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Abstract:

U radu su prikazani rezultati istrazivanja uticaja spoljnih sila na letilicu: gravitacione sile
Zemlje, aerodinamicke sile, prenosna inercijalna sile, reaktivne sile i Koriolisove sile. Prob-
lem je interesantan jer se analizira sposobnosti tela letilice da u dovoljnoj meri prati pravac
brzine translacije, koja je tangenta u svakoj tacki na trajektoriji centra mase. Predlozenim
reSenjem se postize kvalitetna simulaciju kretanja u programskom resenju sa Sest stepeni
slobode kretanja u $irokom opsegu polaznih uglova. Prora¢unom se dobijaju: domet, or-
dinata, pravac, ugaona brzina, brzina leta i padnog ugla u funkciji promene vremena leta i
pocetnog ugla. Poseban doprinos rada se ogleda u prora¢unu i analizi stabilnosti leta letilice
u funkciji vremena leta i predenog puta preko koeficijenata ziroskopske i dinamicke stabil-
nosti na po¢etnom delu i derivacije na zakrivljenom delu putanje i promene napadnog ugla
a(t) oko y-ose i ugla klizanja B(t) oko z-ose. Primenom navedenog resenja racionalizuju i
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UvoD

Stabilnost letilice predstavlja sposobnost tela da nje-
gova uzduzna osa simetrije u dovoljnoj meri prati pravac
brzine translacije, koja je tangenta u svakoj tacki na trajek-
toriji centra mase [2,3]. Matematicki gledano, letilica treba
da poseduje takve osobine da neutralise poremecaje koji
izazivaju ovu neusaglasenost. Stabilnost se razmatra uvo-
denjem kvantitativnih kriterijuma Ljapunova u odnosu na
jedan sluc¢aj odabranog neporemecenog kretanja. Staticku
stabilnost karakteriSe ravnoteza sila i momenata u svakom
trenutku leta projektila. Kao kvantitativni pokazatelj se
moze uzeti stepen preoptere¢enja. Dinamicka stabilnost
se ceni na osnovu kvantitativnih kriterijuma Ljapunova:
maksimalne vrednosti amplitude neke poremecene velici-
ne u odnosu na nominalnu, vremena prigusenja-trajanja
prelaznog procesa, periodi¢nost i aperiodi¢nosti, itd [2,3].

napadni ugao.

Kod klasi¢nih letelica stabilizacija se vrsi na osnovu
mogu¢nosti projektila da rotira velikom ugaonom brzi-
nom, ¢ime se obezbeduje oscilatoran karakter promene
velic¢ina stanja poremecenog kretanja. Promene amplitude
oscilatornog kretanja u vezi su sa problemom dinamicke
stabilnosti, i zavise od momenta i sila koje deluju na letili-
cu, u prvom redu od prigu$nog i Magnusovog momenta.
U opstem slucaju, zakon o promeni koli¢ne kretanja za
centar mase osnosimetri¢nog projektila daje Cetiri dife-
rencijalne jednacine za oscilovanje projektla oko popre¢-
nih osa aerobalistickog koordinatnog sistema. Kretanje
letilice u odnosu na Zemlju je relativno, a uticaj rotacije
Zemlje ugaonom brzinom (; unosi projektilu prenosno
kretanje. Brzina kretanja letilice u odnosu na Zemlju VK
predstavlja relativnu brzinu, a izvodi njenih komponenata
po vremenu predstavljaju komponente relativnog ubrza-
nja. Rezultantu spoljnih sila koje deluju na projektil ¢ine:
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gravitaciona sila Zemlje, aerodinamicka sila, prenosna
inercijalna sila, reaktivna sila, i Koriolisova sila. U prak-
si, zbir gravitacione i prenosne inercijalne sile smatramo
silom Zemljine teze ubrzanja ¢ . Kineticki moment i re-
zultuju¢i moment spoljnih sila ra¢una se za centar mase
letilice. Rezultuju¢i moment ¢ini zbir aerodinamickog
momenta i momenta reaktivne sile u odnosu na centar
mase. Sila Zemljine teZe i inercijalna Koriolisova sila de-
luju u centru mase projektila te ne stvaraju momente za
centar mase.

Aerobalisticki koordinatni sistem se koristi za analizu
leta projektila malog dometa (do 20 kilometara). Zane-
marujemo rotaciju geodetskog koordinatnog sistema u
odnosu na Zemlju i ugaonu brzinu Zemlje u odnosu na
ugaonu brzinu projektila u geodetskom koordinatnom
sistemu. Ne zanemaruje se Koriolisova sila i sila Zemljine
teze. U radu se polazi od standardnih reSenja za masu,
centar mase, poloZaj osa i momenata inercije [3].

SISTEM DIFERENCIJALNIH JEDNACINA

Model kretanja letilice sa Sest stepeni slobode ¢ine ce-
tiri vektorske jednaéine [3]:

+ izvod vektora polozaja projektila

= = Vk (1)

+ vektorska jednacina relativhog kretanja centra
masa

m—L = ¥R (2)

+ kretanje oko centra mase

>
dH®

: - M (3)

+ veze izmedu ugaonih brzina i izvoda uglova
-
Q =

Qe+ A+ o+y+ 0+ D (4)

Projektovanjem vektorskih jednacina leta na aeroba-
listicki koordinatni sistem uz pretpostavku da je tenzor
inercije redukovan (I =I,) dobija se:

¢ izvod vektora polozaja
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pri cemu su:
T

V.=| u;, v, w | -komponente relativne brzine projektila,

T
Qb =| p z} r -komponente ugaone brzine,
r T
R=|XYZ -komponente aerodinamicke sile,
r T
F =| F F, F, } -komponente reaktivne sile,

r
M = { L MN } - komponente aerodinamickog

momenta,

T
MF = { - m* NP } -komponente reaktivnog
momenta,



T
H = { ILp I,q I,r } - komponente kinetickog

momenta.

Ovim diferencijalnim jedna¢inama neophodno je
pridruziti algebarsku jednac¢inu

p, =rtg0 ®)
komponente Koriolisovog ubrzanja u aerobalistickom
koordinatnom sistemu

- 200, ©)

Za rotirajuli projektil malih dometa vektor stawa sadrzi
dvanaest komponenata:

X, Y9 z, uka Vk, Wk) pa qa I', CD) ea \V

SISTEM JEDNACINA ZA STABILNOST LETA

Teorija stabilnosti ne moze posmatrati stabilnost
projektila, ve¢ nekog njenog parametra-funkcije kreta-
nja [1,3]. Pri proucavanju dinamicke stabilnosti uvodi se
kompleksna bo¢na brzina z i kompleksni bo¢ni ugao x.

C=v+iw

§=[§+i&

Uglovie i psumali pa se mozZe uspostaviti veza izme-
du kompleksne bo¢ne brzine i kompleksnog bo¢nog ugla:

<
+
s
A ITaN

Diferencijalna jednac¢ina po kompleksnoj bo¢noj br-
zini

C +(H+iP){ —(M+iPT){=iA+iE+G  (10)

pri cemu leva strana jednacine predstavqa homogeni a
desna nehomogeni (prinudni) deo, a ostale veli¢ine pred-
stavljaju koeficijente H, P, M i T:
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- aerodinamicka nesimetrija,

(G +7C° )
H — —C;g _ 5 mao ,
r,
¥
p - Lprd
]}‘ V
NP
1(C. -C. —)-C_ C.
M — ma lﬂG* mq 0 1
1,
vC.
T —_ C7 ﬂpﬁ
za 1':2
V(C _ +iC_)
m0 n0
A 2
y

popreéni reaktivni moment,
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- Velic¢ine oznacene sa ”*” predstavljaju stvarne vred-
nosti pomnozene sa E=pSd/2m.

Veli¢ine M, P, H, i T mewaju se sa promenom masenih
karakteristika i derivativa aerodinamickih koeficijenata
sa promenom Mahovog broja. Derivativi aerodinamic-
kih koeficijenata su sporo promenljive funkcije predenog
puta. Ova osobina omogucuje "zamrzavanje” derivativa
aerodinamickih koeficijenata na odredenom delu puta-
nje. Na osnovu toga zaklju¢ujemo da se homogeni deo
jednacine moze analizirati kao diferencijalna jednacina
sa konstantnim koeficijentima. Izvod kompleksne brzine:




SINTEZA 2014 <- The use of computers intehnical systems
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Smenom u 10 dobija se diferencijalna jednac¢ina po
kompleksnom napadnom uglu:
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zbog ubrzanja Zemljine teze.

Izbor kompleksne popre¢ne brzine projektila kao pa-
rametra cija se stabilnost ispituje omogucava izvodenje
kriterijuma stabilnosti. Resenje diferencijalne jednacine
sastoji se od homogenog i partikularnog integrala. Homo-
gena diferencijalna jednacina imace oblik:
iA+iE+G

S 4 (H +iP)YE — (M +iPT)E = (11)

Resenje homogene diferencijalne jednacine odreduje
se karakteristi¢cnom jednacinom:

r2 + (H-iP)r - (M+iPT) =0 (12)

Resenje homogene diferencijalne jednacine imace

oblik:
. 0] | 5 D,
o = Zye 1 +Z5¢

(13)

pri ¢emu su:

D, = DDy, i=1,2

1
Dabi 1~ imalo realno resenje, neophodno je zado-
voljiti uslov P2-4M > 0. Na osnovu te pretpostavke mogu

se odrediti priblizni izrazi za frekvenciju i prigusenje:

D; = { P+ P2—4M:|,]—1,2
2

;bj :,l H¢M ,j=1,2
2 D, - D,

Uvodenjem oznake:

(14)

Pri ¢emu je 4M>H2, pa se zadrzava samo uticajniji
¢lan 4M. Da bi kompleksna diferencijalna jedna~ina ima-
la re{ewe, neophodno je

(15)

$to predstavlja uslov ziroskopske stabilnosti. Da bi se
ostvarila dinamicka stabilnost projektila po bo¢noj brzi-
ni neophodno je da se amplitude oscilacija priblizavaju
nekoj asimptotskoj vrednosti. Taj uslov je ispuwen ako su
vrednosti prigusewa A1 <0 i A2<0.

Resenjem nejednacine

- O s B
1
-
Sg
uvodenjem oznake
2T+C)
sd = ST
H+2C,
dobija se uslov dinamicke stabilnosti projektila

1

— < Sd(2-Sd), (16)
Sg

a jednacina grani¢ne krive stabilnosti je definisana izrazom

L < sae-sa). (17)
Sg

Resenjem homogene diferencijalne jednacine po kom-
pleksnoj bo¢noj brzini dobija se isti uslov kao i resenjem
po kompleksnom bo¢nom uglu.



KONCEPCIJA PROGRAMSKOG RESENJA

Programsko resenje ,,PROGRAM SB06.FOR” za per-
sonalni rac¢unar, napravljeno je u programskom jeziku
FORTRAN, i sastoji se od Cetiri celine [2]:

1. Datoteka SBO6U. DAT.- ulazna datoteka

2. Program SB06. FOR. - glavni program

3. Datoteka SB061. DAT.- izlazna datoteka.

4. Datoteka SB062. DAT.- izlazna datoteka.

Program SB06.FOR namenjen je za detaljan spoqno-
balisticki proracun i simulaciju leta rotirajuceg projektila
sa reaktivhom silom i bez nje. Prema jednoj opciji pro-
gram prorac¢unava karakteristicne parametre stabilnosti
leta projektila. Integracija diferencijalnih jednacina vrsi
se metodom Runge-Kuta sa Cetiri priblizenja.

Tacnost proracuna zavisi od: koraka integracije, tatno-
sti i broja derivativa aerodinamickih koeficijenata, defini-
sane brzine vetra i reaktivne sile.

Sadrzaj ulazne datoteke SBO6U. DAT:
T0, H, TK, XK, ZK

T1, T2, NDT, NSTAB

VWO, DVW, AWO0S, DAWS, FW, HI0S
(X(K),K=1,3)

(X(K),K=4,6)

(X(K),K=7,9)

FI0S, TETAOS, PSIOS

Datoteke SBO61.DAT i SB062.DAT kreiraju se u toku
izvodenja programa. Naredbom WRITE programa SB06.
FOR, u wih se smestaju dobijene informacije. To su re-
zultati spoljno balistickog proracuna predstavljeni tabe-
larnim izlaznim vrednostima.

Nasslici 1. je prikazan algoritam programskog resenja.

ULAZ
CORIOL

At VETAR

KORAK

) MXCI
SEST STEPENI oo sDl
SLOBODE KRETANIA

X, FAt MOTOR ap
X+AX RUNKUT

=<
2
=
I 3‘ <I
=

A

a

ATMOS

KRAJ

2

AERO

STAB [

)
Cx, Cy, Cz

ccmcn  MpO

]

COMMON

H

1ZLAZ
AERODRDI

SL1. Algoritam programskog reSenja [2]
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Polazni podaci za datoteku ,,SBO6U.DAT” [2]

TO0 = 0[s]4;H = 0.001[s];TK=270.5[s];XK=25000[m];
ZK=0 [m]

T1=10.00 [s]; T2 = 15 [s]; NDT = 10; NSTAB =0 ;
VWX =0 [m/s]; VWY =0 [m/s]; VWZ =0 [m/s];
X(1) =0 [m]; X(2) = 0 [m]; X(3) = 0 [m];

X(4) = 810 [m/s]; X(5) = 0 [m/s]; X(6) = 0 [m/s];

X(7)=1675.334[1/s];X(8)=1.034811[1/
s];X(9)=7.726234 [1/s];

FI0S = 0 [°]; TETAOS = 65 [°]; PSIOS = 0 [°].

Na slici 2. prikazana je promena ordinate y putanje pri
razli¢itim dometima letilice x.

- [T
12000 . —— 63" | =— a0t
11000 iasl — o =

N D — s1”
10000 —
[+ o 4’
9000 ] —— 40 ]
8000 o s L
7000
= [ | \\
E| so000 =
[ e I e

>
5000 Sl
4000 T

L1
3000 —
[ [
2000 —
— —
T o
1000 e e —
i —]
0 = \
]
-1000
2000

aaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaa
aaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaa
aaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaa
=88 I B B8REB S S 28283 8E8R 288 283 3

SL 2. Promena ordinate putanje x=f(y) u funkciji promene
polaznih uglova za hipoteticki projektil 152 mm

Na slici 3. prikazana je napadnog ugla a u funkciji pro-
mene ugla klizanja 3 na putanji.

PROMENA NAPADNOG UGLA U ZAVISNOSTI OD PROMENE UGLA KLIZANJA
U TOKU LETA PROJEKTILA |

SL 3. Promena napadnog ugla a u funkciji promene ugla
klizanja 3 na putanji
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Na slici 4. prikazana je promena napadnog ugla o i
ugla klizanja 3 na putanji do odstojanja 76 m od usta cevi.

PROMENA NAPADNOG UGLA o IUGLA KLIZANJA B OD
USTA CEVI DO X=76 m.

ol

bl bl o ol ¢
s 8 YT & SR x:
T T
Dok ok ok Mo X
¢ %m0 x

Sl. 4. Promena napadnog ugla o i ugla klizanja  na putanji do
odstojanja 76 m od usta cevi

Na slici 5. prikazana je promena napadnog ugla o i
ugla klizanja § na putanji u vremenu t=21,5s.£104 s.

PROMENA NAPADNOG UGLA | UGLA KLIZANJA NA PUTANJI
U VREMENU OD t=21,5-104 (s)

a(0); B(0)
. >
Lo
1,501

SL 5. Promena napadnog ugla a i ugla klizanja 8 na putanji u
vremenu t=21,5s.£104 s

Na slici 6. prikazana je promena napadnog ugla oo u
toku leta projektila.

PROMENA NAPADNOG UGLA U TOKU LETA NA PUTANJI

=

SL 6. Promena napadnog ugla o u toku leta projektila

Na slici 7. prikazana je promena ugla klizanja 3 u toku
leta letilice

PROMENA UGLA KLIZANJA U TOKU LETANA PUTANJII

=

SL 7. Promena ugla klizanja 3 u toku leta letilice
ZAKLJUCAK

Simulacijom kretanja u programskom resenju sa Sest
stepeni slobode kretanja u Sirokom opsegu polaznih uglo-
va, omogucuje proracun stabilnosti leta i elementa putanje
letilice. Kriva zavisnosti ordinate y u odnosu na horizon-
talnu daljinu x ima identi¢an karakter promene [1,3].

Parametri stabilnosti kretanja osnosimetri¢ne letilice
zavise i od vrednosti derivativa aerodinamickih koefici-
jenta. Proracun je pokazao da karakter promene napad-
nog ugla a i ugla klizanja p za vrednosti proracunskih i
eksperimentalnih derivativa se razlikuje po frekvenciji
prigusenja i amplitudi oscilovanja, posebno na prvom
delu putanje. Na osnovu proracuna se vidi da je zadovo-
ljen teorijski kriterijum stabilnosti leta:da su realni delovi
korena A1iA2 negativni [3,9]. Posledica toga je smanjenje
zbira ta dva vektora, a time i napadnog ugla i medusob-
no priblizavanje ose projektila i brzine leta. Amplitude
promene napadnih uglova smanjuju se tokom leta, $to
dokazuje stabilnost kretanja letilice i za proracunske i iz
eksperimentalnih rezultata izracunate derivative. Uslov
stabilnosti je zadovoljen ako je ispunjen uslov:

1
H>0i _<Sd(2_Sd)'
Sg
Vecina letilica se moze razvrstati u:
+ staticki stabilne bez rotacije oko uzduzne ose ili
sprorotirajuce,
+ staticki nestabilne koji moraju biti ziroskopski sta-
bilisani.
Osnovne karakteristike staticki stabilnih letilica: Ziro-

skopski su stailisani bez obzira na rotaciju oko uzduzne
ose; ukoliko se faktor dinamicke stabilnosti nalazi u in-
tervalu 0<S,; <2, staticki stabilna letilica je uvek i dina-
micKki stabilna, bez obzira na rotaciju oko uzduzne ose; za

vrednosti faktora dinamicke stabilnosti 0>S; >2, velika
ugaona brzina oko uzduzne ose (p) ucinice staticki stabil-
ne letilce dinamicki nestabilnim.

Osnovne karaktieristike stati¢ki nestabilnih letilica su:

s ziroskopska stabilnost je neophodan, ali i nedovo-
ljan uslov za dinamicku stabilnost;



*

pri vrednostima faktora dinamicke stabilnosti sta-
ticki nestabilna letilica je uvek stabilna. Vrednost
uzduzne rotacije odredenom ugaonom brzinom
neophodnom za dinamicku stabilnost dobija se iz
uslova:
2, M

Sa(2=S4)

gde je:
p- (1_] (24)

I, V
za vrednost dinamickog faktora stabilnosti staticki
nestabilna letilica ne moze postati dinamicki stabi-
lan bez obzira na vrednost uzduzne ugaone brzine
p;

za static¢ki nestabilne letilice uslov dinamicke stabil-
nosti je:

p

L<Sd(2—Sd).
Sg

Na slici 8. dat je graficki prikaz odnosa ziroskopske i
dinamicke stabilnosti letilice sa ugaonom brzinom p oko
uzduzne ose letilice [1,5].

0,8
0,7
0.6

0,5

1/Sg

0,4
0,3
0,2
0,1

SL

0,923 0,871 0,832 0,808 0,786 0,774 0,765 0,759

Sd(2-8d)

8. Medusobna zavisnost koeficijenta 1/ Sg iS,(2-S,)

Na osnovu dobijenih vrednosti na slici 8. Moze se za-
Kljuéiti:

*

STABILITY ANALYSIS OF AXISYMMETRIC SPACECRAFT MOTION

za vrednost koeficijenta dinamicke stabilnosti
0,8 <Sd <1,2 dovoljan je uslov Sg>1 za dinamic-
ku i ziroskopsku stabilnost;

Abstract:
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+ ako je koeficijent dinamicke stabilnosti S =0,5 (ili

Sd=1,5), tada bi S moralo biti veée od 1,33 da bi se
. . .§ .

osigurala dinamicka stabilnost;

za vrednost S =0,1 @l s d=1,9) letilica bi bila dina-

micki stabilna ako je Sg>5,26.

Keller, Reno i Mc Shane smatraju da se jednacina (16)

moze smatrati “pojacanjem” kriterijuma klasi¢ne Zziro-
skopske stabilnosti (S >1) trZi se da je

S>;
£ 85,2-5y)

koja je zbog svog oblika uvek veca od jedinice. Sa slike

8. se vidi da je osnovni problem definisanja ugaone brzine
rotacije letilice zasnovan samo na klasi¢nom zahtevu § >1.
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This paper presents the results of research on the effects of external forces on the spacecraft:
the gravitational force of the Earth, aerodynamic forces, portable inertial forces, reaction
forces and the Coriolis force. The problem is interesting because it analyzes the ability of
the body to the spacecraft to sufficiently monitor the direction of the speed of translation,
which is the tangent at each point of the trajectory of the center of mass. The proposed so-
lution achieves a high-quality movement simulation in the programming solution with six
degrees of freedom in a wide range of initial angles. The calculation providies the following:
the range, ordinate, straight/direction, angular velocity, the speed of flight and falling angle,
in the function of flight time and initial angle changes. A special contribution of the work
is reflected in the calculation and analysis of the stability of the flight, in the function of
flight time and covered distance, via the coeficient of gyroscopic and dynamic stability, at
the starting point, and the derivative at the curved part of the path, as well as the changes
of the angle of attack a(t) around the y-axis, and the slip angle (t) around the z-axis. By
applying the above solutions, the procedures of research become racionaliyed and simplified.

Key words:

the classic axisymmetric
spacecraft,

aerodynamic coefficients,
path element,

stability parameters,

the angle of attack.

947




