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SAZETAK

Ovaj rad se zasniva na razmatranju zrakoplova DHC-6 Twin Otter serije 300. Pojavom leda
na konstrukciji zrakoplova dolazi do znacajne promjene aerodinamickih koeficijenata, kao i
do promjene ovisnosti koeficijenta uzgona i momenta propinjanja o napadnom Kkutu. 1z toga
se razloga u ovome radu promatra i analizira utjecaj zaledivanja na performanse i ravnotezni
let zrakoplova. Takoder se proraCunavaju i ovojnica promatranog zrakoplova, dolet i
maksimalno trajanje leta. Podatci koji su bili potrebni za provedbu ovoga rada prikupljeni su
iz analize NASA-inog istrazivackog centra koji je promatrao let gore spomenutog zrakoplova
u razli¢itim uvjetima. Podrucja analize obuhvacaju Cetiri razlicita slucaja: ¢istu konfiguraciju,
pojavu leda na repu, na krilima te potpuno zaledenu konfiguraciju. Na kraju ovoga rada
napravljena je 1 usporedba odabranih performansi za razli¢ite mase, visine 1 slucaje

zaledivanja.

Kljuéne rije¢i: DHC-6 Twin Otter serije 300, pojava leda, utjecaj zaledivanja, aecrodinamicki

koeficijenti, performanse zrakoplova, ravnotezni let
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SUMMARY

This paper is based on the analysis of the DHC-6 Twin Otter Series 300 aircraft. Ice
accreation on aircraft construction causes a significant change in the aerodynamic coefficient,
as well as a change in the correlation of coefficient of lift and pitching momet with the angle
of attack. Therefore, the icing effect on aircraft performance and trim is observed and
analysed in the papre. Moreover, the envelope of the observed aircraft, range and endurance
are also calculated. Data required for the paper was gathered from the analysis of NASA's
research centre which observed the flight of the aircraft mentioned above. Areas of the
analysis include four different cases: clean configuration, tail ice accreation, wing ice
accreation and completely iced aircraft configuration. At the end of this paper, a comparasion

of the set of performances for various masses, heights and cases of icing was made.

Key words: DHC-6 Twin Otter Series 300, ice accreation, cing effect, aerodynamic

coefficient, aircraft performances, trim
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1. UvOD

Jedan od velikih problema u zrakoplovstvu predstavlja stvaranje leda na povrSinama
zrakoplova. Zaledivanje se najces¢e javlja na nosu, krilima, trupu i repu samog zrakoplova,
zatim na usisnicima motora, antenama ili drugim uredajima poput Pitotove-cijevi. Stvoreni
led znatno utje¢e na dinamiku leta zrakoplova umanjujuci njegovu sposobnost, kontrolu i
stabilnost Sto za posljedicu moze imati razli¢ita mehanicka osStecenja, a u krajnjem slucaju
kvar zrakoplova i njegov pad. Naslage leda koje se javljaju na napadnim rubovima krila i
njihovim gornjim povr§inama uzrokuju povecanje otpora i smanjenje uzgona remecuci
strujanje zraka. Isto tako zbog velikih povrSina krila i trupa svega nekoliko centimetara
naslaga moze povecéati masu zrakoplova i do nekoliko stotina kilograma. S druge strane, led
koji se javi na otvorima motora ili u samom motoru moze dovesti do gubitaka brzine
okretanja 1 vibracija Sto za posljedicu ima smanjenje ili potpuni gubitak potisne sile motora.
U svakom slu¢aju pojava leda predstavlja veliku opasnost i nuzno je pravilno provoditi
propisane procedure za zaStitu od zaledivanja kao 1 za sam postupak odledivanja zrakoplova.
Veliki je broj postupaka koji se provode u tu svrhu posto na njega utjeu vrsta i koli¢ina
kontaminacije kao 1 meteoroloski uvjeti koji vladaju u podrucju leta zrakoplova. Sustavi za
zastitu zrakoplova od ledenih naslaga sastoje se od sustava za odledivanje 1 sustava koji
sprecavaju pojavu zaledivanja. Glavna zadaca sustava za odledivanje je uklanjanje vec
stvorenog leda, a obi¢no su izvedeni u obliku gumenih komora. Komore su smjestene na
napadnim rubovima krila i mogu se opetovno napuhivati i1 ispuhivati pri ¢emu razbijaju vec
postojece formacije leda. Sustavi za zastitu od zaledivanja sprecavaju da do istoga dode
dovodenjem vrucega zraka iz motora do povrsina koje su osjetljive na zaledivanje. Zastita od
zaledivanja manjih povrSina, poput aerodinamickih senzora, moze se posti¢i i pomocu
elektri¢nih grijaca. Kao jedan od primjera gdje nisu primijenjeni svi potrebni postupci zastite
od stvaranja ledenih naslaga je pad zrakoplova Boeing 737 tvrtke Air Florida 1992.godine
kada se isti obru$io u rijeku Potomac u Washington DC-u. Pilot je odlucio poletjeti unato¢
vidljivim naslagama snijega i leda na povrSinama zrakoplova i uz isklju¢eni unutraSnji sustav
za zaS$titu motora od zaledivanja §to je rezultiralo padom zrakoplova i mnogobrojnim ljudskim

Zrtvama.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1
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Slika 1. Nakupine leda na napadnom rubu krila*

1 https://airfactsjournal.com/2016/03/icing-cold-hard-air-facts/
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2. STVARANJE LEDA | ZASTITA OD LEDENIH NASLAGA

2.1.  Uvjeti zaledivanja i vrste stvorenog leda

Kako bi se bolje razumio utjecaj leda na aecrodinamicke karakteristike zrakoplova prvo ¢ée se
objasniti u kojim situacijama dolazi do njegovog nastanka i koje vrste leda postoje. Led se na
zrakoplovu stvara kada se kapljice superhladne tekuce vode sudare sa bilo kojim dijelom
vanjske strukture zrakoplova tijekom leta. lako je normalna temperatura smrzavanja vode oko
0°C, voda sadrzana u atmosferi se ne mora nuzno lediti pri toj temperaturi i obi¢no je u njoj
sadrzana u obliku superhladne tekucine. Ako je temperatura povrSine strukture zrakoplova
oko nule, tada se vlaga iz atmosfere moZe pretvoriti u led kao posljedica neposrednog ili
sekundarnog kontakta. Znatna koli¢ina atmosferske vode postoji u tekucoj formi i1 dosta nize
ispod 0°C, to¢nije dok staticka temperatura zraka (eng. SAT-static air temperature) ne padne
do odprilike -40°C. Izniman slu¢aj je s Cumulonimbusima gdje superhladne tekuce kapljice
(eng. SLD-Supercooled Liquid Droplets) mogu postojati ¢ak i pri nizim temperaturama.
Veli¢ina superhladnih kapljica kao i priroda strujanja zraka oko aeroprofila odreduju u kojoj
¢e mjeri kapljice udariti o povrSinu. Isto tako, veli¢ina kapljica odreduje 1 Sto se dogada
nakon udara - obi¢no se velike kapljice raspadnu u manje dijelove. Ukoliko se to ne dogodi
bit ¢e potrebno duZe vrijeme smrzavanja zbog otpusStanja vece koli¢ine latentne topline.
Generalno razlikujemo tri vrste stvorenog leda, a to su: prozirni, neprozirni i mijeSani led. [1]

2.1.1. Prozirni led

Prozirni led (engl. clear or glaze ice) se najée$ce javlja u podrucjima s velikim sadrzajem
vlage gdje je temperatura oko 0° i u uvjetima gdje su kapljice relativno velike (prema
definiciji Svjetske meteoroloske organizacije superhladne velike kapljice su one ¢Ciji je
promjer vec¢i od 50 um). Kao rezultat njihove veli¢ine, superhladna tekuéa voda (engl. SLW-
Supercooled Liquid Water) se ne zaleduje odmah pri kontaktu s aerodinami¢kim povrSinama
zrakoplova. Kapljice se, recimo u sudaru s krilom, djelomi¢no zalede pri cemu oslobadaju
odredeni iznos latentne topline. Ta latentna toplina, u kombinaciji sa porastom kineticke
temperature na napadnom rubu aeroprofila, moze uzrokovati razlijevanje kapljica prije nego
se one u potpunosti zamrznu. Takav razvoj dogadaja uzrokuje stvaranje glatkog, tvrdog i
prozirnog ledenog pokrova koji ne samo da moze biti opasan nego i vrlo tezak za vizualno

otkrivanje, posebice noc¢u. U slu€aju nagomilavanja prozirnog leda moze do¢i do stvaranja

izbo¢ina na napadnoj ivici aeroprofila Sto znafajno mozZe pogorSati performanse samog

Fakultet strojarstva i brodogradnje 3



Sara Kramaric¢ Zavrsni rad

zrakoplova. Posto takva tvorba jako remeti tok zraka oko krila i podrucje turbulentnog toka

¢ini mnogo vec¢im, prozirni led se smatra najopasnijim od svih vrsta.

FORMATION OF CLEAR ICE

LARGE SUPERCOOLED
WATER DROPLETS WATER SPREADS

o BACKWARDS AND FREEZES
D IN CONTACT WITH COLD
AIR FRAME SURFACE

ICE AIRFRAME

Slika 2. Stvaranje prozirnog leda’

2.1.2. Neprozirni led

Neprozirni led ( engl. rime ice ) nastaje kada se male, superhladne vodene kapljice zaleduju u
dodiru s aerodinamic¢kim povrSinama. Zbog njihove male veliCine, tanki ledeni pokrov stvara
se gotovo istoga trenutka kada kapljice dodu u kontakt s povrSinom. Na taj nain nastaje
krhki, neprozirni sloj mlije¢no bijelog leda u kojemu su sadrzani mjehuri¢i zraka. Odlikuje se
malom gusto¢om, a njegovom nakupljanju pogoduju niske temperature. NajceSce se
pojavljuje na temperaturama ispod -15°C i to na prednjem dijelu krila. Zbog svoje krhkosti,
oblika i teksture lako se odstranjuje sa zrakoplova, a posto toliko ne utjeCe na protok zraka
oko krila, smatra se najmanje opasnim. Medutim, ukoliko se neprozirni led ostavi nezbrinutim
on moze znatno utjecati na acrodinamiCke karakteristike krila, protok zraka u motor i
povecanje mase zrakoplova.

2.1.3. Mijesani led

Mijesani led ( eng. mixed or cloudy ice) je kombinacija prozirne i neprozirne vrste leda. Moze
stvarati izbocine poput prozirnog, ali je po svojim karakteristikama mlije¢no bijele boje sli¢ne
onoj koja se javlja kod neprozirnog leda. MijeSani led, kao 1 ostale dvije vrste, moze znatno
utjecati na performanse zrakoplova te ga treba tretirati s istom mjerom opreza. MoZe se

protezati preko povrSine krila na koje ne utjecu senzori za odledivanje te na taj nacin

2https://www.skybrary.aero/index.php/Clear ice?fbclid=1wAR3i2JeNcjDIVPUEWLSB7fZw5TJ6ImaveN633kua
zxhvCwK-sgNH9eDUEBU
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uzrokovati turbulencije i odvajanje tokova zraka §to uvelike moze smanjiti efikasnost samog

krila.

TYPE SHAPE TYPE SHAPE

Rime Painted Clear Double-Ridge

Flat

Rime Rounded

L Clear Double-Ridge
Point

Flat

Rime Curved Clear Double-Ridge

Cupped

Rime/ Flat

Clear Double-Ridge
Clear

Cupped

Clear Double-Ridge
Curved

Clear Runback

elelelele

olololele

Slika 3. Nekoliko oblika leda promatranih u NASA-inom zra¢nom tunelu [2]

2.2.  Zastita zrakoplova od ledenih naslaga pomoc¢u tekuéina

Vec¢ je reCeno da stvoreni led utjeCe na degradaciju performansi zrakoplova kao 1 povecanje
njegove mase. Kako bi se to sprijecilo jedan od nacina je odledivanje zrakoplova pomocu
tekuc¢ina. Smisao te procedure je da zrakoplov prije polaska bude ¢ist od kontaminacija,
toCnije svog snijega, leda 1 mraza koji su se nakupili tijekom stajanja na zemlji. Osim samog
uklanjanja leda, ova metoda rezultira snizavanjem tocke smrzavanja i omogucava kratkotrajnu

zaStitu zrakoplova od ponovnog zaledivanja. [3]

Tekucine koje se koriste u tu svrhu klasificirane su kao tekuéine tipa I, II, III 1 IV. U tekucini I
vec¢inski dio (¢ak 80%) ¢ine monoetilen glikol, dietilen glikol, monopropilen glikol ili pak
njihove mjesavine, dok ostatak ¢ini voda i razliCiti agensi i inhibitori vlaZzenja. Kod tekuc¢ina
tipa II, III 1 IV udio glikola je smanjen na priblizno 50%. U pravilu su te teku¢ine bezbojne,
ali dolaze 1 u varijantama narancaste, svijetlo zute, zelene i plave kako bi bile uocljive tijekom
procesa prskanja. Potrebno ih je pravilno skladistiti, a svaka se skladisti zasebno i u
odgovaraju¢im uvjetima i temperaturi. Njihov transfer se vr$i pumpama koje su odobrene od
strane proizvodaca, a tijekom samog transfera tekucina mora proci cjevovodima koji su
opremljeni linijskim filterima. Prskanje zrakoplova se vr§i uz pomo¢ vozila koje je
opremljeno prskalicama za odledivanje pri ¢emu se teku¢ina mora grijati na odredenu

temperaturu kako bi se postigao postupni efekt ¢iS¢enja. Procijenjeno vrijeme u kojemu

Fakultet strojarstva i brodogradnje 5



Sara Kramari¢ Zavrsni rad

tekucine sprjecavaju nastanak leda i mraza, kao i akumulaciju snijega, naziva se vrijeme

zadrzavanja (eng. HOT — Holdover Time).

Kapetan zrakoplova, letacka posada i1 aerodromsko osoblje donosi odluku o tome je li
potrebno izvrsiti proces odledivanja i zastite zrakoplova. Ta se odluka temelji na pregledu
kojim se provjerava postojanje leda, mraza i snijega na upravljackim povrSinama. Podrucja
koja treba obuhvatiti tim pregledom su: krila, vertikalne i horizontalne repne povrsine, trup
zrakoplova, ulaz motora i lopatice, kontrolne povrsine, Pitotova cijev, podvozje i vrata
podvozja, antene, senzori i sl. Ukoliko kapetan i posada odluce kako je proces potrebno
provesti, isti se moze odvijati ruénom metodom, metodom vruéeg zraka, odledivanja u
jednom ili dva koraka. Najjednostavniju metodu odledivanja zrakoplova predstavlja ru¢na
metoda. Ona se primjenjuje kada je potrebno ocistiti trup i krila za slucaj kada zrakoplov
boravi tijekom no¢i u zracnoj luci. Kod dijelova zrakoplova koji se ne smiju prskati
tekuc¢inama (poput usisnika motora i Pitotove cijevi) primjenjuje se vruci zrak. Takoder ako je
zrakoplov prekriven laganim slojem kontaminata, zastita zrakoplova se vrsi u jednom koraku.
S druge strane, ako je taj sloj deblji 1 ako u zra¢noj luci vladaju loSi meteoroloski uvjeti sa
intenzivnim padalinama, procedura se vr$i u dva koraka i to na na¢in da se prvo odleduju

dijelovi zrakoplova, a zatim se vrsi zaStita zrakoplova od ponovnog zaledivanja.

Slika 4. Odledivanje zrakoplova na zemlji’

Nakon zavrSetka procesa odledivanja i1 zaStite zrakoplova potrebno je izvrSiti provjeru
povrSina koje su tretirane. To se moze napraviti vizualno ili mehanicki - putem dodira, pri

¢emu se preporuca da to ipak bude druga metoda.

8 https://avioradar.hr/index.php/hr/opcenito/790-jednostavnije-nego-zvuci-odledivanje-zrakoplova-na-zemlji
Fakultet strojarstva i brodogradnje 6
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3. UTJECAJ STVORENOG LEDA NA DINAMIKU LETA
ZRAKOPLOVA

Zrakoplovne nesre¢e i1 dalje nastaju zbog formiranja leda na zrakoplovu prilikom leta, a
primaran uzrok ovih nesreca je utjecaj leda na upravljanje zrakoplova. [4] Nesrece
uzrokovane zaledivanjem mogu se sprijeCiti na dva na¢ina: mogu se izbjeci uvjeti u kojima
dolazi do zaledivanja ili se zrakoplovni sustav moze konstruirati i upravljati na nacin da
tolerira led, odnosno njegovo postojanje. Za sve je zrakoplove izbjegavanje leda pozeljan cilj
kako bi se povecala sigurnost. Medutim, za komercijalne letove, gdje se zarada i raspored
moraju odrzavati, toleriranje leda je preferirana metoda osim u najoStrijim uvjetima

zaledivanja. Utjecaj leda na zrakoplov moze se prikazati Slikom 5.

ICINGYAEEECGISTAIRCRAE

AIRFLOW
DISRUPTED

Slika 5. Utjecaj stvorenog leda na zrakoplov [3]

IstraZivanja se provode radi poboljSanja sigurnosti rada u uvjetima zaledivanja (tolerancija na
led) razvijanjem koncepta 'pametnog sustava ledenja' (eng. SIS - Smart Icing System).
Uspjesni koncepti tolerancije leda su prvi put primijenjeni 1930-ih ugradnjom zra¢nih obloga
(eng. pneumatic boots) na krila zrakoplova. Od tada, istrazivanje ledenja zrakoplova s
tolerancijom na led se usredotocilo na opaZanje leda, poboljSanje metoda odstranjivanja leda,
fiziku leda 1 ostala vrlo specificna podrucja istraZivanja. Tek odnedavno se istraZivanje
ledenja pocelo fokusirati na sigurnost u smislu sagledavanja problema cjelokupnih sustava.

Poprili¢no je nedostatna primjena mehanike leta, upravljivosti zrakoplova i ljudskog faktora

Fakultet strojarstva i brodogradnje 7



Sara Kramaric¢ Zavrsni rad

na sigurnosni problem ledenja. Noviji napreci u digitalnoj kontroli, instrumentaciji kokpita tj.
pilotske kabine i racunalnoj automatizaciji omogucéuju razvoj novih pristupa konstruiranju i
radu zrakoplova s tolerancijom na led. Vazan utjecaj leda na zrakoplov je njegov utjecaj na
performanse, stabilnost i upravljanje zrakoplovnog sustava. Sigurnost ¢e u zrakoplovu s
tolerancijom na led biti postignuta ako sustav pilot-zrakoplov moze nastaviti odrzavati zeljenu
putanju leta, uz dozvoljenu granicu sigurnosti, bez obzira na atmosferske uvjete ledenja.

Jedan primjer suvremenog pristupa zrakoplovu s tolerancijom leda je [5]:

I.  Osjetiti/opaziti utjecaj leda na performanse, stabilnost i upravljanje zrakoplova kao i

na rad sustava za zastitu od leda. Osigurati/pribaviti odgovaraju¢e informacije posadi.

Il.  Automatski aktivirati 1 upravljati sustavom za zaStitu od leda te dobaviti pilotu

povratne informacije o statusu sustava i ponasanju zrakoplova.

1. Modificirati/izmijeniti reZim leta koristec¢i sustav upravljanja letom kako bi se izbjegli
uvjeti gdje bi let potencijalno mogao biti nekontroliran. Obavijestiti posadu o ovom

postupku 1 njegovim implikacijama na rezim leta.

IV. Prilagoditi zakone upravljanja zrakoplovom da bi se osigurale kvalitete leta kao kod
zrakoplova bez leda kako bi se omogucilo sigurno letenje zrakoplova unutar
ograni¢enog rezima leta. Obavijestiti posadu o ovom postupku i odrzati dobru

koordinaciju pilota i automatizacije.

Takav bi koncept pametnog sustava ledenja potencijalno mogao pridonijeti u znacajnom

smanjenju broja zrakoplovnih nesrec¢a uzrokovanih ledenjem i smrtno stradalih osoba. [6]

3.1. Pregled prijasnjih istrazivanja

Od ranijih istrazivanja koja su sadrzavala kvantitativne rezultate mehanike leta, primarna
mjerenja bila su mjerenja performansi zrakoplova. Jedan od prvih uspje$nih pokusSaja
mjerenja utjecaja stvaranja leda na zrakoplov opisan je u literaturi [7], a to je bilo mjerenje
Prestona i Blackmana 1948.godine. Jedan se let susreo sa udjelom tekuée vode LWC=0.4
g/m?, srednjim volumnim promjerom MVD=17 pm 1 pedeset minutnim trajanjem S$to je
rezultiralo 81%-tnim povecanjem parazitskog otpora, a reakcije upravljanja zrakoplova

priblizile su se granicnom stanju.
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Utjecaj leda na radne znacajke zrakoplova generalne avijacije s propelerima koje pogoni
klipni motor visokih performansi predstavio je Leckman.[8] Proracun performansi za Cessnu
Centurion i Skymaster u konstantnim maksimalnim uvjetima predstavljen je zajedno s nekim
podacima o letu pri razliitim uvjetima ledenja. Leckman je za Centurion procijenio porast
koeficijenta otpora za ACpo=0.055 (povecanje od 275%) bez zastite od leda i 0.0179
(povecanje od 90%) s radom sustava za zastitu od leda zbog zaostalog leda i nezasticenih
povrsina.

Isto su tako Ashender i Marwitz prikupili podatke o radu Beech King Aira u uvjetima ledenja
u preko 20 godina njegova rada. [9] Zrakoplov je sadrZzavao svu potrebnu tehnologiju za
mjerenje performansi i bio je potpuno opremljen instrumentima za prikupljanje meteoroloskih
podataka. Sazeto je dvadeset pet letova te su neki od njih malo detaljnije analizirani. Utvrdeno
je da se otpor znao povecati za ¢ak 200% , a da su povecanja od 50% bila vrlo Cesta. Kao
najtezi uvjeti pokazali su se susreti sa zaledenom sitnom kiSom, a ustanovilo se da je brzina
degradacije performansi najbolji pokazatelj jaCine susreta s ledenjem.

Daleko najviSe informacija o letu u uvjetima ledenja prikupio je NASA Glenn istrazivacki
centar na zrakoplovu Twin Otter. U pocetku je istrazivanje izvjeStavalo o utjecaju susreta s
prirodnim, odnosno stvarnim ledenjem na performanse zrakoplova. Na jednom od probnih
letova izmjeren je znacajan gubitak u nagibu krivulje uzgona (8%). [10] Takoder, Cpo je u
slu¢aju zaledenosti cijelog zrakoplova porastao za oko 60%, a u slucaju gdje je koriStena sva
zaStita od leda njegov iznos se povecao za 17%. Dakle, za ovaj slu¢aj gotovo 30% porasta
otpora uzrokovano je raznim komponentama koje nisu bile zasticene od leda. Blago
povecanje nagiba krivulje uzgona s ledom ukazuje na to da se otpor povecavao kako se
stvarao led, a taj je efekt postajao sve izraZeniji pri nizim postavkama snage. Kao kona¢ni
rezultat NASA-inog istrazivanja Twin Ottera jasno se dalo zakljuciti da stvaranje leda utjece
na longitudinalnu (uzduznu) 1 lateralnu (poprecnu) statiCku stabilnost 1 upravljanje
zrakoplova. [11] Taj se efekt javlja ¢ak i pri malom napadnom kutu i postavkama velike snage
(Sto su uvjeti karakteristi¢ni za krstarenje), a tipicno smanjenje stabilnosti i upravljanja
procijenjeno je na 10%. Vecina ovih podataka dobivena je od simulacija gdje je samo rep
zrakoplova bio pod ledom i autori su komentirali da bi ovi efekti mogli biti jo§ znacajniji na
drugim zrakoplovima koji nemaju veliki, predimezionirani rep kao §to je to kod Twin Ottera.
Postoje dokazi da su utjecaji leda znacajniji pri velikim napadnim kutovima, blizu sloma
uzgona, gdje dolazi do znacajnog ranijeg odvajanja struje zraka zbog leda.

Nekolicina je istrazivaca simulirala utjecaj stvaranja leda na dinamiku zrakoplova koristenjem

racunalnih modela. Karlsen i Solberg su simulirali pristup slijetanja laganog transportnog
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zrakoplova s ledom na horizontalnom repu. [12] Simulacije su pokazale da ledenje vodi do
djelomi¢nog sloma uzgona horizontalnog stabilizatora izazvanog propinjanjem ili poniranjem
zrakoplova.

Kao dio NASA/FAA Programa ledenja horizontalnog stabilizatora, Hiltner je proveo
nelinearnu simulaciju sloma uzgona horizontalnog stabilizatora kontaminiranog ledom. [13]
Razvio je nelinearni model za NASA-in zrakoplov Twin Otter s ledom na horizontalnom
stabilizatoru koriste¢i podatke probnih letova i testiranja u zracnim tunelima. Modelirao se
manevar poniranja te su svi sluc¢ajevi nulte gravitacije ( enlg. 0G-zero gravity), sa otklonom

zakrilca razli¢itim od nule 1 s ledom, pokazali sklonost poteSko¢ama pri upravljanju.

3.2.  Razvoj modela zaledenog zrakoplova

Samo je nekoliko stvarnih susreta s ledenjem bilo proucavano za dobivanje derivativa
stabilnosti i upravljanja. Prikupljanje ovih podataka iz probnih letova je skupo i oduzima puno
vremena pa prema tome nema dostupnih baza podataka o utjecajima ledenja u odnosu na
uvjete ledenja. Medutim, za sveukupni program istrazivanja pametnog ledenja vazno je imati
model zrakoplova koji pokazuje promjenu s uvjetima ledenja. Predstavljen je jednostavan
model koji bi obuhvatio utjecaj leda na linearne i nelinearne derivative stabilnosti i
upravljanja zrakoplova. Ova metoda je koriStena zajedno s racunalnim modelom mehanike
leta sa Sest stupnjeva slobode za proucavanje utjecaja leda na dinamiku zrakoplova. Takoder,
koriStenjem ovog modela proucCavan je utjecaj akrecije/srastanja leda na stacionarne
parametre, kao $to su napadni kut i kut otklona kormila visine. Ti se utjecaji u modelu, kao i
drugi, mogu koristiti za otkrivanje utjecaja akrecije leda u letu kada nisu dostupni dinamicki
elementi za njihovu identifikaciju. Nekoliko istrazivaca je pokuSalo otpor acroprofila i uzgon
prilagoditi kao funkcije uvjeta ledenja. Zbog brojnih razloga, to¢nost cak i ovih relativno
jednostavnih modela je mala. Tako je ustanovljeno da je apsolutna tocnost ovog modela
takoder niska, no njegova svrha je razumno simulirati neke od vaznih trendova u upravljanju i
kontroli zrakoplova s parametrima ledenja. Cilj modela utjecaja ledenja je smisliti
jednostavan, ali fizikalno reprezentativan model utjecaja leda na mehaniku leta zrakoplova za
uporabu u karakterizaciji 1 simulaciji potrebnih za razvoj SIS sustava. Model utjecaja ledenja

je temeljen na sljedecoj jednadzbi:

Cwyiced = (I +nice K'ca) Cia) (1)
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U jednadzbi (1) nice je parametar jaCine ledenja i1 predstavlja koli¢inu i jacinu susreta s
ledenjem te je definiran tako da nije funkcija zrakoplova, nego samo atmosferskih uvjeta. K'ca
je koeficijent faktora ledenja koji ovisi o modifikaciji koeficijenta i1 specificnim
informacijama zrakoplova. Pri tome taj izraz opisuje jedan zrakoplov jer je on zbog svoje
veli¢ine, brzine ili konstrukcije vise ili manje podlozan ledenju nego drugi zrakoplovi. Cea) je
proizvoljan parametar ili derivativa radne znacajke, stabilnosti ili upravljanja koji je pod
utjecajem stvaranja leda. U ovoj preliminarnoj formulaciji pretpostavlja se da je tezinski
faktor k'ca funkcija nekoliko parametara. On ovisi o statusu i aktivnosti sustava zastite od
ledenja (eng. IPS - Icing Protection System), geometriji i konfiguracije zrakoplova te uvjetima

ledenja. Odnosno, krace napisano tezinski faktor je:

K'ca=f (IPS, geometrija i konfiguracija zrakoplova, uvjeti ledenja) (2

Sli¢no tome parametar jacine ledenja 7ice je funkcija dvaju varijabli i njegova je namjena da

predstavi ja¢inu parametra ledenja u smislu mehanike leta zrakoplova, odnosno:

Iice = f (n, ACE) (3)

U jednazbi (3) n predstavlja udio smrzavanja, Ac parametar akumulacije, a E u¢inkovitost
prikupljanja. Najjednostavnije receno, n je omjer vode koja se ledi u tocki na povrsini 1 vode

koja udara u povrSinu, odnsno:

masa vode koja se 2aleds
n= . (@)

masa vode koja udara u pevriinu

Vrsta leda koji se formira svojstvena je vrijednosti udjela smrzavanja. Ako je udio smrzavanja
velik (' blizu jedinice) formira se neprozirni led, dok njegov manji udio ukazuje na formiranje
prozirnog leda. Parametar akumulacije Ac je bezdimenzijski protok mase i moze ga se
zamisliti kao duljinu rasta leda na tetivama aeroprofila koji bi se formirao na zamisljenoj

ravnoj plo¢i polozenoj okomito na smjer slobodne struje zraka u vremenu t, a definiran je s:

viLwe)t
Ac = - ®)

Fice
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U jednadzbi (5) oznaka V predstavlja brzinu slobodne struje zraka, LWC udio tekuée vode
slobodne struje zraka, t vrijeme izlaganja, pice gustocu leda i ¢ duljinu tetive aeroprofila. Jedan
aspekt parametra akumulacije koji ga ¢ini posebno korisnim je mogucénost parametra da
uklju¢i utjecaj vremena t. Posljednji parametar je ucinkovitost prikupljanja E koja je

definirana kao:

masa udarajucih kapljica vede
E= ) s (6)

masa vode zapaZene u projekeiii tijela zrakoplova
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4. PODATCI O ODABRANOM ZRAKOPLOVU

Kao predmet proucavanja ovog zavr$nog rada odabran je zrakoplov DHC-6 Twin Otter serije
300. U daljnjem tekstu bit ¢e prikazane skice i osnovni podatci odabranog zrakoplova preuzeti

iz literature [14] dok ¢e u nastavku biti dani aerodinamicki koeficijenti preuzeti iz [5].

DIHEDRAL 3
| N _ , N\
S = E 1S T e —
T T N T T
: Ay *_ DIAMETER 8 FT 6 IN
CLEARANCE 60 IN. (1.52 m)® - (2.8 m) N
i l —— (2.82 m)
12FT2IN

BSFTOIM. (19.6 m)

Slika 6. Nacrt zrakoplova DHC-6 Twin Otter serije 300 [14]
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Slika 7. Tlocrt zrakoplova DHC-6 Twin Otter serije 300 [14]
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Slika 8. Bokocrt zrakoplova DHC-6 Twin Otter serije 300 [14]

Tablica 1. Osnovni podatci 0 odabranom zrakoplovu [14]

Tip i model zrakoplova DHC-6 Twin Otter (Serija 300)
Maksimalna tezina polijetanja 5670 kg
Maksimalna tezina slijetanja 5579 kg
Broj posade 1ili2
Broj putnika do 20
Raspon krila 19.8 m
DuZina 15.8m
Visina kabine 295m
Visina repa 594 m
Povrsina krila 39.02 m?
Opterecenje krila pri bruto tezini 145.5 kg/m?
Akumulacija snage pri bruto teZini 6.132 kg/kwW
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Tablica 2. Aerodinamicki koeficijenti za Twin Otter [5]

Czo Cza Czq Czﬁe Cxo
-0.380 -5.660 -19.970 -0.608 -0.041
-0.380 -5.342 -19.700 -0.594 -0.050
-0.380 -5.520 -19.700 -0.565 -0.046
-0.380 -5.094 -19.700 -0.550 -0.062
K CmO Cma Cmq Cmﬁe
0.052 0.008 -1.310 -34.200 -1.740
0.053 0.008 -1.285 -33.000 -1.709
0.053 0.008 -1.263 -33.000 -1.593
0.057 0.008 -1.180 -33.000 -1.566
| cw Cyp Cyr Cyar Cip Cip Cir
-0.6 -0.2 0.4 0.15 -0.08 -0.5 0.06
-0.48 -0.2 0.4 0.138 -0.072 -0.45 0.06
| Ciuna Cisr Chnp Chp Chr Cns Chnsa
-0.15 0.015 0.1 -0.06 -0.18 -0.12 -0.001
-0.135 0.0138 0.08 -0.06 -0.169 -0.11 -0.001

Na Tablici 2. preuzetoj iz [5] dani su podatci o acrodinamickim koeficijentima za odabrani
zrakoplov u cistoj, djelomicnoj 1 zaledenoj konfiguraciji. Ti ¢e se koeficijenti koristiti u
daljnjoj analizi performansi zrakoplova s naglaskom da su oni dani za koordinatni sustav
letjelice dok ¢emo se mi koristiti aerodinamickim koordinatnim sustavom. To znaci da ce

primjerice koeficijent Cyo biti jednak negativnoj vrijednosti koeficijenta Cxo.

Pri proracunu performansi bit ¢e potrebni i podatci o0 masi koji su prikazati u Tablici 3., a
preuzeti su iz literature [14]. Podatci se odnose za dvoclani broj posade i prijevoz tereta
razli¢itih masa koji su smjesteni u odjeljcima prikazanim na Slici 9. pri ¢emu su rezervoari

goriva puni.
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Tablica 3. Mase odredenih komponenti zrakoplova [14]

KOMPONENTA MAGSA [kg]

Osnova zrakoplova 2 948.35
Posada (broj posade:?2) 154.22
Gorivo u rezervoarima (puno) 1114.48
NETO TEZINA BEZ TERETA: 4 217.05
Prednji prtljazni prostor 113.40
Krmeni prtljazni prostor 226.80
Teretni odjeljak C-1 /
Teretni odjeljak C-2 90.72
Teretni odjeljak C-3 160.12
Teretni odjeljak C-4 113.40
Teretni odjeljak C-5 181.43
Teretni odjeljak C-6 181.43
Teretni odjeljak C-7 158.85
Teretni odjeljak C-8 136.08
Teretni odjeljak C-9 90.72
Teretni odjeljak C-10 /
Teretni odjeljak C-11 /
NETO TEZINA PRI POLIJETANJU: 5670

CPTIONAL
SEAT

| | RESR
! ] BaGEAGE EXTEMNSION
SHELF

Ce | Cy ) GB } OA Ga on COMPARTRENT

ARM ARM ARM AR AR ARM &AM ARM AR &AM AR Ll ARK AFM
2 b i e 15 212 22 2ai =T 2ud z xR 3G w0

Slika 9. Teretni odjeljci i standardna sjedala za 20 putnika [14]
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5. ANALIZA UTJECAJA STVORENOG LEDA

Analiza utjecaja stvorenog leda vrsi se za Cetiri razlicita slucaja:

1. Cista konfiguracija

2. Led nakrilima

3. Lednarepu

4. Potpuno zaledena konfiguracija

Uz pomo¢ programskog paketa Matlab vrsi se analiza ovojnice, ravnoteznog leta, doleta
zrakoplova i maksimalnog trajanja leta. Prije same analize utjecaja stvorenoga leda na
performanse zrakoplova ponesto je reCeno o uvjetima i jednadzbama leta za koje se iste

proracunavaju.

5.1. Analiza ovojnice zrakoplova

Najmanja i1 najve¢a moguca brzina kojom zrakoplov leti razlicita je za razne visine leta posto
su tlak 1 gustoca razli¢iti. Dijagram koji daje minimalnu 1 maksimalnu brzinu ovisno o visini
za standardnu atmosferu naziva se ovojnicom i predstavlja karakteristiku zrakoplova.
Zrakoplovi serije 300 i izvedenice DHC-6 opremljeni su s dva motora Pratt & Whitney
Canada PT6A-27. ,Mala“ serija PT6A motora, koja ukljucuje oznaku -27, sadrzi kompresor
koji se sastoji od tri aksijalna i jednog centrifugalnog stupnja, dok se odjeljak snage sastoji od
turbine koja pogoni propeler putem reduktora 15:1. Odabrani zrakoplov ima propeler modela
Hartzell HC-B3TN-3D. To je hidraulicki upravljani propeler s tri oStrice i promjenjivim
korakom. Brzina rotacije izraZzena u okretajima po minuti naziva se RPM propelera (engl.
Rotations or revolutions per minute). Normalni uvijeti krstarenja su izmedu 75% i 91% Np,
ovisno o Zeljama pilota. Pri tome je Np brzina prednjeg dijela motora, odnosno odjeljka snage
na koji propeler vezan, izraZzena u postotku od 33 000 RPM. Izmedu turbine i propelera nalazi
se redukcijski prijenosnik u omjeru 15:1 pa se propeler, u slucaju da Np iznosi 91%, okreée
na:

(33000+ 15)-0.91 = 2002 RPM @)

To odgovara vrijednosti od 33,37 okretaja po sekundi pa kutna brzina iznosi:
w=2-w-n=2-w-33,37 = 209,67 rad/s. (8)
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Kako bi se ovojnica mogla proracunati potrebno je poznavati i maksimalni koeficijent sile
uzgona koji se dobije iz poznate brzine Vsan.. To je minimalna brzina leta pri kojoj zrakoplov
ostvaruje dovoljan uzgon za let, odnosno prije koje dolazi do sloma uzgona. Njena vrijednost
se moze naci u literaturi [14] i za razinu mora, pri radu oba motora i otklonu upravljackih
povrSina od 0° iznosi

jednadzbi (9):

36.01 m/s. Maksimalni koeficijent sile uzgona racuna se prema

2w

VS‘?‘RH = |
|p5:‘af CL- max

N (9)

5.1.1. Analiza ovojnice pri maksimalnoj masi

U ovom se poglavlju analiza vr$i pri maksimalnoj masi zrakoplova od 5670 kg i uz
ogranicenje visine na 7620 m. Pri izraCunu ovojnice zrakoplova potrebno je poznavati snagu
motora koja u samom proraCunu mora biti pomnozena s dva (zbog dva motora) i s
koeficijentom ucinkovitosti propelera. Pri tome je vazno napomenuti da raspoloziva snaga tj.
sila mora biti ve€a od potrebne pa je za koeficijent u€inkovitosti propelera pretpostavljena
vrijednost u iznosu od 0.86. Uz poznatu masu zrakoplova (5670 kg) i referentnu povr$inu
(39.05 m?) iz jednadzbe (9) dobiva se maksimalni koeficijenta sile uzgona, a njegova
vrijednost iznosi 1,6474. Ovojnice se proracunavaju za cetiri razliita slucaja pri ¢emu su,
njima pripadaju¢i, koeficijenti nultog i induciranog otpora dani u Tablici 4., dok su osnovi
podatci za izracun prikazani u Tablici 5. Dobivene vrijednosti minimalne i maksimalne brzine

pri najvecoj visini leta zbog preglednosti su prikazane u Tablici 6.

Tablica 4. Koeficijenti nultog i induciranog otpora za Cetiri razliita slucaja

Cista konfiguracija | Led nakrilima | Led na repu

Zaledena konfiguracija

Cbo 0.041 0.050 0.046 0.062
K 0.052 0.053 0.053 0.057
Tablica 5. Osnovni podatci za izracun ovojnice pri maksimalnoj masi
NAZIV VRIJEDNOST
Masa m 5670 kg
Maksimalna visina leta h 7620 m
Koeficijent u¢inkovitosti propelera #p 0.86
Maksimalni koeficijent sile uzgona Ci max 1.6474

Tablica 6. Vrijednosti minimalne i maksimalne brzine pri najvecoj visini leta od 7620 m

Vmin 39.30

41.19

Cista konfiguracija | Led na krilima | Led na repu

Zaledena konfiguracija

40.75

50.96

Vmax 81.48

73.01

76.30

57.57
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Slika 10. Ovojnica za Cistu konfiguraciju zrakoplova pri maksimalnoj masi
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Slika 11. Ovojnica zrakoplova za pojavu leda na krilima pri maksimalnoj masi
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Slika 12. Ovojnica zrakoplova za pojavu leda na repu pri maksimalnoj
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Slika 13. Ovojnica za zaledenu konfiguraciju zrakoplova pri maksimalnoj masi
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Na visini od 7620 m brzina sloma uzgona je ista za sva Cetiri slu¢aja, dok se minimalna i

maksimalna brzina razlikuju. Minimalna potrebna brzina, za zadanu visinu, raste od Ciste
konfiguracije, zatim pojave leda na repu i krilima te je u konac¢nici najve¢a kod potpuno
zaledene konfiguracije. Taj je trend kod maksimalne brzine nesto drugaciji. Naime, najveca
vrijednost brzine Vimax je za Cistu konfiguraciju zrakoplova i ona se smanjuje pojavom leda na

repu, zatim na krilima te je najmanja za potpuno zaledeni zrakoplov.

5.1.2. Analiza ogranicenja pri masi od 4220 kg i visini leta od 3810 m

U ovome poglavlju bit ¢e analizirana ovojnica zrakoplova DHC-6 serije 300 pri masi od 4220
kg (neto tezina zrakoplova isCitana iz Tablice 5.) i visini leta od 3810 m. Podatci o
koeficijentima nultog i induciranog otpora koji su koristeni u proracunu is¢itani su iz Tablice
4. Za koeficijent ucinkovitosti propelera uzeta je vrijednost od 0.75 (7,=0.75), a pregled
osnovnih parametara prikazan je u Tablici 7. Dobiveni rezultati minimalne i maksimalne

brzine pri visini od 3810 m prikazani u Tablici 8.

Tablica 7. Osnovni podatci kori$teni pri izra¢unu za m=4220 kg i h=3810 m

NAZIV VRIJEDNOST

Masa m 4220 kg

Visina h 3810 m
Koeficijent u¢inkovitosti propelera #p 0.75

Tablica 8. Vrijednosti minimalne i maksimalne brzine m=4220 kg i h=3810 m

Cista konfiguracija ; Led narepu | Zaledena konfiguracija

Vmin 10.95 11.16 11.16 12.02

Vmax 88.46 82.21 82.74 75.67

5.2.  Analiza ravnoteznog leta

Kod veéine putnickih zrakoplova let se odvija u istim ili priblizno sliénim uvjetima
ravnoteznog leta. To podrazumijeva da je zbroj aerodinamickog i pogonskog momenta, koji
predstavlja ukupni moment propinjanja, jednak nuli. Tako se letjelica nece okretati, a ako ima
neku kutnu brzinu ne¢e ju mijenjati. Napadni kut pri uvjetima nultog momenta propinjanja
naziva se ravnotezni napadni kut, a oznacavamo ga s arav.. Stoga ¢e zadanom otklonu kormila
visine dm u ravnoteznom letu odgovarati ravnotezni napadni kut [15]:

M=MD+M o +M5m5m=ﬂ (10)

owrrar
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TaEy _ Mﬂ. (11)

5.2.1. Analiza ravnoteinog leta pri maksimalnoj masi i visini

Analizu ravnoteznog leta vr§imo pri visini u iznosu od 7620 m (25000 ft). Opterecenje krila

se dobije dijeljenjem tezine zrakoplova s referentnom povrsinom:

W mg 5670 X 9.80665

= = 1425 N/m*
S )

39.02 (12)

ref ref
U jednadzbi (12) za masu m je uzet podatak za ukupnu neto tezinu prije polijetanja iz Tablice
3., za konstantu gravitacije g vrijednost 9.80665 m/s?, a referentna povrsina je i§¢itana iz
Tablice 3. Interval brzine u kojemu se vr$iti analiza promatra se kao raspon od najvece
minimalne do najmanje maksimalne brizne kako bi isti sadrZavao brzine za sva Cetiri slucaja.
Taj interval ¢e, prema Tablici 6., iznositi od 50.96 - 57.57 m/s. Pomo¢u programa Matlab
prikazana je potrebna promjena ravnoteznog napadnog kuta i pripadajuceg otklona kormila
visine u ovisnosti o brzini zrakoplova za ,gore navedena, Cetiri razli¢ita slu¢aja. U proracunu
su se koristili slijedece jednadzbe, a vazno je napomenuti kako jednadzbe (13) i (14) zajedno

u matri¢nom zapisu ¢ine jednadzbu (15):

mg
2PV Srer (13)
Cm =0 (14)

[Dc""”] — |:CL:‘{ CL:"m':I_l . |:CLI"RE‘ - CLI}]
5mru|: C:lmr C:lné 0— le} (15)

Podatci koristeni u proracunu su za svaki pojedini slu¢aj prikazani u Tablici 9., dok su na Slici

14. prikazani pripadajuci, dobiveni dijagrami.
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Tablica 9. Podatci koriSteni u prora¢unu ravnoteznog leta pri maksimalnoj masi i visini za Cetiri
razlifita slucaja

Led na repu

H 7620 m 7620 m 7620 m 7620 m
WIS 1425 N/m? 1425 N/m? 1425 N/m? 1425 N/m?

V 50.96 ... 57.57m/s | 50.96 ...57.57m/s | 50.96 ... 57.57m/s | 50.96 ... 57.57m/s
Cuo 0.3800 0.3800 0.3800 0.3800
CLa 5.6600 5.3420 5.5200 5.0940
CLom 0.6080 0.5940 0.5650 0.5500
Cmo 0.0080 0.0080 0.0080 0.0080
Chs -1.3100 -1.2850 -1.2630 -1.1800
Cmom -1.7400 -1.7090 -1.5930 -1.5660

N
(=]

T T

cista konfiguracija
— led na krilima

led na repu

zaledena konfiguracija

18
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o
(=]
g
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)]
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g
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© 10} ;
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g 4y s led na repu i
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Slika 14. Potrebna promjena ravnoteZnog napadnog Kuta i priradajuceg otklona kormila visine
za Cetiri razli¢ita slu¢aja pri maksimalnoj masi i visini
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Sa Slike 14. i prikazanog dijagrama vidljivo je da se za odredenu brzinu leta potreban

ravnotezni napadni kut povecava s pojavom leda. Tako ¢e za Cistu konfiguraciju zrakoplova,
pri odredenoj brzini leta, ravnotezni napadni kut biti najmanji. Pojavom leda na repu
zrakoplova povecavat ¢e se i ravnotezni napadni kut, a isti efekt vrijedi i pri pojavi leda na
aritmeti¢ku sredinu promatranog intervala govore da se ravnotezni napadni kut pri pojavi leda
na repu povecao za 3.23 %, za led na krilima 6.26 %, a za potpuno zaledeni zrakoplov 11.13
%. Sto se ti¢e otklona kormila visine ,pri odredenoj brzini leta, najmanja apsolutna vrijednost
je za Cistu konfiguraciju zrakoplova. Taj se iznos postepeno povecava za pojavu leda 1 to
redom za led na krilima u iznosu od 6.27 %, zatim na repu 8.06 % 1 u konacnici za potpuno

zaledeni zrakoplov 11.29 %.

5.2.2. Analiza ravnoteinog leta pri masi od 4220 kg i visini od 3810 m

U ovome poglavlju analizira se ravnotezni let s neto masom zrakoplova bez tereta iSCitane iz

Tablice 3. ( m=4220 kg ) na visini od 3810 m. Opterecenje u ovom sluc¢aju iznosi:

W mg 4217.05x9.80665
5 =

= 1058 N/m°
ref  Sref 39.02

(16)

Podatci koriSteni pri analizi ravnoteznog leta u zadanim uvjetima prikazani su u Tablici 10.
Interval brzine u kojemu se analizira ravnotezni let isti je kao i u Poglavlju 5.2.1. , te on iznosi
od 50.96 — 57.57 m/s. Dobiveni dijagrami ovisnosti ravnoteznog napadnog kuta i

pripadajuceg otklona kormila visine za zadanu masu i visinu leta prikazani su na Slici 15.

Tablica 10. Podatci koriSteni u prora¢unu ravnoteznog leta pri m=4220 kg i h=3810 m za ¢etiri
razli¢ita slucaja

Cista _ Led na repu Zaledena
konfiguracija konfiguracija
h 3810 m 3810 m 3810 m 3810 m
W/S 1058 N/m? 1058 N/m? 1058 N/m? 1058 N/m?
Vv 50.96 ... 57.57m/s | 50.96 ...57.57m/s | 50.96 ... 57.57m/s | 50.96 ... 57.57m/s
Cro 0.3800 0.3800 0.3800 0.3800
CLe 5.6600 5.3420 5.5200 5.0940
CLém 0.6080 0.5940 0.5650 0.5500
Cmo 0.0080 0.0080 0.0080 0.0080
Cine -1.3100 -1.2850 -1.2630 -1.1800
Cmém -1.7400 -1.7090 -1.5930 -1.5660
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Slika 15. Potrebna promjena ravnoteznog napadnog kuta i pripadajuéeg otklona kormila visine
za Cetiri razlicita slu¢aja pri m=4220 kg i h=3810 m

Sa Slike 15. je vidljivo da je najmanji ravnotezni napadni kut potreban kod potpuno Ciste
konfiguracije zrakoplova. Pojavom leda na repu zrakoplova potreban ravnotezni napadni kut
se povecava za 2.67 %. Za pojavu leda na krilima povecéanje je 6.30 %, dok je za potpuno
zaledeni zrakoplov povecanje 11.26 %. Najmanja apsolutna vrijednost otklona kormila visine
u zadanim uvjetima je za Cisti zrakoplov i taj se broj povecava s pojavom leda. Nastankom
leda na krilima povecanje u otklonu kormila visine je 6.52 %, za led na repu 7.88% ,a za

potpuno zaledeni zrakoplov 11.41 %.

5.2.3. Usporedba analiza ravnoteinog leta

Analiza ravnoteznog leta zrakoplova DHC-6 serije 300 radena je za dvije razliCite mase i
visine te ¢e se u ovom poglavlju usporediti prethodno dobiveni rezultati koji su i§¢itani za

brzinu leta u iznosu od 54 m/s. Dobiveni rezultati su prikazani u Tablici 11.
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Tablica 11. Usporedba analiza ravnoteZnog leta za Cetiri razlicita sluc¢aja

Cista konfiguracija _

Mmax= 5670 Kg | oravn [°] 15.18 16.13
hmex= 7620 M =550 11.16 11.86
m= 4220 kg Otravn [°] 5.24 5.57

1= S0 i1 5 [°] 368 3.02

Led na repu Zaledena konfiguracija

Mmax=5670 Kg | aravn [°] 15.67 16.87
hnac=7620m =557 12.06 12.42
m=4220 kg Oravn [°] 5.38 5.83

1= S i 5 [°] 3.97 2410

Ako se promatraju vrijednosti potrebnog ravnoteznog napadnog kuta vidljivo je da je za
manju masu i visinu leta potreban i manji kut. Toc¢nije, iz rezultata je vidljivo da je za
maksimalnu masu 1 visinu potreban 2.9 puta ve¢i napadni kut u odnosu na slu¢aj kada masa
zrakoplova iznosi 4220 kg i visina 3810 m, a to se povecanje odnosi na svaku konfiguraciju
zrakoplova neovisno o tome je li zaledena ili ne. S druge strane, potreban otklon kormila

visine za svaki slucaj bit ¢e 3.03 puta vece pri maksimalnoj masi i visini leta.

5.3. Analiza doleta zrakoplova

Dolet zrakoplova je najveca teorijska udaljenost koju zrakoplov moZe preletjeti na odredenoj
visini s ukupnom koli¢inom goriva. U stvarnosti to nije ostvarivo poSto zrakoplov trosi
odredenu koli¢inu goriva pri polijetanju, penjanju na Zeljenu visinu, spustanju i u konacnici
mu je potrebna odredena koli€ina goriva koja ¢e ostati u rezervi. Za izraun prijedenog puta

koristi se Bréguetovom jednadzbom doleta Koja glasi:

Mg C m;
R = e —LIn (—E)
gC: Cp my,

(17)
Koliki ¢e put zrakoplov prijec¢i ovisi o koeficijentu uzgona, odnosno o tome Kkoliki je bio
napadni kut tijekom leta. Tome napadnom kutu odgovara odredeni omjer Cp/Cppri Cemu je

koeficijent uzgona €, = C;, + C, ., a koeficijent otpora €, = €, + KC; .
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5.3.1. Analiza doleta zrakoplova pri maksimalnoj masi i visini

Za odabrani zrakoplov poletne mase 5670 kg odreduje se maksimalni dolet pri visini
krstarenja od 7620 m, odnosno 25000 ft pri ¢emu je masa goriva 1114,48 kg. Masa goriva
raspoloziva za let u ovom rezimu promatra se kao maksimalna masa goriva umanjena za
gorivo potrebno za penjanje na visinu krstarenja kao i za rezervu goriva koja je dovoljna za let
u trajanju od 30 minuta u rezimu najduljeg trajanja leta. Pri tome se uzima da zrakoplov za
vrijeme penjanja na visinu krstarenja potrosi 70 kg goriva. Za provedbu proracuna koriste se
vrijednosti koje su navedene u Tablici 12., dok je specifiéna masena potro$nja goriva i§¢itana
iz literature [14]. Nadena je vrijednost za SFC (engl. Specific fuel consumption — specifi¢na
potro$nja goriva) U iznosu od 0.612 Ib/h/KS te se taj broj pretvorio u medunarodni sustav
mjernih jedinica.

1
SFC=0.612 Ib/h/KS = 0.612-0.4536-————— =0.1-10"¢ kg/s/W
Ik 3600-745.7 9/s/ (18)

Koeficijenti Cpo i K, koji se razlikuju ovisno o tome koji je dio zrakoplova zaleden, su i$¢itani

iz Tablice 4.

Tablica 12. Podatci koriSteni pri analizi doleta zrakoplova za maksimalnu masu i visinu leta

NAZIV VRIJEDNOST
Referentna povrsina S 39.02 m?
Specifi¢na masena potros$nja motora Cp 0.1-105kg/s/W
Koeficijent elise np 0.75
Ubrzanje sile teZe g 9.81 m/s?
Inicijalna masa m; 5670 kg
Masa goriva mg 1114,48 kg
Masa goriva potroSena pri penjanju Mp 70 kg
Visina krstarenja h 7620 m

Za izracun doleta zrakoplova koristi se ve¢ spomenuta Bréguetova jednadzba koja sada

poprima oblik:

My C .
R—i—L!n( l)

 9C Gy ™My (19)

Masa m; se dobiva tako da od inicijalne ili poc¢etne mase oduzmemo masu potroSenu pri

penjanju zrakoplova. Ta masa ¢e biti jednaka neovisno o tome je li zrakoplov zaleden.
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m, =m; —m, = 5670 —70 = 5600 kg (20)

Masa m, dobiva se iz jednadzbe za maksimalno trajanje leta (endurance) posto se
pretpostavilo da ostaje odredena koli¢ina rezerve goriva koja odgovara letu u ovome rezimu u

trajanju od 30 minuta:

o _ 2 los ¢;® ( 11 )
= —_— = I'_— —
gCP,JEg CD__ NE e 21)

Pri tome se mora voditi racuna da su koeficijenti Cp i Cp razli€iti za svaki pojedini slucaj. U

jednadzbi maksimalnog trajanja leta za koeficijent uzgona vrijedi:

KC; =3Cp, 22)
—
c = |3C".:,,]I
L g
N (23)
Koeficijent otpora racuna se prema:

Jedina preostala nepoznanica u toj jednadzbi je kona¢na masa m, koja se dobije tako Sto se

inicijalnoj masi oduzme masa goriva, tj:

m, =m; —m, = 5670 —1114.48 = 4555.52 kg (25)

Tako se izraunava masa m, pa se moze vratiti u Bréguetovu jednadzbu doleta kako bi se
odredile trazene vrijednosti. Jedine nepoznanice koje ostaju su koeficijent uzgona i otpora, a

njih se racuna prema slijede¢im relacijama:

—
c = |CDD
i

N (26)

Cp = Cpo + KCf (27)

Dobiveni rezultati prikazani su u Tablici 13.
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Tablica 13. Dobiveni rezultati doleta za Cetiri razli¢ita slu¢aja pri maksimalnoj masi i visini leta
Cista konfiguracija Led na repu | Zaledena konfiguracija
R 1599.5 km 1428.2 km 1491.2 km 1226.4 km

Kako je bilo za ocekivati zrakoplov ¢e najveéi put prijeci pri potpuno cCistoj konfiguraciji.

Pojavom leda dolet ¢e se smanjivati i to redom za pojavu leda na repu, zatim na krilima i u
konacnici ¢e biti najmanji za potpuno zaledeni zrakoplov. Tako ¢e se pri pojavi leda na repu
dolet smanjiti za 6.77 %, a pri pojavi leda na krilima za 10.71 %. Pri potpuno zaledenoj

konfiguraciji smanjenje iznosi 23.33 % Sto odgovara putu od 373.1 km.

5.3.2. Analiza doleta zrakoplova pri masi od 4220 kg i visini krstarenja od 3810 m

U ovom poglavlju vrsi se analiza doleta odabranog zrakoplova pri neto tezini bez tereta u
iznosu od 4220 kg i visini krstarenja od 3810 m. Proracun se radi na temelju istih principa i
jednadzbi kao u Poglavlju 5.3.1. , ali je razlika u inicijalnoj masi i visini. Koeficijenti Cpo i K
su takoder i$¢itani iz Tablice 4., a zbog bolje preglednosti prorac¢una u Tablici 14. prikazani su
podatci koriSteni u analizi doleta za gore navedene vrijednosti mase i visine. Dobiveni

rezultati doleta prikazani su u Tablici 15.

Tablica 14. Podatci koriSteni pri analizi doleta zrakoplova za m=4220 kg i h=3810 m

NAZIV VRIJEDNOST
Referentna povrsina S 39.02 m?
Specifi¢na masena potros$nja motora Cp 0.1-105kg/s/W
Koeficijent elise np 0.75
Ubrzanje sile teZe g 9.81 m/s?
Inicijalna masa m; 4220 kg
Masa goriva mg 1114,48 kg
Masa goriva potrosena pri penjanju mp 70 kg
Visina krstarenja h 3810 m

Tablica 15. Dobiveni rezultati doleta za Cetiri razlifita slu¢aja pri m=4220 kg i h=3810 m
Cista konfiguracija Led na repu | Zaledena konfiguracija
R 2328.1 km 2084.1 km 2174.4 km 1797.9 km

Iz rezultata prikazanih u Tablici 15. vidljivo je da se dolet pojavom leda na repu zrakoplova

smanjuje za 6.6 % u odnosu na Cistu konfiguraciju. Ako se led pojavi na krilima smanjenje
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iznosi 10.48 %, dok je za potpuno zaledeni zrakoplov njegov iznos ¢ak 22.77 % §to odgovara

putu od 530.2 km.

5.3.3.  Usporedba analiza doleta zrakoplova

Kako bi se $to bolje vidio utjecaj stvorenoga leda na dolet zrakoplova usporedit ¢e se doleti
zrakoplova pri razli¢itim masama i visinama leta. U tablici 16. prikazani su dobiveni rezultati
doleta za cetiri razli¢ite konfiguracije zrakoplova pri maksimalnoj masi i visini te masi od
4220 kg i visini od 3810 m. 1z prikazanih rezultata vidljivo je da se dolet smanjenjem mase
zrakoplova 1 visine leta povecao za 0.69 puta. To je bilo i za oc¢ekivati posto zrakoplov pri

manjoj masi tro§i manje goriva, a i opterecenja kojima je podvrgnut su manja.

Tablica 16. Usporedba analiza doleta zrakoplova za etiri razli¢ita slucaja

Cista konfiguracija [ Led nakrilima |

Mmax= 5670 kg

hmax= 7620 m R 1599.5 km 1428.2 km
m= 4220 kg
h=3810 m R 2328.1 km 2084.1 km
Led na repu Zaledena konfiguracija
Mmax—= 5670 kg
Nmax= 7620 m R 1491.2 km 1226.4 km
m= 4220 kg
h=3810 m R 2174.4 km 1797.9 km

5.4. Analiza maksimalnog trajanja leta

U slucajevima kada nemamo stvorene uvijete za slijetanje cilj nam je Sto dulje boraviti u
zraku. Tada trebamo letjeti u rezimu s najve¢im vremenom trajanja leta za odredenu koli¢inu
goriva. To vrijeme trajanja leta oznacavamo sa slovom E (engl. Endurance) i ono je jednako
vremenu koje je potrebno da se ukupna masa zrakoplova smanji za masu goriva. Za
zrakoplove s elisom i pri uvjetu konstantnog napadnog kuta (uz odgovaraju¢u brzinu

horizontalnog leta) vrijedi slijede¢a jednadzba:

(28)
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Kako bi vrijeme trajanja leta bilo $to dulje napadni kut trebamo izabrati tako da funkcija

koeficijenta uzgona bude u maksimumu. To znaci da ¢e inducirani otpor biti jednak trostrukoj

vrijednosti parazitskog otpora, a to je ujedno uvjet minimalne potrebne snage:

"

KCp = 3Cpy (29)

5.4.1. Analiza maksimalnog trajanja leta pri najveéoj masi i visini

Kako bi se izvrsila analizirali maksimalnog trajanje leta koriste se podatci prikazani u Tablici
17. Koeficijenti uzgona 1 otpora za svaki pojedini slu¢aj konfiguracije zrakoplova ra¢unaju se

pomocu slijedeéih relacija:

c |3E'DD
L | K
N (30)
Cp=Cpho T KCL: (31)

Pri tome se koeficijenti nultog i induciranog otpora iS¢itavaju iz Tablice 4. Valja napomenuti
kako se u ovom proracunu pretpostavilo da je svo raspolozivo gorivo potroseno Sto u
stvarnosti nije slucaj. Naime, uvijek je potrebno ostaviti odredenu koli¢inu rezerve goriva
zbog sigurnosti i ta se rezerva najéesS¢e rauna u rezimu maksimalnog trajanja leta. Stoga je
ovaj proracun napravljen kako bismo imali okvirnu vrijednost koliko bi taj let teoretski

mogao trajati, ali to svakako nije primjenjivo u stvarnosti.

Tablica 17. Podatci koriSteni za analizu maksimalnog trajanja leta pri najvecoj masi i visini

NAZIV VRIJEDNOST
Referentna povrsina S 39.02 m?
Specificna masena potros$nja motora Cp 0.1-10%kg/s/W
Koeficijent elise »p 0.75
Ubrzanje sile teze g 9.81 m/s?
Inicijalna masa m; 5670 kg
Masa goriva mg 1114,48 kg
Visina krstarenja h 7620 m

Maksimalno trajanje leta ratunamo pomocu jednadzbe (28), a dobiveni podatci su prikazani u
Tablici 18.

Tablica 18. Dobiveni rezultati maksimalnog trajanja leta za Cetiri razlicita slu¢aja pri najvecoj
masi i visini

Cista konfiguracija Led na repu | Zaledena konfiguracija
E 7h 55min 12s 7h 27min 36s | 7h 35min 24s 6h 40min 12s
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6. ZAKLJUCAK

Stvaranje leda ima znacajan utjecaj na performanse i karakteristike zrakoplova tijekom leta.
Performanse zrakoplova se testiraju i proracunavaju pod pretpostavkom da su sve
aerodinamicke povrSine glatke i Ciste te da su svi instrumenti koji su potrebni za let
zrakoplova u ispravnom stanju. U sluaju da se na kontrolnim povrSinama pojavi led
performanse mogu biti poremecene u vecoj ili manjoj mjeri, a u najgorem sluc¢aju moze doci
do gubitka upravljivosti $to za posljedicu moze imati kolapsa konstrukcije i pada zrakoplova.
Zrakoplov je vrlo sloZena konstrukcija 1 da bi se zrakoplovne operacije mogle normalno
odvijati potreban je cijeli niz sustava koje to omogucuju. U dana$njem, modernom dobu mala
je vjerojatnost da ¢e do totalnog kolapsa zrakoplova i njegova pada (Sto se smatra krajnjom i
najnepovoljnijom situacijom) do¢i zbog kvara samo jednog sustava. To su u pravilu cijeli
nizovi ¢imbenika koji utjecu na kolaps, a jedan od njih je pojava leda.

Povecana tezina i potisak, smanjen uzgon i narusavanje acrodinamike su glavni problemi koje
stvoreni led moze proizvesti. Iz toga su razloga u ovom radu proraunate performanse
zrakoplova za Cetiri razlicita slucaja: potpuno Cista konstrukcija, led na krilima, led na repu i
potpuno zaledeni zrakoplov. Na temelju podataka o aerodinamickim koeficijentima u
uvjetima zaledivanja, koje je prikupio NASA-in istrazivacki centar, izvrSila se analiza
ovojnice, ravnoteznog leta, doleta 1 maksimalnog trajanja leta. Analiza se izvrSila za dvije
razliite mase 1 visine leta, a rezultati ukazuju da su performanse zrakoplova znatno narusene
kako se povecava udio leda. Ustanovljeno je da se ravnotezni napadni kut, pri odredenoj
brzini, povecava s pojavom leda pa je stoga njegov iznos najmanji kod Ciste konfiguracije
zrakoplova. Prikazano je da se isti povecava i to redom za pojavu leda na repu, zatim na
krilima i u konaénici za potpuno zaledeni zrakoplov. Sto se ti¢e otklona kormila visine
utvrden je neSto drugaciji trend. Naime, iz rezultata je vidljivo da je najmanja apsolutna
vrijednost za Cistu konfiguraciju 1 da se taj iznos postepeno povecava za pojavu leda na
krilima, zatim na repu, a najveci je za potpuno zaledenu konstrukciju. Pri proracunu ostalih
performansi, poput doleta, doSlo se do istih zaklju¢aka. To je bilo za ocekivati i u skladu je s

temeljnim pretpostavkama o utjecaju leda na zrakoplov i njegove karakteristike.
Na temelju rezultata dobivenih u ovom radu moZe se priblizno uvidjeti problematika

izazvana stvaranjem leda koja je, naravno, puno kompleksnija nego §to je to ovdje prikazano.

Unato¢ tome jasno je da led predstavlja veliku opasnost i da ga treba tretirati s najve¢im
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mogué¢im oprezom. Ako se primjerice led pojavi na napadnim ivicama krila postoji
mogucénost zamrzavanja pretkrilca pa samim time i njihova izvlacenja. Isto tako, ako se
zamrzne kormilo pravca zrakoplov moze izgubiti upravljivost po horizontalnoj osi. U svakom
slu¢aju led predstavlja veliku opasnost i moguénost njegove pojave veca je ukoliko su
meteoroloski uvjeti losiji. U takvim situacijama posada i acrodromsko osoblje mora obratiti
veliku pozornost da procedure zastite zrakoplova od leda, kao i procedure odledivanja,

provodi u skladu s propisima.
Kao prijedlog za budu¢i rad bilo bi zanimljivo provesti analizu utjecaja zaledivanja na

performanse zrakoplova pomo¢u aerodinamickih koeficijenata prikazanih u Tablici 2., to¢nije

koeficijenata koji su usko vezani za pojam boc¢ne stabilnosti zrakoplova.
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