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5 PRIMJER  
Kao primjer aerodinamičkog proračuna izvršit ćemo procjenu aerodinamičkih koeficijenata u 

slučaju jednog malog putničkog zrakoplova. Dimenzije tog “malog zrakoplova” prikazane su 

na slici 5.2. Taj mali zrakoplov ima pojednostavljeni oblik zrakoplova CHEROKEE 180 

PIPER (slika 5.1), da bi aerodinamički proračun bio olakšan. Neki podaci o zrakoplovu  

PIPER uzeti su iz lit.[14], a neki su dobiveni ljubaznošću tvrtke. 

 

 

Slika 5-1 CHEROKEE 180 PIPER 

 

5.1 Podaci i geometrija 

5.1.1 Krilo (dva polukrila) 

Korijenska tetiva    mcr 882.1=  

Vršna tetiva     mct 500.1=  

Raspon dva polukrila    mbW 600.7=  

Strijela prednjeg ruba krila   0=mΛ  

Udaljenost krila od ravni elise  mW 394.10 =l  

Maksimalni uzgon krila  45.1max =LC  

profil krila     415652 −NACA  

Tetiva krilaca     20% od tetive krila 
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Slika 5-2. Dimenzije malog zrakoplova 
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Kut strijele napadnog ruba: 
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Kut strijele geometrijskog mjesta točaka 25% tetive krila: 
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Kut strijele maksimalne debljine krila: 
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Kut strijele osi otklona krilaca 
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Površina dvaju polu krila 
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Za ishodište u vrhu krila 
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Za 415652 −NACAprofil  lit [1] (str. 628 i 629),  daje geometrijske karakteristike 
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To znači da ovaj profil ima najmanji koeficijent otpora 00420.cd =  ako je napadni kut profila 

u intervalu od 02−  do 04+ . Zato zrakoplov treba u horizontalnom letu imati napadni kut koji 

odgovara intervalu u kome je ta minimalna vrijednost koeficijenta otpora profila.   
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Geometrija krilca 
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Geometrija zakrilca 
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5.1.2 Tijelo 

Zadani podaci  
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Da bi izračunali opstrujavanu površinu tijela zrakoplova, prednji i zadnji dio tijela zamijenit 

ćemo sa krnjim stošcem, a srednji s cilindrom, kao na slici 6-2. 

 

500. 221. 300.

681. 601. 263.

 

Slika 5-3 

Tako dobivamo procjenu opstrujavane površine 
26318867136644 m....S B =++=  

5.1.3 Horizontalni rep 

Horizontalni rep je 0.304 iznad površine krila: 
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Profil horizontalnog repa je NACA 0009. Za taj simetričan profil su prema lit [1], str 454 i 

455,  geometrijske karakteristike: 
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Na horizontalnom repu nalazi se kormilo visine po cijeloj duljini horizontalnog repa: 

2.0=
c
cδ  

Korisna površina repa 

( ) ( ) 208.2762.0316.0050.3 mcdbS hhh =⋅−=⋅−=  

5.1.4 Vertikalni rep 
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Suženje vertikalnog repa: 
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Izložena površina vertikalnog repa je 
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Aerodinamička tetiva vertikalnog repa je 
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Profil vertikalnog repa je isti kao horizontalnog repa. Strijela najveće debljine vertikalnog 

repa je 
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Strijela srednje crte vertikalnog repa je 
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5.1.5 Zrakoplov 
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Površina krila sa pod trupnim dijelom 
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Za ishodište u vrhu krila  
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Postavit ćemo ishodište u početak aerodinamičke tetive krila sa pod trupnim dijelom. Prema 

podacima, to ishodište je udaljeno od vrha letjelice: 

mxAA 471.1106.0365.10 =+=+= ll  

mh Amm 237.0471.1708.1 =−=−= ll  
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Brzini leta smV 45=  . 

 Vitkost krila s podtrupnim dijelom: 
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Oswaldov koeficijent induciranog otpora je 60.0=e . Njemu odgovara 
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5.2 Otpor 

5.2.1 Krilo 

Koeficijent trenja na ploči ovisi o mjestu tranzicije tl  i o Reynoldsovu broju 

( )
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( )80
582 191331 .

t.tplocet Reln
.
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.c ll −+=  

Reynoldsov broj jest 
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⋅
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== −ν
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Sobzirom da je Reynoldsov broj veći od 610  smatraćemo da je granični sloj na krilu 

turbulentan.  
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Korekcija zbog relativne debljine:   
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Za male vrijednosti Machova broja nije potrebna korekcija za stlačivost ( 1=MaF ). U tom 

slučaju je koeficijent otpora profila:  

( ) ( ) 0084.00033.02127.12 =⋅⋅⋅==
plocefMaFtd cFFc l . 

Odnos koeficijent otpora krila prema koeficijentu otpora profila određen je koeficijentom  

( ) ( ) 1580 2800280
40 ≈==

..
.S .coscosF Λ . 

Konačno dobivamo koeficijent otpora krila za referentnu površinu 2115 m.S ref =  : 

( ) 0071.00.10084.0
1.15

85.12
=⋅⋅=⋅⋅= Sd

ref
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5.2.2 Tijelo 

Reynoldsov broj određujemo za duljinu tijela: 

6
5 10220

10461
54645

⋅=
⋅
⋅

==
−

.
.

.V
Re B

ν
l

 

Zbog elise pretpostavljamo da je cijeli granični sloj na tijelu turbulentan, te je koeficijent 

trenja 
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⋅
==  

Ekvivalentni promjer kruga površine maksimalnog presjeka tijela je m.d 221=  pa je vitkost 

tijela 365221546 ...f == . Toj vitkosti odgovara koeficijent korekcije zbog oblika tijela   

401
400

365
365
601

400
601 33 ..

.
f

f
FF =++=++=  

Ovaj koeficijent oblika odgovara pravilnom rotacijskom tijelu. Kabina se uglavnom uklapa u 

oblik, pa treba malo povećati taj koeficijent zbog kabine za 10%, ali zbog oblika poprečnog 

presjeka koji nije kružan treba povećati taj koeficijent oblika za 30%.: 

002301101401 ....FF =⋅⋅=  

Kao i za krilo, i ovdje je koeficijent korekcije zbog stlačivosti 1=MaF . Procjena je 

opstrujavane površine tijela zrakoplova (vidi podatke u prilogu) 
26318 m,S B =  

Kao i za krilo, i za tijelo je 1=BQ , pa je otpor trenja tijela: 
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.
.FFc

S
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Čelna površina vjetrobrana  je 30.S front = . Vjetrobran je dobro uklopljen u tijelo pa je 

070.k = . Dodatni valni otpor zbog vjetrobrana procjenjujemo na 
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.
..

S
S
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ref
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BV ===  

Koeficijent tlaka neposredno iza zrakoplova je 

( ) ( ) 13901610132041901390161041901390 22 ......Ma..C p =−+=−+=  

Površina baze je 0710
4
30 2

..Sbase ==
π  pa je koeficijent otpora baze 
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,
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S
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Tako procjenjujemo otpor tijela  

( ) ( ) ( ) ( ) 00870000700014000660 ....CCCC BbBVBfBD =++=++=  

5.2.3 Horizontalni rep 

Profil horizontalnog repa je NACA 0009. Podaci su u prilogu. Reynoldsov je broj na 

horizontalnom repu: 
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Pretpostavljamo da je horizontalni rep u cijelosti u turbulentnoj struji jer je njegov 

Reynoldsov broj veći od 610 . 
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Korekcija FF  zbog relativne debljine 090.t =  na mjestu 300.xt =  je 
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a korekcija zbog stlačivosti također je 1=MaF , te je koeficijent otpora profila horizontalnog 

repa 

( ) 0099.0130.10038.022 =⋅⋅⋅== WMaplocefd FFcc  

Odnos koeficijenta otpora horizontalnog repa prema koeficijentu otpora profila je 

( ) ( ) .10coscos 28.028.0 === tSF Λ  

Izložena površina horizontalnog repa je 208.2 mSh =  te je  komponenta otpora horizontalnog 

repa za referentnu površinu 115.S ref =  

( ) 0014.010099.0
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=⋅== Sd

ref

h
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5.2.4 Vertikalni rep 

Reynoldsov broj za vertikalni rep je 

6
5 1062

10461
834045
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⋅
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.
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Vertikalni rep nalazi se u vrtložnoj struji elise, pa je njegov granični sloj turbulentan, a 

karakteristike profila vertikalnog repa iste su kao za horizontalni rep, pa je koeficijent otpora 

profila vertikalnog repa isti kao i koeficijent otpora profila horizontalnog repa: 

0099.0=dc  

Za vertikalni rep je 930.t =Λ , pa je odnos koeficijenta otpora vertikalnog repa prema 

koeficijentu otpora profila vertikalnog repa: 

( ) ( ) 96.09.30coscos 28.028.0 === tVF Λ  
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5.2.5 Otpor podvoza  

Čelna površina jednog kotača je 20600100600 m...S front =⋅= , ali se vidi samo pola čelne  

površine, a druga polovica je zaklonjena blatobranom čija je čelna površina približno dva puta 

veća. Zato je 20900030020300 m...S front =⋅+= . Čelna površina jedne noge kotača 

20150050300 m...S front =⋅== . U letu su tri noge s kotačima. Zato je otpor podvoza:  
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Od podvoza uzimamo u obzir samo ovaj valni otpor 

5.2.6 Otpor zrakoplova 

Konačno zbroj parcijalnih otpora daje nulti otpor (bez uzgona) zrakoplova: 

( ) ( ) ( ) ( ) ( )

0259.0
0080.00007.00014.00087.00071.0

=
++++=

++++= podvpzDVDhDBDWDDO CCCCCC

 

 

5.3 Normalna sila i momenta propinjanja 

Postavit ćemo ishodište na početak aerodinamičke tetive krila. 

5.3.1 Krilo 

Za izračun gradijenta krila potrebni su nam koeficijent stlačivosti β  i  koeficijent iskorištenja 

profila. Pri brzini leta smV 45= , Machov broj je 

1320
340
45 .

a
VMa ===  

te je koeficijent stlačivosti  

9910132011 22 ..Ma =−=−=β  

Gradijent profila NACA 415652 −   je 106.c =αl , te je za vitkost krila ..A 54=  i strijelu  

02 =cΛ  gradijent uzgona normalne sile krila 
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Za određivanje položaja hvatišta sile  ( ) αα WLC   trebaju nam parametri 
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Prema dijagramu na slici 2-8 

240.hc =  

Normalna sila kombinacije krilo-tijelo 
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Za odnos  

1390
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.
.

b
d

d e ===  

vrijednost koeficijenta interferencije određujemo jednadžbama:  
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Kut nultog uzgona profila NACA 415652 −  je 0
0 3−=Lα . S ovim vrijednostima je 

ekvivalentni napadni kut krila:  

( ) 





 −

−⋅+⋅=−+=
357
31413210 .

i..ikK WLWBWBWef αααα  

0600141321 .i.. Wef ++= αα  

te je konačno koeficijent normalne sile kombinacije krilo-tijelo 

( ) ( ) ( )0600141321
115

8512014 .i..
.

..
S
S

CC Wef
ref

W
WNWBN ++⋅⋅⋅== ααα  

( ) 2050893504 .i..C WWBN ++⋅= α  

Spreg profila NACA 415652 −  je 07000 .cm −= , te je spreg krila sveden na referentnu 

površinu  
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Koeficijent momenta propinjanja kombinacije krilo-tijelo za središte mase koje je udaljeno 

mh  od aerodinamičkog ishodišta bit će: 

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )mWmCWBWNWmBWm h..i...hhCCC −⋅++−−=−−= 240205089350404100 α  

( ) ( ) ( ) mwmmBWm hihhC 205.0090.089.3934.050.408.1 +−−−−−= α  

5.3.2 Tijelo 

Oblik tijela je takav da možemo zanemariti rezultirajuću normalnu silu, ali moramo uzeti u 

obzir spreg od normalne sile prednjeg i zadnjeg dijela, koji procjenjujemo prema jednadžbi 
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refA
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Bm Sc
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C

2

= . 

Za relativni položaj krila na tijelu  
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 s dijagrama na slici 4-18 dobivamo 560.K f = , pa je 

( ) αα 1960
1156981

546171560 2

.
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⋅
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5.3.3 Savijanje struje 

Iza kombinacije rila povijanje struje izračunavamo pomoću jednadžbe  

( ) 191

41444
.

HA cosKKK.
d
d Λ
α
ε

λ=  

gdje je 

1370
0951

1
095
1

1
11

7171 .
...AA

K ..A =
+

−=
+

−=  

0861
7

800310
7

310 ..K =
⋅−

=
−

=
λ

λ  

2104
4
69814861

4
76209305

440 .....cc A
A

h
hcwch =






 +−+=






 +−+=− llll  

9470

384
214
778
5701

2

1

33

.

.

.
.
.

b

b
h

K
cwch

H =
−

=
−

−
=

ll
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02520
8003

5001882125005030
2

25041 .
.

....
b

cc
.tantan

v

tr
LE =

−
⋅−=

−
⋅−= ΛΛ  

0
41 441.=Λ  

te je 

( ) 4310441947008611370444
191

0 ..cos....
d
d .

=⋅⋅⋅⋅=
α
ε  

5.3.4 Horizontalni rep 

Napadni kut na horizontalnom repu je 

efh d
d α
α
εαα −=  

( )060.014.132.1431.0 ++−= wh iααα  

026.0491.0431.0 −−= wh iαα  

Za proračun gradijenta normalne sile po napadnom kutu trebat će nam veličine β : 

9910132098011 22 ...Mah =⋅−=−= ηβ  

Za profil NACA 0009 za koji je 096.c =αl ,  m.bh 682=  2042 m.Sh = , 53.Ah =  i  02 =cΛ  

bit će gradijent koeficijenta normalne  

( )
( )

603

01
0906

503242

4932

1
2

42

2
2

2
2

22
.

.
.

.

tg
c

A

A
C

ch

h
hN =

+





 ⋅

++

⋅
=











+








++

=
π

π

β

Λπ

π

α

α

l

 

Hvatište komponente ( ) αα hNC  normalne sile nalazi se na udaljenosti od aerodinamičkog 

središta 

m.....c.hh Ahhc 61947620230486193052300 =⋅+−=⋅+=α  

7202
6981
6194 .

.

.
c
h

h
A

ch
c ===α  

Normalna sila na horizontalnom repu  

( ) ( ) ( ) ( )[ ]mhNhBHhBHhN
ref

h
slothhBN CikKC

S
S

C δαηη δα ++=  

Koeficijenti interferencije za kombinaciju horizontalni rep-tijelo ovisno o odnosu promjera 

tijela prema rasponu horizontalnog repa dobivamo iz jednadžbi 

1210
053
370 .
.
.

b
d

d e ===  
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( ) ( ) 261121011210001121031131 .....dddK Bh =−⋅⋅−⋅+=−⋅−+= λ  

101261
12101

12104101
1

4101 22

..
.

..K
d

d.k BWWB =







+
⋅+

=







+

+
=  

Gradijent normalne sile na horizontalnom repu zbog otklona kormila visine određujemo 

pomoću jednadžbe 

( ) ( ) fHLprof
h

N

h
hN KcosC

c
C

S
S.C ⋅








⋅= Λδ

α

αδ
δ l

l

90  

U subsonici kad je upravljačka površina po cijelom rasponu noseće površine, onda je 1=
hS

Sδ . 

Za 20.
c

c
=δ  i 090.

c
t
=  sa slike 2-14 očitavamo ( ) 603.C prof =δl , te je 

( ) ffhN K.Kcos.
.
...C ⋅=⋅⋅⋅⋅⋅= 9210603
096
6030190δ  

S ovim vrijednostima bit će koeficijent normalne sile kombinacije horizontalni rep - tijelo 

( ) ( )[ ]{ }mfhwhBN KiiC δα 92.110.1026.0491.0431.026.160.3
1.15

04.285.098.0 ++−−⋅⋅=  

Sređivanjem dobivamo 

( ) mfhwhBN KiiC δα 216.0013.0446.0250.0220.0 +−+−=  

Ova sila ima dva dijela. Prvi 013.0446.0250.0220.0 −+− hw iiα  od horizontalnog repa bez 

otklona kormila visine i drugi mfK. δ2160  od otklona kormila visine. Prvi dio ima hvatište u 

napadnoj točki normalne sile horizontalnog repa 7202.hc =α . Drugi dio zbog otklona kormila 

visine, koji nazivamo upravljačka sila, ima napadnu točku na udaljenosti δx  udaljenost  

napadne točke od aerodinamičke apscise horizontalnog repa. Budući da je srednja 

aerodinamička apscisa horizontalnog repa jednaka nuli, udaljenost δx  je istodobno udaljenost 

od napadnog ruba horizontalnog repa. Udaljenost δch napadne točke upravljačke sile od 

aerodinamičkog ishodišta zrakoplova bit će zbroj hh0  udaljenosti napadnog ruba 

horizontalnog repa od aerodinamičkog ishodišta zrakoplova i δx  udaljenost  napadne točke 

od napadnog ruba horizontalnog repa. Sa slike 3-17 za 20.
c

c
=δ  očitavamo 45.0=

c
xδ . Tako 

dobivamo hvatište upravljačke sile na udaljenosti od aerodinamičkog ishodišta zrakoplova: 
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819.2
698.1

450.0762.0486.1930.50
=

⋅+−
=

+
=

A

hh

c c
c
xch

h
δ

δ  

Koeficijent moment propinjanja horizontalnog repa za središte mase na udaljenosti mh  od 

aerodinamičkog središta letjelice ima 

( ) ( )( ) ( )mmfmhwhBm hKhiiC −−−−+−−= 819.2216.0720.2013.0446.0250.0220.0 δα . 

Sređivanjem dobivamo 

( ) ( ) ( )
( ) ( ) ( )mhmwm

mfmmhBm

hihih

KhhC

013.0035.0446.0212.1250.0680.0

216.0609.0220.0598.0

−+−−−+

−−−−−= δα
 

5.3.5 Stacionarni koeficijent normalne sile zrakoplova  

( ) ( )hBNWBNN CCC +=  

( ) ( )mfhwWN KiiiC δαα 216.0013.0446.0250.0220.0205.089.350.4 +−+−+++=  

192.0446.064.3216.072.4 ++++= hwmfN iiKC δα  

0 2 4 6 8 10 12 14
0

0.5

1

1.5

alfa

CL(alfa)

dm=6

dm=-18

 

Slika 5-4. ( )mLC δα ,  za slučaj 01=Wi  i 01−=hi  

Na disketu u direktoriju Aerodinamika nalazi se program pod imenom CLalfa.m u 

MATLAB-u koji crta funkciju ( )mLC δα ,  za slučaj 01=Wi  i 01−=hi  kao na slici 5-4. 
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5.3.6 Stacionarni koeficijent momenta propinjanja zrakoplova 

( ) ( ) ( )hBmBmWBmm CCCC ++=  

( ) ( )
( ) ( )

( ) ( ) ( )mhmwm

mfmm

mwmmm

hihih

Khh
hihhC

013.0035.0446.0212.1250.0680.0

216.0607.0220.0598.0
196.0205.0090.089.3934.050.4080.1

−+−−−+

−−−−−

−++−−−−−=

δα

αα

 

( ) ( )
( ) ( ) mhmwm

mfmmm

hihih

KhhC

192.0055.0446.0212.1640.3254.0

216.0607.072.4482.1

+−⋅−−⋅−−

−⋅−−⋅−−= δα
 

 

0 2 4 6 8 10 12 14
-0.3

-0.25

-0.2

-0.15

-0.1

-0.05

0

0.05

0.1

0.15

0.2

alfa

Cm(alfa)

dm

-18

-12

-6

 0

 6

 

Slika 5-5 Ovisnost momenta propinjanja o napadnom kutu i otklonu kormila visine za slučaj 

137.0=mh , te  01=Wi  i 01−=hi  

Na disketu u direktoriju Aerodinamika nalazi se program koji se zove Cmalfadelta.m u 

MATLAB-u koji crta funkciju ( )mmC δα ,  za slučaj 137.0=mh , 01=Wi  i 01−=hi  kao na 

slici 5-5. 

5.3.7 Nestacionarni gradijenti normalne sile i momenta propinjanja 

Izračunat ćemo nestacionarne gradijente za slučaj kada je 137.0=mh . Gradijenti po derivaciji 

napadnog kuta: 



Primjer procjene aerodinamičkih koeficijenata 

 

5-17

( ) ( ) ( ) 52.024.072.2431.060.3
1.15

08.298.0 −=−⋅⋅⋅⋅−=−
∂
∂

−= cwchhN
ref

h
VZ hhC

S
SC

α
εη αα&  

( ) ( ) 34.1137.072.252.0 −=−−=−= mchZm hhCC αα &&  

Gradijenti po kutnoj brzini propinjanja 

( ) ( ) ( ) 26.1137.072.260.3
1.15

08.298.0 −=−⋅⋅−=−−= mchhN
ref

h
VZq hhC

S
SC αη  

( ) ( ) 24.3137.072.226.1 −=−−=−= mchZqmq hhCC  

 

5.4 Bočna sila i moment skretanja 

5.4.1 Vertikalni rep 

Profil vertikalnog repa isti je kao i profil horizontalnog repa te je gradijent normalne sile po 

napadnom kutu 

( ) 35.3

991.0
01

09.6
50.3242

50.32

1242

2

2

2

2
2

22
=







 +






 ⋅

++

⋅
=










 Λ
+








++

=
π

π

β
π

π

α

α

c

VN
tg

c
A

AC

l

 

Za 3.0=
c
cδ  i 090.

c
t
=  sa slike 2-14 očitavamo ( ) 40.4=profC δl , te gradijent normalne sile na 

vertikalnom repu zbog otklona kormila pravca određujemo pomoću jednadžbe 

( ) ( ) fffHLprof
h

N

V
VN KKKC

c
C

S
SC ⋅=⋅⋅⋅=⋅Λ








⋅= 96.14.4

09.6
35.390.09.0cos9.0 δ

α

αδ
δ l

l

 

Parametri za određivanje napadne točke normalne sile na vertikalnom repu su:  

47.3991.050.31

85.1530.050.3tan
2 =⋅=−=

=⋅=Λ=

MaAA

AA mm

β
 

54.0=λ  

Prema dijagramu na slici 2-12 nalazimo 44.0=cy , a interpolacijom između dijagrama 2-9 

(za 1=mA ) i 2-10 (za 2=mA )  dobivamo za 85.1=mA  da je 23.0=ch . Napadna točka 

normalne sile na vertikalnom repu ima koordinate 

mybrz c
V

Vc 782.044.0362.1183.0
2

=⋅+=+=  

mhcx CAAVcV 17.6834.023.0429.0548.50 =⋅++=++= ll  
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Za 30.0=
c
cδ  te je prema dijagramu na slici 2-17 43.0=

c
xδ , pa je napadna točka normalne 

sile od otklona kormila pravca na udaljenosti od vrha  

m
c
xcx AVAVVV 34.643.0834.0429.0548.50 =⋅++=++= δ

δ ll  

Za 118.0
1545

13621545
=

−
=Vd , koeficijent interferencije tijelo - vertikalni rep iznosi 

( ) ( ) 30.1118.0154.0118.031131 =−−⋅+=−−+= dddKVB λ  

5.4.2 Skretanje struje 

Gubici zbog savijanja struje u ravnini kuta klizanja zanemarivi su jer je krilo nisko 

postavljeno 

1≈
∂β
∂β

η V
V  

5.4.3 Bočna sila zrakoplova 

nnYYrYpYY CrCpCCC δδβ β +++= ∗∗  

Gradijent vertikalnog repa po kutu klizanja: 

( ) ( ) 317.030.135.3
1.15

058.11 −=⋅⋅−=
∂
∂

−= VBVN
ref

vv
vVY KC

S
SC αβ β

βη . 

Gradijent po otklonu kormila pravca: 

( ) fVfVVN
ref

V
VY KKC

S
SC

n
⋅=⋅== 137.096.1

1.15
058.11δδ η . 

Gradijent po kutnoj brzini valjanja i kutnoj brzini skretanja: 

0283.0
77.8
782.0317.0 −=⋅−==

b
z

CC cv
YYp β , 

( ) 119.0
77.8

719.1169.635.3
1.15

058.11 =
−

=
−

=
b

C
S
SC mcv

vN
ref

v
VYr

ll
αη . 

Konačno je koeficijent bočne sile zrakoplova 

nfVY KrpC δβ ⋅++−−= ∗∗ 137.0119.00283.0317.0  

5.4.4 Moment skretanja zrakoplova 

nnnnrnpnn n
CCrCpCCC δδβ δδβ ++++= ∗∗

ll
 

Gradijent letjelice po kutu klizanja je zbroj 
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( ) ( ) ( )
BnVnWnn CCCC ββββ ++=  

Gradijent krila po kutu klizanja 

( ) ( )

( )
( )

( )
( )

00008.0
44.1cos41.544.1cos1.5

44.1sin6
cos4cos

sin
6

013.0

44.1cos8
1.5

2
1.544.1cos

44.1cos41.5
44.1tan

cos82
cos

cos4

00

20

4141

2
41

2

0

2
0

0

0

41

2

41
41

41
1

=
+⋅

⋅
=

Λ+Λ

Λ
=

−=









−−

+
=











Λ
−−Λ

Λ+

Λ
=

AA
B

AA
A

tg
B

 

 

( ) ( ) ( )

0037.0

726.1802.100008.0013.0
4
1

1.5
473.0

4
1 2

21

2

=







 −⋅−+=



 −⋅−−=

ππβ mcw
L

Wn BB
A

CC ll
 

 

Gradijent tijela po kutu klizanja: 

( ) 0110.0
17.177.81.15

27.103.13.13.1 −=
⋅⋅

⋅
−=−=

B

B

ref

B
Bn W

D
bS

VC β  

Gradijent vertikalnog repa po kutu klizanja: 

( ) ( ) ( ) 161.0
77.8

719.1169.6317.0 =
−

−−=
−

−=
b

CC mcv
VYVn

ll
ββ  

Gradijent letjelice po kutu klizanja: 

( ) ( ) ( ) 154.00110.0161.00037.0 =−+=++=
BnVnWnn CCCC ββββ  

Gradijent po kutnoj brzini valjanja 

0143.0
77.8

719.1169.60283.0 =
−

=
−

−=
b

CC mcv
Ypnp

ll  

Gradijent po kutnoj brzini skretanja: 

0604.0
77.8

719.1169.6119.0 −=
−

−=
−

−=
b

CC mcv
Yrnr

ll  

Za parametre krila 80.0=λ , 5.4991.05.4 −=⋅−=βA  i  005.4 =⋅=Λ⋅ mtgA , udaljenost 

napadne točke polovine krila od korijenske tetive 439.0=cWy , te je udaljenost od osi 

zrakoplova: 

my
bWy cW

WB
c 252.2439.0

2
600.7

2
168.1

22
=+=+=  

Udaljenost sredine raspona krilca od osi letjelice, prema slici 5-2,  iznosi:  

myyy outin 56.3
2

37.475.2
2

=
+

=
+

=l  
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S ovim vrijednosti bit će gradijent koeficijenta momenta skretanja po otklonu krilaca: 

0344.0
560.3
252.2552.0473.0104.022 −=⋅⋅⋅⋅−=−=

l

l ll y
yCCKC C

Ln δδ  

Gradijent po otklonu kormila pravca 

fVfV
mV

Yn KK
b

CC
nn

⋅−=
−

⋅−=
−

−= 0721.0
77.8

719.1336.6137.0ll δ
δδ  

Konačno moment skretanja zrakoplova je 

nn rpC δδβ 0721.00344.00604.00143.0154.0 −−−+= ∗∗
l  

 

5.5 Moment valjanja 

nrp n
CCrCpCCC δδβ δδβ lllllll l

++++= ∗∗  

Gradijent letjelice po kutu klizanja zbroj je gradijenta koji nastaju na krilu i na vertikalnom 

repu 

( ) ( )
VW

CCC βββ lll +=  

a gradijent koji nastaje na krilu je zbroj triju efekata  

( ) ( ) ( ) ( )
WWzWLCWW

zCCCCC
L ββνββ ν llll ++=  

Ta tri efekta su:  

( ) 1147.0
3.57

5.7
77.8
252.201.4

1.15
85.12

−=⋅−=⋅−= νν ανβ b
yC

S
SC c

wN
ref

w
l  

0026.0473.0
77.8
252.244.1sin

1.15
85.12sin 0

41 −=⋅⋅=⋅−= L
c

ref

w
LC C

b
y

S
SCC

L
Λβl  

( ) 0459.0
77.8
570.0

77.8
168.1267.15.42.12.1 =

+
=

+
= W

ff
WW z

b
WD

AzC βl  

te je gradijent po kutu klizanja nastao na krilu 

( ) 105.00459.00026.01147.0 −=+−−=
W

C βl  

a gradijent po kutu klizanja nastao na vertikalnom repu 

( ) ( ) 0209.0
77.8
782.035.3

1.15
058.11 −=⋅−=

′
−=

b
z

C
S
SC CV

VN
ref

VV
VV αβ ∂β
∂βηl  

Konačno gradijent letjelice po kutu klizanje je zbroj tih dvaju gradijenta 

0336.00209.00127.0 −=−−=βlC  

Gradijent letjelice po kutnoj brzini valjanja je praktično jednak gradijentu krila po kutnoj 

brzini valjanja 
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( ) ( )[ ] ( )[ ]{ }
fwmNbmN

ref
Wpp AAfCbSAAfCbS

Sb
CC βλβλ αα ,,,,1 22

2 −−=≈ ll  

Za krilo s dijelom pod trupom:  

77.0
941.1
500.1

0

===
c
ctλ  

05.5991.010.5 −=⋅−=βA  

0010.5 =⋅=Λ⋅ mtgA  

Svi drugi parametri krila su isti kao za polukrila  

( ) 20.4

991.0
01

10.6
10.5242

10.52

1242

2

2

2

2
2

22
=







 +






 ⋅

++

⋅
=










 Λ
+








++

=
π

π

β
π

π

α

α

c

WL
tg

c
A

AC

l

 

( ) ( ) 046.00.5,0,77.0,, =−= fAAf m βλ  

( ) 224046.020.477.81.15,, 22 =⋅⋅=βλα AAfCbS mN  

Za krilo pod trupom je: 

( ) ( )

970.0
941.1
882.1

305.0
47.4

168.1

465.4168.1882.1941.1

0

22

2
0

===

===

=+=+=

c
c

S
W

AR

mWccS

r

f

fr

λ

 

( ) 476.0

991.0
01

10.6
305.0242

305.02

1242

2

2

2

2
2

22
=







 +






 ⋅

++

⋅
=










 Λ
+








++

=
π

π

β
π

π

α

α

c

WL
tg

c
A

AC

l

 

( ) ( ) 031.030.0,0,97.0,, =−= fAAf m βλ  

( ) 091.0031.048.0168.147.4,, 22 =⋅⋅⋅=βλα AAfCbS mN  

Vidimo da je utjecaj dijela pod trupom zanemariv u odnosu na utjecaj cijelog krila (0.091 

prema 224).  

( ) 193.0046.020.4,, −=⋅−=−= βλα AAfCC mNpl  

Gradijent po kutnoj brzini skretanja: 

( ) ( ) ( )
b

z
C

C
CCC cv

Yr
WN

VrWrr +=+=
6lll  

Kako je ( ) 2050893504 .i..C WWBN ++⋅= α , za postavni kut krila 0175.010 ==Wi , bit će  

( ) 273.050.4 +⋅= αWBNC  
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te je gradijent koeficijenta valjanja po kutnoj brzini skretanja: 

77.8
782.0119.0

6
273.05.4

+
+

=
α

rCl  

056.075.0 += αrCl  

Za zadani profil krila  

( ) 75.315.0,2.0, ==





= f

c
t

c
cfC δ

δl  

Uz ovoj gradijent profila bit će gradijent letjelice po otklonu krilaca 

( ) 517.075.3
77.8
56.3

1.15
13.588.2cos2cos 0 =⋅⋅=Λ= ffprof

e

ref

e
HL KKC

b
y

S
SC δδ ll l

 

Gradijent po otklonu kormila pravca: 

fnfn
CV

Y KK
b

z
CC

nn
⋅=⋅== 0122.0

77.8
782.0137.0δδl  

Konačno moment valjanja letjelice: 

( ) nrpC δδαβ 0122.0517.0056.075.0193.0105.0 ++++−−= ∗∗
ll  
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