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SAZETAK

Tema ovog zavr$nog rada je analiza performansi modernog lovackog zrakoplova Chengdu J-
20, dvomotornog jednosjeda s mogucnoséu prikrivanja odraza konfiguracije kanard - delta
krilo koji je prosle godine uvrsten u kineske zra¢ne snage. U svrhu te analize promatrat ¢e se
zrakoplov znacajkama nalik na J-20 kojemu je dodijeljen mlazni motor modeliran prema
sli¢cnim motorima te koji po karakteristikama nalikuje motoru AL-31FM2 zrakoplova J-20.
Usvojena je polazna geometrija i prikupljeni su svi potrebni podatci o zrakoplovu. Izracunat
je otpor te su prikazane znacajke pogona. Primjenom metode ukupne energije analizirane su
performanse od interesa za lovacke zrakoplove: podru¢je uporabe, visak specificne snage
zrakoplova, brzine penjanja i koordiniranog zaokreta te su ti rezultati usporedeni sa

zrakoplovom Eurofighter Typhoon.

Kljuéne rijeci: Chengdu J-20, koeficijent otpora, analiza performansi, AL-31FM2,
Eurofighter Typhoon
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SUMMARY

The topic of this thesis is performance analysis of a modern fighter Chengdu J-20, a twinjet
single-seat stealth aircraft with canard-delta wing configuration, which was enlisted in the
Chinese Air Force last year. For the purposes of this analysis, an aircraft with features similar
to the J-20, which has a jet engine assigned modeled on similar engines and which resemble
the engine AL-31FM2 of the J-20 aircraft, will be observed. The starting geometry was
adopted and all the necessary aircraft data was collected. The drag has been calculated and the
engine characteristics are shown. With application of the total energy method the performance
of interest for the fighter jets were analyzed: area of use, excess specific power of the aircraft,
climb speed and the coordinated turn. These results were then compared with the Eurofighter
Typhoon aircraft.

Keywords: Chengdu J-20, coefficient of drag, performance analysis, AL-31FM2, Eurofighter
Typhoon
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1. UvOD

Zrakoplov J-20, takoder znan kao i Mighty Dragon, viSenamjenski je borbeni dvomotorni
jednosjed konfiguracije kanard-delta krilo 5. generacije. Razvijan je od strane kineske
zrakoplovne korporacije Chengdu Aircraft Industry Group za Kineske zrakoplovne snage -

People's Liberation Army Air Force (PLAAF) kako bi mogli konkurirati ameri¢kom
zrakoplovu F-22 [1].

Slika 1.1. Chengdu J-20 Kineskih zrakoplovnih snaga

Razvoj zrakoplova Chengdu J-20 poceo je jos kasnih 90-ih godina kada je Chengdu
korporacija pobijedila na natjecaju raspisanog od strane PLAAF-a. Svoj prvi let ostvario je
2011. godine a javnosti je otkriven 2016. na Kineskoj medunarodnoj izlozbi zrakoplova.
Konstruiran je kao zrakoplovni presreta¢ sa mogucnoS¢u preciznog zemljanog udara te
prikrivanja odraza a uvrsten je u kineske zracne snage prosle godine. Tijekom godina doslo je
do nekoliko promjena u konstrukciji ovog zrakoplova. Usisnici su izmijenjeni kako bi bili
manje vidljivi a vertikalni stabilizatori su rekonstruirani. Takoder, dodana je nova oprema i
uredaji za viSenamjenske operacije te Sest dodatnih pasivnih infra-crvenih senzora po trupu

aviona sposobnih za traZenje i pracenje meta.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1
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Ono po ¢emu je karakteristican ovaj kineski lovac je Siroki i dugi trup sa oStrim nosom i
,,oubble kabinom koja omogucéava bolju vidljivost pilotu (slika 1.1). Odmah iza kabine su
usisnici ¢ija slaba vidljivost doprinosi prikrivanju odraza a na njih se nastavljaju pokretni
kanari sa izrazenom dihedralom. Kanard—delta krilo konfiguracija ima malu staticku marginu
odnosno nestabilnost (engl. relaxed stability) kako bi imao vecu upravljivost $to je bio jedan
od glavnih kriterija pri projektiranju ovog zrakoplova. Konstrukcija s kanardima takoder
pokazuje dobre performanse kod supersoni¢nog leta, odlicne performanse kod supersoni¢nog
i transsoni¢nog zaokreta i uvelike smanjuje potreban put slijetanja za razliku od
konvencionalne delta konstrukcije krila. Izmedu kanara i delta krila nalazi se proSirenje
korijena napadnog ruba krila (engl. leading-edge root extension, LERX) (slika 1.2.). Primarna
funkcija toga proSirenja je poboljSanje protoka zraka pod velikim napadnim kutevima i niskim
brzinama zraka kako bi se poboljsale performanse zrakoplova te povecanje uzgona. Kako je J-
20 relativno novi zrakoplov ovo je trenutno jedini model a kineski mediji su u sije¢nju 2019.
izvijestili kako je moguce da je dvosjed inafica u razvoju u svrhu izvodenja kompleksnih

taktiCkih scenarija te obuku mladih pilota.

/

Dog tooth
Slat

Slika 1.2. ProSirenje korijena napadnog ruba Kkrila

U svrhu analiza performansi ovog zrakoplova, a zbog manjka informacija o istom, izraden je
model zrakoplova naziva MD-20 koji je geometrijom i performansama nalik na Chengdu J-
20. Cilj ovog zavr$nog zadatka je usvojiti polaznu geometriju zrakoplova MD-20, izra¢unati
ukupni aerodinamicki koeficijent sile otpora, analizirati performanse zrakoplova u

horizontalnom letu te znacajke pogonske sile motora.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 2
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2. PODACI, GEOMETRIJA | POGON

2.1. Podaci i geometrija
Kako je zrakoplov J-20 zrakoplov pete generacije i tek je prosle godine usao u uporabu, nije
poznato puno podataka 0 njegovoj geometriji i performansama. SreCom, dostupno je dovoljno
podataka za izradu crteza zrakoplova MD-20, koji je geometrijom i performansama sli¢an J-
20. Svi podaci i geometrija uzeti su iz [1] te je crtez zrakoplova MD-20 izraden u

programskom paketu Autocad (slika 2.1.).

16673 -

2235

20400

5 T\ 2055

87
"'8361"—

175
7858

Slika 2.1. Dimenzije zrakoplova MD-20

Fakultet strojarstva i brodogradnje 3



Damjan Konjevod Analiza performansi modernog lovackog zrakoplova

Pomocu crteza izradenih u Autocad-u u programskom paketu Autodesk Fusion 360 izraduje se
3D model zrakoplova MD-20 (slika 2.2.) u svrhu dobivanja podataka potrebnih za nastavak
prora¢una. Mora se uzeti u obzir da je to pojednostavljena verzija zrakoplova J-20, odnosno
naoruzanje i nosa¢i na krilima su zanemareni a podvozje je uvuceno. Zbog nedostataka

podataka kutevi uvijanja i kutevi dihedrala krila i kanara su zanemareni.

Slika 2.2. 3D model MD-20

Osnovni dostupni podaci o zrakoplovu J-20, preuzeti iz [1] te iz [2], prikazani su u tablici 2.1.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 4
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Tablica 2.1. Osnovni podaci zrakoplova J-20

Duljina trupa 18.87 m
Visina 4.39m
Raspon krila s podtrupnim dijelom 13.5m
Povrsina opstrujavanja Syet 281 m?
Volumen trupa 220 m®
Masa zrakoplova 18337 kg
Maksimalna poletna masa 37000kg
NACA 64206
Profil krila X=0.40
t=0.06
Maksimalna brzina 2.5 Ma
Inicijalna brzina penjanja 304 m/s
Duljina potrebne uzletne staze 426 m
Duljina potrebna za ostvarivanje visine iznad 44 m
piste propisane prema MIL standardu
Ukupna duljina uzleta 470 m
Kut penjanja za ostvarivanje najvece brzine 19.2°
penjanja (BRC)
Motor 2 X AL-31FM2
Maksimalna sila potiska jednog motora s 145 kN
naknadnim izgaranjem
Kapacitet spremnika goriva 11340 kg
Dolet zrakoplova 6000 km
Borbeni radius 2000 km
Maksimalno dopusteno opterecenje +9/-3

Fakultet strojarstva i brodogradnje
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U tablici 2.2. nalaze se osnovni podaci zrakoplova MD-20 dobiveni iz crteza i 3D modela a

koji su potrebni za nastavak proracuna.

Tablica 2.2. Osnovni podaci zrakoplova MD-20

KRILO
Korijenska tetiva
Vr$na tetiva
Raspon dva polukrila

Kut strijele napadnog ruba

Cr=6.903m
ct=1.562m
bW:8624 m

Ne=46"

Profil NACA 64206, x;= 0.40, t=0.06
TRUP
Ukupna duljina trupa zrakoplova 1,=18.87 m
KANARD
Profil NACA 64206, x= 0.40, t=0.06
Raspon dvaju kanarda bez podtrupnog dijela bc =4.156 m
Korijenska tetiva cr=2.452m
Vrsna tetiva ct=0.623 m
Kut strijele napadnog ruba Nie=46"
VERTIKALNI REP
Profil xi= 0.40, t=0.07
Dvostruka visina vertikalnog repa bv=4.47m
Korijenska tetiva cr=2.578m
Vrsna tetiva ct=1.241m
Kut strijele napadnog ruba Ate =50°
ZRAKOPLOV
Raspon krila s podtrupnim dijelom b=13.587 m
Co=8.535m

Tetiva u osi simetrije zrakoplova

Fakultet strojarstva i brodogradnje
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Nastavak aerodinami¢kog proracuna i procjena aerodinamickih koeficijenata vrsi se prema

[3]. Radi olaksanja proracuna oblik naseg zrakoplova MD-20 je pojednostavljen.

2.1.1. Kirilo

Prvo se racuna kut strijele geometrijskog mjesta tocaka 25% tetive krila prema:

tanh, ,, = tanA gz — 0255 = 0.7259 = A1 =35.97°. (2.1)
- 4

2

Zatim se racuna kut strijele maksimalne debiljine krila:

CT - Ct
tan/A; = tanlA g — x; 5 = 0.54 = A, = 28.37°.
Pw
2
Povrs$ina dvaju polukrila iznost:
¢ +c
Sw="7 L = 36.5m?.
Pw
2
Nadalje, racunamo vitkost krila:
b2
AR =~ =2.04.
Sw

Suzenje krila,Sto je zapravo omjer vr$ne i korjenske tetive, iznosi:

Ct
A=—=0.23.
CT

Aerodinamicka apscisa za trapeznu nosec¢u povrSinu iznosi:

142X bytanhig

xA_1+?\ 6 = 1.77 m.

Za trapeznu nosecu povrsinu potrebno je izra¢unati i aerodinamicku tetivu prema:

2

1+2A

2
cA=§cr 1+

l = 4.8 m.

2.1.2. Trup

Maksimalna povrsina presjeka trupa zrakoplova iznosi Smax = 4.84 m? i izmjerena je iz 3D

modela. Pomoc¢u nje se rauna ekvivalentni promjer zrakoplova prema:

d, =2 /5’"7": 2.48 m.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 7
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Opstrujavana povrsina zrakoplova, potrebna za proradun otpora, iznosi S =165 m?. Izmjerena

je iz grubog modela dobivenog u programskom paketu Solidworks prikazanog na slici 2.3.

Slika 2.3. Povrsina opstrujavanja

2.1.3. Kanard
Analiza geometrijskih podataka kanarda ista je kao i za krilo.

Prvo se racuna kut strijele geometrijskog mjesta tocaka 25% tetive kanarda:

Cr — C¢
b,
2

tan, ,, = tanA;p — 0.25 = 0.8155 = A1 = 39.2°.

4

Zatim se racuna kut stijele maksimalne debiljine kanarda:

Cr — (¢
b,
2

tanAt = tanALE - xt S 0.6835 - At == 34’.350.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 8
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Povrsina dvaju kanarda iznosi:

o +c
Se == L = 6.39m2
Ye
2
Vitkost kanarda:
AR = be =27
- SC - " "
SuZenje kanarda:
Ct
A=—=0.25.
Cr

Za trapeznu nosecu povrsinu aerodinamicka apcisa iznosi:

_1+22 bctanALE_086
Xa = 1+ 6 = 0.86 m.

Nadalje, racunamo aerodinmicku tetivu kanarda koja iznosi:

2 A?
Cq = §cr [1 + T+ }\l = 1.7164 m.

2.1.4. Vertikalni rep

Analiza geometrijskih podataka vertikalnog repa isti je kao i za krilo te kanard.

Kut strijele geometrijskog mjesta to¢aka 25% tetive vertikalnog repa:

C, —C
tanAy /4 = tanA,z — 025" L =1.04 = A1 =46.18°
1%

v 4

2
Kut strijele maksimalne debljine vertikalnog repa iznosi:

Cr —Ct
tanA; = tanAp — x;

= 0952 = A; = 43.6°.
by
2
Povrsina vertikalnog repa je:
_ Cr + Ct¢ _ 2
i 427 m
4
dok vitkost vertikalnog repa iznosi:
AR = by = 2.34
=35 =
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Omyjer vrsne i korijenske tetive, odnosno suzenje vertikalnog repa je:
Ct

A=—=1048.
Cr

Aerodinamicka apcisa iznosi:

_ 1+2X bytanAig

xA_1+7t 6 =1.16m,
a aerodinamicka tetiva je:
2 2
CA=§CTl1+1+)‘l =199 m.

2.1.5. Zrakoplov

Referentna povrsina zrakoplova, izraunata prema podacima iz tablice (2.2), iznosi:

co+c)b
Sres = % = 68.59 m2.

Vitkost krila s podtrupnim dijelom racuna se prema:

b2
AR = = 2.69.
2S8ref
SuZenje krila s podtrupnim dijelom iznosi:
Ct
A=—=0.18.
Co

Za trapeznu nosecu povrsinu aerodinamicka apcisa racuna se prema:

142X btanhp

xA_1+?\ G 2.7 m

Takoder je potrebno 1 izracunati aerodinamicku tetivu prema:

c :éSref
473 p (1+2)2

]=5.86m.
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2.2. Pogon

Saturn AL-31 serija je vojnih turbo-ventilacijskih motora, koje je razvio Lyulka, sada NPO
Saturn, u Sovjetskom Savezu i Rusiji. Izvorno su razvijani za zrakoplov Sukhoi Su-27 a danas

pogone razne inacice ruskih i kineskih vojnih zrakoplova.

Slika 2.4. AL-31FM2 zrakoplova Chengdu J-20

Al-31FM2 turbo-ventilatorski je motor s maksimalnim vektorom potiska od 145 kN s
naknadnim izgaranjem (slika 2.4). Unaprijedena je verzija Al-31F i danas osim J-20 pogoni i
Sukhoi Su-34.

Radi nedostataka podataka o karakteristikama AL-31FM2 motora u svrhu ove analize
promatranom zrakolovu MD-20 dodijelili smo motor MD-31, koji po karakteristikama
nalikuje motoru Al-31FM2 a dobiven je skaliranjem motora RD-33 ugradenim u borbeni
zrakoplov MIG-29 na Zeljenu maksimalnu silu potiska od 145 kN. Model RD-33 preuzet je iz
[4].

Graf sile potiska u ovisnosti o brzini i visini dobiven je pomoc¢u programskog paketa Matlab i
prikazan je na slici 2.4. Moze se ocitati da nazivna snaga, odnosno snaga motora na razini

mora i nultoj brzini, iznosi 145 kN.
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200 ~
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15 05
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Slika 2.5. Prikaz sile potiska motora MD-31
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3. KOEFICIJENT OTPORA ZRAKOPLOVA

Otpor zrakoplova je sila koja djeluje na zrakoplov suprotno smjeru aerodinamicke brzine.

Ukupni otpor zrakoplova dobiva se zbrajanjem nultog i induciranog otpora. Nulti otpor je
otpor zrakoplova kada ne postoji uzgon. Odreduje se kao zbroj nultih otpora svih komponenti
konfiguracije letjelice: krila, tijela, vertikalnog stabilizatora i kanarda. Ovisan je o Machovom
broju i oznatavamo ga sa Cpo. Takoder se moze podijeliti prema uzorku nastajanja na tri
dijela: otpor dna, otpor trenja i valni otpor. Inducirani otpor je posljedica postojanja uzgona i
oznacavamo ga sa Cpi. U svrhu Sto lakSeg uspostavljanja veze izmedu karakteristika i

performansi zrakoplova uvodimo sljedecu jednadzbu:

koja se takoder zove i polara zrakoplova. K predstavlja koeficijent induciranog otpora i
takoder je funkcija Machova broja. Logi¢no je da Zelimo da taj koeficijent bude $to manji

posto porastom vrijednosti povec¢ava ukupni koeficijent otpora zrakoplova.

Nastavak proracuna vrsi se prema [3] i [5].

3.1. Otpor u subsonici

Do otpora dna dolazi zbog sile koCenja koja je posljedica podtlaka koji nastaje iza povrSina na
dnu pojedinih komponenti zrakoplova. U ovome slu¢aju njega zanemarujemo jer mu je
kabina dobro uklopljena u oblik trupa, ispuh motora smjesten je na kraju trupa, nema vanjskih

spremnika goriva te naoruzanja i nosaca istih.

Valni otpor je komponenta aerodinami¢kog otpora koja se pojavljuje na krilima i trupu
zrakoplova u letu te je posljedica rasporeda tlaka po povrsini. Kod subsonike je, prema
d'Alambertovom principu zasnovanom na neviskoznom strujanju, jednak nuli. lako znamo da
realni uvjeti opstrujavanja ne prate taj princip, opravdano ga je zanemariti zbog

zanemarivanja utjecaja stlacivosti pri malim brzinama.

Kod otpora trenja potrebno je odrediti iznos Reynoldsovog broja koji nam odreduje hoce li na

povrsini zrakoplova biti laminaran, turbulentan ili prijelazan grani¢ni sloj. Racuna se pri
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brzini sloma uzgona Vsan = 185 m/s i sa vrijedno$¢u kinematske viskoznosti zraka v =
1.46-10°.

Bez obzira dali je opstrujavanje subsoni¢no ili supersoni¢no, eksperimentalna ispitivanja
pokazala su da je grani¢ni za sloj vrijednost Reynoldsovog broja manjeg od 10° laminaran a
za vrijednost veéu od 10° turbulentan. Ako je vrijednost Reynoldsovog broja izmedu onda
govorimo o laminarno-turbulentnom granicnom sloju. Za prora¢un koeficijenta trenja Ct U

dvodimenzionalnom laminarnom opstrujavanju povrsine koristimo se formulom (3.2):

1.3 (32)
Cr = —, )
! VRe

dok se za proracun koeficijenta trenja ¢ u dvodimenzionalnom turbulentom opstrujavanju
koristimo Schlichtingovom formulom (3.3):

3091
G = (InRe)?58

(3.3)
Za slucaj dvodimenzionalnog lamianrno-turbulentnog opstrujavanja prora¢un koeficijenta

trenja ¢t vr$imo formulom (3.4):

J13 39
Cf_\/m t ¥ (InRe)%58 t /o

(3.4)
gdje je It duljina tijela na kojoj je potpuno razvijen turbulentan graniéni sloj.

Navedene formule vrijede za opstrujavanje ravnih povr§ina, a posSto su u promatranom slucaju
one zakrivljene, dolazi do promjene rasporeda tlaka Sto bitno utjece na koeficijent trenja.
Stoga se koeficijent trenja dvodimenzionalnog strujanja mnozi koeficijentom oblika Fr koji
ovisi o obliku opstrujavane povrsine i koeficijentom Fs zbog prelaska iz dvodimenzionalnog u
trodimenzionalno strujanje. Kod proracuna u subsonici zanemarujemo utjecaj stlagivosti te je
koeficijent stlacivosti Fma jednak je jedinici. Takoder valja napomenuti da se u rezimu

subsonike radi pojednostavljenja proracuna otpor trenja uzima kao konstantan.
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3.1.1. Kirilo

Za slucaj promatranog zrakoplova Reynoldsov broj na kraju krila iznosi:

V-c
Re = UA=6.1-107.

Granicni sloj koji se formira na krilu je turbulentan, s obzirom da je Reynoldsov broj ve¢i od

108, pa se koeficijent trenja cr u ravninskom strujanju izra¢unava koristeéi se formulom (3.3):

391

= — = 0.0023.
Cr (lnRe)Z'SS 0.0023

Koeficijent korekcije zbog relativne debljine iznosi:
06t

Fp = (1 + + 100t4) = 1.0913.

Xt

Dok je koeficijent prijelaza iz dvodimenzionalnog u trodimenzionalno strujanje:
Fs = (cosA,)%?® = 0.9648.

Koeficijent otpora jednak je:
g = 2FpFyqc; = 0.005.

Konaéno se dobiva koeficijent otpora krila za referentnu povrsinu Sref = 68.59 m?:

Sw
(CDf)W = —S
ref

cqF; = 0.0026 .

3.1.2. Trup

Reynoldsov broj se racuna za duljinu trupa:

V'lB

Re = =2.6-108.

S obzirom da je Reynoldsov broj veéi od 10°, grani¢ni sloj koji se formira na trupu je

turbulentan, pa koeficijent trenja iznosi:

391

= —=10.0019.
Cr (lnRe)2-58
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Sada se odreduje vitkost tijela koja je definirana kao omjer duljine trupa i ekvivalentnog

promjera i iznosi:

lp
f = d_e = 8.16.
Koeficijenti korekcije za trup s dobro oblikovanom kabinom iznose:
60 f
Fr-Fs=1 +f—3+m= 1.1308.

Konaé¢no se rac¢una koeficijent otpora trupa uslijed trenja kojeg treba uvecati za 30% zbog

dobre uklopljenosti kabine 1 kvadratnog poprecnog presjeka:

S
(Cof)p = ﬁ 1.3+ Fp Fy + Fyq - ¢ = 0.0067.
re

Dodatni otpor javlja se kod usisnika, zbog dvostrukog klinastog odvajac¢a grani¢nog sloja, a

proracunava se prema [6].

Potrebne veliine za proracun otpora kod usisnika izmjerene su iz 3D modela zrakoplova i

iznose:
visina dp=1.215m,
duljina lp=3.54 m,

povrsina oba usisnika Sp = 1.52 m?,

Sada se rac¢una Reynoldsov broj za duljinu usisnika:
Vi
Re = —2 =4.5-107,
\
S obzirom da je Reynoldsov broj veéi od 10° , grani¢ni sloj koji se formira u usisniku je

turbulentan, pa se koeficijent trenja ra¢una prema:

391

= —=10.0024.
Cr (lnRe)2-58

Koeficijent korekcije zbog oblika usisnika iznosi:

dp
Fr=1+-2=13432.
lp
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Zatim se racuna koeficijent otpora usljed trenja u usisnicima:

S
(CDf)D =2 FrFyg - Cr = 0.00007.
Sref

Konacno se dobiva ukupni otpor trupa zrakoplova:

(Cof)ep = (Cpp)p + (Cpf)p = 0.00677.

3.1.3. Kanard

Kao i do sad, prvo se racuna Reynoldsov broj za kanare koji iznosi:

V'CA

Re = =22-107.

S obzirom da je Reynoldsov broj veéi od 10° , graniéni sloj koji se formira na kanardu je

turbulentan, pa se koeficijent trenja raGuna prema:

391

Cf = W = 0.0027.

Koeficijent korekcije zbog relativne debljine kanarda iznosi:
06t

Xt

Fr = (1 + + 100t4> = 1.0913.
Koeficijent prijelaza iz dvodimenzionalnog u trodimenzionalno strujanje:

Fs = (cosA,)%?8 = 0.9478.

Slijedi da je koeficijent otpora profila jednak:
Cq = 2FpFyqcy = 0.0059.
Konacno se racuna koeficijent otpora kanarda za referentnu povrsinu Srr=68.59 m?:
Sc

C =
(Cof)c Sres

cgF, = 0.00052 .
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3.1.4. Vertikalni rep

Reynoldsov broj iznosi:

V-c
Re = UA=2.5-107.

S obzirom da je Reynoldsov broj veéi od 10° , graniéni sloj koji se formira na vertikalnom

repu je turbulentan, pa se koeficijent trenja racuna prema:

391

Cf = W = 0.0026.
Koeficijent korekcije zbog relativne debljine vertikalnog stabilizatora iznosi:

0.6t

Xt

Fp = (1 + + 100t4) =1.1074.

Koeficijent prijelaza iz dvodimenzionalnog u trodimenzionalno strujanje:

Fg = (cosA,)%%8 =0.9136.

Slijedi da je koeficijent otpora profila jednak:
g = 2FsFyqc; = 0.0058.

Kona¢no se racuna koeficijent otpora vertikalnog stabilizatora za referentnu povrSinu

Sref:68.59 mZZ

S
(Cof)y = ——cqFs = 0.00033 .
Sref

3.1.5. Zrakoplov

U subsonici zbroj koeficijenata otpora komponenti zrakoplova jednak je ukupnom
koeficijentu otpora zrakoplova kojega treba uvecati za 12% zbog toga Sto se promatra Cista
konfiguracija sa prosirenjem korijena napadnog ruba krila te bez dodatnih antena, usisnika i

ostalih detalja.

Cpo = 1.12 [(CDf)W +(Cps) ,,+(Cop)  + (CDf)V]
= 1.12[0.0026 + 0.00677 + 0.00052 + 0.00033] (3:5)
=0.0115
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3.2.  Otpor u supersonici

Koeficijent otpora zrakoplova u supersoni¢nom podrucju sastoji se od otpora trenja, koji je
konstantan i valnog otpora. Valni otpor u supersonici nastaje uslijed stvaranja udarnih valova
a pri konstantnom Machovom broju ovisi samo 0 promjeni veli¢ine povrSine poprecnog
presjeka zrakoplova S(x) okomito na brzinu opstrujavanja. Prema teoriji tankog tijela, za
zadani volumen W i duljinu tijela I, postoji optimalno tijelo odnosno tijelo sa najmanjim

valnim otporom (Sears-Haackovo tijelo).

Nastavak proracuna vrsi se prema [5] i [7].

Volumen tijela izmjeren je iz 3D modela i iznosi W=120.18 m® a duljina trupa iznosi
1,=18.87 m.

Koeficijent Az iznosi:

A, = LW _ 0.0911
S /e ’
a maksimalna povrSina:
124,
Smax = ——3 = 10.8121 m?.

Koeficijent valnog otpora Sears Haackova tijela je:

128wW?
CDW(SH) = m = 04293 )

Dok se koeficijent otpora zrakoplova uslijed valnog otpora definira pri Ma=1.2:

Ewp Cow(sm)

Cow(1.2) = =0.025,

Sref

gdje je Ewp koeficijent koji opisuje koliko dobro realni oblik zrakoplova prati oblik Sears-

Haackova tijela. Za promatrani zrakoplov procjenjeno je Ewp=4 prema [6].
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S promjenom Machova broja iznad Ma = 1.2, valni otpor zrakoplova opada po zakonu:

Cow (Ma) = Cpy (1.2)[1 — 0.386(Ma — 1.2)*57 — (1 — 0.7094%77)] (3.6)

3.3.  Otpor u transonici

Do povecanja otpora u transonici dolazi zbog stvaranja lokalnih udarnih valova koji su

posljedica diskontinuiranog povratka supersoni¢nog strujanja na subsoni¢no strujanje. Ta

pojava slabi s udaljavanjem od zrakoplova. Kriticnim Machovim brojem nazivamo prvi
lokalni Machov broj koji je dostigao supersoni¢nu vrijednost na zrakoplovu i ozna¢avamo ga
sa Macr. Pored kriticnog Machovog broja definira se tocka Mapp za koju je Cpo(Ma) porastao
za 0.002 u odnosu na Cpo(Ma<Macr). Kako se pove¢ava Machov broj letjelice tako se prva
pojava lokalne brzine jednake brzini zvuka moze pojaviti na trupu ili na krilu zrakoplova, a
usvajamo onu vrijednost koja je manja za kriticnu vrijednost Machova broja letjelice. Za
promatrani slu¢aj zrakoplova ta vrijednost je manja na krilu nego na trupu te se procjena

Mapp na krilu vr$i prema metodi tvrtke Boeing [3] (slika 3.1.) i procjenjuje se Mapp= 0.87.

Mpp

8 T

80 +

a5 +

10 20 30 40 50 60 70
Aeva

Slika 3.1. (MaDD).=o = f{A1/4,¢/c), [3]
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Kako je valni otpor poznat u subsonici i supersonici i kako je sada poznata vrijednost Mapp |
Cow(Mapp)=0.002 preostaje nam jo$ samo odrediti Cp(Ma) u podrucju transonike (u intervalu
od Mapp do 1.2). To vrlo slozena zadaca pa ¢emo se zadovoljit pribliznom metodom te

definiramo pet tocaka:

CDw(MaDD - 008) =0
CDw(MaDD) = 0.002

Cow(1.2)

=0.012
> 0.0125

3.4. Ukupni nulti otpor

Buduc¢i da su sada poznati otpori u cijelom rezimu leta, mogu se prikazati grafickim prikazom
pomocu programskog paketa Matlab, slika 3.2. Vidljivo je da je otpor konstantan do podrucja
transonike zato Sto ovisi samo o trenju. Zatim naglo raste zbog pojave udarnih valova te u

podrucju supersonike opada po zakonu Cpw(Ma) (3.6).

0.021

0.015

0.01

0.005 [

Ma

Slika 3.2. Ukupni nulti otpor zrakoplova MD-20
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3.5.  Inducirani otpor

Kod subsonike, radi postojanja sile uzgona, dolazi do nastajanja podtlaka oko prednjeg ruba
krila radi prelaska vrtloga zraka sa donje na gornju stranu koji uzrokuje silu u pravcu gibanja.

Tu silu nazivamo silom sisanja i ona smanjuje prirast aksijalne sile. Rezultantna sila tih dviju
sila je inducirani otpor i procjenjuje se pomoc¢u Oswaldovog koeficijenta e prema Glauertovoj
teoriji.

Procjena Oswaldova koeficijenta za zrakoplov s trapeznim strelastim krilom iznosi:

e =4.61(1 — 0.0454AR%%®) (cosA ;)%5 — 3.1 =0.9459

Koeficijent uzgona krila uslijed napadnog kuta:

_ mAR(e —eS)

e =1 = 4077,

gdje je koeficijent usisavanja napadnog ruba krila S=0.9 .

Koeficijent induciranog otpora za 100% usisavanja napadnog ruba iznosi:

K,qo = —— = 0.165,
100 ™ o AR

a koeficijent induciranog otpora za 0% usisavanja napadnog ruba je:

1
K, = — = 0.2453.
CLa

Dozvu¢ni koeficijent K induciranog otpora za promatrani slu¢aj 90% usisavanja napadnog
ruba krila, koji vrijedi za subsoniku do brzine Mapp, ra¢una se pomocu:
K = SKlOO + (1 - S)KO = 0.173 .

Koeficijent induciranog otpora poprima vrijednost Ko za supersoniku od vrijednosti Machova

broja:

1
= = 1.4396.
¢ cos/ g
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Na slici 3.3. prikazana je ovisnost koeficijenta induciranog otpora o vrijednosti Machova

broja.

0.7 r

05
04
03r

02r

01r

Ma

Slika 3.3. Koeficijent induciranog otpora zrakoplova MD-20
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4. ANALIZA ODABRANIH PERFORMANSI

Performanse zrakoplova nam govore o opcéenitim karakteristikama leta za zadanu energiju
letjelice kada nas ne zanima njena stabilnost. U ovome poglavlju analizirati ¢e se podrucje
uporabe zrakoplova, specifi¢na snaga zrakoplova, maksimalna brzina penjanja te koordinirani
zaokret. Za analizu performansi koristi se metoda ukupne energije prema [3] gdje je

postavljena jednadZba za centar mase zrakoplova:

WdV o _p—wsi (4.1)
g dt siny. :

Ako joj se pridruzi jednadZba koja definira brzinu penjanja kao derivaciju visine leta:
dh

= = Vsiny, (4.2)
eliminacijom kuta y dobiva se:
d h+V2 VT -VD (4.3)
dt 29) 0w '
Ako se uvede oznaka:
VZ
=h+—, 4.4

Zbroj potencijalne 1 kinetiCke energije iznosi:

mVy?
2

E = mgh+ =Wh,, (4.5)

Sto nam predstavlja ukupnu energiju zrakoplova (engl. energy state). Specifi¢na energija he je
ukupna energija svedena na jedinicu teZine zrakoplova te predstavlja visinu na koju se
zrakoplov moze podi¢i, polaze¢i od stvarne visine, dok ne potrosi svu kineti€¢ku energiju.

Takoder se naziva i energetska visina (engl. energy hight) i mjeri se u metrima.
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Za visak snage svedenu na jedinicu tezine zrakoplova, odnosno visak specifi¢ne snage, sa
dimenzijom brzine [m/s] uvodi se sljedec¢a oznaka:

b - VT —VD

s wo (4.6)

Konac¢no se pomocu (4.4) i (4.6) moze napisati energetska jednadzba koja pokazuje da je

derivacija specifi¢ne energije jednaka visku specifi¢ne snage:

dh,
dt %"
Iz (4.6) se vidi da visak specificne snage ovisi o otporu D koji je ovisan o brzini leta,

4.7

normalnom optereéenju te Svojstvima zraka:

K(nW)?

b= @St + 05 *8)

Uvrstavanjem (4.8) u (4.6) 1 dijeljenjem s teZinom dobiva se:

p =YL P s oKW1 (4.9)
sT W T 2w PO s v '

gdje raspoloziva pogonska sila T 1 raspoloziva pogonska snaga VT ¢ine pogonsku grupu
zrakoplova. Ovisne su 0 Machovom broju i svojstvima zraka.
Za prora¢un specificnog viska snage potrebno je znati funkciju pogona T(Ma,h) i funkcije

otpora Cpo(Ma) i K(Ma) proracunate u prethodnim poglavljima. Isto tako potrebno je

poznavati ovisnost gustoc¢e zraka i brzine zvuka o nadmorskoj visini.

Za nastavak analize odabranih performansi, koja se obavlja pomoc¢u programskog paketa

Matlab i prema [4], potrebno je jo§ znati masu m i referentnu povrSinu Srer zrakoplova.

Masi zrakoplova odgovara priblizan zbroj tezine praznog zrakoplova i polovice maksimalne

tezine goriva u unutarnjim spremnicima i ona iznosi:
m = 25000 kg ,
dok referentna povrSina iznosi:

Sref = 68.59 m2.
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4.1. Podrucje uporabe zrakoplova

Za odredivanje najvece | najmanje moguce brzine leta za razliCite visine leta promatra se
najveca raspoloziva snaga koja se smanjuje kada tlak zraka pada. Kako otpor ovisi o gustoc¢i
zraka, a zrak i gustoca ovise o nadmorskoj visini, tako ¢e najmanja i najve¢a moguca brzina
biti razli¢ita za razne visine leta. Te brzine ograni¢avaju podrucje horizontalnog leta
zrakoplova, pa je tako podrucje u kome je snaga motora veca ili jednaka potrebnoj snazi kod
konstantnog optereCenja (n=1) ograni¢ena sa Ps = 0. To se podru¢je naziva i ovojnicom

zrakoplova a prikazano je naslici 4.1

H [km]

Slika 4.1. Podrudje uporabe zrakoplova MD-20

Iz dobivene ovojnice moguce je ocitati da zrakoplov MD-20 leti nadzvu¢no na svim visinama
i da je mu maksimalna brzina 2.5 Macha. Takoder se vidi da maksimalna visina leta iznosi
20000 metara.

Na istom dijagramu ljubicastom bojom prikazana je vrijednosti maksimalnog koeficijent
uzgona Cirmax 0 ovisnosti Machova broja i visini izracunatog za brzinu sloma uzgona Vst =

70 m/s i 0 njemu ovisi raspoloZziva kutna brzina zrakoplova.
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4.2. Visak snage zrakoplova

Kako je pokazana direktna povezanost izmedu sile potiska, odnosno sile otpora sa visinom i

Machovim brojem, preko jednadzbe (4.3) moze se prikazati promjena viska snage, slika 4.2 i

slika 4.3

25
20

15

H [km]

1071

Slika 4.2. Krivulje Ps(Ma,H)=const, za n=1 za MD-20

25

20

15

H [km]

1071

300
(0] 100 200 300 400 500 600 700 800 900
V [m/s]

Slika 4.3. Krivulje Ps(V,H)=const, za n=1 za MD-20
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Pomocu ovih rezultata moguce je jos odrediti minimalno vrijeme penjanja te reZim penjanja s

najmanjom potro$njom goriva $to nije ukljuceno u ovaj rad.

4.3. Brzina penjanja

Za pretpostavku konstantne brzine V, prema [8], derivacijom jednadZzbe (4.4) po vremenu
slijedi:

dh, dh
- 4.10
ac de v (410)
tako da u tim uvjetima vrijedi:
Ps =Vy. (4.11)

Vidi se da brzina penjanja za konstantnu brzinu V zapravo odgovara visku specifi¢ne snage.

Ovisnost brzine penjanja o nadmorskoj visini H graficki je prikazana na slici 4.4.

2571

H [km]

0 50 100 150 200 250 300 350
Vv [m/s]

Slika 4.4. Brzina penjanja zrakoplova MD-20
Moze se ocitati da brzina penjanja na razini mora zrakoplova MD-20 iznosi Vv = 312 m/s a za

zrakoplov J-20,prema [9], ona iznosi Vv = 304 m/s. Time je moguce zakljuciti da smo vrlo

blizu poznatoj performansi.
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4.4, Koordinirani zaokret

Poznato je da se koeficijent uzgona a time i inducirani otpor povecavaju kod zaokreta. Zbog
povecanja tog otpora potrebno je povecati pogonsku silu kako nebi doslo do pada brzine. Za
takav zaokret moraju se uskladiti otkloni krilaca &, kormila visine on i1 pogonske sile 6,. Zbog
potrebe uskladivanja tih veliina takav zaokret se takoder naziva 1 koordinirani zaokret i u
njemu se leti sa zadanom konstantnom brzinom, na zadanoj visini te se izvodi sa zadanim
polumjerom R. Najvec¢a kutna brzina x u koordiniranom zaokretu, za zadanu brzinu leta V,
odredena je sa maksimalnim vrijednostima optereéenja ns, uzgona Crmax | pogonske sile Ta i

prikazana je na slici 4.5. Izracunata je za masu zrakoplova m = 25000 kg

0.5 T T T T

045 n=o

0 . I . . L . . .
0 100 200 300 400 500 600 700 800 900

V [m/s]

Slika 4.5. Ogranicenje kutnih brzina zrakoplova MD-20 na 8000 m

Zelenom bojom prikazana je kutna brzina pri océekivanom ograni¢enju koeficijenta
opterecenja Ns = 7 U supersonici a crnom bojom pri oc¢ekivanom ogranicenju koeficijenta
opterecenja ns = 9 u subsonici.

Ljubi¢astom bojom prikazan je koeficijent maksimalnog uzgona Cimax a plavom bojom
raspolozivo opterecenje zrakoplova Nrasp. RaspoloZivo opterec¢enje govori o tome koliko je
moguce povecavati normalno opterecenje s obzirom na raspolozivu snagu motora i ono ovisi

kako o0 brzini leta tako i o gustoci zraka.
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5. USPOREDBA ODABRANIH PERFORMANSI SA ZRAKOPLOVOM
EUROFIGHTER TYPHOON

Kako bi se odredila kvaliteta performansi zrakoplova MD-20 usporedit ¢emo ih sa europskih
viSenamjenskim borbenim zrakoplovom Eurofighter Typhoon (slika 5.1) koji je po
karakteristikama sli¢an kineskom zrakoplovu Chengdu J-20. Usporedivati ¢e se performanse
karakteristicne za borbene zrakoplove kao S§to su podrudja uporabe zrakoplova, visak

specifi¢ne snage, brzina penjanja te koordinirani zaokret.

Slika 5.1. Eurofighter Typhoon

U tablici 5.1. prikazane su osnovne karakteristike zrakoplova Eurofighter Typhoon, mase m =
13250 kg, potrebne za analizu performansi te su preuzete iz [4]. Analiza usporedbi

performansi vr$i se pomocu programskog paketa Matlab.
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Tablica 5.1. Osnovne karakteristike zrakoplova Eurofighter Typhoon

Masa praznog zrakoplova

Kapacitet unutarnjih spremnika goriva

Maksimalna poletna masa

Raspon krila

Ukupna duljina

Ukupna visina

Brzina sloma uzgona

Inicijalna brzina penjanja
Maksimalna brzina

Leti nadzvucno na svim visinama
Maksimalna visina leta
Maksimalno dopusteno opterecenje

Maksimalna potisna sila motora

11000 kg
4500 kg
23500 kg
10.95m
15.96 m
5.28m
185 km/h
315 m/s
2 Ma

19800 m
+9/-3
2 X 90 kN
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5.1. Usporedba podruéja uporabe zrakoplova

Kao osnovna karakteristika za usporedbu promatra se ovojnica odnosno podrucje uporabe ova
dva zrakoplova. 1z grafi¢kog prikaza ovojnice na slici 5.2. vidi se da zrakoplov MD-20 moze
letiti na ve¢im visina pri brzini od 1.5 Mach te da ima veéu maksimalnu visinu leta . Takoder
je ocito da MD-20 moze letiti brze pri istima visnama kao i Eurofighter Typhoon i da ima

vecu brzinu sloma uzgona.

251

G MD-20
D EFT

15+

H [km]

Slika 5.2. Usporedba podrucja uporabe
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5.2.  Usporedba specifi¢nog viska snage

Jedne od vaznih performansi lovackih zrakoplova su performanse njihovih motora pri
razli¢itim visinama i Machovim brojem, pa ¢e se tako usporedivati i viSak specificne snage
ova dva borbena jednosjeda.

Graficki prikaz usporedbe specificnog viska snage prikazan je na slici 5.3. Iz dijagrama se

moze ocitati da MD-20 veéi viSak specifi¢ne snage za promatranu visinu leta i Machov broj.

251

& MD-20
D EFT

20+

H [km]

Slika 5.3. Usporedba specifi¢nog viska snage
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5.3.  Usporedba brzine penjanja

Kao kriterij usporedbe performansi ova dva borbena zrakoplova moze se uzeti i ovisnost
brzine penjanja Vv o nadmorskoj visini H. Ta usporedba prikazana je grafi¢ki na slici 5.4.
Jasno je da zrakoplov MD-20 ima puno vecu brzinu penjanja u odnosu na Eurofighter

Typhoon Sto je logi€no zbog velike razlike u specificnoj snazi ova dva zrakoplova prikazane

na slici 5.3.
251
MD-20
EFT
=3
=,
T

0 50 100 150 200 250 300 350
v, [mis]

Slika 5.4. Usporedba brzine penjanja
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5.4. Usporedba koordiniranog zaokreta

Usporedba performansi zrakoplova MD-20 i Eurofighter Typhoon takoder se moze prikazati i
pomocu grafickog prikaza brzine ovisne o kutnoj brzini odnosno usporedbom raspolozivog
optereéenja Nrasp | Maksimalnog koeficijenta uzgona Crmax (slika 5.5). Vidljivo je da zrakoplov
MD-20 ima vece raspolozivo opterecenje zbog vece snage motora i veci maksimalni

koeficijent uzgona nego njegov protivnik.

0.5 T T T T T T T T

04571

0.35T

03r

025}

d y /dt

027

015

0.05

0 l 1 1 Il 1 1 L L
0 100 200 300 400 500 600 700 800 900

V [mis]

Slika 5.5. Usporedba koordiniranog zaokreta
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6. ZAKLJUCAK

Cilj ovog zavr$nog rada bio je prikazati sve potrebne podatke o promatranom zrakoplovu,
izraunati i prikazati otpor te znacajke pogona, analizirati odabrane performanse i usporediti
rezultate istih sa performansama sliénog zrakoplova. Na pocetku je definirana geometrija
zrakoplova MD-20 koja je nalik promatranom modernom borbenom zrakoplovu pete
generacije Chengdu J-20 te su prikupljeni i izraCunati svi podaci potrebni za nastavak
izraCuna otpora i analizu performansi. Zrakoplovu MD-20 dodjeljen je motor MD-31 koji po
karakteristikama nalikuje motoru Al-31FM2 a koji je dobiven skaliranjem motora RD-33
ugradenim u borbeni zrakoplov MIG-29 na maksimalnu silu potiska AL-31FM2. Tijekom
prora¢una otpora koji se javlja u letu zrakoplova analizirane su pojedine komponente
pojednostavljene konfiguracije kanard — delta krilo te je njihovim zbrajanjem dobiven ukupni
otpor zrakoplova u subsonici. Otpor u supersonici proracunat je za cijeli zrakoplov MD-20.

Provedena je analiza odabranih performansi zrakoplova MD-20 pomoc¢u metode ukupne
energije. Odredeno je podrucje uporabe zrakoplova, viSak njegove specificne snage te
ovisnost opterec¢enja i maksimalnog koeficijenta uzgona o brzini leta i kutnoj brzini. Takoder
je analizirana brzina penjanja radi poznavanja stvarne brzine penjanja zrakoplova J-20 radi
mogucnosti usporedbe rezultata. Nakon toga provedena je usporedba performansi zrakoplova
MD-20 sa performansama zrakoplova sli¢nih karakteristika Eurofighter Typhoon. Zaklju¢no,
promatrani zrakoplov MD-20, nalik na kineskog lovca J-20, ima opcéenito bolje performanse

od europskog suparnika Eurofighter Typhoon.
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