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Abstrakt

Predmetom zaujmu ¢lanku je automatizovany systém riadenia palebnych
prostriedkov na trovni protilietadlovej raketovej jednotky. Ulohy, ktoré vyplyvaji
z poziadavky vytvorenia simula¢ného modelu st nasledovné:
1. vytvorenie simula¢ného modelu prehl’adového a navadzacieho radiolokatora,
2. vytvorenie simula¢ného modelu odpalovacieho zariadenia,
3. vytvorenie simula¢ného modelu rakety, a to:
e aerodynamicky model rakety,
e model navadzacej stistavy na palube rakety,
4. vytvorenie simula¢ného modelu prostredia, v ktorom uvedené technické
prostriedky posobia,
5. aplikacia algoritmov riadenia - navadzania v zostrojenych simulacnych
modeloch.

Samotna simulacia prebieha formou duelu, t.j. pdsobenia palebnej jednotky na ciel’,
pricom ciel’ posobi podla vopred stanoveného algoritmu. V ¢linku je uvedena
analyza ¢innosti modelovaného systému, popis modelu systému a ukazka simulaciou
ziskanych vysledkov.

1 Analyza ¢innosti protilietadlovej raketovej jednotky
Protilietadlova raketova jednotka (d’alej PRJ) je tvorena tromi hlavnymi celkami:
e prehladovym (PRL) a navadzacim (NRL) radiolokatorom,
e odpalovacim zariadenim (OZ),
e raketou.

Cinnost PRJ moze byt’ realizovand v dvoch rezimoch: centralizovanom, ked’ ciel, na ktort
PRJ musi pdsobit’ je pridelovany prostrednictvom nadriadené¢ho stupna velenia (VS PVO skupiny) cez
kabinu prijmu navedenia (KPN), ktora transformuje sturadnice ciela s prihliadnutim na polohu danej
konkrétnu PRJ; alebo decentralizovanom, ked” PRJ poOsobi samostatne, to znamend samostatné
vyhl'adavanie ciel'a v danom priestore zodpovednosti pomocou prehl’adového radiolokatora (PRL) a
jeho nasledné zachytenie do automatického sledovania navadzacim radiolokatorom (NRL).V d’alSom
bude popisovana decentralizovana ¢innost’.

Pocas decentralizovanej (autondémnej) bojovej Cinnosti je hlavnym zdrojom radiolokacénej
informacie prehl'adovy radiolokator. Ak ddjde k zdetekovaniu ciel'a uvedenym radiolokatorom, objavi
sa na tzv. prehladovom indikatore znaCka ciela. Na zéaklade toho zapne operator radiolokatora
dotazova¢ arozpoznava ciel, aby omylom komplet nepdsobil na vlastné lietadla. Spracované
odpoved’ové signaly sa opdtovne zobrazuju na prehl'adovom indikatore. Po rozpoznani ciel'a zhodnoti
velitel’ na zéklade informacii z prehl'adového indikatoru situaciu a urci ciel’ na zostrel'ovanie. Operator
radiolokatoru zavedie do systému dialku ciela tym, ze pomocou toCitka nastavi tzv. elektronicky
hl'adacik s dial’kovou znackou na znacku ciela. Tym zaroven zabezpe¢i nastavenie synchronizaéného
impulzu nazyvaného selekcny impulz udania ciela tak, aby pri selekcii odrazenych signalov navadzaci
radiolokator vybral len ten na spravnej dialke. Prostrednictvom tocCitka azimutu sa selzynovym
prenosom prevadza informacia o azimute na navadzaci radiolokator. Udaj o polohe je tieZ preneseny
prostrednictvom selzynového prenosu.
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Obrazok 1: Schéma protilietadlovej raketovej jednotky

Po obdrzani udania ciela sa anténa navadzacieho radiolokatora automaticky zamieri na ciel
a zacne ho vyhl'adavat’. Udanie ciela sa upresnuje podl'a informacii o cieli, ktora prichadza z NRL. Ak
sa ciel' objavi v prerusovanom elektronickom hl'adaciku, zaznamend ho operator radiolokatora
a stlacenim tlacidla ,,Zachytenie* prevedie radiolokator na automatické sledovanie. Ak je ciel
zachyteny, NRL ho za¢ne ozarovat’ nepretrzitym tokom elektromagnetickej energie, ktory zabezpecuje
ustrojenstvo pre nepretrzité vyzarovanie energie. Uvedeny nepretrzity radiolokacny signal, odrazeny
od ciel’a, je potrebny pre tispesnu Cinnost’ rddiolokacnej samonavadzacej hlavice (SNH) rakety — tzv.
poloaktivne navedenie.
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Obrazok 2: Hlavné datové toky v prehl'adovom a navadzacom radiolokatore

V pripade, ze NRL zachytil nespravny ciel’, je po stlaceni tlacidla ,,Zrusenie” vydany povel pre
NRL anulovat’ ciel. Ak je zachyteny ciel’ spravny, do odpal’ovacieho zariadenia st predané suradnice
ciel'a v azimute, v polohe a dial’ke.

Prijaté suradnice ciela v OZ sa pomocou analogového pocitaca prepocitaji. Analogovy pocitac
na odpalovacom zariadeni vypocita suradnice nadbehového bodu. Vypocéitané vystupné hodnoty
z pocitaca sa menia na elektrické napétia imerné rozstihlaseniu uhlov natocenia lafety s vystupnymi



hodnotami pocitaca. Toto riadiace napétie prichadza na vstup elektronického zosiliiovaca, priCom faza
riadiaceho napdtia zavisi na polarite uhlu rozsuhlasenia, t.j. na smere otac¢ania vystupného zariadenia.
Riadiace napidtie, zosilnené elektronickym zosiliiovacom sa vykonovo zosilni rotacnym zosiliiovacom
— amplidynom, ktorého vystup je vyvedeny na kotvu servomotoru. Servomotor otaca lafetou dovtedy,
kym nebude vysledné riadiace napdtie nulové. Spéatni vazbu pritom zabezpeCuje opat selzynovy
prenos. Pri sledovani ciela pracuje popisovany servosystém nepretrzite.

Po spracovani suradnic ciela v odpalovacom zariadeni a zachytenia ciela radiolokacnymi
samonavadzacimi hlavicami rakiet su telekddovym spojenim z OZ vyslané signaly zachytenia ciel’a
samonavadzacou hlavicou na riadiaci pult. Povel k odpaleniu rakiet vydava velitel’ stlatenim tlacidla
HSTART*.
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Obrazok 3: Zakladny tok dat na odpal'ovacom zariadeni

Raketa sa navadza na ciel metédou umernej navigacie. Tato metdda spocCiva v tom, Ze let
rakety do bodu stretnutia s cielom prebieha po drahe, pri ktorej je uhlova rychlost’ pootoc¢enia vektoru
rychlosti rakety umerna uhlovej rychlosti pootocenia priamky ,raketa — ciel* (zamerna). Uvedeny
princip je mozné vyjadrit’ napr. vo zvislej rovine vztahom:

d d
a9 _ Y (1.1)
dt dt
kde:
Q —je uhol sklonu vektoru rychlosti rakety vzhl'adom k vodorovnej rovine;
q — je uhol sklonu priamky ,,raketa — ciel** vzh'adom k vodorovnej rovine (horizontu);
K — je koeficient imernosti (naviga¢na konstanta).

Pociato¢né navedenie antény hlavice na ciel’ (uhol v), ked’ raketa je eSte na odpalovacom
zariadeni, sa prevadza pomocou signdlu od analégového pocitaca. Uvedeny pocitac¢ na OZ sucastne
urcuje na zéklade udajov o rychlosti, smeru pohybu ciel’a, dial’ky ciel'a a rychlostnych charakteristik
rakety nadbehovy bod stretnutia rakety s cielom. Na zaklade tychto udajov sa navadza delostrelecka
¢ast’ OZ na nadbehovy bod.

Anténa hlavice raketa, ktora automaticky sleduje ciel’, sa otaca tak, aby sa jej os stotoznila so
smerom na ciel’. Pritom indukéné snimace uhlovej rychlosti polohy (€) a azimutu (), umiestnené na
opacnej strane zrkadla antény generuji napétie, imerné absolitnej uhlovej rychlosti pootocenia
antény, teda uhlovej rychlosti otacania priamky ,,raketa — ciel*’. Tieto signaly v podobe napitia sa po

spracovani na koeficient K, ktory je umerny rychlosti priblizovania s cielom D, privadzaju ako
riadiace signaly na vstup autopilota rakety, ¢im sa let rakety usmernuje do nadbehového bodu stretu.
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Obrazok 4: Metoda navedenia rakety

Samotnd anténa navadzacej hlavice sa natata podla chybového signalu, ktory vznika
vyhodnotenim odchylky od rovnosignalneho smeru striedavo v rovine €, a v rovine p. K sledovaniu
ciela sa pouziva amplitidovd monoimpulzna metéda. Zaroven prijima¢ na navadzacej hlavici
vyhodnocuje aj dopplerovu frekvenciu (rychlost zblizovania), ktora je potrebnd k realizacii
navadzacieho procesu. Z toho dovodu raketa disponuje okrem antény samonavadzacej hlavice aj
anténou v zadnej cCasti, ktora prijima vzorku elektromagnetickej energie od NRL, ktorou je ciel’
ozarovany. Uvedeny prijimany signal sluzi ako referencny signal pre urcenie dopplerovej frekvencie
v signale odrazeného od ciel’a.

Konstrukéne je raketa zostrojend podla aerodynamickej schémy ,,0tocné kridlo“. Riadiacimi
prvkami su kridla akormidla. Kridla sluzia kriadeniu letu akormidla k stabilizacii a tlmeniu
prieénych a pozdiznych vykyvov rakety. Tlmenie pozdiZznych vykyvov sa dosahuje su¢asnym
vychylenim dvojic kormidiel, umiestnenych v rovine prislusného riadiaceho kanalu. Stabilizacia
sklonu je zabezpecCena diferencidlnym vychylenim obidvoch dvojic kormidiel. Zakladné casti,
z ktorych sa raketa sklada su:

e aerodynamicky kryt,

e poloaktivna samonavadzacia hlavica,
e bojové naloze a bezkontaktny radiolokacny zapalovac,
e autopilot,

e motor a pneumaticky energoblok.

Vybuch bojovej naloze je zabezpecena inicializaénym mechanizmom, ktora je priamo napojena
na radioloka¢ny zapalova¢. Radiolokaény zapalova¢ ma tuzku smerova charakteristiku. V okamziku
ked’ sa objavi ciel’ v uvedenom smerovom diagrame antény radioloka¢ného zapal'ovaca, jeho prijimac
zacne detekovat’ dopplerovu frekvenciu. Pri stanovenej amplitide, dobe trvania, frekven¢nom spektre
arychlosti narastu amplitidy vstupného signdlu sa vytvaruje v nizkofrekvenénom bloku
rédiolokacného zapal'ovaca impulz, ktory vedie k vybuchu bojovej naplne rakety.

2 Model PRJ

Popisovany model PRJ sa skladd z dvoch samostatnych casti, ato zmodelu pozemnych
zariadeni a z modelu rakety. Obe Casti su zostrojené v prostredi SIMULINK-u. Po simulécii ¢innosti
pozemnych zariadeni (PRL, NRL, OZ) a splneni podmienky pre odpalenie rakety sa aktivuje pomocou
volania ,,Simulation stop function* model rakety, na ktorom sa prevedie simulacia poésobenia rakety na
ciel'. Parametre st preddvané medzi modelmi pomocou m-funkcii.



2.1 Model prehl’adového radiolokatora

Vychodiskovym bodom pre tuto Cast’ modelu je radiolokacnd rovnica. To znamend, ze do
znacnej miery sa zanedbava a zjednoduSuje elektromechanicka Cast. Doévodom je, Ze radiolokator
snima vzdu$ny priestor v azimute, pricom sa jednd o nepretrzity otaCavy pohyb anténovej ststavy,
ktora v smere polohy nevykonava Ziaden pohyb, ¢im je vplyv elektromechanickej ¢asti minimalny na
vysledny efekt Cinnosti systému. UrCovanie vysky sa totiZz deje pomocou dvoch vyZarovacich
charakteristik umiestnenych nad sebou v priestore. Dolny 1a¢ tvori 1. kanal a horny II. kanal. Vyska
sledovaného ciel’a je potom vyhodnotena na zaklade jeho nameranej dial’ky a prislusnosti signalu ciel'a
k prijimaciemu kanalu, ktorym je sledovany. Oba kanaly maji samostatnu prijimaciu vilnovodnu trasu.
Elektromechanicka ¢ast’ zastupuje vyznamnu ulohu hlavne pri navadzacom radiolokatore, kde systém
ovladania polohy antén musi odpracovat’ zmenu polohy sledovaného ciel’a a tym padom ju nemozno
zanedbat’.

Pri tvorbe modelu riadiaceho radiolokatora sa uvazovalo s nasledovnymi ¢initel'mi:
e maximalny dosah RL,

rozliSovacia schopnost’ RL v dial’ke a azimute,

vyziareny vykon RL,

zisk antény RL,

Sum prijimaca.

Uvedené technické parametre maju zna¢ny vplyv na vystup celého systému raketovej jednotky,
preto bol na nich kladeny najvacsi doraz pri tvorbe a overovani modelu. Je prirodzené, ze uvadzané
pojmy zahriuju d’alSie fyzikalne veliCiny, ktoré bezprostredne ovplyvituju sledované parametre RL.
Takymi veli¢inami su napriklad vinova dizka A, ziskova Géinnost v a samotné fyzikalne rozmery
antény Lg, L. Hovorime o tzv. vykonovej charakteristike antény (zisk, smerovost’, ziskova ucinnost,
efektivna plocha prijmu, atd’.). Tieto parametre maji dolezity vyznam pri hodnoteni antény v danom
radiolokacnom systéme, ako aj samotného systému ako celku [1]. Je dblezité si uvedomit, ze vystup,
ktory sa od tohto modelu ocakava je detekcia ciel'a a urCenie jeho dialky.

Jadro matematického modelu tvori radiolokacna rovnica [2], ktord zahriiuje (bud’ priamo, alebo
prostrednictvom inych veli¢in) vSetky uvedené parametre:

2.1)

max

kde: Dupax - maximalny dosah RL,
Py - vysielany vykon,
A - vlnova dizka,
G - zisk antény,
(o - efektivna odrazova plocha ciel’a,
L - straty RLS,

aw]
=}
1

prahovy vykon.
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Obrazok 5: Model prehl'adového radiolokatora



2.2 Model navadzacieho radiolokatora

Model NRL zohl'adiiuje nielen technicku stranku ¢innosti radiolokatora, ale zaroven zahriiuje aj
rezimy c¢innosti NRL. V suvislosti stym je realizovany programovy aparat, ktory vyhodnocuje
kl'icové momenty v procese navedenia rakety a sledovania ciela (zachytenie ciela v uhloch,
zachytenie ciela v dialke, prechod na automatické sledovanie, atd’.). Sklada sa znasledovnych
subsystémov:

1. Kkanal dialky:

e zachytenie dial’ky,

e meranie (sledovanie) dial’ky;
2. kanal merania uhlu:

e meranie polohy &,

e meranie azimutu f.

Vstupnym signidlom do modelu NRL je signal ciela, ktory je dodavany do NRL bud
z nadriadeného stupiia (od KPN), alebo od vlastného prieskumného prostriedku (PRL). Uvedeny
signal postupuje na systém ovladdania polohy antén (dalej SOPA). Ten je tvoreny modelom
servosystému zobrazenom na obrazku 6. Model je tvoreny jednosmernym elektronkovym
zosiliova¢om, vykonovym zosiliovatom — amplidynom, elektromotorom s nezavislym budenim
a reduktorom. K odstraneniu kmitania antény pri ¢innosti je v obvode pouzita spitnd viazba. Na jednej
ose spolocne s hnacimi motormi st zapojené tachogeneratory, ktoré vyrabaju napétie zapornej spétnej
vazby. Signaly ztachogeneratorov zlepsuju dynamické vlastnosti celého servosystému z hl'adiska
prechodového deja a pasma priepustnosti.
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3 ' 3
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C,,}di Filter @ [
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Obrazok 6: Model SOPA

Kwvoli Sirokej zmene tachometrickej spitnej vizby a jej stabilizacii je pouzita aj pradova spétna
vizba. Napitie umerné prudu, ktory odobera hnaci motor, sa snima z kompenza¢ného vinutia
amplydinu a sCitava sa s napédtim tachometrickej spdtnej vdzby. Prud kompenzac¢ného vinutia
amplidynu je imerny druhej derivacii uhlu natocenia vystupnej osi. Vystupné napétie sa potom tvaruje
pomocou deriva¢ného filtra, takze k tachometrickej spitnej vézbe sa pripocCitava napitie umerné tretej
derivacii.

Na to, aby doslo k zachyteniu ciel'a je potrebné nielen natoCit’ anténny post do pozadovanej
polohy s pozadovanou presnostou, ale je potrebné mat’ splnentt podmienku radioloka¢nej viditel'nosti,
tj. ¢i vobec vyhladavany ciel’ je mozné zachytit’ v zmysle radiolokacnej rovnice. Na rieSenie uvedenej
ulohy je urceny kanal riadenia systému merania dial’ky. Tomuto systému zodpovedaju v modeli:

- blok detekcie navadzacim radarom, ktory riesi problematiku detekcie ciel'a obdobne,
ako pri modeli PRL, t.j. realizaciou RL rovnice pri zadani vSetkych parametrov NRL a
ciela.



- subsystém realizovany pomocou udalostami riadeného automatu - STATEFLOW
modulu, zobrazenom na obrazku 7, na ktorom si naznacené vstupné a vystupné
parametre. Blok vyhodnocuje vstupné udaje (radiolokacna viditenost’ ciel'a, natoCenie
anténneho postu do pozadovanej polohy s pozadovanou presnostou).
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Obrazok 7: Blok Stateflow na realizaciu prepinania rezimov NRL

Popisovany blok priebezne vyhodnocuje presnost’ natofenia anténneho postu NRL. Zaroven
tvaruje vyhladavaciu charakteristiku podla toho, ¢i sa jednd o prijem informacii z KPN, alebo od
PRL. Na zaklade splnenia podmienok detekcie ciel'a (vstup ,,detekcia®), presnosti nato¢enia anténneho
postu (vstupy ,,SOPAazimut*“ a ,SOPAepsilon”) aprekrytia  stradnic ciela vyhladavacou
charakteristikou je spuStany rezim vyhladavania, zachytenia alebo automatického sledovania. Na
realizaciu zachytenia a sledovania ciel’a v dialke sliuzi systém kanalu sledovania ciel’a v dial’ke. Ako
posledna Cast modelu je systém automatického sledovania, ktory modeluje konstrukéné prvky
urcené na automatické sledovanie v uhloch a dial’ke. Konkrétne sa jedna o casovy diskriminator pre
automatické sledovanie v dialke spolu s balanénym zosilhovacom, demodulatorom a filtrom pre
automatické sledovanie ciela v dialke. Pre uhol sa jedna o od¢itavaci stupen a koincidencny obvod,
ktory urcuje chybovy signal pre natoCenie SOPA. V od¢itavacom stupni dochadza k detekcii odchylky
signalu ciela voci 1. a 2. sledovaciemu impulzu. Koincidenény obvod potom tvaruje chybovy signal
pre SOPA, ktorého amplitida udava vel’kost odchylky a polarita smer. V pripade straty signalu ciel'a
je rezim sledovania preruseny pomocou signalu ,,ZBROS* a NRL automaticky prechadza do rezimu
vyhl'adavania.

2.3 Model odpalovacieho zariadenia

Odpal'ovacie zariadenie tvori neoddelitelnu sticast’ protilietadlového raketového kompletu. Je
uréené k zacieleniu a odpaleniu protilietadlovych riadenych rakiet na vzdusné ciele a d’alej k preprave
a docasnému uloZeniu tychto rakiet. NajdolezitejSou castou z pohladu procesu sledovania ciela,
navedenia rakety na ciel’ a nasledného postrel'ovania ciela je elektricky sledovaci pohon OZ (d’alej
ESP). Ten je urCeny k navedeniu lafiet (nosnikov rakiet) v azimute a polohe. Sklada sa z dvoch
pohonov, ktoré st konsStruk¢ne identické:

e pohon pre navedenie v azimute,
e pohon pre navedenie v polohe.

Do pohonov sa radia nasledovné konstrukéné celky:
- prijimag,
- elektricky rotacny zosilnovac,
- servomotor,
- pre pohon v polohe st navyse pritomné tzv. obmedzovace v uhloch, ktoré obmedzuju
natocenie lafety v polohe.



Vstupny signal pre ESP je privadzany od pocitaca OZ. Jeho ulohou je vypocet suradnic bodu
nadbehu ciel'a, uhlov natocenia antén radioloka¢nych samonavadzacich hlavic na ciel’ a vytvorenie
povelovych signalov pre rozhodovacie procesy na odpalenie rakety do priestoru jej ucinnej
poOsobnosti.

Matematicky model odpalovacieho zariadenia je tvoreny dvomi zakladnymi cCast’ami:
matematickym modelom analdogového pocitaca a modelom ESP. Matematicky model analégového
pocitaca rieSi vypocet suradnic nadbehu (rieSenie tzv. nadbehovej ulohy). RieSenie tejto ulohy
vychadza zrieSenia vektorového mnohouholnika O,, C,, C,, Py (obrazok 8) ktory je vyjadreny
vektorovou rovnicou:

D,+S-D,~B=0 (4.1)
RieSenie nadbehovej tlohy znamena urcit vektor En, teda urcit’ jeho sférické suradnice

(modul ‘Dﬂ‘a uhly nadbehu B a €). Pri rieSeni bola prijata hypotéza, predpokladajuca rovnomerny

a priamociary pohyb vzdusného ciel’a pocas letu rakety do bodu nadbehu C,. V tomto pripade dostava
vektorova rovnica (4.1) tvar:

DO + vcielbtiz _B = l_jn (42)
kde: t, je doba letu rakety do bodu nadbehu,
Veieta  j€ Tychlost’ pohybu ciel’a.
ICCI
Ciel
Vzdialenost
medzi MRL a 07
— —
S

G Cn

Obrazok 8: Vektorové zobrazenie rovnice 4.1

Matematickym vyjadrenim podmienky pre zachytenie ciela samonavadzacou hlavicou je
vektorova rovnica:

D,-D,-B=0, (4.3)

ktora zodpoveda vektorovému trojuholniku Py, Cy, Oy (vid’. obrazok 8), v ktorom vektor BG

uréuje polohu ciel’'a vzhl'adom k OZ. RieSenim tejto rovnice je prave urenie vektoru ‘DG‘ , t.j. urCenie

jeho sférickych suradnic (jeho modulu, a dvoch uhlov orientujucich dany vektor EG na ciel

v stradnicovom systéme spojeného s raketou).
2.4 Raketa a jej model
Pohyb riadenej rakety mézeme interpretovat’ v stilade s mechanikou telies [3] ako zlozeny

pohyb dvoch ¢iastkovych pohybov:
e postupného pohybu taziska rakety,



e otacavého pohybu rakety okolo svojho taziska.

Pri¢inou postupného pohybu t'aziska rakety je vyslednica sil posobiacich na raketu. Pri¢inou
ota¢avého pohybu rakety je vysledny moment sil, pésobiacich na raketu. Samotny matematicky popis
pohybu riadenej rakety vychadza zo zakladnych poznatkov Newtonovej mechaniky a obsahuje:

e dynamické rovnice postupného pohybu t'aziska rakety,
dynamické rovnice ota¢avého pohybu rakety okolo t'aziska,
kinematické rovnice postupného pohybu t'aziska rakety,
kinematické rovnice otacavého pohybu rakety okolo vlastného t'aziska,
vztahy, ktoré vyjadruju vdzby medzi veliCinami definovanymi v réznych
suradnicovych sustavach.
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Obrazok 9: Struktira sustavy rovnic, popisujicich pohyb riadenej rakety

Model rakety je vytvoreny z komponentov obsiahnutych v kniznici blokov, ktoré charakterizuji
dynamické spravanie jednotlivych casti systému alebo st popisané pomocou nelinearnych
diferencialnych rovnic. Hierarchické usporiadanie modelu a c¢asovi synchronizaciu podporuje
program STATEFLOW. Programovatelny automat pouzitim logického riadenia koordinuje ¢innost’
regulatorov na niz§ej Urovni. Vytvoreny model predstavuje vo vSeobecnosti dynamicky model rakety
typu otocné kridlo. Model rakety obsahuje tri hlavné bloky:
e  Model draku rakety — tento blok (Missile airframe model) obsahuje pohybové rovnice rakety
a vstupné Udaje prostredia pre vypoéty vo forme modelu S$tandartnej atmosféry ISA
(International Standard Atmosphere).

o Model riadenia rakety — tvoreny zameriavaCom (Seeker/tracker subsystem) prostredi
Simulink a palubnou riadiacou aparaturou (Guidance subsystem) ktora je vytvorena
v prostredi Stateflow.

o Model trojkandlového autopilota — predstavuje model autopilota pre riadenie (Three-loop
Autopilot ), stabilizaciu postupného a rota¢ného pohybu rakety.

Model vychadza z poznatku, Ze riadenie rakety sa uskutoCniuje pomocou zmeny velkosti
a smeru vyslednice sil tahu raketového motoru a aerodynamicke;j sily [4]:

N=P+R (5.1)
Vysledny vektor aecrodynamicke;j sily R je stétom aerodynamickych sil (F . F, ) , ktoré su

viazané na palubnu siradnicovi sustavu. Pretoze sa jedna o osovo sumernu raketu, je mozné polozit
F,, = F,. Pre tah raketového motora plati v smere osi x palubnej suradnicovej stistavy:

P, =Pcosacos (5.2)

Pre aerodynamické sily v palubnej suradnicovej sustave plati (v zmysle Newtnovho 2.
pohybového zékona):

m(U+v,Q, -WQ, )= 2FBX (5.3)



m(WJrUQZ—vZQx):ZFBZ (5.4
i=1
pricom:
Q, =7y.+¥sing
Q, =¥ cosfcos y, +8siny, (5.5)
Q, =¥ cos@siny. +8Ocosy,

S cielom ziskat’ ¢o najjednoduchsi tvar dynamickych rovnic postupného pohybu taziska rakety
predpokladame, ze vektor rychlosti rakety v horizontdlnej rovine je totozny s osou x palubnej
stradnicovej sustavy (tzv. rychlostna sturadnicova ststava), ¢ize ratame s nulovym vybocenim draku
rakety v horizontalnej rovine voci smeru letu (tj. S =0), a zaroveri s nulovym naklonom (y, =0)

draku rakety voci vertikalnej rovine rakety (potom uz hovorime o tzv. upravenej rychlostnej
suradnicovej sustave). V nej potom platia nasledovné vztahy:

Q, =¥sing
Q, = ¥ cosd (5.6)
Q,=0

Dalej na zjednodusenie daného modelu sa neuvazuje so sklzovymi javmi po¢as manévru rakety,
rata sa s linedrnou zmenou hmotnosti po cela dobu letu rakety, s nulovym bo¢nymi kmitmi (uhol
kurzu W =0). Za tychto podmienok sa rovnice pozdizneho pohybu rakety zredukuju na tri pohybové
rovnice (dve silové a jedna momentova) a tri kinematické rovnice pohybu [5]:

. F,
U+QW =) —= (5.7)

m

. F,
U+OW =) —= (5.8)

m

. F,
W-QU =Y = (5.9)

m

. M.

Q:§}7L (5.10)
Q:Q’ (5.11)
X =Ucos@+Wsin@ (5.12)
/z:Usine—Wcosé’. (5.13)

Zaroven pri uvazeni uvedenych zjednoduseni (f =0) pre tah rakety plati P, = Pcosa,
pricom je nutné podotknut’, ze vysledna pdsobiaca aerodynamicka sila po ose x palubnej suradnicove;
sustavy bude rovna suctu: P, + z F, », - Potom vysledné pohybové rovnice maju tvar:

m

W:(Z£EJ+QU

U:(Pcosa+ZFBX j—QW

(5.14)
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Obrazok 10: Definovanie uhlov rychlostnej suradnicovej sustavy

Pri modelovani vplyvu tiaze, ¢o je vedla aerodynamickej sily atahu raketového motora
poslednou pdsobiacou silou na raketu (okrem Coriolisovych sil, ktoré si zanedbatel'né), sa pouzil tzv.
plochy model Zeme (t.j. neuvaZzujeme zakrivenie Zeme). Pre velkost sil a momentu pdsobiacich
v tazisku s uvdzenim zloziek tiaze dostdvame:

D> F, =F,—mgsin6 (5.15)
ZFBZ =F, +mgcos@ (5.16)
DM, =M, (5.17)

Uvedené vztahy st aplikované v bloku pre rovnice pohybu (Equation of motion).

Vysledna aerodynamicka sila, normalova sila a vysledny zatiCavy moment su definované
v aerodynamickom subsystéme (Aerodynamics subsystem) nasledovne:

F, = % pV3Sc, (5.18)
F, =% pVisc, (5.19)
M, = % pVisdC, (5.20)
kde koeficienty :
C,=a, (5.21)
C,=aa’ +bna|a|+cn(2—MaChja+dn§ (5.22)
C,=a,a’ +b,alal+c, (—7+%)a+dm5+emg (5.23)

a vyraz:



q,=—=pV’ (5.24)

je aecrodynamicky tlak.

Uvedené koeficienty si bezrozmerné a uhly st uvadzané v radianoch. Dynamické rovnice
pohybu mozno potom vyjadrit pomocou machovho ¢isla M, uhlu nabehu a, uhlovej rychlosti

pozdizneho sklonu & =, uhlom sklonu letovej drahy y, vyskou h a doletom X. V bloku nabehu

a rychlosti rakety (Incidence and Airspeed) su ratané vysledna rychlost V a uhol nabehu o podla
nasledovnych vztahov [6]:

V=U>+W?
(Wj (5.25)

o = arctan| —

U

Na to, aby uvedeny model pracoval korektne, t.j. aby vysledky simulacie zodpovedali vystupom
realneho systému, bolo potrebné zaviest’ konkrétne udaje o rakete. Jedna sa v prvom rade o hmotnost’
m (5.14), vztazni plochu rakety Sa charakteristicky dizkovy rozmer rakety d vo vztahoch (5.18);
(5.19); (5.20) a napokon velkost tahu P raketového motoru (5.14). Uvedené udaje su zavadzané
inicializaénym datovym suborom (Data rakety.m). V tomto subore st d’alej definované i d’alSie udaje,
ako napriklad fyzikalne konsStanty (hustota vzduchu, tiazové zrychlenie). Pri vytvarani modelu je
potrebné zohladnit’ typ suradnicovej sustavy ana zaklade toho zvolit' prevodové vztahy pre dané
veliCiny, aby vystup bol v zemskej stradnicovej sustave, pripadne v inej pozadovanej forme
v zavislosti na poziadavkach. Vyhodou takéhoto pristupu je moznost’ rychlej zmeny Struktiry modelu,
¢im je dana schopnost’ v relativne kratkom case (a za ekonomicky vyhodnych podmienok) ziskat’
viacero moznych rieSeni ato pre nds najvyhodnejSie pouzit napr. v procese syntézy celého
automatizovaného systému velenia a riadenia.



3 Simulacia pal’by PRJ

Pomocou simulacie palby na uvedenom modeli sa ziskali charakteristiky popisujuce celu PRJ
ako kyberneticky systém. Zarovenn model umoznil ziskat’ aj také hodnoty, ktoré napomahaji syntéze
konkrétnych technickych sucasti, resp. vyhodnocuju vzniknuté chyby v uvedenych podsystémoch.

3.1 Prechodova charakteristika PRJ

Prechodova charakteristika je zakladnou charakteristikou pouzivanou k identifikacii linearnych
systémov. Priklad tejto charakteristiky je uvedeny na obrazku 11.
(8
A

Y

Cimax Maximainy prekmit

_ Jednodtory siok
L 026pas. | / \ l

v N J—

Cpod. 7 — —
L. [
0.98¢p05 /

"y

Tnrerval p-u:tz"adn:-‘a.rre_,r' presoosa
0.9¢ 507

L |

0.1lepgz

- . |- ]"]], T,

Obrazok 11: Prechodova charakteristika a sposob jej vyhodnotenia
Zéakladné hodnotené udaje, vyplyvajice z tejto charakteristiky su:

T, - doba nabehu: cas za ktory prechodova charakteristika stupne z 10%
pozadovanej hodnoty na 90% pozadovanej hodnoty.

T, - doba regulacie: doba trvania prechodového procesu. Pretoze u idealneho
linearneho systému je prechodovy proces nekonec¢ny, za dobu regulacie sa povazuje ten Casovy

okamzik, v ktorom absolutna hodnota ‘c

klesne pod stanoventi hodnotu (na obrazku 11 je

max cpoi

poziadavka na presnost’ 2%).

c- prekmit (preregulovanie): je to rozdiel medzi maximalnou hodnotou prechodovej
charakteristiky ¢,y a jej ustdlenou hodnotou c,,:. Uddva sa v percentach :

o =T 100[%] 6.1)

c poz

Tvar prechodovej charakteristiky zéavisi na astatizme systému, na jeho zosilneni ana
koeficiente pomerného tlmenia &.

Prechodové charakteristika SOPA (zelenou farbou) je zobrazena na obrazku 12.
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Obrazok 12: Vystup SOPA na jednotkovy skok

Z uvedenej charakteristiky vyplyva, ze doba nabehu je T, = 0,64 s, doba regulacie je Ts = 4,65
s a prekmit o je rovny (v pripade definovania 2 % poziadavky na presnost) 25 %. Dalej na obrazku je
charakteristika SOPA v pripade zhorSenia parametrov v tachometrickej SV. Jedna sa o zmenu
sucinitel’a transformacie fazového detektora z hodnoty 2/m na hodnotu ® a 0 zmenu - narast Cinitel'a
prenosu potenciometra z hodnoty 0,25 na hodnotu 0,5. Zmenou uvedenych parametrov sa meni Giroven
uvedenej spétnej védzby (rychlostna spitnd vizba sa zosilni). Vysledny efekt vyjadruje obrazok 12
(Cervena charakteristika). Zobrazend prechodova charakteristika ma nasledujuce parametre: doba
nabehu je T, = 0,7 s, doba regulacie je Ts = 4,36 s a prekmit ¢ je rovny (v pripade definovania 2 %
poziadavky na presnost) 15 %.

Uvedené fakty naznacuju zlepSenie parametrov systému v pripade zosilnenia rychlostnej spétnej
viazby. Tento zaver by vSak bol chybny, pretoZze sa nesmie opomenit’ dynamicka charakteristika
systému, ktora je omnoho dolezitejSia a ma vacsiu vypovednu hodnotu pre urcenie kvality systému
v podmienkach bojovej cinnosti. Dynamicka charakteristika systému je predmetom dalsej
podkapitoly.

Dalsim doélezitym prvkom v systéme navedenia je kanal zékladného sledovacicho systému
v dialke. Odozva kandlu sledovania v dial’ke na jednotkovy skok je zobrazeny na obrazku 13.
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Obrazok 13: Odozva kanalu zakladného sledovacieho systému dial’ky na jednotkovy skok



Z uvedeného vyplyvaju nasledovné udaje: doba nabehu T, = 1,73 s, doba regulacie je Ty = 3
s, jedna sa o aperiodicky nabeh a ustalena hodnota je rovna 1, ¢o znamena Ze systém sleduje vstupnu
veli¢inu bez chyby.

V pripade celého systému PRJ je prechodova charakteristika ovplyvnend nielen samotnymi
vlastnostami prvku, ale aj algoritmom spracovania vstupu a postupnostou spracovania signalu
r6znymi obvodmi. Pre azimut prechodova charakteristika predstavuje vstup statického signalu ciel’a na
azimute 90°. Vysledny priebeh je zobrazeny na obrazku 14, priCom su brané do ivahy dva pripady; ak
obvod ESP je ovplyvneny anal6govym pocitacom umiestnenom na OZ (t. j. vysledny uhol zamernej je
aj s nadbehom) a v druhom pripade je idealizovany priebeh bez pritomnosti uréovania nadbehu (Cize
»premostenim™ analégového pocitaca). Ziskany priebeh (obr. 14) naznacuje, ze celkovy systém
protilietadlového komplexu ma dopravné oneskorenie, ktoré je rovné 1,027 s. Toto dopravné
oneskorenie nesuvisi s vypoétovymi prostriedkami (¢ize napriklad s velkostou vyrataného
nadbehového uhlu). Velkost’ nadbehového uhlu (ktora priamoumerne stvisi s rychlostou ciel'a; vid’
vzt'ah (4.2)) ovplyviiuje dobu ustalenia celého systému. Kym bez pritomnosti aditivneho signalu pre
nadbeh sa systém ustalil na hodnote: T, = 3,97 s, tak v pripade pritomnosti vypo¢tov nadbehového
uhla je to doba: T = 9,34 s. Je potrebné na tomto mieste podotkniit, Ze vstupny signal je stacionarny,
Cize vyratana zamerna s nadbehovym uhlom je totozna s hodnotou vstupu. Avsak skokovd zmena
vstupného signalu z 0° na 90° je tym momentom, ktory analégovy pocita¢ musi odpracovat’ a tym
prirodzene vplyva na celkovil charakteristiku systému.
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Obrazok 14: Prechodova charakteristika systému PRJ v azimute



Dynamicka charakteristika PRJ

Dynamicka charakteristika je ziskana na zaklade vstupnej monotonne rasticej funkcie (linearna
funkcia ¢asu)'. V pripade posudzovania dynamickej charakteristiky celého systému je vstupny signal
predstavovany parametrami pohybu ciel’a.

Pre SOPA je dynamicka charakteristika zobrazend na obrazku 15. Z uvedeného priebehu
vyplyva, Ze systém so zhorSenym parametrami (zosilnenie v rychlostnej spétnej vdzbe — vid’. obrazok
15, Cervenou farbou), ktory v pripade statického vstupného signalu vykazoval lepSie parametre ako
povodny systém (vid'. obrazok 12), ma v dynamike zhorSenu presnost’ sledovania vstupného signalu.

T Fr FRRRRRREERERREREEEEE [PoRERRERREoRRoRGCRE | SRR i FRSompToaTaaE0aGs T | FeRFER T [FRERRRoRRERER0D 5
- ................. ................. I KOO . OSSN S
4=
A e P TATERTATII: A Vstupnd linedrna funkecia dasu | oo P e
BT T
el ................. ................. ................................. ................... ................. .............. .
2 N S T —
Pévodna SOPA - dynamickd presnost’ e = 04277
22T 1P P SN ................. OTRRR
1_ IR IR ATl | SOPA so zhorSenym parametrom v tachometrickej SV
: : : : dyhamicka presnost e =0,3131

05—

0 i i i \ | i i

0 08 1 18 2 28 3 ekl 4

Obrazok 15: Vystup SOPA na vstupnt linearnu funkciu ¢asu

DolezitejSou charakteristikou v dynamike je odozva celého systému vratane rakety. V tomto
pripade sa vyhodnocuje presnost’ a doba navedenia rakety na ciel. Zaroven je tu moznost’ ziskania
dalsich udajov ako trajektoria rakety, jej rychlostnd charakteristika, uhol sklonu riadiacich prvkov
rakety (kridiel) pocas navedenia a priebeh natoCenia antény samonavadzacej hlavice a jej elektrickej
osi pocas letu rakety. Dalej model nam umoziiuje vyhodnocovat’ také iidaje ako priebeh pozadovaného
a modelom realizovaného normalového zrychlenia, alebo uhol sklonu medzi palubnou a rychlostnou
suradnicovou sustavou.

'V odbornej literatire nazyvany aj ako ,,rychlostny signal®.
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Obrazok 17: Vyhodnotenie skreslenia uhlu nameraného SNH
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Obrazok 18: Grafické znazornenie letovych udajov rakety

4 Zaver

Model PRJ, ktory je vuvedenom c¢lanku popisovany, tvori stcast komplexného modelu
automatizovaného systému velenia a riadenia. Ten je zhrnuty do Specidlneho toolboxu, v ktorom su
definované jednotlivé sucasti celého automatizovaného systému, ako veliteI'ské stanoviska, prenosové
trasy, generator vstupnych dat, atd. Na uvedenom modeli boli vykonané simulacie zostrel'ovania
cielov, pricom sa predpokladala konstantna velkost efektivnej odrazovej plochy 6.4, vodorovna
dial’ka ciela bola 255 km, azimut 0° avyska ciela 2000 m. Uvedené ciele boli zdetekované
a spracované automatizovanym systémom velenia a riadenia, ktory ich pridelil protilietadlovej
palebnej jednotke, predstavovanou popisovanym modelom. Vysledkom simulacie boli upresnené
Casové udaje podriadenej palebnej jednotky v ramci cyklusu strelby. Tie vSak z dévodu utajenia
nemdzu byt zverejnené. Na zostavenie modelu boli vykonané merania priamo na vojenskej technike.
Samotny model pocas inicializacie nahrava 62 parametrov charakterizujicich systém pomocou
inicializa¢ného m - suboru. Okrem tychto parametrov st mnohé tidaje uz vopred nastavené. Len pre
SOPA je to 30 parametrov. Zaroven niektoré cCasti modelu boli navrhnuté tak, aby pomocou
$pecialnych AD/DA prevodnikovych kariet (AD 512, MF 614) [7] umoziovali realizovat HIL —
simulaciu.
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