Analiza parazitnih otpora letu aviona

Dolanjski, Ines

Undergraduate thesis / Zavrsni rad
2016

Degree Grantor / Ustanova koja je dodijelila akademski / strucni stupanj: University of
Zagreb, Faculty of Transport and Traffic Sciences / SveuciliSte u Zagrebu, Fakultet
prometnih znanosti

Permanent link / Trajna poveznica: https://um.nsk.hr/urn:nbn:hr:119:268188

Rights / Prava: In copyright/Zasticeno autorskim pravom.

Download date / Datum preuzimanja: 2024-05-14

Repository / Repozitorij:

Faculty of Transport and Traffic Sciences -
Institutional Repository

DIGITALNI AKADEMSKI ARHIVI I REPOZITORLIL

zir.nsk.hr


https://urn.nsk.hr/urn:nbn:hr:119:268188
http://rightsstatements.org/vocab/InC/1.0/
http://rightsstatements.org/vocab/InC/1.0/
https://repozitorij.fpz.unizg.hr
https://repozitorij.fpz.unizg.hr
https://zir.nsk.hr/islandora/object/fpz:487
https://repozitorij.unizg.hr/islandora/object/fpz:487
https://dabar.srce.hr/islandora/object/fpz:487

SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET PROMETNIH ZNANOSTI

Ines Dolanjski

ANALIZA PARAZITNIH OTPORA LETU AVIONA

ZAVRSNI RAD

Zagreb, 2016.



SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET PROMETNIH ZNANOSTI
ODBOR ZA ZAVRSNI RAD

Zagreb, 20. travnja 2016.

Zavod: Zavod za aeronautiku
Predmet: Teorija leta |

ZAVRSNI ZADATAK br. 3619

Pristupnik: Ines Dolanjski (0135231761)

Studij: Aeronautika

Smijer: Kontrola leta

Zadatak: Analiza parazitnih otpora letu aviona
Opis zadatka:

Objasniti §to je parazitni ili Stetni otpor letu aviona. Nabrojati i objasniti vrste parazitnih otpora, te
fizikalne mehanizme koji dovode do njihovog nastanka. Objasniti karakteristicne veli¢ine koje utjeu na
parazitni otpor i njihov utjecaj.

Objasniti otpore pojedinih komponenti konstrukcije zrakoplova.

Objasniti otpor interferencije i otpor uslijed stlaCivosti zraka.

Navesti i objasniti metode i moguc¢nosti za smanjivanje parazitnih otpora letu aviona.

Analizirati udio parazitnih otpora u ukupnom otporu letu aviona.

Izvesti i napisati zakljucke.

Zadatak urucen pristupniku: 21. oZzujka 2016.

Mentor: Predsjednik povjerenstva za

zavrsni ispit:
D anpr %L\_ﬁ

mr. sc. Davor Fra ovi¢, v. pred.




SveuciliSte u Zagrebu

Fakultet prometnih znanosti

ZAVRSNI RAD

ANALIZA PARAZITNIH OTPORA LETU AVIONA

ANALYSIS OF AIRPLANE PARASITE DRAG

Mentor: mr.sc. Davor Franjkovi¢

Studentica: Ines Dolanjski, 0135231761

Zagreb, kolovoz 2016.



SAZETAK

Aerodinamicka sila koja se suprotstavlja kretanju zrakoplova kroz zrak u svim fazama
njegova leta naziva se silom otpora. Komponente od kojih se sastoji ukupna sila otpora su
inducirani i parazitni otpor. Ukupni parazitni otpor ¢ini zbroj svih njegovih komponenti;
otpora oblika, trenja, interferencije te otpor stladivosti koji se stvara pri velikim brzinama.
Svaka od komponenti ima znacajan utjecaj na let zrakoplova te ovisi o bitnim veli¢inama
poput Machovog broja i koeficijenta uzgona. Polara otpora razlikuje se za odredene vrste
zrakoplova te ovisno o tome imaju li oni Cistu konfiguraciju ili ne. Utjecaj otpora nastoji se

smanjiti pomodu odredenih metoda koje bi ucinile let sigurnijim i u¢inkovitijim.

KLUUCNE RUECI: parazitni otpor; otpor oblika; otpor trenja; otpor interferencije; otpor

stlacivosti; polara otpora

SUMMARY

The aerodynamic force which opposes the movement of an aircraft trough air in all
segments of its flight is called drag force. The components of the total drag force are
induced and parasite drag. The sum of the total parasite drag is made of all of its
components; form, friction, interference and wave drag which forms at high speeds. Every
one of the components has significant influence on aircraft flight and depends on important
dimensions such as Mach number and lift coefficient. The drag polaris varies for certain
aircraft types and depending on whether they have a clean configuration or not. The drag
influence tends to be reduced by certain methods that would make the flight more safer

and effective.

KEY WORDS: parasite drag; form drag; friction drag; interference drag; wave drag; drag

polaris
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1.UVOD

Utjecaj otpora na zrakoplov u svim fazama njegovog leta pokazao se
nezanemarivim Cimbenikom koji utjeCe na njegove performanse. Otpor ima
najznacajniji utjecaj kod onih zrakoplova Cciji dizajn nije dovoljno aerodinamican,
odnosno aeroprofili zrakoplova nemaju dovoljnu i odgovarajucu zakrivljenost,
hrapavu povrSinu i nepravilne prijelaze izmedu konfiguracija dvaju ili viSe aeroprofila
spojenih zajedno. Dakako, pri velikim podzvucnim, ali i krozzvu¢nim te nadzvuénim
brzinama, utjecaj otpora takoder nije zanemariv jer se pri takvim brzinama stvara
dodatna komponenta otpora koja takoder moze narusiti performanse zrakoplova te
siguran i u€inkovit let. 1z tog razloga vrlo je bitno smanijiti utjecaj otpora na minimalnu

razinu kada god je to moguce.

U ovom radu objasnjen je nastanak otpora te njegove dvije glavne
komponente; komponenta induciranog i parazitnog otpora no poblize je objasnjen
nastanak i uzroci stvaranja parazitnog otpora za zrakoplove u letu. Definirana je
svaka komponenta koja doprinosi parazitnom otporu, fizikalni mehanizmi koji dovode
do njihovog nastanka, veli€¢ine koje utjeCu na njih te metode i nacini smanjivanja
njihovog utjecaja na let. Takoder, pojasnjen je odnos parazitnog i induciranog otpora
na primjerima polare otpora zrakoplova distih konfiguracija te utjecaj odredenih
aerodinamickih povrSina prilikom njihovog otklanjanja/izviacenja. Isto je obradeno

unutar 9 glavnih cjelina ovoga rada, a to su:

1. Uvod

2. Opcenito o parazithom otporu

3. Otpor oblika

4. Otpor trenja

5. Koeficijenti otpora oblika i trenja pojedinih komponenti zrakoplova
6. Otpor interferencije

7. Otpor stlacivosti

8. Odnos parazitnog i induciranog otpora

9. Zakljucak



2. OPCENITO O PARAZITNOM OTPORU

Otpor je jedna od komponenti ukupne aerodinamitke sile koja se opire
slobodnoj struji zraka prilikom prolaska nekog tijela kroz nju. Kao komponenta
ukupne aerodinamicke sile, otpor je uvijek paralelan slobodnom strujanju zraka, a
suprotan je smjeru letenja zrakoplova kao §to se moze vidjeti na slici 2.1. [1] Stvaraju
ga krila, trup, rep, kuciste motora te ostali elementi zrakoplova. Da bi otpor nastao
tijelo zrakoplova mora biti u kontaktu sa fluidom Cija se brzina razlikuje od one brzine
kojom se kreée zrakoplov, odnosno treba postojati neko kretanje zrakoplova u
odnosu na fluid ili kretanje fluida u odnosu na zrakoplov. Kretanje zrakoplova kroz

stati¢ni fluid kao i kretanje fluida kroz stati¢ni zrakoplov ¢e dovesti do nastanka

otpora.
Uzgon 'Ukupna
Slobodna struja raerodinamicka sila
Smijerleta ——
: Potisak «effm| .. Otpor

Slika 1: Otpor kao komponenta ukupne aerodinamicke sile [1]

Sila koja se suprotstavlja djelovanju sile otpora je sila potiska koju proizvode
motori zrakoplova, a takoder se moze vidjeti na slici 1. Prednosti koje se mogu
ostvariti sa manjim otporom, a da performanse zrakoplova ostanu iste, su manja
potroSnja goriva, veca nosivost placenog tereta te manji operativni troskovi. 1z tog

razloga se utjecaj otpora na zrakoplov nastoji smanjiti kada god je to moguce.

Parazitni otpor se Cesto naziva i otporom nultog uzgona, a nastaje kod svih
tijela prilikom njihovog kretanja kroz fluid. Sastoji se od Cetiri komponente koje

zajedno €ine ukupnu komponentu parazitnog otpora D,, a to su:

e Otpor oblika (Cesto nazivan i otporom tlaka, odnosno otporom profila)

e Otpor trenja



e Otpor interferencije
e Oftpor stlaCivosti (otpor koji nastaje pri krozzvuénim i nadzvucnim

brzinama).[1]

Parazitni otpor zajedno sa induciranim otporom, koji nastaje zbog stvaranja

uzgona, €ini ukupnu komponentu otpora D.



3. OTPOR OBLIKA

Otpor oblika je ona vrsta otpora koja se stvara prilikom prolaska nekog tijela

kroz fluid zbog oblika tog tijela, odnosno zbog izloZenosti tijela slobodnoj struiji.

Ako se za primjer uzme cilindar koji se kre¢e kroz fluid bez viskoznosti, tada bi
postojala idealna situacija u kojoj bi struja zraka pratila oblik cilindra te ne bi
postojalo odvajanje struje od cilindra. Struja zraka se moze vidjeti na slici 2. Brzina
struje zraka se razlikuje na prednjoj strani cilindra, na gornjem i donjem dijelu
cilindra, gdje dostiZze svoju maksimalnu brzinu, te ponovo na straznjoj strani cilindra
gdje ponovo ima istu brzinu slobodnog strujanja zraka kao i na prednjoj strani. To je

dakako moguée samo u idealnom hipotetskom slucaju fluida bez viskoznosti.

) = Si

Slika 2: Protok fluida bez viskoznosti uzduz tijelo cilindra [1]

Razlika u brzini struje zraka oko tijela uzrokuje i razliku u tlaku na pojedinim
dijelovima tijela. Staticki tlak u odnosu na lokalnu brzinu fluida oko cilindra u idealnim
uvjetima bio bi rasporeden kao na slici 3. Na prednjoj i straznjoj strani cilindra imao
bi iste vrijednosti zbog toga $to i lokalna brzina ima iste vrijednosti na tim dijelovima
cilindra. Raspodjela tlaka jednaka je rezultantnoj sili, a ako se uzme u obzir da je
rezultantna sila usmjerena poput strujanja zraka, odnosno u smjeru djelovanja
otpora, moze se zakljuciti da je jednaka nuli jer su tlak na prednjoj i straznjoj strani
cilindra dvije jednake i suprotne sile. Dakle cilindar koji bi se kretao u idealnim

uvjetima ne bi pruzao otpor strujanju.



Slika 3: Tlak oko cilindra u idealnim uvjetima [1]

Ukoliko se u sljede¢em primjeru uzme ponovo cilindar, no cilindar koji se
ovoga puta krece kroz fluid koji ima odredenu viskoznost, doci ¢e do odredenih
promjena. Viskozan fluid ¢e pratiti oblik cilindra sve dok se ne desi odvajanje struje
zraka od njegovog tijela kao §to se moze vidjeti na slici 4. Brzina struje zraka je i kod
ovog primjera odredene veliCine na prednjoj strani cilindra, na njegovom gornjem i
donjem dijelu doseze svoju maksimalnu veli€inu, no nakon toga se struja odvaja od
tijela cilindra te zbog toga viSe ne dostize brzinu slobodne struje zraka kakva je na
prednjem dijelu cilindra. Zbog svog oblika, na cilindru se odvajanje struje zraka
odvija ubrzo nakon $to struja zraka prode njegov gornji i donji dio. Ukoliko bi ovaj
cilindar bio spljosten na gornjoj i donjoj strani, odvajanje struje zraka bi se odvilo

blize njegovom zadnjem kraju.

Slika 4: Odvajanje protoka zraka od cilindra [1]

Raspodiela tlaka oko cilindra kod viskoznog fluida je ponovo drugacija nego
kod onog fluida koji nema viskoznost. Tlak je na straznjoj strani cilindra razli€it od
onog na prednjoj strani jer brzina strujanja na straznjoj strani ne dostize onu na

prednjoj. Isto se moZze vidjeti na slici 5.



Slika 5: Tlak oko cilindra u uvjetima viskoznog fluida [1]

Dakle, sila koja djeluje na straznju stranu cilindra u ovom sluCaju nije
balansirana sa silom koja djeluje na prednjoj strani te postoji gubitak koli¢ine gibanja,
a kao posljedica se stvara rezultantna sila u smjeru relativnog strujanja. Ta sila se

naziva sila otpora oblika te se moze vidjeti na slici 6.

\
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Slika 6: Otpor oblika [1]

Vazno je napomenuti da oblik tijela odreduje brzinu struje zraka, a posljedi¢no
i raspodijelu tlaka oko tijela, zatim poziciju toCke u kojoj se struja odvaja od tijela te

veli€inu turbulentnog traga koji ostaje iza tijela zbog odvajanja strujanja.

Aeroprofil je oblik koji dopusta glatki prijelaz brzine strujanja od njegovog
prednjeg dijela do straznjeg, ima toCku odvajanja blizu svoga straznjeg kraja te
stvara manji turbulentni trag. Ima minimalnu razliku u tlakovima na prednjoj i
straznjoj povrsini i posljedicno stvara najmanju vrijednost otpora oblika u odnosu na

druga tijela.

Naravno, nisu svi aeroprofili jednaki, ako se uzmu za usporedbu deblji i tanji

aeroprofil koji su prikazani na slici 7, moze se vidjeti da deblji aeroprofil ima raniju
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toCku odvajanja, veci turbulentni trag te veci otpor oblika u odnosu na tanji aeroprofil.
Dakle, Sto se toCka odvajanja pojavljuje kasnije, odnosno blize straznjem Kkraju

aeroprofila, manji ¢e biti otpor oblika, ali i turbulentni trag.

Tocka odvajanja

Slika 7: Razlika u otporu oblika kod debljeg i tanjeg aeroprofila[1]

Na veliCinu otpora oblika utjeCe i napadni kut aeroprofila. S njegovim
povecanjem toCka odvajanja se pomiCe prema naprijed te se posliedi€no povecava
debljina turbulentnog traga. Povecava se i razlika izmedu tlakova na prednjem i

straznjem dijelu aeroprofila, te otpor oblika raste. [1] Isto je prikazano na slici 8.

Debljitrag

Slika 8: Utjecaj napadnog kuta na otpor oblika [1]

Prilikom dizajniranja zrakoplova treba obratiti pozornost na njegov oblik koji
mora biti takav da ima svojstvo smanjenja otpora oblika Sto je viSe moguce. Ukoliko

se neka izboCenja na tijelu zrakoplova ne mogu izostaviti, kao na primjer antene ili



podvozje, nacin na koji se smanjuje njihov prinos otporu oblika se temelji na izradbi
odredenih oklopa koje izbo¢inama daju aerodinamican oblik. Na taj se nacin dobiva

manja razlika u tlaku izmedu prednjeg i straznjeg dijela izbocCine.

Kruzne izbocCine stvaraju velik otpor pa su oklopi podvozja koji se mogu vidjeti

na slici 9, i oklop elise idealan naCin da se smanji otpor oblika zrakoplova. [1]

Slika 9: Oklopi podvozja koji sluze za smanjenje otpora oblika [1]



4. OTPOR TRENJA

Otpor trenja uzrokovan je smicanjem zraka o povrsinu tijela zrakoplova unutar
tankog sloja zraka tik uz povrSinu zrakoplova. Taj tanki sloj zraka naziva se granicni
sloj te se moze vidjeti na slici 10, a nastaje kao rezultat viskoznosti zraka koja se
opire prolasku nekog tijela kroz zrak. Veli¢ina tog otpora ovisi o stanju grani¢nog
sloja koji moze biti laminaran ili turbulentan. Na vrstu grani¢nog sloja utjeCe

raspodjela tlaka, Reynoldsov broj Re te hrapavost povrSine zrakoplova.

= e | Granicni sloj

Slika 10: Granicni sloj i postepeno usporavanje brzine zraka [1]

Dok zrak struji oko tijela, brzina struje zraka blizu povrsine tijela postupno
usporava dok ne dode do vrijednosti nistice tik uz povrSinu, $to se takoder moze
vidjeti na slici 10. Struja zraka usporava zbog viskoznosti te upravo viskoznost stvara
trenje izmedu tijela i zraka te to trenje djeluje unutar grani¢nog sloja. Trenje ometa
protok zraka blizu povrsine tijela, odnosno tijelo nastoji povuci zrak u isti smjer

prema kojem se ono krece.

Granic¢ni sloj je obi¢no jako tanak sloj zraka koji moze biti Sirok svega 2 do 10
milimetara, a na straznjim dijelovima tijela pojedinih zrakoplova s dugackim

trupovima moze biti Sirok do 100 milimetara. [1]



4.1. Otpor trenja u laminarnom grani¢nom sloju

Ukoliko je povrsina tijela zrakoplova izrazito glatka, strujanje unutar grani¢nog
sloja ¢e u pocCetku biti vrlo uredno i paralelno s povrSinom. Iznad takve glatke

povrsine se tada stvara laminarni granicni sloj koji se moze vidjeti na slici 11.

—
_.h\"

—

,———”}

[ o - ——

Laminarni —

granicnisloj | —

Slika 11: Laminarni granicni sloj [1]

Laminarni granicni sloj je izrazito nestabilan pa ¢ak i male smetnje poput
zakovica ili ogrebotina na povrSini mogu uzrokovati nepravilne kretnje koje rezultiraju
prijelazom u turbulentni granicni sloj. Povecanje tlaka koje uzrokuje velike promjene
brzine unutar sloja moze takoder dovesti do prijelaza u turbulentni grani¢ni sloj.
Dapace, laminarni grani¢ni sloj uvijek postaje turbulentan, najkasnije iza maksimalne
debljine aeroprofila, zbog porasta tlaka. Pozicija na povrsini tijela zrakoplova gdje se
odvija prijelaz iz laminarnog granic¢nog sloja u turbulentni se naziva toCka prijelaza

iza koje slijedi prijelazno podrucje. [1] Isto se moZe vidjeti na slici 12.
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Podrucje prijelaza
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Slika 12: Tocke prijelaza i prijelazna podrucja[1]

4.2. Otpor trenja u turbulentnom grani¢nom sloju

Turbulentni grani¢ni sloj je sloj vece debljine i duljine u odnosu na laminarni

granicni sloj te stvara viSe trenja nego laminarni. Energija je veéa u turbulentnom

sloju zato Sto je deblji te ima veéu lokalnu brzinu blizu povrsine tijela zrakoplova.

Brzina je ve¢a zbog turbulentnog mije$anja zraéne struje. Cestice zraka male brzine

koje su blizu povrSine zrakoplova su uvu€ene u struju zraka velike brzine te se tamo

njihova brzina poveéava zbog sudaranja sa Cesticama struje vecih brzina i obrnuto.

Turbulentni grani¢ni sloj moze se vidjeti na slici 13.

e — —

— .
zmmulenm
Lamlnarni _’-—.—_w Eranlcni

q sloj

graniéni | Comm——TR—
T e 2 =

Podruéje prijelazé

Slika 13: Turbulentni granic¢ni sloj [1]



Na slici 14 se moze vidjeti usporedba brzine strujanja zraka u laminarnom i u
turbulentnom grani€nom sloju. Brzina struje zraka u turbulentnom granicnom sloju
veca je uz povrSinu tijela zrakoplova te brze raste u odnosu na onu struju zraka
unutar laminarnog sloja. Brzina se izjednaCava s brzinom slobodne struje zraka dok

se priblizava krajnjoj granici turbulentnog sloja.

Visina
Visina

o e

Granicni
sloj

Granicni
sloj

m———00 Tyurbulentno
- ! ﬁ 4 o
T =l SN
4

Tocka prijelaza

Slika 14: Usporedba lokalnih brzina u grani¢cnom sloju [1]

Prednost turbulentnog grani¢nog sloja koji stvara velik otpor je u vecoj
energiji. Ona Cini turbulentni sloj otpornijim na odvajanje strujanja zraka, odnosno
odvajanje se dogada pri veCem napadnom kutu nego ono u laminarnom grani¢énom
sloju. Na vecini zrakoplova, to€ka odvajanja se nalazi blizu vodecéeg ruba krila, no na
nekim jedrilicama s takozvanim laminarnim sekcijama krila te sa iznimno glatkim
povrSinama, toCka prijelaza se nalazi na otprilike 50% tetive aeroprofila. Lokacija
toCke prijelaza nije konstantna, ona se mijenja zajedno sa promjenom raspodijele

tlaka, te promjenom napadnog kuta kao $to se moZe vidjeti na slici 15. [1]
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Tocka prijelaza

B o

Slika 15: Promjena pozicije tocke prijelaza prilikom povec¢anja napadnog kuta [1]

4.3. Nacini za smanjivanje otpora trenja

Utjecaj otpora trenja moze se smanijiti na nacin da se odgodi stvaranje tocke
prijelaza laminarnog grani¢nog sloja u turbulentni. To se moze posti¢i upotrebom
glatkih povrSina. Dakle, treba se izbjegavati koriStenje hrapavih povrSina, povrSina
sa izbocinama ili udubljenjima, te bilo kakvih ogrebenih ili na neki drugi nacin
oSte¢enih povrSina. Trebaju se Koristiti glatke povrSine koje se mogu dobiti
upotrebom zakovica koje su u istoj ravnini s povrS§inom zrakoplova, te CiSc¢enjem,
poliranjem, bojanjem i primjenom povrsinskih premaza. [4] Sto je povr$ina glatkija, to

je otpor trenja maniji.

13



5. KOEFICIJENTI OTPORA OBLIKA I TRENJA POJEDINIH KOMPONENTI
ZRAKOPLOVA

U zrakoplovstvu koeficijent otpora moze se definirati kao

gdje su:

Cp - koeficijent otpora,

D — sila otpora [N],

q — gustoéa zraka [kg/m?],
S — povrsina krila [m?].

Koeficijent otpora kompleksna je funkcija koja ovisi o parametrima kao $to su
oblik krila, napadni kut a, Machov broj Ma, Reynoldsov broj Re i sl. Prora€uni
koeficijenta otpora mogu se dobiti testiranjima u zraénom tunelu ili letnim testiranjem,

a najcesce se prikazuju pomocu grafikona.

Za bolje razumijevanje kako i koje komponente zrakoplova doprinose
ukupnom koeficijentu otpora zrakoplova Cp, polara otpora je podijeliena na dva
dijela, odnosno na koeficijent otpora interferencije Cp; te na koeficijent parazitnog
otpor Cp,. U stvarnosti takva jednostavna podjela se tesko dostize. Glavni razlozi za

to su $to mnogi dijelovi parazitnog otpora zrakoplova mogu postati ovisni 0 uzgonu
te pri velikim Machovim brojevima otpor stlaivosti postaje veoma znacajan. Za

izraCun ukupne komponente otpora, koriStena je sljedeéa formula:
CD = CDwing + CDfuse + CDemp + Can + CDflap + CDgear + CDcw + CDstore + CDtrim +

Cp.

interf. + CDmisc
gdje su:

CDwing- koeficijent otpora krila (wing),

14



Cp ...~ Koeficijent otpora trupa (fuselage),

fu

Chemyp” koeficijent otpora repa (empennage),

Cpyp- koeficijent otpora kuciSta motora i nosa¢a motora (nacelle/pylon),
Cp f1ap° koeficijent otpora zakrilaca (flap),

Cgear” koeficijent otpora podvozja (landing gear),

Cp,,- Kkoeficijent otpora vjetrobranskog stakla i providnog krova kabine

(canopy/windshield),

Cp,,,,.~ koeficijent otpora vanjskih noSenih spremista (store),
Cp,,,,- Koeficijent otpora trimera (trim),

Cbimers. koeficijent otpora interferencije (interference drag coefficient),

Cp,,...~ KOeficijent otpora ostalih utjecaja (miscellaneous drag coefficient) [2]

no, u ovom poglavlju razradit ce se tematika vezana za koeficijente parazitnog
otpora krila, trupa, repa i kucista motora u kombinaciji sa nosaCem motora, odnosno
elemenata koji zauzimaju najvecCu povrSinu zrakoplova te imaju najveci doprinos u

stvaranju parazitnog otpora zrakoplova.

5.1. Krilo

Doprinosi otpora vezani za krilo sastoje se od:

e Otpora oblika

e Otpora trenja

e Otpora interferencije
e Otpora stlacivosti

e Induciranog otpora.

Koeficijent otpora krila odreduje se iz slijedece formule:

15



= CD +CDLW

Dwing Ow
gdje su:

Cp,,, - koeficijent otpora nultog uzgona krila,

0

Cp,, - koeficijent induciranog otpora krila.

L

Podzvucni koeficijent otpora nultog uzgona krila Cpy,,» moze se empirijski odrediti iz:
Coy, = RusRisCy, {1 +L (%) + 100 (5)4}”%

gdje su:

R,,s — faktor interferencije krila i trupa,

R, ¢ — faktor korekcije uzgonske povrsine koji ovisi o kutu strjelastog krila,

Cr,, — koeficijent trenja turbulentnog strujanja preko ravne ploce krila,

L — parametar lokacije debljine aerotijela,
(E) — relativna debljina krila,

Swet,, — POVrsina krila izlozena utjecaju fluida (struje zraka),
S — povrSina krila. [2]

Relativha debljina krila G) odnosi se na otpor oblika. PovrSina izloZzena

utjecaju fluida S,,.,,, ima vaznu ulogu u odredivanju otpora krila. Ona ovisi o tome
koliko je povrSine izloZzeno utjecaju struje zraka. Pri dizajniranju novog zrakoplova
odabir povrSine krila S ima bitnu ulogu u performansama zrakoplova u krstarenju, u
performansama u odnosu na duljinu uzletno-sletne staze, te u doletu zrakoplova iz

razloga Sto je vecina krila koriStena za spremanje goriva.

Slika 16 prikazuje otpor nultog uzgona krila za pet razli€itih vrsta zrakoplova.

Moze se vidjeti da krilo, uz trup, najviSe doprinosi otporu zrakoplovu.
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Slika 16: Udio otpora nultog uzgona krila i trupa u ukupnom otporu zrakoplova za pet
razli¢itih zrakoplova [2]

5.2. Trup

Ukupan otpor trupa sastoji se od otpora oblika, trenja, interferencije, stladivosti te

induciranog otpora.

Koeficijent otpora trupa odreduje se iz slijedeée formule:

gdje su:

Cp

Of

- koeficijent otpora nultog uzgona trupa,

Cp

f

=Cp

0

+C +C
g Dbp T DLg
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Cp, — koeficijent otpora baze (otpor koji se stvara zbog baznog tlaka nizeg od

be

okolnog tlaka te je dio otpora oblika),

Cp, - koeficijent induciranog otpora trupa.

Le

Koeficijent otpora nultog uzgona trupa za podzvuéne zrakoplove moZe se odrediti

empirijski preko slijedece formule:

60 lf Swetf
CDof = waCff 1+ ? + 0.0025 d_f S

dr )
gdje su:

Crp — koeficijent trenja turbulentnog strujanja preko ravne ploce trupa,

(;—f) — omjer duljine i dijametra trupa, odnosno vitkost trupa,
f

Swety — povrsina trupa izloZzena utjecaju fluida. [2]

Povrsina trupa izloZzena utjecaju struje zraka Swety odredena je dizajnom

zrakoplova, odnosno veli¢inom njegovog presjeka. Za veci broj putnika potreban je
veci broj sjedala, a time je potrebno i osigurati dovoljno mjesta putnicima, odnosno
pruziti im zadovoljavajuéu razinu komfora. Sto je ta razina komfora veéa i
raspolozivih mjesta za putnike viSe, biti ce veca i povrSina izloZzena struji zraka, a s

time Ce biti veci i otpor trenja.

Kada je trup zarubljen stvara se takozvano bazno podrucje koje se moze

vidjeti na slici 17 na primjeru trupa zrakoplova.
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Slika 17: Primjeri trupa sa i bez baznog podrucja [2]

Kao rezultat baznog podrucja nastaje dodatni otpor, odnosno bazni otpor.

Cesto je bazno podrugje trupa zrakoplova posliedica smjestanja ispudne cijevi

mlaznog motora ili pomocne jedinice za napajanje (Auxiliary Power Unit) na strazniji

kraj trupa. Dok motor radi, ispuh velike brzine izlazi iz baznog podrucja $to poniStava

efekt baznog podrucja. Dakle, dok motor radi moze se pretpostaviti da je bazno

podrucje, odnosno efekt baznog podrucja jednak nuli.

Kada trup nije dovoljno aerodinami€an mozZe doci do odvajanja strujanja

zraka. To uzrokuje pojavljivanje odredene koliCine baznih podrucja te rezultira

baznim otporom. [2] Slika 18 prikazuje primjere koeficijenata baznog otpora.

1.2
Cp,
0.8
4
0

ACD,

= (.65

el

Bazni otpor

t'_‘_,#
—

-

J—
i

—

Otpor trenja

0

4

i6

» lefd;

Slika 18: Utjecaj baznog otpora natrup zrakoplova kod nedovoljno i dovoljno
aerodinami¢nog trupa [2]
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Sa slike je vidljivo da za istu vitkost trupa gornji nedovoljno aerodinamican
trup i doniji dovoljno aerodinamican trup imaju razli€ite vrijednosti koeficijenta baznog
otpora. Koeficijent baznog otpora kod trupa tupokutnog nosa moze biti veci za Cak

ACp, = 0.65 od aerodinamicnog trupa.

5.3.Rep

Repne povrsine zrakoplova se obic¢no sastoje od horizontalnog i vertikalnog
stabilizatora, no u nekim slu€ajevima se dodatno mogu Kkoristiti kanardi uz
horizontalni stabilizator ili umjesto njega. Ukupni otpor kojeg prouzrokuju sve te
povrSine naziva se otporom repa, a on se sastoji od otpora oblika, trenja,

interferencije, stlacivosti i induciranog otpora.
Koeficijent otpora repa moZze se odrediti iz slijedece formule:

CDemp = CDOh.t + CDOvt + CDOC

gdje su:

Cp . koeficijent otpora nultog uzgona horizontalnog stabilizatora,

0

Cp T koeficijent otpora nultog uzgona vertikalnog stabilizatora,

0]

Cpy, - koeficijent otpora nultog uzgona kanarda.

0

Doprinosi koeficijenta otpora nultog uzgona za navedene repne povrSine

mogu se procijeniti sukladno sa jednadzbom za podzvuéne koeficijente otpora nultog
4
uzgona krila  Cp, = RyfR.sCy, {1 +L G) + 100 (E) }SW% uz odgovarajuce

modifikacije za razlike u Reynoldsovom broju, debljini i povrSini izloZenoj utjecaju
fluida. [2]
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5.4. Kuciste motora

Doprinos otporu zbog kucista motora (gondole) te nosaca motora, odnosno

struktura koristenih za podupiranje motora i njegovog kucista, za mlazne ili klipne

zrakoplove sastoji se od:

e Otpora oblika

e Otpora trenja

e Otpora interferencije
e Otpora stlaCivosti

e Induciranog otpora.

Uglavhom se kombinacija kucista motora i nosata motora razdvaja u te dvije

komponente; kuc¢iste motora i nosa¢ motora koristen da pri€vrsti kuciste za trup ili

krilo. Kod mnogih lakih jednomotornih zrakoplova nosac¢i motora se ne koriste.

Na slici 19 moze se vidjeti primjer instalacija nosaca i kucista motora na primjeru

mlaznog i klipnog zrakoplova.

Mlazni zrakoplov Klipni zrakoplov

Nosac
motora

Propeler -

Gondola

Gondola

Trup

motora

Slika 19: Primjer instalacija nosa¢a motora i gondole na mlaznom i klipnom
zrakoplovu [2]
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Za kuciste motora, doprinosi koeficijenta otpora nultog uzgona mogu se
zadovoljavajuce procijeniti koristeci istu metodologiju za odredivanje otpora trupa, no
odredivanje povrSine izloZzene utjecaju zra¢ne struje mora se izvesti oprezno. Samo
se vanjski dio kucista motora uzima za izloZenu povrSinu. Bilo kakav otpor
uzrokovan unutarnjim strujanjem zraka kroz kuciSte se obi¢no uzima kao djelovanje

suprotno instaliranom potisku.

Sto se tie nosada motora, doprinosi koeficijenta otpora nultog uzgona mogu
se dovoljno to€no procijeniti koriste¢i metodologiju za odredivanje koeficijenta otpora
krila. [2]
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6. OTPOR INTERFERENCIJE

Otpor interferencije je takva vrsta otpora koja se stvara prilikom nailaska struje
zraka na dva ili vise spojenih dijelova tijela zrakoplova. Kada god su dvije ili viSe
komponenata zrakoplova postavljene u zajedniCku konfiguraciju, prosje¢na brzina
strujanja uz povrSinu svake komponente je uvijek poveCana. Za primjer se moze
uzeti spoj krila i trupa zrakoplova; veca lokalna brzina zraéne struje na krilu nego na
trupu zrakoplova uzrokuje razliku u tlaku koja pak uzrokuje vrtloge i moguca
odvajanja strujanja. Ti vrtlozi stvaraju otpor koji se naziva otpor interferencije. [1] Isto

se moze vidjeti na slici 20.

Vrtlozi

Slika 20: Otpor interferencije konfiguracije krila i trupa zrakoplova[1]

Osim na spojevima krila i trupa, otpor interferencije se takoder pojavljuje na
spojevima krila i kucista motora (ponekad u kombinaciji sa nosaem motora) te na
spojistima vertikalnog stabilizatora, horizontalnog stabilizatora i trupa te kanarda

ukoliko je sadrzan dizajnom zrakoplova.

6.1. Koeficijenti otpora interferencije

Nepovoljan gradijent tlaka koji je povezan sa smanjenjem brzine iznad
zadnjih krajeva komponenti odgovoran je za znacajni porast koeficijenta otpora

interferencije. Ukoliko su komponente zrakoplova konfigurirane u tandemu, otpor
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straznje komponente moze biti povecan jer turbulentni trag male energije koji stvara
prednja komponenta zrakoplova prolazi preko nje. Ukupni ¢e otpor dviju
komponenata koje su smjeStene jedna blizu druge uvijek biti veéi od zbroja njihovih

individualnih otpora. Primjer je prikazan na slici 21 za dvije upornice.

il T~
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’a”—\
7 \
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A 4 \
o n, Strainja upornica
U slobodnoj
0.1 ,J \ |: struji
0 :‘H\‘ f
1 /
A / Prednja upornica
A
=01 —
Koef. otpora baziran na povriini upornica: cx (duljina upornice)
-0.2 | I 1 | ] 1 |
0 1 2 3 4 5

= x/c

Slika 21: Koeficijent otpora za par upornica u tandemu [2]

Integracija krila i trupa kao i integracija kucista motora sa krilom ili trupom
uzrokuje otpor interferencije koji se sastoji od parazithog i induciranog otpora.
Parazitni otpor interferencije najmanji je kada je krilo blizu nosa trupa. Otpor
interferencije doseze maksimum za krila locirana blize zadnjem kraju trupa, osobito
ako je krilo montirano iza lokacije maksimalne Sirine trupa. Za to je odgovorna
debljina grani¢nog sloja koja se povecava uzduz trupa te izaziva smanjenje lokalnog

dinamickog tlaka.

Otpor interferencije repnih povrSina ima manje vrijednosti za one povrSine
montirane blize zadnjem kraju trupa nego za one koje se nalaze vise prema

prednjem kraju trupa. Sli€no moZe biti objasnjen doprinos koeficijentu otpora
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interferencije kuciSta motora. Pri jako malom uzgonu, blizu nule, otpor interferencije
ku¢iSta motora i krila je priblizno jednak otporu sekcije povrSine krila dvostruke
veliine povrSine krila prekrivene kucistem motora. Naravno, treba se uzeti u obzir
da je povrSina izloZzena utjecaju zraCne struje pri spojevima krila i trupa te pri
spojevima krila i kucista motora, smanjena. Do otpora interferencije spomenutih
spojiSta dolazi uglavhom zbog promjene u distribuciji uzgona uzduz raspona krila.
Distribucija uzgona sa trupom ili kuc¢istem motora spojenih sa krilom je nepravilnija

Sto povecava inducirani otpor. [2]

6.2. Nacini za smanjivanje otpora interferencije

Najuobicajeniji na€in za smanjivanje otpora interferencije je postavljanje takvih
konstrukcija na spojeve dvaju dijelova tijela zrakoplova koje ¢e tim spojiStima dati
aerodinamican oblik. Takve konstrukcije mijenjaju struju zraka na spoju te umanjuju

vrtloge.

Odvajanje struje zraka pri velikim brzinama stvara znatan otpor pa se za
zrakoplove koji postizu krozzvu€ne brzine nastoji smanijiti brzina zraCne struje na
gornjem dijelu krila, gdje se ono spaja sa trupom. To se postize smanjivanjem
uzgona pri spoju preko takvih konstrukcija koje mijenjaju zakrivljenost sekcije
aeroprofila iz pozitivne u negativhu te se na taj nacin uzgon ravnomjerno
rasporeduje uzduz tetive. Na slici 22 moze se vidjeti spoj trupa i krila sa odredenim
konstrukcijama koje umanjuju otpor pri pozitivnoj i negativnoj zakrivljenosti

aeroprofila. [1]

Negativno

Slika 22: Konstrukcija za smanjivanje otpora interferencije pri pozitivno (lijevo) i pri
negativno (desno) zakrivljenoj sekciji aeroprofila [1]
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7. OTPOR STLACIVOSTI

Otpor stlaCivosti je vrsta otpora koja se javlja pri krozzvuénim i nadzvucnim
brzinama te usporava kretanje zrakoplova zbog formiranja udarnih valova. Udarni
valovi se formiraju oko cijelog zrakoplova pri nadzvuénim brzinama, dok se pri
krozzvuénim brzinama formiraju oko pojedinih dijelova zrakoplova kao $to su na
primjer upravljaCke povrSine, odnosno povrSine oblikovane da proizvedu
aerodinamicku reakciju, to jest uzgon. Na takvim povrSinama zra€na struja ubrzava
do brzine zvuka, a zatim usporava ponovno na podzvuénu brzinu. Udarni valovi
formiraju se u toCki gdje zracna struja dostigne podzvucnu brzinu. Kako zrakoplov
ubrzava, povrSina krila na kojoj se formiraju nadzvu€ne brzine struje zraka se
povecava, udarni val se pomice blize zadnjem kraju krila te postaje veci. Odvajanje
grani¢nog sloja se takoder povecava s povecanjem brzine te ukoliko se brzina
poveca iznad ograni¢avajuceg Machovog broja M,,, (najve¢i Machov broj pri kojemu
se moze upravljati zrakoplovom) moze se pojaviti ozbiljna turbulencija, gubitak
kontrole nad zrakoplovom ili pojava ,Mach Tuck®, odnosno tendencija zrakoplova da
ima nagib nosom prema dolje. Vecina zrakoplova krstari unutar raspona Machovog
broja 0.75 do 0.85. [6]

7.1. Koeficijenti otpora stlacivosti

Zbog stlacivosti, obicno se povecéa otpor interferencije spojeva kombinacija
krilo/trup, krilo/kuciSte motora i trup/kuciste motora. Primjer promjene koeficijenta

otpora stlaCivosti C, __ sa Machovim brojem i koeficijentom uzgona moze se vidjeti

p

na slici 23 na primjeru mlaznog zrakoplova. Sa porastom Machovog broja i

koeficijenta uzgona, koeficijent otpora stlaCivosti takoder raste.
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Slika 23: Utjecaj Machovog broja i koeficijenta uzgona na koeficijent otpora za mlazni
zrakoplov [2]

Smanjenje krozzvuénog otpora koji nastaje zbog ucinaka stlacivosti
ekvivalentno je povecanju Machovog broja divergencije otpora. Da bi se postiglo
navedeno pri krozzvu¢nim brzinama, koristi se takozvano pravilo povrsina ili ,Area
Rule®. Pravilo kaZe da dva zrakoplova sa jednakim uzduzZnim povrSinskim presjekom
imaju jednak otpor stlaCivosti neovisno o tome kako je povrSina raspodijeljena
poprec¢no. Nadalje, kako bi se izbjeglo formiranje jakih udarnih valova, ta ukupna
raspodijela povrSine mora biti glatka. Dakle, zrakoplovi trebaju biti pazljivo dizajnirani
na nacin da je trup suzen na mjestu gdje se nalaze krila. Sli€no suzavanje trupa
koristi se i pri spoju sa repom. [8] Pravilo predlaze najpozeljniji nacin za raspodjelu
razli€itih komponenata zrakoplova kao $to su trup, krilo, gondola, kanard, vertikalni i
horizontalni stabilizator i tako dalje, uz minimalni otpor stlacivosti pri odredenoj

veli€ini Machovog broja slobodne struje zraka.

Relativha debljina krila i kut strijele krila imaju vazan utjecaj na otpor
stlaCivosti. U€inci kuta strijele krila s porastom Machovog broja slobodne struje zraka

na koeficijent otpora mogu se vidjeti na slici 24.
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Slika 24: Utjecaj kuta strijele krila na koeficijent otpora [2]

Ucinci stlaCivosti na izolirani trup zrakoplova teze biti umjereni, sve dok trup
ima razumnu vitkost, no krila, rep i kuciste motora u kombinaciji s trupom znatno

povecavaju otpor stlacivosti. [2]

7.2. Nacini za smanjivanje otpora stlacivosti

Udarni valovi emitiraju znatnu koliCinu energije Sto uzrokuje otporom
stlacivosti zrakoplova. Otpor se moze smanijiti na nacin da se konstruiraju odredene
aerodinamiCke znaCajke koje suzbijaju turbulenciju poput strijelastih krila,
supertankih krila, posebno dizajniranog oblika trupa, te superkriticnih aeroprofila koja

se mogu vidjeti na slici 25. [6]
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Slika 25: Konvencionalan i superkritiCan aeroprofil [7]

Superkriticni aeroprofili su korisni iz razloga $to znac¢ajno smanjuju odvajanje
grani¢nog sloja potaknuto udarnim valovima, proizvode maniji i slabiji udarni val na
poziciji koja je bliza zadnjem kraju krila te je dizajn krila efikasniji iz razloga Sto
superkriticni aeroprofil dopusta koriStenje manje zabacenih strelastih krila, odnosno
koriStenje debljih krila bez popratnog povecanja otpora stlacivosti do kojeg bi doslo

kod tipi€nih konvencionalnih krila. [7]
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8. ODNOS PARAZITNOG I INDUCIRANOG OTPORA

8.1. Zrakoplovi c¢iste konfiguracije

Zrakoplov Ciste konfiguracije je onaj zrakoplov koji se nalazi u konfiguraciji
krstarenja. Za vecinu, no ne i sve zrakoplove to bi znacilo da im je podvozje uvuceno
te im zakrilca nisu otklonjena. Za mnoge konvencionalne zrakoplove povezanost
koeficijenata otpora i uzgona moZe se predstaviti preko slijedece paraboli¢ne

formule:

2

Cp = CD" + mARe

gdje su:
Cp — koeficijent ukupnog otpora,
Cp, — koeficijent otpora nultog uzgona,

2
% = Cp,; - koeficijent induciranog otpora,

C, — koeficijent uzgona,

AR (ili samo A) — Aspect Ratio, odnosno omjer tetive i raspona krila za krila
konstantne duljine tetive ili omjer kvadrata raspona i povrSine krila za krila ¢ija duljina

tetive nije konstantna,

e — Oswaldov koeficijent efikasnosti (e = 1 za elipti€na krila). [2]

8.2. Polara otpora za zrakoplove s Cistom konfiguracijom

U realnoj situaciji veliCine za Cp i e mogu se dobiti preko eksperimentalnih,
teorijskih i empirijskih metoda. Na slijedecoj slici 26 prikazan je teorijski primjer

polare otpora.

30



Koeficijent C2
uzgona -

CL Cp, Cp

‘ I

A (Cr/Cp)max

2
CD=CD+—L

Koeficijent otpora CU -
Slika 26: Primjer polare zrakoplova[2]

Tocka A je toCka u kojoj je omjer koeficijenta uzgona i otpora najveci (E—L)
D/ max

Za toCku A takoder vrijedi da je koeficijent otpora jednak dvostrukom koeficijentu

otpora nultog uzgona pri tocci u kojoj je koeficijent uzgona jednak (E—L) , odnosno:
D/ max
_ ico= (S
Cp = 2Cp, pri €, = (CD)max’ te

€, = |JmAReCy, pri (&)

max

Ako je koeficijent otpora prikazan u ovisnosti o kvadratu koeficijenta uzgona

CZ, rezultirat ¢e ravnom linijom. [2]

Na slici 27 moze se vidjeti usporedba stvarnih i teorijskih vrijednosti
koeficijenta ukupnog otpora Cp, prikazanog u ovisnosti o kvadratu koeficijenta uzgona
C? za dva razli¢ita zrakoplova; North-American AT-6 Texan i SIAlI Marchetti S-211.
Paraboli¢an oblik polare otpora usvojiv je samo za ograniCen opseg koeficijenta
uzgona, a razlog tome je Sto se pri vecim veliCinama koeficijenta uzgona struja zraka

obi¢no pocinje odvajati od zrakoplova. To posljedi¢no uzrokuje porast otpora.
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Slika 27: Usporedba stvarnih sa paraboli¢nim vrijednostima polare otpora[2]

Sa slike se moZe vidjeti da se veli€ine otpora kod ova dva zrakoplova dosta
razlikuju, a djelomi¢ni razlog tomu je i razlika u pogonskom sustavu. lako su oba
zrakoplova namijenjena za vojne vjezbe, North-American AT-6 Texan je
jednomotorni zrakoplov sa klipnim pogonskim sustavom dok je SIAI Marchetti S-211
jednomotorni zrakoplov sa turbofan, odnosno ventilatorskim mlaznim pogonskim
bolji aerodinamicki dizajn tijela zrakoplova kod zrakoplova SIAl Marchetti S-211, te
razlika u proizvodnji; za proizvodnju zrakoplova North-American AT-6 koriStene su
zakovice okrugle glave, a za zrakoplov SIAlI Marchetti S-211 koriStene su zakovice

koje su u ravnini s povrSinom tijela zrakoplova.

Takoder, krilo zrakoplova SIAI Marchetti S-211 ima vec€u zakrivljenost nego

ono u North-American AT-6 Texan-a. Kada je znacajnija zakrivljenost koriStena u
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dizajnu aeroprofila nekog zrakoplova, koeficijent otpora nultog uzgona Cp, nije
jednak minimalnom koeficijentu otpora Cp ., odnosno Cp, # Cp . . Isto se moze

vidjeti na slici 28. 1z tog razloga bolji prikaz za polaru otpora je slijedeci:

(CL - CLmin.drag)Z

mARe

CD = CDmin +
gdje su:
Cp,,., - Minimalni koeficijent otpora

0 koeficijent uzgona pri minimalnom koeficijentu otpora. [2]

Lmin.dra

Koeficijent (Cp — G )
uzgoNa Cpb = C + - L ainr
C min ’IE E E
L A

A

B (CL/Cp)max

c]"-u:hi

CD Koeficijent otpora CD-F'

Slika 28: Polara otpora za zakrivljenije aeroprofile [2]

Kod nastanka udarnih valova ili prilikom odvajanja grani¢nog sloja zbog
nastanka udarnih valova, pri velikim podzvuénim brzinama, otpor mnogo brze raste
sa porastom koeficilenta uzgona nego Sto bi to pokazale ranije spomenute

paraboli¢ne jednadzbe.

Na slici 29 prikazan je porast otpora kao funkcija Machovog broja Ma (ili M) za

podzvucni mlazni transportni zrakoplov, Boeing 727-100, i za podzvucni mlazni
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zrakoplov namijenjen za vojne vjezbe, SIAl Marchetti S-211. Otpor kod transportnog
zrakoplova raste s porastom koeficijenta uzgona te porastom Machovog broja, no
kod vojnog zrakoplova pri konstantnom Machovom broju i povecanju koeficijenta

uzgona, otpor ¢e se smanjivati do odredene vrijednosti gdje ¢e ponovo pocet rasti.

[2]

Ac

04 M= =107 0.76 .82
' L] 084
///_,..f-"'" o
03 /,/ /1/ 038
2 7
02 / / // //
/y ey v
/ C |
o N AL
“ [‘ (‘ s "isti" zrakoplov B-727-100
S = 1,560 fi* —
5 = Povrsina krila
0 1
00160 0.0180 0.0200 0.0220 0.0240 0.0260 _ 00280
*C E LD
" M <04 06 075 0.80

[/
/ k
N TN /

1
\ \\ "Cisti" zrakoplov S-211

RN S X 136 2
\ \ \‘ \ 5=Po¥(§ina krila
0 \ N LY
0.0100 0.0200 0.0300 0.0400 0.0500 {1.0600 > C, 0.0700

Slika 29: Primjeri porasta otpora zbog efekta stlaCivosti [2]

Zbog varijacija u lokalnoj brzini struje zraka na povrSini zakrivljenog aerotijela,

lokalni Machov broj moZze biti znatno drugaciji od onog od slobodne struje zraka. Pri
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povecéanju Machovog broja slobodne struje, za odredeni napadni kut, doseci ¢e se
takav Machov broj slobodne struje negdje na povrsini aeroprofila gdje ¢e imati brzinu

zvuka. Takav Machov broj naziva se kriticnim Machovim brojem Ma_,;; .

Za prakticne svrhe bitniji je takozvani Machov broj divergencije Ma;,. Sa
daljnjim povecCanjem brzine zracne struje iznad Machovog kritichog broja, podrucje
nadzvucne brzine ¢e se stvoriti na gornjaci. Naposljetku, dovoljno jak udarni val
okoncati ¢e nadzvucno podrucje, a nekad i odvojiti grani¢ni sloj od povrSine tijela kao

Sto je prikazano na slici 30.

Hadzvuéno strujanje

= Jak udarni val

Konvencionalan
aeroprofil pri

M=0.7

Odvojen granicni sloj

g o

~
J

Hadzvuéno strujanje

Superkritican
aeroprofil pri

M=0.8

= Slab udarni val

Slika 30: Utjecaj udarnih valova na aeroprofile [2]

Zbog odvajanja strujanja koje je izazvano udarnim valovima, koeficijent otpora
¢e ubrzano porasti. Koeficijent otpora nultog uzgona raste ubrzano u opsegu visokih
podzvucnih Machovih brojeva. Taj porast otpora naziva se otporom divergencije.
Spomenuti porast otpora prikazan je na slici 31 za cijelu povrSinu borbenog

zrakoplova.
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Slika 31: Primjer porasta otpora za borbeni zrakoplov [2]

Koriste se dvije definicije za obiljezavanje Machovog broja slobodne struje

gdje povecanje otpora zapocinje; Douglasova i Boeingova definicija.

U Douglasovoj definiciji Machov broj slobodne struje pri kojem je 3% =0.1

definiran je kao Machov broj divergencije Ma .

U Boeingovoj definiciji, prvi Machov broj slobodne struje za koji porast otpora
dostigne vrijednost od ACp, = 0.0020 iznad granice nemogucnosti kompresije,
definiran je kao Machov broj divergencije Ma,,. llustrirani prikaz obje definicije moze

se vidjeti na slici 32. U praksi, ove dvije definicije daju vrlo slicne rezultate. [2]

Cy Konstantan ":I. L Konstantan C

Acy = 0.0020

Pouglas

Boeing l A

My, = M My == M

Slika 32: Definicije za Machov broj divergencije otpora[2]
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Kriti€ni Machov broj i Machov broj divergencije otpora ovisni su o0 kutu strijele
krila te o omjeru debljine uzgonskih povrSina. Takoder, pri velikim Machovim
brojevima, pojava udarnih valova i odvajanja grani¢nog sloja uzrokovanog udarnim
valovima, uzrokuje promjene u ponasanju uzgona. Ako Machov broj slobodne struje
postane prevelik, odnosno zra¢na struja postane turbulentna te dode do uvjeta
stlacivosti, dolazi do nepravilnih i jakih oscilacija strukture zrakoplova. Takva pojava
nazva se buffet. Na granici buffeta, uzgon tezi imati oscilatorne promjene, a to moze

uzrokovati znacCajne probleme stabilnosti i upravljanja zrakoplovom.

Za brze nadzvuCne zrakoplove, ponaSanje otpora je takoder ovisno o
Machovom broju i koeficijentu uzgona te se to moze vidjeti na slici 33 na primjeru
nadzvucénog borbenog zrakoplova. Za takve zrakoplove, polara otpora je ponekad

predstavljena kao:
CD = CDO + kCg
gdje je:

k - faktor induciranog otpora. [2]
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Slika 33: Odnos koeficijenta otpora i Machovog broja za raspon koeficijenata uzgona

[2]
Kod modernih borbenih zrakoplova su zakrilca vodecéeg i prateceg ruba kao i
stabilizator Cesto koriStena za smanjivanje sile potrebne za upravljanje zrakoplovom
pri ve¢im koeficijentima uzgona. Zbog toga polara otpora za takve zrakoplove

uklju€uje niz povrsinskih otklona. [2]

8.3. Utjecaj zakrilaca, zra¢nih ko¢nica i podvozja

Za razliku od zrakoplova Ciste konfiguracije, kada god su zakrilca, zracne
kocnice ili podvozje izvuceni, odnosno otklonjeni, otpor zrakoplova znacajno raste.
Slika 34 prikazuje primjer utjecaja otpora zbog otklona navedenih povrSina za mali

mlazni zrakoplov namijenjen za vojne vjezbe. [2]
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Slika 34: Utjecaj zakrilaca, zra¢nih koé€nica i podvozja na otpor malenog mlaznog
zrakoplova namijenjenog za vojne vjezbe [2]

Utjecaj zraCne kocCnice znatno poveéava otpor zrakoplova dok ima malen
utjecaj na uzgon. Na gornjem dijelu slike 34 vidljiva je ovisnost otpora koji nastaje
zbog otklona zra¢nih koc¢nica i Machovog broja pri odredenim napadnim kutovima za

a=10° a=5%ia = 0°.

Na donjem dijelu slike 34 takoder se moze vidjeti ovisnost koeficijenta uzgona
i koeficijenta otpora o otklonu zakrilaca i uvu€enog/izvu¢enog podvozja pri brzini
Ma = 0.165. Pri uvuCenom podvozju i kutu otklona zakrilaca & = 0°, koeficijent
otpora je uvjerljivo najmaniji, no povecava se s povecanjem kuta otklona zakrilaca, a

do znacajnijeg porasta dolazi pri izvlatenju podvozja.
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9. ZAKLJUCAK

Parazitni otpor ima znacajan utjecaj u zrakoplovstvu. Ukoliko zrakoplov nema
aerodinamican oblik, otpor oblika moze uvelike pridonijeti naruSavanju njegovih
performansi pa se iz tog razloga nastoji da dizajn zrakoplova i svih njegovih dijelova
bude aerodinami€an. Zbog otpora trenja, teZi se da njegova povrsina bude glatka i
bez ikakvih nepravilnosti koje bi mogle narusiti pravilan protok zracne struje te
ubrzati pretvaranje laminarnog granicnog sloja u turbulentni. Postavljanjem
konstrukcija aerodinami¢nog oblika na spoj dvaju ili viSe dijelova zrakoplova
umanjuje se utjecaj otpora interferencije na ukupni otpor zrakoplova. Dakako,
formiranje udarnih valova pri velikim krozzvu€nim i nadzvu€nim brzinama tezi
usporiti kretanje zrakoplova te se pri zna€ajnijim udarnim valovima moze pojaviti jaka
turbulencija i gubitak kontrole nad zrakoplovom. Upravo zato je potrebno paZljivo
odabrati vrstu aeroprofila ovisno o tome za kakve ¢e se namjene zrakoplov Koristiti;
zrakoplovi velikih brzina trebaju znacajke poput superkriti¢nih aeroprofila ili strjelastih

krila.

Dakle, za razumijevanje parazitnog otpora i svake od njegovih komponenti
bitno je razumijeti njihov utjecaj na let zrakoplova, fizikalne mehanizme koji dovode
do njihovog nastanka, veli€ine o kojima ovise te pomno odabrati metode i naCine za

smanjivanje utjecaja svake od komponenti parazitnog otpora na zrakoplov.
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