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SAZETAK

Tema ovog zavrSnog rada je procjena otpora i analiza performansi u horizontalnom letu,
penjanju i horizontalnom zaokretu hidroaviona za Cetiri putnika u samogradnji u dvije
konfiguracije, s izvufenim i uvucCenim podvozjem. Rezultati za odabrane performanse
zrakoplova dobivene ovim radom predstavljat ¢e preliminarnu potvrdu projekta promatranog
zrakoplova. Prilagoden je CAD model zrakoplova te je dobivena geometrija zrakoplova koja
se koristi u proracunu pomocu koje je izracunat ukupni otpor zrakoplova za promatrane
konfiguracije. Nadalje, dobiveni otpor koristio se kako bi se izraCunale performanse u
horizontalnom letu te odredila ovojnica zrakoplova. Zatim su izraCunate performanse za

penjanje zrakoplova i moguc¢nosti pri horizontalnom zaokretu.

Kljucne rije¢i: hidroavion , otpor zrakoplova, performanse zrakoplova, horizontalni let,

penjanje zrakoplova, horizontalni zaokret, samogradnja
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SUMMARY

Topic of this bachelor thesis is drag assessment and performance analysis in horizontal flight,
during climb and in horizontal turn of seaplane for four passengers in self-construction in two
configurations, with extended and retracted undercarriage. The results of performance obtained
by this thesis will present a preliminary check of the project for the observed aircraft. The CAD
model of the aircraft was adapted and, with the aircraft geometry used in calculation, total drag
for given configurations was calculated. Furthermore, obtained drag was used to calculate
performance in horizontal flight and the envelope of the aircraft. Lastly performance of climb

and possibilities in horizontal turn of the aircraft were calculated.

Key words: seaplane, aircraft drag, aircraft performance, horizontal flight, aircraft climb,

horizontal turn, self-construction
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1. UvVOD

Promatrani zrakoplov prikazan na slici 1. trenutacno je u fazi razvoja te je zamisljen kao
hidroavion u samogradnji koji moze izvrsiti slijetanje i polijetanje s vodene povrSine i sa kopna.
Mogucnost polijetanja s vodene povrSine osigurana je dnom oblikovanim tako da ima
maksimalnu nosivost na vodi i minimalni otpor prilikom polijetanja. Zrakoplov ¢e biti u
mogucénosti prevesti Cetiri 0S0be zajedno s manjom putnom prtljagom $to ga Cini savrSenim za
izlete na udaljene otoke ili teZze dostupna jezera. Zanimljiva karakteristika zrakoplova je da ¢e
u potpunosti biti izraden od kompozita karbonskih vlakana i epoksidne smole §to ¢e osiguravati
nisku tezinu i visoku ¢vrstocu. Cilj rada je proracunati otpor zrakoplova u dvije konfiguracije s
izvuCenim podvozjem te s uvufenim podvozjem, nNo prije izraCuna otpora potrebno je
prilagoditi dostupan CAD model te izraCunati geometrijske karakteristike promatranog
zrakoplova. IzraCunati otpor Koristit ¢e se za odredivanje performansi zrakoplova u dvije
konfiguracije. Performanse koje ¢e se promatrati su horizontalni let, iz kojeg je vidljiva
potrebna snaga i sila u ovisnosti o brzini leta za visinu od 2000 m te ¢e biti prikazana i ovojnica
zrakoplova iz koje su vidljive moguénosti zrakoplova, kao $to su maksimalna i minimalna
brzina te maksimalna visina leta. Nadalje, analizirati ¢e se penjanje zrakoplova te performanse

prilikom horizontalnog zaokreta. Dobiveni rezultati koristiti ¢e se za procjenu mogucnosti

eksploatacije promatranog zrakoplova.

B

Slika 1. Hidroavion za 4 osobe

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1
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2. PODACI O ZRAKOPLOVU

Promatrani zrakoplov je trenutacno u fazi razvoja te su podaci dobiveni od konstruktora

gospodina Trpina [1] te iz CAD modela zrakoplova prikazanog na slici 2.

_:) \I!

Slika 2. CAD model zrakoplova

U tablici 1. prikazani su opéeniti podaci zrakoplova.

Tablica 1. Opé¢eniti podaci o zrakoplovu

TeZina 700 kg
Maksimalna nosivost 500 kg
Gorivo 180 L
Duljina 8.5m
Raspon krila 11.42m
Visina 51m
Maksimalna snaga motora 172 kW

Fakultet strojarstva i brodogradnje 2



Patrik Rozi¢ Procjena otpora i odabranih performansi hidroaviona za Cetiri putnika

3. POGONSKA GRUPA

Pogonska grupa sastoji se od dva BMW-ova motora za motocikle R1200 GS, montiranih iznad
trupa, reduktora GT3 s prihvatom za propeler te dvokrakim propelerom promjenjivog koraka
VPH3-BE-HHS.

3.1. BMW R1200 GS

BMW R1200 GS prikazan na slici 3. je bokser motor zapremnine 1170 cm?® s dva cilindra te
Cetiri ventila po cilindru. Ukupna masa motora i reduktora iznosi 74.3 kg. Motor ima elektronski
sustav za ubrizgavanje goriva te posebno preradeno centralno racunalo motora (engl. electronic
computer unit, ECU) pomocu kojeg je osigurana pouzdanost motora u predvidenim uvjetima

rada. Maksimalna snaga od 86 kW (112 KS) postize se pri 8000 okretaja po minulti.

Slika 3. BMW R1200 GS

Snaga motora mijenja se s gustoCom zraka, a gustoca zraka ovisi o visini, iz ¢ega se zakljucuje
da je snaga funkcija visine. Za potrebe ovog rada razmatra se samo maksimalna snaga motora
te je u Matlab-u modeliran model motora i promjena snage u ovisnosti 0 visini u kojem se
pomocu poznate gustoce zraka na odredenoj visini ra¢una smanjenje snage motora. Dobiveni

rezultat vidljiv je naslici 4.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 3
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Slika 4. Ovisnost snage o visini BMW R1200 GS
3.2.  Propeler VPH3-BE-HHS

Potisni propeler VPH3-BE-HHS prikazan na slici 5. ima dva kraka varijabilnog koraka
promjera 1.7 m koji su izradeni od aluminijskih legura. Maksimalna brzina vrtnje propelera je
2200 okretaja u minuti kako ne bi doslo do pojave udarnih valova. Korisnost ovog propelera je
konstantna u ovisnosti 0 brzini leta zbog promjenjivog koraka te je procijenjena na 80%.
Kontrola koraka propelera vrsi se pomocu elektromotora. Kontrola koraka propelera moze se
ostvariti na tri nacina: manualno (pomocu indikatora koraka propelera), poluautomatski
(pomocu brzine vrtnje propelera) i automatski (pomocu brzine vrtnje propelera i nadziranjem
ECU-a motora).

Slika 5. Propeler VPH3-BE-HHS

Fakultet strojarstva i brodogradnje 4
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3.3. Karakteristika pogonske grupe

Karakteristika pogonske grupe prikazana na slici 6. dobivena je modeliranjem u Matlab-u
koristeci karakteristike oba motora i propelera. Razmatrana je samo maksimalna snaga koju
motori mogu proizvesti, a stupanj korisnosti propelera razmatran je kao konstantan
(Mpropetera = 0.8). RaspoloZiva snaga je umnozak snage pojedinacnog motora, broja motora i

stupnja korisnosti propelera.
Pp=2-P-: Npropelera
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Slika 6. Karakteristika pogonske grupe
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4. PROCJENA OTPORA

Prije procjene aerodinamickog koeficijenta otpora potrebno je izraditi model aviona koji
dimenzijama odgovara promatranom modelu zrakoplova s uvedenim pojednostavljenjima. Na
slici 7. i slici 8. kotirane su dimenzije koristene u daljnjem prora¢unu. Formule koriStene za

proracun preuzete su iz literature [2] i [3].

1681

ik

2659

1626

11419

Slika 7. Tlocrt i nacrt zrakoplova

Fakultet strojarstva i brodogradnje 6
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Slika 8. Bokocrt zrakoplova
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4.1. Geometrijske znacajke

Prije izraCuna aerodinamickog koeficijenta otpora potrebno je definirati geometrijske znacajke

pojednostavljenog modela ¢ije mjere su navedene u tablici 2.

Tablica 2. Geometrijski podaci zrakoplova

KRILO Dimenzije (m)
NACA 64418
Karakteristike profila t=0.179
x:=0.348
Raspon krila sa podtrupnim dijelom b=11.42 m
Raspon krila bez podtrupnog dijela bw=10.08 m
Tetiva krila c=1.68m
Kut strijele krila A=0°
HORIZONTALNI REP
NACA 63015
Karakteristike profila t=0.15
x:=0.35
Raspon br=426m
Korijenska tetiva ¢cr=0.994 m
Vrsna tetiva c:=0.647 m
Kut strijele napadnog ruba ALg=9°
Kut strijele geometrijskog mjesta tocaka
25% tetive horizontalnog repa e =38
VERTIKALNI REP
NACA 63015
Karakteristike profila t=0.15
x:=0.35
Raspon by=1.78m
Korijenska tetiva ¢r=175m
Vrsna tetiva ct=0.95m
Kut strijele napadnog ruba App=25°

Fakultet strojarstva i brodogradnje
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Kut strijele geometrijskog mjesta tocaka
25% tetive horizontalnog repa Ae=86°
TRUP
Duljina [,b=85m
Maksimalni promjer trupa Dmax=1.63 m
Kut srednje crte straznjeg dijela trupa u=>5°
NOSACI MOTORA
NACA 63015
Karakteristike profila t=0.15
%= 0.35
Ukupna duljina nosecih profila bh=3.45m
Tetiva nosaca =0.32m

Fakultet strojarstva i brodogradnje 9



Patrik Rozi¢ Procjena otpora i odabranih performansi hidroaviona za Cetiri putnika

41.1. Kirilo

Kod krila je koristen aeroprofil 6 znamenkaste serije NACA 64-418. Radi se o nesimetricnom
aeroprofilu koji ima maksimalnu debljinu od 17.9 % na 34.8 % tetive. Na slici 9. prikazan je

koristeni aeroprofil.

0.4 I

0.3 1

0.2 '

Slika 9. NACA 64-418

Povrsina krila racuna se jednadzbom:

SW =cC- bW == 16.93 mz. (1)
Referentna povrsina zrakoplova s podtrupnim dijelom:
Srer = €+b =19.19 m?. )
Vitkost krila:
b2
AR=2=¢, 3
Sw
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4.1.2. Horizontalni rep

Kod horizontalnog repa koristen je simetrican aeroprofil 6 znamenkaste serije NACA 63-015.

Na slici 10. prikazan je koristeni aeroprofil.

0.3 .

0.1 0

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Slika 10. NACA 63-015

Povrs$ina horizontalnog repa racuna se jednadzbom:

¢ +c
Sy = rz L. b, =3.5m? 4
SuzZenje horizontalnog repa:
c
Ap =—=0.65. (5)
CT‘
Srednja aerodinamicka tetiva:
=—.r 1" _[-083m. (6)
‘A4=3'), [ O+ 1)2] m
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4.1.3. Vertikalni rep

Kod vertikalnog repa koristen je simetri¢an aeroprofil 6 znamenkaste serije NACA 63-015. Na

slici 10. prikazan je koriSteni aeroprofil.

Povrsina vertikalnog repa racuna se jednadzbom:

¢ +c
S, =——2L.p, =2.4m>% @)
Suzenje vertikalnog repa:
Ay = z—i =0.54. 8)
Srednja aerodinamicka tetiva:
4 Sy [« A _
=5 1 WH)Z] =1.39m. 9)

41.4. Trup

Za izracun aerodinamickog koeficijenta otpora potrebna je oplahivana povrSina trupa, koja je
zbog sloZenosti geometrije iS¢itana iz CAD modela aviona.

S, = 26.19 m?

4.1.5. KuciSte motora

Ku¢iste motora modelirano je kao cilindar promjera Dm=0.28 m i duljine In=0.6 m te se njegova

povrsina racuna prema izrazu:

1
S = Eanz + D,,ml,, = 0.65 m?. (10)

4.1.6. Nosa¢i motora

Nosaci motora izvedeni su od tri profila oblikovanih kao simetri¢an aeroprofil 6 znamenkaste
serije NACA 63-015.

Povrsina nosaca racuna se jednadzbom:

S, =c- b, =11m2 (11)

Srednja aerodinamicka tetiva:
043 12
Ca =3 b, O m. (12)
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4.2.  Izracun nultog otpora Cpo

Ukupni nulti otpor raCuna se kao zbroj nultith otpora pojedinih segmenata. Najprije se
izracunava Reynoldsov broj, koji se racuna za brzinu leta V=40 m/s, tj. 144 km/h te na visini

od h=2000 m. Na visini h kinemati¢ka viskoznost zraka v=1.71- 107>,

4.2.1. Otpor krila

Reynoldsov broj raGuna Se prema izrazu:

Re =

V-c _ X 6

- = 3.93-10°. (13)
Na promatranom krilu Reynoldsov broj uvijek je veéi od 108, tada je strujanje u potpunosti
turbulentno te ne postoji mjesto tranzicije. Pretpostavlja se da je krilo ravna ploca, stoga
koeficijent trenja na ploci ovisi samo o Reynoldsovom broju.

Schlichting-ova formula za izra¢un otpora ploce:

3.91

Cf = m = 0.0035. (14)
Korekcija zbog relativne debljine:
o= (14288 1000 ¢4) = 141
F = x; - : (15)
Koeficijent otpora profila:
Cd = 2 . FF . FMa . Cf :0.0099 . (16)

U promatranom sluc¢aju brzina leta duboko je u podzvu¢nom rezimu te korekcija za stlacivost
nije potrebna, tj. Fma=1. Koeficijent otpora profila mnozi se sa 2 kako bi se u obzir uzela i
gornjaka i donjaka promatranog krila.

Koeficijent otpora krila iznosi:

S
(Cpw = % . ¢y - Fg =0.0087 . 17)

Koeficijent odnosa otpora krila i otpora ploce jednak je Fs=1 jer promatrano Krilo nije strelasto.
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4.2.2. Otpor horizontalnog repa

Reynoldsov broj ra¢una se prema izrazu:

V'CA

Schlichting-ova formula za izra¢un otpora ploce:

3.91

Cf = m = 0.004. (19)
Korekcija zbog relativne debljine:
Fr=(1+%4100-t*) =1.31. (20)
t

Koeficijent odnosa otpora horizontalnog repa i otpora ploce:

0.28

Fs = (cosA;,,) ~ =0.9986 . (21)
Koeficijent otpora profila:
cq =2 Fp - Fyq ¢ = 0.0103 . (22)
Koeficijent otpora horizontalnog repa iznosi:
Sh
(Cp)y = =——+cq Fs =0.0019. (23)
SRef
4.2.3. Otpor vertikalnog repa
Reynoldsov broj racuna se prema izrazu:
V-c
Re=—2=3.17-10°. (24)

Schlichting-ova formula za izrac¢un otpora ploce:
3.91

Cf = W = 0.0036. (25)
Korekcija zbog relativne debljine:
Fr=(1+%24100-t*) = 131, (26)
Xt
Koeficijent odnosa otpora vertikalnog repa i otpora ploce:
Fg = (cos Ay )" = 0.9968. (27)
Koeficijent otpora profila:
Cqg =2 Fp-Fyq-cp=0.0095. (28)
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Koeficijent otpora vertikalnog repa iznosi:

S
(Cp)y = ﬁ cq - Fs =0.0012 . (29)

42.4. Trup

Reynoldsov broj ra¢una se prema izrazu:
V-l
Re = Tb =1.99 - 10°. (30)

Za promatrani trup Reynoldsov broj uvijek je veéi od 10° te je tada strujanje u potpunosti

turbulentno:

-3 0.0027 31
7 TUnReyzs (31
Vitkost tijela:
lp
f= =5.25. (32)
Dmax
Faktor korekcije zbog oblika tijela:
60
FF:1+F+4fW:1'43' (33)

Nadalje, potrebno je uracunati otpor koji se javlja uslijed suzenja zadnjeg dijela trupa koje je
vecée od kriti¢nog, te se pojavljuje dodatni otpor koji se racuna empirijskom formulom:

S
AC, = 3.83u*° 2= = 0.000926 . (34)
ref

Gdje je Smax povrsina maksimalne §irine trupa:
2

D T
Smax = % = 2.06 m>. (35)
Otpor trupa iznosi:
Sp
(€o)p = |5 ¢ * Fr - Fia + ACp | ¥ 1.2 = 0.0074. (36)
Ref

Izracunati koeficijent otpora potrebno je korigirati zbog ,,stepenice” na dnu promatranog

zrakoplova, te se uvecava za 20% prema [4].
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4.2.5. KudéiSte motora

Reynoldsov broj racuna se prema izrazu:

V-l
Re = vm =1.4-106. (37)

Za promatrano kuéiste Reynoldsov broj je uvijek veci od 108 te je tada strujanje u potpunosti

turbulentno:

_ 391 0.0042 38
T T Un ReyzsE (38)
Vitkost kucista:
l
f=-"=214. (39)
Dy,
Faktor korekcije zbog oblika tijela:
F—1+60+f =71 40
Fo2 3 Ta00 T (40)
Otpor kuc¢ista motora iznosi:
S
(Cp)m = S,:f - ¢p - Fp - Fyq = 0.001. (41)
4.2.6. Nosaci motora
Reynoldsov broj ra¢una se prema izrazu:
V-c
Re=—=1-106. (42)
v
Schlichting-ova formula za izra¢un otpora ploce:
_ 391 0.0045 43
o= (In Re)258 ' (43)
Korekcija zbog relativne debljine:
0.6-t
Fe=(1+ = +100-t* | =1.31. (44)
t
Koeficijent otpora profila:
g = Fp+ Fyq ¢, =0.0117. (45)
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Koeficijent otpora nosa¢a motora iznosi:
Sn .

C =
( D)n SRef

cq - Fs = 0.00067 . (46)

4.2.7. Otpor podvozja

Podvozje se sastoji od jedne prednje noge te dvije straznje noge. U sluc¢aju uvucenog podvozja
unutar trupa nalaziti ¢e se prednja noga, nosaci aktuatora straznje noge 1 sva tri kotaca, no
straznje noge podvozja ¢e se i dalje nalaziti izvan trupa te stvarati otpor.

Frontalna povrSina kotaca izraCunava se kao povrsina elipse:

Skotaéa =qa-b-m=0.128 m? (47)

Gdje je a=0.34 m i b=0.12 m.
Povrsina prednje noge i$¢itana je iz CAD modela aviona:

S

= 2
prednje noge — 0.039 m-~“.

Povrsina straznje noge zbog slozene geometrije is¢itana je iz CAD modela aviona :

Sstrainje noge = 0.0745 m*.
Povrsina nosaca aktuatora straznje noge is¢itana je iz CAD modela aviona:
Snosata aktuatora strainje noge = 0.026 m?,
Takoder moramo razmotriti faktore korekcije, te oni iznose Kkotata=0.25 i knoge=1.2

Tada ukupni otpor izvuéenog podvozja iznosi:

(CD)izvuéenog podvozja

Skotaéa
Sref

=3 kkotaéa : + knoge

(48)

S straznje noge Sprednje noge
(2 + +
Sref Sref

2 Snosaéa aktuatora strainje noge

= 0.0195.
Sref

Ukupni otpor uvucenog podvozja uvucenog podvozja iznosi:
(CD)uvuéenog podvozja (49)

Sstrainje noge k Snosaéa aktuatora straznje noge

=2

noge +2-

Sref Sref

= 0.0120.
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4.2.8. Otpor plovaka

Za izracun otpora plovaka potrebno je poznavati povrsinu plovaka i pripadajucih nosaca.
Povrsina plovaka i$¢itana iz CAD modela:
S, = 0.0314 m?.
Povrsina nosaca plovaka iscitana iz CAD modela:
Spp = 0.006 m?.
Takoder moramo razmotriti faktore korekcije, te oni iznose Kplovka=0.25 i Knosaza=1.2

Sp Snp
(CD)plovaka =2 (kplovka ’ S_ + knosaéa ' _> = 0.0031.

ref Sref (50)
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4.2.9. Otpor cijelog zrakoplova

Ukupni otpor cijeloga zrakoplova dobiva se zbrojem otpora pojedinih segmenata. Zbog dvije
promatrane konfiguracije postojati ¢e dva razli¢ita ukupna otpora, kod konfiguracije s

izvucenim i uvucenim podvozjem.

Otpor zrakoplova s izvu¢enim podvozjem dodatno se uvecava za 10% radi sigurnosti:

CDO izvuceno podvozje

= 1.1[(CD)W + (Cp)p + (Cp)y + (Cply + (Cp)m + (Cp)p (51)
+ (CD)izvuéenog podvozja + (CD)plovaka] = 0.0478.

Otpor zrakoplova s uvué¢enim podvozjem dodatno se uvecava za 5% radi sigurnosti:

CDO uvuceno podvozje

= 1.05[(CD)W + (Cp)p + (Cp)u + (Cply + (Cplm (52)
+ (CD)n + (CD)uvuéenog podvozja + (CD)pIOVaka] = 0.0378.

4.3. Racunanje koeficijenta K induciranog otpora

Oswaldov koeficijent induciranog otpora za krilo bez strijele dobiven je prema formuli:
e = 1.78(1 — 0.0454R%%%) — 0.64 = 0.8691. (53)

Koeficijent induciranog otpora K iznosi:

1
K = ———=10.061. 54
—p - = 0.06 (54)

Prema dobivenim rezultatima iz formula (51), (52) i (54) mogu se odrediti polare prikazane

na slici 11.
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1.6 T T T T T T T T

— lzvuceno podvozje
Uvuéeno podvozje _

1.4 -

1.2

0.8 -

0.6 -

CL

04 I I I I I I I I
0.02 0.04 0.06 0.08 01 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2

CD

Slika 11. Polare zrakoplova

4.4. Udio segmenata zrakoplova u otporu

Na slici 12. prikazan je udio segmenata zrakoplova u otporu s izvu¢enim podvozjem.

Udio u otporu s izvu€enim podvozjem

4

= Krilo = Horizontalnirep = Vertikalni rep Trup

= KuciSte motora = Nosaci motora m [zvuéeno podvozje = Plovci

Slika 12. Udio u otporu s izvu¢enim podvozjem
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Na slici 13. prikazan je udio segmenata zrakoplova u otporu s uvu¢enim podvozjem.

Udio u otporu s uvucenim podvozjem

R

= Krilo = Horizontalnirep = Vertikalni rep Trup

m KudiSte motora = Nosaci motora m Uvuceno podvozje = Plovci

Slika 13. Udio u otporu s izvu¢enim podvozjem
Na slici 12. i 13. vidljivo je da ¢e u obje konfiguracije najveci udio u otporu zrakoplova imati

podvozje.
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5. PERFORMANSE ZRAKOPLOVA

Performanse zrakoplova daju uvid u moguénosti 1 ograni¢enja promatranog zrakoplova. U
nastavku ¢e se analizirati performanse u horizontalnom letu, horizontalnom zaokretu te
penjanju i to za dvije promatrane konfiguracije, sa spuStenim i uvu¢enim podvozjem. Formule

koriStene za proracune preuzete su iz literature [2] 1 [3].

5.1. Horizontalni let

JednadZbe gibanja kojima opisujemo gibanje zrakoplova kao materijalne tocke glase:

d
m-V-d—)t/=L'C05(‘D)_W'COS(V) (55)
dy .
m-V - cos(y) i L - sin(®). (56)
av

Uvodimo pretpostavke da zrakoplov leti horizontalno (y = 0) i pravocrtno (%: 0) te

jednadzbe (55) i (56) glase:

L-cos(®)=W (58)
L - sin(®) = 0. (59)
Nakon dodatnih pojednostavljenja:
L=W (60)
1
E-p-S-VZ-CL=W. (61)

1z jednadzbe (60) zakljucuje Se da je sila uzgona u horizontalnom letu jednaka tezini
zrakoplova. 1z jednadzbe (61) zakljucuje se da je uvjet horizontalnog leta ostvaren za sve
kombinacije brzina i visina, jer gustoca zraka ovisi o visini, koji zadovoljavaju jednadzbu.
Takoder je potrebno da pogonska sila bude jednaka sili otpora kako bi bio zadovoljen uvjet

pravocrtnosti i stacionarnosti leta.

JednadZzba za potrebnu pogonsku silu glasi:

2

pV

T.,=D = TS(CDO +KCP). (62)
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Koeficijent uzgona u horizontalnom letu jednak je:

C, = il 63
Konacna jednadzba za potrebnu pogonsku silu glasi:
. pS 5 KWw? 1
TT — D — 7CDOV 2 pS W. (64)

Potrebna snaga za pogon zrakoplova jednaka je umnos§ku potrebne pogonske sile i brzine.
Jednadzba za potrebnu snagu glasi:

pS . _KW?1
Pr=T,V=D-V="CpoV®+2 ST

(65)

Fakultet strojarstva i brodogradnje 23



Patrik Rozi¢ Procjena otpora i odabranih performansi hidroaviona za Cetiri putnika

5.1.1. Horizontalni let s izvu¢enim podvozjem

Analiza horizontalnog leta s izvuCenim podvozjem provedena je za konstantnu visinu
h=2000 m, koriste¢i jednadzbe iz poglavlja 5.1. i funkciju za izratun promjene raspolozive
snage motora s obzirom na visinu. Horizontalni let ostvaruje se kada je raspoloziva snaga

motora veca od dostupne:

P,>P.=D-V. (66)
250 T T T T T T
Raspoloziva snaga
200 + Potrebna snaga -
: Minimalna potrebna snaga
= 150 + -
gl \
o 100 - -
50 - —_— e .
0 | | | | | |
0 10 20 30 40 50 60 70
V. (m/s)
T T T
RaspoloZiva sila
Potrebna sila B
C  Minimalna potrebna sila
1 1 1 1 1 1 ]
10 20 30 40 50 60 70
V., (m/s)

Slika 14. Grafovi raspoloZive i dostupne snage i sile s izvu¢enim podvozjem
Iz grafova na slici 14. vidljivo je kako je horizontalni let s izvu¢enim podvozjem na nadmorskoj
visini od 2000 m ostvariv do brzine 63.3 m/s (228 km/h), jer nakon te brzine nema dovoljno

snage za horizontalni let, raspoloziva snaga je manja od potrebne snage.

d(DV)

_— 67
=0 (67)

KC2 = 3Cpy (68)
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Na grafu je takoder vidljiva to¢ka minimalne potrebne snage, koja se dobiva deriviranjem snage
po brzini te izjednacavanjem rezultata s nulom. To je tocka u kojoj je snaga potrebna za
svladavanje induciranog otpora jednaka trostrukoj vrijednosti otpora nultog uzgona Cpg .
Nadalje ukoliko zrakoplov leti u reZimu minimalne snage potro$nja goriva je minimalna za
zadanu visinu i horizontalni let. Za horizontalni let na nadmorskoj visini od 2000 m rezim

minimalne potrebne snage ostvaren je za brzinu od 27.7 m/s (100 km/h).

Pnot (H) _ pS Kw? 1
I = VE 42 —
v 7 Lpol” pS V2

(69)

U jednadzbi (69) izjednacava se raspoloziva sila Ta i potrebna sila Tr, te se dobiva Vmin i Vimax

u ovisnosti o visini leta. Potrebno je izracunati i maksimalnu brzinu prije sloma uzgona Vstail:

2W

—_— (70)
pSre f CLmax

Vstall =

Cimax Jj€ 1zracunat u programu XFOIL za aeroprofil NACA 64-418 te iznosi 1.78, prema [5] i
[6]. Procjena maksimalnog koeficijenta uzgona aviona iz poznatog maksimalnog koeficijenta
uzgona profila moze se provesti prema [7]. Za krilo bez strijele potrebno je dodati korekciju

_ Clmax

zbog suzenja krila (C, Jw = = gdje je k; = 0.88 zakrilos A = 1. Za maksimalni
A

koeficijent sile uzgona krila pretpostavlja se da mora biti ve¢i za 5% od maksimalnog
koeficijenta sile uzgona cijelog zrakoplova zbog negativhog doprinosa horizontalnog

stabilizatora te je Cp gy = % = 1.49,
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8000 T

Vmax
J Vmin
7000 - ! ‘ — — Vstall

6000 - /
5000
~Ef 4000 - /
3000 / /
2000 / / "

1000 - f ' \

0 I | | | | | | | |
] 10 20 30 40 50 60 70
V, (m/s)

Slika 15. Ovojnica zrakoplova s izvu¢enim podvozjem
1z slike 15. moguce je icitati ogranicenja leta zrakoplova, kao $to su maksimalna i minimalna
brzina leta, te brzina sloma uzgona na odredenoj visini Vstail. Visina leta u prora¢unu ograni¢ena
jena 7500 m kako bi se prikazale moguénosti zrakoplova, no u stvarnoj eksploataciji visina leta

trebala bi biti manja jer avion nema kabinu pod tlakom te zbog putnika nije preporucljivo i¢i

na visine vece od 3800 m.
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5.1.2. Horizontalni let s uvu¢enim podvozjem

Analiza horizontalnog leta s uvucenim podvozjem provedena je za konstantnu visinu
h=2000 m, koriste¢i jednadzbe iz poglavlja 5.1. i funkciju za izraCun promjene raspolozive
snage motora s obzirom na visinu. Horizontalni let ostvaruje se kada je raspoloZiva snaga

motora veca od dostupne:

P,>P.=D-V (71)

250 T T T T T T
RaspoloZiva snaga

200 Potrebna snaga -

: Minimalna potrebna snaga
= 150 | -
3 \ ;
o’ 100 __— )

_—'—'_-'_-H-H-FH-
50 - e _
0 1 l l l 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70
V, (m/s)
x10*
T T T T
| RaspoloZiva sila

3r 1 Potrebna sila N

| O Minimalna potrebna sila
220 i

w

1L i
0 | L__ E— —

I | | | I I I

10 20 30 40 50 60 70

V., (m/s)

Slika 16. Grafovi raspoloZive i dostupne snage i sile s uvuéenim podvozjem
Iz grafova na slici 16. vidljivo je kako je horizontalni let s uvu¢enim podvozjem na nadmorskoj
visini od 2000 m ostvariv do brzine 68.6 m/s (247 km/h), jer nakon te brzine nema dovoljno
snage za horizontalni let, raspoloZiva snaga je manja od potrebne snage.
Na grafu je takoder vidljiva to¢ka minimalne potrebne snage, koja se dobiva deriviranjem snage
po brzini te izjednaCavanjem rezultata s nulom. To je tocka u kojoj je snaga potrebna za

svladavanje induciranog otpora jednaka trostrukoj vrijednosti otpora nultog uzgona Cp, .

Fakultet strojarstva i brodogradnje 27



Patrik Rozi¢ Procjena otpora i odabranih performansi hidroaviona za Cetiri putnika

Nadalje ukoliko zrakoplov leti u rezimu minimalne snage potro$nja goriva je minimalna za
zadanu visinu i horizontalni let. Za horizontalni let na nadmorskoj visini od 2000 m rezim

minimalne potrebne snage ostvaren je za brzinu od 29.4 m/s (106 km/h).

8000 T T T T

Vmax

/ Vmin
7000 - / — Vstall |_|

6000

5000 |- Vo

= 4000

3000

2000

T
o

1000

0 | 1 L I 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70
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Slika 17. Ovojnica zrakoplova s uvu¢enim podvozjem
1z slike 17. moguce je is¢itati ogranicCenja leta zrakoplova, kao $to su maksimalna i minimalna

brzina leta, te brzina sloma uzgona na odredenoj visini Vstall.
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5.1.3. Usporedba dobivenih rezultata pri horizontalnom letu za promatrane
konfiguracije

U tablici 3. prikazane su vrijednosti dobivene za promatrane konfiguracije. Vidljivo je da ¢e
veca maksimalna brzina biti moguca s uvucenim podvozjem, kada je otpor zrakoplova manji,

te je tada i brzina zrakoplova za rezim minimalne snage veca.

Tablica 3. Usporedba horizontalnog leta u promatranim konfiguracijama

H=2000 m 1ZVUCENO PODVOZJE UVUCENO PODVOZJE
Vinax 63.3 m/s (228 km/h) 44.5 m/s (160 km/h)
A/ 27.7 m/s (100 km/h) 29.4 m/s (106 km/h)
8000 T T T T T T
Vmax(1.)
/ N\ Vmin(1.)
7000 |- / \|— — vstail(1.) | |
VYmax(2.)
/ Vmin(2.)
/ — — vstall(2)
6000 + / =
/
— ; III'.I |
5000 / .,‘
. /
£ 4000 + / .
T /
/ ‘.I
3000 / i
[ \
'll III
2000 + / .
/ 'ﬂ,
1000 + / i
/
| |
0 | | ir | | | | |
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V, (m/s)

Slika 18. Usporedba ovojnica za dvije promatrane konfiguracije (1.-izvuc¢eno) ,(2.-uvuceno)
Na slici 18. prikazane su ovojnice za obje konfiguracije, izvu¢eno podvozje (1.) i uvuceno
podvozje (2.). Vidljivo je da ¢e maksimalna brzina na svim visinama biti veca za zrakoplov s

uvucenim podvozjem.
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5.2. Penjanje

Prilikom analize penjanja zrakoplova promatra se stacionarno penjanje u vertikalnoj ravnini.
Prilikom gibanja u vertikalnoj ravnini smatra se da je kut skretanja y konstantan, te je iz
jednadzbe (56) vidljivo da je kut valjanja ¢ jednak nuli. Nadalje zbog pravocrtnosti gibanja
vrijedi da je kut penjanja y konstantan, te zbog stacionarnog penjanja brzina zrakoplova V je
konstantna.
Jednadzbe koje opisuje penjanje zrakoplova tada glase:

T =D+ Wsin y (72)

L=Wcos y. (73)
1z jednadzbe (72) moze se izraziti kut penjanja y
T—-D

siny = —— (74)

T-D

Vv=VSil’l)/=VT. (75)

Gdje Vv oznacava brzinu penjanja, koja se u zrakoplovnoj praksi naziva R/C (engl. Rate of
Climb).
1z jednadzbe (73) dobiva se relacija za penjanje na odredenoj visini:

vic, 2w
cosy pS’

(76)

Pomocu jednadzbe (76) vrsi se optimizacija brzine leta V, koeficijenta uzgona C. i kuta y s

kojima bi se zrakoplov trebao penjati. Optimizacija se moze izvrSiti na dva nacina:
e Izrazavanjem najveceg kuta penjanja y,,,, (engl. Best Angle of Climb)
e Izrazavanjem najvece brzine penjanja Vv max (engl. Best Rate of Climb)

U daljnjem proracunu vrsiti ¢e se optimizacija pomocéu najveée brzine penjanja (engl. Best Rate
of Climb)
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5.2.1. Penjanje s izvucenim podvozjem

H=2000 m
12000 T

~ 16°
0"
e
v 8"

10000 1\ 2120 |7

8000 F\|\\

£ 6000 .
w
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2000 Ta _— A
0 | | | | |
10 20 30 40 50 60 70

V. (m/s)
Slika 19. Potrebna sila T, (V, y) i raspoloZiva sila Ta (V) zrakoplova s izvu¢enim podvozjem za
visinu od 2000 m
Na slici 19. prikazana je ovisnost potrebne sile o brzini i kutu penjanja te ovisnost dostupne sile
0 brzini za visinu od 2000 m. Na sjecistu krivulja Ta i Tr dobiva se brzina Vmax koja ovisi o kutu
penjanja i predstavlja maksimalnu brzinu penjanja koju zrakoplov moze posti¢i na toj visini.
Drugim rije¢ima u svakoj to¢ki presjeka dobiva se par vrijednosti Vmax i y. Pomoc¢u tih parova

crta se dijagram:

Vv, (mis)

0 I I I 1 1 1 1 5
20 25 30 35 40 45 50 55 60

V. (m/s)

Slika 20. Brzina penjanja Vv zrakoplova s izvu¢enim podvozjem na visini od 2000 m
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U dijagramu na slici 20. na apscisi se nalazi najveca brzina leta Vmax, & na ordinati se nalazi
najveca brzina penjanja V,, = V siny. Iz tog dijagrama moguce je i$¢itati maksimalnu brzinu
penjanja na odredenoj visini, koja se nalazi na tjemenu funkcije za promatrani zrakoplov na

visini od 2000 m iznosi V,, .. = 5.8 m/s.

Budu¢i da je maksimalna brzina penjanja razliita za svaku visinu, pomo¢u Matlab-a je
izracunata maksimalna brzina penjanja za visinu od 0 m do 3000 m i kutove penjanja od 0° do
16°.
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T
/
|

2500 AN

2000

1500

T
/
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Slika 21. Penjanje u reZimu BRC za zrakoplov s izvu¢enim podvozjem
1z slike 21. vidljivo je da ¢e se maksimalna brzina penjanja smanjivati s visinom leta, te da svoj

maksimum postize na razini mora.
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5.2.2. Penjanje s uvucenim podvozjem

H=2000 m
12000 T T T

10000 [ T e |

8000 i

6000

F, (N)

4000

2000

10 20 30 40 50 60 70

Slika 22. Potrebna sila Tr (V, y) i raspolozZiva sila Ta (V) zrakoplova s uvu¢enim
podvozjem za visinu od 2000 m

Na slici 22. prikazana je ovisnost potrebne sile o brzini i kutu penjanja te ovisnost dostupne sile
0 brzini za visinu od 2000 m. Na sjecistu krivulja Ta i Tr dobiva se brzina Vmax koja ovisi o kutu
penjanja 1 predstavlja maksimalnu brzinu penjanja koju zrakoplov moZe posti¢i na toj visini.
Drugim rije¢ima u svakoj tocki presjeka dobiva se par vrijednosti Vmax i y. Pomoc¢u tih parova

crta se dijagram:

0 1 I 1 I 1 1 1 X
20 25 30 35 40 45 50 55 60 65

V, (m/s)

Slika 23. Brzina penjanja Vv zrakoplova s uvu¢enim podvozjem na visini od 2000 m

Fakultet strojarstva i brodogradnje 33



Patrik Rozi¢ Procjena otpora i odabranih performansi hidroaviona za Cetiri putnika

U dijagramu na slici 23. na apscisi se nalazi najveca brzina leta Vmax, a na ordinati se nalazi
najveca brzina penjanja V,, = V siny. Iz tog dijagrama moguce je i$¢itati maksimalnu brzinu
penjanja na odredenoj visini, koja se nalazi na tjemenu funkcije za promatrani zrakoplov na

visini od 2000 m iznosi V,, .. = 6 m/s.

Budu¢i da je maksimalna brzina penjanja razliita za svaku visinu, pomo¢u Matlab-a je
izracunata maksimalna brzina penjanja za visinu od 0 m do 3000 m i kutove penjanja od 0° do
16°.
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Slika 24. Penjanje u reZimu BRC za zrakoplov s uvu¢enim podvozjem
1z slike 24. vidljivo je da ¢e se maksimalna brzina penjanja smanjivati s visinom leta, te da svoj

maksimum postiZe na razini mora.
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5.2.3. Usporedba dobivenih rezultata pri penjanju za promatrane konfiguracije

U tablici 4. prikazane su vrijednosti dobivene za promatrane konfiguracije. Vidljivo je da ¢e

vec¢a maksimalna brzina penjanja biti moguca s uvucenim podvozjem.

Tablica 4. Usporedba penjanja u promatranim konfiguracijama

1ZVUCENO PODVOZJE UVUCENO PODVOZJE

Vo bre 5.8 m/s 6 m/s

174 28 m/s (100.8 km/h) 29 m/s (104.4 km/h)

5.3. Horizontalni zaokret

Prilikom analize horizontalnog zaokreta uvode se pretpostavke da avion leti konstantnom
brzinom, u horizontalnoj ravnini y=0, bez kuta klizanja p = 0 te a; = @,q, | p4 = ¢. Tada

jednadZbe gibanja centra mase zrakoplova glase:

0=T-D (77)
dx
2 Isi 78
mV it Lsin¢g (78)
0 = Lcos¢p — W. (79)

Kako bi bio zadovoljen uvjet leta u horizontalnoj ravnini, iz jednadzbe (79) vertikalna

komponenta uzgona mora biti jednaka tezini:
Lcosp = W. (80)
Iz jednadZzbe (78) horizontalna komponenta ¢e prouzrociti centripetalno ubrzanje koje je

okomito na brzinu leta:

2
mo = Lsing. (81)
Kutna brzina vektora brzine jednaka je:

_dy ds _dy %

=L A y=— 82
¥=aas das VTR (82)
Polumjer zakrivljenosti R:
ds
R = % (83)

Jednadzba (82) moze se zapisati i u ovisnosti 0 normalnom optere¢enju n:

Fakultet strojarstva i brodogradnje 35



Patrik Rozi¢ Procjena otpora i odabranih performansi hidroaviona za Cetiri putnika

gyn? —1

;= (84)
X v
Takoder i jednadzba (84) moze se zapisati u ovisnosti o normalnom optereéenju n:
VZ
R=——70w— 85
= (85)

Opterecenje koje djeluje na zrakoplov prilikom horizontalnog zaokreta ne smije biti vece od
vrijednosti koju konstrukcija moze izdrzati, Stoga se namece uvjet n < ng. 1z tog uvjeta dobiva
se maksimalna kutna brzina koju zrakoplov moze izdrzati, te jednadzba (84) poprima oblik:

. gyns®—1 (86)
Xs=——

Gdje je maksimalno opterecenje za promatrani zrakoplov: ng = 3.

Koeficijent uzgona mora biti manji od maksimalnog C; < Cjnax t€ ako se u jednadzbi (84)

izrazi opterecenje preko relacije n = % , dobiva se utjecaj koeficijenta uzgona na kutnu brzinu:

== |[2——] -1 (87)

Kada se u jednadzbu (87) uvrsti maksimalni koeficijent uzgona, dobiva se najveca dopustena

kutna brzina u odnosu na slom uzgona:

. _ ,DSCLmax)2 2 1 (88)
XL(V)_g\[< W 4 Ve
Uzgon u horizontalnom zaokretu:
w
L=— s (89)

1z jednadZzbe (89) vidljivo je da ¢e se koeficijent uzgona povecati u horizontalnom zaokretu, §to
¢e dovesti do povecanja induciranog otpora. Kako bi brzina leta ostala konstantna i koordinirani
zaokret bio ostvaren, potrebno je povecati pogonsku silu za iznos porasta otpora. Vrijednost

opterecenja n racuna se:

v2\?
n= (ﬁ) i (90)
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Za ostvarivanje koordiniranog zaokreta potrebno je uskladiti: otklon krilaca &, otklon kormila
visine §,, 1 otklon rucice pogona §p. Kako je potrebno povecati pogonsku silu da se ostvari
koordinirani zaokret bez promjene brzine leta, postavlja se pitanje koliko je moguée povecati
raspolozivo optere¢enje s obzirom na raspolozivu silu (snagu motora). Potrebna sila za let

zrakoplova brzinom V:

pV? L
TT = TS CDO + K szS (91)
2
Iz relacije L = nW jednadzba (91) poprima oblik:
SCpoV? K(nw)? 1
_ PoLpo 42 (nW) L (92)

" 2 pS V¥
Kako bi koordinirani horizontalni zaokret bio mogu¢, raspoloziva sila T, mora biti veca ili

jednaka potrebnoj, te jednadzba (92) poprima oblik:

SChoV? K(nW)? 1
=P DO +2( )_

: 93
a 2 pS VZ ( )
Iz jednadzbe (93) moze se izraziti n,qq),:
T,pS (pS)?C
Tl,rasp2 = ZI?WZ z _—4KW2DO vt (94)

Za promatrani zrakoplov potrebno je uvesti relaciju za elisne zrakoplove, jer je jednadZzba (94)

izvedena za mlazne zrakoplove:
P
T, = 7“ (95)

Uvrstavanjem jednadzbe (95) u jednadzbu (94) dobiva se raspolozivo optereCenje za elisne

zrakoplove:

PapS (pS)*Cpo
2 a 4
Mrasp” = 2pwz ¥ T akwz | (36)

Uvrstavanjem jednadzbe (96) u jednadzbu (84) dobiva se ovojnica koordiniranog horizontalnog

zaokreta zrakoplova x,:

2
PRV G S o7)
L 2KW?2V  4KW? &
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5.3.1. Horizontalni zaokret s izvué¢enim podvozjem

Proracun horizontalnog zaokreta za zrakoplov s izvuc¢enim podvozjem vrsio se za visinu od
2000 m.

H=2000m
- T T T T T T

3.5 —

kutna brzina, (rad/s)
n

[Nl o

T T

| |

—y
[42]
T
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X

0s | s — e i
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0 | | [ | |
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Slika 25. Ogranicenja kutnih brzina zrakoplova s izvu¢enim podvozjem

1z slike 25. vidljivo je kako je maksimalna kutna brzina zrakoplova s izvu¢enim podvozjem
ogranic¢ena maksimalnim opterec¢enjem konstrukcije ys (krivulja Zute boje) 1 aerodinamickim
ograni¢enjem y; (krivulja narancaste boje). U presjeku te dvije krivulje nalazi se najveca
moguca kutna brzina s danim ograni¢enjima, naziva corner speed, te se ona postize pri brzini
leta od V, =48.6 m/s (175 km/h) i iznosi ¥ corner speea =0.57 rad/s. Koordinirani horizontalni
zaokret za zrakoplov s izvu€enim podvozjem prikazan je plavom bojom, te ¢e maksimalna
kutna brzina koordiniranog zrakoplova iznositi Y,,q, =0.41 rad/s pri brzini leta od
Vmax(z) =38.9 m/s (140 km/h).
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5.3.2. Horizontalni zaokret s uvu¢enim podvozjem

Proracun horizontalnog zaokreta za zrakoplov s uvué¢enim podvozjem vrsio se za visinu od
2000 m.

H=2000m
4 T T

3.5 —

kutna brzina, (rad/s)
N

N] [#a]
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Slika 26. Ogranicenja kutnih brzina zrakoplova s uvu¢enim podvozjem

1z slike 26. vidljivo je kako je maksimalna kutna brzina zrakoplova s uvuéenim podvozjem
ograni¢ena maksimalnim optere¢enjem konstrukcije ys (krivulja Zute boje) i aerodinamickim
ogranic¢enjem y; (krivulja naranCaste boje). U presjeku te dvije krivulje nalazi se najveca
moguca kutna brzina s danim ograni¢enjima, naziva corner speed, te se ona postize pri brzini
leta od V. =48.6 m/s (175 km/h) i iznosi X corner speea =0.57 rad/s. Koordinirani horizontalni
zaokret za zrakoplov s uvu¢enim podvozjem prikazan je plavom bojom, te ¢e maksimalna kutna
brzina koordiniranog zrakoplova iznositi ¥, =0.43 rad/s pri brzini leta 0d Vi ax (4 =39.6 m/s

(143 km/h).
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5.3.3. Usporedba dobivenih rezultata pri horizontalnom zaokretu za promatrane
konfiguracije

U tablici 5. prikazane su vrijednosti dobivene za promatrane konfiguracije. Vidljivo je da se
maksimalna kutna brzina zrakoplova ograni¢ena konstrukcijskim 1 aerodinamickim
ograni¢enjima ne mijenja s promjenom konfiguracije, dok se kutna brzina koordiniranog

zaokreta neznatno mijenja promjenom konfiguracije.

Tablica 5. Usporedba horizontalnog zaokreta u promatranim konfiguracijama

IZVUCENO PODVOZJE UVUCENO PODVOZJE

vV, 48.6 m/s (175 km/h) 48.6 m/s (175 km/h)
Xcorner speed 0.57 rad/s 0.57 rad/s
Vimax(i) 38.9 m/s (140 km/h) 39.6 m/s (143 km/h)
Xmax 0.41 rad/s 0.43 rad/s
Rouin 85.1 m 85.1m
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6. ZAKLJUCAK

U radu je prvotno usvojena geometrija zrakoplova prema kojoj je proveden prora¢un. Nadalje,
procijenjen je otpor zrakoplova u dvije konfiguracije, s uvucenim i izvu¢enim podvozjem te je
usvojen model raspoloZive snage pogonske grupe (motora i propelera) u ovisnosti o visini leta.
Provedena je analiza performansi u horizontalnom letu, penjanju i horizontalnom zaokretu za
dvije promatrane konfiguracije. Takoder je odredena i ovojnica zrakoplova za dvije promatrane

konfiguracije.

Promatrani zrakoplov ima potrebne performanse za obavljanje zada¢a zamisljenih pri
konstruiranju u promatranim konfiguracijama. Prilikom izracuna dobivene su ocekivane
vrijednosti otpora zrakoplova. U horizontalnom letu pri 2000 m s izvucenim podvozjem
zrakoplov ostvaruje maksimalnu brzinu leta od 63.3 m/s (228 km/h), dok s uvuéenim
podvozjem ostvaruje maksimalnu brzinu leta od 68.6 m/s (247 km/h). 1z ovojnice zrakoplova
vidljivo je da neovisno o konfiguraciji zrakoplov ima moguc¢nost leta na visini 7500 m (24600
ft). Ta visina trebala bi se ograni¢iti na 3800 m (12500 ft) jer zrakoplov nema kabinu pod
tlakom, iznad te visine po¢inju problemi s disanjem pilota i putnika. Prilikom penjanja u reZzimu
BRC na 2000 m s izvucenim podvozjem brzina penjanja iznosi 5.8 m/s dok s uvucenim
podvozjem iznosi 6 m/s. Nadalje vidljivo je da konfiguracija zrakoplova ne utjece znacajno na
kutnu brzinu zrakoplova u horizontalnom zaokretu. Za obje konfiguracije maksimalna kutna
brzina (corner speed) iznosi 0.57 rad/s, dok se kutna brzina koordiniranog zaokreta zrakoplova
minimalno mijenja u ovisnosti konfiguracije i iznosi 0.41 rad/s za konfiguraciju s izvu¢enim
podvozjem te 0.43 rad/s za konfiguraciju s uvu¢enim podvozjem.

Za potpuni uvid u moguénosti promatranog hidroaviona potrebno je izvrSiti analizu
ravnoteznog leta, odrediti maksimalni dolet i trajanje leta. Nadalje, bilo bi korisno izracunati
potrebnu duljinu piste za slijetanje i polijetanje te odrediti potrebnu duljinu za polijetanje i

slijetanje s vodene povrSine $to je predmet kompleksnih analiza kao $to je [8].
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