je neefikasna za letelice tipa
vazduh-zemlja. Suprotno tome, modifikovani zakon potere
je povoljan za rotirajuce letelice vazduh-zemlja i u
uslovima dejstva bocnog vetra 1 postojanja greSke
opstrujavanja aerodinamicki stabilisanog senzora.

Zakljucak

Primenom modela "Sest stepeni slobode kretanja"
izvrSena je obimna numericka simulacija kretanja rotirajuce
letelice bez reaktivne sile, koja se navodi metodom
modifikovane potere na nepokretan zemaljski cilj. Radi
uporedne analize prikazani su, takodje, rezultati simulacije
za letelicu vodjenu metodom potere. Glavni poremecaji,
koji su delovali na letelicu, bili su gravitaciono ubrzanje,
bocni vetar i greska opstrujavanja aerodinamicki stabilisane
glave za samonavodjenje. Najvazniji zakljucci se mogu
izvesti iz dijagrama zavisnosti promasaja od ugaone brzine
valjanja, koji su prikazani na sl. 9, 10, 11 i 12.
Modifikovani zakon potere obezbedjuje male vrednosti
promasaja pod uslovom da je stvarna ugaona brzina
valjanja letelice manja od kriticne vrednosti, koja se moze
proceniti sa sl. 9 i sl. 10. Pokazano je da kriti¢na ugaona
brzina valjanja ne zavisi od intenziteta vetra.

Povecéanje greske opstrujavanja aerodinami¢kog senzora
dovodi do smanjenja kriti¢nih ugaonih brzina valjanja. Ova
pojava je viSe izrazena kod letelica vodjenih metodom
potere nego onih koje su vodjene modifikovanim zakonom
potere. Priblizno reSenje za efektivni faktor pojacanja, koje
je prikazano na sl. 13, daje jasan uvid u moguce pojave

zavisno od nivoa greSke opstrujavanja aerodinamickog
senzora. U slucaju zakona potere, velika vrednost efekti-
vnog faktora pojacanja dobijena zbog greske opstrujavanja
moze izazvati nestabilnost sistema vodjenja. Suprotno
tome, modifikovani zakon potere pokazuje znatno manju
osetljivost efektivnog faktora pojacanja na promenu
sistematske greske opstrujavanja aerodinamickog senzora.
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