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2 PROJEKTNA AERODINAMIKA

2.1 Aerodinamicki koeficijenti zrakoplova

2.1.1 Definicije

Djelovanje zraka na letjelicu moze se zamijeniti jednom aerodinamickom silom u sredistu
mase i jednim aerodinami¢kim momentom oko srediSta mase. Ta aerodinamicka sila i taj
aerodinamicki moment imaju po tri komponente u koordinatnom sustavu kojim se koristimo.
Kada su u pitanju aerodinamicka sila ili aerodinamicki moment zrakoplova upotrebljavamo
dva koordinatna sustava: koordinatni sustav letjelice ili aerodinamicki koordinatni sustav.
Ovisno o problemu koji rjesavamo, odabrat ¢emo jedan od tih dvaju koordinatnih sustava.

Komponente obiljezavamo i nazivamo:

J u koordinatnom sustavu letjelice komponente sile [X ¥ Z]" nazivamo :

— X aksijalna sila i oznacavamo je sa 4,
Y jebocnasilai

— Z normalna sila, oznac¢ava se sa N.

T .
Komponente momenta [L M N ] nazivamo :

L je moment valjanja,
M moment propinjanja i

N moment skretanja;

T
. oy . . A A A .
o u aerodinamickom koordinatnom sustavu komponente sile [X Y+ Z ] nazivamo :

— X" je otpor, oznacava se sa D,

Y je bo¢na sila i

— Z* je uzgon, oznacava se sa L.
Komponente momenta [LA M* N ]T nazivamo:

L" moment valjanja,

M * moment propinjanja i

N* moment skretanja.

Ovisno o oznaci kazemo da je to moment propinjanja ili skretanja u aerodinamickom

koordinatnom sustavu ( M “ili N*), odnosno u koordinatnom sustavu letjelice (M ili N), s

tim Sto aerodinamicke komponente duz osi letjelice nemaju nikakvih oznaka iznad slova ni
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indeksa, a aerodinamicke komponente u aerodinami¢kom koordinatnom sustavu imaju
oznaku "A". Isto tako treba napomenuti da se u aerodinamiC¢kom koordinatnom sustavu
obi¢no koriste samo komponente sila, a ne i komponente momenata. Pomoc¢u matrica
transformacija lako se izracunane komponente u jednom koordinatnom sustavu prenose u
drugi koordinatni sustav.

U praksi se umjesto komponenata aerodinamicke sile i aerodinami¢kog momenta
koriste njihovi aerodinamicki koeficijenti. To su bezdimenzijske veli¢ine koje dobivamo
dijeljenjem komponenata aerodinamicke sile s referentnom silom, a komponente
aerodinamickog momenta s referentnim momentom. Zato moramo definirati referentnu silu i
referentni moment. Referenta sila je produkt referentnog tlaka i referentne povrSine, a
referentni moment je produkt te referentne sile i referentne duljine.

Referentni tlak je uvijek isti. To je dinamicki tlak izracunan sa aerodinamickom
brzinom, odnosno s brzinom opstrujavanja (rekli smo da su te dvije brzine po intenzitetu
jednake, samo su suprotnog smjera):

_pV’

2.1
9. 5

Za zrakoplove referentna povrSina je povrSina krila s nepostoje¢im dijelom kroz tijelo

zrakoplova.
Tablica 2-1
Koeficijent
Koeficijent X momenta L
C, = C,=——
aksijalne sile 9 valjanja q.,S,b
Koeficijent
Koeficijent c, = Y momenta c - M
bocne sile 9.S ves propinjanja 9S s C 4
Koeficijent
Normalne Z momenta N
C, = C,=——
sile 9S o skretanja 90 b

Premda standardi propisuju da zrakoplov ima jednu referentnu duljinu, u praksi je

referentna duljina propinjanja razliita od referentne duljine valjanja i skretanja, tj. za
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zrakoplove se u praksi primjenjuju dvije referentne duljine. Za propinjanje referentna je
duljina aerodinamicka tetiva krila c, , a za valjanje 1 skretanje raspon zrakoplova b .

Kao $to komponente sila i momenata odredujemo u nekom koordinatnom sustavu, tako
¢e isto i1 aerodinamicki koeficijenti biti definirani za odredeni koordinatni sustav. Ako su
komponente bile duz osi koordinatnog sustava letjelice, onda ne treba nikakvo posebno
oznacavanje koordinatnog sustava. Jednostavno oznac¢enim koeficijentima C,,C,, C,,
C,, C,, C, podrazumijeva se da su u koordinatnom sustavu letjelice. U tablici su prikazani
aerodinamicki koeficijenti zrakoplova za koordinatni sustav letjelice.

Duz osi aerodinamickog koordinatnog sustava upotrebljavamo samo aerodinamicke
koeficijente sila C,,,C,,1C,, . Ti aerodinamicki koeficijenti su algebarski brojevi koji
imaju predznak komponenata X, Y*iZ". Buduéi da su uvijek komponente X*iZ*
negativne, uvijek su negativni i njihovi aerodinamicki koeficijenti

c,=-C,, C,=C,, C,,=-C,, 2.2
gdje smo sa C,,C, iC, oznacili uvijek pozitivne koeficijente, a to su aerodinamicki
koeficijenti: sile otpora D, sile uzgona L i bocne sile K. Velic¢ine D i L su uvijek pozitivne, jer
su njihov pravac i smjer poznati. AerodinamiCki koeficijenti momenata duz osi
aerodinamickog koordinatnog sustava obi¢no nisu potrebni.

Svi aerodinamicki koeficijenti u opéem slucaju su funkcije:

e aerodinamickih parametara:
: 8 . Ve
Machova broja Ma =— 1 Reynoldsova broja Re = — 2.3
a 1%

gdje je ¢ duljina opstrujavanja, a v je kinematicki koeficijent viskoznosti zraka,
e kutova polozaja aerodinamicke brzine u odnosu na letjelicu

a i B; 2.4

e bezdimenzijskih kutnih brzina aerodinamicke brzine u odnosu na letjelicu

a=—2 p=L . 2.5
Voo/cA Voc /b
e bezdimenzijskih kutnih brzina letjelice
. D . q . r
p Voo /b q Vw/CA Voc /b

e otklona upravljackih povrsina

0, otklon krilaca (aileron)
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o otklon kormila visine oko osi y letjelice (elevator)
0, otklon kormila pravca oko osi z letjelice (ruder)

e otklona

o; otklon zakrilca (flaps)

otklon pretkrilca

zra¢nih koc¢nica (spoiler) itd.

N

s
Slika 2-1. Pozitivni smjerovi rotacija, momenata i otklona upravljackih povrSina

Odredivanje aerodinamickih koeficijenata ovisno o parametarima i konfiguraciji letjelice
zadaca je aerodinamike. Ona se rjeSava na razli¢ite nacine. Teoretski pristup na temelju
mehanike fluida vodi nas na numericko rjeSavanje sustava parcijalnih diferencijalnih
jednadzbi sa zadanim rubnim uvjetima na letjelici i u beskonacnosti, koji rjesavamo
numerickim metodama na racunalima. Eksperimentalno aerodinamicki koeficijenti se
odreduju u zra¢nom tunelu, ili na temelju izmjerenoga gibanja letjelice u letu.

Pokazat ¢emo kako se mogu metodama “projektne aerodinamike” procijeniti

aerodinamicki koeficijenti.
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2.1.2 Aerodinamic¢ki model zrakoplova

Danas su najces¢e dvije razlicite aerodinamiCke konfiguracije zrakoplova. To je klasi¢na

shema zrakoplova, prikazana na slici 2-1, 1 shema canard. U prvoj krilo je isprijed, a

horizontalni rep straga, a u drugoj krilo je straga a isprijed su canari. 1za tih vidljivih razlika

postoje 1 bitno razli¢ite uloge nosecih povrSina. Kod obje sheme krilo ima ulogu stvaranja

velike normalne sile. Medutim, dok kod normalne sheme horizontalni rep ima ulogu

stabilizatora, kod sheme canard krilo ima pored uloge kreatora normalne sile i ulogu

stabilizatora.

Za obje sheme a priori su svi aerodinamicki koeficijenti funkcije svih parametra:

Cy=Cylapa pp'a'r.6,9,.9,)
C, =Cla.pa B p"q r".5,5,.5,) 2.7
C,=Cla.pa B .pqr.5,5,.0,)
C,=Cla.pa' B p'q . r.5,06,05,)
C,=Clapa B .p.q.r.68.5,5,) 2.8
C,=Cla.pa B p'q.r.5,5,0,)

Prvo trebamo iskoristiti ¢injenicu da je koordinatna ravnina Oxz ujedno ravnina simetrije

konfiguracije. To znac¢i da C, mora biti parno po veli¢inama /£, /5’, p,r,0,10,:

CX = CX(O[,ﬁz,d*’ﬂ*2,p*z,q*,r*z,é‘f,é‘m,53)

Osim te egzaktne Ccinjenice, koristimo i druga svojstva zrakoplova. Prije diskusije o

svojstvima aerodinamickih koeficijenata razvijmo ih u red po parametrima.

2 . *D *2 * *2
CX=CXO+CXaa+CXﬂ2,B +C,0 +CXﬂzﬂ +CXp2p +Cyq +C .r" +

+C 6 +Cy5 6, +C 0,

Cy =Cyy+Croa+Cyyf+Cyy’ +C "+ Cyp” +Cyq” +Cppr +Cpy 8,4 Cyy 5, +Cyy 6,
C,=Cry+Cra+Crf+Crue’ +Cf +Cpp” +Crq’ +Cpr +Cpy 6,4+ Cpy 5, +Cpy 6,
Isto tako za momente

C,=C,+C,a+C,B+C a + Cwﬂ* +C,p"+C,q +C,r"+Cy;6,+C,5 6, +C,; 5,
C,=C,+C,a+C, [+ C, .o + Cmﬁ-,B* + Cmpp* + Cmqq* +C, r'+ C,50,+C,; 3,+C,; 95,

C,=C,+C,,a+C B+ C.,d + Cnﬁ-,b"* + Cnpp* + quq* +C, " +C, 50, + C,50,+C,0,
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Prije svake diskusije uo¢imo da zbog simetrije zrakoplova C,, =0, C,, =01 C,, =0.

Gibanje zrakoplova u vertikalnoj ravnini bez valjanja nazivamo uzduzno gibanje, a
valjanje i skretanje nazivamo boc¢no gibanje. Normalno se u letu ta dva gibanja pojavljuju
skupa. To je logi¢na posljedica nacina upravljanja zrakoplova, koji ima polarni nacin
upravljanja. O tome ¢e biti vise rijeci kasnije u vezi s performansama zrakoplova.

Za vrijeme leta zrakoplova u vertikalnoj ravnini, njegova ravnina simetrije ostaje u toj

vertikalnoj ravnini. U tom letu upravlja se otklonom o

m?>

a mijenjaju se parametri ¢, & 1 ¢ .
Te veli¢ine a, a,q 1, nazivamo varijable uzduznog leta, dok su varijable bo¢nog gibanja
5, ,6’, p,r,0,10,. Bez obzira na to kakav je taj let u vertikalnoj ravnini, tj. kolike su

varijable &, ¢ 1 ¢q, ne pojavljuje se ni bocna aerodinamicka sila Y, ni moment skretanja N,

ni moment valjanja L . Na temelju te ¢injenice opravdano usvajamo da komponente Y, N i L

nisu funkcije varijabli uzduznoga gibanjac, @, ¢ ,1 9 :

Cy =Cyp+Cpf +Cyp" +Cyr’ +Cyy 8, +Cyy 6,

C,=CyB+C B +Cpp +Cor' +Cpy 5,+C, 6,
Cn = Cn[;’ﬁ + C,,/';ﬁ* + Cnpp* + Cnrr* + Cnb‘, 5[ + Cnb‘n 5n

U poglavlju o dinamickoj stabilnosti zrakoplova bit ¢e pokazano da mali poremecaji
varijabla boc¢nog gibanja B, p,r, 6,1, ne utjeCu na uzduzno gibanje. To omogucuje
pretpostavku po kojoj u komponentama uzduznog gibanja Z i M moZemo zanemariti utjecaj

varijabli poprecnog gibanja £, ,B, p,7r,0,10,:

C,=Cy+Ca+Cya +C,q + Cys. 0,

C,=C,+C,a+C, a +C, q + C,s 9,

Na velic¢inu koeficijenta aksijalne sile, moZemo zanemariti utjecaj svih kutnih brzina (kutne
brzine p, ¢ i r), derivacije napadnog kuta ¢ i kuta klizanja ﬂ , kao i otklone upravljackih
povrsina, ali ne i utjecaj napadnog kuta o niti kuta klizanja £, pa je

Cy=Cr+Cra+C,.p°
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Konacno u koeficijentu valjanja zanemarujemo utjecaj kutne brzine skretanja £°, pa su pod

ovim pretpostavkama konacno aerodinamicki koeficijenti

Cy =Cyo+Cyoa+C . p°

Cy =CyB+Cyp +Cpr" +Cy 9,
C,=Cu+Cha+Cua +Cuq +Cy 0,
C, = C{ﬁﬂ+C@p* +C,r" +C,50,+C,;5 0,
C,=C,+C,a+C, a +C, q + C,s 90,
C,=C, B+ Cnpp* +C, 1" +C,5 0, + C,5 0,

Parcijalne derivacije aerodinamickih koeficijenata po parametrima nazivamo derivativi ili
gradijenti. U ovom aerodinamickom modelu ima 24 parcijalnih derivacija aerodinamickih
koeficijenata i sve su a priori funkcije Machova broja. Otkloni upravljackih povrsina prelaze
granice proporcionalnosti pa su zato derivativi uz otklone, funkcije i tih otklona upravljackih

povrsina. Osim ta 24 derivativa, trebamo 1 tri nulte vrijednosti: za aksijalnu silu Cy,, za
koeficijent normalne sile C,, 1 za moment propinjanja C,,. Te nulte vrijednosti, kao 1i

parcijalne derivacije ¢ine zajedno 27 funkcija Machova broja.

2.1.3 Veze izmedu aerodinamickih koeficijenata

Pri odredivanju performansi zrakoplova upotrebljavamo aerodinamicke koeficijente u

aerodinamickom koordinatnom sustavu (C, 1 C,). Pomocu matrice transformacije L ,;

(u aerodinamicki koordinatni sustav iz koordinatnog sustava letjelice) mozemo povezati

T
. oy . A A A . oy .
komponente aerodinamicke sile [X Y 7 ] u aerodinamickom koordinatnom sustavu s

komponentama [X Y Z]T u koordinatnom sustavu letjelice. U prethodnom poglavlju

vidjeli smo da je matrica transformacije u aerodinamicki koordinatni sustav iz koordinatnog

sustava letjelice

cosacosfB  sinf  sinacosf
LAF=LZ(ﬂ)LY(—a)= —cosasinfS cosfp —sinasinf|. 2.9

—sina 0 cosa

Dijeljenjem s referentnom silom dobivamo veze izmedu koeficijenata
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C
Cy |=L,|Cy . 2.10
C

Tako dobivamo jednadzbe veza :
C, =-Cycosacos f—C,sin f—-C,sinacos f
Cy =—Cycosasin f+C, cos f—C,sinasin 2.11

C,=Cysina—-C,coscx .

Derivacijom tre¢e jednadzbe po napadnom kutu dobivamo:

oc, oC C
—Lt=—Lsina+C, cosa ——~cosa+C,sinc .
oa  Oa oa
Za o =0 dobivamo vezu
C
oc, =Cyo — oc, . 2.12
oa ), oa ),
Kako je Cy, =-C,,,a C, =-C,,, ovu jednadZbu moZemo napisati u obliku
(CLa )o = (CNa )0 —Cpy- 2.13

manje od (C,,)

, za vrijednost C . U slucaju zrakoplova

1z toga vidimo da je uvijek (C,,, )

treba razlikovati (C,,), od (Cy, )0, jer C)p, nije zanemarivo u odnosu na (C,, )0 ili (C,, )0.

0
No, ta razlika nije velika.
Za male vrijednosti kutova o i 3 jednadZbe veza imaju oblik
C,=-C,—-pC, —aC,
C, =-pC, +C, 2.14
C,=aC,-C,.
Na isti na¢in mozemo dobiti inverzne ovisnosti:
C,=—-C,cosacosff—C, cosasin f+C, sina
C,=-C,sinf+Cycosf
C,=—C,sinacos f—C, sinasin f—C, cosa
koje za male kutove imaju oblik
C,=-C,-Cfp+C,x
C,=-C,p+C; 2.15
C,=—Cpa-C, .
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2.2 Noseca povrsina

2.21 Geometrijske karakteristike

Koordinatni sustav nose¢e povrsine ima ishodiste u vrhu korijenske tetive, os x duz korijenske
tetive, os y je okomito na ravninu simetrije nose¢e povrsine, a os z ¢ini desni trijedar (u
ravnini simetrije krila).

Aerodinamicka apscisa je srednja udaljenost napadnog ruba krila od os y
2
S

X, =

[x,(0)-e(y)- v, 2.16

gdje je x, (y) jednadzba napadnog ruba krila. Za trapeznu noseéu povrSinu po toj jednadzbi

nalazi se aerodinamicka apscisa na udaljenosti od vrha korijenske tetive :

1+24 btan A,

Xq = ) 5 2.17
Aerodinamicka tetiva nosece povrsine dana je jednadzbom
2 B2 )
cy =E![c(y)] dy. 2.18

Za trapeznu nosecu povrSinu po toj jednadzbi aerodinamiCka tetiva se izraCuanava prema

obrascu :

2
cAzgc, 1+ 4 . 2.19
3 1+ 1

Udaljenosti svih tocaka u pravcu osi x letjelice oznacavat ¢emo sa ¢ ako ih mjerimo
od vrha zrakoplova. Medutim, u zrakoplovstvu se ¢esto udaljenosti mjere od aerodinamicke
apscise krila, gdje se nalazi pocetak aerodinamicke tetive. Tu tocku nazivamo aerodinamicko

ishodiste. Ako je pocetak krila udaljen 7, od vrha zrakoplova, onda je ¢, udaljenost
aerodinamickog ishodiSta od vrha ¢, =/, +x,. Kada udaljenosti to¢aka mjerimo od

aerodinamickog ishodista, oznacavamo ih sa 4. Tako na primjer srediSte mase je udaljeno od

vrha letjelice 7, , a od aerodinamickog ishodista /. Treba li prelaziti s jedne na drugu

mo
udaljenost, onda koristimo vezu

(=0 ,+h. 2.20
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A
C, =ACq
Xo(Y) c(y) A
XA Ca
<—></ b/2
\ Co
/

Slika 2-2. Aerodinamicka tetiva 1 aerodinamicko ishodiste

Bez obzira na to odakle mjerimo udaljenosti uvijek ih izrazavamo u multiplima
aerodinamicke tetive krila ¢, koja je referentna duljina u svim problemima propinjanja.

Uvest ¢emo oznake

I=— i h=—. 221

2.2.2 Veza izmedu uzgona i normalne sile

Podsjetimo se da je uzgon letjelice komponenta aerodinamicke sile koja je u ravnini simetrije
okomita na projekciju aerodinamicke brzine na ravninu simetrije letjelice, a da je normalna
sila okomita na os x tromosti u istoj ravnini simetrije letjelice. Vezu izmedu gradijenata
uzgona i normalne sile vidjeli smo na kraju prethodnog odjeljka.

(CLa )o = (CNa )0 —Cpyp- 2.22
Ova jednadzba vrijedi za zrakoplov u cjelini, ali i za krilo ili horizontalni rep. Krilo,

horizontalni rep, vertikalni rep i canare zajednicki nazivamo noseée povrsine. Napadni kut
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nosece povrsSine o mjerimo od aerodinamicke brzine do korijenske tetive krila. Kada je u

pitanju nosec¢a povrsina, treba uzeti u obzir jos tri ¢injenice:

e Prvo, za noseéu povrsinu C,, je vrlo malo u odnosu na (C,,), ili (C,,), (manje od
1%), pa u granicama tocnosti, s kojom radimo, mozemo C,, u gornjoj jednadzbi

zanemariti te je

(CLa )0 :(CNa )0. 223
e Drugo, tipi¢na ovisnost koeficijenta uzgona krila o napadnom kutu prikazana je na slici
2-3.
C 4
CLmax ——————————————————— _
Aamax
—P> l——
/ » o
(XO a’max

Slika 2-3. Ovisnost sile uzgona krila o napadnom kutu

Na ve¢em dijelu, gdje napadni kut nije mali (npr. do ~20°), ona se moZe predstaviti

linearnom zavisnos$cu
CL(a)=CLa(a—aOL), 2.24
u kojoj je C,, konstantno u odnosu na napadni kut (ali je ovisno o Machovu broju). To

znati da je na linearnom dijelu C,,, =(C,, )0 .

Zato je opravdano ne praviti razliku izmedu C,_ 1 C,, nosece povrsine.

. Tredée, iz jednadzbe
C,=Cysina—-C,cosa
za a =0 slijedi da je

CLo=Cho- 225
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Na temelju ovih Cinjenica slijedi zakljucak da na linearnom podrucju, imaju sile uzgona i
normalna sila isti gradijent i istu vrijednost pri nultom napadnom kutu. Drugim rijeima, na

linearnom podrudju sila uzgona je brojno jednaka normalnoj sili i obje imaju istu ovisnost o

napadnom kutu (slika 2-4).

Cyl@)=C,, (@-a,)=C,(a)=C,, (a-a,), 2.26
ali ne 1 isti pravac. U ovim jednadZbama je o, <0, Sto znaci da je uzgon (ili normalna sila)
jednak nuli kada je napadni kut o =, <0, tj. kada je os x krila ispod brzine (to¢nije ispod
aerodinamicke projekcije brzine na ravninu simetrije krila). Taj negativni napadni kut «,, pri

kome je uzgon (normalna sila) jednak nuli nazivamo “kut nultog uzgona”. Ako je u letu
napadni kut krila jednak nuli, tj. aerodinamicka brzina je u pravcu osi x krila, uzgon, pa i

normalna sila, nisu jednaki nuli, ve¢ je to neka odredena pozitivna vrijednost koeficijenta
uzgona (ili normalne sile) C,,-(0-a,)=C La|a0|. Ako noseca povrsina nije uvijena (tj. ako
su tetive profila u svim presjecima paralelne) onda je kut nultog uzgona samog krila zapravo
jednak kutu nultog uzgona profila koji je znacajka profila.

Osim koeficijenta uzgona nosece povrsine C,, koristimo i koeficijent uzgona profila
koji oznacavamo sa c,, Sto ne treba dovoditi u vezu s koeficijentom momenta valjanja koga

oznacavamo s velikim slovom C,, ali s istim indeksom.

2.2.3 Gradijent normalne sile

Dobru procjenu gradijenta koeficijenta uzgona u subsonici sve do kriticnog Machovog broja,
mozemo dobiti pomocu jednadzbe koja daje kolicnik gradijenta uzgona krila (ili gradijent

normalne sile) prema vitkosti krila:

[ij 3 27 _(CN(Z]
4 ), 72:Az tngt 4 ),

2+\/4+[ZJ (Hl—MaZJ

A je vitkost nose¢e povrSine, A, je strijela geometrijskog mjesta najvece debljine, a c,,

gradijent uzgona profila. Ta jednadZba je dobivena na temelju teorije vrtloga, uzimajuci u
obzir utjecaj stlacivosti i korekcije prema eksperimentalnim mjerenjima.

Linearizirana teorija nosefe povrSine pokazuje da je u transsonici i supersonici,

koli¢nik gradijenta uzgona (ili gradijenta normalne sile) i vitkosti, funkcija triju parametara :

C—j‘ =f(4,, A., AB), 2.27
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Gdje su

A = Atan A — 1= Ma?
m m ﬂ _ { 1-Ma Ma <1 228

A, = A7 IMa* —1 Ma>1
U tim parametrima je t=t/c srednja relativna debljina nosece povrine, A je kut strijele
geometrijskog mjesta srednjih tocaka tetiva. Na slikama od 2-4 do 2-7, prikazana su Cetiri
dijagrama za vrijednosti parametra 4 =0,1, 213 prema [15]. Na tim dijagramima je A

oznaceno sa Lm, a 3 sa BETA.
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Slika 2-4. Krivulje %: f(4.,48) zaslucaj 4, =0

U literaturi [20] preporucuje se povecati vitkost krila kako bi se uzeli u obzir dodaci

na kraju krila koji mijenjaju raspored vrtloga na krilu. Za kraj krila u obliku “endplate

preporucuje se
h .
Aeﬁémm =A 1+ 195 5 2.29

h je visina “endplate”, a za kraj krila u obliku “winglet”

A =12A. 2.30

effective
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Slika 2-5. Krivulje
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Slika 2-6. Krivulje
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ClLalfasa,

C
Slika 2-7. Krivulje Z“ = f(A.,AB) zaslutaj 4, =3
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2.2.4 Polozaj hvatista normalne sile

Polozaj napadne tocke normalne sile krila odreden je takoder trima parametrima:

h,=f(4,,2,48).

231

Za vrijednosti parametra 4, =0, 1, 21 3 napravljena su Cetiri dijagrama na slikama od 2-8 do

2-11 prema [15].

[Fe-xa)Ca
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0.3

0.1

036 f--mmmobmmmm e oo

025 = ormmee—e= T - St oo
W tan(Lm]j=0

0.2 f----—FRgms - =T - e oo R a---- -

015 ------- ' I-- --I ------- T TT T E -------E -------

3 2 1 0 1 2 3 4

[

ATBETA,

Slika 2-8. Krivulje /, = f(1,48) zaslucaj 4, =0
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Slika 2-9. Krivulje A
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Sest raznih vrijednosti parametra suzenja krila 4. Na horizontalnoj

Slika 2-10. Krivulje &
Svaki dijagram je izraden za jednu vrijednost parametra 4,, a na jednom dijagramu

predocene su krivulje za
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osi je parametar Af, a na vertikalnoj osi je }z, udaljenost hvatiSta normalne sile od

aerodinamickog ishodista krila podijeljena s aecrodinamickom tetivom.

0.55

045

0.45

0.25

0.2

0.14
-3

ATBETA

Slika 2-11. Krivulje &, = f(A,48) zasluéaj 4, =3

2.2.5 Hvatiste normalne sile polovice noseée povrsine
U mnogim procjenama aerodinamickih koeficijenata potrebno je hvatiSte normalne sile jedne
polovice nosece povrSine y,. Na slici 2-12 prema [13] predoceni su dijagrami za procjenu
napadne tocke normalne sile na polukrilu:

y.=1(,4,,48). 2.32
Prikazana su dva dijagrama na slici 2-12. Na prvom su dijagramu dvije familije krivulja:
gornja familija za romboidno krilo (4 =1), i donja za trokutasto (4 =0) . Svaka familija ima

po tri krivulje za vrijednosti parametara 4, =0, 214 . Na apscisi su desno vrijednosti za 4/

u supersonici (kada je f=+Ma’>—-1), a lijevo za subsoniku (tada B =+/1-Ma’). Na

e
h/2

ordinati je bezdimenzijska udaljenost hvatista y, =
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Slika 2-12. Polozaj napadne tocke normalne sile polu krila:

gore za delta krilo 4 =0 i romboidno A =1, a dolje za suZenje krila 4 =0.5

2.2.6 Maksimalni uzgon

Pri polijetanju (“take off”), i slijetanju (“landing”) zrakoplova veliku ulogu ima maksimalna
vrijednost sile uzgona krila. Da ne bi smo povecavali nepotrebno povrsinu krila i kvadrat
brzine, treba iskoristiti maksimalni koeficijent uzgona krila. Zato treba znati taj maksimalni

koeficijent uzgona C, . 1 vrijednost «,, pri kojoj je maksimalni uzgon. Poslije te
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vrijednosti o,

X

nastaje naglo opadanje koeficijenta uzgona (“stall””). Treba napomenuti da se

ta vrijednost maksimalnog koeficijenta uzgona tesko odreduje ne samo teoretski ve¢ i

eksperimentalno u aerodinamickom tunelu.

CL A
Cima [77mmmmmmmmm oo e
Aamax
/ > o
a() (Xmax

Slika 2-13. Maksimalni uzgon krila C 1 napadni kut pri maksimalnom uzgonu o,

L max

Pri velikim vrijednostima napadnog kuta, na prednjem rubu krila pojavljuju se vrtlozi koji su
posebno izrazeni kod strelastih krila male vitkosti. Pod utjecajem tih vrtloga odvaja se zracna
struja na pocetku gornjake profila. To odvajanje struje od krila smanjuje uzgon, te on nije vise
linearno proporcionalan napadnom kutu. Odvajanje se zbiva na pocetnom dijelu gornjake, pa
stoga ova pojava ovisi o nagibu tangente na pocetnom dijelu gornjake profila. Nagib tangente

na tom mjestu u direktno je vezi s parametrom A, koji predstavlja prirast ordinate gornjake

profila od apscise 0.0015-¢ do apscise 0.06- ¢, a koji se takoder mjeri u postocima tetive:
A, = IOOQ 233
c
Taj parametar uobicajeno ima vrijednosti 26 za profile s Cetiri i pet znamenki, za seriju
profila 64 ima vrijednost 21.3, a za seriju 65 ima vrijednost 19.3.

Koeficijent maksimalnog uzgona krila C, . 1 napadnog kuta «, , ovise osim o

max

vrijednosti 4, i o obliku krila (vitkost krila 4, suzenje krila A, strijele napadnog ruba krila

A, ) 1 o relativnoj debljini krila te konacno i o Machovu broju. U prilogu je empirijski

postupak za procjenu maksimalnog koeficijenta uzgona krila C,  1inapadnog kuta o,

max
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2.2.7 Gradijent normalne sile po otklonu upravljacke povrsine

Upravljacke povrSine mogu biti dio nosece povrSine ili cijela noseca povrSina koja mijenja
kut otklona u odnosu na letjelicu. U subsonici je obi¢no upravljacka povrSina dio noseée
povrsine ili stabilizatora, jer se poremecaj njenog otklona prenosi uz struju na cijelu povrsinu,
a moment oko osi otklona je proporcionalan samo otklonjenoj povrSini. To znaci da nije
potrebno mnogo snage za pokretanje tih upravljackih povrsine, a u¢inkovitost je velika. U
supersonici da bi se postigla dovoljna ucinkovitost mora se otkloniti cijela noseca povrsina ili
stabilizator, jer se poremecaji otklona ne prenose uz struju. U prvom slucaju, kada je
upravljacka povrSina dio nosec¢e povrsine, onda se u subsonici gradijent C,; po otklonu
upravljacke povrSine (kormilo visine, kormilo pravca ili kormila valjanja subsoni¢nih

letjelica) moZe procijeniti na temelju gradijenta profila ¢,; prema jednadzbi

S (C
Cys =0.9-—‘5(ﬂ}cm ~cos Ay, - K, 2.34

ref ¢ la

gdje je c,, gradijent uzgona profila, a C,, gradijent uzgona krila.
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Slika 2-14. Krivulje c,, = f(ci,—j
c C

Gradijent profila ¢,; ovisi 0 odnosu tetive otklonjene povrSine c¢; i ukupne tetive ¢ nosece

povrsine, kao i o relativnoj debljini profila #/c nosece povrsine. Ta ovisnost prikazana je na
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slici 2-14 prema [27]. Sa S; oznacili smo dio nosece povrSine na kojoj se nalazi upravljacka

povrsina kao na slici 2-15.

Slika 2-15. PovrSina S

Koeficijent K, je korekcija zbog nelinearnost te ovisi o otklonu &, ali i 0 odnosu tetiva

¢s/c . Ta ovisnost prikazana je na slici 2-16 prema [27].
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Slika 2-16. Krivulie K , = f[b‘, c—ﬁj
C

Polozaj hvatiSta upravljacke sile zbog otklona upravljacke povrSine x;, moZe se u subsonici

dobiti linearnom interpolacijom izmedu dva ekstremna slucaja. Prvo, ako je cijela noseca
povrSina upravljacka povrSina onda je napadna tocka na cetvrtini tetive. Drugo, ako je

upravljacki dio iznimno mali onda je napadna toc¢ka na polovici neotklonjenoga dijela tetive
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!

¢'. Ovaj odnos moze bitno promijeniti veliina procjepa izmedu pokretnog dijela i

nepokretnog dijela, kao $to se to vidi sa slike 2-17.

X,
C
A

50 |

45 \

sa procjepom

40 T
35 T
bez procjepa
.30 T
.25 . f f . . . . . f — S
0 2 4 .6 .8 1.0 c

Slika 2-17. Polozaj hvatiSta normalne sile upravljacke povrSine

2.3 Normalna sila kombinacije tijelo — nose¢a povrsina
Pod kombinacijom tijelo — nose¢a povrSina razumijemo dvije konzole polukrila i onaj dio
tijela za koji su vezane te konzole (slika 2-18). Kada govorimo o normalnoj sili na samom

krilu N, mislimo na normalnu silu koja djeluje na krilo koje je dobiveno spajanjem dvaju

polukrila skinuta sa zrakoplova.

By
d 2

Slika 2-18. Kombinacija tijelo — noseca povrsina

Ta dva polukrila spojena ¢ine samo krilo. Samo krilo ima raspon b, koji je manji od raspona

kombinacije b za Sirinu trupa na mjestu kombinacije d. Za takvo krilo sastavljeno od dva
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polukrila odredujemo gradijent normalne sile (C Nt )W i za to krilo odredujemo povrsinu krila

s,.
/
[« < " EL
a T v
a) b)

Slika 2-19. Kombinacija tijelo — nose¢a povrsina

a) planarna kombinacija b) otklonjena kombinacija

Razlikujemo dvije vrste kombinacije. U prvoj je os tijela u ravnini nosece povrsine, pa

tijelo 1 noseca povrSina imaju isti napadni kut «, =a. Takva kombinacija naziva se

planarna. U drugom slucaju, noseca povrSina ima postavni kut i u odnosu na tijelo. Tu
kombinaciju nazivamo otklonjena, a taj kut i nazivamo postavni kut nose¢e povrsine.

Prema teoriji konformnog preslikavanja [18], planarna kombinacija ima K,, puta

ve¢u normalnu silu od normalne sile samog krila pod istim napadnim kutom o . Pri
preslikavanju pretpostavlja se da je tijelo rotacijskog oblika promjera d, te da je os tijela u
ravnini krila. U tom sluc¢aju dobivamo da je koeficijent interferencije
Ky =1+3d - d(1-d), 235
gdjeje d =d /b, b je raspon kombinacije, a d promjer kruga presjeka trupa.
U sluc¢aju otklonjene kombinacije, tj. kada tetiva krila ima postavni kut i u odnosu na
os tijela, onda je normalna sila kombinacije (kada je napadni kut jednak nuli, tj. brzina u

pravcu osi tijela) k,, puta ve¢a od normalne sile samog krila pod napadnim kutom i:

Ky =£1+0—'4_MZ[1+33—M(1—07)] 2.36
O+dy

U realnosti neki uvjeti koji su pretpostavljeni u teoriji konformnog preslikavanja nisu
zadovoljeni. Dva odstupanja su najvaznija: prve, trup zrakoplova nije rotacijskog oblika pa
koristimo ekvivalentni promjer ¢, koji odredujemo kao promjer povrSine kruga cija je
povrSina jednaka povrSini popreénog presjeka tijela na mjestu kombinacije krilo- tijelo.
Drugo, os tromosti x od koje mjerimo napadni kut nije pravac nultog uzgona tijela. Ova
pogreska nije velika jer tijelo ima malu normalnu silu.

Zbog tih nedostataka, neki autori kao npr. [20], uzimaju vrijednost K, za

pravokutno krilo (4 =1) uvecanu za 7%. To daje koeficijent interferencije tijelo-krilo
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d 2
K, =1.07 (1 + ZJ 237

1 usvajaju ky,, =K,, . Drugi [6, 7, 16] zanemaruju oba koeficijenta, kao da su jednaki
jedinici kg, =K,, =1, ali zamjenjuju kombinaciju s krilom koje ¢ine dva polu-krila i dio
krila pod tijelom.

U stvarnosti imamo otklonjenu kombinaciju pod napadnim kutom. U tom slucaju
normalna sila kombinacije je zbroj normalne sile planarne kombinacije pod napadnim kutom i
otklonjene kombinacije bez napadnog kuta. Osim toga, treba imati na umu da nesimetricni
profili imaju jo$ i dodatni napadni kut ¢, (koji je negativan) zbog zakrivljenosti srednje linije
profila. Taj kut ima istu ulogu kao postavni kut:

Ny =Ky Nyt +kyy N, (i — ;) 2.38
ili
Ny =N [Kppar + k(i —ay,)] 2.39
1z toga zaklju¢ujemo da kombinacija ima normalnu silu (ili uzgon) koja je jednaka normalnoj
sili samog krila ali pod ekvivalentnim napadnim kutom:
a, =K,a+k,,(i-a,). 2.40

eq

2.4 Usporenje i savijanje struje

Iza prednje nosece povrsine zracna struja je poremecena. Rep se nalazi u zra¢noj struji koja je
poremecena opstrujavanjem krila, ili bolje re¢i kombinacijom krilo — trup. Taj poremecaj se
osjeca u gubitku dinamickog tlaka i pravcu brzine opstrujavanja. Zato dinamicki tlak iza
kombinacije krilo — trup umanjujemo mnozenjem s jednim koeficijentom 7, koji uzima u
obzir te gubitke. Procjenjuje se da u subsonici treba uzeti koeficijent gubitaka oko 7, =0.98,
a u supersonici gubici rastu i dosezu za Ma =2.5 vrijednost 7, =0.90, no za vece brzine
ostaju priblizno isti.

Iz teorijske aerodinamike znamo da s izlaznog ruba krila silaze vrtloZne niti koje se
vrlo brzo udruzuju u dva slobodna vrtloga, jedan s jednoga i drugi s drugoga polukrila. Ti
vrtlozi induciraju brzine koje s brzinom opstrujavanja mijenjaju pravac zracne struje. Te
promjene su razli¢ite u svakoj tocki prostora, a nas zanima prosjecna promjena pravca zracne

struje na horizontalnom repu. Iz razloga simetrije, kada nema kuta skretanja, prosjecna

promjena pravca bit ¢e smanjenje napadnog kuta « za kut &. Zato je napadni kut iza
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kombinacije krilo -trup, gdje se nalazi horizontalni rep, manji od napadnog kuta zrakoplova
za veli¢inu ¢ . Tu veli¢inu nazivamo savijanje struje od kombinacije krilo - trup. Matematicki
modeli za odredivanje savijanja struje pokazuju da je to savijanje struje prije svega
proporcionalno napadnom kutu krila:

_oe

g_
oa "

2.41
.. e . O ..
Gradijent savijanja struje S ovisi 0:
a

e obliku krila: razmaha b, vitkosti 4 i suzenju 4 te o

e polozaju repa u odnosu na krilo: ¢ i 4 kao na slici 2-20.

Slika 2-20. Polozaj repa u odnosu na krilo

Zato ovisnost gradijenta savijanja struje o parametrima moze se predstaviti jednadzbom

prema [7, 19, 28]:

o€ ( )1A19
P 4.44 - \K K, K, \Jcos A, ), 242
gdje su:
L
A 1+ 4Y
K, = 10-34
7
M
K,=—2L

U ovim su jednadzbama b, 4 i A su karakteristike krila s podtrupnim dijelom, a # i ¢ su

veli¢ine kao na slici 2-20.



