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SAZETAK

Performanse predstavljaju specificnu skupinu mogucnosti i sposobnosti koju odredeni
zrakoplov posjeduje u rasponu razli¢itih masa i brzina na odredenim visinama. Gledano sa
stajaliSta fazi leta, specijalnim performansama se smatraju faze polijetanja, slijetanja i
zaokreta zrakoplova. Kroz cjelokupni rad analizirani su osnovni elementi izraCuna u pogledu
fizikalnih zakona za razliCite faze leta (horizontalni let, penjanje, spustanje, polijetanje,
slijetanje i zaokreti), a nakon svakog reZima leta, kao zasebnog poglavlja. Takoder, prikazani
su proracunati parametri za specificne mase i visine, unutar raspona masa, zrakoplova
Beechcraft Bonanza. Prikaz proradunatih parametara, ovisno o fazi leta, prikazani su kroz
nekoliko grafikona i tablica. Kroz analiziranu materiju, spominju se i bitni vanjski cimbenici koji
pridonose cjelokupnom izracunu performansi, kao i karakteristike zrakoplova poput mase,
pogonske grupe, konstruktivnih te aerodinamickih karakteristika.

Klju€ne rijeci: performanse zrakoplova; znacajne karakteristike; elementi izraCuna; rezimi
leta

SUMMARY

Performance represent the specific group of capabilities and abilities which some
aircraft possess in different span of masses and velocities values at certain altitudes. Viewed
from the standpoint of the flight phases: take off, landing and an airplane turn are considered
as the special performance. Throughout work, the calculations regarding physical laws for the
different flight phases (level flight, climbing, descending, take off, landing and turns), are
analyzed as the separate chapter. The calculated parameters of Beechcraft Bonanza, for the
different span of masses and altitudes within defined range are shown as well. The calculated
parameters review, depending on flight phases, are shown through several charts and tables.
Throughout analyzed matter, major external factors are mentioned, which contribute overall
performance calculation as well as an aircraft characteristics like mass, powerplant,
construction and aerodynamics.

Key Word: aircraft performance; significant features; calculation elements; flight phases
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1. Uvod

Od ranih pocetaka razvoja zrakoplovstva teZilo se poboljSanju performansi zrakoplova:
povecanje doleta i istrajnosti, letenje na ve¢im visinama, pri ve¢im brzinama i ostalim
parametrima glede sposobnosti odredenog zrakoplova. Pri konstruiranju samog zrakoplova
vrSe se proracuni i eksperimenti u svrhu ostvarivanja sto boljih perfomansi zrakoplova.
Medutim, ovisno o namjeni zrakoplova postoje razli¢ite konstruktivne izvedbe zrakoplova, a
prema tome i razli¢ite vrijednosti bitnih parametara performansi. U komercijalnom
zrakoplovstvu, svrha poboljsanja performansi je u pogledu letenja dovoljno velikom brzinom,
prijeéi Sto veéu udaljenost i uz to prevesti Sto vise putnika, ali uz sto manju potros$nju goriva
odnosno da let u konacnici bude ekonomican. S druge strane, gledajuéi borbenu komponentu
zrakoplovstva, svrha performansi je letenje Sto veédom brzinom uz velike mogucnosti
manevriranja i opremljenosti naoruzanjem, kako bi zrakoplov mogao borbeno djelovati i po
zavrSetku zadace napustiti borbeno podrudje. Kroz analizu performansi zrakoplova, cilj je
prikazati fizikalne zavisnosti odredenih faza leta i u konacnici, na primjeru zrakoplova
Beechcraft Bonanza V Tail, prikazati vrijednosti dobivenih proracuna. Uz analiziranje
performansi, spominju se i opée karakteristike zrakoplova kao i vanjski utjecaji koji izravno
utje€u na performanse zrakoplova. Rad je podijeljen u 10 cjelina:

Uvod

Performanse zrakoplova

Karakteristike znacajne za izracun performansi zrakoplova
Izracun performansi zrakoplova u horizontalnom letu
Izracun performansi zrakoplova u penjanju

IzraCun performansi zrakoplova u spustanju

Izracun performansi zrakoplova u polijetanju

Izracun performansi zrakoplova u slijetanju

. lzra€un performansi zrakoplova u zaokretu

10. Zakljucak

OO N AEWNR

Prilikom analiziranja, koristene su i aproksimacije pojedinih fizikalnih zavisnosti zbog
kompleksnosti materije i jednostavnosti izvedbe proracuna, a koji generalno zanemarivo
odstupaju od stvarnih vrijednosti dobivenih kompleksnijim matematickim postupcima. Drugo
i tre¢e poglavlje obuhvacdaju opca saznanja iz performansi zrakoplova i utjecajne vanjske
karakteristike, kao i neke konstruktivne, u pogledu proracuna performansi. U poglavljima
vezanim za izracun performansi definirani su elementi izracuna za specifican rezim leta i
prikazane vrijednosti dobivenih rezultata na zrakoplovu Beechcraft Bonanza V Tail.



2. Performanse zrakoplova

Performanse podrazumijevaju odredene sposobnosti promatranog zrakoplova u
specificnom reZzimu odnosno fazi leta: polijetanje, penjanje, horizontalan let, zaokreti,
spustanje i u konacnici slijetanje. U matematickom, odnosno fizikalnom pogledu temelj
proracuna performansi je drugi Newtonov zakon gibanja koji tvrdi ako na tijelo mase m djeluje
sila F, ona mu daje ubrzanje a, drugim rijeCima; promjena koli¢ine gibanja razmjerna je
djelovanju sile te se odvija u smjeru prisutne sile. Prema osnovama aerodinamike, na
zrakoplov tijekom leta djeluju cetiri osnovne sile: sila uzgona, otpora, potisna sila i sila
gravitacije. U specificnim fazama leta, pojavljuju se i razli¢ita opterecenja na avionu kao
posljedica aktivnih sila. Uz spomenuti temeljni zakon gibanja, snaga kao fizikalna veli¢ina je
neizostavan parametar u proracunu performansi aviona. Prilikom razmatranja problematike,
avion se smatra krutim tijelom na koji djeluju ¢etiri osnovne sile te se, shodno tome, analizira
ponasanje aviona u specificnim fazama leta.

Aerodinamicki parametri koji su krucijalni u izra¢unu performansi aviona predstavljeni
su ukupnim koeficijentom otpora aviona — polarom zrakoplova. Ukupni koeficijent otpora
definiran je sljede¢om formulom (1):

CD = CD,O + CLZ/TL'eAR (1)

e (p —ukupni otpor zrakoplova,

e (po—otpor pri nultom uzgonu — parazitni otpor - ovisi o aerodinamickim
karakteristikama samog zrakoplova,

e (; —ukupni koeficijent uzgona zrakoplova,

e 1 — Ludolfov broj (3,14),

e e —Oswaldov koeficijent — pokazatelj aerodinamicke uspjesnosti,

e AR — aspektni odnos krila (vitkost krila); predstavlja omjer kvadrata raspona krila i
povrsine krila.

Dakle, ukupni otpor odnosno koeficijent pojedinog zrakoplova predstavlja zbroj
ukupnog (parazitnog) otpora pri nultom uzgonu (Cp,) i induciranog otpora (CZ/meAR).
Prilikom odredivanja doprinosa svih otpora, uzimaju se u obzir svi konstrukcijski dijelovi
zrakoplova koji pridonose ukupnom otporu. Navedeni parametar za otpor pri nultom uzgonu
se uzima kao konstanta za odredeni zrakoplov, medutim postoji razlika kada se promatra
aerodinamika nadzvucnih zrakoplova gdje se joS uzima u obzir i valni otpor.

Polara zrakoplova je krivulja koja se odreduje graficki na temelju koeficijenata uzgona
i otpora. Krivulja je priblizno simetri¢na u odnosu na os Cp. Minimalna vrijednost koeficijenta
otpora je Cpo za C;, = 0. Ukupni koeficijent otpora zrakoplova jednak je zbroju koeficijenata
otpora kod nultog uzgona i zbroju koeficijenata otpora uslijed uzgona. Prvi ¢lan je ovisan o
geometrijskim parametrima, Reynoldsovu i Machovu broju. U svrhu priblizne analize smatra
se da je taj ¢lan konstantan i ima vrijednost K. Drugi €lan predstavlja utjecaj uzgona i ovisi o



kvadratu koeficijenta uzgona. Obuhvaca inducirani otpor i komponentu povrsinskih sila od
stvaranja uzgona u pravcu slobodne brzine. Koeficijent proporcionalnosti ovog ¢lana oznacava
se s K, tako da se jednadzba (1) moZe pisati kao:

Cp = Ko+ K C? (2)

o K, — koeficijent konstantne vrijednost za otpor kod nultog uzgona,
e K, —koeficijent proporcionalnosti ovisan o kvadratu koeficijenta uzgona (inducirani
otpor). [2]

Na slici 1. prikazan je izgled polare za zrakoplov i za simetri¢ne aeroprofile, te ovisnost
induciranog otpora kod elipticnog krila. Za elipti¢na krila vrijednost Oswaldovog koeficijenta

iznosi 1.
Inducirani otpor elipti¢nog krila Cpi
c, / Polara simetricnog aeorporfila
/
I
I
!
! 2
iy Ko K1Cf Polara zrakoplova Cp= K,+ K;C}
i T 2
I
I
I
e Co= K, - c,
!
|
Co Cp
)

Slika 1. Graficki prikaz polare zrakoplova, simetricnog aeroprofila i Cp ; elipti¢nog krila [2]

Zrakoplovi u pravilu koriste zakrivljene aeorprofile koji minimalnu vrijednost
koeficijenta otpora aeroprofila imaju kod nekog napadnog kuta. To rezultira pojavom ne samo
kvadratnog c¢lana po koeficijentu uzgona, nego i linearnog. Jednadzba (2) sada se moze
aproksimirati u obliku sljedece formule:

Cp = CD,min + K(C, — CL,min otp)2 3)

e K- koeficijent proporcionalnosti,



® (pmin —minimalna vrijednost koeficijenta otpora,

® (1 minotp — Koeficijent uzgona u tocki gdje je koeficijent otpora minimalan.

Graficki izgled polare zrakoplova s krilom izradenim od zakrivljenog aeroprofila
prikazan je na slici 2. Na grafikonu su prikazane specificne vrijednosti koeficijenata uzgona
otpora.

]
]
C 1 2
- CD,min : I'{'(CL' CL,min Dtp) N
- L

' Otpor u funkciji uzgona
i
]
1
! . 2
! Co= Comin* KCL- €L min o‘cp:J
1 Krivulja polare
i
1
1

Koeficijent | e -

L !

uzgona pri min. ! C/cC

koeficijentu A L? 7D, max

otpora / Finesa

L, min otp| ™ ——

/ "\ Cp
C Cpo Koeficijent otpora

D.min .
Min., koeficijent otpora pri nultom uzgonu

Slika 2. Graficki prikaz polare zrakoplova s krilom izradenim od zakrivljenog aeroprofila

Uz graficko prikazivanje polare zrakoplova, postoji i tablicna metoda prikazivanja
vrijednosti napadnog kuta, koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora. Takoder, s grafickog
prikaza moguée je odrediti vrijednost finese zrakoplova - omjer koji prikazuje koliko je puta
sila (koeficijent) uzgona veci od sile (koeficijenta) otpora za neki specifi¢ni napadni kut, na
nacin da se krivulja tangira iz ishodista. Ostali bitni parametri u izraéunu performansi bit ¢e
analizirani kroz odredeni rezim leta.



3. Karakteristike znacajne za izracun performansi zrakoplova

IzraCun performansi zrakoplova temelji se na karakteristikama vanjskh cimbenika
(stanje atmosfere) ili karakteristika samog zrakoplova (masa, aerodinamicke karaktersitike,
pogonska skupina i konstruktivne karakteristike). Zrakoplov je izloZzen raznim atmosferskim
uvjetima koji imaju za posljedicu povecanje ili reduciranje performansi. S druge strane,
performanse zrakoplova se mijenjaju pri razli¢itim vrijednostima masa. Nadalje, jedna od
najbitnijih stavki je izbor pogonske grupe zrakoplova (klipni ili mlazni motor). Generalno, sa
stajalista performansi, na zrakoplov utjec¢u razne varijable pa tako bez obzira na karakteristike
samog zrakoplova (koje mogu biti kvalitetno izvedene), s druge strane veliki doprinos imaju
atmosferski uvjeti te stanja uzletno-sletnih staza tijekom polijetanja i slijetanja.

3.1. Karakteristike zrakoplova

Bitne karakteristike zrakoplova koje imaju utjecaj na izracun performansi zrakoplova
su: masa zrakoplova, aerodinamicke karakteristike, pogonski sustav i konstruktivne
karakteristike. Za slucaj analiziranja problematike, svaka karakteristika razmatrat ¢e se kao
nezavisna varijabla, medutim u kona¢nom izracunu uzimaju se u obzir sve karakteristike i
¢imbenici koji utjecu na performanse zrakoplova.

3.1.1. Masa zrakoplova

Masa zrakoplova je jedan od najbitnjih parametara. Prije samog polijetanja zrakoplova,
vrSe se izracuni za odredivanje centra mase zrakoplova. Centar mase zrakoplova utjece na
upravljivost i stabilnost samog zrakoplova. S druge strane, preveliko optereéenje kao
posljedica poveéane mase direktno utjeCe na konstruktivne dijelove zrakoplova. Medutim,
masa kao parametar usko vezan za performanse, ima razliite utjecaje na zrakoplov u
odredenim fazama leta. Opcenito, vezano za potreban potisak, masa utjeCe na nacin da
povecava inducirani otpor — potrebna je veca sila uzgona u odnosu na povecanu silu
gravitacije. Na slici 3. prikazano je graficki kako masa utjece na povecanje induciranog otpora.
Povecanjem mase povecava se minimalan potreban potisak Frgpmin (Thrust Required
Minimum) i brzina za minimalan potreban potisak Vergmin (Minimum Thrust Required Speed).
Takoder, povecava se brzina gubitka uzgona Vs (Stalling Speed) s pove¢anom masom.

Prilikom faze polijetanja, veéa vrijednost mase zrakoplova, ima utjecaj na ubrzanje
zrakoplova tijekom zaleta; kako se masa povecava akceleracija (ubrzanje) se smanjuje. Shodno
povedanoj masi, poveéava se i otpor kotada Sto za posljedicu ima takoder reduciranje
ubrzanja. Takoder, povecava sigurnosnu brzinu polijetanja (V, - the take off safety speed) koja
osigurava minimalni potrebni gradijent i upravljivost zrakoplova. U konacnici, poveéana masa
utjeCe i na potrebnu duljinu staze za izvodenje polijetanja (TODR — Take off distance required).
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Slika 3. Graficki prikaz poveéanja induciranog otpora s pove¢anom masom zrakoplova [1]

Povecana masa zrakoplova utjece i na performanse u penjanju pa tako utjece na brzinu
uzdizanja (Rate of Climb — R/C) za odredeni viSak potiska. S druge strane ima utjecaj na otpor
zrakoplova (povecanje otpora) te tako direktno utje¢e na potreban potisak odnosno snagu.
Povecanje mase uzrokuje povecéanje potrebnog potiska Sto znaci da se visak potiska smanjuje.
Brzina Vy — najbolja brzina uzdizanja (the best Rate of Climb speed) se smanjuje.

U horizontalnom letu, poveéana masa povecava takoder i otpor te je potrebna snaga
uvecana. Masa direktno utje¢e na dolet zrakoplova kao i na potrosnju goriva zbog vede
potrebne snage. Tijekom zaokreta bitno je napomenuti da uzgon mora biti veéi od teZine pa
shodno povecanju tezine mora se povecati i uzgon.

Prilikom faze spustanja masa ima utjecaj na povecanje brzine sniZavanja/propadanja
R/D (Rate of Descent). Vazno je napomenuti da masa nema ucinka na kut spustanja, vec
povecava brzinu sniZzavanja i smanjuje vrijeme potrebno za spustanje.

Masa zrakoplova predstavlja znadajan faktor u fazi slijetanja. Povec¢ana masa utjeée na
povecanje brzine gubitka uzgona Vs (Stalling speed). Takoder smanjuje deceleraciju u fazi
zaustavljanja, shodno tome povecava se i duljina potrebna za slijetanje LDR (Landing Distance
Required).

3.1.2. Osnovne aerodinamicke karakteristike

Osnovne aerodinamicke karakteristike zrakoplova poput sile uzgona i otpora, odnosno
njihovih koeficijenata imaju razli¢ite vrijednosti tijekom svake faze leta. NeZeljeni efekti koji
utjeCu na vrijednosti ovih karakteristika proizlaze iz razli¢itih poremacaja uzrokovanih na
zrakoplovu. Uzimajudéi u obzir polijetanje uzgon se povecéava s kvadratom brzine, dok s druge
strane i otpor se povecava s povecanjem brzine. Tijekom polijetanja prisutan je ucinak poznat



kao utjecaj blizine tla (Ground Effect) koji smanjuje inducirani otpor, te je ukupni otpor na
polijetanju manji. Tijekom ove faze, zrakoplov se nalazi u konfiguraciji za polijetanje — zakrilca
su otklonjena na specifi¢an kut ovisno o performansama odredenog zrakoplova.

Nakon prevodenja u reZim penjanja, utjecaj blizine tla vise nije prisutan te se inducirani
otpor povecava. U fazi penjanja, sila uzgona treba biti manja od tezine. Zrakoplov penjanje
ostvaruje viskom potiska (Excess Thrust). Prilikom penjanja, zrakoplov ne smije letjeti iznad
kriticnog napadnog kuta kako ne bi doslo do gubitka uzgona, odnosno odvajanja grani¢nog
sloja i formiranja velikog otpora tlaka.

Tijekom horizontalnog leta pri konstantnom brzinom, zrakoplov u pravilu leti pod
nekim napadnim kutom. Sila uzgona je izjednacena s tezinom, a otpor je izjednacen s
potiskom. Bilo kakva promjena napadnog kuta, odnosno promjena kuta oko bilo koje osi
uzrokovat ¢e promjenu u distribuciji uzgona i otpora i stvoriti momente skretanja odnosno
promjene smjera zrakoplova. Tijekom izvodenja zaokreta, zrakoplov se nalazi pod odredenim
nagibom. Kao sto je bio slu¢aj u penjanju, u zaokretu vrijednost sile uzgona mora biti veéa od
sile gravitacije. Pojavljuje se faktor optereéenja (Load Factor) koji predstavlja omjer koliko je
sila uzgona veda od sile gravitacije. S obzirom na nacin izvodenja zaokreta s aspekta upravljanja
(koordinirani pokreti upravljacke palice i noznih komandi; krilca i kormilo pravca) mogu se
pojaviti neZeljena skretanja (Adverse Yaw) ukoliko zaokret nije koordiniran. Dolazi do
poremedaja u distribuciji uzgona, pojavljuje se dodatna komponenta i zakrec¢e zrakoplov
ovisno o svom intezitetu — poznato kao vanjsko i unutarnje klizanje zrakoplova.

Spustanje zrakoplova moZe se izvoditi s potiskom (vuénom silom), a moze i bez —
planiranje (jedrenje). U spustanju je sila uzgona manja od sile gravitacije. Zrakoplov spusta pod
odredenim kutem i odredenom brzinom sniZavanja, ovisno o potrebnom vremenu i
udaljenosti. Sila uzgona i sile otpora jednake su komponentama sile gravitacije.

Tijekom faze slijetanja tendencija je smanjivanje sile uzgona, a povecanje sile otpora u
svrhu zaustavljanja zrakoplova na potrebnoj duZini slijetanja. Zrakoplov je u konfiguraciji za
slijetanje (izvucena zakrilca) te se zbog smanjenja brzine vrijednost uzgona smanjuje. Otklon
zakrilca (otklon je veci nego na polijetanju) stvaraju dodatni otpor kao dio konfiguracije. Kako
se zrakoplov priblizava stazi, pojavljuje se veé¢ spomenuti utjecaj blizine tla te se smanjuje
inducirani otpor. Povecanje otpora i zaustavne duljine pospjesuju i dodatne moguénosti
kocenja poput obrnutog potiska (Thrust Reverse), zra¢nih kocnica (Airbrake) i slicnih sustava.

3.1.3. Pogonska skupina

Pogonska skupina zrakoplova ima znacajan utjecaj na performanse zrakoplova. U
uporabi su klipni i mlazni (nekoliko vrsta izvedbi) motori, koji imaju svoje specificnosti gledajuci
sa stajalista performansi. Klipni motori se najéesce koriste na manjim zrakoplovima; Skolskim
i zrakoplovima generalne avijacije, dok su na vec¢im zrakoplovima uglavnom elisno-mlazni i
mlazni motori, a na helikopterima izvedbe vratilno mlaznih motora. Ocitovanje pogonske



grupe u izracunu performansi veoma je bitno u fazama polijetanja i penjanja, upravo zbog
fizikalnih zahtjeva; veliki potisak u svrhu razvijanja Sto veée brzine na polijetanju te raspolozivi
potisak, odnosno visak potiska u penjanju. S obzirom da se pomoc¢u pogonske grupe ostvaruje
potisna sila, bitno je napomenuti da se potisak mijenja s porastom visine i podloZan je
atmosferskim promjenama (tlak, gustoéa i temperatura). Potisak pogonske grupe ovisi
takoder i o brzini pri kojoj se leti. Na sljede¢em grafikonu (Slika 4.) prikazana je krivulja koja
prikazuje vrijednost raspoloZivog potiska (Thrust Available - T,) za dvije vrste pogonskih
skupina u ovisnosti o povecanju brzine (V).
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Slika 4. Graficki prikaz vrijednosti raspolozZivog potiska u ovisnosti u brzini [1]

Kao i kod raspolozZivog potiska, postoji ovisnost raspoloZive snage kod ove dvije vrste
pogonskih grupa. S obzirom na razli¢itost izvedbe, odnosno nacina na koji ove dvije skupine
proizvode raspoloZivu snagu, postoji i razlika u ovisnosti o brzini. Ovisnost raspoloZive snage
(Power Available - P,) o brzini (V,,) prikazan je graficki na slici 5.

Dakle, pogonska skupina je krucijalan parametar u pogledu performansi, s obzirom na
njezinu ulogu ostvarivanja odredene potisne sile odnosno snage. Ovisno o brzini i visini leta,
performanse zrakoplova se mijenjaju, pa su tako na vec¢im visinama, gdje vlada podrucje
rijedeg zraka, performanse zrakoplova reducirane.
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Slika 5. Graficki prikaz vrijednosti raspoloZive snage u ovisnosti o brzini [1]

3.1.4. Konstruktivne karakteristike

Utjecaj konstruktivnih dijelova na performanse razlicit je za sve zrakoplove upravo zbog
konstruktivnih specifiénosti. Ovisno o fazi leta, konstrukcijski dijelovi mogu biti korisni, a isto
tako u promjeni faze leta, i nepotrebni jer stvaraju neZeljene otpore i na taj nacin reduciraju
performanse zrakoplova. Pojedini elementi konstrukcija na zrakoplovu pridonose upravljivosti
zrakoplova te sluze i kao kompenzacije. Generalno, sav negativan doprinos u izracunu
performansi zrakoplova ocituje se u poveéanju otpora. Znacajni konstrukcijski dijelovi koji,
izmedu ostalog, utjecu na performanse su zakrilca (Flaps) i pretkrilca (Slats), zracne kocnice
(Air Brakes) i spoileri (Spoilers), sustavi formiranja obrnutog potiska (Thrust Reverse), podvozje
zrakoplova (Landing Gear) te elementi vrhova krila (Wing Tips).

Navedeni konstruktivni dijelovi ne ocituju se u svim fazama leta, pa se tako uporaba
pretkrilaca, zakrilaca (do visine uvlacenja) i sustava formiranja obrnutog potiska ne koristi u
fazama penjanja, krstarenja, spustanja te u zaokretima. U takvim fazama navedeni sustavi su
konstruirani na nacin da su kompaktni (uskladeni) s ostalim aerodinamickim povrSinama na
kojima se nalaze kako bi se izbjegla neZeljen prisutnost otpora. Ovi sustavi su operativno
ograniceni zbog mogucih osteéenja iznad odredenih brzina, ovisno o pojedinom zrakoplovu.
Spomenuti sustavi se koriste u fazama polijetanja i slijetanja. U fazi polijetanja zakrilca i
pretkrilca sluze povecanju uzgona i utjeCu na udaljenost potrebnu za polijetanje. S druge
strane u slijetanju se uz zakrilca i pretkrilca koriste i sustavi obrnutog potiska. Na zavrSnom
prilazu zrakoplov je u konfiguraciji za slijetanje (zakrilca i pretkrilca su pod odredenim
otklonom), a sustavi obrnutog potiska se aktiviraju prilikom dodira zrakoplova sa uzletno
sletnom stazom i pri odredenoj brzini. Zakrilca u fazi slijetanja pridonose poveéanju otpora, s
obzirom da je u toj najosjetljivijoj fazi cilj smanijiti brzinu do brzine slijetanja.



Ostali sustavi poput zraénih kocnica, spoilera, podvozja i razlicitih izvedbi vrhova krila
koriste se i u ostalim fazama leta, ukljucujuéi i polijetanje i slijetanje. Zracne kocnice su
konstrukcijski elementi koji se nalaze na razli¢itim dijelovima zrakoplova. Kada se nalaze u
neutralnom odnosno uvuéenom poloZaju ne stvaraju dodatni otpor jer su uvucene ispod
konstrukcije zrakoplova ili su povrsinski poravnate s konstrukcijom ostalih aerodinamickih
povrsina. Uloga zracnih kocnica je povecanje otpora otklonom prema nadolazecoj struji zraka.
Koriste se uvijek u fazi slijetanja, a u ostalim fazama prvenstveno radi energi¢nijeg smanjenja
brzine. Usporedno sa spoilerima, zrane kocnice konkretno povecavaju otpor dok su promjene
uzgona nezamjetne. Spoileri jednako mijenjaju iznos sile uzgona i sile otpora na aktivnoj
povrsini, nalaze se na gornjaci krila, a takoder se mogu koristiti i u ostalim fazama leta shodno
smanjenju brzine.

Vazan konstrukcijski dio na zrakoplovu, u pogledu performansi, je podvozje zrakoplova,
koje moze biti uvlacivo i neuvlacivo (fiksno). Na veéim komercijalnim zrakoplovima podvozje
je uvlacivo, dok na manjim zrakoplovima (Skolskim i generalne avijacije) su moguce izvedbe
neuvlacivog podvozja. Kod takvih podvozja, tijekom cijelog leta postoji doprinos ukupnom
otporu ovisno o rasponu brzina kojima se leti. Neuvlacivo (fiksno) podvozje povecava parazitni
(Stetni) otpor na zrakoplovu tijekom leta. Na slici 6. prikazano je Grafi¢ki kako konfiguracija
zrakoplova utjece na koeficijente uzgona (C) i otpora (Cp). Aeordinamicke povrsine vrhova
krila mogu biti razlicitih izvedbi. U sustini, glavna uloga izvedbi vrhova krila je smanjenje
induciranog otpora na nacin da reduciraju pojavu vrtloZenja na vrhovima krila. S druge strane
imaju utjecaj na smanjenje potroSnje goriva. lzvedbe se najéesée koriste na veéim
zrakoplovima, odnosno pri ve¢im brzinama jer se tu ocdituje efikasnost navedenih znacajki.

Zakrilca

Zakrilca i podvozje

g Podvozje
Cista konfiguracija .

Slika 6. Graficki prikaz vrijednosti koeficijenta uzgona i otpora u funkciji konfiguracije
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3.2. Vanjski ¢imbenici

Utjecaj vanjskih ¢imbenika ocituje se uvelike na performanse u svim fazama leta.
Atmosfera, s obzirom na sloZenost svoje strukture, polazna je tocka razmatranja svih vanjskih
¢imbenika. U svakoj pripremi leta, podaci o meteroloskom stanju uzletno-sletne staze i meteo
informacije opéenito na planiranoj putanji leta bitan su parametar u ocitovanju performansi
zrakoplova na tom letu. Specifi¢ni vanjski utjecaji koji ¢e se analizirati su utjecaj visine leta,
stanje atmosfere (tlak, gustocda i temperatura), vjetar te stanje uzletno-sletne staze.

3.2.1. Utjecaj visine leta

Utjecaj raspona visina na kojem zrakoplov leti utjece najvise na pogonsku skupinu. S
obzirom na osnovnu meteroloskih saznanja da gustoca i tlak opadaju s povecanjem visine, isto
tako i temperatura do odredenih visina i u odredenom sloju atmosfere, performanse se
reduciraju na nacin da se raspolozZiva snaga smanjuje s visinom. Upravo zbog negativnih
ucinaka na veéim visinama, svaki zrakoplov ima apsolutni vrhunac leta — visina do koje
teoretski mozZe popeti, odnosno gdje se raspolozivi potisak izjednacuje s potrebnim potiskom.
S obzirom na raspolozZivu snagu, manja gustoéa na odredenoj visini uzrokuje reduciranje snage
za klipne i mlazne motore. Potrebna snaga na vec¢im visinama se smanjuje, dok potreban
potisak nije funkcija visine leta. Potreban potisak i snaga su funkcija aerodinamickih
karakteristika i same teZine zrakoplova. Izracun porebne snage i potiska te njihove ovisnosti
¢e biti analizirane kasnije po fazama leta te prikazane graficki i tablicno. Utjecaj visine leta na
na potrebnu snagu prikazan je na slici 7. Na slici se vidi da se funkcija grafa s povec¢anjem visine
translatira prema desno i prema gore.

Voo

Slika 7. Utjecaj povecanja visine leta na potrebnu snagu
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S obzirom na karakteristiku visine, raspoloZivi potisak se smanjuje, te su manji rasponi
brzina kojim se zrakoplov moze kretati u odnosu na manje visine. Svaka krivulja predstavlja
odredenu visinu i njezin dijapazon brzina na toj visini. Usporedno, da bi zrakoplov letio pod
istim napadnim kutom za dvije razli¢ite visine; na ve¢im visinama dolazi do povecanja brzine
(zrak je rijedi pa se shodno tome uzgon ostvaruje ve¢im dinamickim tlakom — veca brzina) te
zahtjevom za ve¢om potrebnom snagom kako bi se odrzavala spomenuta brzina. Medutim,
povecdanju potrebne snage suprostavlja se Cinjenica da se raspoloziva snaga smanjuje s
povecanjem visine te na odredenoj visini dolazi do izjednaCavanja potrebne i raspolozZive
snage.

3.2.2. Stanje atmosfere

Atmosfera kao plinovit omotac koji okruzuje Zemlju, svojim kemijskim sastavom bitno
utjeCe na performanse zrakoplova. Struktura atmosfere se mijenja s promjenom visine pa je
isto tako podijeljenja u odredene slojeve koji sadrze specificna svojstva. Sloj atmosfere u
kojem se najvise, gotovo stalno odvija zra¢ni promet (osim vojnih zrakoplova), je Troposfera.
Najbitniji parametri koji utjecu na performanse zrakoplova su gustoca, temperatura i tlak
zraka. U osnovama meterologije, navedeni parametri imaju svoje zavisnosti na odredenoj
visini te ih je moguce izracunati na bilo kojoj visini. Medutim, svi proracuni se vrSe u odnosu
na medunarodnu standardnu atmosferu ISA (International Standard Atmosphere), koja
predstavlja model kako se gustoca, temperatura i tlak mijenjaju s promjenom visine.
Spomenuti parametri su i medusobno ovisni i kao takvi predstavljaju stabilnost i nestabilnost
atmosfere. Atmosferski parametri naviSe utjecu na pogonsku skupinu i na formiranje uzgona
kao posljedica rijedeg zraka.

Pogonska skupina zrakoplova, tijekom vruc¢ih dana imati ée reducirane performanse
zbog rijedeg zraka tijekom vecih temperatura. S druge strane, tijekom hladnijih dana, uz
povecdanu gustocu zraka, performanse ée biti poboljSane. Ovakve specificnosti najbitnije su na
polijetanju iz razloga Sto utjecu na potrebnu duljinu polijetanja te tijekom vecih temperatura,
povecava se stvarna brzina TAS (True Airspeed) za odredenu indiciranu brzinu IAS (Indicated
Airspeed). S povecanjem visine gustoéa zraka se smanjuje, a isto tako i tlak, dok se
temperatura smanjuje do odredenih visina, zatim stagnira te pocinje rasti. Na veé¢im visinama,
klipni motori nisu sposobni funckionirati zbog smanjene gustoce zraka, osim uz koristenje
dodatnog punjenja zraka pomoéu kompresora. S druge strane, mlazni motori su sposobni
funkcionirati na ve¢im visinama od klipnih ponajviSe zahvaljujuci toplinskoj u¢inkovitosti. S
aerodinamickog pogleda, s povecanjem visine smanjuje se vrijednost gustoce i tlaka zraka
krucijalnih za formiranje sile uzgona. Zbog rijedeg zraka, zrakoplovi na ve¢im visinama lete
brze, te uzgon stvaraju zahvaljuju¢i povecanju dinamickog tlaka, kao kompenzacije za
smanjenju gustoéu zraka. Zbog navedenih specificnosti promjena atmosfere u svojim
slojevima, svaki zrakoplov ima svoj vrhunac leta. RaspoloZiva snaga pogonske skupine se
reducira s povecanjem visine te se u jednom trenutku izjednacava s potrebnom snagom Sto
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znaci da odredeni zrakoplov vise nema snage odnosno viska potiska za nastaviti penjanje na
vece visine.

3.2.3. Utjecaj vjetra

Vjetar je gibanje zraka paralelno s povrSinom. U potpunosti je odreden brzinom i
smjerom — vektorska je veli¢ina. lako, po prirodi nastanka predstavlja dio promjena u
atmosferi, odnosno razlike tlakova, promatra se specifi¢no u pogledu performansi zrakoplova.
Kao i ostale karakteristike, ima razli¢ite ucinke u razli¢itim reZimima leta. Vjetar kao parametar
utje€e na zemaljsku brzinu GS (Ground Speed), pa tako ¢eoni vjetar smanjuje zemaljsku brzinu,
a ledni povedava za vrijednost proracunate komponente.

U pravilu, faza polijetanja se izvrSava u smjeru suprotnom kojem puse vjetar —
polijetanje u vjetar. Ceoni vjetar pospjesuje polijetanje na nac¢in da poveéava dinamicki tlak te
se uzgon brze generira zahvaljujudi intezitetu vjetra, a shodno tome potrebna duzina staze za
polijetanje se smanjuje. S druge strane, ledni vjetar reducira performanse na nacin da
produZuje potrebnu duljinu staze. Postavljeni su propisi, za sve vrste zrakoplova, da se prilikom
raCunanja potrebne duZine staze za polijetanje uzima 50 % vrijednosti ¢eonog vjetra i 150 %
vrijednosti lednog vjetra, upravo zbog spomenutih karakteristika. Prilikom cistog boc¢nog
vjetra, potrebna duljina staze za polijetanje biti ¢e ista kao i kod uvjeta bez prisutnosti vjetra.

3]

Prilikom faze penjanja, vjetar utjeCe na kut penjanja relativan u odnosu na povrsinu
zemlje. Ukoliko se razmatra slucaj ¢eonog vjetra kut penjanja ée biti ostriji zbog tendencije
povecanja napadnog kuta zrakoplova. Bitno je napomenuti da, bez obzira Sto vjetar utjece na
kut penjanja, ne utjece na brzinu uzdizanja R/C. Kada je prisutan ledni vjetar, kut penjanja ¢e
biti manji, zbog momenta kojeg stvari lezni vjetar — smanjuje napadni kut zrakoplova. U fazi
spustanja, slicno kao i kod penjanja, vjetar utje¢e na kut spustanja. Takoder, vjetar ne utjece
na brzinu sniZzavanja R/D.

Vjetar predstavlja bitan parametar u rezimu krstarenja zrakoplova. S obzirom da ¢eoni
vjetar usporava zrakoplov, a ledni ubrzava, bitno se mijenja udaljenost prijedena u odnosu na
povrsinu zemlje. Na spomenuti nacin, ¢eoni vjetar smanjuje udaljenost prijedenu u odnosu na
zemlju, a ledni povecava, za isto stvarnu brzinu leta. S obzirom da ¢eoni let u krstarenju ima
negativan utjecaj na let zrakoplova; potrebna je veca snaga kako bi se pristiglo na destinaciju
u isto vrijeme kao i u uvjetima bez vjetra, Sto znaci da bi se potrosnja zrakoplova povecala i
samim time predstavljala neekonomican let. Stoga, zrakoplovi s obzirom na smjer vjetra u
odnosu za planirani kurs, lete na razli¢itim visinama zbog optimaliziranja potrosnje goriva
odnosno poboljSanja ekonomicnosti, a s druge strane ono najbitnije, da bi let izvrsili u
predvidenom, planiranom vremenu. U zaokretima vjetar ima utjecaj takoder u odnosu na
smjer iz kojeg puse. Medutim zbog kruznog oblika putanje, vjetar ima varijabilan utjecaj kroz
zaokret, ovisno vrijednosti promjene smjera zrakoplova. Da bi se izveo manevar u uvjetima
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vjetra, kroz zaokret se smanjuje ili poveéava nagib zrakoplova kako bi se kompenzirao utjecaj
vjetra. Takoder, vjetar mozZe uzrokovati i klizanja zrakoplova, a specifi¢nost vjetra su i udari
kratkog vremenskog intervala.

Tijekom slijetanja, vjetar utjece kao i kod polijetanja na duljinu potrebnu za slijetanje.
Ceoni vjetar ¢e uzrokovati manju duljinu porebnu za slijetanje, dok ¢e ledni vjetar vecu.
Slijetanje se takoder izvodi u pravcu suprotnom iz kojeg puse vjetar. Prilikom ¢eonog vjetra
zrakoplov ¢e, ovisno o vrijednosti vjetra, trebati povedéavati snagu, a u slucaju lednog
oduzimati. Takoder, tijekom izraCuna potrebne udaljenosti za slijetanje uzimaju se vrijednosti
za vjetar kao i kod polijetanja — 50 % ceonog i 150 % lednog vijetra.

3.2.4. Stanje uzletno-sletne staze

Stanje uzletno-sletne staze bitan je faktor u fazi polijetanja i slijetanja. Parametri, koji
su bitni u procjeni stanja su; nagib uzletno-sletne staze i povrsinsko stanje (kisa, snijeg,
bljuzgavica i slicno).

U sluéaju nagnutosti uzletno-sletne staze pojavljuje se komponenta sile gravitacije koja
povecava ili smanjuje vrijednost ubrzanja, odnosno stvara akceleraciju ili deceleraciju.
Prilikom nagnutosti staze prema dolje pojavljuje se komponenta sile gravitacije koja
pospjesuje akceleraciju te ¢e zrakoplovu trebati manja duljina potrebna za polijetanje. U
drugom slucaju, ukoliko se radi o nagnutosti staze prema gore pojavljuje se komponenta sile
gravitacije koja dovodi do deceleracije te ée poveéati potrebnu duljinu staze za polijetanje. U
fazi slijetanja, nagnutost staze prema gore pospjeSuje deceleraciju zrakoplova te ¢e biti
potrebna manja duljina za slijetanje, dok nagnutost staze prema dolje ima negativan utjecaj —
potrebna je veca duljina za slijetanje.

Parametar koji ovisi o stanju povrsine uzletno-sletne staze je koeficijent trenja. Trenje
je uvijek prisutno i predstavlja dio otpora prilikom polijetanja i slijetanja. Medutim, prilikom
kontaminirane staze — pojava kao posljedica raznih oborina, dolazi do povecanja vrijednosti
trenja. Dodatno trenje stvaraju nakupine kiSe, snijega, bljuzgavice i slicnih pojava. S
povecéanjem visine, povecava se otpor uzrokovan trenjem do kriticne brzine, kada se pojavljuje
fenomen akvaplaninga (hidroplaninga), iznad koje se otpor uzrokovan trenjem smanjuje.
Takoder, prilikom koéenja na mokrim stazama koeficijent trenja je reduciran i djelotvornost
kocnica nije na maksimalnoj razini. Tijekom slijetanja, zbog spomenutih pojava, potrebna je
veca duljina za zaustavljanje.
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4. Izracun performansi zrakoplova u horizontalnom letu

Fundamentalni izra¢uni performansi zrakoplova u horizontalnom letu predstavljaju
polaznu osnovu za proracun i drugih reZzima leta. Karakteristicni parametri koji odlikuju
peformanse u horizontalnom letu, a zatim i u drugim rezZimima, su potrebna snaga i potisak
zrakoplova za specifi¢an rezim, raspon brzina zajedno s najve¢om moguéom brzinom koju
odredeni zrakoplov mozZe postici te u konacnici prora€uni za dolet i istrajnost zrakoplova.

4.1. Elementi izracuna performansi zrakoplova u horizontalnom letu

Kako bi se postavile osnove analize problematike, promatra se zrakoplov u letu sa svim
aktivnim silama koje djeluju na njega. Zrakoplov je postavljen pod odredenim kutom u odnosu
na putanju leta zbog toga Sto se razmatra slucaj krila sa zakrivljenim aeroprofilom. Prisutne
sile i drugi znacajni parametri na zrakoplovu u letu prikazane su na slici 8.

-n
—

putanja leta_ {ﬂ
. ;)

Slika 8. Aktivne sile na zrakoplovu tijekom leta [1]

Shodno aktivnim silama postavit ¢e se osnovna jednadzba gibanja zrakoplova. Aktivne
sile na zrakoplovu tijekom leta su: sila uzgona F; — okomita na putanju leta, sila otpora Fp —
paralelna s putanjom leta, sila gravitacije F; — djeluje vertikalno prema centru Zemlje (djeluje
pod kutem 6 u odnosu na silu uzgona) i potisna sila F — koja generalno djeluje pod kutem a,
u odnosu na putanju leta. Prema slici putanja leta je ravna crta gledajudi poziciju zrakoplova,
medutim, ako se razmatra zrakoplov u prostoru u kojem leti putanja je zakrivljena. Bez obzira,
je li zrakoplov izvodi zaokret ili leti jednoliko pravocrtno, putanja u odnosu na Zemlju je
zakrivljena crta s radijusom zakrivljenosti jednakim apsolutnoj visini h,. Prema drugom
Newtonovom zakonu postavljaju se osnovne jednadzbe okomite (4) i paralelne (5) na putanju
leta.
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av
mE= Frcosar — Fp — F;sin@ (4)

2
m— = F, + Frsinar — F; cos 8 (5)

e m — masa zrakoplova,

e dV —promjena brzine u vremenu,

e dt - promjena vremena,

e [} —silauzgona,

e «ar — kut sile potiska,

e Fp, —silaotpora,

o [, —teiing,

e I —brzina promatranog objekta (zrakoplova),
e 1 —radijus zakrivljenosti,

Jednadzbe (4) i (5) opisuju dvodimenzionalno translacijsko gibanje zrakoplova s
ubrzanjem a. U svrhu analize promatrat ¢e se zrakoplov u uvjetima bez ubrzanja. S obzirom da
se promatra zrakoplov u horizontalnom letu, kut u odnosu na putanju leta (6) jednak je nuli.
Uvjeti bez ubrzanja znace da je desna strana jednadzbe (4) i (5) takoder jednaka nuli. Shodno
navedenoj tvrdnji, jednadzbe se mogu kraée napisati:

Frcosar =Fp
FL + FT SinaT =FG

Stovise, za veéinu konvencionalnih zrakoplova, kut sile potiska ar je dovoljno mali:
cosar = lisinay = 0, stoga u konacnici jednadzbe (4) i (5) imaju sljedecu zavisnost:

FT= FD
FL: FG

Konacne jednadzbe predstavljaju zakone gibanja za jednoliki, pravocrtni horizontalni
let. Uzevsi u obzir drugi Newtonov zakon i odredene aproskimacije dolazi se do zakljucka da
su u jednolikom, pravocrtnom horizontalnom letu sve Cetiri sile izbalansirane: uzgon je jednak
sili gravitacije, a potisak otporu. S obzirom na jednostavnost dobivenih zavisnosti,
karakteristike poput najveée brzine, doleta, istrajnosti i visine dobivaju se upravo na temelju
osnovnih zakona gibanja zrakoplova.
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Shodno definiranim zavisnostima definirat ée se potrebni potisak i potrebna snaga za
horizontalni let. Promatra se zrakoplov u jednolikom pravocrtnom letu na odredenoj visini i
pri odredenoj brzini. Prilikom odredene brzine, pogonska grupa zrakoplova mora proizvesti
neto potisak koji je jednak otporu zrakoplova. Potreban potisak pri odredenoj brzini raduna se
po sljedecoj zavisnosti:

Fe  Fg
Frp = g = E (6)
Cp Fp

e Frp —potrebni potisak zrakoplova pri odredenoj brzini,
e (; —koeficijent uzgona,
e (- koeficijent otpora.

Potreban potisak za odredeni zrakoplov, na odredenoj visini, varira s brzinom V.
Variranja potrebnog potiska pri odredenim brzinama prikazuje se graficki, krivuljom
potrebnog potiska u odnosu na brzinu V,. Kako bi se dobila krivulja potrebnog potiska,
odabere se neka vrijednost brzine, zatim se za tu vrijednost brzine izracuna koeficijent uzgona.
Nakon toga, izracuna se koeficijent otpora iz poznate polare zrakoplova, formira se omjer
koeficijent uzgona i otpora te se u konacnici iscrta krivulja za razli¢ite vrijednosti brzina.
Tipic¢an graficki izgled krivulje potrebnog potiska u odnosu na brzinu prikazan je na slici 9.

TR

(C/Cp)

max

Slika 9. Graficki prikaz krivulje potrebnog potiska

U jednadzbi (6) potreban potisak varira obrnuto s omjerom koeficijenta uzgona i
koeficijenta otpora. Prema tome, minimalan potreban potisak bit ée ostvaren kada zrakoplov
leti brzinom gdje je ojer koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora maksimalan. Na slici 9.
prikazano je graficki gdje se nalazi brzina za minimalan potreban potisak odnosno brzina za
najveci omjer koeficijenta uzgona i otpora. Omjer koeficijenta uzgona i otpora predstavlja
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mjeru aerodinamicke ucinkovitosti zrakoplova, $to znaci da maksimalna ucinkovitost
predstavlja minimalan potreban potisak. Omjer koeficijenata je takoder i vazan dizajnerski
parametar, a ovisi o napadnom kutu zrakoplova. Dakle, kada zrakoplov leti brzinom za
minimalni potrebni potisak direktno leti i pod napadnim kutom za najbolji omjer koeficijenta
uzgona i otpora. Shodno prijasnjim tvrdnjama i analizama, primjecuje se da razli¢ite toc¢ke na
krivulji potrebnog potiska odgovaraju razli¢itim vrijednostima napadnog kuta. Prikaz promjene
krivulje potrebnog potiska u odnosu na napadni kut prikazan je na slici 10. S obzirom da pri
veéim brzinama (tocka a slici 10.) vecina potrebnog uzgona ostvaruje se zahvaljujuci velikoj
vrijednosti dinamic¢kog tlaka, Sto znaci da je vrijednost koeficijenta uzgona i vrijednost
napadnog kuta mala. Takoder, pri vec¢im brzinama vrijednost sile otpora je poveéana kao
posljedica dinamickog tlaka. Kako se brzina smanjuje, prateci lijevu stranu krivulje, dinamicki
tlak se smanjuje stoga se vrijednost koeficijenta uzgona i napadnog kuta moraju povecati da
bi podrzali odredenu teZinu zrakoplova. Zbog smanjenja dinamickog tlaka, otpor i potreban
potisak se se inicijalno smanjuju. Prema analizi u 2. poglavlju, utvrdeno je da otpor, uzrokovan
uzgonom, komponenta ukupnog otpora te da inducirani otpor raste s kvadratom koeficijenta
uzgona. Pri manjim brzinama (toc¢ka b na slici 10.) dinamicki tlak je maniji, a koeficijent uzgona
vedi. Pri takvim uvjetima, inducirani otpor se naglo povecava, brze nego $to se dinamicki tlak i
potrebna snaga smanjuju.

TR

b

\p _ Povecanje napadnog kuta =t

Povecanje brzine V

Slika 10. Graficki prikaz promjene potrebnog potiska s promjenom napadnog kuta [1]

Prema jednadzbi (1) ukupni otpor se sastoji od zbroja induciranog i parazitnog otpora.
U uvjetima minimalnog potrebnog potiska, postoji zanimljiva relacija izmedu induciranog i
parazitnog otpora. Na slici 11. prikazan je raspon vrijednosti induciranog i parazitnog otpora.
Kako se brzina povedava, parazitno otpor se povecava dok se inducirani smanjuje.
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Slika 11. Graficki prikaz promjene vrijednosti parazitnog i induciranog otpora [1]

Potreban potisak jednak je vrijednost zbroja parazitnog i induciranog otpora te zapisuje
sliede¢om fomulom:

F¢
Frrp = qoSC —_— 7
TR q po T GuSTeAR (7)
® (., —dinamicki tlak,
e S —povrsina krila zrakoplova,
e AR - aspektni odnos.

Minimalni potreban potisak odgovara zavisnosti dFrgr/dV, = 0. Prema tome,
vrijednost minimalnog potrebnog potiska takoder odgovara zavisnosti dFrgr/dq. = 0.
Dervirianjem jednadzbe (7) po dinami¢ckom tlaku i izjednac¢avanjem s nulom dobiva se sljedeca
zavisnost:

= Ci = 10
DO = ToAR . UDi (10)

e (p; —inducirani otpor, zrakoplova.

Prema jednakosti iz jednadzbe (10) dokazuje se da je inducirani otpor jednak
parazitnom otporu pri vrijednosti minimalnog potrebnog potiska zrakoplova. Prema tome
krivulje otpora se na grafu sijeku u tocki gdje je vrijednost brzine minimalnog potrebnog
potiska.

Bitan parametar u izraéunu performansi zrakoplova uz potisak je i snaga zrakoplova.
Snaga predstavlja vrijednost energije po jedinici vremena. Ona predstavlja brzinu obavljanja
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mehanickog rada. Snaga takoder predstavlja umnoZak sile i brzine. Promatrajuéi zrakoplov u
u horizontalnom letu, u uvjetima be ubrzanja a, na odredenoj visini s brzinom V,,, potrebna
snaga ¢e biti definirana sljedeé¢om zavisnocu:

Pp = Frply (11)

e Pp —potrebna snaga zrakoplova,
o V. - brzina.

Poznavajudi zavisnost potrebnog potiska i ovisnosti brzine zrakoplova te njihovim
uvrstavanjem u jednazbu snage, dobiva jednadZba za odreZivanje potrebne snage zrakoplova:

2F3

P (12)

U usporedbi s potrebnim potiskom, koji varira obrnuto s omjerom C,/Cp, potrebna

. 3/2 - . .

snaga varira obrnuto s CL/ /Cp. lzgled krivulje potrebne snage u odnosu na brzinu prikazan
je na slici 12. Kako se brzina povecava, potrebna snaga se prvotno smanjuje, prolazi kroz
minimum, a zatim povedava. Pri brzini za minimalnu potrebnu snagu, zrakoplov leti pod

napadnim kutem koji odgovara omjeru CS/Z/CD.

/

N ’
\\"J-.__. f”f
| ::“-...___I.rjducirani Pr
- _..—-""‘T S~
1IILII'rnin F‘R Vm

Slika 12. Graficki prikaz krivulje potrebnog potiska i otpora [1]

Bitan parametar, kao i kod odredivanja minimalnog potrebnog potiska, je minimalna
potrebna snaga. Kao $to je prethodno spomenutou u analizi potiska, potrebna snaga se moze
podijeliti na onu koja je ptorebna za svladavanje parazitnog otpora i onu koja je ptorebna za
svladavanje induciranog otpora. Deriviranjem jednadZbe potrebne snage po brzini i
izjednacavajudi s nulom dobiva se zavisnost za odredivanje minimalne potrebne snage Cp ¢ =
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1/3Cp ;. Vrijednost parazitnog otpora jednaka je trecini induciranog otpora pri minimalnoj
potrebnoj snagi zrakoplova. Takoder, na krivulji potrebne snage moZze se odrediti i minimalan
potreban potisak na nacin da se povuée Inija iz ishodiSta koja tangira krivulju potrebne snage.

Bitni parametri, od samih pocetaka zrakoplovstva, su dolet i istrajnost zrakoplova. lako
su oba parametra povezani, njihova ovisnost je razlicita u fizikalnom pogledu. Dolet i istrajnost
razliciti su za klipne i mlazne motore. S obzirom da se, kroz proracune, analizira zrakoplov
Beechcraft Bonanza s klipnim motorom, definirat ée se fizikalne zavisnosti klipnih motora u
pogledu doleta i istrajnosti. Dolet zapravo predstavlja totalno udaljenost (u odnosu na Zemlju)
koju zrakoplov prijede s odredenom koli¢inom goriva. Nadalje, istrajnost je tehnicki definirana
kao ukupno vrijeme u kojem se zrakoplov odrzi u zraku s odredenom koli¢inom goriva. Jedan
od krucijalnih parametara koji utjeCe na dolet i istrajnost zrakoplova je specificna potrosnja
goriva (specific fuel consupmtion - SFC), koja je karakteristika samog motora. Specificna
potrosnja goriva, u slucaju klipnih motora, definirana je kao koli¢ina goriva potrosena po
jedinici snage u jedinici vremena. U svrhu odrZavanja zrakoplova, duZi period, u zraku
potrebno je koristiti Sto manje koli¢ine goriva po satu. Prema tome, minimalna koli¢ina goriva
po satu dobiva se minimalnom potrebnom snagom. Shodno navedenim trvdnjama,
maksimalna istrajnost, za klipni motor, dobiva se kada zrakoplov leti pri minimalnoj potrebnoj
snagi. S druge strane, sa stajalista doleta, potrebno je koristiti minimalnu koli¢inu goriva po
nautickoj milji. Minimalna potrebna snaga po nauti¢koj milji zapravo odgovara tangenti na
krivulju potrebne snage u odnosu na brzinu. Na slici 13. graficki su prikazane tocke na krivulji
koje odgovaraju brzini za maksimalnu istrajnosti i dolet.

Vza V za v
max. max. =

istrajnost dolet

Slika 13. Graficki prikaz odredivanja brzina za maksimalnu istrajnost i dolet [1]
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Kao Sto je definirano prethodno, u istom poglavlju, maksimalna istrajnost odgovara
vrijednosti minimalne potrebne snage koja odgovara omjeru CLS/Z/CD. Dolet, s druge strane,
odgovara maksimalnoj vrijednosti omjera C;/Cp,. Vazno je napomenuti da definirane ovisnosti
odgovaraju u svrhu analiziranja zrakoplova s klipnim motorom.

Konacne zavisnosti, odnosno formule za dolet i istrajnost definirane su Breguetovim
formulama za dolet i istrajnost. Jednadzbe daju brza i prakticki u€inkovita rjeSenja. Breguetova
jednadzba za dolet dana je sljede¢om zavisnoscu:

R=1LL),Mo (13)
cCh my
e R —dolet (Range) zrakoplova,
e 7 —ucinkovitost propelera,
e ¢ —specifi¢na potrosnja goriva (specific fuel consupmtion — SFC)
e m, — masa pocetne koli¢ine goriva,
e m,; —masa koli¢ine goriva umanjena za potrosenu kolicinu.

Mjerna jedinica za dolet je po standardnim jedinicama za udaljenost (metar, nauti¢ka
milja, kilometri i sliéno). Prema formuli za dolet (13), da bi se povecao dolet za klipni motor,
trebaju se ispuniti zahtjevi poput povecanja ucinkovitosti propelera, smanjenje specificne
potrosnje goriva, Sto veci omjer my/m; te najvaznije let pri maksimalnom omjeru koeficijenta
uzgona i koeficijenta otpora.

Breguetova formula za istrajnost leta, za zrakoplov s klipnim motorm, dana je
sljede¢om zavisnoséu:

3/2
n C 1 1
E = \2pS (—-— 14
cg®? Cp P Vmy my (14)

e [E —istrajnost (Endurance) zrakoplova,
e p—gustoca zraka,
e my— masa pocetne koliCine goriva,

e m,; —masa koli¢ine goriva umanjena za potrosenu koli¢inu.

Prema Breguetovoj formuli za istrajnost (14), da bi se povecala istrajnost zrakoplova s
klipnim motorom, potrebno je zadovoljiti zahtjeve poveéanja ucinkovitosti propelera,
smanjenja specifiéne potroSnje goriva, letiti pri maksimalnom omijeru CL3/2/CD i shodno
najveéoj gustodi na razini mora, letiti u uvjetima najveée gustode.

U konacnici, dva parametra bitna u reZimu horizontalnog leta su minimalna i
maksimalna brzina zrakoplova. Minimalna brzina (brzina gubitka uzgona) dobiva se pri

najeveéem koeficijentu uzgona, odnosno prilikom kriticnog napadnog kuta, a dana je
sliede¢om zavisnoséu:
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2F,

_— 15
CrmaxPS ( )

Vinin =
® V,in —minimalna brzina (brzina gubitka uzgona),
®  Crmax — Maksimalni koeficijent uzgona (kriti¢ni napadni kut).

S druge strane, maksimalna brzina zrakoplova dobiva se u tocki na grafu, gdje
raspoloZiva snaga odgovara potrebnoj snagi, odnosno gdje raspoloZivi potisak odgovara
potrebnom. Vrijednosti minimalne i maksimalne snage moguce je odrediti na krivulji potrebne
snage u odnosu na brzinu zrakoplova.

4.2. Graficki i tablicni prikaz proracunatih podataka zrakoplova Beechraft Bonanza
IzraCuni performansi u svim reZimima leta temelje se na podacima vezanim za
zrakoplov Beechraft Bonanza V Tail. Podaci koji su bitni za izvedbu proracuna performansi

prikazani su u tablici 1.

Tablica 1. Karakteristike zrakoplova Beechcraft Bonanza [5]

. Koeficijent
Aspketni odnos .
AR 6,2 parazitnog 0,027
otpora Cp
.. . ) Raspoloziva
Povrsina krila S 16.8155 m 257,266 kW
snaga P,
Oswaldov Ucinkovitost
-~ 0.91 0.83
koeficijent e propelera n
Maksimalna Prakti¢ni vrhunac
. . 1540 kg 18000 ft (5486 m)
masa polijetanja leta
Masa prazno Apsolutni
praznog 1130 kg P 20000 ft (6096 m)
zrakoplova vrhunac leta
Maksimalni
Specificna koeficijent Polijetanje — 1.1
potrosnja goriva 0.690 kg¢/kWh uzgona u
c polijetanju i Slijetanje — 1.9
slijetanju Cpax
Visina krila iznad .
tla h 12m Raspona krila b 10.21m
a

Zavisnost potrebne snage i potrebnog potiska o brzini leta za horizontalan let, definiran
je za odredenu masu (m = 1361 kg) i gustoc¢u na razini mora, shodno proracunima za potrebnu
snagu i potisak:
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1
Pr =0,2781V3 + 976637.3437 v

1
Frgr = 0.2781V?% + 976637.3437 vz

Dobivene vrijednosti potrebne snage i potrebnog potiska za odredeni raspon brzina prikazane
su na grafikonu 1 i grafikonu 2.

Potreban potisak na razini mora
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Grafikon 1. Potreban potisak u ovisnosti o brzini
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Grafikon 2. Potrebna snaga u ovisnosti o brzini
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Na grafikonu 1 i grafikonu 2 vidljiva je promjena vrijednosti potrebne snage i potiska
za zrakoplov u rasponu razli¢itih brzina. Na grafikonu 2 moguce je odrediti i vrijednost
maksimalne brzine zrakoplova na razini mora. Pomocu vrijednosti raspoloZive snage na razini
mora i njezinim izjednacavanjem s potrebnom snagom dobiva se vrijednost maksimalne
brzine:

P, = n x 257266 = 0.83 X 257266 = 213530.78 W

1
P, = PR = 0,2781V3 + 976637.3437 v

Vinax = 1/767820V — 3511819,489 = 90 m/s

Minimalna brzina zrakoplova na razini mora, dobiva se iz sljedece zavisnosti:

2F; 2 x 9.81 x 1315
ComaxPS  + 1.8 x 1.225 X 16.8155

Vmin -

= 26.37 m/s

Poznato je da masa zrakoplova i visina na kojoj zrakoplov leti znatno utjece na
potrebnu snagu i potreban potisak. Isto tako utje¢e na potrebnu snagu, medutim smatra se
da se raspoloZiva snaga mijenja proporcionalno gustoéi s visinom. Vrijednosti potrebnog
potiska u ovisnosti o promjeni visine prikazani su na grafikonu 3 i 4, a vrijednosti potrebne
snage na grafikonu 5 i 6. Uzete su vrijednosti raspona visina od razine mora do apsolutnog
vrhunca leta. Na grafikonima je vidljivo da se s povecanjem visine povecava ili smanjuje
potrebna snaga i potisak u odnosu na brzinu leta.

Utjecaj visine leta na potreban potisak
— 4000
Z
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Grafikon 3. Potreban potisak u ovisnosti o visini leta (visine od razine mora do 6000 ft)
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Grafikon 4. Potreban potisak u ovisnosti o visini leta (visine od 6000 ft do apsolutnog

vrhunca leta)
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Grafikon 5. Potrebna snaga u ovisnosti o visini leta (visine od razine mora do 6000 ft)
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Utjecaj visine leta na potrebnu snagu

5 300000
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Grafikon 6. Potrebna snaga u ovisnosti o visini leta (visine od 6000 ft do apsolutnog vrhunca
leta)

Utjecaj mase zrakoplova na potrebnu snagu i potisak, na razini mora, prikazan je na
grafikonu 7 i 8. Proracunate su vrijednosti u rasponu od mase praznog zrakoplova do
maksimalne mase polijetanja. Na grafikonima je vidljivo da se s povec¢anjem mase povedéava
potreban potisak i snaga. Shodno definiranim fizikalnim zavisnostima za dolet i istrajnost
moguce je pomocu potrebne snage i potrebnog potiska odrediti potrebne parametre za
izracun.

Utjecaj mase na potreban potisak
__ 4000
=3
w3500 ——m = 1130kg m = 1230kg
3000 m = 1330kg m = 1430kg
2500 —— m =1540kg
2000
1500
1000
500
0
20 30 40 50 60 70 80 90 100 110
V[m/s]

Grafikon 7. Potreban potisak u odnosu na masu zrakoplova
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Utjecaj mase na potrebnu snagu
450000
=
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Grafikon 8. Potrebna snaga u odnosu na masu zrakoplova

Uvjet za najbolji dolet odgovara omjeru (C;,/Cp)max, @ Uvjet za najbolju istrajnost

odgovara omjeru (CL3/2/CD )max- Na grafikonu 9 prikazan je uvjet za najbolji dolet, a na
grafikonu 10 za najbolju istrajnost te oznacenje brzine. Uvjet za najbolji dolet odgovara
minimalnom potrebnom potisku, a za najbolju istrajnost minimalnoj potrebnoj snagi. Na
grafikonima su prikazani uvjeti dobivanja minimalne snage i minimalnog potiska. Na grafikonu
10 vidljivo je da tangenta na krivulju odgovara uvjetu minimalnog doleta odnosno
minimalnom potisku. U proracunima doleta, za odredivanje koeficijenata uzgona i otpora
bitna je zavisnost Cp o = Cp;, a u proracunima istrajnosti Cp; = 3Cp .

Minimalan potreban potisak

4000

FIN]

3500

3000

Potreban potisak dFtr/dV =0

2500
2000
1500

1000

500 V=43,38

20 30 40 50 60 70 80 90 100 110
V [m/s]

Grafikon 9. Minimalan potreban potisak i uvjet za najbolji dolet
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Minimalna potrebna snaga
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Grafikon 10. Minimalna potrebna snaga i uvjet za najbolju istrajnost

Shodno zavisnostima koeficijenata uzgona i otpora mogudée je odrediti dolet i istrajnost
za zrakoplova na razini mora s koli¢inom goriva od 176 kg.

oo MGy Mo _ 0.83 0690~ 1540 ...
T CC, 'm, 2535x10-% 0.054 1540 — 167 o
3/2
n 3 1 1
E = J208 | — - =
cg®? Cp P <\/m1 ,/m0>
0.83 1.193/2 1 1
= 50108 V2 % 1.225 x 16.8155 ( )
2535% 10-4 %9812 ' V1540 — 167 V1540

=12.36h
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5. Izracun performansi zrakoplova u penjanju

Temeljni izrauni performansi zrakoplova u penjanju omogucuju bitne podatke poput
brzine kojom zrakoplov penje, udaljenost potrebna za penjanje do odredene visine te koliko
minuta treba da bi se zrakoplov popeo na potrebnu visinu. U rezimu penjanja, od velikog
znacaja je pogonska grupa zrakoplova odnosno visak potiska koji ta grupa moze ostvariti. U
prethodnim poglavljima spomenute su odredene karakteristike koje utje€u na penjanje
zrakoplova. Kroz poglavlje elemenata izracuna performansi, analizirat ¢e se svi bitni utjecaji s
aspekta fizikalnih zahtjeva te u konacnici graficki i tablicno potkrijepiti analizirana
problematika na primjeru zrakoplova Beechcarft Bonanza.

5.1. Elementi izracuna performansi zrakoplova u penjanju

U svrhu odredivanja temeljnih zakona, smatra se zrakoplov u jednolikom penju¢em
letu. Na slici 14. prikazan je zrakoplov u penjuéem, jednolikom letu, s aktivnim silama u takvom
u rezimu. Brzina u smjeru putanje leta je V,,, a sama putanja leta je postavljena pod kutem 6 u
odnosu na horizontalu. Takoder, na slici je prikazan trokut brzina pod kutem koji zrakoplov
penje.

|

R/C =\ sinB

Slika 14. Shematski prikaz aktivnih sila na zrakoplovu u penjanju [1]

Kao $to je poznato iz osnova aerodinamike, sila uzgona djeluje okomito na nadolazeéu
struju zraka, a sila otpora u smjeru iste. Sila gravitacije okomita je horizontalu, a smjer sile
potiska se pretpostavlja poravnatom s putanjom leta. Stoga, potisna sila je potrebna u
penjanju da bi savladala prisutan otpor, a s druge strane i podrzala dodatnu komponentu sile
gravitacije. Zbrajajuci sile paralelne putanji leta (16) i okomite na putanju leta (17) dobivaju se
sljedece zavisnosti:
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FT = FD + FG Sin9 (16)
F, = F;cos@ 17

Iz jednadzbe (17) se moze primjetiti da je sila uzgona manja od sile gravitacije upravo
zbog dodatne komponente koja se pojavljuje u penjuéem letu. Navedenie dvije jednadzbe
predstavljaju zakone gibanja za jednoliki, pravocrtni penjuéi let. Kada se jednadzba (16)
pomnozi s V,, dobiva se sljede¢a zavisnost:

FrVe — FpVy )

———— = V,sinf (18)

Fg

Iz dobivene jednadzbe primjecuje se da desna strana jednadzbe V,, sin 8 predstavlja

vertikalnu komponentu brzine zrakoplova kao $to je prikazano na slici 10. Vertikalna

komponenta brzine se naziva brzina uzdizanja (Rate of Climb) i oznacava se se s R/C. Konacna
jednadzba brzine uzdizanja je sljedeca (19):

R/C =V, sin6 (19)

e R/C - brzina uzdizanja (Rate of Climb),
e V. - brzina penjanja (Climb Speed),
e O — kut penjanja.

Na lijevoj strani jednadibe (18) parametar F;V, predstavlja raspoloZivu snagu
pogonske grupe zrakoplova, koja je prikazana za dvije vrste pogonske grupe na slici 5. u 3.
poglavlju. Drugi parametar s lijeve strane jednadibe FpV,, predstavlja potrebnu snagu
zrakoplova za odredeni rezim. U penjuéem letu parametar FpV,, viSe ne predstavlja precizno
potrebnu snagu, iz razloga Sto se dio snage mora aplicirati u svrhu svladavanja komponente
sile gravitacije. Medutim, za manje kuteve penjanja 8 < 20°, moZze se zanemariti ta Cinjenica.
Kombinirajudi jednadzbu (19) i (18) dobiva se sljedeéa zavisnost (20):

P,—P
R/C = 2% (20)
Fg

e P, - raspoloZiva snaga (FrV,,),
e Pp —potrebna snaga (FpVy).

Razlika raspolozive snage (P,) i potrebne snage (Pg) nazive se viskom potiska (Excess
Power). VaZzno je napomenuti, da vrijednosti otpora i uzgona nisu jednake u horizontalnom i
penjuc¢em letu. S obzirom da uzgon mora biti manji od teZine u penju¢em letu, inducirani otpor
¢e biti shodno tome i ukupni otpor ¢e biti manje u usporedbi s horizontalnim letom. Pri istoj
vrijednosti brzine i visine, otpor u horizontalnom letu ¢e biti veéi nego u penju¢em. Graficki
prikaz viSka snage za mlazn i klipne motore prikazan je na slici 15. Vrijednost viska potiska je

31



drugacija za razli¢ite vrijednosti V.. Stovise, za obe pogonske skupine postoji brzina V., pri
kojoj je visak potiska maksimalan. U toj tocki, brzina uzdizanja (R/C) biti ¢e maksimalna.

P /
== Py
. Visak snage o P
o o R
E {Excess Power) =
v
. Visak snage
(Excess Power)
. - V{{l . V{D
Klipni motor Mlazni motor

Slika 15. Graficki prikaz viska potiska za klipne i mlazne motore [1]

Konvencionalna graficka metoda odredivanja maksimalne brzine uzdizanja je graf
brzine uzdizanja u odnosu na brzinu zrakoplova. Graficki prikaz odredivanja prikazan je na slici
16. Horizontalna tangentna definira to¢ku maksimalne brzine uzdizanja. Dakle podrucje gdje
je najvecdi visak potiska smatra se najvecom brzinom uzidanja.

Maksimalan Py Y,

T R/C
'- Maksimalan R/C
- N_iakmmalan
2 visak snage
&
V., Vinax R/C Vinax Ve

Slika 16. Graficki prikaz odredivanja maksimalne brzine uzdizanja [1]

Stovise, uz konvencionalnu grafi¢cku metodu koristi se i metoda hodografa penjanja.
Hodograf predstavlja graf vertikalnu brzine (R/C) zrakoplova u odnosu na njegovu
horizontalnu (V). Tipi€ni izgled hodografa penjanja prikazan je na slici 17.
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Slika 17. Hodograf penjanja zrakoplova pri odredenoj visini [1]

S obzirom da je vertikalna brzina definirana kao R/C, tangetna na hodograf predstavlja
maksimalnu brzinu uzdizanja. Bilo koja povucena linija iz ishodista koja sijeCe graf (za primjer
tocka broj 2 na grafu na slici) predstavlja krivulju R/C/V},, pa stoga takva linija, shodno
geometriji komponenti brzina, predstavlja odredeni kut penjanja (8) u odnsu na horizontalnu
os. Duljina linije jednaka je V, Sto znaci kada se navedena linija rotira suprotno smjeru kazaljke
na satu, brzina uzdizanja se prvotno povecava, zatim prolazi kroz maksimalnu vrijednost te se
smanjuje. Rotiranjem linije suprotno smjeru kazaljke na satu, u jednom trenutku linija tangira
hodograf (to¢ka 3 na slici). Tangenta na hodograf penjanja predstavlja maksimalan kut
penjanja pri kojem zrakoplov moZe odrzavati jednoliki let. Maksimalna brzina uzdizanja ne
odgovara maksimalnom kutu penjanja.

Utjecaj raspolozZive i potrebne snage objasnjen je u poglavlju 4, a shodno analizi
definirat ée se apsolutni i prakti¢ni vrhunac zrakoplva. Kako se visina povecava, maksimalan
viSak snage ¢e se smanijiti kao sto je prikazano na slici 18. Povecanjem visine smanjuje se R/C.

Maksimalan Py s

R
-

visak snage na
razini mora

Snaga

—

Maksimalan visak
snage na visini

\Y

o0

Slika 18. Graficki prikaz promjene snage s visinom
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Postoji odredena visina za zrakoplov na kojoj krivulja raspoloZive snage tangira krivulju
potrebne snage. Primjer gdje linija raspoloZive snage tangira liniju potrebne snage prikazana
je na slici 19. U toj tocki postoji teoretski jedna brzina pri kojoj je mogu¢ horizontalan let. S
obzirom da u toj tocki ne postoji visak snage, brzina uzdizanja jednaka je nuli. Visina pri kojoj
je maksimalna brzina uzdizanja jednaka nuli definira je kao apsolutni vrhunac (plafon) leta
zrakoplova (Absolute Ceiling). Vise koristan parametar je prakti¢ni vrhunac leta (Service
Ceiling) koji predstavlja visinu pri kojoj je maksimalna brzina uzdzizanja R/C = 100 ft/min.

Snaga

Maksimalan PA

Slika 19. Graficki prikaz raspoloZive i potrebne snage u trenutku vrhunca leta

Jedan od bitnih parametara u izra¢unu performansi zrakoplova prilikom penjanja, koji
je ujedno i bitan parametar sa stajaliSta dizajna, je potrebno vrijeme penjanja. Izracun
potrebnog vremena temelji se na prethodno analiziranim parametrima u rezimu penjanju. S
obzirom da brzina opcenito predstavlja promjenu udaljenosti u vremenu, u penjanju visina
predstavlja udaljenost. Prema tome, potrebno vrijeme penjanja prezentirano je sljede¢com
zavisnoscu:

h2 dh
t =fh (21)

. R/C

e t—potrebno vrijeme penjanja zrakoplova,

e h2 —visina do koje zrakoplov penje,

e h0 —visina od koje zrakoplov penje (uzima se razina mora),
e dh - malo povedanje visine u povecanom vremenu.
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5.2. Graficki i tabli¢ni prikaz proracunatih podataka zrakoplova Beechraft Bonanza

U primjeru je prikazan izracun maksimalne brzine uzdizanja i maksimalni kut penjanja
za maksimalnu masu polijetanja zrakoplova od 1540 kg na razini mora.

Potrebno je definirati zavisnost potrebne snage u ovisnosti o brzini za definiranu masu
i visinu.

1
Pr = 0.2781V3 + 1250838.025 v

Uz poznatu raspolozZivu snagu od 213530.78 W na razini mora, brzina uzdizanja ima
sljedeéu zavisnost:

213530.78 — 0.2781V3 + 1250838.025 %
1540 x9.81

R/C =
Deriviranjem zavisnosti brzine uzdizanja po brzini i izjednacavanjem s nulom dobiva se
vrijednost brzine za maksimalnu brzinu uzdizanja.

AR1C) _ 0852317 + 1250838025 — = 0
a7 e

0.8523V* = 1250838.025
V = Y1515616.17 = 35.087 m/s

Nakon odredivanja brzine potrebno je odrediti maksimalnu brzinu uzdizanja za
dobiveni rezultat.

213530.78 — 0.2781 X 35.087% + 1250838.025 3z 557 ](')87
R/C 087 _ 1o.
/C 1540 x 9.81 0-989 m/s

Prilikom odredivanja brzine za maksimalni kut penjanja potrebno je zavisnost
jednadzbe za brzinu uzdizanja podijeliti s brzinom, a zatim derivirati po brzini i izjednaditi s
nulom.

R/c _ 1413 1.82 x 107°V2 — 82.79 !
— = —— 182X —82.79 —
v 4 V2

RC
d(5)
dv

1
= —14.13V> — 3.64 X 107V + 165.56 75 = 0

3.64 X 107°V* = 165.56 — 14.13V

V = V4548901.1 — 388186.8132V

Brzinu za maksimalan kut penjanja moguce je odrediti pomocu izracunate zavisnosti
metodom iteracije.
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Tablica 2. Metoda odredivanja brzine maksimalnog kuta penjanja

i Vi | Vi

1 9 32.05

2 10 | 28.578

3 11 22.979

4 11.34 | 19.576

5 11.67 | 11.703
V =11.67m/s

Nakon definiranje brzine za maksimalan kut, moguce je odrediti brzinu uzdizanja te
vrijednost maksimalnog kuta penjanja.

213530.78 — 0.2781 x 11.673 + 1250838.025 %67

(R/C)omax = 1540 x 9.81 =7.010m/s

7.010
11.67

Na grafikonu 11 prikazano je da tangenta iz ishodista na krivulju odgovara
maksimalnom kutu penjanja, dok vrijednost maksimalne brzine uzdizanja odgovara tangenti
koja dodiruje vrh krivulje brzine uzdizanja u ovisnosti o brzini. Nakon dobivenih podataka jasno
je da maksimalna brzina uzdizanja ne odgovara maksimalnom kutu penjanja.

=36.91°

Omax = arcsin

Brzina uzdizanja R/C

12

=
o

R/C [m/s]

9]

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
V [m/s]

Grafikon 11. Prikaz maksimalnog R/C i R/C za maksimalan kut penjanja
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6. Izracun performansi zrakoplova u spustanju

Performanse zrakoplova u jednolikom pravocrtnom spustanju ocituju se u izraunu

brzine sniZzavanja, potrebnoj duljini u odnosu na Zemlju i potrebnom vremenu spustanja s neke

odredene visine. U rezimu spustanja postoje dvije vrste spustanja, a to su spustanje s potiskom

i bez potiska (jedrenje). Kroz elemente izraCuna performansi zrakoplova, definirat ce se

specificne fizikalne zavisnosti i spomenuti odredeni utjecaji na parametre spustanja, a u

konacnici prezentirati vrijednosti (graficki i tablicki) na primjeru zrakoplova.

6.1. Elementi izracuna performansi zrakoplova u spustanju

Spustanje zrakoplova moZe se izvoditi s potisnom silom i bez potisne sile (jedrenje).

Ukoliko se koristi potisna sila (snaga), postavlja se na specifican rezim rada u svrhu spustanja

na odredenu visinu u odredenom vremenu te na odredenoj udaljenosti u odnosu na Zemlju.

Aktivne sile prisutne na zrakoplovu prilikom spustanja, bez snage odnosno potisne sile,

prikazane su na slici 20.

-
- "'
- "

Komponenta sile
gravitacije

ut
Spustanja

Vektorski zbroj sile
. uzgona i otpora

'\\Y FG

Slika 20. Aktivne sile na zrakoplovu tijekom spustanja — jedrenja [4]

Analizom aktivnih sila, postavlja se jednakost sila paralelnih s putanjom leta (22) i

jednakost sila okomitih na putanju leta (23). Sljedece zavisnosti vrijede za spustanje — jedrenje,

dok se u spustanju sa snagom dodaje jos potisna sila u jednakosti sila paralelenih s putanjom

leta.

FD = FG Sln9
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F, = F;cos@ (23)

Dijeljenjem jednadZbe (22) s jednadZbom (23) dobiva se formula za odredivanje kuta
spustanja shodno silama paralelnim i okomitim na putanju leta:

tanf = — (24)

e @ —kut spustanja.

Iz formule (24) uodljivo je da kut spustanja (jedrenja) ovisi o omjeru sile uzgona i otpora
(finesi zrakoplova). Sto je veéva vrijednost omjera sile uzgona i otpora, kut spustanja ¢e biti
manji.

U slucaju spustanja sa snagom, odnosno silom potiska, aktivnim silama paralelenim s
putanjom leta dodaje se sila potiska (Fp, = F; sin8 + Fr). Aktivne sile okomite na putanju
leta ostaju iste kao i u spustanjom bez snage — jedrenju. 1z jednadzbe aktivnih sila paralelnih s
putanjom leta dobiva se sljede¢a ovisnost kuta spustanja:

sing = 21T (25)
Fg

Slicno kao kod penjanja, u spustanju se definira brzina sniZzavanja/propadanja R/D
(Rate of Descent). Brzina sniZzavanja jednaka je umnosku brzine spustanja V i sinusu kuta
spustanja ® (R/D = Vsin8). Minimalna brzina sniZzavanja odgovara maksimalnom kutu
spustanja. Na slici 21. prikazane su ovisnosti brzine snizavanja, vremena spustanja i prijedene
udaljenosti.

Visina 1

Visina 2 B %
| |
[

Maksimalna prijedena udaljenost |

Slika 21. Ovisnosti brzine snizavanja, vremena i prijedene udaljenosti

Prilikom minimalne brzine snizavanja, zrakoplovu treba najvise vremena da bi spustio
na odredenu visinu, a s druge strane potrebnu mu je najmanje vremena kada spusta s
najvecom brzinom sniZavanja.
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znati
rada

Vrijeme spustanja bitan je parametar u izraCunu performansi zrakoplova. Potrebno je
koliko zrakoplovu treba vremena da bi spustio na odredenu visinu, s odabranim rezimom
motora ili u rezimu jedrenja. Vrijeme spustanja definira se sljede¢om formulom:

AH

Hy— Hp _
7 =
D

t = (26)

R
D

t — vrijeme spustanja zrakoplova,

H; — visina s koje zrakoplov zapocinje spustanje,
H, —visina na kojoj zrakoplov zavr$ava spustanje,
R /D - brzina snizavanja zrakoplova.

6.2. Prikaz proracunatih podataka zrakoplova Beechraft Bonanza

Kroz primjer ¢e biti prikazan izra¢un minimalnog kuta planiranja i doleta s visine od

10000 ft (3050 m) zrakoplova Beechcraft Bonanza. Takoder, biti ¢e prikazan izracun brzina
koje odgovaraju najboljem doletu zrakoplova za mase 1130 kg i 1540 kg na razini mora.

Bitan podatak prilikom izracuna podataka za rezim jedrenja (planiranja) je polara

zrakoplova. Na grafikonu 12 prikazana je polara zrakoplova Beechcraft Bonanza: Cp =
0.027 + 0.056C?. Na grafikonu je vidljivo da tangenta iz ishodita odgovara najboljem omjeru
koeficijenta uzgona i otpora — finesi zrakoplova.

CL

Polara zrakoplova -> CD = 0.027 + 0.056CL"2
3
2,5
2
1,5
1
05 ———
I
0 I
0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3 0,35 0,4
Cb

Grafikon 12. Polara zrakoplova Beechcraft Bonanza
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Minimalni kut planiranja izraCunava se pomocu sljedeée zavisnosti:

Cp 0.041
Omin = arctg (C—)min = arctg (—) = 4.65
L .

Potrebno je odrediti minimalni omjer koeficijenta otpora i koeficijenta uzgona.
Navedeni omjer dobiva se deriviranjem polare zrakoplova po koeficijentu uzgona i
izjednacavanjem s nulom.

d Cp ~_ 0.112C%—0.027 —0.056C?
dCL (CL)min - CLZ

0.1064C2 = 0.027

¢, = V0.254 = 0.504
Cp = 0.027 + 0.056C% = 0.041

Najbolji dolet moguée je odrediti umnoSkom finese zrakoplova i visine na kojoj se
zrakoplov nalazi:

R=H X f =3050x12.92 =37492.68 m
Prilikom odredivanja brzine propadanja potrebno je definirati njene zavisnosti u

ovisnosti o brzini i kutu spustanja. Brzina i kut spustanja imaju sljedeéu zavisnost:

2F, 1
pS (CZ+ Cp)?

Cp

sinf = —(CLZ n 65)1/2

S obzirom na to da je u spustanju C, > Cp, a C? > C2 moZe se aproksimirati da je
CZ > C% = CE.Prema jednadzbi za brzinu propadanja, uvritavanjem izraza za brzinu i kut
spustanja dobiva se sljedeéa jednadzba odredivanja brzine propadanja:

Cp szG
R/D = 37 oS
L

Brzina propadanja za najbolji dolet dobiva se uz minimalni omjer (CD/CL?’/Z). Kako bi se

odredili koeficijenti uzgona i otpora za minimalnu brzinu propadanja potrebno je polaru

zrakoplova derivirati po CL3/2 i izjednaditi s nulom.

d ( Co ) _0.112¢;"* - 0.0405C,% - 0.084%/2 .
min

dc, \c3? C;

L

0.112C."* — 0.0405C;/* — 0.0845/2 = 0
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0.0405

C? = = 1.446 = 1.202
L™ 0.112 - 0.084

Cp = 0.027 4+ 0.056C7 = 0.108

Uvrstavanjem koeficijenata uzgona i otpora brzina propadanja ima sljedecu zavisnost:

C, pS

m = 1130kg — R/D =0.0249v1130 X 9.81 = 2.62 m/s

m=1540kg — R/D =0.0249v1540 x 9.81 = 3.06 m/s
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7. Izracun performansi zrakoplova u polijetanju

U rezimu polijetanja, performanse se ocituju u pogledu s kojom brzinom se zrakoplov
odvaja od uzletno-sletne staze i kolika udaljenost mu je potrebna da bi izvrsio polijetanje. Kroz
elemente izra¢una performansi, analizirat ¢e se temeljna fizikalna saznanja i nacini izracuna
bitnih parametara u funkciji performansi zrakoplova. U konacnici, na primjeru zrakoplova
Beechraft Bonanza, prezentirat ¢e se vrijednosti dobivenih podataka za rezim polijetanja.

7.1. Elementi izracuna performansi zrakoplova u polijetanju

Kao pocetak razmatranja problematike, postavlja se pitanje kolika je potrebna duZina
zatr€avanja (Ground Roll) zrakoplova do brzine polijetanja. Za pocetak, promatrat ce se
ubrzano pravocrtno gibanje tijela odredene mase m pod utjecajem konstantne sile F. Temelj
odredivanja potrebne duzine je drugi Newton-ov zakon. Pretpostavlja se da tijelo iz mirovanja
(brzina V je 0) na udaljenosti s =0 i u vremenu t = 0 ubrzava do brzine V na udaljenosti s u
vremenu t. Integriranjem ovisnosti drugog Newton-ovog zakon dobiva se formula za
odredivanje udaljenosti s za tijela mase m koje ubrzava do brzine V pod utjecajem konstante
sile F. Ovisnosti su prikazane u formuli:

(27)

e s —udaljenost koju prijede tijelo mase m,
e V—brzina kojom se giba promatrano tijelo,
e m - masa promatranog tijela,

e F—sila odredenog inteziteta koja djeluje na promatrano tijelo mase m.

Nakon definirana temelja izra€una potrebne udaljenosti tijela mase m, promatrat ¢e se
utjecaj sila na zrakoplov tijekom zatrcavanja. Uz spomenute glavne sile koje djeluju na
zrakoplov, takoder aktivna je i sila otpora Fi kao posljedica trenja kotrljanja izmedu kotaca i
staze. Na slici 22. prikazan je dijagram sila koje djeluju na zrakoplov prilikom zatréavanja.
Zavisnost sile otpora dana je formulom:

Fr = p(Fg— Fp) (28)

e Fp —silatrenja,
e 1 — koeficijent trenja (bezdimenzionalna veli¢ina, odreduje se eksperimentalno).
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Slika 22. Aktivne sile na zrakoplovu tijekom zatréavanja [1]

Razlika F; — F; je normalna sila koja je prisutna izmedu kotaca i podloge i joS se
oznacava kao Fy (normalna sila). Zbrajajudi sve sile paralelne s podlogom te implementirajuci
ih u drugi Newtonov zakon dobiva se sljede¢a zavisnost:

Fr—Fp— p(Fg— F)=m — (29)

e m — masa promatranog tijela (zrakoplova),

av . .
L4 E_ promjena brzine u vremenu.

Jednadzba predstavlja trenutno ubrzanje zrakoplova, odnosno promjenu brzine u
vremenu kao funkciju potisne sile, sile otpora, gravitacije i sile uzgona. Tijekom cijelog
zatr€avanja, potisna sila je priblizno konstantna (djelomi¢no tocno za mlazne motore).
Takoder, tezina zrakoplova je konstantna, a sila uzgona i otpora variraju s brzinom. Tijekom
polijetanja, a kasnije i u slijetanja, pojavljuje se fenomen utjecaja blizine tla (Ground Effect).
Kada zrakoplov leti u blizini tla, intezitet vrtloga koji se formira na vrhovima krila je za
odredenu vrijednost smanjen zbog interakcije s podlogom. S obzirom da spomenuti vrtlozi
stvaraju brzinu vertikalnog ispiranjg na krilu, koja shodno tome povecava inducirani otpor, kao
posljedica utjecaja blizine tla brzina vertikalnog ispiranja stoga i inducirani otpor su reducirani
kada zrakoplov leti blizu zemlje. Proracun utjecaja blizine tla temelji se na osnovama
aerodinamike, a izraz je prikazan u formuli:

¢ = ﬁ (30)
h
1+ (16 )2

e ¢ —utjecaj blizine tla (Ground Effect),
e h—visina krila iznad tla,
e b —raspon krila.
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Tipi¢na variranja spomenutih sila tijekom polijetanja prikazana su na slici 23.
Primjecuje se da udaljenost s je proporcionalna kvadratu brzine V. S obzirom da su uzgon i
otpor proporcionalni dinami¢kom tlaku, pojavljuju se kao linerane varijacije. Prikazan je i
relativno konstantna potisna stila stoga se podrazumijeva da je rije¢ zrakoplovu s mlaznim
motorom.

Fs

|

FemIFp% 0 -F )]

|

Udaljenost s s Polijetanja

Slika 23. Shematski prikaz promjena aktivnih sila prilikom polijetanja [1]

Iz shematski prikazanih varijacija mozemo zakljuciti da je zbroj Fp + p(F; — F;) u
odnosu na udaljenost (V?) priblizno konstantna — prikazano iscrtkanom linijom na skici. Stoga,
sila ubrzanja, Fr — [Fp + n (F; — F.)], je takoder konstantna. Jednostavna aproksimacija
izraCuna duljine polijetanja s, (Lift-off) moZe se odrediti na sljededi nacin. Uz pretpostavku
da je potisak konstantna, takoder pretpostavlja se da je prosjecna vrijednost ukupnog zbroja
otpora, takva da u odnosu na konstantnu silu proizvodi odgovarajuéu duljinu polijetanja.
Zatim, smatra se da je efektivha konstantna sila koja djeluje na zrakoplov u polijetanju,
odnosnu zatr¢avanju, jednaka sljedeéem izrazu:

Forp = Fr —[Fp + p(F; — F,)] = konstantna 31
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e F,ss —efektivna konstantna sila u polijetanju,

Uzimajuci obzir silu F iz spomenute jednadzbe (31), brzinu V = brzini
polijetanja V, o (Lift-off speed) i masu m koja je jednaka tezini tijela kroz ubrzanje Zemljine
sile teZe dobiva se sljededi izraz:

vi, &
S =
ro Z{FT_[FD‘l' U(FG_FL)]pros}

(32)

® ;0 —duljina polijetanja (Lift-off distance),

e Vo — brzina polijetanja (Lift-off speed),

e g —ubrzanje Zemljine sile grvitacije,

o Fr—|[Fp+ n(F; — FL)]WOS — prosjecna vrijednost razlike sile potiska i ukupne sile
otpora.

Da bi se osigurala sigurnosna margina tijekom polijetanja, brzina polijetanja se obi¢no
uzima 20 posto veca od brzine gubitka uzgona. Prema navedenoj tvrdnji postavlja se sljedeca
zavisnost:

2F;
VLO == 1-2Vstall - 1.2 —— (33)
PSCrmax
e Vo —brzina polijetanja,
® Vstqu — brzina gubitka uzgona (Stalling speed),
®  (C} max — Mmaksimalni koeficijent uzgona.

S obzirom na definiranu brzinu polijetanja, odnosno uklju¢ujudi sigurnosnu marginu te
zamjenom formule (32) u formulu (33) dobiva se sljedeca ovisnost:

1.44F¢
Srn =
ro gpSCL,max{FT_[FD+ u(Fg — FL)]pros}

U svrhu proracuna koristeéi jednadzbu (34) predlaZe se da se prosjecna vrijednost -

(34)

Fr —[Fp + pw(Fg — F.)lpros, zamjeni jednakom vrijednosti pri brzini jednakoj 0.7V,.
Takoder, iskustvena saznanja su pokazala da koeficijent trenja varira od vrijednosti 0.02 za
relativno glatku asfaltiranu stazu, do 0.10 za travnatu stazu. Daljnje pojednostavljenje moze
se dobiti uz pretpostavku da je potisak znatno vedéi od sile otpora i otpora trenja tijekom
polijetanja. Shodno shematskom prikazu na slici 24., ova tvrdnja pokazala se razumnom.
Stoga, ukoliko se zanemari sila otpora i otpor tenja u usporedbi s potisnom silom, jednadzba
postaje jednostavnija:

1.44F2

= —— 35
gpSCL,maxFT ( )

SLo
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Jednadzba (35) predstavlja pojednostavljenu verziju jednadzbe (34) te prikazuje neke

vazne fizikalne ovisnosti:

1. Duljina potrebna za polijetanje je znatno ovisna u teZini zrakoplova te varira s
kvadratom teZine.

2. Potrebna duljina za polijetanje je ovisna u gustodi zraka. Uz pretpostavku da je potisak
diretkno ovisan o gustoéi veca gustoéa ce rezultirati manjom potrebnom duljinom
polijetanja. Kao $to je prije navedeno, na vruc¢im ljetnim danima, kada je gusto¢a manja
nego pri hladnim danima, promatrani zrakoplov treba veéu udaljenost za polijetanje.
Uz spomenuta atmosferka stanja vezana za gustodu, visina na kojoj se aerodrom nalazi
takoder bitno utjece na polijetanje — pri ve¢im visinama gustoca zraka je manja.

3. Duljina polijetanja moze biti smanjena povecéavajuci povrSinu krila — povecanje
maksimalnog koeficijenta uzgona te povecanjem potiska.

7.2. Prikaz proracunatih podataka zrakoplova Beechraft Bonanza

U pimjeru je prikazan izracun potrebne duljine polijetanja na razini mora i masi

zrakoplova 1360 kg. Maksimalni koeficijent uzgona za odredenu masu iznosi 1.1.

Potrebno je odrediti brzinu polijetanja:

2F, 2 X 9.81 x 1360
=41.2m/s

Vip=12Vs =12 [————=1.2
Lo s CLmaxPS 1.1 x 1.225 x 16.8155

Nakon odredivanja brzine polijetanja, moguce je odrediti srednju brzinu Vs te ée se

iznos srednje brzine uracunati u svrhu dobivanja sile potiska.

Vg = 0.7V, = 0.7 X 41.2 = 28.8 m/s

P, nP, 083 x257266
Fp= 2= =

= A = 7417.3N
Ver  Ver 28.8

Potrebno je odrediti utjecaj blizine tla @ kako bi se izracunao ukupni otpor

zrakoplova.

1.2

h
(16 5)2 (16 10 2)2
¢ = v 17 =078
1+ (16 £ 1+ (16 155)

F,=|(cC +¢% L ove?a =
D D,0 TeAR ZpSR

46



1.12 1
= — 2 =
= <0.027 + 0.78 X 3124 X 091 X 6.2) X > X 1.225 % 28.8% X 16.8155 = 685.8 N

1 1
FL=C3 pVsr?A = 1.1 X 5 X 1.225 x 28.8° X 168155 = 9397.1N

1.44F¢
S = =
Lo gpSCL,max{FT_[FD‘l' U(FG_ FL)]pros}

~ 1.44 X (9.81 X 1360)2
T 9.81 x 1.225 x 16,8155 x 1.1{7417.3 — [685.8 + 0.02(9.81 x 1360 — 9397.1)]}

=173 m
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8. Izracun performansi zrakoplova u slijetanju

Tijekom faze slijetanja, najbitniji parametar u izracunu performansi su potrebna duljina
slijetanja i brzina kojom zrakoplov, pri odredenoj masi, treba sletiti. U slijetanju se, kao kod
polijetanja, pojavljuje se fenomen utjecaja blizine tla. Znatno bitnan parametar je stanje
uzletno-sletne staze, zajedno s ostalim atmosferskim ¢imbenicima. Kroz elemente izrauna
definirat ce se fizikalne ovisnosti u reZimu polijetanja, a zatim prikazati vrijednosti izraCunatih
parametara za zrakoplov Beechraft Bonanza.

8.1. Elementi izracuna performansi zrakoplova u slijetanju

U cilju analiziranja problematike, s obzirom na djelovanje istih sila kao i kod polijetanja,
promatra se slika 8. Medutim, prilikom slijetanja, ubrzanje a se sada smatra negativnim. U
svrhu smanjenje potrebne duljine slijetanja, snaga zrakoplova je postavljena na minimalnu
vrijednost pa se, shodno tome, vrijednost potiska ne uzima u obzir (F;; = 0). Prema navedenim
tvrdnjama, dobiva se sljedeéa zavisnost:

—Fp— p(Fg— F) =m— (36)

e Fp —ukupna sila otpora zrakoplova,

Tocna vrijednost potrebne duljine slijetanja odreduje se numericki, integriranjem
jednadzbe (36) s jednadzbama za uzgon i ukupni otpor zrakoplova. Medutim, uzima se
jednostavniji izraz koji predstavlja dozvoljenu aproksimaciju za odredivanje potrebne duljine
slijetanja. Variranje sila tijekom slijetanja prikazano je na slici 24. Pretpostavlja se prosjecna,
konstantna, vrijednost za izraz F, — p (F; — F), koja efektivno pridonosi odredivanju to¢ne
potrebne udaljenosti za slijetanje s;. Prosje¢na vrijednost spomenutog izraza, jednaka je
trenutnoj vrijednosti procijenjenoj na 0.7V (V — brzina slijetanja). Vrijednost usporenja
(Fp — n(F; — F.), moZe varirati u odnosu na udaljenost — prikazano na grafu isprekidanom
linijom. Prema tome, pretpostavke u slijetanju su loSije nego u polijetanju.

Integriranjem izmedu tocke dodira i tocke gdje se gibanje zrakoplova u potpunosti

zavrSava, dobiva se sljedecéa zavisnost:

S =——— 37)

e 5; —potrebna duljina slijetanja,
e [ —silainercija zrakoplova,
e m — masa zrakoplova,

e t —vrijeme zaustavljanja.
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L Potrebna duljina slijetanja s=0

Slika 24. Shematski prikaz promjene aktivnih sila tijekom slijetanja [1]
Uvrstavanjem izraza za vrijeme u jednadzbu (37) dobiva se sljedeci izraz:

V?m
2F

S, = — (38)

Jednadzba (38) predstavlja potrebnu udaljenost za usporenje od pocetne brzine
odredene vrijednost, do brzine jednake nuli, pod konstantnom silom. Spomenuta, konstantna
sila, definirana je jednadzbom (36), a brzina je definirana kao brzina slijetanja V;. Prema
navedenim tvrdnjama, jednadzba (38), uzimanjem u obzir i faktor (brzina slijetanja jednaka je
1.3 brzini gubitka uzgona), dobiva se sljedeci izraz:

1.69Fg (39)
S =
k gpSCL,max[FD + U (FG - FL)]0.7VT

e  (C; max — Maksimalni koeficijent uzgona,

o [Fp+u(F;— FL)]O.7VT — prosjecna vrijednost sile usporavanja.

Tijekom slijetanja, koriste se kocnice na zrakoplovu pa se shodno tome mora uzimati
koeficijent trenja ovisno o vrsti podloge na koju se slije¢e. Danasnji zrakoplovi koriste i obrnuti
potisak prilikom slijetanja te se u kona¢nom proracunu mora uzeti vrijednost sile obrnutog

potiska. Takoder, koriste se i uredaji za smanjenje uzgona prilikom slijetanja poput spoilera i
zra€nih kocnica.
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8.2. Prikaz proracunatih podataka zrakoplova Beechraft Bonanza
U primjeru je prikazan izracun potrebne duljine slijetanja na razini mora s masom

zrakoplova od 1315 kg. Maksimalni koeficijent uzgona, sa otklonom zakrilaca na poziciju za
slijetanje, iznosi 1.8.

Potrebno je odrediti brzinu slijetanja Vr:

o tap—1a | 2o _ . 2 % 9.81 x 1315 1420
= 1. = 1. = 1.0 X = .
r s 0SC L 1.225 x 16.8155 x 1.8 m/s

Sila potiska se smatra da je O prilikom slijetanja. Takoder, nakon slijetanja uzgon se
smatra 0 pa tako i vrijednost induciranog otpora.

Potrebno je izraunati srednju brzinu slijetanja Vsg:

Veg = 0.7Vy = 0.7 X 34.29 = 24 m/s

Nakon odredivanje srednje brzine, potrebno je izraCunati otpor prilikom slijetanja. S
obzirom na to da je vrijednost sile uzgona jednaka nuli, ukupni otpor jednak je parazithom
otporu prilikom slijetanja.

1 1
Fp= Cpoy pVgr2A = 0.027 x 5 X 1225 x 24% x 16.8155 = 160.2 N

Nakon izra¢unatih parametara dobiva se potrebna duljina slijetanja:

1.69F2
S; = =
g 9pSCrmax[Fp + 1 (Fg — F)losv,

B 1.69 x 9.81 x 1315
~ 9.81 x 1.225 X 16.8155 X 1.8 x [160.2 + 0.4 (9.81 X 1315 — 0)]

= 145m
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9. Izracun performansi zrakoplova u zaokretu

Zaokreti zrakoplova se, uz polijetanje i slijetanje, smatraju specijalnim performansama
zrakoplova. Bitni parametri u izraCunu performansi, prilikom zaokreta, su faktor optereéenja,
radijus i brzina zaokreta te kutno skretanje zrakoplova. Navedeni parametri se promatraju u
rasponu razli¢itih masa i brzina zrakoplova. Iznimno bitan podatak svakog zrakoplova je
manevarska envelopa. Manevarska envelopa predstavlja dijagram opterecenja za odredeni
raspon brzina, na kojem su definirana i ogranicenja zrakoplova u pogledu opterecenja. Kroz
elemente izracuna e se definirat fizikalne zavisnosti i veliine koje su specificne za zrakoplov
u zaokretu, te u konacnici prezentirati proracunati parametri.

9.1. Elementi izra¢una performansi zrakoplova u zaokretu

Prilikom definiranja odredenih fizikalnih veli¢ina i ovisnosti, bitno je napomenuti da se
u zaokretima sada promatra radijalno (centrifugalno) ubrzanje koje, po zakonu gibanja,
opisuje zakrivljenu putanju zrakoplova. Horizontalni zaokret zrakoplova s aktivnim silama
prilikom izvodenja istog prikazan je na slici 25.

&
R
£§/
0 O/'
N N/ F
TE/ L
/ R |
/ /
.-‘ &% :
{ ;L | Horizontalna | @ N
| | Ravnina ~ —
R
Pogled odozgo na ; -
Y horizontalnu ravninu o G

Slika 25. Prikaz aktivnih sila na zrakoplovu tijekom zaokreta [1]

Krila zrakoplova nagnuta su pod kutem @ u odnosu na horizontalnu ravninu pa sila
uzgona djeluje pod kutem @ u odnosu na vertikalnu ravninu. Kut nagiba @ i sila uzgona F; su
u takvoj zavisnosti da komponenta sile uzgona odgovara sili gravitaciji na nacin da je sila
uzgona veca od sile gravitacije - F; cos® = F;. Prema tome, zrakoplov odrzava istu visinu
dok se giba u horizontalnoj ravnini. Nadalje, rezultantna sila izmedu sile uzgona i sile
gravitacije uzrokuje kruznu gibanje radijusa R u horizontalnoj ravnini. S obzirom na definiranje
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radijusa zaokreta, definira se i kutna brzina koja predstavlja promjenu kuta bo¢nog nagiba u
vremenu. Shodno silama prikazanim na slici 25., postavlja se sljedeca zavisnost rezultantne

&:/ﬁ+% (40)

Prilikom analiziranja problematike zaokreta definira se faktor opterecenja n. Faktor

sile:

e Fp —rezultantnasila.

opetedenja je bezdimenzionalna veliCina ipredstavlja omjer sile uzgona i sile gravitacije.
Najéesée se u terminologiji spominje kao ,g“ optereéenje. S obzirom na definiciju faktora
opterecenja, te njegovim uvrstavanjem u jednadzbu (40), rezultantna sila se moZe zapisati i na
sljededi nacin:

FR = FGV n2 - 1 (41)
e n —faktor optereéenja (load factor).

Zrakoplov se giba kruznom putanjom ri odredenoj brzini V,,, stoga je radijalno ubrzanje
proporcionalno kvadratu brzine, a obrnuto proporcionalno radijusu zaokreta. Prema drugom
Newtonovom zakonu dobiva se sljedeca zavisnost rezultatne sile zaokreta:

F VZ F; V2 42
= m _—

Uvrstavanjem jednadzbe (41) u jednadzbu (42) u svrhu odredivanja radijusa zaokreta
dobiva se sljedeca zavisnost:

Vi2
R::E_;;:I (43)

Predma jednadzbi (43) uodljivo je da vrijednost radijusa zaokreta veéa s vecom
brzinoom zrakoplova (kvadratom brzine). Kutna brzina w, definirana kao promjena kuta
bo¢nog nagiba u vremenu, naziva se kutnom brzinom zakretanja (turn rate) te je dana
omjerom V,/R. Prema jednadzbi (43), koristenjem spomenutog omjera za kutnu brzinu
skretanja, dobiva se sljedeca zavisnost:

V21
w = gV— (44)

e w —kutna brzina skretanja.

S obzirom na definirane zavisnosti, da bi se ostvario Sto manji radijus zaokreta, a veca
kutna brzina skretanja potreban je Sto veéi faktor opterecenja i Sto manja brzina zrakoplova.
Bitan parametar, koji se dobiva uvrStavanjem zavisnost faktora optereéenja i brzine u
jednadzbu za radijus i kutnu brzinu skretanja, je opterecenje krila (wing load) - F;/S.
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Opterecenje krila bitan je parametar u dizajnu zrakoplova, te ukoliko zrakoplov ima
malo opterecenje krila imati ¢e manji radijus zaokreta i ve¢u kutnu brzinu zakretanja. Za svaki
zrakoplov bitno je odrediti vrijednosti maksimalne kutne brzine zakretanja pri minimalnom
radijusu zaokreta, pod odredenim uvjetima u kojima se zrakoplov nalazi. Za promatranje
problematike, uzimaju se ovisnosti za minimalan radijus zaokreta (45) i maksimalnu kutnu
brzinu zakretanja (46):

2 F,
Rpin = —————— (45)
Pd CL,max S
PsClL, n
Wmax = 9 72711(?66 o (46)
S

® R,.;n —minimalan radijus zaokreta,
®  Wpg — Maksimalna kutna brzina zakretanja,
® N, —Maksimalan faktor opterecéenja.

Prema jednadzbama (45) i (46) jasno je da se najbolje performanse zrakoplova ocituju
na razini mora s obzirom na ovisnost o gusto¢i. Medutim, postoje definirana ogranic¢enja
faktora opterecenja i brzina zrakoplova. Pri malim brzinama vrijednost maksimalnog faktora
optereéenja je funkcija maksimalnog koeficijenta uzgona. Pri velikim brzinama, maksimalna
vrijednost faktora opterecenja ograni¢ena je strukturalnim dizajnom zrakoplova. Maksimalne
vrijednosti faktora optereéenja u odnosu na raspon brzina zrakoplova prikazane su graficki
manevarskom enveloopom (V-n dijagramom). lzgled V-n dijagrama prikazan je na slici 26.

F i
s
.- Strukturalna
Hg oitaden)a
D C
2 - - o ) ¢
o Podrudje Granica pozitivhog
= gubitka faktora opterecenja
= uzgona
&=
Vv
v
.. Granica negativnog faktora opterecenja
Podrudje - 5
. Strukturalna
QUbltka oitedenja
uzgona \

Slika 26. Primjer V-n dijagrama s granicama faktora opterecenja
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U svrhu objasnjenja dijagrama, promatra se let brzinom V;, gdje zrakoplov leti s
odredenom vrijednosti koeficijenta uzgona koja je manja od maksimalne vrijednosti. Ukoliko
zrakoplov poveda napadni kut do kriticnog, a time i koeficijent uzgona do maksimalne
vrijednosti, za istru vrijednost brzine povecava se faktor opterecenja do maksimalne
vrijednosti za odredenu brzinu. Ukoliko se napadni kut poveca iznad kriti¢nog, i koeficijent
uzgona prijede maksimalnu vrijednost, zrakoplov ¢e izgubiti uzgon. Prilikom sloma uzgona,
vrijednost faktora optereéenja se smanjuje. Stovise, vrijednost faktora optere¢enja ne moze
se povecavati neodredeno — izvan specifi¢nih vrijednosti, definiranih kao granica pozitivnih
optereéenja (prikazano linijjom BC na slici 26.), mogu se pojaviti strukturalna ostecenja
zrakoplova. Pri brzinama vec¢im od brzine V* (primjer brzina V3) zrakoplov mora letiti pri
vrijednosti koeficijenta uzgona koji je manji od maksimalnog kako se ne bi prekoracila granica
pozitivnog opterecenja. Ukoliko je postignut maksimalni koeficijent uzgona pri brzini V3,
moguda je pojava strukturalnih oStecenja zrakoplova. Linija CD na dijagramu predstavlja
granicu velikih brzina. Pri brzinama izvan ogranicenja, dinamicki tlak se drasti¢no povecava sto
u konacnici isto moze uzrkovati strukturalna oStecenja zrakoplova.

Linija AE i CD na dijagramu V-n odgovaraju negativnim vrijednostima napadnh kuteva,
odnosno faktorima opterecenja. Linija AE predstavlja podrucje gubitka uzgona. Pri apsolutnim
napadnim kutevima manjim od nula, uzgon je negativan i djeluje prema dolje. Linija ED
predstavlja granicu negativnog faktora opterecenja — izvan tih vrijednosti moguca je pojvaa
strukturalnih oStecenja zrakoplova. To¢ka B na dijagramu predstavlja to¢ku manevriranja. U
toj tocki, koeficijent uzgona i faktor optereéenja istovremeno imaju najveéu vrijednost koja se
moze ostvariti unutar manevarske envelope zrakoplova. Prema jednadzbama (45) i (46), ova
tocka odgovara najmanjem radijusu zaokreta i najvecoj kutnoj brzini zakretanja zrakoplova.
Pri brzinama manjima od V*(corner speed), nije moguce strukturalno ostetiti zrakoplov s
obzirom da generiranje velike koli¢ine uzgona. S druge strane, pri ve¢im brzinama od V*
moguca je pojava strukturalnih ostecenja.

9.2. Prikaz proracunatih podataka zrakoplova Beechraft Bonanza

U primjeru je prikazan izraCun minimalnog radijusa zaokreta, maksimalne kutne brzine
zakretanja i potrebnog vremena za odredeni raspon brzina. Maksimalan faktor opterecenja za
zrakoplov iznosi 3.8. Proracun je izveden za zaokret od 360° u horizontalnoj ravnini.

Potrebno je odrediti zavisnosti za trazene parametre. Minimalan radijus zaokreta se
odreduje po sljedeéoj zavisnosti:

Rpin = =
gy Ny — 1 35.96
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Maksimalna kutna brzina zakretanja odreduje se po sljedeéoj zavisnosti:

IV Noax —1  35.96
Wmax = v = V.

Potrebno vrijeme za izvodenje zaokreta odredenom kutnom brzinom zakretanja
odreduje se po sljedeéoj zavisnosti:

Proracunati parametri prikazani su u tablici 2 za odredeni raspon brzina.

Tablica 2. Prikaz proracunatih vrijednosti

. . L Maksimalna kutna .
Brzina zrakoplova Minimalni radijus ] . Potrebno vrijeme
brzina zakretanja
Vo, [m/s] zaokreta R,,;, [m] 1 zaokreta t [s]
wmax [s ]
30 25.02 1.198 5.28
40 44.49 0.899 7.06
50 69.52 0.719 8.73
60 100.11 0.599 10.65
70 136.26 0.514 12.32
80 177.97 0.449 14.28
90 225.25 0.399 16.11
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10. Zakljucak

Izracuni performansi zrakoplova variraju od razine mora do odredene visine zrakoplova
— apsolutnog vrhunca leta. Uz promjenjivost atmosferskih parametara prilikom promjene
visine, masa zrakoplova takoder uvelike utjee na performanse zrakoplova. RaspolozZivi
potisak, odnosno snaga zajedno s aerodinamickim karakteristikama zrakoplova, predstavljaju
fundamentalne uvjete za izraun performansi. Takoder, kroz reZime leta fizikalne zavisnosti
osnovnih aerodinamickih sila se mijenjaju, te shodno njihovim promjenama, rezimi leta se
analiziraju zasebno. Analizom problematike prikazane su specifiénosti rezima leta poput
utjecaja visine i mase na potreban potisak i snagu. S povedanjem mase potrebna snaga i
potisak se povecavaju, a s obzirom na to da se raspoloZiva snaga reducira s visinom,
proporcionalno gustoci zraka, performanse zrakoplova su oslabljenje na vecim visinama. S
druge strane, sa stajaliSta rezima penjanja, odredeni viSak snage se reducira s povecanjem
visine pa su brzine uzdizanja znatno manje na vecim visinama. Kroz rezim spustanja, bez
potisne sile (jedrenje), polazna tocka proracuna je polara zrakoplova iz koje je moguée
izraCunati razli¢ite vrijednosti koeficijenata uzgona i otpora te u konacnici odrediti brzinu
propadanja za odredenu masu zrakoplova. U fazi polijetanja i slijetanja veoma je bitno stanje
atmosfere, stanje i vrsta uzletno-sletne staze te visina na kojoj se uzletno-sletna staza nalazi.
Uzletno-sletne staze na veéim visinama i prilikom visokih temperatura, nalaze se u podrucju
rijedeg zraka Sto direktno reducira potisak, odnosno snagu u polijetanju te je tako potrebna
duljina polijetanja zrakoplova duzZa. Prilikom manevriranja zrakoplova, odnosno izvodenja
zaokreta, krucijalan parametar je faktor opterecenja zrakoplova. Zrakoplovi posjeduju granice
faktora optereéenja iznad kojih postoji moguénost nastanka strukturalnih oSteéenja
zrakoplova. Kako bi zrakoplov izveo minimalni radijus zaokreta, a maksimalnu kutnu brzinu
zakretanja potreban je Sto vedi faktor optereéenja i Sto manja brzina zrakoplova.

U konacénici, prema provedenoj analizi problematike moze se zakljuditi da su glavni
utjecaji na performanse zrakoplova aeordinamicke karakteristike zrakoplova uz pogonsku
grupu te atmosferske, promjenjive, karakteristike. Takoder, raspon masa zrakoplova uvelike
utjece na performanse zrakoplova. Prilikom izracuna koriste se i razne aproksimacije koje se
smatraju dovoljno pouzdanima zbog jednostavnosti proracuna. Ovisno o namjeni u
zrakoplovstvu, performanse zrakoplova su izrazito razli¢ite, te se prilikom samog dizajniranja
unaprijed postavljaju odredeni kriteriji, a zatim vrse izraéuni i eksperimenti.
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