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3 OTPOR, NORMALNA SILA | MOMENT PROPINJANJA

3.1 Otpor

Otpor zrakoplova ima dva dijela. Prvi dio je otpor zrakoplova kada ne postoji uzgon
zrakoplova. Oznacavamo ga sa C,, 1 naziva se nulti otpor . Drugi dio je inducirani otpor
koji je posljedica postojanja uzgona. Ozna¢avamo ga sa C,, .

Nulti otpor letjelice zbroj je otpora dijelova letjelice: krila, tijela, horizontalnog repa,
vertikalnog repa. Osim ovih komponenti, za vrijeme polijetanja i slijetanja postoje jos i
dodani otpori od podvoza i otklona zakrilaca (flapsova).

Nulti otpor svakog dijela letjelice moze se podijeliti na tri dijela prema uzroku zbog
kojega nastaje, pa je koeficijent otpora svakog dijela zbroj triju koeficijenata:

Cp=Cp +Cp, +Cpy; 3.1

by (friction drag) je aerodinamicki koeficijent onog dijela otpora koji je nastao zbog

trenja zraka po povrsini svih dijelova letjelice,

C,, (wave drag) je aerodinamicki koeficijent rezultante u pravcu aerodinamicke brzine od
elementarnih sila tlaka okomitih na sve dijelove povrSine,

C,, (base drag) je aerodinamicki koeficijent otpora dna zbog podtlaka koji nastaje iza

dijelova letjelice.

3.1.1 Otpor trenja

Kao $to je poznato iz aerodinamike, koeficijent otpora trenja ravne povrSine C, definira se

kao koli¢nik izmedu sile trenja i produkta referentnog tlaka i “kvasene povrsine” S, ,, tj.

povrsine na kojoj se ostvaruje trenje

D,
Cp=—d—. 3.2
"o,

wet

Procjenu koeficijenta trenja na prostornoj povrsini C, (trodimenzionalno strujanje), izvodimo
posredstvom koeficijenta trenja ¢, u ravninskom (dvodimenzionalnom) strujanju. Kako nam

treba koeficijent trenja za referentnu povrsinu imat ¢emo vezu
D, =q,8,,¢; =9.5,,Cp > 33
odakle je
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Ako usvojimo zakon tre¢eg stupnja za profil brzine u grani¢nom sloju za laminarno
dvodimenzionalno opstrujavanje ravne povrsSine, dobivamo koeficijent trenja [1], bez obzira
je li opstrujavanje subsonicno ili supersoni¢no

_ 1.3 35

" Jke

Re je Reynoldsov broj odreden za duljinu opstrujavanja. Ako je opstrujavanje turbulentno

(subsonicno ili supersoni¢no), onda je prema Schlichtingovoj formuli

o = 3.91
fi (fnRe)z'Sgl

Eksperimentalna ispitivanja pokazala su da je za Re<10’ na ravnoj i glatkoj povrsini

3.6

strujanje laminarno. Medutim, ako je Re >10°, ¢ak i na ravnoj i glatkoj povrsini strujanje je
turbulentno. Na ravnoj i glatkoj povrsini u intervalu
3.5-10° < Re < 10°

strujanje ¢e biti na pocetku laminarno, zatim ¢e na jednom kratkom dijelu biti prijelazno, da bi
na drugom dijelu bilo turbulentno. Prijelaz iz laminarnog u tubulentni grani¢ni sloj nije ni
trenutan, ni stabilan, pa se zato u literaturi daju razliite granice intervala u kome se odvija
prelazak iz laminarnog u turbulentni grani¢ni sloj. Da bismo odredili koeficijent trenja takvog
laminarno - turbulentnog opstrujavanja, uvodimo dvije pretpostavke:

e prelazak iz laminarnog u turbulentni granicni sloj ostvaruje se trenutno na mjestu /,
e od /, turbulentni grani¢ni sloj je isti kao da je imao pocetak u ishodistu ¢ =0

Prema ovim hipotezama bit ¢e

U ovim integralima su bezdimenzijska tangencijalna naprezanja na povrsini:

_ 7, 0.646 . . . . . .

Ty = q_ = s za laminarno opstrujavanje na temelju zakona treceg stupnja profila
brzine,

_ 7, 0.058 . . .

Tgp =—— = za turbulentno opstrujavanje prema zakonu 1/7 profila brzine.

Integracijom dobivamo:
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1.3 = 0072, -
c, = N+ 1-0%). 3.7
7 JRe' " iRe ( t )
U ovoj jednadzbi 0.072/ VY Re predstavlja koeficijent turbulentnog trenja za usvojeni profil

brzine prema zakonu jedne sedmine. Ako se taj koeficijent zamijeni s to¢nijom
Schlichtingovom formulom, dobiva se bolja procjena za koeficijent trenja u laminarno -
turbulentnom grani¢nom sloju :
1.3 &= 3.91 -
c, ==l +——(1-1)*
s \/E (ln Re)zss ( )

Tocki prijelaza laminarnog u turbulentno opstrujavanje odgovara tzv. prijelazni Reynoldsov
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Slika 3-1 Re, = f(Ma, hv. j
1%

Kako odrediti ¢,? Neki nepravilni oblik opstrujavane povr§ine moze izazvati turbulenciju, to
viSe §to se s duljinom opstrujavanja Reynoldsov broj priblizava vrijednosti granice prelaska
laminarnog u turbulentno opstrujavanje. Opcenito uzevsi, turbulentnost ¢e nastati prije na

hrapavijoj povrSini. Hrapavost se mjeri prosje¢nom visinom 4. Ispitivanja su pokazala da Re,

.. . hV. . . . ..
ovisi 0 Machovu broju i o parametru —= . Ta ovisnost prema [15] prikazana je na slici 3-1.
1%

0

Na temelju ovih jednadzbi mozemo odrediti koeficijent trenja na ravnim dijelovima

zrakoplova pri malim brzinama leta kada je utjecaj stladivosti zanemariv. Nije i Ma’
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zanemariv u odnosu na 1, znaci da treba uzeti u obzir utjecaj stlacivosti, §to ¢inimo mnoze¢i

izraCunat ¢, s koeficijentom

F,, = ! . 3.10

(1+0.144 - Ma* "™

Medutim, dijelovi zrakoplova nisu ravne povrsine, Sto mijenja raspored tlaka, a raspored tlaka
utjeCe bitno na koeficijent trenja. Zbog toga treba koeficijent trenja u dvodimenzionalnoj
struji pomnoZiti s koeficijentom oblika F,. ovisno o obliku opstrujavane povrsine. Isto tako
pri prelasku u trodimenzionalno strujanje trebamo koeficijent trenja iz dvodimenzionalnog

strujanja pomnoziti s koeficijentom F :

C,=FF,c, 3.11
e zanosece povrsine u subsonici prema [20]
FF:(1+g+IOOE j 3.12
xt

Produkt F}. -2c, predstavlja koeficijent trenja profila. Ako ne postoji valni otpor onda je

ta vrijednost nulti otpor profila za zadanu hrapavost. U tablicama standardnih profila

nalazi se minimalni otpor profila ¢, za slucaj standardne hrapavosti. Te vrijednosti se

mogu usporedivati, §to nam omogucuje kontrolu procjene.

Fs =(cos A,)**, 3.13

..ot _ . . . .. . ..
gdje je t=—, X, =ﬁ, x, je apscisa maksimalne debljine profila., a A, je strijela
c c

geometrijskog mjesta maksimalnih debljina profila. Za slu€aj repa treba F,.F povecati

jo§ za 10 % zbog dodatnog otpora kroz zazore izmedu nosece povrSine i upravljacke
povrsine.
e zatrup s dobro oblikovanom kabinom prema [20]

60  f

FS~FF=1+F+40O 3.14

9

gdje je fvitkost tijela, koju odredujemo za stvarnu duljinu tijela i fiktivni promjer d. Ovaj
koeficijent daje dobre vrijednosti ako se kabina uklapa u oblik tijela (kao npr. za
zrakoplov F16), ali ako kabina iskace iz oblika tijela, onda treba koeficijent povecati (npr.
za F15 treba povecati 40 %). Isto tako ako tijelo ima kvadratni presjek, ostri bridovi mogu
povecati koeficijent oblika oko 40 %.

e za kuciSte motora i spremnik goriva prema [20]
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Fg - Fp =1+—O']':)5

U supersonici nema prenoSenja poremecaja uz zracnu struju, pa je F.F; za sve oblike blisko
jedinici.

Konacéno, postoji i meduutjecaj dijelova. Prisutnost drugoga tijela u blizini
opstrujavanoga tijela mijenja raspored tlaka po povrSini opstrujavanog tijela, Sto utjeCe na
koeficijent trenja. Taj se utjecaj uzima u obzir koeficijentom Q. Evo nekoliko rezultata
ispitivanja u aerotunelu prema [20]:

e tijelo motora postavljeno neposredno na krilo ima poveéan otpor za 50 % (Q =1.5), a taj
se utjecaj izgubi kad je tijelo udaljeno za jedan svoj promjer od krila;

e objeSeni projektili ispod krila imaju koeficijent interferencije Q ~1.25;

e za klasi¢ne kombinacije tijelo - noseca povrsina uzima se Q =1;

e zarepne povrsine V-oblika uzima se O =1.03, a za repne povrSine H-oblika Q ~1.08.

U supersonici meduutjecaj dijelova na otpor gotovo i ne postoji, te je u supersonici koeficijent
0=1.

Tako je konacno otpor trenja letjelice zbroj otpora trenja svih njenih dijelova:

Df = qurchDf = zqw (c_/‘FMaFFFSQ./‘SW’-)t )c 315

Odnos D, /q,, maziva se povrsina otpora

D,

/
= Fu e, FF0,8,.). 3.16
Prema tome, ukupna povrSina otpora zrakoplova je zbroj povrSina otpora komponenata.
Dijeljenjem povrSine otpora s referentnom povrSinom dobivamo trazenu vezu izmedu
koeficijenta otpora trenja letjelice i povrSinskih koeficijenata trenja dijelova letjelice:

S
Cp, =FMaz(chFFSQSL€’] : 3.17

¢ ref

3.1.2 Otpor dna

Iza svakog dijela letjelice pojavljuje se trag u kome je tlak manji od neporemecenog tlaka.
Posljedica tog podtlaka je sila kocenja, jednaka produktu podtlaka i povrSine na kojoj on
djeluje. Na kraju nosec¢ih povrsina je izlazni rub, pa nema povrsine na kojoj bi djelovao taj
podtlak (ako nije doSlo do odvajanja struje od nosece povrSine). Tom podtlaku odgovara

koeficijent
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C, _ Py " P 318
9

Medutim, otpor dna postoji iza kuciSta motora, spremnika goriva, nosata naoruzanja, i iza
kucista kabine ako nije dobro uklopljena s oblikom tijela, itd.
D,=(p.-p,)S,=q.-C,)s, 3.19
Da bi se izbjegao otpor dna ili bar smanjio na prihvatljivu mjeru, tijelu lagano smanjujemo
poprecni presjek prema kraju na $to manju povrSinu dna S, . Procjena koeficijenta tlaka na

dnu moze se izvesti prema [ 18] pomocu jednadzbi:

e za subsoniku

—C, =0.139+0.419(Ma - 0.161)’ 3.20
e za supersoniku

—C, =0.064 +0.042(Ma —3.84)" 3.21

Na slici 3-2 prikazana je ovisnost koeficijenta tlaka na dnu o Machovom broju prema

navedenim jednadzbama
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Slika 3-2. Koeficijent tlaka na dnu C, (Ma)

3.1.3 Valni otpor

Valni otpor je posljedica rasporeda tlaka na povrsini. U subsonici prema d’Alembertovom
principu, zasnovanom na neviskoznom opstrujavanju, valni otpor je jednak nuli. Medutim,

poznato je da realni uvjeti opstrujavanja ne prate d’Alembertov princip. Raspored tlaka u
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stvarnosti je zbog viskoznih u¢inaka izmijenjen, te se pojavljuje valni otpor. Mjerenja otpora
standardnih profila, pri malim brzinama pri kojima mozemo zanemariti utjecaj stlacivosti,
pokazuju da je izmjereni otpor jednak otporu trenja sto je oc¢igledan dokaz da ne postoji valni
otpor. Ta mjerenja otpora profila zajedno s drugim karakteristikama profila (uzgon i moment
propinjanja) objavljena su u mnogim knjigama kao npr. [1].

U supersonici postojanje udarnih valova stvara uvijek valni opor. Zato je ta
komponenta otpora i dobila to ime, premda udarni valovi nisu jedini razlog nastajanja valnog
otpora. Ve¢ smo rekli da valni otpor postoji 1 u subsonici kada nisu ispunjeni uvjeti za
d’ Alambertov princip, a udarni valovi javljaju se samo u transsonici i supersonici.

Mnogo je manje objavljenih podataka o mjerenju valnog otpora profila i zrakoplova
nego §to je to slucaj s otporom trenja ili otporom dna, pa za procjenu nema pouzdanih metoda.

Prema zakonu povrSine [13] u transsoni¢nom podrucju (Ma =1) valni otpor
zrakoplova za zadani Machov broj ovisi samo o promjeni veli¢ine povrSine poprec¢nog

presjeka zrakoplova S(x) (ukljuCuju¢i sve njegove dijelove) okomito na brzinu

opstrujavanja.. To znaci da je otpor zrakoplova u transsonici isti kao otpor rotacijskog tijela
koje ima istu povrSinu poprecnog presjeka na svim mjestima. U teorijskoj aerodinamici
postoji tzv. teorija tankih tijela [12] kojom se dokazuje da za zadani volumen W i duljinu tijela

¢ postoji tzv. optimalno tijelo (Sears-Haackovo tijelo) ¢ije su parametarske jednadzbe:

1\/35m ( . sin3¢9]
r=— sin@ —
2V 7 3 3.22

x =§(1+c059).

To tijelo ima teoretski valni otpor

7S ox
D, =q.,8S,..- YR 3.23

To znaci da ¢e zrakoplov imati minimalni valni otpor ako njegov poprecni presjek prati

promjenu poprec¢nog presjeka Sears Haackova tijela, ili §to blize tom obliku. Realni oblici
zrakoplova odstupaju od tog uvjeta. Pretpostavimo da za Ma =1.2, realni oblik zrakoplova

ima E,,, puta ve¢i valni otpor od Sears-Haackova tijela (koeficijent E,,, se krece od 1.20 do

3, paiviSe). S promjenom Machova broja iznad Ma =1.2, valni otpor zrakoplova opada po
zakonu
D,, (M
% = f(Ma, A,,)=1-0386(Ma—1.2)"" (1-0.709427 ), 3.24
v (L

gdje je A, strijela napadnog ruba krila u radijanima, a valni otpor
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9
D,(12)=E,, q.S... ’Z mox 3.25

Tako mozemo, ako je Ma >1.2, procijeniti valni otpor zrakoplova jednadzbom

978

c, = % f(Ma, A, ). 3.26
Dw WD 2 E 2 S’ef f ( LE )

3.1.4 Otpor u transsonici

Pojava valnog otpora je posljedica Cinjenice $to lokalni Machov broj dostigne supersoni¢nu
vrijednost prije Machova broja letjelice. Na tom mjestu pocinje supersoni¢no strujanje koje
treba opet prije¢i u subsoni¢no. Taj proces prelaska iz subsoni¢nog u supersonicno strujanje
nije reverzibilan. Povratak na subsoni¢no strujanje zbiva se diskontinuirano, S$to ima za
posljedicu stvaranje lokalnih udarnih valova. S udaljavanjem od letjelice ta pojava slabi. Kada
se pojavi prvi lokalni Machov broj koji je dostigao supersoni¢nu vrijednost, Machov broj

letjelice nazivamo kriticni Machov broj 1 oznac¢avamo ga sa Ma,, .

A
[72]
(]
CD =)
=}
o
a
A
(o]
£
8 0.0080|do 0.0100
0.0020 A\
« 008 e 0.06
Macr MaDD MaDD o

Slika 3-3. Kritican Machov broj Ma,, i Mapp (Drag Divergent Ma)

Tesko je utvrditi kada je dostignuta kriti€na vrijednost. Zato velike tvrtke definiraju tocku
Ma,,, nakojojje Cp, (Ma) porastao za 0.0020 (Boing) ili tocku na krivulji C,, (Ma) u kojoj
je tangens kuta tangente 0.10 (Douglas) itd. Medusobni polozaj tih dviju tocaka pokazan je na
slici 3-3.

S povecanjem Machova broja letjelice, prvi lokalni Machov broj jednak jedinici moze
se dogoditi na krilu ili na tijelu. Nije nam unaprijed poznato koja ¢e se od tih dviju
mogucénosti prva dogoditi, pa zato moramo procijeniti obje, 1 usvojiti onu koja je manja za

kriticnu vrijednost Machova broja letjelice.
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Slika 3-4. (Ma,,,), , = f(/lw,ij
C

Kada je rije¢ o krilu, lokalni Machov broj dostize jedinicu najprije na gornjoj povrsini
krila zbog povecanja brzine opstrujavanja profila pri povecanoj sili uzgona. To ¢e se dogoditi
utoliko prije ukoliko je ve¢i napadni kut letjelice tj. ukoliko je veca sila uzgona, a to znaci da
¢e utoliko biti manji kritiéni Machov broj Ma, . Budu¢i da procjenjujemo nulti otpor,
trebamo procijeniti kada nastaje lokalni Machov broj jednak jedinici u slu¢aju nultog uzgona.
Prema metodi tvrtke Boeing procjena (Ma D ) ,_o ha krilu provodi se prema dijagramu na

slici 3-4 za C; =0, ovisno o strijeli A, 1relativnoj debljini profila t=tfc.

1.0 T

SUPERSONIC DESIGN

SUBSONIC
DESIGN

6 + 4 t + t + + + 4 4

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 0

Slika 3-5. Ma,,,(f,) za subsoniéni i supersoniéni oblik trupa
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Tijelo koje nije dobro oblikovano imat ¢e lokalni Machov broj jednak jedinici prije

krila. Na slici 3-5 prikazane su dvije krivulje koje daju vrijednost Ma,, tijela ovisno o
vitkosti prednjeg dijela trupa. Kona¢no Ma,, letjelice bit ¢e manja vrijednost od Ma,,, krila
1 Ma,, tijela.
Znamo da je C, =0 do kriticne vrijednosti Machova broja, zatim smo odredili
Ma,, i znamo da je C, (Ma,,)=0.0020. Isto tako poznat nam je valni otpor iznad
Ma=1.2. trebamo jo§ odrediti C,(Ma) u intervalu od Ma,, do 1.2 .To je interval
transsonike. To je vrlo slozena teorijska zadaca i zato ¢emo se zadovoljiti pribliZznom
metodom. Praksa je pokazala da mozemo usvojiti pet tocaka:
Cpy (May,, —0.080)=0
Cpy (Ma,, )=0.0020

C,y (1.00)= CDWT(IZ) 3.27

C,,(1.05)=C,, (1.2)

9782
CDW (1-2): EWD 2;[2;ax
ref

Kroz tih pet tocaka provlacimo kontinuiranu krivulju koja ima zajednicku tangentu sa

C,(Ma) u subsonici (Ma < Ma,,) i s krivuljom C,(Ma) u supersonici (Ma <1.2), kao na

slici 3-6.

CDW

0.0020

L/

Macr MaDD 1.0 1.05 1.2

Slika 3-6. Konstrukcija krivulje C,, (Ma) u transsoni¢noj oblasti
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3.1.5 Dodatni otpor

Postoji vise uzroka zbog kojih se pojavljuje dodatni otpor.

Prvo, neke dijelove zrakoplova nismo obuhvatili gornjom metodom, kao npr. kucéiste
motora, spremnike goriva, nosa¢e naoruzanja, kabinu, ili poseban oblik zadnjeg dijela
transportnog zrakoplova. Svi oni poveéavaju otpor zrakoplova.

Drugo, u odredenim uvjetima zrakoplov mijenja svoj oblik. Primjerice pri polijetanju
zrakoplov ima izbacene kotace i djelomi¢no izbacena zakrilca, u letu ima uvucene kotace i
zakrilca, a pri slijetanju ima opet izbaCene kotaCe i potpuno izbaCena zakrilca, a na kraju i
zracne kocnice. Zbog toga se otpor zrakoplova znatno povecava. I ta poveéanja nazivamo
dodatni otpor.

Trece, zaustavljeni motor ne samo §to nema pogonsku silu ve¢ je uzrok dviju vrsta
dodatnog otpora. Ako je rotor ukocen, onda motor ima jednu vrijednost otpora, a ako se rotor
okre¢e pod utjecajem zracne struje, onda motor ima drugu vrijednost otpora. Procjena
dodatnog otpora zaustavljenog motora iznimno je vazna zato §to ta komponenta kod
zrakoplova sa dva ili viSe motora ima jak bo¢ni moment za srediste mase, te dovodi u pitanje
bocnu stabilnost zrakoplova, $to ¢emo razmatrati kasnije.

U ve¢ini slucajeva, koeficijent dodatnog otpora procjenjujemo prema jednadzbi

Sﬁ’ont
AC, = k=L 3.28
ref

u kojoj je S, silueta (dijela koji stvara dodatni otpor) gledano u pravcu aerodinamicke
brzine. Koeficijent k je obi¢no poznat za tipizirane oblike. U donjoj tablici prikazani su

koeficijenti za neke dijelove zrakoplova prema [20].

k
Zracne kocnice (spoiler) na 60% tetive 1.6
Vjetrobran (laki zrakoplovi)
dobro uklopljen u oblik trupa 0.07
lose uklopljen u oblik trupa 0.15
Kota¢ s gumama 0.25
Drugi kotac iza prvoga 0.15
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Povecanje koeficijenta otpora krila zbog otklona zakrileca & ,, moZe se procijeniti

jednadzbom

A, =0.13 20 01
»=0. -

w

3.29

Slika 3-7. Povr$ina S

Slap

PovrSina S, prikazana je na slici 3-7, a S, sind,, predstavlja frontalnu povrSinu

flapsova (okomito na brzinu zracne struje).

Slika 3-8. Otpor dna transportnog zrakoplova

Transportni zrakoplovi radi $to vecega korisnoga prostora imaju suzenje zadnjega
dijela trupa vece od kriticnog, zbog cega dolazi do odvajanja struje od tijela. To odvajanje
stvara dodatni otpor na tom dijelu trupa, Sto je tesko i slozeno teoretski izucavati. Za procjenu
otpora, zbog odvajanja struje od trupa transportnog zrakoplova, mozemo koristiti empirijsku
formulu

A0, =3.83u2'5S”i, 3.30
ref

u kojoj je u kut u radijanima srednje crte tijela na tom zadnjem dijelu kao na slici 3-8,a S,

povrSina najveceg poprecnoga presjeka tijela.
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Koeficijent otpora zaustavljenog motora ili onoga kojega pokrece zracna struja treba
odrediti konstruktor motora. Ako taj koeficijent nije poznat moze se procijeniti.
Za zaustavljenu elisu u subsonici
S,
AC,) = k= 3.31
S ref
Ako se elisa okrece pod djelovanjem zracne struje, onda jek = 0.1, a ako se elisa ne okrece,
onda je k =0.8 (prema [18]). PovrSina elise S =084, gdieje o= N/(A;z), N je broj

elise
poluelisa, 4 je vitkost poluelise.

Za mlazni motor koji se okrece pod utjecajem zracne struje
S front
AC, =03 ——, 3.32
ref
gdje je S, poprecni presjek kucista mlaznoga motora.
Za kucista motora, spremnike goriva i za nosace naoruzanja postoje, umjesto procjena,

mjerenja zbroja povrsina otpora trenja i otpora dna [20]:

[Dj D, +D,
a.). 4.

ovisno o Machovu broju, za tipizirane oblike i veli¢ine.

Najveci problem su strujanja kroz otvore na trupu iz podrucja povisenog tlaka u
podrucja smanjenog tlaka, bilo da je to iz atmosfere u unutraSnjost ili iz unutra$njosti prema
van. U oba slucaja mijenja se bitno slika opstrujavanja, mijenja se tlak pa i trenje na povrsini.
Isto tako, razni uredaji na povrSini zrakoplova, kao $to su svjetla, Pito-cijev, antena i drugo,
mogu izmijeniti vrijednost koeficijenta trenja. Svi ti nepredvideni i nametnuti uzroci mogu

povecati koeficijent trenja i do 15%.
3.1.6 Nulti otpor

Kona¢no smo u mogucnosti nacrtati cijelu krivulju C, (Ma), koja je zbroj triju krivulja
komponenata otpora CDf(Ma), C,,(Ma), C, (Ma) i krivulje uslijed dodatnog otpora

aC, (Ma). Taj zbroj je shematski prikazan na slici 3-9.
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CD0

CDw

lACD
otpor trenja od interferencije \

MaDD 1.0 1.2

Slika 3-9. Zbroj komponenata nultog otpora

3.1.7 Inducirani otpor

Do sada smo promatrali otpor letjelice kada nema sile uzgona (niti bocne sile). Drugim
rijeCima, tako dobiveni otpor je aerodinamicka sila jer nema drugih komponenata. U tom
sluaju napadni kut je jednak kutu nultog uzgona letjelice «,, . Otpor u ovom slucaju
(a =a,,) nazvat ¢emo nulti otpor 1 oznacit ¢emo ga sa D,, a njegov koeficijent sa C,,, .
Prva jednadzba transformacije za prijelaz iz aerodinamickih koeficijenata duz osi
aerodinamickog koordinatnog sustava [C , Cr C, ]Tu koeficijente [C « G C, ]T duz
osi tromosti letjelice jest
C,=-C,-C,p+C,x
1 primijenimo je na ovaj slucaj. Za a =a,, 1 f=0 bit¢ée C, =C,,, nemauzgona C, =0, a
zato $to smo pretpostavili da nema kuta skretanja, nema ni bo¢ne sile C,, = 0. Prema tome bit
¢e u ovom slucaju
Cyo=—Chpo-

Taj nulti otpor je istodobno i nulta aksijalna sila.

Ako upotrijebimo istu tu jednadzbu za transformaciju na slucaj kad je napadni kut
a # a,, , ali nema kuta skretanja, dobivamo

C,=-Cy+aC,.

Pretpostavit ¢emo da aksijalna sila — C, za male napadne kutove ne zavisi od napadnog kuta

pa je ona jednaka vrijednosti kada je napadni kut jednak kutu nultog uzgona
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-C, =-C,, =C,,. Ta pretpostavka nije nerealna jer mjerenja pokazuju da aksijalna sila
ovisi o napadnom kutu ali znatno manje od sile otpora. To je aproksimacija koja ¢e nam
pomoc¢i da bolje razumijemo ovisnost otpora o uzgonu. Tom zamjenom dobivamo
C,=Cp,,+aC,.

Ova jednadzba pokazuje utjecaj napadnog kuta na otpor letjelice. Vidimo da je totalni otpor
zbroj otpora pri nultom uzgonu i otporu zbog uzgona, koji nazivamo inducirani otpor. Taj
dodatni otpor ostvaruje se uglavnom kroz D, , jer je utjecaj napadnog kuta na otpor trenja i
otpor dna neznatan. Kako je sila uzgona takoder ovisna o napadnom kutu, te dvije ovisnosti

C,=Cp, +aC,

3.33
¢, =C, (0‘ — O, )

predstavljaju parametarske jednadzbe polare zrakoplova (slika 3-11) ili eliminacijom

napadnog kuta
1
CD:CDO+0{0LCL+—C2. 3.34
CLa
C
A"
Gor * Cpp Cop
i -t >
a>0
°
=
‘2 a=0
[e]
N
E l . CDmin o a
,,,,, c
CLminD D
\ %, o
T Coo

Slika 3-10. Polara zrakoplova

Iz ove jednadzbe dobivamo da je najmanji otpor zrakoplova C za napadni kut

D min

&, =, /2 10nima vrijednost

m

2
CDmin = CDO - CLa (ﬂj ’ 335

a pri minimalnom otporu bit ¢e uzgon
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—a,)=-C,, Zu 3.36

CL minD = CL(Z (a 2

Pri napadnom kutu ¢, , kada je uzgon jednak nuli, otpor C,, nije najmanji. Najmanja

vrijednost otpora je pri napadnom kutu «,,, =«,, /2, kad postoji neki mali uzgon L

minD *

Pomocu vrijednosti za C,,,,,, 1 C, .., » jednadzba polare moZe se napisati u obliku

D min

C,=Cp+—(C, =C,,..). 3.37

— ~Dmin CLa
Tu jednadzbu izveli smo uz pretpostavku da aksijalna sila ne ovisi o napadnom kutu.
Naznacili smo da je to samo jedna aproksimacija koja je za supersoniku dovoljno toc¢na, a
manje tocna za subsoniku. Zato se koristimo jednadzbom

c,=C,,. +K(C,-C,, ). 3.38

D min

Medutim, u poglavlju o performansama zrakoplova, s namjerom a se olakSaju i omoguce

jednostavne veze izmedu performansi i karakteristika zrakoplova, koristi se oblik polare
C,=Cp +KC}, 3.39

Sto pretpostavlja da je C,,,,, = C,, idaje C,,, =0. Za zrakoplove koji imaju profil krila bez
velike zakrivljenosti srednje linije ove su aproksimacije prihvatljive.

Koeficijent K ima veliko znaCenje i bitnu ulogu na performanse zrakoplova. Jasno je
da zelimo zrakoplov koji ima Sto manji taj koeficijent, jer ¢e takav zrakoplov za isti uzgon
imati manji otpor.

U subsonici, kad postoji sila uzgona, pod dejstvom vezanog vrtloga zrak prelazi oko
prednjega ruba krila s donje strane krila na gornju zbog razlike tlaka. To opstrujavanje
prednjega ruba stvara podrucje podtlaka oko prednjega ruba, a podtlak oko prednjega ruba
uzrokuje silu u pravcu gibanja. Ta sila sisanja smanjuje prirast aksijalne sile zbog promjene
tlaka po povrSini krila usled napadnog kuta. Rezultanta tih dviju sila je inducirani otpor.

Prema Glauertovoj teorija za slucaj elipticnog krila koeficijent induciranog otpora je
1
—C; =KC;
7[14 L L

Za trapezna krila inducirani otpor ima drugu vrijednost, pa radi primjene iste jednadzbe
uvodimo Oswaldov koeficijent e:

Lcj =KC; 3.40
ernA

ili
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K=—-1, 3.41

gdje je 0.65<e<0.85. Procjena Oswaldova koeficijent izvodi se prema jednadzbama:
e za zrakoplov s trapeznim krilom bez strijele
e=1.78(1-0.0454")-0.64, 3.42
e za zrakoplov s trapeznim strelastim krilom
e=4.61(1-0.0454"")(cosA,, )" -3.1 3.43
Takva procjena za e u subsonici daje K konstantno, Sto se pokazalo prihvatljivim do Ma,, .
Medutim za vece vrijednosti Machovog broja K se povecava. To daljnje povecanje objasnjava
se daljnjim smanjenjem sile u pravcu gibanja zbog nemoguénosti zraka da dovoljno brzo
opstrujava prednji rub krila, §to ima za posljedicu nedovoljni podtlak da bi se dobila potrebna
sila u pravcu gibanja.

U supersonici iz linearne teorije krila znamo da je za vrijednosti Machova broja

Ma > Ma,, =

cos A,

napadni rub krila supersonican te zrak ne prelazi oko prednjega ruba krila s jedne na drugu
stranu krila. Zato nema nikakve sile u pravcu gibanja. Inducirani otpor nastaje samo kao
poslijedica prirasta aksijalne sile zbog promjene tlaka po povrsini krila usled napadnog kuta.

U slucaju profila ploce taj koeficijent induciranog otpora iznosi

KC; =C, sina.
Iz ove jednadzbe dobivamo
1
K=—o-. 3.44
C

La

Na granicama transonike dva su ekstremna slucaja:

e do Ma, kad postoji sila u pravcu gibanja S =1 odgovara joj K = i

1
7A
. — : 1
e od Ma,, kad nema sile u pravcu gibanja § =0 tadaje K =—.
La
Za Machove brojeve u transonici Ma, < Ma < Ma,, pretpostavlja se da postoji djelomi¢no
opstrujavanje prednjeg ruba 1> S5 >0. Primijenit ¢emo stoga linearnu interpolaciju u tom

intervalu, ali tako da za vrijednost Ma,,, odgovara K, =1/edrn ,aza Ma,, je K,=1/C,, .

To znaci da je u tom intervalu za zadani Machov broj koeficijent linearne interpolacije
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g Ma-May, 3.45
Ma,, — Ma,,

Slika 3-11. Koeficijent K u ovisnosti o Machovu broju

te je K za zadanu vrijednost Ma dano jednadzbom

K=1+§1—1. 3.46
eAr C,, eAr

Na slici 3-11 predstavljena je promjena K (Ma). U subsonici Ma<Ma,,, je K=1/edr.U

supersonici za vrijednosti Ma > Ma,,, kada je napadni rub krila supersoni¢an, K =1/C,, .

Konacno, od tocke 4 do tocke B ostala je nepoznata prijelazna krivulja. Posluzit ¢emo se

vrijednostima koje dobivamo linearnom interpolacijom koeficijenta K od tocke A4 do tocke B.

OF

O O

Slika 3-12 Simetri¢ni fiktivni vrtlozi

Na veli¢inu induciranog otpora utjece i prisutnost tla. U trenutku polijetanja i slijetanja
tlo utjece na sliku opstrujavanja krila. 1z grani¢nih uvjeta da brzina zraka pri opstrujavanju

krila mora biti tangencijalna s tlom, zakljucuje se da u tlu mora postojat za svaki elementarni
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vrtlog koji silazi s krila, odgovarajuéi i fiktivni vrtlog jednakog intenziteta, suprotnog smjera i
simetri¢ne pozicije u odnosu na stvarni vrtlog. Ti fiktivni vrtlozi uzrokuju promjene slike
opstrujavanja krila, a to znaci da mijenjaju i uzgon krila i inducirani otpor krila. Izmjene ¢e

ovisiti o udaljenosti krila od tla. Glauertova teorija u ovom slucaju daje odnos

2
)
CDi ground — b 3 47

C,,. 2
b 1+(16hj
b

U toj jednadzbi je & visina krila od tla, a b raspon krila na zrakoplovu.

3.1.8 Primjer

Mjerenja u aerotunelu otpora i uzgona zrakoplova lovca pri Ma=0.8 1 pri razliitim

napadnim kutovima dala su ove rezultate

C, 0.000 | 0.300 | 0.400 | 0.500 | 0.600 [ 0.700 | 0.776

C, 0.0228 | 0.042 | 0.0593 | 0.084 | 0.116 | 0.1506 | 0.180

Lovac
0.8

0.7

06
r
0.5 /

(530.4
0.3
——  polinom
0.2 K polara
e} mjerenje
0.1
0 d
0 0.05 0.1 0.15 0.2

L

Slika 3-13. Slika mjerene polare i uskladene

Na temelju tih mjerenja treba odrediti stvarnu polaru i polaru oblika

C,=C,, +KC?.
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U MATLAB-u napravljen je program Polara.m koji se nalazi na disketi u direktoriju

Aerodinamika, s kojim je nacrtan dijagram na slici 3-13. Najbolji polinom drugoga reda jest
C, =0.0226-0.0226-C, +0.2924-C? =0.0222+0.293-(C, —0.0386)’

Taj polinom prolazi kroz mjerene toCke. Ako Zelimo oblik bez linearnog ¢lana po napdnom

kutu pogodan za analizu performansi, onda je rezultat
C, =0.0228 +0.250-C;
Ovu polaru dobit ¢ema ako svakoj tocki C,,C, dodamo simetri¢cnu tocku C,,-C, pa

odredimo najbolji polinom drugog reda za sve tocke.

3.2 Normalna sila i moment propinjanja

Na pocetku ovog poglavlja vidjeli smo da za zrakoplovne konfiguracije aerodinamicki

koeficijent normalne sile i momenta propinjanja imaju oblik
CN :fN(aad*,q*aé‘m)

C,=f, (a, a,q’, 5m).
Ako te funkcije razvijemo u red, dobivamo linearnu zavisnost aerodinamickog koeficijenta

normalne sile i momenta propinjanja:
Cy=Cy, +Cya+Cya" +Cyq +Cys 5, 3.48

¢, =¢C,+C,a+C,a +C,q +C,; 5, 3.49

mo

5

Ovim lineariziranim modelom mozemo se sluZiti ako su parametri @, &, ¢° i O

m

male veli¢ine u odnosu na interval u kome se aerodinamicki koeficijenti C,, i C, ponaSaju

linearno. To uvijek vrijedi za putnicke i transportne zrakoplove, ali za sportske i borbene
zrakoplove koji trebaju velike manevarske sposobnosti to treba provijeriti.

Normalnu silu kao i aerodinamicki moment propinjanja zrakoplova stvaraju svi
dijelovi zrakoplova: kombinacija krilo-tijelo, kombinacija horizontalni rep-tijelo  (ili
kombinacija canari-tijelo u slucaju canard konfiguracije ) i tijelo:

Cy =(Co )y +(Cy )y +(Cy),

Cp =(Co)s +(Co)is +(C,0)s
To nacelo superpozicije vrijedi i za nulte ¢lanove i za gradijente. Tako je za nulte ¢lanove
Coo = (ool + (o) + (o)
Coo =(Coo s +(Cio s +(Coo )5 -

a za gradijent na primjer po napadnom kutu

3.50

3.51
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Cy, = (CNa )WB + (CNa )hB + (CNa )B
Cma = (Cma )WB + (Cma )hB + (Cma )B °

Isto tako mozemo pisati i za druge gradijente, samo Sto gradijente po otklonu kormila visine

3.52

stvara samo kombinacija horizontalni rep-tijelo:

CN&,,, = (CNﬁm )hB
Cs. =(Cs. ).,

Zato ¢emo za potrebe normalne sile i momenta propinjanja analizirati posebno kombinaciju

3.53

krilo - tijelo, zatim horizontalni rep - tijelo i kona¢no samo tijelo.

3.2.1 Normalna sila i moment propinjanja kombinacije BW

Trebamo razlikovati napadni kut krila ¢, od napadnog kuta zrakoplova « . Napadani kut

krila mjerimo od aerodinamicke brzine do korenske tetive, a napadni kut zrakoplova od

aerodinamicke brzine do glavne osi tromosti x . Kako je korenska tetiva postavljena pod

kutom i, (postavni kut krila) u odnosu na os x tromosti zrakoplova, dobivamo vezu
a,=a+i,.

Kao $to je poznato iz aerodinamike krilo sa nesimetri¢nim profilom ima normalnu silu koja je

linearna po napadnom kutu krila o,

Cy =Cu, (@ —ay).
Ta normalna sila krila ima svoju napadnu tocku na udaljenosti ¢, od vrha letjelice. Moment
propinjanja letjelice ¢ine moment te sile, koji ovisi o napadnom kutu, i spreg propinjanja
(C, )W koji ne ovisi o napadnom kutu. Koeficijent (C,, )W i kut (e, )W karakteristike su krila

koje ovise prije svega o profilu, a zatim i o obliku krila. Za tablicne profile postoje podaci o

(C, )pm ;1 (a, )pm , (npr. lit. [1]). Ako krilo nije uvijeno 1 ima isti profil po rasponu, onda je

Coy = (0‘0 )prof
Ako je krilo uvijeno a to znaci da je napadni kut promjenljiv po rasponu, onda treba odrediti
prosjecni ekvivalentni napadni kut «,, koji daje istu normalnu silu kao promjenljiv a(y):

b2

NW(aeq)z ZJ‘dN(a)
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Taj prosje¢ni napadni kut «,, predstavlja dio postavnog kuta krila. Oblik krila (vitkost i
strijela napadnog ruba), mijenja spreg (Cmo )W te on nije jednak (Cm0 )pmf . Utjecaj oblika krila

moze se procijeniti prema empirijskoj formuli

2
(Coo) = (Cpo), oy % . 3.54
Za kombinaciju krilo-tijelo usvojit ¢emo da je (C,, )WB =(C,, )W , ali se (C,, )W treba
izraCunati prema gornjoj jednadzbi za krilo s podtrupnim dijelom.
U odjeljku 2.3 vidjeli smo da je ekvivalentni napadni kut krila
Uy =Ky +kyy (i =ty ), 3.55
Sto daje normalnu silu kombinacije
Naw = 225, o) K b iy~ ] 356

2

gdje je S, povrSina samog krila. Treba napomenuti da krilo stvara jo§ jednu normalnu

komponentu u sprezi s tijelom.

y
l, A | c,
VI A A
x, |
b
ALE | =
e 2
i >
he (€—
| ¢ Y
< '
C,
LA ;X Wf b
I c,
|<—> \
I
I
I
I
I
Y

Slika 3-14. Kombinacija krilo tijelo
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2
Naime, krilo ima i aksijalnu silu 4, =2 d s.(c,)

u pravcu tetive krila kao na slici 3-14.

w
Ta sila ima komponentu A4, sini, = 4, i, u pravcu osi tromosti z pa je

_pv
2

NBW

Sw (CNa )w [KBWa + kBW (iw — Oy )]_

Slika 3-15. Normalna sila kombinacije i aksijalna sila krila

2
Dijeljenjem s referentnom silom %Sref dobivamo koeficijent normalne sile kombinacije

tijelo-krilo:

S . .
(Color = S lCu D Kk - (€, 557
ref

U vecini sludajeva opravdano je zanemariti (C,) u odnosu na (C,, )W. Zato ¢emo se u

daljnjem radu koristi koeficijentom normalne sile kombinacije tijelo-krilo u obliku:

S

_W(CNa )W[KBWOH'kBW (iw — Oy )] 3.58

(CN )BW = Sref

1z ove jednadzbe nalazimo da je nulti ¢lan kombinacije krilo-tijelo

S, .
(CNO)BW = SM (CNa )kaW (lw _aow)’ 3.59
ref

da je gradijent po napadnom kutu

S

(Cya )y = < (Cra ) K » 3.60
ref

te kona¢no da je gradijent normalne sile kombinacije po otklonu kormila visine

(CNa‘m )BW =0 3.61

jer normalna sila kombinacije krilo-tijelo ne ovisi o otklonu kormila visine.
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Koordinate napadne tocke normalne sile krila N, i aksijalne sile 4,, u koordinatnom

sustavu zrakoplova su (E 4 0, z, ) , te je moment propinjanja tih sila za os y tromosti

cw
zrakoplova

(Nw cosi, — A, sin iw)(ﬁm - ECW) - (NW sini, + A, cosw)zw

N w

N>
_caq@“ A .
M b
cw xF
C
/<—>
L =1
m cw
Aw

Slika 3-16. Polozaj normalne i aksijalne sile krila

Uocimo da je svejedno mjerimo li udaljenosti od vrha letjelice ili od aerodinamickog sredista
jer je razlika udaljenosti ista: ¢, —¢_ =h, —h_, . Postavni kut krila i uvijek je mali pa je
moment ovih sila:
(N, = 4,8,)(0, = 0,)-(N,i, + 4, )z, =
A i,z A,z

=N, (0, =, )| 1= - - e
w( m cw) N Em_gcw NW(Em—fcw)

w

U vecini slu¢ajeva mogu se zanemariti ¢lanovi

AWiW iWZW AWZM/
NW‘ (/g m - g L'H/)

5

N v, -1

w m cw

9

u odnosu na jedinicu. To se moZe provjeriti u svakom konkretnom slucaju, te ako uvjet nije
ispunjen, mogu se uzeti u obzir svi ¢lanovi. Radi jednostavnosti pretpostavit cemo u daljnjem
tekstu da je taj uvjet ispunjen pa je moment propinjanja zrakoplova od aerodinamickih sila
krila za srediSte mase zrakoplova zbroj sprega propinjanja krila i momenta normalne sile
kombinacije tijelo-krilo:

MBW :M()W +NWB(£m _gcw)

2
S,y (Cog s +2 v

2 mQ 2 SW(CNa )w [KBWaJrkBW (lw _aOL )](fm _fcw)‘
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2
Dijeljenjem ove jednad’be s referentnim momentom % IZ/ S, c, dobivamo koeficijent

momenta propinjanja za srediSte mase od kombinacije tijelo-krilo :

S , _
(Cm )BW = (Cm() )WB + S$(CN& )w [KBWa + kBW (lw - aOL )]((m - Ecw) 362

ref

Kada je napadni kut zrakoplova jednak nuli, koeficijent momenta propinjanja je

(Cmo )BW = = [(Cmo )w + (CNa )w kBW (iw - aOL )(zm - zcw )] : 3.63
ref

Derivacijom po napadnom kutu, dobivamo gradijent koeficijenta momenta propinjanja
kombinacije krilo-tijelo:
S

(Cma )BW - S g KBW (CNa )w(zm - gcw)‘ 3.64
ref

Jasno je da je derivacija (C s, )BW =0, jer normalna sila pa i njen moment kombinacije tijelo-

krilo ne ovisi o otklonu kormila visine.

3.2.2 Normalna sila i moment propinjanja kombinacije hB

Normalna sila horizontalnog repa ima dva dijela. Prvi je uslijed napadnog kuta na kombinaciji
horizontalni rep-tijelo «,, a drugi uslijed otklona upravljackih povrSina 6, . Napadni kut

kombinacije horizontalni rep-trup bit ¢e jednak napadnom kutu zrakoplova umanjenom za

savijanje struje & :

L os x zrakoplova
e 1
\%

Slika 3-17. Napadni kut horizontalnog repa

gdje je ¢ = S—S(a +iy, — 0y ) U toj kombinaciji horizontalni rep postavljen je pod kutom i,
a
u odnosu na tijelo. Prema tome, ekvivalentni napadni kut na horizontalnom repu je

Ay :KBH[a_S_Z(a-'_iW_QOW):|+kBHih' 3.65
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U ovoj jednadzbi nema nultog kuta profila horizontalnog repa zato Sto horizontalni rep ima
obi¢no simetri¢an profil za koji je ¢, =0.

Obje komponente normalne sile na horizontalnom repu imaju gubitke zbog smanjenog
dinamickog tlaka iza krila. Taj gubitak uzimamo u obzir mnozenjem dinamickog tlaka s

koeficijentom 77,. Komponenta zbog otklona upravljacke povr§ine 6, ima jo§ dodatne

gubitke kroz zazor izmedu nepokretnog (dio horizontalnog repa) i pokretnog dijela noseée
povrsine (kormilo visine). Te gubitke uzimamo u obzir time Sto dinamicki tlak te komponente
smanjujemo mnoze¢i ga s jo$ jednim koeficijentom 77,,, koji procjenjujemo u subsonici

slot >
1., =0.85, au supersonici je znatno manji te se moze u prvoj iteraciji zanemariti (77, =1).

Tako zakljucujemo da je ukupna normalna sila kombinacije horizontalni rep-tijelo:

& 0 . . &
N,z =1, pTSh (CNa )h {KBH |:a_£(a+lw — 0y, )} +kBth}+77V77slnt pTSh (CNJ )h S,

2
Dijeljenjem ove jednadzbe s referentnom silom % S,,s dobivamo koeficijent normalne sile

zrakoplova koji stvara kombinacija horizontalni rep-tijelo
S, os . .
(CN );,B =1, S (CNa )h Kyl o _a(a Ty — 0(0) +Kpyly (0 (CN(S )h 6, ) 3.66
ref

U ovoj jednadzbi je (C N ) , odredeno u odjeljku 2.2.3,a K, je odredeno za odnos promjera

trupa na mjestu horizontalnog repa prema rasponu kombinacije horizontalni rep — trup i k,, u
odjeljku 2.3. Kada je trup malog promjera na mjestu horizontalnog repa, onda se obi¢no

zanemaruje koeficijent interferencije (K z, =k, =1) te je tada

S 0 . )
(CN )hB = 77h S_h{(CNa )h |:a - 6_8(a + by — a0)+ Ly :|+ ns/ot (CNJ )h 5m } . 3.67
ref a
Iz ove jednadzbe dobivamo da je
S oe ;. :
(CNO )hB =1, S_h(CNa ){_a(lw _a0)+lh:l 3.68
ref
S oe
(CNa )hB =1, ﬁ (CNO, )h (1 - %) 3.69
S
(CN@” )hE =1y 773-1(); S_h (CN(S )h ) 3.70

ref
pa je konacno koeficijent normalne sile horizontalnog repa (za referentni tlak i referentnu

povrsinu zrakoplova)
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(Co )i = Cro )y + (Cri)wa +(Cois ), 60 371
Budu¢i da ne postoji spreg od horizontalnog repa jer je profil horizontalnog repa
obi¢no simetri¢an, moment propinjanja za srediSte mase od horizontalnog repa ima takoder tri
dijela, a to su momenti za srediSte mase ova triju dijelova normalne sile. Prvi i drugi dio
normalne sile na repu, (C,, )hB i(Cy, )hBa , imaju hvatiSte u napadnoj tocki normalne sile
horizontalnog repa na udaljenosti ¢, od vrha letjelice (?Ch poslije dijeljenja s referentnom
duljinom propinjanja c,). Zato je prvi dio koeficijent momenta propinjanja za srediSte mase
od prvoga dijela normalne sile na repu
(Co s =~(Cra)i (7 = 7,.) 3.72
kao i drugi
(Cos)wa=—Cra ) (04 = 7,.). 3.73
Komponenta normalne sile na horizontalnom repu uslijed otklona upravljacke povrSine o,
ima hvatiSte na udaljenosti / ; od vrha letjelice, te je koeficijent njenog momenta propinjanja
(C.s.) 6, =Chs. ). 8, (25 ~7,). 3.74

Tako zakljuCujemo da je koeficijent momenta propinjanja za srediSte mase od horizontalnog

repa
(Cm )hB = _[(CNO )hB + (CNa )hB 0!]- (zch - zm )_ (CN(s )hB 5m : (zsh - zm ) 3.75
ili
S, og : A 9 -5
(Cm )hB = _nV S_ {(CNOZ )h |:a - %(a + by — a0w)+ lh :|(£ch - fm )+ nslot (CNJ )h 5m (fbh - ém )}
ref
3.76
Taj koeficijent ima tri dijela. Prvi je konstantan
S o¢ ;. -7 7
(Cm() )hB = _77V ﬁ (CNa )h |:_ i (lW - a()w ) + lh :| (fch - Em ) 377
Drugi je proporcionalan napadnom kutu « , a njegov gradijent je
S, os \- -
(Cma )hB = _77V i (CNa )h (1 - %j(zch - Em ) 378
1 tre¢i koji je proporcionalan otklonu kormila visine &, , s gradijentom
S _
(szym )hB = _77V 77.?[0[ 2 (CN§ )h (£§h - gm ) 379

S ref
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Gradijent (C NS ) , horizontalnog repa po otklonu kormila visine odredili smo u odjeljku 2.2.7.
U supersonici cijeli horizontalni rep je kormilo visine te je (C,, )h =(C,, )h a hvatiste

o =1Ly

3.2.3 Moment propinjanja tijela

Na prednjem divergentnom dijelu tijela javlja se pozitivna normalna sila (sila uzgona), a na
zadnjem konvergentnom dijelu javlja se negativna normalna sila (negativan uzgon). Te dvije
sile priblizno su sli¢ne, pa je njihova rezultanta zanemariva, ali one Cine spreg koji treba uzeti
u obzir i koji je proporcionalan napadnom kutu tijela. Taj spreg mozemo procijeniti pomocu

empirijske formule prema [18]:

Wit
(C,),=K,~t4ta 3.80
CAS ref
K,
3.0
2.0
1.0
(c.),
00.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 f 2

Slika 3-18. Koeficijent sprega propinjanja trupa

Wyil, su Sirina i duljina tijela, aK , je koeficijent koji ovisi 0 odnosu udaljenosti napadne
tocke krila od vrha (f . )w , prema ukupnoj duljini tijela 7 .

Ako tijelo nema zadnji konvergentni dio, ili ako je suzenje na zadnjem dijelu malo,

ova jednadzba ne daje realnu procjenu. U tom slu¢aju treba upotrijebiti procjene iz lit [27].

3.2.4 Nulti €lanovi i stacionarni gradijenti normalne sile i momenta propinjanja

Sada imamo sve dijelove nultih ¢lanova i gradijenata po napadnom kutu i po otklonu kormila

visine od koeficijenata normalne sile i momenta propinjanja.
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Nulti ¢lan normalne sile je zbroj ¢lanova normalne sile kombinacije krilo - trup

(jednadzba 3.59) i horizontalni rep - trup (jednadzba 3.68):

CNO = (CNO )WB + (CNO )hB 3.81
S , S oe . .
Cyo = SW (Cra )kaW iy — o)+, S " (Cye )h [_ K a_(lW _a0)+khBlh:| 3.82
ref ref a

Nulti ¢lan koeficijenta momenta propinjanja takoder je zbroj (jednadzbe 3.63 1 3.77)
CmO = (CmO )WB + (CmO )hB 383

S _
Co= S¢ [(CmO )w + (CNa )w K gy (iw Oy )(gm — L., )]_

ref

S

=1y S_h(CNa )h |:_ K,z
ref

5 3.84
& . 9

%(’W - a0w)+ ksl :| (fch — 4, )

U gradijentu normalne sile ne sudjeluje tijelo ve¢ samo kombinacija krilo-tijelo i kombinacija

horizontalan rep-tijelo (jednadzbe 3.60 i 3.69)

Cy, = (CNa )WB + (CNa )hB 3.85
S, S os
Cye = S (CNa)wKBW 1, S_h(CNa )hKhB[l_a_j 3.86
ref ref (04
U gradijentu po napadnom kutu momenta propinjanja sudjeluju sva tri dijela:
Cma = (Cmot )WB + (Cma )hB + (Cma )B * 387
Taj je zbroj prema jednadzbama 3.64, 3.78 1 3.80:
S - = S oe \~ - Wie
C . =—>K,,(C ¢ —1 )-n,—(C 1-—— ¢, -0 )J+K, —2-£2 388
ma Sref BW( Na )w( m cw) nh Snf ( Na )h( aaj( ch m) f CA o

U gradijentu normalne sile po otklonu kormila visine kao i od momenta propinjanja sudjeluje

samo horizontalni rep (jednadzbe 3.70 1 3.79)

S
CN&m = (CNZS,,, )hB =174 Mstor S_h(CNE )h 3.89
ref
S — _
Cmé,,, = (Cmﬁm ),,B = 0 100 S_h(CN§ )h (fbh - Km) 3.90

ref

Ove jednadzbe za procjenu derivativa pokazuju nam utjecaj veli¢ine i polozaja krila i

ma?

horizontalnog repa na njihovu veli¢inu. To¢nija procjena derivativa C,,C,,,Cys 1C,;

moze se naéi u lit.[28] 1 [29].
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3.2.5 Gradijenti zbog promjenjivog napadnog kuta

HvatiSte normalne sile horizontalnog repa je na udaljenosti ¢, — /¢, od hvatiSta normalne

sile krila. Ako je brzina letjelice V, onda je potrebno vrijeme

E ch f cw
V

At =

da horizontalni rep dode na mjesto gdje je bilo krilo. Drugim rije¢ima, na horizontalni rep
dolazi zra¢na struja koja je bila na krilu A¢ vremena prije. Napadni kut na horizontalnom repu
u trenutku 7 je

a(t) —-&+i,,
a savijanje struje ¢ na koje dolazi horizontalni rep u trenutku ¢ izvelo je krilo u trenutku

t — At , pa je kut na horizontalnom repu:

a(t)=e+i, = alt)-2E o (- At)+i,
oa
[
Ni(a@) 6,4, =VAt

M) T~
Oﬁam —¢ C X
£
]
\"

a(t)

V4

Slika 3-19. Dodatni napadni kut na horizontalnom repu

alt)—z +1, = o))~ 2 [ale)- =y, +i, ]+, =)~ 22 [a0) -, +1, T i, +25 e,
a a (24

Kada usporedimo ovaj napadni kut horizontalnog repa u uvjetima promjenjivog a(t) , vidimo
da zbog promjenjivosti napadnog kuta postoji dodatni napadni kut na horizontalnom repu koji
do sad nismo uzeli u obzir. Taj dodatni napadni kut

oe LU, -1

cw

Ao, =—ua
oa 4

stvara dodatnu normalnu silu prema gore koja je suprotnog smjera od osi z tromosti letjelice:
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pV? ac, pV? og L, ,—1.,
> SrefCZd TA == TSh (CNa )h %a}T
Kra¢enjem dobivamo
S oel, -1,
Cu =1, _h(CNa )h —— 3.91
S, Ja ¢,

Ta sila ima negativni moment za srediSte mase oko osi y tromosti letjelice. Udaljenost
hvatista te sile od srediSta mase je ¢, —/, paje njen moment

2 2

oV ac, PV oe A1,
TSrLff'cACmd VA __7711 2 Sh(CNOt)h %ahT(th _Km)
Sto kracenjem daje gradijent
S 0=l 0,1 — -
Cmd = _7711 _h(CNa )h a_g = - < = CZd (hch - hm) 392

S oa ¢, ¢,

ref
3.2.6 Gradijenti zbog kutne brzine propinjanja

Zbog kutne brzine g oko osi y tromosti, svi dijelovi zrakoplova stvaraju koce¢i moment.
Prema linearnoj teoriji krila, krilo ima tri dijela momenta kocenja: vlastiti, polozajni i
mjesSoviti. Vlastiti je onaj moment kocenja kojim se krilo suprotstavlja rotaciji oko osi koja
prolazi kroz hvatiste normalne sile krila. Polozajni je onaj koji ovisi o udaljenosti osi rotacije
u ravnini krila od hvatiS§ta normalne sile, a mjeSoviti je posljedica ¢injenice da moment
kocenja nije zbroj vlastitog i polozajnog. Kada primijenimo taj rezultat na horizontalni rep,
onda je polozajni moment kocCenja vrlo velik zbog udaljenosti repa od srediSta mase u odnosu
na vlastiti pa i na mjeSoviti moment. Krilo ima mali polozajni koce¢i moment. Vlastiti koce¢i
moment krila, bez obzira na veli¢inu krila, obi¢no se moze zanemariti u odnosu na polozajni
moment horizontalnog repa. To znaci da je dovoljno uzeti u obzir samo polozajni moment
horizontalnog repa. Procjenu tog polozajnog momenta kocenja horizontalnog repa izvodimo

prema slici 3-20. HvatiSte normalne sile horizontalnog repa koji je na udaljenosti ¢, — ¢, od
sredi$ta mase ima brzinu prema dolje ¢ (¢, — ¢, ) zbog kutne brzine ¢ kroz srediite mase. To
gibanje horizontalnog repa zamjenjujemo gibanjem zraka prema gore brzinom g (E =L )

Vektorski zbroj tih dviju brzina zraka stvara dopunski napadni kut
., =t
A a= q( ch m )
vV
Taj dopunski napadni kut na horizontalnom repu uzrok je dopunskoj normalnoj sili prema

gore na horizontalnom repu
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PV’ qc PV’ q
2 SrefCZq VA :_nh 2 Sh (CNa)h ;(fch _Em)
lch-em
q
Vv (gcl\_em)
\% \Y N
q(ech-em) q
y

Slika 3-20. Horizontalni rep pri kutnoj brzini propinjanja

Sto kra¢enjem daje derivativ normalne sile po kutnoj brzini propinjanja:

S 0, -0
CZq =1, _h(CNa )h ——— 3.93

Sref CA
HvatiSte te sile u odnosu na srediSte mase je ¢, —/¢, pa je gradijent momenta za srediSte

mase

c y?
rech mq qVA = _nh p2 Sh (CNa )h %(ECh _gm )2

2

PV

Kra¢enjem na lijevoj i desnoj strani dobivamo gradijent momenta po kutnoj brzini

propinjanja:

2
S 0, —0 _
Cog =Tl (CNQ),,( o '"j =C,(h, ~1,) 3.94
ref



