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Sinteza autopilota propinjanja rakete sa izrazito nestacionarnim

dinamickim parametrima

Dr Danilo Cuk, dipl. inz."

Mr Slobodan Mandic, dipl.ini.l)

IstraZivanje obuhvata postupak sinteze autopilota propinjanja za raketu sa izrazito promenljivim dinamickim
parametrima koji obuhvataju i moguénost staticke nestabilnosti aerodinamicke konfiguracije. Razmatrane su dve
varijante: sa i bez sinteticke povratne veze po ugaonoj brzini propinjanja rakete. Pored dinamickih derivativa rakete
kao funkcija vremena, ulazni podaci za sintezu su Zeljene karakteristike autopilota: vremenska konstanta
aperiodi¢kog kasnjenja, faktor relativnog prigusenja i presecna frekvencija pojacanja otvorenog kola. Verifikacija
sintezom odredenih faktora pojacanja izvrSena je numerickom simulacijom autopilota u razli¢itim vremenskim

trenucima za razliCite visine leta rakete.

Kljucne reci: Autopilot rakete, upravljanje, sinteza autopilota, staticka nestabilnost rakete.

I3

Kori$¢ene oznake i simboli

- normalno ubrzanje (specifi¢na sila) rakete

- normalno ubrzanje (specifi¢na sila) koje
meri akcelerometar
- zahtevano normalno ubrzanje

- visina leta rakete

- faktor pojacanja autopilota ( da, / da.y )
- faktor pojacanja autopilota ( da. /u.)

- faktor pojacanja otvorenog kola

- faktor pojacanja povratne veze

- modifikovani faktor pojacanja akcelerometra

- modifikovani faktor pojacanja brzinskog
ziroskopa

- faktor pojacanja sinteticke povratne veze

- faktor pojacanja rakete (Aq / An)

- faktor pojacanja aktuatora

- faktor pojacanja akcelerometra

- faktor pojacanja brzinskog Ziroskopa

- 10oMz
J ox
veli¢ini x, (J — poprecni moment inercije,
M, —moment propinjanja)

- ugaona brzina propinjanja

- vremenska konstanta sopstvenih oscilacija
rakete

- vremenska konstanta kasnjenja promene
pravca putanje

- vremenska konstanta ekvivalentnog sistema

- vremenska konstanta i faktor relativnog
prigusenja otvorenog sistema

derivativ ugaonog ubrzanja po
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vremenska konstanta i faktor relativnog
prigusenja u brojiocu funkcije prenosa
Aa, | An

vremenska konstanta i faktor relativnog
prigusenja u brojiocu funkcije prenosa
Aal | An

aksijalna komponenta brzine rakete
komanda (signal vodenja)

1oz
m Ox
x (\m— masa rakete, Z — normalna sila)
funkcija prenosa povratne veze autopilota

- derivativ ubrzanja rakete po veli¢ini

funkcija prenosa otvorenog kola autopilota

poprecna brzina rakete
funkcija prenosa zatvorenog sistema

otklon upravljackih povrSina

presecna frekvencija pojacanja otvorenog
kola autopilota

sopstvena frekvencija i faktor relativnog
prigusenja rakete

sopstvena frekvencija i faktor relativnog
prigusenja aktuatora

sopstvene frekvencije i faktor relativnog
prigusenja brzinskog Ziroskopa

- sopstvena frekvencija i faktor relativnog

prigusenja akcelerometra

sopstvena frekvencija i faktor relativnog
prigusenja ekvivalentnog sistema
vremenska konstanta aperiodickog elementa
ekvivalentnog sistema

udaljenost akcelerometra od centra mase
promena odgovarajuce veli¢ine

nominalna vrednost
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Uvod

ROBLEM upravljanja staticki nestabilnom raketom nije

nov. Uslovljen je potrebom da se uskladi promena
polozaja centra mase i centra delovanja aerodinamicke sile
tokom leta rakete sa =zahtevima za navodenje i
manevarskom sposobnoS¢u rakete. Da bi raketa imala
veliku manevarsku sposobnost i brzinu odgovora,
aerodinami¢ka konfiguracija rakete moze da bude u
odredenoj fazi leta staticki nestabilna, tj. da se centar mase
nalazi iza centra delovanja aerodinamicke normalne sile
zbog napadnog ugla. U [1] se razmatraju razliciti zakoni
upravljanja sa potrebnim mernim instrumentima koji se
ugraduju u raketu. Analiza se zasniva na maksimalnom
upros¢enju aerodinamickih i drugih funkcija prenosa i
koris¢enju frekventne analize. Veza izmedu osnovnih
aerodinamickih karakteristika samonavodene letelice i
postavljenih zahteva za projektovanje autopilota izucava se,

ugao propinjanja 7. Nestacionarnost ovih dinamickih

parametara je rezultat, pre svega, promene brzine rakete,
aerodinamickih derivativa zavisno od Mahovog broja i
gustine vazduha preko promene visine leta, cemu treba
dodati uticaj promene mase, momenata inercije i poloZaja
centra mase rakete.

Razmatran je autopilot propinjanja (skretanja) sa
brzinskim ziroskopom i akcelerometrom sa i bez sinteticke
povratne veze po ugaonoj brzini propinjanja. Posle prikaza
opsteg blok dijagrama autopilota i postupka za odredivanje
najvaznijih faktora pojacanja, analiziran je odgovor rakete u
vremenskom domenu zavisno od izabrane tacke na putanji
rakete i usvojene strukture autopilota.

Opsti blok-dijagram autopilota
Na sl.1 je prikazan opsti blok-dijagram autopilota sa

AKTUATOR

An

BRZINSKI
GIROSKOP

2 1
1+ i s+ —s2
o} ]

Aq
A_TI(A)

AKCELEROMETAR

Aa’
An

Aa,
An

Aa,

Slika 1. Autopilot propinjanja sa sintetickom povratnom vezom

takode, primenom frekventne metode u [2]. Razvijena je
takva inZenjerska metoda sinteze autopilota koja je veoma
korisna u pocetnoj fazi projektovanja autopilota i sistema
samonavodenja jer uspostavlja odnose izmedu promasaja
rakete, propusnog opsega, vremenske konstante kasnjenja i
faktora relativnog priguSenja ekvivalentnog sistema
samonavodenja, te acrodinamickih derivativa rakete.

U sintezi autopilota, za raketu sa izrazito promenljivim
dinamickim parametrima, obicno postoje dva pristupa:
primena adaptivnog upravljanja [3] kojim se dobija veca
tanost, ali i sloZeniji sistem upravljanja, i primena
klasi¢nih metoda savremene teorije upravljanja [4, 5] pri
¢emu se ne postizu maksimalne performanse (brzina
odgovora, tacnost i dr.), ali je sistem jednostavne
konstrukcije i maksimalne pouzdanosti.

Rad proucava opsti problem upravljanja staticki
nestabilnom raketom, sa izrazito promenljivim dinami¢kim

parametrima, od kojih su posebno znacajni: faktor
pojacanja ugaone brzine propinjanja po otklonu
upravljackih  povrS§ina  K,, neprigudena prirodna

frekvencija rakete w,, faktor relativnog priguSenja &, i
vremenska konstanta kasnjenja ugla brzine u odnosu na

sintetiCkom povratnom vezom po brzini

propinjanja rakete.

ugaonoj

Komponente, koje se koriste u konstrukciji autopilota,
imaju odredeno dinamicko kaSnjenje tako da Ce uticati na
ukupne performanse sistema upravljanja. Propusni opsezi
ovih komponenata zavise od primenjene tehnologije i cene.
I pored toga Sto su propusni opsezi primenjenih
instrumenata (brzinskog ziroskopa i akcelerometra) i
aktuatora znatno veci od propusnog opsega aerodinamicke
konfiguracije, fazno kasnjenje ovih elemenata u oblasti
presecne frekvencije pojacanja (frekvencije pri kojoj
amplitudna karakteristika otvorenog kola autopilota sece 0
db) nije zanemarljivo. Dinami¢ko ponaSanje aktuatora,
brzinskog ziroskopa 1 akcelerometra bice modelirano
funkcijom prenosa za element drugog reda.

Aktuator je posebno znacajan zbog tekucih tehnoloSkih
ograni¢enja u postizanju velikog propusnog opsega. Za
razmatrani primer prirodna neprigusena frekvencija
aktuatora iznosi 35 Hz. Frekvencijom je odreden najsporiji
par korenova koji ¢e najvise uticati na presecnu frekvenciju
., a time ¢e odredivati i gornju granicu brzine otklona
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upravljackih povrsina 7 i njenu standardnu devijaciju zbog

delovanja slucajnih poremecaja.

Analizom blok-dijagrama prikazanog na sl.1 moZe se
pokazati da je autopilot predstavljen modelom sedmog

reda.

Polaze¢i od najuticajnijih aerodinamickih derivativa
odredene su aerodinamicke funkcije prenosa ugaone brzine
propinjanja (A4q) i normalnog ubrzanja (4a.) u odnosu na

otklon upravljackih povrSina [5]:

Ag ) o K, (T,s+1) K, (T,s+1)

1,8 =7 2T a2

An s*+26,0,5+ 0, Ts”+2¢,Ts+1
Aa o (T7s* +2¢,T,s+1)

= (s)=-U;K
4“7() K 2g,w,s + @2

gde su: U — aksijalna komponenta brzine rakete
0’ = —(mek - Zwmq)

2¢,0, = —(mq +zw)

Zym,, —z,,m, Zphty, — Z,,my,
Ky = U, = 2
myz,, —m,U w,

z
Tyz __ n
Uk (Ziymw _Zwmn)
m,z,
26,T, = T o oy 1
k(z,,mw —zwm,?)
T2 = 1 _ 1
n 2 =
oy  —(m,U; —z,m,)
Zg T= 2gna)n — _(mll +ZW) — m‘] +ZW
! w? —(mek —zwmq) mUy —z,,m,

(M

@)

©)

4)

®)

(6)

0

®)

)

(10)

Ako se akcelerometar nalazi ispred centra mase na
rastojanju Al , aerodinamicka funkcija prenosa normalnog

ubrzanja moZe se odrediti koristeci skicu na sl.2:

Aa!l = Aa, — AgAl

Aal Aa.
(s)=

A9
an s an (s)—sA—nAf

Smenom (1) i (2) u (12) dobija se:

Aa; T)%s* +2¢6, T)s +1
Z(s) = UK, L2l " T
an W= OK e e
gde su:
T, Al
12 _ 2
=77 4

r ’ A
21,0, =21, +U75

I_/ Al Aa.

Aa,

Slika 2. Polozaj akcelerometra

Sinteza autopilota sa sintetickom povratnom

vezom

(11

(12)

(13)

(14)

(15)

Blok-dijagram autopilota, koji je prikazan na sl.1, ima
Cetiri pojacanja k,,k,,k, ,K;. Zanemarivanjem dinamike

aktuatora i mernih instrumenata, lako se transformiSe u
sistem automatskog upravljanja (sl.3) sa tri pojacanja
K. ,K;,K,. koje treba odrediti tako da odgovor autopilota

ima odgovarajuce karakteristike.
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Novi faktori pojacanja na sl.3 su:

Kl‘ = ka kr’ KaL‘ =

(16)

Upro$céeni autopilot propinjanja (sl.3) je treéeg reda.

Primenom  pravila

algebre  blok-dijagrama  sistema

automatskog upravljanja [4] dobija se Sema prikazana na

1
Ko = K/K, = —K,.KquKacUk[H O ) Q1)

ac™ k

Posto je funkcija prenosa otvorenog kola sistema
automatskog upravljanja:

Aay Aa,
KuK, K A4: (5) p—imm
s An
K, w; (s)
Slika 4. Transformisani blok-dijagram autopilota tre¢eg reda
U, 1 Aay K An Aa. Aa,
- - o —— & @« -
ko s An
A— + +
Aq
)
Aa.
An

sl.4.

Slika 3. Blok-dijagram autopilota treceg reda

Faktor pojacanja i funkcija prenosa u povratnoj vezi su:

gde su:

K, = —KiK,,CKqU,{(H#) (17)

KacUk

T3s? +2¢coTys +1
s(]},zsz +2¢,T,s+ 1)

Wi (s)= (18)

1
T+

2T) 4

K, U,
1
KacUk

2601y = (19)

1+

T
12 q
T RUK,
1
KacUk

Ty = (20)

1+

Faktor pojacanja otvorenog kola je:

Wo(s) =Wy (s) (22)

dobija se izraz za funkciju prenosa zatvorenog sistema
automatskog upravljanja sa sl.4:

_ KoWy(s) _
)= T Koho(s)
B T2s® +2¢oTys +1 (23)
17 3

s +[M+ Iz)zjsz +(i+2g0To)s+l

Ky Ky Ko

Analizom funkcije prenosa (23) pokazuje se @(0)=1.
Koriste¢i (2,17,18 1 23) na osnovu blok-dijagrama na

sl.4, definitivno se dobija funkcija prenosa normalnog
ubrzanja rakete u odnosu na zahtevano normalno ubrzanje:

Aa: KacKi 1 1 Aa:

- @D -
dary =5 K W, () P A Y
B T's* +26,T,s+1 (24)
o 3 (2§nT 2)2 (1 )
S| T s+ o+ 260T, |s+1
K, K, O K, oot
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_ 1
K=l 1 (25)
KacUk

Karakteristi¢na jednacina autopilota je tre¢eg reda i ima
oblik:

2
[%ﬁ +(2§§0T” + Toz)s2 +(Ki0+2g0]})js+ 1=0 (26)

Ako je raketa aerodinamicki upravljana, funkcije
prenosa autopilota obi¢no se karakteriSu jednim realnim
polom koji je odreden vremenskom konstantom 7, i
jednim parom kompleksno-konjugovanih polova koji su
odredeni faktorom relativnog prigusenja ¢, i frekvencijom

®, . Faktori pojacanja K, ,K, i K; biraju se tako da
autopilot ima Zeljene vrednosti parametara z,,¢.,®,. Ovo

se postize algebarskim izjednacavanjem koeficijenata u
funkciji prenosa (24) sa koeficijentima sledete funkcije
prenosa koja je formirana od Zeljenih parametara
autopilota:

da. 3k T7s* +26,T,s+1
Aa, 2 27
¢ (‘res+1)(s2+2ge s+1) @7)
., @,
odnosno,
da. oy x T7s* +2¢6,T,s+1
Aa, i 2¢.T 1 2¢ (28)
¢ —ezs3+(f+—2)s2+(—e+rg)s+l
¢ e ., e

gde su 7,0, (i T,=1/w,) 1 ¢, zeljene vrednosti
parametara autopilota.

Obi¢no se umesto frekvencije @, Kkoristi presecna
frekvencija pojacanja otvorenog sistema automatskog
upravljanja @. .

Koriste¢i aproksimaciju za funkciju prenosa otvorenog
kola autopilota:

T3s? +2¢0Tys +1 K b

KWy (s) =K o 2

M=K g ey s @

i uslov za prese¢nu frekvenciju pojacanja:
Koo (jeo)| =1 (30)

dobija se:
TZ
Ky =% w. 31

0 Zz)z ( )

Izjednacavanjem koeficijenata funkcije prenosa (24 i 28)
dobija se:

I} 7,
K o G2
2.7, 26,7, | 1
TO + 71)2 = Te + ;g (33)
1 _2¢.
26071y +—K0 = . +7, (34)

Koristec¢i (31 i 32) izvodi se:

Iy =TNo., (35)

gde je:
r, =L (36)
e o,
Imajuci u vidu relacije (31 i 35), iz (34) sledi:
T 2

207 = 26.7, + r{l (%) } G7)

Jednacina (33) daje:

= 2.7, N
(i—i—l]a)cn—l (38)
T,o.

Kombinovanjem (19, 201 21) izvodi se:

K = %Z_Uz_E(ZGOT(‘)_ZEG;) (39)
" (260T - T, )17 - T2) - T3 (260 Ty - 2T}

R
1 TR (40)
ac Uk 7.;/,2 _ ].(,)2

Ky

K=——20_
" oK, K (1+ K, Uy)

(41)

Odredivanje faktora pojacanja autopilota vr§i se po
slede¢em algoritmu

Ulazni podaci:
., (o, . 1 acrodinamicki derivativi

!
T, (38), T'o(35), 2¢yTo (37)
Ko(31)

!
Ki (39)s KaL‘ (40)3 Kr (41)

Ukoliko se autopilot predstavi sistemom treceg reda,
proracun faktora pojacanja po predloZzenom algoritmu dace
odgovor rakete sa Zeljenim parametrima. Prema tome, tri
faktora pojacanja autopilota direktno odreduju tri parametra
odgovora rakete ®.,, 1 7, .

Izbor presecne frekvencije pojacanje @, zavisi od
potrebne brzine odgovora autopilota da bi se postiglo
uspesno vodenje rakete. Pri ve¢im vrednostima @, , postize
se brzi autopilot. Medutim, kako frekvencija w. raste,
postaje uticajna dinamika instrumenata koji unose fazno
kasnjenje autopilota i tako pogorSavaju performanse
odgovora rakete. Zbog toga, pojacanje autopilota treba
izabrati tako da presecna frekvencija pojacanja autopilota u
toku leta ne prelazi unapred zadatu frekvenciju.

Ako se razvije izraz (31) dobija se:

. = |K.m,| (42)
odakle se moze videti da pojacanje K, treba birati pri
najvecoj ocekivanoj vrednosti dinamickog derivativa m,, .

Sinteza autopilota se vrsi kroz nekoliko koraka:
1. izbor parametara 7.,{, i @, zavisno od ocekivanih



24 D.CUK, S.MANDIC: SINTEZA AUTOPILOTA PROPINJANJA RAKETE SA IZRAZITO NESTACIONARNIM DINAMICKIM PARAMETRIMA

karakteristika sistema vodenja rakete,
2. odredivanje faktora pojacanja K,,K, ,1 K; u funkciji

jednacine (44), odreduju se pojacanja brzinskog ziroskopa i
aktuatora:

od vremena za zadate vrednosti parametara 7,,{, i @., = ke @7)
L=
3. usvajanje konstantnih vrednosti za pojacanja K,,K,. i K
K; 1 odredivanje uticaja promene dinamickih 1%
koeficijenata na odgovor autopilota. k, = k—’ (48)
4. primena modela sedmog ili viSeg reda i odredivanje "
Ye 1 an Aa, | Aa
= X K. K, o
- +
Aq
X, = ko an (s)
k,
K, = k. k,
Aa.
An

Slika 5. Autopilot bez sinteticke povratne veze

uticaja dinamike senzora na odgovor autopilota i
5. proracun faktora pojacanja k,,k, 1 kg .

Kori$¢enjem funkcije prenosa (24) i blok-dijagrama na
sl. 3, izvodi se funkcija prenosa normalnog ubrzanja u
odnosu na signal vodenja u, :

dag 1 das
u(? (5)_ka£AZd(S)_

:LK Cfsz +2¢6,T,s+1 (43)
ka(‘
Te g3 +(2—§"Te +ijs2 +(2g" + re)s+1
[0) w

a)% e a)g e

Bez smanjenja opstosti, faktor pojacanja akcelerometra
moze se izabrati da bude jednak faktoru pojacanja

autopilota K za nominalnu brzinu (U t = Ukyou ) :

k{l(,‘ = K = %
P U (44)
KacUkNOM

Ovim izborom nominalni faktor pojacanja autopilota
iznosi:

K vou =1V /1m/s? (45)

pa funkcije prenosa postaje:

Aa, T's* +2¢,T,s+1
T (2an 1) (22 (46)
' L5 4| 2l h s +(—e+16)s+1
., @, ., @,
Izbor faktora pojacanja pojedinih komponenata

autopilota je stvar konvencije i zavisi od raspoloZivog nivoa
napona. Bitno je da faktori pojacanja otvorenih kola ostanu
isti. Ako se usvoji npr. da je pojacanje akcelerometra jedna
desetina vrednosti izraza (44), faktor pojacanja aktuatora
treba povecati deset puta da bi se zadrzala ista vrednost
faktora pojacanja otvorenog kola.

Posle izbora faktora, pojacanja akcelerometra pomocu

Faktor pojaCanja autopilota je promenljiv zbog
promenljive brzine leta, pa se iz (25 1 44) dobija:

_ 1+ KoUipour Uy (49)
“ 1+ KUy

UkN()M

Sinteza autopilota bez sinteticke povratne veze

Ako se zanemari dinamika aktuatora, brzinskog
ziroskopa 1 akcelerometra, autopilot se moze bez sinteticke
povratne veze predstaviti blok-dijagramom koji je prikazan
naslL5.

Slicnim postupkom kao u prethodnom odeljku odreduje
se funkcija prenosa normalnog ubrzanja u odnosu na signal

vodenja u,. :

T2s? +2¢,T,s+2
daz = 1 gl H2e s (50)
U, ko T2s*+2¢,Ts+1
gde su:
T2 + K, T3
2 —In 040 51
¢ 1+ K, D
_ 2gn771 +2g07E)K0
2 T == X (52)
k= 11 11 (53)
(1+F0j (1+KacUkj

Parametri otvorenog kola autopilota 7;,{07y,K, su
odredeni slede¢im izrazima:

12
L

1 (54)
I KacUk

Ty =
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2 !T!+ ]—‘q
g? 4
26T = —— e (55)
1+
KﬂcUk
1
Ky=K.K; = —KquKa(,K,(H KacUk) (56)

Postupak sinteze autopilota bez sinteticke povratne veze
pocinje usvajanjem vremenske konstante 7,, odnosno
w,=1/T,, 1 faktora relativnog priguSenja zavisno od
zahtevanih parametara sistema vodenja. Polaze¢i od
pribliznog izraza za vremensku konstantu 7,

T2
2~ n 57
Te 1+ K, 7

nalazi se faktor pojac¢anja otvorenog kola:

Parametar &7, odreduje se iz (52):

1"’_1(0 eT;z_ nT;1
_ 3 S

soTo K, (59)

posle Cega sledi izraz za K. iz (55):

T, /12-¢oT;
ac = iqigrog (60)

Uk gOTz) _gyTy

1z (56) dobija se:
K, = Ko
LK KU 14 1)
aacEk KacUk

Faktori pojacanja k,.,k, i k, odreduju se na isti nacin
kao kod autopilota sa sintetiCkom povratnom vezom.
Slededi korak u sintezi predstavlja simulacija autopilota
u vremenskom domenu i odredivanje uticaja dinamike
aktuatora, akcelerometra i brzinskog ziroskopa.
Rezultati sinteze autopilota

Dinamicki parametri rakete

Razmatrana je raketa vazduh-vazduh. Parametri
aerodinamickih funkcija prenosa odredeni su za tri razlicite
visine leta rakete /=5000 m, 10000 m i 15000m.

Na sl.6 je prikazana promena brzine rakete u funkciji od
vremena za tri razliite visine.

1000

—B8— H,= 5000 m
—4A— H=10000 m
—o— H,=15000 m

800

I S

/ m\\
200

1(s)

600

v (m/s)

Slika 6. Uticaj visine na brzinu leta rakete

Zavisnost najvaznijih dinamickih parametara rakete
K,,0,,¢, i T, od vremena i visine leta prikazana je na

slikama 7, 8,91 10, respektivno.

5

] —B— H,= 5000 m
. —A—H,~10000 m
I‘ \ —&— H,=15000 m
3
-
\\ —
] .
1
K—A—— A —A———
0
0 4 8 12 16 20

1(s)

Slika 7 - Faktor pojacanja ugaone brzine propinjanja K,

35

—o—H,= 5000 m

—&— H,=10000 m
—— H,=15000 m

30

J 4/ T

1(s)

Slika 8 - .Prirodna neprigusena frekvencija rakete
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0.5

] —5—H,= 5000 m
oa —A— H,~10000 m
' H —&—H,=15000 m

0.3

0.1

0.0
0 4 8 12 16 20
1(s)
Slika 9 - Faktor relativnog prigusenja
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Slika 10 - Vremenska konstanta kasnjenja pravca brzine 7,

Nestacionarnost rakete je
posledica promene brzine rakete, gustine vazduha zavisno

dinamickih parametara

od visine leta, mase i polozaja centra mase, kao i promene
aerodinamickih derivativa zavisno od Mahovog broja. U
pocetnoj fazi leta (do 0.8 s) raketa je stati¢ki nestabilna.
Potrebno je naéi takva pojacanja komponenata autopilota
koja ¢e smanjiti uticaj nestacionarnosti dinamickih
parametara na odgovor rakete u razli¢itim trenucima leta.

Autopilot sa sintetickom povratnom vezom

Polaze¢i od metode sinteze autopilota, izlozene u radu, i
softverskih paketa MATLAB i SIMULINK [6], razvijeni su
programi za proracun faktora pojacanja, frekventnu analizu
i analizu autopilota u vremenskom domenu. Dijagrami
zavisnosti faktora pojacanja K;,K, i K,. od vremena, koji
daju Zeljene parametre autopilota (7, =0.Is, {,=05 i
w, =40 1 60 1/s), prikazani su na slikama 11, 121 13 za
visinu leta A=10000m.

Ovi dijagrami pokazuju da je faktor pojacanja sinteticke
pokretne veze K; najosetljiviji na promenu presecne
frekvencije pojacanja .. , §to prakti¢no znaci da se izborom
ovog pojacanja odreduje propusni opseg autopilota.

80.0 ‘
8060
S 0=40
60.0
. L
) CE\S\%—E-E —E—
40.0
5y 00— S
20.0
0.0
0.0 4.0 8.0 12.0 16.0 20.0

t (sec)

Slika 11. Faktor pojacanja sinteticke povratne veze K; (H=10000 m, 7,=0.1
s, (=0.5)
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0.0 4.0 8.0 12.0 16.0 20.0

t (sec)

Slika 12. Transformisani faktor pojacanja brzinskog ziroskopa K,
(H=10000 m, 7=0.1 s, {,+0.5)

0.100 ‘
B 0=60
0.080
S 0=40
0.060
) \
0.040
0.020 \
&r\ a—E
m s
0.000
0.0 4.0 8.0 12.0 16.0 20.0
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Slika 13. Transformisani faktor pojadanja akcelerometra K, (H=10000 m,
7~0.1's, {=0.5)

Ako bi dinamika aktuatora brzinskog ziroskopa i
akcelerometra bila zanemarljiva, bilo bi potrebno
programirati  faktore pojacanja prema prikazanim
dijagramima da bi autopilot imao u svakom trenutku isti
odgovor na zadatu komandu. Umesto takvog pristupa,
usvojicemo konstantne vrednosti pojacanja (K; =25,

K. =-0.13, K, =0.014) koje odgovaraju vremenskom
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trenutku, ¢ = 8s i presecnoj frekvenciji w.= 40 1/s, a
odgovor autopilota bi¢e odreden u razli¢itim tackama
putanje na razliitim visinama. Faktor pojacanja
akcelerometra je dobijen iz (44) i iznosi k, = 0.90 V/m/s*.
Odgovor autopilota na konstantnu komandu (u, =50 V)
prikazan je na slikama 14, 15 i 16 za tri razlicite visine i
Cetiri razliCita trenutka leta. Simulacija je izvrSena za
sledece dinamicke karakteristike komponenata: @, =300

1/s, &, =0.65 za brzinski Ziroskop i @, =300 1/s,
& e = 0.65 za akcelerometar.

6.0
4.0
=
- —H&— input
——1=0.5 sec
2.0 —O—=4.0sec  [—
—F— =8.0 sec
—A— =16.0 sec
0.0 v v v v v
0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0

Slika 14. Odgovor autopilota sa sintetickom povratnom vezom za visinu
leta H=5000 m

6.0

/ )/e/-é
@
= —B— input
—6—=0.5 sec
2.0 —&—=4.0sec |—
—— =8.0 sec
—A—=16.0 sec
0.0 T T
0.0 0.5 1.0 2.5 3.0

1.5
t(s)

Slika 15. Odgovor autopilota sa sintetickom povratnom vezom za visinu
leta H=10000m
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4.0
C)
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—— =8.0 sec
—A— =16.0 sec
0.0 T T
0.0 0.5 1.0 2.0 25 3.0

1.5
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Slika 16. Odgovor autopilota sa sinteticCkom povratnom vezom za visinu
leta H=15000m

Rezultati simulacije autopilota pokazuju da su izborom
sinteticCke povratne veze postignute zadovoljavajuce
performanse rakete u ukupnom rezimu leta. Najveca
statiCka greska iznosi =13% i dobija se za visinu leta H =
15000 m i pocetnu fazu leta (¢ = 0.5 s), kada je raketa
staticki nestabilna. Brzina odgovora autopilota raste
smanjivanjem visine leta. Sto se uslovi leta vise razlikuju
od nominalnog rezima (H = 10000 m, ¢ = 8 s) za koji je
autopilot projektovan, to ¢e biti veca staticka greska u
odgovoru autopilota.

Autopilot bez sinteticke povratne veze

Zanemarujuéi inerciju aktuatora, brzinskog ziroskopa i
akcelerometra, odredena su pojacanja autopilota (K,=0.04,
K, =-0.116, k,. =0.69) za dinamicke parametre rakete koji
odgovaraju visini leta H =10000m i vremenskom trenutku
t =8s. Ulazni parametri za sintezu su Zeljene dinamicke
karakteristike autopilota w, =30 1/s 1 £, =0.5. Odgovor
autopilota bez sinteticCke povratne veze prikazan je na
slikama 17, 18 i 19 za tri karakteristicne visine. Pokazano je
da se primenom samo akcelerometra i brzinskog ziroskopa
ne mogu posti¢i zadovoljavajuée karakteristike odgovora
autopilota u ukupnom rezimu leta.

U poletnoj fazi leta (1=05s), kad je aerodinamicka
konfiguracija rakete nestabilna, staticka greska autopilota
dostize izuzetno veliku vrednost: od 65% za visinu leta
H=5000m, do 109% za visinu H =15000m. Pri kraju
upravljivog leta (£=16s) na visini od H=15000m
staticka greSka autopilota bez sintetiCke povratne veze
iznosi 25%, $to je dva puta vece od odgovarajuée vrednosti
za autopilot sa sintetickom povratnom vezom (13%).
Usvajanjem konstantnih vrednosti faktora pojacanja, koje
su dobijene sintezom autopilota za visinu H =10000m i
trenutak ¢ =8s, u celom dijapazonu leta, javlja se smanjena
dinamicka stabilnost neposredno posle zavrSetka rada
raketnog motora $to je posledica veée brzine ¥V i vecleg
faktora pojacanja K, u odnosu na nominalne vrednosti
ovih veli¢ina. Analizom korenova karakteristi¢ne jednacine
autopilota se pokazuje da dominantni par korenova ima
nizak faktor priguSenja ({'=0.042) $to izaziva oscilatorni
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prelazni proces (dijagram ubrzanja za ¢ =4s nasl. 17).

10.0
8.0 I Y
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C] b= == -~ -
- B—8—f—a—f—
4.0 —H&— input |
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—&—=4.0 sec
2.0 —7—=8.0sec [
—A—=16.0 sec
0.0 l
0.0 0.5 1.0 5 2.0 2.5 3.0
t(s)
Slika 17. Odgovor autopilota bez sinteticke povratne veze za visinu leta
H=5000 m
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@ |
e
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—HB—input
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20 —&—1=4.0 sec ||
: —7—=8.0 sec
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Slika 19. Odgovor autopilota bez sinteticke povratne veze za visinu leta
H=15000 m

Zakljuéak

Dat je postupak sinteze autopilota sa brzinskim
ziroskopom 1 akcelerometrom za raketu sa izrazito
nestacionarnim dinamickim parametrima. Razmotrene su
dve varijante: sa i bez sinteticke povratne veze. Polazeci od
zeljenih karakteristika autopilota (realnog pola z,, faktora
relativnog prigusenja ¢, i presecne frekvencije pojacanja
otvorenog kola ., ), izvrSen je proracun faktora pojacanja
autopilota u funkciji od vremena. Problem statiCke
nestabilnosti rakete uspesno se reSava primenom sinteticke
povratne veze. Izborom konstantnih vrednosti za faktore
pojacanja autopilota, staticka greSka u odgovoru autopilota
ostaje u granicama od 15%. Suprotno tome, kod autopilota
sa brzinskim Ziroskopom i akcelerometrom bez sinteticke
povratne veze dobija se znatno veéa vrednost statiCke
greske (od 65% do 109% zavisno od visine leta). Prilikom
projektovanja autopilota za staticki nestabilnu raketu sa
promenljivim dinamickim parametrima, obavezno se
primenjuje sinteticka povratna veza.
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