Primjer procjene aerodinamickih koeficijenata 5-1

5 PRIMJER

Kao primjer aerodinamickog proracuna izvrsit ¢emo procjenu aerodinamickih koeficijenata u
slu¢aju jednog malog putnickog 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 aerodinamicki proracun bio olakSan. Neki podaci o zrakoplovu

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

Slika 5-1 CHEROKEE 180 PIPER

5.1 Podaci i geometrija

5.1.1 Kirilo (dva polukrila)

Korijenska tetiva c, =1.882m
Vrina tetiva ¢, =1.500m
Raspon dva polukrila b, =7.600 m
Strijela prednjeg ruba krila A,=0
Udaljenost krila od ravni elise low =1.394m
Maksimalni uzgon krila Cl oo =145
profil krila NACA 65, —415

Tetiva krilaca 20% od tetive krila
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Slika 5-2. Dimenzije malog zrakoplova
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Kut strijele napadnog ruba:

I

b 7.600

Vv

¢, —¢, _1882-1500 oo 4o ge

tan A, =

Kut strijele geometrijskog mjesta tocaka 25% tetive krila:

€ ¢ _0,0503-025188271900 5 5p5y o Ay, =144
b /2 3.800

Kut strijele maksimalne debljine krila:

tanA,, =tanA,; —0.25

6 0.0503-04252 2100 00101 = 4 058"
b,/2 3.800

Kut strijele osi otklona krilaca

_c —c 1.882 —-1.500
tan A, =tan A, —X, bv/2t =0.0503—0.8W=—0.0301 = A, =-173"

tan A, =tan A, — X

Povrsina dvaju polu krila

by 1. .
s, =2. &t by 188271500 5 6600 _ 12 85 m?
2 2 2
2 2
ar=lw 76007,
S, 1285
Za ishodiste u vrhu krila
x, =by A yan 4 =7.600- 22977 0503 = 0.092 m
6(1+ 1) 6(1+0.797)
S . .
oot Sufy A | _anssh 017 |0
3 by | (A+1)"] 37600 (0.797+1)

0, =0y, +x,=1.394+0.092=1.486m

Za profil NACA 65, —415 lit [1] (str. 628 1 629), daje geometrijske karakteristike

t=0.15
x, =04
i rezultate mjerenja za Re=6-10°
Cymin =0.0042 ¢,, =6.10
a, =-2.6" c,, =—0.060

To znaci da ovaj profil ima najmanji koeficijent otpora ¢, = 0.0042 ako je napadni kut profila

u intervalu od —2° do +4°. Zato zrakoplov treba u horizontalnom letu imati napadni kut koji

odgovara intervalu u kome je ta minimalna vrijednost koeficijenta otpora profila.



5-4 Primjer procjene aerodinamickih koeficijenata

Geometrija krilca

cs [c=0.2
Vi =2.75
Vou =437
Geometrija zakrilca
b, /2 =2.17
c,/c=02
5.1.2 Tijelo
Zadani podaci
L, =6.54m
Wy,=117Tm
S =117m*

max

d, =21/%=2 L7 i 2om
T T

Da bi izracunali opstrujavanu povrsinu tijela zrakoplova, prednji i zadnji dio tijela zamijenit

¢emo sa krnjim stoScem, a srednji s cilindrom, kao na slici 6-2.

0.50 1.22 0.30

1.68 1.60 326

Slika 5-3

Tako dobivamo procjenu opstrujavane povrsine

S, =464+6.13+7.86=18.63m’

5.1.3 Horizontalni rep

Horizontalni rep je 0.304 iznad povrsine krila:

b, =3.05m 0y, =5.930m
¢, =c,=0.762m oy =Ly —{ , =5.930—1.648 = 4.283 m

r

Profil horizontalnog repa je NACA 0009. Za taj simetri¢an profil su prema lit [1], str 454 i
455, geometrijske karakteristike:
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t=0.09
%, =0.30
i rezultati mjerenjaza Re=3-10°
¢, =0.052
c,, =6.09

Na horizontalnom repu nalazi se kormilo visine po cijeloj duljini horizontalnog repa:

% _02
C

Korisna povrsina repa

S, =(b,—d,)-c=(3.050-0.316)-0.762 = 2.08 m*

5.1.4 Vertikalni rep

.=1.009 b
“ 1362
¢, =0.545 2
0, =5.548 A, =35°
Suzenje vertikalnog repa:
PRSCANRELC NP
¢, 1.009

IzloZena povrsina vertikalnog repa je

_¢, +¢, b, 1.009+0.545

. 1.362 =1.058 m’
2 2

S

Vitkost vertikalnog repa

2 2
AV:f_:(z 1.362) 350
S 2-1.058

Aerodinamicka tetiva vertikalnog repa je

1.362
=< [V =L8 [(1.009-0341y) dy=0.834 m

v 0 : 0
Aerodinamicka apscisa vertikalnog repa

1+24 1+2-0.540

b, ——<tan A, =2.724-———""-0.700 = 0.429
v "6(1+2) B 6(1+0.540) "

5-5

Profil vertikalnog repa je isti kao horizontalnog repa. Strijela najvece debljine vertikalnog

repa je
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A = arctg(tan Ay —X, c;) _/2c’ ] = arctg(tg35° - O.3Mj =30.9’
Strijela srednje crte vertikalnog repa je
¢, —c 1.009 —-0.545
A, =arctg| tanA ,, —0.5-—" | = arctg| tg35° —0.5———=|=27.9°
n g[ LE bv/zj g(g 1362 j
5.1.5 Zrakoplov
b =8.768 0, =172m
¢, =1.941m
l,=1365m

Povrsina krila sa pod trupnim dijelom

¢, +c, 2: 1'941+1'500-8.768=15.09 m?

Sy =2

2 2
Za ishodiste u vrhu krila
x, =bF2 ana,, =8.768- 29773 0503 -0.106 m
6(1+2) 6(1+0.773)
S
cA=i- |y A 2 _415090, 0773 | _1730m
3 b (A+17 | 38768 (0.773+1)

Postavit ¢emo ishodiste u pocetak aerodinamicke tetive krila sa pod trupnim dijelom. Prema
podacima, to ishodiste je udaljeno od vrha letjelice:

0, =0, +x,=1365+0.106=1.471m
h =0, —(,=1.708-1471=0237m

h, D 02374439
c, 1730

Brzini leta V' =45m/s .
Vitkost krila s podtrupnim dijelom:

b 8768

AR = =
S 15.09

5.09

ref
Oswaldov koeficijent induciranog otpora je e =0.60. Njemu odgovara

K= ! ! =0.104.

" emAR  0.60-7-5.09
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5.2 Otpor

5.2.1 Krilo

Koeficijent trenja na ploéi ovisi o mjestu tranzicije / , 10 Reynoldsovu broju

1.3 = 3.91 038
=—— 0 +——1-/
(Cl‘)ploce Re V! (ln Re)z.ss ( t )

Reynoldsov broj jest

RechA _ 4517%5 :52106
v 146-10

Sobzirom da je Reynoldsov broj ve¢i od 10° smatracemo da je grani¢ni sloj na krilu

turbulentan.

€)= 3900033

2.58

(In5.2-10°)

Korekcija zbog relativne debljine:

{1 2 o0 |- (1280 001512

X

m

Za male vrijednosti Machova broja nije potrebna korekcija za stlacivost (F,,, =1). U tom

slucaju je koeficijent otpora profila:

c,(0,)=FFy2(c,) . =1271-2:0.0033=0.0084.

Odnos koeficijent otpora krila prema koeficijentu otpora profila odreden je koeficijentom

0.28

Fg= (cos Aga )0‘28 = (cos 0.58° ) ~1.
Kona¢no dobivamo koeficijent otpora krila za referentnu povrSinu §,,, =15.1 m? -

(CDf)W zg_w.cd .FS :%.00084.10:0'0071

ref

5.2.2 Tijelo

Reynoldsov broj odredujemo za duljinu tijela:

Ve,  45-6.54

6
s 110" 20210

Re =

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

trenja
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( ) _ 3.91 _ 3.91
S/ ploce [ln(Re)]ng [Zn(20.2-106)]2‘58

Ekvivalentni promjer kruga povrSine maksimalnog presjeka tijela je d =1.22 m pa je vitkost

=0.00269

tijela f =6.54/1.22 =5.36. Toj vitkosti odgovara koeficijent korekcije zbog oblika tijela

Foo14 90 S 80536, 4
57400 5367 400

Ovaj koeficijent oblika odgovara pravilnom rotacijskom tijelu. Kabina se uglavnom uklapa u
oblik, pa treba malo povecati taj koeficijent zbog kabine za 10%, ali zbog oblika poprecnog
presjeka koji nije kruzan treba povecati taj koeficijent oblika za 30%.:

F,. =140-1.10-1.30=2.00
Kao 1 za krilo, 1 ovdje je koeficijent korekcije zbog stlaCivosti F,, =1. Procjena je
opstrujavane povrsine tijela zrakoplova (vidi podatke u prilogu)
S, =18,63m’
Kao 1 za krilo, 1 za tijelo je O, =1, pa je otpor trenja tijela:

S 18.6
(€)= o () o FrFu = 15 0:0027-2.00-1:=0.0066

ref

Celna povrsina vjetrobrana je S, ~=0.3. Vjetrobran je dobro uklopljen u tijelo pa je

front
k =0.07 . Dodatni valni otpor zbog vjetrobrana procjenjujemo na

S
(C,), =k—L2 = 0.0723 _0.0014
ref 15.1
Koeficijent tlaka neposredno iza zrakoplova je

C, =0.139+0.419(Ma - 0.161)* =0.139 + 0.419(0.132 - 0.161)* =0.139

_0.3272

base —

Povrsina baze je S =0.071 pa je koeficijent otpora baze

S )
base (), 139m =0.0007

S ref ’

(CD )base = Cp

Tako procjenjujemo otpor tijela

(€,), =(c,), +(c,), +(C,), =0.0066 +0.0014 + 0.0007 = 0.0087

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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ke YT Vs /095 -45-0762

6
y ta610° 220

Pretpostavljamo da je horizontalni rep u cijelosti u turbulentnoj struji jer je njegov

Reynoldsov broj veéi od 10°.

3.91 3.91
( f)ploce -

= = =0.0038
(ln Re)zss [1n(2.29 10° )]258

Korekcija F, zbog relativne debljine # =0.09 na mjestu x, =0.30 je

0.6-¢

0.6-0.09

+100 - 0.094j =1.30

X

FF=1.10(1+ +100.Z4j=1.10.(1+

a korekcija zbog stlacivosti takoder je F),,, =1, te je koeficijent otpora profila horizontalnog
repa

ci=2(¢;) .. FuFyy =2-0.0038-130-1=0.0099
Odnos koeficijenta otpora horizontalnog repa prema koeficijentu otpora profila je
Fg =(cos A,)"** =(cos0)** =1.
IzloZena povrsina horizontalnog repa je S, =2.08 m” te je komponenta otpora horizontalnog
repa za referentnu povrsinu S, =15.1

(), = ;—hchS - %0.0099 1=0.0014

ref

5.2.4 Vertikalni rep
Reynoldsov broj za vertikalni rep je

Ve, 45-0.834

6
L T lag.a0 2o10

Re =

Vertikalni rep nalazi se u vrtloznoj struji elise, pa je njegov grani¢ni 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:

¢, =0.0099
Za vertikalni rep je A, =30.9, pa je odnos koeficijenta otpora vertikalnog repa prema

koeficijentu otpora profila vertikalnog repa:

F, =(cos A,)*** =(c0s30.9)"* =0.96
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S c, F,= % -0.0099-0.96 = 0.0007

(CDf )V = Smf

5.2.5 Otpor podvoza

Celna povrsina jednog kotaca je S, = =0.60-0.10=0.060 m?, ali se vidi samo pola &elne

front
povrsine, a druga polovica je zaklonjena blatobranom ¢ija je ¢elna povrsina priblizno dva puta

veéa. Zato je S, =0.030+2-0.030=0.090 m>. Celna povriina jedne noge kotaca

front

S jom- =0.30-0.05=0.015 m*. U letu su tri noge s kotatima. Zato je otpor podvoza:
S S oge : :
(CD )kotac'o = 3 kkorac“o o + kno e 2 = 3 . [025 O 090 + 12 0 015 = O 0080
S, S, 15.1 15.1

Od podvoza uzimamo u obzir samo ovaj valni otpor

5.2.6 Otpor zrakoplova

Konac¢no zbroj parcijalnih otpora daje nulti otpor (bez uzgona) zrakoplova:

Cpo = (CD )W + (CD )B + (CD )h + (CD )V + (CD )podvpz
=0.0071+0.0087+0.0014 +0.0007 + 0.0080
=0.0259

5.3 Normalna sila i momenta propinjanja

Postavit ¢emo ishodiste na pocetak aerodinamicke tetive krila.

5.3.1 Krilo
Za izracun gradijenta krila potrebni su nam koeficijent stlacivosti f i koeficijent iskoriStenja

profila. Pri brzini leta ¥ =45 m/s , Machov broj je

Ma=K=£=0.132
a 340

te je koeficijent stlacivosti

B=+1-Ma> =1-0.132% =0.991
Gradijent profila NACA 65, —415 je ¢,, =6.10, te je za vitkost krila 4=4.5. 1 strijelu

A, =0 gradijent uzgona normalne sile krila
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(C.,), = 2 4 = 2745 —4.01

B 2 2 2
2+ |4+ 27 1+tg Ay 2+\/4+(2”4'50J £1+ 0 2]
c B 6.10 0.991

Za odredivanje polozaja hvatista sile (C La )W o trebaju nam parametri

A =0.80
AB =-4.5-0.991=-4.5
A-tgA, =45-0=0

Prema dijagramu na slici 2-8

Normalna sila kombinacije krilo-tijelo

S
(CN )WB = (CNa )W S_W [KBWa + kg (lW ay, )]
ref
Za odnos
g=%_122_4 35
b 877

vrijednost koeficijenta interferencije odredujemo jednadzbama:
Ky =1+3d —d -(1-d)=1+3-0.139-0.80-0.139 - (1 - 0.139)=1.32

—\2 2
1+0.41d 1+0.41-0.139
k, =|——| K, =| ————>71132=1.14
" ( 1+d j o ( 1+0.139 j

Kut nultog uzgona profila NACA 65, -415 je «, =-3". S ovim vrijednostima je

ekvivalentni napadni kut krila:

(Zef ZKBWa+kBW(iW _GOL)=1'32.a+1.14.[iW _5_733 j

a, =1.32a+1.14i, +0.060

te je konacno koeficijent normalne sile kombinacije krilo-tijelo

(Cu )y =(Cre)y S—Waef =4.01-1125;—815 (132 +1.14i,, +0.060)

ref

(Cy),s =4.50 - +3.89i, +0.205
Spreg profila NACA 65, —415 je ¢, , =—0.070, te je spreg krila sveden na referentnu

povrsinu
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A A S 5 .
),- wC0SA,  Sw 070 45-1 12 85:_0.041
" A4, +2cos A, S, 45+2-1 152

(CmO )W = (cmO

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

h, od aerodinamickog ishodista bit ée:

(Cm )BW = (CmO )W _(C ) (}7

— T, )=—0.041—(4.50c + 3.894, +0.205)-(0.24 7,
(c,),, =—(1.08-4.50%, Ja —(0.934-3.89%, )i, —0.090+0.2057,

5.3.2 Tijelo

Oblik tijela je takav da moZemo zanemariti rezultirajuu normalnu silu, ali moramo uzeti u
obzir spreg od normalne sile prednjeg i zadnjeg dijela, koji procjenjujemo prema jednadzbi
K WL

(c,), =—L1" g

€4 Srcff'
Za relativni polozaj krila na tijelu

Cow Loy +Cih.  1.394+1.698-0.24 028
L 6.54 6.54 ‘

S

s dijagrama na slici 4-18 dobivamo K , =0.56, pa je

2
(Cm)BZO.56 1.17 6'54a=0.196a
1.698-15.1

5.3.3 Savijanje struje

Iza kombinacije rila povijanje struje izracunavamo pomocu jednadzbe

;"‘9 —4.44(K K K, Joos A, )"

a
gdje je
1 1 1 1

K, =—- - - =0.137
4 1+4Y 509 1+.5.09

10-34 10-3-0.80

7 7
0ot =0, + [+ ] =5030+ 2792 [} 486+ 1998 4210
4 4 4 4
kb 057
K. - b __ 877 _ o4

" Ja—ta, \/4 21
b/2 438
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tan Ay, =tan Ay, —025- <= 20,0503 - 0,25 25521300 _ 559
b, /2 3.800
Ay, =1.44°

te je

.19
:;’—8 =4.44. (0. 137-1.086-0.947 - \/cos 1.44° ) =0.431
a

5.3.4 Horizontalni rep

Napadni kut na horizontalnom repu je

a, =a—0.431(1.32c+1.14i, +0.060)
a, =0431a-0.491i,-0.026

Za proracun gradijenta normalne sile po napadnom kutu trebat ¢e nam veli¢ine £ :

B=y1-n,Ma* =1-0.98-0.132% =0.991
Za profil NACA 0009 za koji je ¢,, =6.09, b, =2.68m S, =2.04m>, 4,=351 A, =0

bit ¢e gradijent koeficijenta normalne

(Cro), = 27, = 27349 =3.60

2 2 2
tgA -3.
2+ 4+[27D4h] 1+ g 25/2 2+\/4+[2ﬂ'350] (1+0)
c,. ; 06.09

Hvatiste komponente (C,, )ha normalne sile nalazi se na udaljenosti od aerodinamickog

srediSta
h,, =h, +023-c, =5930-1.486+0.23-0.762=4.619m

hy 4619

» =2.720
c, 1.698

Normalna sila na horizontalnom repu

S .
(CN )hB =147 101 S_h [(CNa )h (KBHah + kgl ) + (CNﬁ )h o, ]
ref

Koeficijenti interferencije za kombinaciju horizontalni rep-tijelo ovisno o odnosu promjera
tijela prema rasponu horizontalnog repa dobivamo iz jednadzbi

Z:df :E:O.lzl
b 3.05
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Ky =1+3d —d-(1-d)=1+3-0.121-1.00-0.121-(1- 0.121)=1.26

—\2
1+0.41d 1+0.41-0.121
Ky :(—j K gy :(—

2
ik 1.26=1.10
1+d 1+0.121 j

Gradijent normalne sile na horizontalnom repu zbog otklona kormila visine odredujemo

pomocu jednadzbe

S, (C
(CNﬁ )h =0.9- S_(s[c_jva] (C/;(s )prof cos Ay, - K,
w\ Cra J,

a

.. . - . . , . .S
U subsonici kad je upravljatka povrsina po cijelom rasponu nosece povrsine, onda je =% =1.
h

Za S 021 LA 0.09 sa slike 2-14 oc¢itavamo (CM )pmf =3.60, te je
c c

(CNa)h :0-9‘1-0'%-3.60-cos0-Kf =1.92-K,

S ovim vrijednostima bit ¢e koeficijent normalne sile kombinacije horizontalni rep - tijelo
2.04 . .

(Cy),s =0.98-0.85- 5T $3.60[1.26 (0.431¢:—0.491i, —0.026)+1.10i, ]+ 1.92K, 5, }

Sredivanjem dobivamo
(c, )hB =0.2200—0.250i,+0.446i, —0.013+0.216 K .5,

Ova sila ima dva dijela. Prvi 0.220a-0.2507,, +0.446i, —0.013 od horizontalnog repa bez
otklona kormila visine i drugi 0.216K /6, od otklona kormila visine. Prvi dio ima hvatiSte u
napadnoj to¢ki normalne sile horizontalnog repa i_zm =2.720. Drugi dio zbog otklona kormila

visine, koji nazivamo upravljacka sila, ima napadnu tocku na udaljenosti x; udaljenost

napadne tocke od aerodinamicke apscise horizontalnog repa. Buduc¢i da je srednja

aerodinamicka apscisa horizontalnog repa jednaka nuli, udaljenost x; je istodobno udaljenost
od napadnog ruba horizontalnog repa. Udaljenost 4 ;napadne tocke upravljacke sile od
aerodinamickog ishodiSta zrakoplova bit ¢e zbroj 4, wudaljenosti napadnog ruba

horizontalnog repa od aerodinamickog ishodista zrakoplova i x; udaljenost napadne tocke

od napadnog ruba horizontalnog repa. Sa slike 3-17 za % 20.2 otitavamo % = 0.45. Tako
c c

dobivamo hvatiste upravljacke sile na udaljenosti od aerodinamickog ishodista zrakoplova:
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X5
o hop +e= - _5.930-1.486+0.762-0450 _, o\ o
e c, 1.698 '

Koeficijent moment propinjanja horizontalnog repa za srediSte mase na udaljenosti 4, od

aerodinamickog sredista letjelice ima

(C,)),s =—(0.220 0 —0.250i,, +0.446 i, —0.013)(2.720~k,, )-0.216K 5, (2.819 1, ).

Sredivanjem dobivamo
(c,),, =—(0.598-0.220%, ) (0.609-0.216 &, ) K , 5, —
+(0.680-0.250 7, )i, —(1.212-0.446 i, )i, +(0.035-0.0137,,)

5.3.5 Stacionarni koeficijent normalne sile zrakoplova
Cy= (CN )WB + (CN )hB
Cy =(4.50a+3.89i, +0.205)+(0.220c —0.250, +0.446 i, —0.013+0.216 K ,&,, )

C, =472a+0216K, &, +3.64i, +0.446i, +0.192

CL(alfa)
1.5
dm=6
1
dm=-18
0.5
0
0 2 4 6 8 10 12 14
alfa

Slika 5-4. C, (@, 38,)) za sluéaj iy, =1° i i, =—1°

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

MATLAB-u koji crta funkciju C, (e, &, ) za slu¢aj i, =1° i i, = —1° kao na slici 5-4.
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5.3.6 Stacionarni koeficijent momenta propinjanja zrakoplova

C, = (Cm )WB + (Cm )B + (Cm )hB

C, =—(1.080-4.50%, Jor—(0.934 —3.891,, )i, —0.090 +0.205/, +0.196 —
~(0.598-0.220 &, ) —(0.607-0.216 &, ) K , 5, —
+(0.680-0.250%, )i, —(1.212-0.446 1, )i, +(0.035-0.013 7, )

C, =—(1.482-4.72%, ) a—(0.607-0216 %, )- K 5, -
—(0.254-3.6407, )-i,, —(1.212-0.446 I, )-i, —0.055+0.192 I,

Cm(alfa)

0.2
0.15
0.1
\
0.05
0 B dm
-0.05 -18
0.1 [ B PP
-0.15 B -6
\
02 0
\
-0.25
6
0.3
0 2 4 6 8 10 12 14

alfa

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

h,=0.137 ,te i, =1°ii, =—1°

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

MATLAB-u koji crta funkciju C, (@, 5, ) za sluéaj h, =0.137, i, =1° i i, =—1° kao na

slici 5-5.

5.3.7 Nestacionarni gradijenti normalne sile i momenta propinjanja

IzraCunat ¢emo nestacionarne gradijente za slucaj kada je Em =0.137 . Gradijenti po derivaciji

napadnog kuta:
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S o€ — 2.08
c, =-n,—(C —\h, —h )=—0.98-——-3.60-0.431-(2.72-0.24)=—-0.52
Za 77V Sref ( Na )h aa ( ch cw) 151 ( )

C,y=Cpylh, —h,)=-052(272-0.137)=-1.34
Gradijenti po kutnoj brzini propinjanja
Cy =11y SS—"(CM ), (i, 1, )=—0.98 -% -3.60(2.72-0.137)=-1.26
ref :

Cpy = C oy~ T, )=—1.26(2.72-0.137) = -3.24

5.4 Bo¢na 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

( Na)V _ 2w A _ 27-3.50 -335

- 2 2 2
274 g’A,, [277-3.50] [ 0 j
2+,14+ 1+
2+\/4+(04 j(” Iz 6.09 0.991°

a

Za $2203 i L 0.09 sa slike 2-14 ogitavamo (C,; )pmf =4.40, te gradijent normalne sile na
c c

vertikalnom repu zbog otklona kormila pravca odredujemo pomocu jednadzbe

(Cus), = 0.9-%(%] (Cis) oy COSA K, = 0.9-0.90-%4.4-1@ =1.96-K,
4 J4 h .

o

Parametri za odredivanje napadne tocke normalne sile na vertikalnom repu su:

A, =AtanA,, =3.50-0.530=1.85
AB = A1- Ma® =3.50-0.991=3.47
A1=0.54
Prema dijagramu na slici 2-12 nalazimo y, =0.44, a interpolacijom izmedu dijagrama 2-9
(za A,=1)1i2-10 (za 4,=2) dobivamo za 4, =1.85 da je /&, =0.23. Napadna tocka

normalne sile na vertikalnom repu ima koordinate

z =1, +%Vyc =0.183+1.362-0.44=0.782 m

c

0, =0y +x,+C,h, =5548+0.429+0.23-0.834=6.17 m
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Za $82030 te je prema dijagramu na slici 2-17 Yo _0.43 , pa je napadna tocka normalne
c c

sile od otklona kormila pravca na udaljenosti od vrha

Uy =Ly +X,p +C,p xf =5.548+0.429+0.834-0.43=6.34 m

— 1545-1362

Za d =0.118, koeficijent interferencije tijelo - vertikalni rep iznosi
" 1545

Ky =1+3d —2d(1-d)=1+3-0.118-0.54(1-0.118) =130

5.4.2 Skretanje struje

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

Py
y B

~1

5.4.3 Bocna sila zrakoplova
Cy,=CypB+ CYpp* +Cy, 1" + Cys.s,

Gradijent vertikalnog repa po kutu klizanja:

p, S, 1.058
(CY/f)V = B S, (Cre )y Koy = _1‘H 3.35-1.30=-0.317.
Gradijent po otklonu kormila pravca:
Cys =1y ;—V(CN(;)V = 111'(5)—5;;1.96-1(‘” =0.137-K .

ref

Gradijent po kutnoj brzini valjanja i kutnoj brzini skretanja:

=-0.317- 0782 _ —0.0283,
8.77

ZCV

Yp b

c, =C

Yp

s lat, L 1691,
CYr:nV_V(CNa)v = m:110583356169 1719

. =0.119.
S b 15.1 8.77

ref
Konacno je koeficijent bocne sile zrakoplova

C, =-0.3174-0.0283p" +0.119" +0.137-K , 6,

5.4.4 Moment skretanja zrakoplova
Cn = Cnﬁﬁ + Cnpp* + Cnrr* + Cné', 5( + Cn&,, 6}7

Gradijent letjelice po kutu klizanja je zbroj
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Cop = (Cnﬂ )w + (Cnﬂ )V + (Cnﬁ )B

Gradijent krila po kutu klizanja

toA\ 2 0 2
B, £ s (cosAw -4 4 ]= ( tan].44 )(0051.440 b sl J

" (4+4cosA,,) 2 8cosAy, ) (5.1+4cosl.44° 2 8cosl.44’

=-0.013

(sinA,, P 6-(sin1.44° )

= . =0.00008
Acos A, (A+4cosA,,) 51 cosl 44 (5.1+4cos1.44°)

2

2 2
€,), = %B_Bl -B,-(¢,, —fm)} = 0;172 (%+0.013—0.00008-(1.802—1.726))

=0.0037

Gradijent tijela po kutu klizanja:

(c,) = i3 te Do g5 103127 4504
5 S, bW, 15.1-8.77-1.17

Gradijent vertikalnog repa po kutu klizanja:

0,0,

6.169-1.719
(Cnﬂ )V = _(CYﬂ )V - b ’

=—(-0317)————=0.161
( ) 8.77

Gradijent letjelice po kutu klizanja:

¢, =(C,), +(C,), +(C,,), =0.0037+0.161-0.0110=0.154

Gradijent po kutnoj brzini valjanja

c, =-C, Lol _00p838 19717 143
g ” b 8.77
Gradijent po kutnoj brzini skretanja:
C,=-C, Lol _ 9119810717 _ ) o604
b 8.77

Za parametre krila 1=0.80, 48 =-45-0991=-45 1 A-tgA, =4.5-0=0, udaljenost
napadne tocke polovine krila od korijenske tetive y_, =0.439, te je udaljenost od osi

zrakoplova:

W, b 168 7.
=W by 1I68 70004 4392250 m
2 2 2 2

Udaljenost sredine raspona krilca od osi letjelice, prema slici 5-2, iznosi:
Vi ¥ Vou 2.75+4.37

= = =3.56m
Ve 2 2
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S ovim vrijednosti bit ¢e gradijent koeficijenta momenta skretanja po otklonu krilaca:
C, =—-2KC,C, Ye o —2-0.104-0.473-0.552-@ =-0.0344
‘ Ty, 3.560

Gradijent po otklonu kormila pravca

lys =4, =_0.137,Kﬂ/w:—0_0721-Kﬂ,

Cms,, = _Cyo‘" 877

Kona¢no moment skretanja zrakoplova je

C,=0.1545+0.0143p" —0.0604 " —0.0344 5, —0.07217,

5.5 Moment valjanja

C,=C,p+ Cfpp* +C,r"+C,; 0, + C, 0,
Gradijent letjelice po kutu klizanja zbroj je gradijenta koji nastaju na krilu i na vertikalnom
repu
Cy= (Czﬂ )W +(Cw )V
a gradijent koji nastaje na krilu je zbroj triju efekata
(C/ﬂ )W = (leﬁvv)w + (C/fﬁq ¢ )W + (Cé/ﬂzz w )W

Ta tri efekta su:

Cove S (), Yooy 1285,0,2252 75 _ o
' » b 15.1 8.77 57.3
Cipc,Cr = —;isinAw % C, = llzsifsin1.44° % -0.473 = —0.0026

ref

D, +W, 1.267+1.168 0.570
(Cyz,), =12V4 g, = 12VA SR = 0.0459

te je gradijent po kutu klizanja nastao na krilu

(C,,) =-0.1147-0.0026+0.0459 = —0.105
B lw

a gradijent po kutu klizanja nastao na vertikalnom repu

=-0.0209

B, S, z 1.058 . 0.782
-1 Zc)] ZVL_I' 1517877

AT
Konacno gradijent letjelice po kutu klizanje je zbroj tih dvaju gradijenta
C,; =-0.0127-0.0209 = -0.0336

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

brzini valjanja
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c,=~(c,), = _bilq {[Sb2 Crof (44, AP)), = [50° C,, 1 (2. 4,.45)] }
ref

Za krilo s dijelom pod trupom:

2= 15004 9
¢, 1.941

AP =-5.10-0.991=-5.05
A-tgh, =5.10-0=0

Svi drugi parametri krila su isti kao za polukrila

27 A 27-5.10
( La)W = > A = 5 10 =4.20
pe fas[ 274 1,0 2+\/4+[ 7. Oj [1+ 0 )
C, B 6.10 0.991
f(2,4,,48)= £(0.77,0,—5.0)=0.046
Sb*C,, f(4,4,,48)=15.1-8.77°4.20-0.046 = 224
Za krilo pod trupom je:
S=(cy+c, )W, =(1.941+1.882)1.168 = 4.465 m’
w? 2
AR =L L1108 565
S 447
2=Ce 218824 99
c, 1941
€., - 27 A _ 27-0.305 0476

N 2 2 2
274 1g°A,), [27[0.305) ( 0 j
2+./4+ 1+
2+\/4+(%j [” B’ 6.10 0.991°
f(2,4,,48)= £(0.97,0,-0.30)=0.031
Sh*C,, f(A,4,,48)=4.47-1.168"-0.48-0.031=0.091

Vidimo da je utjecaj dijela pod trupom zanemariv u odnosu na utjecaj cijelog krila (0.091
prema 224).
C, =-Cy, f(2,4,,48)=-420-0.046 = -0.193

Gradijent po kutnoj brzini skretanja:

(CN )W ch
6 b

Kako je (C, )WB =4.50-a +3.89i, +0.205, za postavni kut krila i, =1° = 0.0175, bit ée

Cér = (C€r‘ )W + (Cér )V = + CYr

(Cy)ys =4.50-+0.273
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te je gradijent koeficijenta valjanja po kutnoj brzini skretanja:

C, - 4.5a+0.273 L 0.119 0.782
8.77
C, =0.75a +0.056
Za zadani profil krila
cs t
C,s=fl=%,~|=£(0.2,0.15)=3.75
c c
Uz ovoj gradijent profila bit ¢e gradijent letjelice po otklonu krilaca
28, vy, 05.13 3.56
C5 =COSA, 7((?”),,,,0/19 =c0s2.88" 22375 K, 0517

ref

Gradijent po otklonu kormila pravca:

el 0.137-K,, % =0.0122-K,,

C V 611 = CY6”

Konaéno moment valjanja letjelice:

C, =-0.1054-0.193p" +(0.75a + 0.056 )" + 0.5175, +0.01225,
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