Performanse zrakoplova 8-1

8 PERFORMANSE ZRAKOPLOVA

Pod pojmom performanse letjelica razumijevamo neke opcenite karakteristike leta u uvjetima
zadane energije letjelice kao §to su na primjer daljina do koje moze zrakoplov letjeti, vrijeme
koje moze zrakoplov provesti u zraku, maksimalna zakrivljenost putanje, optimalna brzina
letjelice i drugo. U svim tim sluc¢ajevima ne zanima nas ni stabilnost letjelice, niti njeno

ponasanje u odredenom trenutku (kao Sto su npr. njihanja letjelice).
8.1 Horizontalni let

8.1.1 Rezim leta

Ako zrakoplov leti u atmosferi bez vjetra, horizontalno (y = O) i pravocrtno ( 7= 0), onda iz

jednadzbi gibanja 7.61

md—VzT—D—Wsiny/
dt

mVﬂchosqﬁ—Wcosy 8.1
dt
chosyd—Z = Lsing
dt

slijedi da mora biti:
Lsing =0
Lcosg =W

8.2

Iz njih zakljucujemo da za horizontalni pravocrtni let kut valjanja ¢ zrakoplova mora biti

jednak nuli, a normalno opterecenje (load factor) mora biti jednako jedinici:

$=0 8.3
n=1
Kako je
2
=2 sc, -w. 8.4
slijedi da u horizontalnom letu mora biti
Vic, = El 8.5

oS
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Svaka kombinacija mogucée brzine i moguéeg napadnog kuta koja ispunjava ovaj uvjet
horizontalnog leta naziva se rezim horizontalnog leta, a iz tog uvjeta za horizontalni let slijedi

da je brzina leta ovisna o izabranom koeficijentu uzgona:

yo |2 L 8.6
pSC,

ili obrnuto, da za izabranu brzinu leta slijedi odgovarajuci koeficijent sile uzgona. Medutim,

treba uzeti u obzir da zrakoplov ne smije letjeti brzinom manjom od

Vvta/l = 2—W H 87
pSrcff' L max

kojoj odgovara najve¢i moguci koeficijent uzgona, koji zrakoplov postize pri najvecem
dopustenom napadnom kutu. Za manje brzine bi napadni kut trebao biti jo§ veéi, no tada

nastaje pad koeficijenta uzgona. Prema tome, moguci su rezimi leta brzinom V >V,

8.1.2 Potrebna sila ili potrebna snaga

Ako zelimo dodatno da horizontalan pravocrtan let bude i stacionaran, tj. da brzina leta bude
konstantna, onda treba biti ispunjen i tre¢i uvjet da pogonska sila bude jednaka otporu:

T=D
Tu potrebnu pogonsku silu, za izabrani rezim leta, oznacavamo sa 7, (Thrust required).
Potrebna sila pomnozena s brzinom leta daje potrebnu snagu. Pri odredivanju performansi
zrakoplova sluzit ¢emo se jednostavnom polarom zrakoplova te ¢e potrebna sila biti odredena
jednadzbom

pv?

r.=D=2"_5(c,, +KC?)

U tim jednadzbama, za potrebnu silu ili potrebnu snagu, imamo i koeficijent uzgona C, i

kvadrat brzine leta V' (odnosno kub ako je u pitanju potrebna snaga).. Da bismo dobili

potrebnu pogonsku silu, odnosno potrebnu snagu, ovisno samo o brzini leta eliminirat cemo

koeficijent uzgona iz uvjeta da je u horizontalnom letu C, = ZV—WZ/S :
P
2
T=p=Lc, 28" 1 8.8
2 oS vV

Kako je otpor zraka D u horizontalnom letu ovisan samo o brzini leta V, mozemo odrediti

rezim leta pri kome je potrebna pogonska sila 7. minimalna. Taj problem se moze
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matematicki formulirati tako da se trazi minimum funkcije 7.(/) u ovisnosti o brzini leta V.
Izjednacavanjem s nulom derivacije jednadzbe 8.8 po brzini ¥, dobivamo:

2
’D—SCDO2V—4KW LS
2 oSV

=0

Uz pomo¢ drugog uvjeta za horizontalni let W = L 1 poslije sredivanja dobivamo:

2
KC? =C,,, 8.9
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Slika 8-1 Potrebna pogonska sila 7., nulti otpor D, i inducirani otpor D,

Sto znaci da je u reZimu za minimalnu silu inducirani otpor jednak otporu pri nultom uzgonu.

Kada iz ove jednadzbe odredimo koeficijent uzgona

C
C, =2, 8.10
K

jednadZzba za horizontalni let daje nam brzinu leta u tom rezimu. Vazno je uociti da je
potrebna sila ili potrebna snaga karakteristika letjelice, Sto je neka vrsta aerodinamicke
kvalitete letjelice. Aerodinamicki je bolja ona letjelica koja ima manju potrebnu snagu ili
manju potrebnu silu.

Potrebna snaga P. (Power required) bit ¢e odredena jednadzbom

P =VD= %SW(CDO +KC?)
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koja takoder predstavlja zbroj snage koji je potreban da se svlada parazitski otpor i snage da
se svlada inducirani otpor. Kao i za potrebnu silu, postoji rezim leta kada je potrebna snaga

P u minimumu. Eliminacijom koeficijenta uzgona iz uvjeta za horizontalni let:

) 2w
Vec, =—
oS
dobivamo ovisnost potrebne snage samo o brzini:
S KWw? 1
p=pv=2c, r*+2=2" 8.11
2 pS vV
10*
107 . .
.'/I
9 /
/
8l
4= i .
“\ Pr - y 4
6L oD . < yfs _
. G - /
= sk S -t /. 1
Z 5
PI\\\\ 4
o .
3 I --\--‘--j‘lﬁ-. 1
al > o i |
1+ e ]
=
0 L L L 1 1 1 L
10 20 a0 40 50 60 70 80
V [misf]

Slika 8-2 Potrebna snaga P. =VD, snaga VD, i VD, za "mali" zrakoplov

Derivacijom po brzini leta potrebne snage dobivamo:

d(bv) Yol Ve
v 2

kw1
pS V?

Uocimo da je prvi ¢lan na desnoj strani 3D,, a drugi to¢no D,. Izjednacavanjem ove
derivacije s nulom i koriStenjem drugoga uvjeta za horizontalni let L =W dobivamo:

pV? KI?

SCpp =———
2 PV g

3

ili

KC? =3C,,. 8.12
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To znaci da je u rezimu leta za minimalnu potrebnu snagu inducirani otpor jednak trostrukoj

vrijednosti otpora pri nultom uzgonu. Kada smo odredili koeficijent uzgona C,, koji

c, = [2Co0 8.13
X

Brzinu leta nalazimo iz uvjeta L =W za horizontalni let:

yo [2em 1 8.14
pS C,

Tijekom leta smanjuje se masa zrakoplova zbog potroSnje goriva, pa ¢e i brzina potrebna za

odgovara ovom rezimu leta,

horizontalan let opadati. Medutim ta promjena mase nije velika. Obi¢no je krajnja masa oko
80% od pocetne, pa je krajnja brzina oko 0.9 od pocetne. Za tako mali pad brzine leta ne

mijenja se C,,, kao ni koeficijent K, pa koeficijent uzgona C, ostaje konstantan.

8.2 Raspoloziva sila ili snaga

S druge strane, imamo pogon i njegove karakteristike. Ako je pogon zrakoplova pomocu

elise, onda motor daje neku snagu elisi P, ,. Na slici 8-3 prikazana je snaga motora

LYCOMING 0O-360-A (180 HP).
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Slika 8-3. Snaga motora P, , ovisno o brzini leta za razne visine leta.
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Raspoloziva pogonska snaga P, (Power available) na elisi bit ¢e
[)a = 77P : Pmnt

Tako 1 od elise ovisi kakve ¢e biti raspoloziva snaga. Npr. dvokraka elisa konstantnog

napadnog kuta zrakoplova Piper Cherokee PA-28, ima koeficijent u¢inkovitosti 77, koji ovisi
o parametru J =V /(nD).

Nupe =—1.6923J° +1.4815J° +0.5670J +0.2644
D je promjer diska elise, a n je broj okretaja elise u sekundi. Ova funkcija 7,,, (J ) prikazana

je na dijagramu slika 8-4.

0.81
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2077
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J=ViDn)

Slika 8-4. Koeficijent u¢inkovitosti dvokrake elise konstantnog napadnog kuta

Konaéno na slici 8-5 prikazan je ovisnost raspolozive snage snage motora i elise

[)a = nelise : Pm

ot

ovisno o brzini leta a za razne visine.
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Slika 8-5. Raspoloziva snaga na elisi

Na nekoj odabranoj visini tu raspoloZivu snagu P, (V) ovisno o brzini, moZemo je usporediti
s potrebnom R(V), kao na slici 8-6. 1z te usporedbe dobivamo interval mogucih brzina leta

od V,, do V,_.  sobziromna pogon.
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Slika 8-6. Minimalna 1 maksimalna brzina leta.



8-8 Performanse zrakoplova

u kojem je P, > P.

Slika 8-7 Raspoloziva sila jednog mlaznog motora (lovac).

Slika 8-8 Raspoloziva i potrebna sila za lovac na visini 5000 m.
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Ako zrakoplov ima mlazni pogon, onda je promatramo raspolozivu silu motora 7, (V)

u odnosu na potrebnu silu 7, (V), kao $to smo kod elisnih motora promatrali raspolozivu

snagu u odnosu na potrebnu snagu. Na slici 8-7 prikazane su krivulje raspoloZive pogonske
sile za jedan lovac. Na slici 8-8 usporedena je ta raspoloziva sila tog lovca na visini od 5000
m sa potrebnom silom na istoj visini. Vidimo da s tim motorom lovac moze letjeti do brzine

Ma =1.8 na toj visini.

8.2.1 Ovojnice

Horizontalni let mogu¢ je samo kada je

T,>2T. =D ili P >P =DV
Da bi se odredila najmanja i najvec¢a moguca brzinu leta iz ove jednadzbe, promatrat ¢emo
najvecu raspolozivu snagu motora pri maksimalnom broju okretaja motora. Ta snaga prema
dijagramu C-2 (prilog C) ovisi o tlaku okolnog zraka i pada kada taj tlak pada. Isto tako otpor
ovisi o gusto¢i okolnog zraka. Prema tome najmanja i najve¢a moguca brzina bit ¢e razliCite

za razne visini leta jer su tlak 1 gustoca razli¢iti. Dijagram koji nam daje V. 1 V_,_ ovisno o

n max

visini za standardnu atmosferu predstavlja karakteristiku zrakoplova. Svakako se na taj
dijagram moraju unijeti i druga ograni€enja, kao npr. V', , koje je iz istih razloga razli¢ito na

raznim visinama.

IzjednaCavanjem raspolozive potrebne sile 7. i raspolozive sile 7, u uvjetima
standardne atmosfere, dobivamo jednadZbu iz koje mozemo izracunati V. 1 V_, ovisno o

visini leta H :

P (HYV ?
g V) _pS ¢ o o KWV L 8.15
Vv pS v
Isto se tako iz jednadZbe L =W, za najve¢i mogu¢i koeficijent uzgona C, . ., izraCunava
V.. OVisno o visini, jer gustoca zraka ovisi o visini:
2
i 8.16

Vo o= |—"
stall pSref C

L max



8-10 Performanse zrakoplova

ovojnica za mali putnicki zrakoplov
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Slika 8-9 Ovojnica za "mali" zrakoplov

Za "mali" zrakoplov nacrtane su krivulje V,

min

(H), v, (H)iV,,(H) naslici 8-5 . Jasno je

da zrakoplov ne smije letjeti s brzinom koja je manja od ¥, (H) ili .,

(H), niti mozZe letjeti
s brzinom koja je veéa od V., (H). Zato ove krivulje predstavljaju teoretske ovojnice

podrucja rezima leta zrakoplova.

8.3 Horizontalni let s konstantnim koeficijentom otpora i uzgona

Da bi takav zrakoplov letio horizontalno s konstantnim koeficijentom uzgona njegova brzina

mora se mijenjati ovisno o promjeni mase.

Najveca brzina V, bit ¢e za pocetnu masu m,;, a najmanja V, za krajnju masu m,. Odnos
krajnjeg prema pocetnom Machovom broju za konstantni koeficijent uzgona tijekom leta je

Ma, m,

jer je brzina zvuka u horizontalnom letu ista. U tom intervalu Machovog broja za mnoge
zrakoplove su aerodinamicki koeficijenti konstantni ili prakti¢no konstantni, pa je koeficijent

uzgona funkcija napadnog kuta. Ako je napadni kut konstantan bit ¢e koeficijent totalnog
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otpora konstantan C, =C,, + KC;, zato $to je koeficijent nultog otpora konstantan C,,, i

zato $to je za konstantan napadni kut konstantan koeficijent uzgona. U tom slucaju ako
zrakoplov leti horizontalno s konstantnim napadnim kutom on ima tijekom leta konstantan
koeficijent totalnog otpora i s konstantan koeficijentom uzgona.

U ovim uvjetima koristimo Breguetovu jednadzbu, odredujemo trajanje leta,

razmatramo problem maskimalnog doleta 1 maksimalnog trajanja leta.

8.3.1 Dolet zrakoplova (Breguetova jednadzba)

Dolet zrakoplova jest daljina do koje zrakoplov moze letjeti kad se uzme u obzir njegova
specificna potroS$nja goriva i koli¢ina goriva koju nosi. Za vrijeme leta masa zrakoplova m
umanjuje se za potroSeno gorivo. Neka je dm promjena mase u vremenskom intervalu dt. Ta
promjena mase dm jednaka je produktu vremena df i derivacije mase po vremenu 7z . Ako sa
dR ozna¢imo element puta, za vrijeme promjene mase dm, onda je duz tog elementarnog puta
R

;’_m _ n% _ % 8.17

Jasno je da je ta promjena mase pad mase, tj. da je m <0. Masa zrakoplova je zbroj

promjenljive mase goriva m , (fuel) i konstantnog dijela mase m, .
m=m,+m;,
To znaci da je m =m1,, a to je masena potros$nja goriva u jedinici vremena.

Za zrakoplove s elisom potroSnja goriva m, prakticki je proporcionalna razvijenoj

snazi motora. Zato je m=—C,P,

> .- Koeficijent C, nazivamo specifiéna masena potrosnja.
On ima dimenziju masenog protoka po jedinici snage [kg/s / W] Raspoloziva snaga motora

P

mot

pomnoZena s koeficijentom elise 77, daje raspoloZivu pogonsku snagu, ili snagu na elisi

T,V . Vidjeli smo da je u horizontalnom ravnoteZznom letu konstantnom brzinom:

UPPmot = VD

te je
iemc, 72
Mp

drR_V _ ¥V . _ e L 1
dm m -C,VD C, D gm
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Integrirat ¢emo gornju jednadzbu od pocetka leta kada je masa zrakoplova m,, do kraja leta

kada se masa zrakoplova smanji za masu goriva m,, te je m, =m, —m:

R= Mo [Crdm
gC, - Cp m

C C . . . C .
za konstantan odnos —Lz—Lz i za brzinu koja se smanjuje tijekom leta da bi
c, C,, +KC;

V= 2w 8.18
pSC,

odnos C, /C, moZe se izvuéi iz integrala. Integriranjem od pocetnog stanja i do krajnjeg

udovoljina uvjet za horizontalan let:

stanja k& dobivamo:
R:”—Pﬂfn[ﬂ] 8.19
gCy Cp my
Ovo je poznata Breguetova jednadzba doleta za zrakoplove s elisnim motorom. Ne
zaboravimo da je ona dobivena uz uvjete koji su objasnjeni na pocetku ovog poglavlja.
Ostaje otvoreno pitanje kolika je ta konstanta vrijednost napadnog kuta tj. koeficijenta
uzgona. Mozemo ga izabrati da dolet bude najveci, a to znac¢i da odaberemo onu vrijednost

koeficijenta uzgona C, za koju je funkcija

C C
C — L — L
CeH) C, Cp +KC?

u maksimumu. Izjednacavanjem derivacije ove funkcije po koeficijentu uzgona s nulom
df 1.(Cpy+KC?)-C, -2KC,

0
dC, (C,py +KC2)

dobivamo:
KC; =C,,.

To znac¢i da trebamo letjeti u rezimu leta za najmanji otpor pri kome je inducirani otpor

jednak parazitskom otporu. To je logi¢no, zato Sto je u horizontalnom letu uzgon jednak
tezini, pa ako je otpor u minimumu bit ¢e odnos uzgona prema otporu najveci.

Za mlazne motore je specificna masena potroSnja goriva proporcionalna pogonskoj

sili m =—C,T . Taj koeficijent masene potrosnje goriva C, ima dimenziju masenog protoka

po jedinici sile [kg/s/ N ] U horizontalnom ravnoteznom letu konstantnom brzinom,
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pogonska sila 7 jednaka je otporu D, a uzgon L jednak je tezini mg, te se polazna jednadzba
transformira u oblik:

darR v Vv VL1

dm m —-C,T C, Dgm

Normalno je koeficijent masene potroSnje mlaznog motora C, Kkonstantan, pa se

integriranjem te jednadzbe od pocetka leta do kraja dobiva:

1 "t C, dm
R=- y—=t—;
gCr, Cpm
m, je pocetna masa zrakoplova, a m, krajnja masa.
Pretpostavili smo da letimo s konstatnim koeficijentom uzgona a da se tijekom leta brzina

mijenja tako da je zadovoljen uvjet horizontalnog leta.

2w
pSC,

Dolet ¢e onda biti

" 2gm C,dm _
gC pSC, C

gpS

Prema usvojenim uvjetima tijekom leta konstantan je koeficijent totalnog otpora i koeficijent
uzgona jer ne mijenja napadni kut, te mozemo aerodinamicke koeficjnete uzvaditi ispred

integrala. Tako dobivamo

m/

- C,C, gpS

Integriranjem od m, do m, dobivamo dolet leta za zrakoplove s mlaznim motorima

R=—2 C, (Jm, —Jm, ). 8.20

G gPS

ili

R:iC—(V V). 8.21
gC, C,

To je Breguetovu jednadzba doleta za zrakoplove s mlaznim motorima. Zapamtimo da je ta
jednadzba za zrakoplove s mlaznim motorima izvedena uz iste pretpostavke kao za elisni
pogon, tj. za uvjete koji su objasnjeni na pocetku ovog poglavlja.

Breguetova jednadZzba za dolet leta moze se staviti u oblik:
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2 [ 2 C
R=" —(\/;‘\/’"_f)%

r \&ps
Vidimo da dolet leta ovisi o izabranom napadnom kutu tj. usvojenom koeficijentu uzgona,
ako je tijekom leta koeficijent otpora konstantan s obzirom da mijenjamo brzinu leta da bi
udovoljili uvjet horizontalnog leta. Potrazimo maksimum te ovisnosti. Dolet leta bit ¢e
najveci kada je funkcija

Jc

C)=—>N"t
/ L) C,, +KC;

u maksimumu po C, :

\/I_(CDO +KC; )_ \/a 2KC,

ar  2yC, o
dc, (CDO + KC'L2 )2
Odatle dobivamo da je
Ksz%CDO. 8.22

To zna¢i da je dolet leta zrakoplova s mlaznim motorima u maksimumu ako letimo s

napadnim kutom za koje je inducirani otpor jednak treéini parazitskog otpora. Iz ove

C
C, =,/l 2 8.23
3 K

a brzina leta je odredena iz uvjeta za horizontalni let, §to znaci da ¢e ona opadati jer masa

jednadzbe je

zrakoplova opada zbog potrosnje goriva.

8.3.2 Maksimalno trajanje leta (Endurance)

Ponekad nam je potrebno $to dulje boraviti u zraku. To je slucaj kada ne mozemo sletjeti iz
bilo kojih razloga te moramo Cekati da se stvore uvjeti za slijetanje. Takvo Cekanje treba
ostvariti s rezimom leta u kome je najvece vrijeme trajanja leta za odredenu koli¢inu goriva.
Sa E ozna¢avamo vrijeme trajanja letenja (endurance). To vrijeme jednako je potrebnom

vremenu da se masa zrakoplova smanji za masu goriva, jer let traje dok ima goriva:

I u ovom slucaju treba takoder odrediti u kojem rezimu leta treba letjeti zrakoplov s elisom, a

u kojem zrakoplov s mlaznim motorom.
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Zrakoplov s elisom ima masenu potroS$nju m =-C,P, , gdje je P, , snaga motora. Ta

snaga motora pomnoZena s koeficijentom elise 7, daje potrebnu snagu koja je jednaka
produktu VD. Zato je trajanje leta zrakoplova s elisom:
n, ¢l Ldm 7, ¢1C, dn
E =]l _—
[m '!—CPVD/UP CP-,[Vng gCP-[VCD m

k

Za uvjete na pocetku poglavlja ova jednadzba dobiva oblik

E="lr_ ’O—Sc#yzj.m_gdm
gC,\2¢g C, .
3/2
/pSC [ Jl_ ! J §.24
m,

gpolm G (L 1) 295
gCp Cp\ WV, V.

a poslije integracije

ili

Da bi E bilo Sto vece, trebamo napadni kut odabrati tako da funkcija koeficijenta uzgona

) Cz/2 Cz/2
- C, C,,+KC?

f(c,
bude u maksimumu.

3
df :2\/C_L(CDO+KCL2)_CL\/EZKCL o
dc, (c, + KC2) ’

odakle je
KC; =3C,,, 8.26

Sto znaci da je inducirani otpor trostruko vecéi od parazitskog otpora ili da je potrebna snaga u

minimumu.

Za zrakoplov s mlaznim motorom izraz za trajanje letenja bit ce:

k k k
pefinojdn  LjLin 1[G dn

Za uvjete s pocetka ovog poglavlja bit ¢e

E= Liﬂn(ﬂJ 827
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Da bi se postigao maksimum trajanja leta, treba letjeti s napadnim kutom koji ¢e odnos
C,/C, D uginiti maksimalnim. Vidjeli smo da je taj odnos najve¢i ako je inducirani otpor
jednak parazitskom otporu

KC; =Cp,,

a to je slucaj najmanjeg otpora u horizontalnom letu.

8.3.3 Primjeri

Primjer 1
Nacrtati dijagram ovojnica za "mali" zrakoplov (slika 8-5), ako klipni motor, prema prilogu

C, ima kutnu brzinu @ =240 rad/s , a elisa ima koeficijent u¢inkovitosti

n(J)=-1.6923J"° +1.4815J% +0.5670.J +0.2644 ,
gdje je J = LD parametar rada elise, n broj okretaja u sekundi, D promjer diska elise.
n

Najmanja i najveca brzina dobivaju se iz jednadzbe
P =P
u kojoj je raspoloziva snaga

Pa=n(J)-P

mot

(omega,V,p,T),

jer je za najvecu snagu motora tlak punjenja p, = p, a potrebna snaga

pV? Kw?
SCphy+——5—
LG
2

=V

Krivulje V. (H) i ¥, (H) na slici 8-5 nacrtane su pomocu programa Ovojnica.m , koji se

max

nalazi na disketu u direktoriju Performanse\Horizontalni let.

Primjer 2
Odrediti za mali putnicki zrakoplov otklone kormila visine za rezim leta za najve¢i dolet.

U rezimu leta za maksimalni dolet inducirani otpor jednak je parazitskom otporu

C, =\/ﬁ =\/0'0259 =0.499.

K 0.104
Kut otklona kormila visine dobivamo iz uvjeta da je koeficijent sile uzgona u ravnoteznom

letu C, =0.4741 da je u ravnoteznom letu (C, =0)
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C,=C,+Ca,+C50,
0 = CmO + CmaaR + Cm§6m
ili

0.499=0.249+4.73c0+0.216- K ;5,

1

0=-0.002-0.822-a~0.577-K 5,
5. =-0.0842=-438"

a, =0.567=32"

Primjer 3
Odrediti najveéi dolet ako motor radi s 75% snage, na visini 2000 m za potroSenih 200 litara
goriva.
U rezimu za najveéi dolet inducirani otpor jednak je nultom otporu, pa je prema
prethodnom primjeru
C, =0.499
C,=2-C,,=2-0.0259=0.0518

Na pocetku leta masa m, =m; +m, =1088. Tom koeficijentu uzgona i toj masi odgovara

brzina horizontalnog leta:

v - iﬁL:\/ 2 1089981 1 _ ooy /0
p S C, V1006 151 0.499

Specifi¢na masa goriva je 0.720 kg/lit, pa je poslije potrosenih 200 litara masa zrakoplova

m, =1089 —200%0.72 =945 kg . Na kraju leta bit ¢e brzina leta:

4
v, = ﬂyiz /£'53.1=49.5m/s.
m, 1089

Prema dijagramu C-5 u prilogu, specifi¢na potrosnja je 0.850-107, a u intervalu od

V,=49.5 do ¥V, =53.1 moZemo uzeti da je prosjecni koeficijent ucinkovitosti elise, prema

jednadZbi u primjeru 1, 7,,,, = 0.81. Tako dobivamo dolet u tom rezimu:

R — nelisa

C, ln(ﬂj 0.81 0499 | (1089
gC, C)

~= . -In =1330 km .
9.81-0.850-1077 0.0518 945)

m;
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8.4 Stacionarno penjanje i spustanje zrakoplova

Jednadzbe gibanja srediSta mase zrakoplova 7.62 izveli smo na kraju prethodnog poglavlja:
dv

m—=T—-D—-Wsiny
dt

ch;—jt/ =Lcos¢p—Wcosy

dy .
mV cosy—= = Lsin
7 ¢

W siny

Slika 8-10 Zrakoplov u penjanju

Za gibanje u vertikalnoj ravnini kut skretanja yy je konstantan, te iz tre¢e jednadzbe proizlazi

da tada nema ni kuta valjanja ¢ =0, te ove jednadzbe imaju oblik:

md—VzT—D—Wsin}/

d; 8.8
mV—7:L—Wc0s;/

dt

Za pravocrtno ( ¥ = const ) i stacionarno (V = const ) penjanje ili spustanje bit ¢e
T=D+Wsiny
L=Wcosy

Te jednadzbe mozemo direktno napisati promatrajuci zrakoplov u stacionarnom penjanju. Iz

prve jednadZbe su kut penjanja y 1 brzina penjanja V, :
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w 8.29

T-D
V,=Vsiny =V ——m—
W

Brzina penjanja V, oznaava se u zrakoplovnoj praksi s R/C (Rate of Climb), a tangens kuta
v oznacava se sa G i naziva se gradijent penjanja (Climb Gradient).

Iz jednakosti L =W cos y , koja je potrebna za penjanje (ili spustanje), namece se uvjet
za penjanje pod kutom 7 :

vie, _w
cosy pS

8.30

Kojom brzinom leta V, kojim koeficijentom uzgona C, , te kojim ¢e se kutom y zrakoplov
penjati, nije apriorni odredeno. Ovdje je problem optimizacije tezi od onoga koji je bio u
horizontalnom letu. Koriste se dvije mogucénosti optimizacije:

e najveci kut penjanja (Best Angle of Climb)

e najveca brzina penjanja (Best Rate of Climb)

8.4.1 Najveci kut penjanja
U stacionarnom penjanju pod kutom y potrebna je pogonska sila
T =D+Wsiny
Najprije valja uociti da viSe nemamo jednakost otpora i potrebne pogonske sile. Potrebna
pogonska sila treba svladati ne samo otpor, ve¢ i komponentu tezine. Taj otpor u penjanju

2
D =gS(C,, + KC? )= qSC,, + KL—S
q

ne moze se izraziti samo kao funkcija brzine, jer on ovisi i o kutu penjanja, zato §to viSe nema
jednakosti uzgona i tezine ve¢ L = W cosy . Eliminacije uzgona, biti ¢e otpor u penjanju pod
kutom vy :

K 2 2
D=gsc,, + KW eos'y
q S

te je potrebna sila u penjanju

7 = PSCoo | 2KW?

1 ) .
—cos” ¥ + W sin 8.31
2 pS V2 4 4

Potrebna sila ovisi o tri parametra. Prvo, o kutu penjanja y, zatim o brzini leta V' i kona¢no o

gusto¢i zraka. To znaci da ¢e na odredenoj visini, gdje je gustoca zraka neka odredena
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vrijednost, potrebna sila ovisiti o brzini leta i o izabranom kutu penjanja”, (V,y). S druge
strane imamo raspolozivu silu (ili snagu pogona). RaspoloZiva pogonska sila ovisi takoder o

brzini 7, (V) ali ne o kutu penjanja. Ako se pretpostavi da je visina konstantna, moze se

promatrati dijagram kao na slici 8-7

H=2000 [m]

4500

4000 -

3500

3000 -

2500

TIN]

2000 -

1500+

1000 -

500

Slika 8-11 Potrebna sila ovisno o brzini leta i kutu penjanja.

na komu su ucrtane krivulje potrebne sile 7, (V,)/) za konstantne kutove penjanja (od 0° do

9%). Za neki odredeni kut penjanja, u presjeku krivulja 7.(V,y)=T, (V) dobivamo V,. iV, .,
granice intervala mogucih brzina s kojima se moze zrakoplov penjati pod tim kutom.
Povecavanjem kuta penjanja, kao Sto se to vidi sa slike 8-7 taj se interval smanjuje, da bi se za
neki odredeni kut penjanja te dvije krivulje 7, (V) 17, (V, 7/) tangirale u tocki 4. Kut penjanja
ne moze biti vec¢i od te vrijednosti, jer pogon ne raspolaze dovoljnom silom, da bi se taj
zrakoplov mogao penjati pod ve¢im kutom. Dakle, krivulja 7. (V, }/), na kojoj je tocka 4,
odreduje najvec¢i kut penjanja, s kojim se taj zrakoplov s tim pogonom moZe penjati.
Oznacimo taj kut sa BAC (Best angle of climb). Medutim, ne zaboravimo da smo to rjeSenje
dobili za odredenu visinu, $to znaci da ¢e za drugu visinu biti drugo rjeSenje za BAC, tj.
najveéi mogucéi kut penjanja nije konstantan ve¢ se mijenja s visinom. Koeficijent uzgona, za
taj najveci kut penjanja, nalazimo iz uvjetada je L =W cosy :

C = 2W cosy

AT 8.32
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Povecavanjem visine smanjivat ¢e se BAC, tako da ¢e za najvecu visinu on biti jednak nuli,
jer tada krivulja 7, (V) tangira krivulju T, (V) za y=0. Tim istim postupkom za isti
zrakoplov ali za visinu 4 =5400 m nacrtana slika 8-9, prema kojoj je dobiven krajnji slucaj

mogucega letaito za y =0, tj. s tim motorom na tom zrakoplovu vise se nije moguce penjati.

H=4500 [m]
5000 T T T

4500 -
4000
3500
gama
3000
£.2500
=
2000 e G . =

1600 i S T — : a2

1000 -

500

20 30 40 50 80 70 80
V [mfs]

Slika 8-12 BAC za "mali" zrakoplov na razini mora

Na temelju ove analize vidimo da svakoj visini odgovara neki najvec¢i kut y . (h) koji se

smanjuje s visinom da bi na vrhuncu bio jednak nuli. Isto tako, na svakoj visini imamo
odgovarajucu brzinu leta V' s kojom trebamo letjeti. To je rezim leta s najve¢im mogucim
kutom penjanja.

U slucaju zrakoplova s elisom dobivene vrijednosti brzine leta za najveéi kut penjanja
ili su manje od onih koje su propisane kao minimalne za pravilan i siguran rad elise, ili su
tako male da neki drugi efekti dominiraju u penjanju, kao npr. povecani otpor zbog odvajanja
struje od elise, pa se zato elisni zrakoplovi obi¢no penju ili spustaju u rezimu najvece brzine

penjanja.

8.4.2 Najvecéa brzina penjanja

Brzina penjanja se definira kao

dh )
—=V,=Vsiny. 8.33
d y Y
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Za lovce presretace vrlo je vazno da u Sto kracem vremenu budu na odredenoj visini. Taj

zahtjev znaci da trebaju $to vecu brzinu penjanja V), . Brzina penjanja oznacili smo sa RC, a

najvecu sa BRC. Jasno je a priori da je BRC razli€it na razli¢itim visinama.

H=2000 [m]

4500 T T

4000

3500+

3000+

2500

T[N]

2000+

1500

1000

V [mis]

Slika 8-13 Potrebna sila 7, (V,y) i raspoloziva sila T,(V), za odredenu visinu

Neka su na slici 8-9 nacrtane krivulje potrebne pogonske sile 7., (V, )/) i raspolozive pogonske

¥

sile T,(V), za neku odredenu visinu za koju je nacrtana slika. Oznag¢imo sa ¥, () apscisu

tocke desnog presjeka krivulje 7,(V) sa krivuljama 7.(V,y). Svaka totka odgovara nekom
kutu penjanja i predstavlja maksimalnu brzinu ¥ koju moze posti¢i zrakoplov s tim
motorom na tom kutu penjanja. Drugim rije¢ima u svakoj toc¢ki dobivamo par vrijednosti V.
i y. Pomocu tih parova mozemo nacrtati novi dijagram koji na apscisi ima brzinu leta 7, a na
ordinati brzinu penjanja V, =V, siny . Taj dijagram 8-10 uraden je za onu istu visinu za
koju smo nacrtali polazne krivulje na slici 8-9. Taj dijagram pokazuje s kojim se brzinama
leta V" moze penjati zrakoplov i koje ¢e biti brzine penjanja ¥, s raspolozivom silom pogona.
Ta krivulja je geometrijsko mjesto tocaka koje imaju apscisu V, (}/) a ordinatu

v, (7/)=V (}/)-sin;/. Na njenom tjemenu nalazi se tocka C koja predstavlja najvecu

max

mogucu brzinu penjanja.
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e

i i i
40 45 50 55 80 65 70
W [mis]

Slika 8-14 Brzina penjanja ¥}, (V) za odredenu visinu,

U toj tocki C odredujemo brzinu leta V' 1 kut y koji osiguravaju najvecu brzinu penjanja
V, =V siny na visini s za koju smo konstruirali taj dijagram. Koeficijent uzgona odreden je

2W cosy

jednadzbom C, =
J L pSV2

. Te vrijednosti odreduju rezim leta BRC za visinu A. Za neku

drugu A visinu dobili bi drugu krivulju i druge vrijednosti V,y potrebne za BRC . Drugim
rije¢ima V, ¥ su funkcije visine 4, a samim tim i brzina penjanjal, =V siny i koeficijent sile

2W cosy

uzgona C; = 2 isto su poznate funkcije visine.
Primjer

Za mali putnicki zrakoplov na visini H =2000m, odrediti rezim leta za najvecu brzinu
penjanja.

Rjesenje grafickom metodom nalazi se u direktoriju Performanse\Penjanje pod imenom
BRC1.m s kojim je nacrtana slika 8.9, a zatim ocitane to¢ke nacrtane su pomocu programa

BRC2.m S tim programom dobiva se vrijednost y_ . =3.5" za brzinu leta V,,. =46.2m/s

na zadanoj visini.
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8.4.3 Vrijeme penjanja i potroSnja goriva u penjanju
Nakon analiza, iz prethodnog odjeljka, o rezimu penjanja u moguénosti smo izracunati
vrijeme penjanja. Iz jednadzbe da je

" dh
t=|—
%

W'
vidimo da ¢e najkrace vrijeme penjanja biti za najvecu brzinu penjanja:

(= hj th 8.34

Iy V max

U prethodnom odjeljku odredili smo funkciju ¥, . (%). S tom funkcijom ¥, (%) trebamo

izraCunati ovaj integral.

Potros$nju goriva u penjanja zrakoplova odredujemo na temelju jednadzbe

dm __m 8.35
dh v,
u kojoj je za elisne zrakoplove
m=m,=-C,P, = —ﬂ,
nelisa

a za mlazne
m=m,=-C,T.

U ovim jednadzbama pogonska sila u penjanju odredena je jednadzbom
2

T=D+Wsiny = %(CDO +KC? )+ Wsiny

u kojoj su ¥ (k) i y(h) odredene u prethodnom poglavlju, a p(h) je karakteristika atmosfere

za vrijeme penjanja.

8.5 Spustanje

Promatramo zrakoplov u spustanju s ugasenim motorom. Onda se jednadZbe stacionarnog

spustanja
T=D+Wsiny
L=Wcosy
svode na
Wcosy=L

Wsin|}/| =D
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Te jednadZzbe smo mogli direktno napisati na spustanje s konstantnom brzinom ¥ i kutom y,

jer tada sile D, L 1 W moraju biti u ravnoteZzi prema d'Alembertovom principu.

Slika 8-15

Dijeljenjem ovih dviju jednadzbi dobivamo
tan|y| = 2 =—
L C,

Za izabrano C, dobit ¢emo kut spustanja |y| prema ovoj jednadzbi. Tom kutu odgovara daljni
spustanja

h
X =
tan|7/|

S tim koeficijentom uzgona i s njemu odgovaraju¢om kutom bit ¢e brzina leta odredena iz

jednadzbe

wE D =y [P (e )
2
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S obzirom da sve ovisi o izabranom koeficijentu uzgona postavlja se pitanje koji koeficijent
uzgona izabrati? Napadni kut treba izabrati tako da odnos C,/C, bude najveci. Potrazimo taj
napadni kut koji funkciju.

Cpo + KC;

f= c

Na slici 6-8 nacrtali smo ovu funkciju f (C L) za slucaj jednog malog putnickog zrakoplova za

koji je C,, =0.0259 i K =0.106

CDICL

0.1 i i i i i i i
02 03 04 04 06 or 03 049 1
L
Slika 8-16

Vidimo da postoji minimum koji je priblizno za C, = 0.5. Njega moZemo 1 analiti¢ki odrediti

ako trazimo ekstrem funkcije 7(C,)

df _2KC,-C, ~(Cpy +KC})

2 =0
dcC, C,

Dobivamo poznatu ¢injenicu da treba biti
KC; =Cp,

tj. da trebamo letjeti s napadnim kutom za koji je inducirani otpor jednak nultom otporu.

c _\/ﬁ_\/o.ozw —0.494
t K 0.106
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8.6 Horizontalni zaokret

Ako zrakoplov leti
e konstantnom brzinom

e u horizontalnoj ravnini y =0,
e bez kuta klizanja B =0, te
i akoje aTzamvi/uA~¢5

jednadzbe gibanja centa mase zrakoplova dobivaju oblik:

0=T-D
dy .

mV— = Lsing 8.36
dt

0=Lcosgp—-W.

Lcos¢

Slika 8-17 Zrakoplov u horizontalnom zaokretu

Do tih jednadzbi moze se do¢i neposredno promatrajuéi sile koje djeluju na zrakoplov u
zaokretu, kao na slici 8-11. Da bi zrakoplov letio u horizontalnoj ravnini, mora biti vertikalna
komponenta uzgona jednaka tezini:

Lcosgp =W 8.37

a horizontalna komponenta stvara centripetalno ubrzanje koje je okomito na brzinu leta:

2

mV—=Lsin¢, 8.38
R
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ds
ax

Slika 8-18
gdje je R polumjer zakrivljenosti putanje srediSta mase zrakoplova u horizontalnoj ravnini kao
na slici 8-12. Podsjetimo se iz mehanike da je kutna brzina vektora brzine

,_dx ds _dy o,V

= = —, 8.39
Y=u s ds R
jer je polumjer zakrivljenosti:
R= ds 8.40
dy
8.6.1 Jednadzbe zaokreta
Prethodne jednadzbe mogu se s normalnim optereéenjem »n napisati u obliku:
7= %sin¢
| 8.41
n=
cos¢

Iz ovih jednadzbi eliminacijom kuta valjanja ¢ dobivamo najcesce koriStene veze koje nam

daju optereé¢enja u ovisnosti o kutnoj brzini zaokreta, ili obrnuto, kutnu brzinu zaokreta u

ovisnosti o opterec¢enju:
y== 8.42
ili §to je isto

N2
n= (Z—VJ +1. 8.43
g

Osim ovih veli€ina, u praksi je potreban i polumjer zaokreta R. Znaju¢i iz klasicne mehanike
da je
_ds ¥V

= 8.44

R="==,
dy x

bit ¢e polumjer u horizontalnom zaokretu ovisan o opterecenju:
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2
RV 8.45

gVn® -1 ’

ili obrnuto, opterecenje bit ¢e ovisno o polumjeru zakrivljenosti:
2 2
n= (V—] +1 8.46
2R
8.6.2 Ogranicenja kutne brzine

Optere¢enje ne smije biti vece od onog $to moze izdrzati konstrukcija n <ng. Maksimalno

opterecenje koje moze izdrzati konstrukcija poznata je vrijednost, te kutna brzina ne smije biti

veca od:

g\/nﬁ -1 const 8.47

ZsV)== v

Ta jednadzba u dijagramu V', y ograni¢ava sa gornje strane podruc¢je mogucih kutnih brzina u
ovisnosti od brzine leta.

Isto tako, koeficijent uzgona ne smije biti ve¢i od maksimalne vrijednosti

C, <C (Ma). Ako u jednadzbi za kutnu brzinu, izrazimo optere¢enje odnosom n=L/W ,

L max

dobivamo utjecaj koeficijenta uzgona na kutnu brzinu:

pv?

SC,

e
70 - | Sy I
z()V 7

u koju, kada unesemo najveci koeficijent uzgona, dobivamo najvece dopusteno opterecenje s

obzirom na stall, ovisno o brzini leta:

2
7,07)= g\/(%} & —% = g.|const-V? —% 8.48

Ta krivulja takoder ogranicava s gornje strane moguce kutne brzine s obzirom na najveci

koeficijent uzgona. Taj maksimalni koeficijent uzgona C moze biti takoder ovisan o

Lmax
Mahovu broju.

Vidimo da je najvec¢a moguca kutna brzina ovisno o brzini leta ogranicena s gornje
strane krivuljama 7, (V) i #,(V). S obzirom na oblik ovih krivulja (krivulja 7, (V) raste, a
krivulja y (V) opada) u njihovu presjeku bit ¢e najve¢a moguca kutna brzina koja

zadovoljava oba ograni¢enja. Ta kutna brzina se naziva corner speed, a brzina leta pri kojoj
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se ona ostvaruje oznacava se sa V., kao 1 odgovaraju¢i Machov broj sa M .. U presjeku
brzinu leta dobivamo izjedna¢avanjem kutnih brzina:
0= 125)

1z te jednadZzbe dobivamo

2n W
V.= |17 8.49
pSCL max
a toj brzini leta odgovara kutna brzina corner speed
. pSC, 1
=g |[— n, —— 8.50
Zcorner speed g\/ 2W ( S nS

8.6.3 Koordinirani zaokret
Uocimo da se u zaokretu povecava otpor. Prije zaokreta otpor je bio

pV?

D=£_5.(C,, +KC?)

gdje je koeficijent uzgona bio odreden iz uvjeta horizontalnog leta L =W . Medutim, u

horizontalnom zaokretu taj uvjet se mijenja

I w

cos¢
Prema tome, u zaokretu je povecan koeficijent uzgona, zbog cega se povecava inducirani
otpor. Da ne bi u horizontalnom zaokretu brzina leta opadala, potrebno je povecati pogonsku
silu za onoliko koliko se povecao otpor.

U horizontalnom zaokretu polumjera R, brzinom V, vrijednost optere¢enja odredena

) 2
n= (V—] +1.
gR

Da bi se ostvario takav zaokret, potrebno je:

je jednadzbom:

e otklonom krilaca &, zavaljati letjelicu za kut valjanja

1
@ = arccos—;
n

e otklonom kormila visine ¢, postaviti ravnotezni napadni kut «,, za koji je koeficijent

uzgona
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C, - nW

=
p;/ S ref

e otklonom rucice pogona o, posti¢i novu potrebnu pogonsku silu  koja odrzava

konstantnu brzinu leta.
2
T = % s(c,, + kC?)

Za takav koordinirani zaokret moraju se uskladiti: otklon krilaca o,, kormila visine J, 1

pogonske sile o,. Zato se takav zaokret u kome su uskladene ove tri veli¢ine naziva
koordinirani zaokret. U njemu se leti sa zadanom konstantnom brzinom, na zadanoj visini i
izvodi zaokret sa zadanim polumjerom R.

Kako su faktor opterecenja n, koeficijent uzgona C, i pogonska sila 7 ograniceni, bit
¢e ogranicen i horizontalni zaokret zrakoplova. Sve tri veliCine imaju svoje maksimalne

vrijednosti ng, C 1 T,. Te granice odreduju najmanji moguci polumjer zakrivljenosti R,

L max

odnosno najvecu mogucu kutnu brzinu 7 u koordiniranom zaokretu za zadanu brzinu leta

na promatranoj visini leta.

8.6.4 Raspolozivo opterec¢enje u koordiniranom zaokretu

U horizontalnom letu je normalno optereé¢enje

L
n=—

/4
bilo jednako jedinici jer je L =W . U horizontalnom zaokretu ono se povecava jer je u

horizontalnom zaokretu n =1/cos¢ i to utoliko vise ukoliko je manji polumjer zakrivljenosti

Potrebno normalno optere¢enje postize se povecanjem sile uzgona, odnosno povecanjem
ravnoteznog napadnog kuta. Medutim, povecana sila uzgona znaci i znatno veci inducirani
otpor. Da bi u koordiniranom zaokretu brzina leta ostala nepromijenjena, treba povecati
pogonsku silu isto toliko koliko je povecan inducirani otpor. Ta potrebna pogonska sila ne
moze biti veca od raspolozive, pa se postavlja pitanje za koliko je moguce povecavati

normalno opterecenje s obzirom na raspolozivu silu (ili snagu) motora. To najvece
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opterecenje nazivamo raspolozivo opterecenje. Ono ovisi o brzini leta n,,, (). Da bi
zrakoplov letio konstantnom brzinom leta V' potrebna je sila
2
oV’ L
T = S Cpy+K| ——5—
—S
2
Kako je L =nW , tapotrebna sila ovisi o normalnom optere¢enju
2
7 =P, 2K () € 8.51
2 pS vV

Raspoloziva sila 7, mora biti veca od potrebne, ili u najgoremu slucaju jednaka potrebnoj, pa

izjednacavanjem potrebne i raspolozive sile dobivamo

2
PSC0 2, 2K(01) 17, 8.52
2 pS 7
ili
T,pS ‘C
nl = aszz—(pS) D04 8.53
T OKW AKW

Ova jednadzba direktno je primjenljiva za mlazne zrakoplove. Za elisne zrakoplove

raspoloZziva sila ovisno od raspolozive snage odredena je jednadzbom:

Pa _ nelisapmot max

T, = o o Jele mormax 8.54
v v

Zato raspolozivo opterecenje za elisne zrakoplove odredujemo pomocu jednadzbe:

2 77elisu])motmaxpS (IDS)ZC 0 4
My ==V - 4KW2D 4 8.55

Ovisnost raspolozivog opterecenja o brzini leta bit ¢e razli¢ita na razli¢itim visinama zato §to

ovisi i o gusto¢i zraka. Ovisnost normalnog optereCenja o brzini leta n,,, (V) ima

V).

maksimalnu vrijednost za brzinu leta koju dobivamo derivacijom funkcije nm.p(

8.6.5 Najvecéa kutna brzina u koordiniranom zaokretu
Kutna brzina je odredena jednadzbom

gvn® -1

i bit ¢e utoliko veca ukoliko je vece opterecenje, pa zato promatramo kutnu brzinu pri

raspolozivom opterecenju.
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1
gp= 8.56

Ta kutna brzina ovisi o brzini leta direktno i indirektno preko n,,, (V). Da bismo odredili

najvecu kutnu brzinu ovisno o brzini leta, zamijenimo raspolozivo opterecenje s njegovom

funkcijom o brzini leta. Ako je u pitanju mlazni zrakoplov, raspolozivo opterecenje n

rasp

odredeno je jednadzbom 8.55, te dobivamo ovisnost (V) :

y=g g—BVZ—% 8.57

s konstantama kao u jednadzbi 8.55.

Za elisne zrakoplov, raspolozivo opterecenje n,

rasp

;'(zg,/A—BVz—% 8.58

u kojoj su konstante kao u jednadzbi 8.57. Tu ovisnost ;((V) nazivamo ovojnica

odredeno je jednadzbom 8.57 Sto

daje ovisnost #(V) :

koordiniranog zaokreta zrakoplova. Ona ima maksimum za brzinu leta V)

, pri kojoj je
najve¢a moguca kutna brzina leta y, . ukoordiniranom zaokretu.

8.6.6 Najmaniji polumjer zaokreta

1z jednadzbi horizontalnog zaokreta:

eliminacijom brzine dobivamo ovisnost polumjera zaokreta o opterec¢enju n:

R=_2W _n 8. 59

- gpSC, \n* -1

Polumjer zaokreta ovisi o koeficijentu uzgona i o opterecenju. Za najmanji zaokret treba

najve¢i koeficijent uzgona i najvece optereéenje. Zato se najmanji polumjer zaokreta

ostvaruje u rezimu leta za corner speed. Za najveci koeficijent sile uzgona C 1 najvece

L max

strukturalno optere¢enje ng dobivamo najmanji polumjer koji odgovara najvecoj kutnoj

brzini (corner speed):
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ja— R 8.60
gpSCLmax nS —1

8.6.7 Primjer

Odrediti za mali zrakoplov koji leti na visi 2000 m kolika je ovisno o brzini leta :

. raspoloziva kutna brzina u koordiniranom zaokretu s obzirom na performanse motora iz
priloga C,

. raspoloziva kutna brzina ovisno s obzirom na maksimalni koeficijent uzgona C, =1.5 1

. raspoloziva kutna s obzirom na maksimalno strukturalno naprezanje ng =3.

Prema prilogu C napravljen je pod program Rasp_snaga koji daje raspolozivu snagu motora
ovisno o kutnoj brzini elise, brzine leta, temperaturi i tlaku okolnog zraka. Nominalni broj

obrtaja motora je @ =240 [rad/s].

b ns=3

kutna brzina [rad/s]
o o o
W n th
T T T

o
LX)
|
|
|
|
|
|

koordinirani zaokret

Q

o

35 40 45 50 55 60
V [mis]

2
8k

Slika 8-19. Ogranic¢enja kutnih brzina malog zrakoplova

IzjednaCavanjem potrebne i raspoloZzive snage P. = P, dobivamo:

a

PSCh, y2 ZK(nraSPW)Z 1 i
oS v: v

1z ove je jednadzbe kvadrat raspoloZzivog opterecenja:
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n2 — pS PV_pSCDO V4
rasp 2KW2 a 2 >

S ovim raspolozivim optere¢enjem odredujemo najvecu kutnu brzinu y, u koordiniranom

zaokretu, prema jednadZzbi 8.58.

Na disketi u direktoriju performanse nalazi se program Maxkutbr.m koji crta u MATLABu
krivu 7,(V) kao i dvije krive 7, (V) prema jednadzbi 8.50 1 (V) prema jednadzbi 8.49 u
¢ijem presjeku C se nalazi najveca moguca kutna brzina (corner speed). Taj presjek ima

koordinate. Na slici 8-13 prikazan je dijagram dobiven tim programom.

8.7 Vertikalni zaokret

8.7.1 Jednadzbe
JednadZbe gibanja srediSta mase s kojima odredujemo performanse zrakoplova:

mV =T —D—-Wsiny
mV cosy y = Lsing 8.61
mVy = Lcos¢—W cosy

u slucaju zaokreta u vertikalnoj ravnini y =0 dobivaju oblik
mV =T —D-Wsiny
0= Lsing
mVy =Lcos¢—W cosy,

pa iz druge jednadzbe zakljucujemo da u slucaju vertikalnog zaokreta mora biti ¢ =0, tj. da

nema valjanja. Prva i tre¢a jednadzba postaju:

md—V:T—D—Wsim/
d; 8.62
LZ4 =L—-Wcosy
dt
Iz druge jednadzbe je
K)?zn—cosy/. 8.63
g

Kako je V' = Ry, ova jednadzba daje vezu izmedu polumjera krivine i normalnog opterecenja
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2
n= r- +cosy 8.64
gR
8.7.2 Najveca kutna brzina

Kao i za horizontalni zaokret, i ovdje je kutna brzina ograni¢ena najve¢im konstruktivnim

optere¢enjem ng:
. ng —Ccos
y V)= g s =S8V 8.65

Zamjenom opterec¢enja prema definiciji

o pVisc,
2w

dobivamo jednadzbu za kutnu brzinu u ovisnosti o koeficijentu uzgona:

7(V)=g(’0SCL v cosyj.

2w vV

Iz toga je ocito da je najveca kutna brzina ovisno o maksimalnom koeficijentu uzgona dana

jednadzbom:

. pSC, cosy
V)= Y — 8.66
7.(V) g( T ;

U presjeku tih dviju ovisnosti (V) 1y, (V):

n.—cos C cos
g N }/:g(lo‘g LmaxV_ 7}

V 2W V
n_S :pSCLmax VC
V. 2w

dobiva se brzina leta V. :

2n W
V.= |52 8.67
pSCL max

pri kojoj se moze ostvariti najveca kutna brzina u vertikalnoj ravnini. Ta brzina ne ovisi o
kutu y Sto znaci da se bilo u kojemu nagibu putanje moZe dobiti najveca kutna brzina
propinjanja pri ovoj brzini leta. Cinjenica je da je to ista brzina pri kojoj se moZe ostvariti i u
horizontalnom zaokretu najveca kutna brzina (corner speed). U vertikalnom zaokretu bit ¢e

ta najveca kutna brzina (corner speed) :

pSCLmax nS _COSJ/

ymax :g 2W M

8.68
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Ta kutna brzina ovisi o kutu penjanja. Zanimljivo je usporediti ovu maksimalnu kutnu brzinu

u vertikalnoj ravnini s kutnom brzinom u horizontalnoj ravnini (jednadzba 8.55)

. pSCL max 1
omer speed = &x| e Mg ——
lcarner speed g\/ 2W ( N nS

Ako zrakoplov leti horizontalno onda je odnos kutnih brzina u vertikalnom zaokretu prema

horizontalnom zaokretu:
Toa _ (25 71 8.69
Zmax nS +1

8.7.3 Analiza vertikalne petlje

Da bismo pojednostavili analizu vertikalne petlje, pretpostavimo da je u svakom trenutku

raspoloziva sila jednaka otporu. Jednadzbe se pojednostavnjuju:

a__ gsiny
‘”d 8.70
4
V—=gn—-gcos
i gn—gcosy
Eliminacijom vremena iz ovih dviju jednadzbi, dobivamo:
v ___smy g, 271

V n—cosy
Ako zrakoplov sve vrijeme leta u petlji ima isto opterecenje, onda poslije integracije od

polazne to¢ke y =0 u kojoj je brzina leta V;do bilo koje tocke, dobivamo:

yoy, =l 8.72
n—cosy

Ova ovisnost V(}/) prikazana je na slici 8-14.
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Slika 8-20 Promjena brzine u petlji

U ovakvom letu zrakoplov bi imao najmanju brzinu na vrhuncu petlje

Vmin = VO s 8.73
n+1
Jednadzbu 8.66 moZzemo napisati u obliku
2
R=_ V"
g(n—cosy)

Ona daje veli¢inu polumjera petlje R ovisno o brzini leta u petlji ¥ i nagibu brzine y.
Zamjenom V(]/) prema jednadzbi 8.74 u jednadzbu 8.66 dobivamo ovisnost polumjera petlje
samo o nagibu tangente.

o Vi (n-1)
g (n—cos 7)3
Iz ove jednadzbe mozemo za razne polozaje odrediti polumjer krivine petlje Tako je u tablici
izraCunat polumjer krivine za petlju u kojoj je optere¢enje n =3, a za tri karakteristicna

polozaja zrakoplova.

y=0 7 =90" y =180°
2 2 2
R=05"" | R=0.148"> | R=0.0625""
g g g

Na slici 8.15 prikazan je priblizan izgled ove petlje.
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A 4

Slika 8-21. Zrakoplov u vertikalnoj petlji

Da bi zrakoplov sve vrijeme petlje imao konstantno normalno opterecenje u uvjetima

promjenljive brzine, on mora mijenjati napadni kut tako da se koeficijent uzgona mijenja

ovisno o kutu y:

n=L PS5y
wooow
2Wn

L

2
=—————(n—cos
o571y )
Ta promjena koeficijenta uzgona prikazana je na dijagramu slike 8-16
0.5 T T T T T T
0451+

04

035k - b

cL

0.25 S

/ 3
02f Ve N
A \.

0.15 i L L i 1 i L
o] 50 100 150 200 250 300 350

gamas

Slika 8-22

8.74

400
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Minimalna vrijednost koeficijenta uzgona je na ulazu u petlju (y =0)

2Wn
Cro=——r7>
SV
a maksimalna na vrhuncu petlje:
_ 2Wn (n + 1)2
M psvi\n-1

U vrhuncu petlje centrifugalna sila jednaka je zbroju uzgona i tezine zrakoplova,

2
Prwair

g R
2
g(n+1)

jerje 7 =180°, pa je polumjer zakrivljenosti R =



