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PREDGOVOR

Navigacijsko planiranje je sastavni dio pripreme leta 1 vrlo vazan postupak koji se
mora provesti prije izvodenja svakog leta. Kvalitena navigacijska priprema osigurava sigurno
i uspjesno izvrSenje zadanih misija. Problematika navigacijskog planiranja i pripreme leta je u
vojnom zrakoplovstvu, a posebice kod borbenih zrakoplova, nesto slozenija iz razloga §to se
vecina misija ne sastoji samo od preleta iz jedne u drugu tocku po ustaljenim navigacijskim
rutama. Misije borbenih zrakopova se Cesto odvijaju po novim, nepoznatim rutama za koje je
potrebno izvr§iti navigacijske proracune. Osim toga mnoge misije se dijelom odvijaju u
posebnim zonama (zone za uvjezbavanje, zone za presretanje) u kojima je let zrakoplova vrlo
teSko isplanirati zato jer se sastoji od slozenih manevara sa velikim promjenama visine i

brzine leta, te sa Cestim promjenama rezima rada motora.

Navigacijski proracuni mogu pri planiranju leta oduzeti dosta vremena, Sto znaci da
ostaje manje vremena za pripremu ostalih klju¢nih elemenata misije zbog kojih se uostalom
misija i provodi. U Hrvatskom ratnom zrakoplovstvu se postupak planiranja i pripreme leta
provodi na klasiCan naCin, odnosno navigacijska priprema leta je osobna zadaca svakog
pilota. Navigacijski proracuni se provode ru¢no koristenjem karte, pilotskih navigacijskih

pomagala, te tablica za proracun potrosnje goriva.

Postojanje racunalne aplikacije za navigacijske proraCune uvelike bi olaksalo i ubrzalo
postupke navigacijske pripreme leta. Da bi se takva aplikacija izradila, potrebno je najprije
izraditi matematicki model gibanja zrakoplova koji ¢e vjerno simulirati stvarno gibanje

zrakoplova u letu.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1274
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SAZETAK

Ovaj magistarski rad se bavi problematikom planiranja leta borbenog aviona pomocu
simulacije gibanja na raunalu. S obzirom da nas zanimaju samo performanse zrakoplova, let

aviona se promatra kao gibanje sredi§ta mase u ravnoteznom letu.

Za opis gibanja koristi se matematicki model koji se sastoji od niza diferencijalnih
jednadzbi Ciju integraciju provodimo numericki. Kao rjeSenje integracije diferencijalnih

jednadzbi dobivamo vektor stanja koji sadrzi podatke o gibanju srediStu mase zrakoplova.

Izvedeni numericki model leta, koji se sastoji od tri glavna dijela: modela polijetanja,
modela ravnoteznog leta i modela slijetanja, koristi se za simulaciju leta po navigacijskoj ruti.
Dobiveni rezultati se usporeduju sa analitickim rjeSenjima, te sa podacima iz tehnickih

uputstava zrakoplova.

Rezultati numerickog modela pokazuju zadovoljavajuéu podudarnost izlaznih
podataka u odnosu na stvarni zrakoplov, a njegova odstupanja u prakticnoj primjeni nemaju
znacajan uCinak. Iz tog se razloga ovaj model moze upotrijebiti kao osnova za razvoj

racunalne aplikacije za planiranje letenja.

KLJUCNE RIJECI

model leta, ravnotezni let, gibanje srediste mase, polijetanje, slijetanje, planiranje leta

Fakultet strojarstva i brodogradnje X



Ivan Zovak Magistarski rad

Fakultet strojarstva i brodogradnje X



Ivan Zovak Magistarski rad

SUMMARY

This master's thesis is dealing with problems of planning a mission for a fighter
aircraft using computer simulations. Since we are only interested in aircraft performance, we

are observing the aircraft's flight as a motion of a point mass model in steady flight.

For describing this motion we use mathematical model that is composed of several
differential equations which are numerically integrated. As a solution of differential equations

integration we have a state vector which contains data about motion of point mass.

Derived numerical flight model which consists of three main parts: the take-off model,
the steady flight model and the landing model, is used to simulate flight along navigational
flight route. Obtained results are compared with analytical solutions and data from aircraft’s

technical manuals.

Results which are given by this numerical model show satisfactory match of output
data compared to the real aircraft, and its variance have no significant effect in practical use.
By that reason this model can be used as a basis for developing a flight-planning computer

application.

KEY WORDS

flight model, steady flight, motion of point mass model, take-off, landing, flight planning
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1. UVOD

1.1. Uvodna razmatranja

Kvalitetna priprema leta je jedan od najvaznijih Cimbenika za sigurno i uspjes$no
obavljanje svakog leta. Sastavni dio svake pripreme leta je navigacijska priprema, koja ujedno
predstavlja i temu ovog magistarskog rada. Navigacijska priprema leta obuhvaca odredivanje
navigacijskih toCaka rute (aerodrom polijetanja, prekretne toCke ili orijentiri, te aerodrom
slijetanja), odredivanje elemenata rute po etapama (visina leta, brzina leta) i izraCun
navigacijskih elemenata (kurs, vrijeme trajanja pojedine etape odnosno vrijeme dolaska u
pojedine tocCke rute). Svakako jedan od vaZnijih dijelova navigacijske pripreme je izraun
potrosnje goriva. Kod letenja borbenih aviona izraCun potrosnje goriva je posebno vaZzan, zato
jer odreduje takticke karakteristike aviona za pojedine misije (ukupan dolet, borbeni radijus,

maksimalno vrijeme trajanja leta).

Uobicajeno je da vrijeme pripreme leta traje i do nekoliko puta viSe od trajanja samog
leta. Kako je ve¢ spomenuto, navigacijska priprema je samo dio ukupne pripreme leta, dok se
ostalo vrijeme pripreme koristi za razradu postupaka i procedura koji su svojstveni za
odredenu misiju. PoZeljno je stoga navigacijsku pripremu koja je zapravo rutinski postupak,
na neki nain ubrzati 1 olakSati kako bi se veci dio vremena mogao posvetiti klju¢nim

elementima misije.

Kao i u drugim podru¢jima znanosti i ljudske djelatnosti, pojava elektronickih
raCunala je kod postupka navigacijske pripreme leta omogucila znatno olakSanje pri provedbi
proracuna koji su se do tada morali raditi ru¢no. Danas u ponudi software-a moZzemo naci
mnoge aplikacije (ponajprije za primjenu u civilnom letenju) koje su namijenjene za
navigacijsku pripremu leta. Ono $to pokrece svaku od tih aplikacija je matematicki model koji
opisuje gibanje odnosno let zrakoplova. Pouzdanost i primjenjivost aplikacije ovisi o tome

koliko to¢no taj matematicki model opisuje stvarno gibanje zrakoplova.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1
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Za potrebe navigacijskog planiranja dovoljno nam je samo poznavanje trajektorije
zrakoplova. Iz tog razloga mozemo promatrati let zrakoplova kao gibanje njegovog sredista
mase. Pri tome pretpostavljamo da se srediSte mase uvijek nalazi u ravnotezi, tj. da je suma
momenta oko srediS§ta mase uvijek jednaka nuli. Iz tog razloga ovaj model nazivamo

modelom gibanja u ravnoteznom letu.

Matematicki model gibanja mozemo podijeliti na dva glavna dijela. Prvi dio ¢ine
jednadzbe gibanja sredista mase, i te jednadZzbe vrijede opéenito za sve zrakoplove. Drugi dio
je matemati¢ki model zrakoplova koji je zbroj nekoliko razli¢itih modela (aerodinamicki

model, model motora, inercijski model), a njega odredujemo za svaki tip zrakoplova posebno.

Jednadzbe gibanja se sastoje od niza diferencijalnih (i algebarskih) jednadzbi Cije se
rjeSavanje provodi numerickim metodama. Varijable u tim jednadzbama su: brzina i polozaj
zrakoplova, zatim kutovi koji opisuju putanju zrakoplova u koordinatnom sustavu, te prijedeni
put i masa zrakolova. Uz ove glavne varijable dodaje se joS i kut propinjanja zrakoplova, te

kutna brzina oko poprecne osi zrakoplova (ili osi zadnjih kotaca).

Varijable koje ratunamo funkcija su vremena 7, i one se uglavnom mijenjaju tijekom
Citavog leta, no u odredenim situacijama ili fazama lete neke od njih imaju konstantnu

vrijednost.

Da bismo lakse analizirali performanse zrakoplova tijekom leta, mozemo Citavu misiju
podijeliti u tri glavne cjeline: polijetanje, ravnotezni let i slijetanje. Svaku od ovih cijelina
mozemo dalje podijeliti u nekoliko karakteristi¢nih faza. Zatim za svaku fazu definiramo
poseban set diferencijalnih jednadzbi koje su svojstvene za tu fazu. Na ovaj nacin mozemo

analizirati ili ¢itavu misiju, ili samo neki njen dio koji nam je trenutno od interesa.

Za potvrdu to¢nosti rezultata dobivenih numeri¢kim modelom zrakoplova, potrebno je
izvrSiti usporedbu sa analitickim rjeSenjima, sa podacima koji su definirani sluzbenim
tehnickim uputstvima zrakoplova, te sa podacima koji su dobiveni pokusom ili mjerenjem

(npr. podaci sa radarske slike leta ili podaci iz "crne kutije" zrakoplova).

Fakultet strojarstva i brodogradnje 2



Ivan Zovak Magistarski rad

1.2. Pregled literature

U performanse zrakoplova ubrajamo maksimalni dolet zrakoplova, maksimalno
trajanje leta, najveci kut penjanja, najmanji kut spustanja (bez pogonske sile), najman;ji

polumjer horizontalnog i vertikalnog zaokreta, itd [1].

Prilikom proucavanja performansi zrakoplova uobiCajeno je uvesti pretpostavku da
nema vjetra, odnosno da se aerodinamicCke sile nalaze u ravnini simetrije zrakoplova. Druga
pretpostavka je da se radi o ravnoteznom letu, Sto znaci da je za vrijeme leta aerodinamici
moment jednak nuli. Posljednja pretpostavka je da se pri raCunanju performansi zrakoplova ne

uzima u obzir zakrivljenost i rotacija Zemlje [1].

Mehanika leta proucava gibanje letjelice unutar Zemljine atmosfere [2]. Ako se
ograni¢imo samo na analizu performansi letjelice, tada pratimo gibanje srediSta mase letjelice
pod utjecajem razlicitih sila (pogonskih, aerodinamickih, gravitacijskih). U tu svrhu potrebni
su nam podaci o vektoru polozaja letjelice r, vektoru brzine letjelice V, te o njenoj masi m,

odnosno promjeni mase u vidu potroSnje goriva.

Podruc¢je visina i brzina koje se prouCavaju dozvoljavaju pretpostavku da je
gravitacijsko ubrzanje konstantno [2]. Tip letjelice koji se razmatra u ovoj literaturi [2] je
letjelica sa krilima koja ima ravninu simetrije. Njena putanja leta sastoji se od polijetanja sa
horizontalne piste, penjanja do odredene visine, horizontalnog leta, zaokreta, spustanja i

slijetanja.

Uobicajena je praksa da se pri izracunima koristi inercijalni koordinatni sustav vezan

za Zemlju [2].

Za izraCun putanje letjelice potrebno je sedam nelinearnih diferencijalnih jednadzbi, tri
za komponente vektora polozaja, tri za komponente vektora brzine i jedna za masu. Prvo se
izvode jednadzbe za gibanje letjelice iznad zakrivljene povrSine Zemlje koja rotira. Zatim se

jednadzbe pojednostavljuju uvodedi pretpostavku ravne Zemljine povrsine [2], [3].
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Za odredene elemente putanje kao Sto su polijetanje, slijetanje, penjanje, spustanje i
horizontalan let, gibanje letjelice moZe se ograni¢iti samo na vertikalnu ravninu [3], [4], [5].

U tom slucaju dovoljne su samo Cetiri (pet) jednadzbe za opis gibanja.

Kako se let borbenih aviona Cesto odvija pri visoko podzvu¢nim ili ¢ak nadzvucnim
brzinama, vazno je pri analizi performansi uzeti u obzir i utjecaj Machovog broja [2]. Kako
Machov broj ovisi o brzini zvuka, odnosno visini leta, za potrebe analize najces¢e se uzima

tzv. standardna atmosfera.

Obzirom da je kut izmedu potisne (ili pogonske) sile i putanje leta & uglavnom vrlo
malen, za potrebe analize performansi letjelice uobicajeno je da se potisna sila postavlja u

pravcu putanje leta (¢ = 0) [5].

Polijetanje zapocinje u trenutku kada se zrakoplov pocne gibati po pisti, a zavrSava
kada zrakoplov nakon uzleta 1 uvlacenja konfiguracije uspostavi stabilno penjanje. Polijetanje
se moze podijeliti u dvije faze: faza zaleta i faza nakon uzleta [6]. Prva faza zapocinje u
trenutku 7 = 0 kada se zrakoplov po¢ne gibati po pisti i zavrSava u trenutku kada se zrakoplov
odvoji od piste odnosno kada je uzgon jednak tezini zrakoplova. Druga faza traje od trenutka

uzleta do trenutka kada zrakoplov dostigne sigurnosnu visinu nadvisivanja prepreka [6].

Ukupna duljina piste potrebne za polijetanje raCuna se kao zbroj Cetiri duljine: duljina
potrebna za zalet, duljina tijekom rotacije, duljina tijekom vertikalnog zaokreta i duljina
potrebna za penjanje do sigurnosne visine [6]. Ova duljina se obi¢no racuna analitiCkim

putem.

Slijetanje je podijeljeno na faze sli¢no kao 1 kod polijetanja. Ovdje se takoder ukupna
duljina piste racuna analitickim putem. I kod polijetanja i kod slijetanja se obi¢no zanemaruje

promjena mase sa viemenom, pa ta jednadzba ne ulazi u opis gibanja zrakoplova [6].

Proucavanje gibanja srediSta mase moze se upotijebiti za optimiziranje trajektorije
zrakoplova tijekom leta. Ovo je posebno vazno prilikom planiranja misija kod kojih je gorivo
ograniCavajuci Cimbenik [7]. Isto tako model gibanja srediSta mase se koristi kod sustava za

upravljanje zra¢nim prometom [8].
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1.3. Opis teme

Pod pojmom planiranja leta u nazivu teme magistarskog rada podrazumijevamo
navigacijsku pripremu leta, odnosno proraun navigacijskih elemenata (kurs, duljina etape,
vrijeme trajanja leta, proracun goriva). S obzirom da nas pri tome zanima samo trajektorija
zrakoplova, let zrakoplova pratimo kao gibanje njegovog srediSta mase. Pretpostavljamo da se
srediSte mase uvijek nalazi u ravnoteznom stanju, odnosno da je suma momenata oko sredista
mase uvijek jednaka nuli. Iznimka za ovo pravilo su dijelovi polijetanja i slijetanja kada
promatramo rotaciju zrakoplova oko osi zadnjih kotaca, o ¢emu ¢e biti rije¢i u drugom

poglavlju.

Model gibanja sredista mase opisujemo diferencijalnim jednadzbama koje mozemo
primjeniti za sve faze leta. Medutim u pojedinim fazama leta se odredene veliCine ne
mijenjaju ili nam nisu od interesa (npr. kurs u polijetanju, ili kut penjanja u horizontalnom

letu), tako da ¢e svaka faza leta imati svoj poseban set diferencijalnih jednadzbi.

RjeSenja diferencijalnih jednadzbi trazimo numeriC¢kim metodama, pri ¢emu kao
rjeSenje dobivamo vektor stanja sa veliCinama koje opisuju gibanje i polozaj srediSta mase.
Jedan od najvaznijih podataka koji dobivamo ovim modelom je podatak o promjeni mase
zrakoplova, odnosno potrosnji goriva na osnovu kojeg mozemo zakljuliti da li je odredena

misija izvodiva u pogledu ograni¢enja koli¢ine goriva.

Numericki model nam daje i neke karakteristicne podatke tijekom leta (kao npr.
potrebna duljina zaleta u polijetanju, brzina odvajanja nosnog kotaCa, brzina uzleta) kao i
mogucnost izraCuna optimalnih rezima leta (maksimalni dolet i maksimalno trajanje leta) u

bilo kojem trenutku misije.

O ovom pojednostavljenom modelu nije uzeta u obzir zakrivljenost Zemljine povrSine
s obzirom da se misije odvijaju na relativno malom podrucju. Isto tako je uzeta pretpostavka
da se letovi odvijaju u uvjetima standardne atmosfere, bez vjetra. Utjecaj vjetra takoder nije
uzet u razmatranje iz razloga $to njegov ucinak na let zrakoplova MiG-21 (u navigacijskom

smislu) u praksi nema veliki znacaj.
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1.4. Pregled rada

Prije samog pocetka opisa jednadzbi gibanja srediSta mase i numerickog modela leta
moramo ponajprije re¢i nekoliko rijeci o koordinatnim sustavima. Ta tema je obradena u

zadnjem dijelu ovog poglavlja.

Opis modela gibanja zapocCinjemo u drugom poglavlju modelom polijetanja i
slijetanja, gdje najprije postavljamo opce jednadzbe gibanja koje vrijede za sve faze leta.
Nakon toga navodimo osnovne znacajke modela zrakoplova, pri Cemu mislimo na njegovu
aerodinamiku, model motora, te inercijske karakteristike. Zatim obradujemo model gibanja u

svakoj fazi polijetanja i slijetanja posebno, navodeci njihove karakteristike 1 posebnosti.

U tre¢em poglavlju je opisan model ravnoteznog leta. Poglavlje takoder zapocinje
postavljanjem opcih jednadzbi gibanja, a zatim se obraduju pojedine faze ravnoteznog leta. U
te faze ubrajamo penjanje zrakoplova do zadane visine rute, horizontalni let po ruti sa
horizontalnim zaokretima na toCkama rute, te spusStanje zrakoplova sa zadane visine rute do
visine pocetka slijetanja. Na kraju treCeg poglavlja su opisane jednadzbe za izracun

optimalnih rezima leta.

Sljedece poglavlje obraduje numericki model leta koji se moZe primjeniti u nekom od
postoje¢ih racunalnih programa ili programskih jezika. Numericki model je podijeljen po

fazama leta, poCevsi od polijetanja preko ravnoteznog leta i na kraju slijetanja.

Peto poglavlje sadrzi primjenu numerickog modela, te analizu na primjerima
polijetanja, slijetanja i jedne Citave misije. Analiza se provodi usporedbom numeri¢kog
modela sa analitickim rjeSenjima, te sa dostupnim podacima iz tehnic¢kih uputstava

zrakoplova.

Na kraju rada donosimo zaklju¢ak o valjanosti i ispravnosti izvedenog numerickog
modela, te predstavljamo moguc¢nost da taj model posluzi kao osnova razvoja raCunalne

aplikacije za planiranje letenja koja bi se mogla korisiti i u stvarnoj letackoj praksi.
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1.5. Koordinatni sustavi

Prije nego zapoCnemo sa opisom jednadzbi gibanja zrakoplova, trebamo odabrati
odgovarajuéi koordinatni sustav u kojem ¢emo definirati te jednadzbe. U podrucju mehanike
leta zrakoplova koristi se nekoliko koordinatnih sustava [1]. Svaki od tih koordinatnih sustava

je desni, odnosno za svaki je dovoljno definirati dvije osi, dok treca ¢ini desni trijedar.

Za analizu i proracun performansi zrakoplova koristi se lokalni koordinatni sustav.
Ovaj koordinatni sustav nije propisan ISO standardima, te se njegovo ishodiSte, kao i
orijentacija koordinatnih osi moze odabrati u ovisnosti o problemu koji se prou¢ava. U naSem
sluc¢aju ovaj sustav je definiran na nacin da se ishodiste nalazi u tocki polijetanja zrakoplova,

0S X je usmjerena prema istoku, os y prema sjeveru, a os z je vertikalna u smjeru prema gore.

Drugi sustav koji se koristi je noSeni koordinatni sustav. On ima ishodiste u sredistu
mase letjelice, 0s xo je u horizontalnoj ravnini, a os zp je vertikalna u smjeru prema dolje.
Obic¢no se noSeni koordinatni sustav postavlja paralelno sa lokalnim, tako da ostaje paralelan
sa lokalnim koordinatnim sustavom tijekom cijelog leta i putuje sa srediStem mase

zrakoplova.

Sljedeci je koordinatni sustav letjelice kojeg Cine glavne centralne osi tromosti
zrakoplova. Njegovo ishodiste je u srediStu mase zrakoplova, os x se nalazi u ravnini simetrije
zrakoplova duz tijela u smjeru leta, os z je usmjerena prema dolje, a os y je okomita na

ravninu simetrije. U odnosu na noSeni koordinatni sustav odreden je pomocu tri kuta:
- kut zanosa y, u horizontalnoj ravnini oko osi zo,
- kut propinjanja 6, u vertikalnoj ravnini oko horizontalne osi J,
- kut valjanja letjelice @, oko osi x.

Kod izraCunavanja performansi zrakoplova razlikujemo dvije brzine. Prva je brzina

zrakoplova u odnosu na Zemlju, a druga je brzina zrakoplova u odnosu na zrak.
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Brzinu zrakoplova u odnosu na Zemlju nazivamo brzina leta i ozna¢avamo je sa Vx.
Ona je odredena svojim intenzitetom i pomocu dva kuta u odnosu na os nosenog

koordinatnog sustava:

- kut skretanja y, kut u horizontalnoj ravnini oko osi zo od osi xo do horizontalne

projekcije brzine,
- kut penjanja y, kut u vertikalnoj ravnini od horizontalne projekcije do brzine leta.
U radu ¢emo koristit azimut 4 lokalnog koordinatnog sustava koji je jednak 4 = y + /2.

Sada mozemo definirati brzinski koordinatni sustav koji ima os x;-u pravcu i smjeru

brzine leta Vi, os zy mu je u vertikalnoj ravnini kroz brzinu leta prema dolje.

Brzinu zrakoplova u odnosu na zrak nazivamo aerodinamicka brzina }' i o njenom
intenzitetu 1 polozaju ovise aerodinamicke sile 1 momenti. Pomocu ove brzine definiramo
aerodinamicki koordinatni sustav koji ima ishodiste u sredi§tu mase zrakoplova, 0s x4 je u

pravcu i smjeru aerodinamiCke brzine, a os z4 je u ravnini simetrije zrakoplova.

Ovisno o potrebi mozemo koristiti neki od navedenih koordinatnih sustava. Ako
poznajemo veze izmedu ovih koordinatnih sustava, odnosno kuteve izmedu odgovarajucih
osi, tada moZzemo komponente bilo kojeg vektora prebaciti iz jednog u drugi koordinatni

sustav koriste¢i se matricama transformacije [1].

z,=h Ye

\
Y

X,

Slika 1-1: Koordinatni sustav
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2. MODEL POLIJETANJA I SLIJETANJA
2.1. Jednadzbe gibanja u polijetanju i slijetanju

Prije nego zapoCnemo sa opisom modela polijetanja i slijetanja postavit cemo opce
jednadzbe gibanja sredista mase zrakoplova koje vrijede u svim fazama polijetanja i slijetanja.
Ovdje se neCemo baviti izvodom ovih jednadzbi [1], nego cemo samo opisati veliCine koje se
u njima pojavljuju. Napomenimo da ovaj model polijetanja razmatramo samo u vertikalnoj
ravnini (dA/dt = 0, odnosno dy/dt = 0), te nam iz tog razloga za sada nije potrebna y
koordinata, no ona ce biti kasnije ukljucena u cjelovitom modelu leta. Za sve faze polijetanja i

slijetanja mozemo primjeniti sljedece jednadzbe:

av
mE:TCOSQ—D—u-RK—Wsiny

dy
dx

=L —Wcosy
=V cosycosy

dt
d
d—)t,:Vcosysin)(

dh .
E:Vsmy (2-1)
dq M+ MR
dt ~ I,
do
E:q
ds
E:V

U
dt — T
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Prva jednadzba nam opisuje promjenu aerodinamicke brzine } (s obzirom da
pretpostavljamo kako nema vjetra, brzina leta i aerodinamicka brzina su jednake }Jx = V)

tijekom polijetanja i slijetanja.

Druga jednadzba opisuje promjenu kuta y koji u polijetanju zovemo kut penjanja, a u
slijetanju kut poniranja. Ako pretpostavimo da uzletno-sletna pista nema nikakav nagib (kao
§to je slucaj u nasem modelu), odnosno da je njena nadmorska visina cijelom svojom duzinom
jednaka, tada ovu jednadzbu tijekom faze zaleta u polijetanju i tijekom faze zaustavljanja u

slijetanju moZemo zanemariti.

Sljedece dvije jednadzbe prate promjenu koordinata zrakoplova, tj. sredista njegove
mase u lokalnom koordinatnom sustavu. Kako smo ve¢ napomenuli, promatramo situaciju bez
utjecaja bo¢nog vjetra, te podrazumijevamo da se polijetanje i slijetanje odvijaju u vertikalnoj

ravnini bez skretanj i promjene kursa. 1z tog razloga za sada izostavljamo koordinatu y.

Peta i Sesta jednadzba su nam od interesa samo tijekom faza polijetanja i slijetanja
kada zrakoplov rotira oko osi zadnjih kotaca. Ovo je jedini slucaj kada uz ravnotezni let
uvodimo i gibanje oko srediSta mase. Ove faze zajedno ne traju duze od desetak sekundi, §to
je vrlo malo u odnosu na trajanje Citavog leta, no ove jednadzbe su nam svejedno potrebne

kako bi $to bolje prikazali njihov utjecaj na aerodinamiku zrakoplova.

Predzadnja jednazba nam koristi za raCunanje prijedenog puta, §to ¢e nam biti posebno
korisno za izracun ukupno potrebne duljine piste u polijetanju. Isto tako kod slijetanja ovu
jednadzbu koristimo za racunanje potrebne duljine piste za zaustavljanje zrakoplova. Ovaj

podatak ¢e biti sastavni dio analize polijetanja i slijetanja u petom poglavlju.

Posljednja jednadzba opisuje promjenu mase zrakoplova kao posljedicu potrosnje
goriva. Promjena mase je opisana u ovisnosti o koeficijentu potrosnje Cr i potiska
zrakoplovnog mlaznog motora 7. Koeficijent potrosnje C'r ovisi prvenstveno o rezimu rada
motora, odnosno polozaju komande gasa Jp, ali je isto tako i funkcija brzine i visine leta

zrakoplova.

Napomenimo kako ¢e se u nastavku teksta radi lakSeg usporedivanja sa stvarnim

procedurama na zrakoplovu MiG-21, brzine leta zrakoplova izrazavati u km/h.
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2.2. Znacajke modela zrakoplova

Da bismo mogli pratiti gibanje srediste mase zrakoplova, potrebno je poznavati model
zrakoplova Cije gibanje opisujemo. Model zrakoplova mozemo podijeliti u nekoliko

komponenti, a to su: aerodinamicki model, model motora i inercijski model.

Aerodinamicki model zrakoplova [9] opisuju njegove glavne aerodinamicke
karakteristike. Tu spadaju aerodinamicka sila uzgona L (engl. lift), aerodinamicka sila otpora
D (engl. drag) 1 aerodinamicki moment M. Aerodinamicke sile 1 momente odredujemo
posebno za svaku aerodinamicku konfiguraciju zrakoplova. Pod pojmom aerodinamicke
konfiguracije podrazumijevamo uklju€enost (ili izvucenost) razli¢itih uredaja na zrakoplovu
(kotaci, zakrilca, zraCne kocCnice), te razliCite varijante noSenog podvjesnog tereta.
Aerodinamicke sile 1 momenti su funkcija Machovog broja, gustoce zraka i odgovarajucih

aerodinamickih koeficijenata C;, Cp 1 Cy, koje raCunamo prema sljedecim izrazima:

C,=Cpo+ Croa+ Crad™ + Crqq™ + Crs,,6m
Cp = Cpmin + K(C, — Crmin)? (2-2)
Cn = Cno + Cia@ + Cirag@™ + Ciqq™ + Cps, O
Raspoloziva pogonska sila koju zrakoplov moze imati u letu odreden je pomocu
modela motora [10], [11], [12]. Ovaj model obuhvaca sve rezime rada motora. U nasem
sluCaju je opisan normalni rezim rada motora (od polozaja rucice gasa "SPS" do polozaja
"MAKSIMAL") i rezim rada motora sa naknadnim sagorijevanjem tzv. "forsaz" (engl.

afterburn). Zeljeni rezima rada motora odabire se otklonom komande gasa dp, a dobivena

raspoloziva sila je funkcija visine leta i Machovog broja.

Razli¢ite aerodinamicke konfiguracije zrakoplova, kao 1 razliCite konfiguracije
nosenog podvjesnog tereta, definiraju inercijski model zrakoplova [13]. Inercijski model je
odreden masom zrakoplova, polozajem sredista mase u odnosu na srednju aerodinamicku
tetivu, te momentima inercije. Inercijske karakteristike zrakoplova se mijenjanju svaki put kad
zrakoplov tijekom leta promjeni svoju aerodinami¢ku konfiguraciju (npr. uvlacenje ili
izvlacenje kotaCa i zakrilaca). Isto tako se potroSnjom goriva, odnosno promjenom ukupne

mase zrakoplova, mijenjanju njegove inercijske karakteristike kroz Citavi let.
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2.3. Model polijetanja

Polijetanjem zapocinje svaki let zrakoplova i ono se, kao i slijetanje zrakoplova,
razlikuje od ostatka leta u nekoliko vaznih detalja. Kao prvo zrakoplov je preko svojih kotaca
u kontaktu sa povr§inom piste, odnosno postoji otpor trenja izmedu kotaCa i piste koji se
odreduje pomoc¢u koeficijenta kotrljanja kotaCa po pisti x. Druga bitna razlika je u
aerodinamickoj konfiguraciji zrakoplova koji prilikom polijetanja ima izvufene kotace 1
uredaje za polijetanje/slijetanje (zakrilca, pretkrilca). Oni proizvode, u kombinaciji sa
utjecajem tla, razliCite aerodinamicke koeficijente od onih koje zrakoplov ima tijekom ostatka
leta (odnosno u "Cistoj" konfiguraciji). Proces polijetanja moze se podijelliti u Cetiri faze
(slika 2-1). Svaka od ovih faza posjeduje posebnu skupinu jednadzbi koje opisuju gibanje

zrakoplova:

— prva faza je faza zaleta u kojoj zrakoplov ubrzava od svoje pocetne aerodinamicke
brzine }) do aerodinamicke brzine J'z (odvajanje prednjeg kotaca od piste),

— druga faza je propinjanje u kojoj zrakoplov ubrzava od aerodinamicke brzine }Vz do
aerodinamicke brzine V7o pri kojoj dolazi do uzleta zrakoplova,

— trecu fazu Cini vertikalni zaokret od aerodinamicke brzine V7o do postizanja zeljenog
kuta penjanja v,

— posljednja Cetvrta faza sastoji se od pravocrtnog penjanja do propisane visine /s,

koju zovemo visina nadvisivanja prepreka (obstacle clearance altitude).

h A
<;r,::;:'-:v: e S}
B e B ——
is-jr" ;Q’; e&
S;
<
V s
0 le 9

Slika 2-1: Faze polijetanja zrakoplova
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2.3.1. Prva faza - faza zaleta

ZavrSetak prve faze nastaje kada zrakoplov dostigne aerodinamiCku brzinu Vi pri
kojoj je otpor oslonca prednjeg kotaca jednak nuli ako otklonimo kormilo visine za d,,70. Da
bismo odredili kraj prve faze potrebno je napisati jednadzbu ravnoteZe momenata prema
d'Alemberovom principu koji kaze da suma momenata za toCku rotacije mora biti jednaka

nuli.

Da bismo odredili sve momente koje djeluju na zrakoplov u tom trenutku, moramo

definirati veliCine prema slici (slika 2-2). To su:
- horizontalna udaljenost osi prednjeg kotaca od srediSta mase /,,
- horizontalna udaljenost osi zadnjeg kotaca od srediSta mase /i,
- vertikalna udaljenost osi prednjeg kotaca od sredista mase 4,

- vertikalna udaljenost osi zadnjeg kotaCa od srediSta mase £;.

Slika 2-2: Sile i momenti na zrakoplov u fazi zaleta
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Suma momenata prema slici 2-2 glasi:
M+L-lg+D-kg =T kg —W-lg + [T—D—u(W-—-L)]-ks =0
ili nakon sredivanja:
MA+L-(g+uky) —W- (s +uks) =0

JednadZbe za aerodinami¢ki moment M i silu uzgona L glase:

pVi
M = TsrechCm

2-3)
pVE (
L= TRSMCL

Sada mozemo izracunati brzinu }'; u trenutku odvajanja prednjeg kotaca od piste:

2W(l k
v, = (s + pks) (2-4)
pSref [CACm + CL ) (ls + .uks)]

Brzina }'z oznaCava aerodinamicku brzinu pri kojoj pilot treba postaviti otklon kormila

visine za d,,70, kojem u ravnoteznom stanju odgovara napadni kut azo.

Gibanje sredista mase u prvoj fazi polijetanja opisuju sljedece jednadzbe:

av
mazT—D—,u Ry
L—W+R,=0 (2-5)
ds
E_V

Pogonska sila 7" je funkcija aerodinamicke brzine i visine leta zrakoplova, Rx je otpor oslonca
kotaca, a u je koeficijent kotrljanja kotaca po pisti. Vrijednost koeficijenta kotrljanja ¢ ovisi o

vrsti podloge na pisti.
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2.3.2. Druga faza - propinjanje zrakoplova

U drugoj fazi polijetanja dolazi do propinjanja zrakoplova, pri ¢emu se zrakoplov

okrece oko osi zadnjih kotaca. Kut propinjanja zrakoplova 6 pri tome raste od 0 do ayo.

Model gibanja zrakoplova u drugoj fazi polijetanja opisan je sa sljede¢im

diferencijalnim jednadzbama:

aV. Tcost —D — uRg

dt m
dqg M+ M~
dt L, (2-6)
do
a4
ds
T =V

Za razliku od prve faze, ovdje imamo dvije nove jednazbe. Prva opisuje promjenu
kutne brzine propinjanja, odnosno okretanja zrakoplova oko osi zadnjeg kotaca. Ta promjena
ovisi o sumi aerodinami¢kog momenta M i momenta otpora oslonca M" te o momentu

inercije /,. Moment otpora oslonca za sredi§te mase izraCunava se pomocu izraza:
MR = —R,r - [cos(0 + &) + usin(0 + €)]

gdje sur ie& konstruktivne konstante zadnjeg kotaCa zadane izrazima:
r= /lsz + kg’

s
& = arctan —
Ls

Druga nova jednadZzba opisuje promjenu kuta propinjanja 8. Jednadzba za promjenu brzine se

od prve faze razlikuje samo za ¢lan 7cosf, umjesto samo 7.

Duljina piste koju zrakoplov prijede tijekom prve i druge faze (s, = s; + s52) moze se
izraCunati analitickim putem [1]. To Ce biti prikazano u petom poglavlju na primjeru, te ¢e se

dobiveni rezultati usporediti sa rezultatima numerickog modela.
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2.3.3. Treca faza - uzlet

Treca faza polijetanja sastoji se od zaokreta u vertikalnoj ravnini koji traje do trenutka
dok zrakoplov ne postigne zeljeni kut penjanja y. U ovoj fazi zrakoplov se nalazi u zraku, tj.
viSe nije u kontaktu sa pistom. Uz pretpostavku da pri uzletu nema promjene kursa (4 =

const.) mozemo definirati sljedece jednadzbe koje opisuju gibanje sredista mase u ovoj fazi

polijetanja:
Yt p-ws
mE =1 —DU—- siny
vV dy =L-W
m E =L— cosy
@7)

dx _y
E = cosy
dh _
E =Vsiny

2.3.4. Cetvrta faza - pravocrtno penjanje

Zrakoplov u cCetvrtoj fazi polijetanja uspostavlja pravocrtno penjanje sa Zeljenim
kutom penjanja y. Prilikom penjanja zrakoplov ubrzava do Zeljene brzine penjanja. Jednadzbe

gibanja srediSta mase za ovu fazu polijetanja glase:

W _ T —D — Wsi
mo-= siny
dx (2-8)
P V cosy
dh Vsi
7; = Vsiny

Cetvrta faza polijetanja zavr§ava kada zrakoplov dostigne visinu nadvisivanja prepreka

hobs, koja za civilne standarde iznosi /., = 10.57 m (35 ft), a za vojne standarde 1znosi /.55 =
15.2 m (50 ft).
Fakultet strojarstva i brodogradnje 16




Ivan Zovak Magistarski rad

2.4. Model slijetanja

Slijetanje zrakoplova je po modelu gibanja vrlo sli¢no polijetanju. Zrakoplov ima
izvuCene kotace i uredaje za slijetanje (zakrilca/pretkrilca) u krajnje izvu€enom polozaju.
Prilikom dolaska na slijetanje zrakoplov se spusta pod kutom y, i pri tome odrZava pravocrtno
gibanje sa konstantnom aerodinami¢kom brzinom koja bi trebala biti malo veca ili jednaka od
Ve = 1.3 « vy Ovdje vy oznaCava aerodinamiCku brzinu sloma uzgona sa zadanom

konfiguracijom za slijetanje.

Kao sami pocetak procesa polijetanja moZemo uzeti trenutak kada se zrakoplov u
pravocrtnom spustanju nalazi na visini nadvisivanja prepreka /.. Kao i kod polijetanja,

proces slijetanja ¢emo podijeliti u Cetiri faze (slika 2-3):

- prva faza je pravocrtno spustanje konstantnom brzinom od visine 4,5, do visine 4, na

kojoj poc€inje vertikalni zaokret,

- druga faza je vertikalni zaokret od visine 4, do dodira zadnjih kotaca sa povrsinom

piste i na kraju ove faze kut poniranja y, je jednak nuli,

- u trecoj fazi zrakoplov rotira oko osi zadnjih kotaca sve dok se prednji kotaci ne

spuste na pistu,

- posljednja Cetvrta faza slijetanja predstavlja usporavanje zrakoplova na pisti.

Slika 2-3: Faze slijetanja zrakoplova
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2.4.1. Prva faza - pravocrtno spustanje

Prva faza zapocinje od visine nadvisivanja prepreka /A, i u toj fazi se zrakoplov nalazi
u pravocrtnom spustanju sa konstantnom aerodinamic¢kom brzinom prilaza. Ova faza traje do
visine 4, u kojoj pilot treba zapoceti sa vertikalnim zaokretom. U ovoj fazi slijetanja vrijede

iste jednadzbe za gibanje srediSta mase zrakoplova kao i u posljednjoj fazi polijetanja:

dV—T D — W si
mdt_ siny
dx_
E—Vcosy (2-9)
dh—V .
i siny

Kao i kod polijetanja, pretpostavljamo da se proces slijetanja odvija samo u vertikalnoj

ravnini, odnosno nema promjene kursa leta tj. kuta skretanja (dA/dt = 0, dy/dt = 0).

2.4.2. Druga faza - vertikalni zaokret

U drugoj fazi slijetanja zrakoplov izvodi vertikalni zaokret koji zapocinje na visini A,
sa kutom poniranja y,, a zavrSava dodirom zadnjih kotaca sa pistom, pri ¢emu kut poniranja 7y,
treba biti jednak nuli. Da bi se to ostvarilo, potrebno je da se zrakoplov giba po vertikalnoj

kruznici €iji polumjer R iznosi:

R=—m+—— 2-10
1—cosy, ( )
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Gibanje srediSta mase zrakoplova u ovoj fazi slijetanja odredeno je sljedecim

jednadzbama:
Yt p-ws
mE =1 —D— siny
de =L-W
m E— — cosy
(2-11)

dx _y
E =V cosy
dh _
E =Vsmy

2.4.3. Treéa faza - rotacija zrakoplova

Tre¢a faza slijetanja sastoji se od rotacije zrakoplova oko osi zadnjih kotaca do
trenutka kada prednji kota¢ dodirne pistu. Ova faza je slicna drugoj fazi polijetanja, samo se
ovdje zrakoplov rotira u suprotnom smjeru. Iz tog razloga koristimo identi¢ne jednadzbe za

gibanje sredista mase kao i u fazi propinjanja kod polijetanja:

dV. Tcos —D — uRg

dt m
dg M+ MR
e~ I,
” (2-12)
dat q
ds
E:V

Uz ove Cetiri diferencijalne jednadzbe dodajemo takoder i algebarske jednadzbe:

MR = —R,r - [cos(0 + &) + usin(8 + €)]
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2.4.4. Cetvrta faza - usporenje zrakoplova

U Cetvrtoj fazi slijetanja zrakoplov se nalazi sa svim kotaCima na pisti, te zapocinje
proces zaustavljanja odnosno koCenja. U sile koje usporavaju zrakoplov ubrajamo
aerodinamicki otpor, otpor kotrljanja kotaca po pisti, te silu koCenja koja se ostvaruje sa
jednim 1ili viSe uredaja za zaustavljanje zrakoplova (koCenje obrnutim potiskom motora,
koce¢i padobran, aerodinamiCke zracne kocCnice, sustav koCenja na kotaCima). Konacno za

opis gibanja sredi§ta mase u Cetvrtoj fazi koristimo sljedece jednadzbe:

av
mazTo—D—u-(W—L)
2-13
o (2-13)
dt

gdje smo sa 7; oznacili ukupnu silu kocenja.

Koriste¢i jednadzbe za prijedeni put iz trece i Cetvrte faze slijetanja, mozemo odrediti
ukupnu potrebnu duljinu piste za slijetanje (s, = 55 + s54). Ova duljina se, kao i kod polijetanja,
takoder moze izraCunati i analitiCkim putem [1], $to ¢e biti prikazano na primjeru pri analizi

slijetanja u petom poglavlju.
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3. MODEL RAVNOTEZNOG LETA

3.1. Definicija ravnoteznog leta

Prema definiciji zrakoplov se nalazi u ravnoteznom letu onda kada su momenti koji
djeluju oko sredista mase zrakoplova u ravnotezi, odnosno kada je rezultiraju¢i moment
jednak nuli. U ravnoteznom letu je ukupni moment propinjanja jednak zbroju aerodinamic¢kog

i pogonskog momenta propinjanja.

M=My,+ M, 4, + Msb,, =0 (3-1)
1z ove jednadzbe moZemo izraCunati ravnotezni napadni kut o4,,, koji u ravnoteZznom letu
odgovara postavljenom otklonu kormila visine d,,.

My + Msb,,
rav = (3-2)

Sila uzgona u ravnoteznom letu odredena je pomocu sljedeceg izraza:

Lrav = LO + Laarav + L66m (3'3)
Iz ovog izraza mozemo zakljuciti da uzgon u ravnoteznom letu ovisi iskljucivo o otklonu

kormila visine .

Veli¢ina sile uzgona, odnosnosno sposobnost zrakoplova da ju mijenja tijekom leta
omogucuje upravljanje zrakoplovom pomocu te sile. Odnos sile uzgona i tezine zrakoplova

nazivamo normalno opterecenje 1 ono se oznacava sa 7.

s (3-4)
n= P ref VZCL
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1z ovog izraza vidimo da faktor normalnog optere¢enja ovisi o kvadratu brzine i o
aerodinamic¢kom koeficijentu uzgona. Zbog <vrstoce konstrukcije zrakoplova faktor
normalnog opterecenja ima svoja ogranicenja, te je za svaki zrakoplov propisano maksimalno
pozitivno i negativno opterecenje. Isto tako zbog koeficijenta uzgona koji ne moze biti veéi od
Crmax (jer u protivnom nastupa slom uzgona), koeficijent normalnog opterecenja je za male

brzine ograni¢en parabolom.

Podru¢je u kojem je moguce odrzavati horizontalni ravnotezni let obicno se za
pojedine zrakoplove prikazuje sa V-n dijagramom. U tom dijagramu je prikazan raspon brzina
koje zrakoplov moZze odrzavati, te vrijednosti maksimalnih koeficijenata opterecenja koja su

vezana uz tu brzinu.

Na slici 3-1 je prikazan izgled jednog uobiCajenog V-n dijagrama. Osjencani dio

dijagrama predstavlja podrucje u kojem je moguce odrzavati horizontalni ravnotezni let.

n
A
nmax -
Vmin Vmax
i 7/
n min

Slika 3-1: Izgled V-n dijagrama
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3.2. Jednadzbe gibanja u ravnoteznom letu

U ovom modelu ravnoteznog leta zanemarujemo zakrivljenost Zemljine povr§ine i
Zemljinu rotaciju. Isto tako uvodimo pretpostavku da nema vjetra, pa je brzina leta jednaka
aerodinamickoj brzini V, = V. Uzimaju¢i u obzir ove pretpostavke, jednadzbe gibanja

srediSta mase zrakoplova u ravnoteznom letu glase:

dv
mE:Tcosa—D — Wsiny

dy
mVE = Lcos¢p —W cosy

d
chosyd—)t( = (L +Tsina)sin¢

dx_V
i COSy cos ¥

(3-5)

d—)t,:Vcosysin)(

dh_V .
g =/ siny

ds_

%—V

dm

Frn

Prve tri jednadzbe su opisane u brzinskom koordinatnom sustavu, dok su koordinate

polozaja zrakoplova (x, y, h) opisane u lokalnom koordinatnom sustavu.

Ove jednadzbe gibanja se koriste za sve faze leta (penjanje, penjuci zaokret,
horizontalni let, horizontalni zaokret, spustanje, spustaju¢i zaokret). Sada Cemo opisati
pojedine faze leta i posebnosti koje vrijede za odredene faze. Spomenute faze promatrat cemo

uz specifinosti za zrakoplov MiG-21.
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3.3. Penjanje

Penjanje je faza leta u kojoj se zrakoplov krec¢e prema zadanoj visini rute. Prilikom
penjanja zrakoplov istovremeno ubrzava do brzine koju ¢e odrzavati na ruti, odnosno po kojoj

je napravljen navigacijski proracun.

Penjanje zapocinje nakon zadnje faze polijetanja, odnosno od visine nadvisivanja
prepreka. U samom trenutku pocetka penjanja dolazi do wuvlacenja kotata. Zbog
jednostavnosti modela uzimamo pretpostavku da se proces uvlacenja kotaca dogada trenutno.
Cinjenica da penjanje zapo&inje sa uvuenim kotadima zna&i da je ovdje aerodinamicka
konfiguracija zrakoplova drugacija od one u procesu polijetanja, tj. u modelu gibanja pri

izracunu aerodinamickih sila moramo uzeti drugacije koeficijente sile uzgona i otpora.

Sljedeca tocka u fazi penjanja je uvlacenje zakrilaca, za koje takoder uzimamo da se
dogada kao trenutna promjena. Ova tocka je obiCno definirana nekakvom sigurnosnom
visinom i razlikuje se za razliCite tipove zrakoplova (u naSem slucaju iznosi 2 = 150m). Ovdje
kao i u slucaju uvlacenja kotata dolazi do promjene aerodinamiCke konfiguracije koju

moramo uzeti u obzir pri izra¢unu modela gibanja.

Prvi dio penjanja u kojem zrakoplov ubrzava do zadane brzine moze se definirati na
dva nacina. Prvi je da se odredi kut propinjanja koji zrakoplov mora odrzavati, a drugi je da se

odredi kut penjanja odnosno zadana vertikalna brzina.

U slucaju naseg modela zrakoplov zapoc€inje penjanje odrzavajuci kut penjanja od y =
9°, a nakon uvlacenja kotaca i zakrilaca odrzava kut penjanja od y = 7°. Zrakoplov na ovaj

nacin penje sve dok ne postigne brzinu koju ¢e odrZavati po ruti.

Tijekom ovog prvog dijela penjanja sa ubrzanjem definirana je jos jedna tocka, a to je
trenutak iskljucenja forsaza. Ovo se u naSem slucaju dogada kada zrakoplov pri ubrzanju

dostigne instrumentalnu brzinu od Vi = 600 km/h.

Kada zrakoplov ubrza do zadane brzine, tada zapocinje drugi dio penjanja u kojem se

odrzava zadani kut penjanja y. Na ovaj nac¢in zrakoplov penje do zadane visine po ruti.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 24



Ivan Zovak Magistarski rad

Ako se penjanje odvija samo u vertikalnoj ravnini (bez penjuceg zaokreta), §to znaci
da je kut skretanja y konstantan, a kut valjanja zrakoplova @ je jednak nuli, tada u penjanju

mozemo koristiti jednadzbe:

av
mE:Tcosa—D — Wsiny
p (3-6)
de—}t/zL—Wcosy

Kako je u ovom dijelu penjanje pravocrtno (y = const) 1 stacionarno (V' = const), tada
gornje jednadzbe prelaze u:
Tcosa =D+ Wsiny

(-7
L =W cosy

Prije samog dolasaka do zadane visine (4h = 300m) zrakoplov mora zapoceti
vertikalni zakoret, odnosno postupno smanjivati kut penanja y kao bi na zadanoj visini imao

vrijednost y = 0.

A
v
{
|

it

A
Ah=300m
v

h=h,.,

V,;=600km/h
2 h=150m
h=10.57m

UVLACENJE ~ UVLACENJE  ISKLJUCENJE
KOTACA ZAKRILACA FORSAZA

Slika 3-2: Penjanje zrakoplova do zadane visine
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3.4. Horizontalni let

Kada dostigne zadanu visinu rute, zrakoplov se nastavlja gibati u pravocrtnom

horizontalnom letu (y = 0, dy/dt=0 ). Prema tome iz sljedecih jednadzbi gibanja

dV—T D — W si
m—-="T cosa siny
d
de—}t/ = Lcos¢p — W cosy (3-8)

d
chosyd—); = (L +Tsina)sing¢

slijedi da za horizontalni let vrijedi:

Lcos¢p =W

3-9
(L+Tsina)sing =0 (3-9)

1z ovih jednadzbi slijedi da za pravocrtan horizontalan let kut valjanja @ mora biti

jednak nuli, a koeficijent normalnog opterecenja mora bitin = /.

Ako uzmemo da je @=0 i u prvu jednadzbu uvrstimo izraz za silu uzgona tada

dobivamo

pV?
TsrefCL =W

Odavdje mozemo izraCunati brzinu V koja je potrebna za odrzavanje horizontalnog leta.

s |
pSrefCL

Kako koeficijent uzgona ne moZe biti vec¢i od Cy, max pri maksimalnom napadnom kutu,

onda mozemo izraCunati minimalnu brzinu V., sa kojom zrakoplov moze letjeti

horizontalno:
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2w

V. u= \~—c -~
sta pSrefCL max

Uobi¢ajeno je da se u navigacijskom letu po ruti horizontalni let odvija sa

konstantnom brzinom. Uz taj uvjet prva jednadzba dobiva oblik
Tcosa =D

odnosno pogonska sila mora biti jednaka sili otpora. Ovu pogonsku silu nazivamo jo§ i
potrebna pogonska sila i oznacavamo je sa 7,. Pogonsku silu koju motor zrakoplova moze dati
nazivamo raspoloziva pogonska sila i ozna¢avamo je sa 7,. Ona kod mlaznih motora prije
svega zavisi o visini leta, ali isto tako i o brzini leta. Horizontalni let bit ¢e mogu¢ samo ako je

ispunjenuvjet T, > T, = D.

4 m=8000kg, h=3000m
10 T T T T T T T I

FIN]
[}

T

r

Ta - Forsaget ||
Ta - Maximal

0 I | | i I I I T T
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2

Slika 3-3: Raspoloziva i potrebna sila na visini 3000 m
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3.5. Horizontalni zaokret

Za zrakoplov koji se nalazi u horizontalnom zaokretu (y = 0), sa konstantnom brzinom

Vi sa kutom valjanja @, vrijede sljedece jednadzbe koje opisuju gibanje sredista mase:

Tcosa=D
dx : :
mVE: (L + T sin a) sin ¢ (3-10)
Lcosp =W

1z zadnje jednadzbe slijedi izraz koji nam govori koliki nam je za odredeni kut valjanja
@, potreban normalni koeficijent opterecenja
-1 (3-11
n= cos ¢ 1D

Opterecenje n 1 brzina zrakoplova u zaokretu J definiraju polumjer zaokreta R kojim

¢e se zrakoplov kretati.

VZ
R = g\/ﬁ (3-12)

Slika 3-4 prikazuje sile koje djeluju na zrakoplov u horizontalnom zaokretu.

L TLcos®

Lsin®d

w

v

Slika 3-4: Ravnoteza sila u horizontalnom zaokretu
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Kako bi zrakoplov pratio zadanu putanju po navigacijskoj ruti, odreduju se posebna
pravila po kojima zrakoplov izvodi horizontalne zaokrete na to¢kama rute kako bi zauzeo kurs
sljedece etape. Postoji nekoliko razli¢itih pravila koja se primjenjuju, ovisno o vrsti letenja i
brzini zrakoplova. U naSem modelu primjenjivat ¢emo pravilo po kojem zrakoplov pocinje sa
zaokretom prema kursu sljedece etape prije samog dolaska na navigacijsku toCku. Mjesto
uvodenja u zaokret odreduje se na nacin da se zrakoplov po zavrSetku zaokreta, odnosno pri

zauzimanju kursa nove etape, ponovno nalazi to¢no na putanji rute.

Za proraCun mjesta uvodenja u zaokret potrebno je znati nekoliko parametara. Prvi je
kut valjanja zrakoplova @ kojim ¢e se izvoditi horizontalni zaokret. On u naSem slu¢aju moze
iznositi @ = 45° (za promjene kursa do 90°) ili @ = 60° (za promjene kursa preko 90°). Ostali
parametri koji moramo poznavati je brzina zrakoplova u zaokretu i promjena kursa koju treba

ostvariti da bi se zauzeo kurs sljedece etape.

Kada uz pomo¢ kuta valjanja @ (odnosno potrebnog normalnog opterecenja #) i brzine
zrakoplova V' odredimo radijus zaokreta R, tada iz sljedeeg izraza mozemo izraCunati

udaljenost s.; prije navigacijske tocke na kojoj moramo zapoceti sa zaokretom.

AA;
Sy = RtanT

Ovdje je 44, = A, — A;+; promjena kursa izmedu trenutne i sljedece etape rute. U horizontalnoj
projekciji taj zaokret izgleda kao prema sljedecoj slici (slika 3-5).

’ Ti+2

Slika 3-5: Horizontalni zaokret na navigacijskoj tocki
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3.6. Spustanje

Spustanje je faza leta koja se izvodi sa ciljem da se zrakoplov spusti sa zadane visine
rute na visinu na kojoj zapocCinje proces slijetanja. U nasem modelu spustanje sa sastoji dva
dijela. Prvi dio je pravocrtno spustanje do visine pocetka prilaza za slijetanje. Na toj visini
zrakoplov usporava i priprema konfiguraciju za slijetanje (izvlaenje kotaCa i1 zakrilaca na
poletni polozaj). Drugi dio je prilaz za slijetanje u kojem se zrakoplov uz odgovarajuce
podesavanje sletne konfiguracije (izvlaCenje zakrilaca na poloZaj za slijetanje) i smanjenje

brzine spusta do tocke koju definiramo kao pocetak slijetanja.

Prvi dio spustanja zapocinje na nacin da zrakoplov iz horizontalnog leta vertikalnim
zaokretom prelazi u spustanje sa konstantnim kutom poniranja y, zadrzavaju¢i pritom stalnu
brzinu. Zrakoplov zatim ponovno izvodi vertikalni zaokret (44 = 300m) kako bi se doveo u
horizontalni let na visini pocCetka prilaza za slijetanje (4 = 500m). Na ovoj visini zrakoplov

usporava, te nakon smanjenja brzine (Vi = 500 km/h) podesSava konfiguraciju za slijetanje.

Prilaz za slijetanje zapocinje vertikalnim zaokretom 1 zatim spusStanjem sa izvuc¢enim
kotacima 1 zakrilcima na poletnom polozaju. Zrakoplov u prilazu za slijetanje dodatno
usporava na brzinu prilazenja (Vi = 340 km/h), te na visini 2 = 300m izvlaCi zakrilca na
polozaj za slijetanje. Dalje se spustanje odvija sa konstantnom brzinom i stalnim kutom
poniranja (y = -3°). Tijekom Citave faze spustanja vrijede iste jednadzbe za gibanje sredista

mase zrakoplova koje su vrijedile i za fazu penjanja.

el e
B e =5
e o gy

A

h=h,. Ah=300m
L £

h=500m V=500km/h
V=340km/h

h=300m
USPORENJE IZVLACENJE ZAKRILCA
KOTACA “LAND”
ZAKRILCA
“TAKE OFF”

Slika 3-6: Spustanje zrakoplova do visine pocetka slijetanja
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3.7. Optimalni rezimi leta

Pod optimalnim rezimima leta podrazumijevamo uvjete u kojima zrakoplov moze
ostvariti maksimalni dolet ili maksimalno trajanje leta sa raspolozivim gorivom. Uvjeti

pod kojima se ovi rezimi mogu ostvariti su odredene brzine i visine leta zrakoplova.

Maksimalni dolet je vrlo bitan podatak kod planiranja misija, zato jer nam govori
koliko dugacka moze biti planirana ruta ili do kojih tocaka se moze doletjeti sa odredenog
aerodroma polijetanja. Ovi podaci su posebice vazni kod planiranja borbenih misija.
Maksimalno trajanje leta je vazan podatak pri planiranju misija kod kojih je potreban §to duzi
ostanak zrakoplova u zraku, a to su primjerice misije presretanja (engl. infercept) i misije

zaStite odredenog podrucja (engl. CAP — combat air patrol).

Optimalni rezimi leta su vrlo vazni i u izvanrednim situacijama. Primjerice kada
zrakoplov zbog nekog otkaza ili nedostatka goriva mora dosegnuti odredeni aerodrom za

slijetanje, ili kada situacija u zranom prostoru zahtjeva duZi ostanak u zraku od planiranog.

Maksimalni dolet i maksimalno trajanje leta se odreduju za odredenu visinu leta.

Maksimalni dolet R (engl. range) se za zrakoplove sa mlaznim motorom racuna po jednadzbi

[1]:

R=———U—-V) (3-13)

Ovdje je Cr koeficijent potrosnje goriva, a J; i }} su pocCetna (inicijalna) i krajnja brzina

zrakoplova.

Maksimalno trajanje leta £ (engl. endurance) se definira kao vrijeme potrebno da se

masa zrakoplova smanji za masu goriva. Ono se za mlazne zrakoplove raCuna prema

jednadzbi [1]:

F=— by (mi> (3-14)
=——Inl— -
gCr Cp my

U ovom izrazu m; 1 my predstavljaju poCetnu (inicijalnu) i krajnju masu zrakoplova.
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4. NUMERICKI MODEL LETA

4.1. Op¢i numericki model

U prethodnim poglavljima teorijski su opisane pojedine faze leta, te su dane jednadzbe
gibanja srediSta mase zrakoplova koje se primjenjuju u pojedinim fazama leta. Sada moZzemo
pristupiti razradi numerickog modela leta koji se uz uporabu odgovarajuceg software-a moze

primjeniti za izraCun na raCunalu. U naSem slucaju koriSten je program MATLAB.

Numericki model leta je sastavljen od tri glavne cjeline koje se izvode redosljedom
kako se odvija let zrakoplova. To zna¢i da prvo imamo model polijetanja, zatim model
ravnoteznog leta i na kraju model slijetanja. Za svaku od ovih cjelina postoje ulazne funkcije
od kojih su neke identi¢ne za sve modele, a neke su specificne za odredeni model. Isto tako

svaka cjelina daje posebne izlazne veliCine koje su svojstvene za odredenu fazu leta.

NUMERICKI MODEL LETA

ULAZNE FUNKCIJE X5, Yo, ho, A«i V. vo: O, m, IZLAZNE VELIGINE
i : MODEL | veEkTOR sTANJA
i | ATMOSFERA | ig h POLIJETANJA M x . h A, V,y.0,m
: [auTopiLoT—2—
! : T
: l Xps Vs h/l’ Aw Vr" Vps 917’ mn,
: v VEKTOR STANJA
: MOTOR : »l x, v, h, A, V,y,0,m
: : > MODEL
: i h RAVNOTEZNOG
E A Ty L LETA > OPTIMALNI
i | AErRODINAMIKA | 3 . - REZIMI LETA
i ; I x, v, h,A, V., y,0, m R, E
s Y
] INercusk ; : > MODEL p| VEKTOR STANJA
i MODEL e - SLIJETANJA x,v,h, A, V,y,0,m
b1 |autoPiOT——

Slika 4-1: Blok-shema numerickog modela leta
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Numericki model leta zapoCinje sa numerickim modelom polijetanja. Kao ulazne
podatke model polijetanja koristi poCetne vrijednosti polozaja zrakoplova (xg, ys, hg), poCetne

mase zrakoplova my, poCetnog kursa A, i poCetne brzine V.

Osim ulaznih podataka, model polijetanja koristi i nekoliko ulaznih funkcija. Prvo
¢emo navesti ulazne funkcije koje se identi¢ne i za druga dva modela (model ravnoteznog leta

i model slijetanja).

Prva ulazna funkcija je funkcija za izraCun standardne atmosfere. Ona kao ulazni
argument koristi visinu leta A, a kao izlazne argumente daje vrijednosti temperature zraka 7,
tlaka zraka p, gustoée zraka p 1 brzinu zvuka a. Te vrijednosti se za zadanu visinu leta

raunaju prema sljede¢im formulama:

T =1288.15-0.0065-h
5.256

p = 101325 (1 —0.02256 - m)

» (@-1)
p =0.003484 - T

a = 20.05-VT

Navedeni izrazi za izraCun parametra standardne atmosfere vrijede samo u sloju
atmosfere koji nazivamo troposfera. Troposfera je sloj Zemljine atmosfere koji se proteze od
povrsine Zemlje pa do odredene visine koja zavisi o geogafskoj Sirini. Tako primjerice u
na$im krajevima (srednji pojas) ona ide do visine od # = //000 m, dok u podrugju ekvatora
ide Cak i do 4 = 16000 m. Kako se najveci broj letova odvija u ovom pojasu, tada slobodno

mozemo koristiti navedene izraze za izracun atmosfere.

Sljedeca ulazna funkcija je funkcija motora, odnosno raspoloZive pogonske sile. Ona
za ulazne argumente koristi otklon komande gasa d,, visinu leta / 1 brzinu leta iskazanu preko
Machovog broja Ma. lzlazni argumenti ove funkcije su rasploziva pogonska sila 7, i
koeficijent potro$nje goriva C7. Ova funkcija, ovisno o rezimu rada motora, moze imati dva
osnovna oblika. Prvi je normalni rezim rada motora (bez forsaza) u kojem imamo otklon
komande gasa d,, od polozaja "SPS" do polozaja "MAKSIMAL" (100%), a drugi je rezim rada
motora na forsazu [10], [11], [12].
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Ulazne funkcije aerodinamike i inercijskog modela zajednicki su odredene prije svega
konfiguracijom zrakoplova. Pri tome pod pojmom konfiguracije zrakoplova
podrazumijevamo razliCite varijante vanjskog noSenog tereta, te razliCite varijante
uklju¢enosti pojedinih uredaja na zrakoplovu (izvuCenost kotaCa, zakrilaca ili zracnih

kocnica).

Aerodinamicke ulazne funkcije kao svoje ulazne argumente (osim kofiguracije) koriste
jo§ 1 polozaj otklona kormila visine J,, Machov broj Ma, te napadni kut a. Kao izlaz
aerodinamicke funkcije nam daju uzduzne aerodinamicke koeficijente uzgona (C;), otpora
(Cp) 1 propinjanja (C,,), buduéi da nas zanima samo gibanje u vertikalnoj ravnini (bez vjetra).
Pomocu njih mozemo izraCunati odgovarajuc¢e aerodinamicke sile uzgona L i otpora D, te

moment propinjanja M.

Numericki model polijetanja kao ulaznu funkciju koristi 1 funkciju autopilot. Ova
funkcija ima zadacu odrediti polozaj otklona kormila visine J,, te odgovaraju¢i kut

propinjanja 6 koji se koriste kao komande za upravljanje zrakoplovom tijekom polijetanja.

Kao izlaznu veli€inu tijekom procesa polijetanja, numericki model polijetanja daje
vektor stanja koji sadrzi podatke o poloZaju zrakoplova (x, y, A), brzini leta }' 1 kursu A, masi
zrakoplova m, kutovima penjanja y i propinjanja 6, kutnoj brzini ¢ oko popre¢ne osi

zrakoplova, te o prijedenom putu s tijekom zaleta.

Po zavrsetku procesa polijetanja, tj. dostizanjem visine nadvisivanja prepreka /s,
numericki model polijetanja zavrsava sa svojim izvodenjem, te kao izlaz daje poCetne podatke
potrebne za pokretanje numerickog modela ravnoteznog leta. To su isti podaci koje daje
vektor stanja u modelu polijetanja, osim $to nam viSe ne trebaju podaci o kutnoj brzini g , a

podatak o prijedenom putu s tijekom polijetanja sada postaje prijedeni put tijekom leta po ruti.

Numericki model ravnoteznog leta koristi iste ulazne funkcije (atmosfera, motor,
aerodinamika, inercija) kao i numericki model polijetanja. Ovaj model takoder koristi i ulaznu
funkciju ruta, medutim ta funkcija se razlikuje od funkcije autopilota u polijetanja tako Sto
kao izlazne argumente daje kut valjanja zrakoplova @, odnosno koeficijent normalnog
opterecenja n. Ti podaci se u numerickom modelu ravnoteznog leta koriste kao komande za

upravljanje zrakoplovom.
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Karakteristika ulazne funkcije ruta je u tome da su u njoj su sadrzani navigacijski
podaci o tockama i etapama navigacijske rute (polozaji odnosno koordinate navigacijskih
toCaka, kursevi etapa). Kao izlaz ova funkcija nam daje podatke o promjenama kurseva
izmedu pojedinih etapa, te podatke o polozaju toCaka na kojima zrakoplov treba krenuti u
zaokret da bi izaSao u kurs sljedece etape ili zapocCeti odredenu proceduru. Ova funkcija se
poziva prije samog izvodenja numerickog modela ravnoteznog leta 1 njena uloga je vodenje

zrakoplova (engl. guidance) po navigacijskoj ruti.

Izlazne veliine numerickog modela ravnoteznog leta ¢ini vektor stanja koji sadrzi
podatke o poloZaju zrakoplova (x, y, 4), brzini leta V' i kursu A, masi zrakoplova m, kutovima
penjanja y, propinjanja 6, i valjanja @, koeficijentu normalnog opterecenja #, te o ukupnom

prijedenom putu s tijekom leta po navigacijskoj ruti.

Osim vekora stanja u ovom modelu kao izlaznu veli¢inu dobivamo i podatke o
optimalnim rezimima leta, odnosno vrijednosti potrebne brzine i visine leta za maksimalni
dolet zrakoplova 1 za maksimalno trajanje leta. Optimalni rezimi leta se mogu pozvati kao
posebna funkcija u bilo kojem trenutku misije. Za njene ulazne argumente potrebni su nam
podaci o trenutnoj brzini i visini zrakoplova, te podatak o trenutnoj masi zrakoplova, odnosno

preostaloj koli€ini goriva.

Pocetkom faze slijetanja zapocinje i numericki model slijetanja koji ulazne podatke
dobija od modela ravnoteznog leta. Ovaj model ima identi¢ne ulazne funkcije kao i model
polijetanja. Isto tako kao izlaznu veli¢inu daje vektor stanja koji sadrzi iste podatke kao 1 kod

polijetanja, sa razlikom §to ovdje s predstavlja prijedeni put prilikom zaustavljanja.

Numeri¢ki model leta mozemo provoditi u cjelini i tako analizirati jednu Citavu misiju,
ali isto tako mozemo pozivati samo pojedine numericke modele 1 analizirati samo dijelove

misije koje nas trenutno zanimaju.

U nastavku rada ¢emo detaljnije obraditi pojedine numeri¢ke modele 1 naglasiti glavne

faze od kojih su ti modeli sastavljeni.
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4.2. Numericki model polijetanja

Prvi u nizu numerickih modela koji se izvrSavaju je model polijetanja. Kao Sto je veé
spomenuto, za njegov pocetak potrebni su pocetni ulazni podaci. Isto tako tijekom njegovog
izvrSavanja koriste se podaci dobiveni ulaznim funkcijama, a kao izlazna veli¢ina dobiva se

vektor stanja.

Numericki model polijetanja podijeljen je u tri glavne cjeline (prva faza, druga faza,
tre¢a faza) koje odgovaraju fazama u procesu polijetanja, s time §to su treca i Cetvrta faza

procesa polijetanja zajedno spojene u trecoj fazi numerickog modela.

Prema slici (4-2) mozemo vidjeti da model kroz sve tri faze koristi ve¢ spomenute
ulazne funkcije (atmosfera, motor, aerodinamika, inercije). Vazno je napomenuti da se ulazna
funkcija autopilot koja daje komandu otklona kormila visine J,, koristi u drugoj i trecoj fazi
polijetanja, odnosno pri rotaciji i nakon uzleta zrakoplova, dok je u prvoj fazi taj otklon

kormila visine odreden unaprijed zadanom procedurom.

NUMERICKI MODEL POLIJETANJA

ULAZNE FUNKCIJE S A‘L — IZLAZNE VELICINE
i E VEKTOR STANJA
i | ATMOSFERA | h PRVA FAZA > v AT, y,0,m
i : l
; i I X, v hy A,V y,, 60,,m,
i : y
; MOTOR :
: H | VEKTOR sTANJA
. B h DRUGA FAZA ® v b A, ¥yl
! : I 5,
E AERODINAMIKA E AUTORLET 1
: g I X5, Vo, By, A5y Vo, 95, 05, m,
i ¥
i : VEKTOR STANJA
i| iNercusk | f .
i MODEL < h TRECA FAZA N x vy, h AV, y.0,m
:_____ |AUT0P|L0Tl—>5'

Slika 4-2: Blok-shema numerickog modela polijetanja
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Procedura po kojoj se izvodi polijetanje definirana je tehnikom pilotiranja u
polijetanju za zrakoplov MiG-21 [14]. Prema toj proceduri je otklon kormila visine d,,
unaprijed zadan u prvoj fazi polijetanja. Konkretno u prvoj fazi, tj. u zaletu, komanda kormila
visine se odmah u pocetku gibanja zrakoplova postavlja na 2/3 hoda pilotske palice, Sto
odgovara otklonu kormila visine od -20°. Taj otklon se drzi sve do trenutka odvajanja

prednjeg kotaca od piste (brzina }'z), kada se otklon kormila smanjuje na -5°.

Ulazne podatke za prvu fazu Cine pocetne koordinate zrakoplova (xg, yg, Ag) koji se
nalazi na pisti, a to je ujedno i ishodisSte naSeg lokalnog koordinatnog sustava. Ovdje trebamo
napomenuti kako se za pocetnu visinu uzima s, = 0 m, a ne prava nadmorska visina piste, §to
je uvostalom i praksa kod polijetanja i slijetanja sa zrakoplovom MiG-21. Zrakoplov ima svoju
pocetnu brzinu ¥, = 0 (bez vjetra) i poCetnu masu polijetanja m,, a poCetni kurs A, je jednak
pravcu piste za polijetanje. Uz pretpostavku da je pista itavom svojom duzinom horizontalna,
odnosno da nema nagiba prema dolje ili gore, tada je y, = 0. PocCetni kut propinjanja 6 i kutna

brzina ¢ su takoder jednaki nuli.

Tijekom izvodenja prve faze raCunaju se promjene brzine i prijedenog puta pomocu
jednadzbi (2-5), te promjene poloZzaja zrakoplova i njegove mase prema (2-1). Istovremeno se

racuna 1 otpor oslonca prednjeg kotaca Rpx prema izrazu:

_ s +uk)-(W—-L)—M
P Is+1,

Uvjet zavrSetka prve faze je kada otpor oslonca prednjeg kotaca postane manji od
nule, tj. kada se prednji kotaC€ odvoji od piste. U tom trenutku # numericki model nam daje

podatak o prijedenom putu tijekom zaleta s; 1 brzinu odvajanja prednjeg kotaca od piste Vz.

U drugoj fazi dolazi do rotacije zrakoplova oko osi zadnjih kotaca, §to znaci da imamo
pojavu kutne brzine ¢, a time 1 promjenu kuta propinjanja 6. Ovdje se promjene u izlaznom
vektoru stanja racunaju prema jednadzbama (2-6). Druga faza zavrSava kada otpor oslonca
zadnjih kotacCa Rz, koji je jednak razlici tezine zrakoplova 1 sile uzgona, postane manji od
nule. Pri zavrSetku druge faze dobivamo izlazne podatke o prijedenom putu tijekom rotacije
52, ukupno prijedenom putu po zemlji s, = 5; + s>, brzini uzleta V7o 1 kutu propinjanja 6. Kut

propinjanja bi u trenutku uzleta trebao iznositi 6 = 5-7°.
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Nakon uzleta zrakoplov zapoc€inje trecu fazu koja se sastoji od vertikalnog zaokreta,
povecavajuéi pri tome kut propinjanja 6. Za izraCun vektora stanja u ovoj fazi koristimo
jednadzbe (2-7). Karakteristika trece faze numerickog modela je upravljacka funkcija
autopilota koja na osnovu ulaznih podataka daje potrebni otklon kormila visine d,,. Treéa
faza zavrSava kada zrakoplov dostigne Zeljeni kut propinjanja 6 (/1° - 13°), nakon Cega

numeri¢ki model daje podatke o ukupno prijedenom putu pri polijetanju s, brzini V.

Kao zavrSetak numeriCckog modela polijetanja dobivamo izlazni vektor stanja u
trenutku zavrSetka procesa polijetanja, a njegove veliCine sluze kao pocetni ulazni podaci za

numeri¢ki model ravnoteznog leta.

Za integraciju diferencijalnih jednadzbi koristi se numericka metoda Runge Kuta. Ova
numericka metoda se koristi u svim fazama polijetanja, a isto tako i u druga dva numericka
modela (ravnotezni let 1 slijetanje). Jedina razlika u pojedinim fazama prilikom koristenja ove
metode je upotrijebljeni korak integracije. Za vec¢inu faza tijekom leta dovoljno je koristiti
veci korak (h = 0.01), dok je u fazama gdje imamo rotaciju zrakoplova oko poprecne osi, tj.

pojavu kutne brzine g, potreban nesto manji korak (4 = 0.001).
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4.3. Numericki model ravnoteznog leta

Ulazni podaci za numericki model ravnoteznog leta se dobivaju iz vektora stanja koji
daje numericki model polijetanja na kraju svog izvrSenja. U tom trenutku zrakoplov se nalazi
na nekoj visini 4, sa kutom propinjanja 6 = //-13° i sa izvu¢enom konfiguracijom za

polijetanje (izvuceni kotaci 1 zakrilca u polozaju za polijetanje or = 25°).

Numericki model ravnoteznog leta je podijeljen u tri glavne faze. Prva faza je penjanje
zrakoplova do zadane visine rute, druga je horizontalni let po ruti sa horizontalnim zaokretima
na navigacijskim toCkama rute, 1 treCa faza je spuStanje sa zadane visine rute do visine

pocetka procesa polijetanja.

Osim ve¢ spomenutih ulaznih funkcija, ovdje imamo posebnu funkciju vodenja ruta
koja na osnovu navigacijskih parametara rute odreduje komande upravljanja zrakoplovm @ i
n kojima se izvodi zaokret. Ova funkcija vodenja se koristi samo u fazi horizontalnog leta,

budu¢i da u ovom pojednostavljenom modelu nemamo penjuce i spustajuce zaokrete.

NUMERICKI MODEL RAVNOTEZNOG LETA

ULAZNE FUNKCIJE X0 Yo o, Ao, Vo, 70, 0, o IZLAZNE VELICINE
i .| vexTor sTAaNUA
| amvosrera | g h PENJANJE Pl x, v, b, 4, V,y,6,m
E 1 PROCEDURA :
: ! PENJANJA I
: E I X Vo hy, A, Vy, 6,m,
i : y VEKTOR STANJA
i MOTOR ; » x, v, h, A, V,y,0,m
' P h HORIZONTALNI
E H XN LET o OPTIMALNI
i | AERODINAMIKA i [_rura T =] REZIMI LETA
E g I X2y Vs h,, A,, V_»,)'_«,(}g,m; RE
i i PROCEDURA ¥y
: ' SPUSTANJA -
: H VEKTOR STANJA
' INERCIJSKI 1 .
: MODEL < h SPUSTANJE 1 x,v.h AV, y,0,m

Slika 4-3: Blok-shema numerickog modela ravnoteznog leta
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Model zapocCinje fazom penjanja na Cijem se pocetku dogada uvlacenje kotaca. Ovu
promjenu konfiguracije prikazujemo kao trenutnu, pa u numerickom modelu penjanja
pocinjemo pratiti zrakoplov sa uvucenim kotacima. Zrakoplov penje sa kutom penjanja od v

= 7°1 pri tome nastavlja sa pove¢anjem brzine leta.

Sljedec¢a tocka u ovoj fazi je uvlaCenje zakrilaca koje se dogada pri # = 150 m. Isto
kao 1 kod uvlacenja kotaca, ovu promjenu konfiguracije prikazujemo kao trenutnu. Nakon
uvlaCenja zakrilaca zrakopolov povecava kut propinjanja, te dalje nastavlja sa penjanjem i

ubrzavanjem.

Pri instrumentalnoj brzini Vi = 600 km/h zrakoplov iskljucuje forsaz i postavlja
komandu gasa na "MAKSIMAL". Tada ulazna funkcija motor pocCinje davati podatke o
potisnoj sili i potro$nji goriva u normalnom rezimu rada motora (od polozaja komande gasa
"SPS" do polozaja "MAKSIMAL"). Zrakoplov nastavlja sa ubrzanjem do brzine V' = 800
km/h nakon Cega slijedi ustaljeno pravocrtno penjanje sa konstantnim kutom penjanja y prema

zadanoj visini rute.

Prije dolaska do zadane visine (4h = 300m) zrakoplov zapocinje prevodenje iz
penjanja u horizontalni let, tj dovodenje kuta penjanja do vrijednosti y = 0. Kako prilikom
prevodenja zrakoplov treba zadrzati stalnu brzinu od V' = 800 km/h, tako je potrebno

istovremeno smanjivati snagu motora.

Proces odvijanja faze penjanja odreden je ulaznom funkcijom vodenja procedura
penjanja, koja ovisno o visini i brzini zrakoplova daje podatke u kojem trenutku treba
podesiti  konfiguraciju zrakoplova ili rezim rada motora. Kroz cCitavu fazu penjanja

primjenjuju se jednadzbe (3-5) i (3-6) za odredivanje vektora stanja.

Nakon §to je zrakoplov preveden iz penjanja u horizontalni let, nastavlja se pravocrtan
let po ruti sa konstantnom brzinom (V' = 800 km/h) prema prvoj navigacijskoj tocki. Ovo je
dakle faza horizontalnog leta sa horizontalnim zaokretima i u njoj se za proraun vektora
stanja koriste jednadzbe (3-8) 1 (3-10). Zrakoplov krece u zaokrete na navigacijskim to¢kama
prema podacima koje dobiva iz ulazne funkcije vodenja ruta. U svakom trenutku leta po ruti

moguce je pozvati funkciju za izracun optimalnih rezima leta.
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Prije dolaska na posljednju navigacijsku tocku rute koja ujedno predstavlja i poCetnu
tocku prilaza za slijetanje, zrakoplov mora izvrsiti spustanje sa zadane visine rute. Svrha ovog
spustanja je usporenje zrakoplova i priprema konfiguracije za slijetanje (izvlaCenje kotaca i

zakrilaca).

Fazu spustanja mozemo podijeliti u dva dijela. Prvi dio je spustanje sa visine rute do
visine usporenja i izvlacenja konfiguracije. Ova visina moze iznositi # = 500 m (za vizualne
prilaze) ili 2 = 1000 m (za instrumentalne prilaze). Drugi dio je spustanje sa pripremljenom

konfiguracijom za slijetanje do visine pocetka slijetanja.

Spustanje zapocinje prevodenjem zrakoplova vartikalnim zaokretom iz horizontalnog
leta u poniranje sa konstantnim kutom (y = const), zadrzavajuéi pritom stalno brzinu od }J =
800 km/h. Da ne bi doslo do ubrzanja zrakoplova prilikom poniranja, potrebno je istovremeno
komandom rucice gasa J, smanjiti potisak motora. Prije dolaska do visine usporenja (4h =

300m) zrakoplov ponovno izvodi vertikalni zaokret i prelazi u horizontalni let.

Zrakoplov zapocinje usporavanje u horizontalnom letu postavljaju¢i snagu motora na
minimum (polozaj rucice gasa na "SPS"), a po potrebi koriste¢i se i zratnim koc¢nicama.
Nakon §to uspori do brzine Vi = 500 km/h, zrakoplov nastavlja horizontalni let s tom brzinom

1 zatim izvlaci kotace za slijetanje, a nakon toga i zakrilca u polozaj za polijetanje (Jr = 25°).

Nakon pocetnog podeSavanja konfiguracije za slijetanje, zrakoplov vertikalnim
zaokretom kre¢e u ponovno spustanje. Ovaj put zrakoplov lagano usporava, te na visini od
300 m 1 pri brzini Vi = 340 km/h izvlaci zakrilca u polozaj za slijetanje (Jr = 45°). Spustanje

se dalje nastavlja pravocrtno sa konstantnom brzinom i konstantnim kutom poniranja.

Isto kao i kod penjanja nakon polijetanja, sve promjene aerodinamickih konfiguracija
se prikazuju kao trenutne. U cijeloj fazi spustanja gibanje zrakoplova opisujemo jednadzbama
(3-5) i (3-6). Citav postupak spustanja zrakoplova do visine podetka slijetanja odreden je

ulaznom funkcijom vodenja procedura spustanja.

Numericki model ravnoteznog leta zavrSava dolaskom zrakoplova do visine pocetka
slijetanja i u tom trenutku izlazni vektor stanja sprema podatke koji ¢e posluziti kao pocetni

ulazni podaci za numericki model slijetanja.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 42



Ivan Zovak Magistarski rad

4.4. Numericki model slijetanja

Numeri¢ki model slijetanja zapocinje kada zrakoplov u prilazu, sa pripremljenom
konfiguracijom za slijetanje, spusti do visine pocCetka procesa slijetanja #p. Ulazni podaci za
ovaj numeriC¢ki model dobivaju se iz izlaznog vektora stanja na kraju faze spustanja u modelu

ravnoteznog leta.

Ovaj numericki model sastoji se od tri faze, s time da su prva i druga faza slijetanja
koje smo opisivali u poglavlju o modelu slijetanja, ovdje spojeni u prvu fazu numerickog

modela.

Na slici 4-4 je prikazana blok-shema numeri¢kog modela slijetanja. Vidimo da pored
standardnih ulaznih funkcija (atmosfera, aerodinamika, motor, inercijski model) imamo i
ulaznu funkciju autopilot koja djeluje samo na prvu fazu slijetanja. U ostale dvije faze otklon

kormila visine d,, odreden je unaprijed zadanom procedurom slijetanja.

NUMERICKI MODEL SLIJETANJA

ULAZNE FUNKCIJE | X Vo b AL VoL, 0,,m, IZLAZNE VELICINE
! i VEK
t| Armosrera | 1§ h PRVA FAZA > F /:TOAR S;/T/;N(JﬁAm
i i [auToPiLOT y
i é I .’(,,_}«‘,./I,,A,, V/’}'ﬂ-(')ivmr
i MOTOR : Y
: .| VEKTOR STANJA
: i< L DRUGA FAZA Pl x.y. b4, V,y.6.m
: H I AN
: | AERODINAMIKA | § adiiid 7
' g | Xz, Voo oy Az V292,05, m,
| s ¥
i E VEKTOR STANJA
1| INErcuski | ¥ -
i MODEL < h TRECA FAZA 1 x.v.h AV, y,0,m

Slika 4-4: Blok-shema numerickog modela slijetanja
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U prvoj fazi slijetanja zrakoplov spusta sa konstantnom brzinom Vi = 340 km/h i
konstantnim kutom poniranja y, od visine pocetka slijetanja hs do visine A, u kojoj treba
zapocCeti sa vertikalnim zaokretom. U ovoj fazi slijetanja se gibanje zrakoplova opisuje
jednadzbama (2-9).

U trenutku kada zrakoplov spusti do visine A, koja je definirana izrazom (2-10),
zrakoplov izvodi vertikalni zaokret, pri ¢emu postupno smanjuje kut poniranja. Na zavrSetku
zaokreta zrakoplov treba imati kut poniranja y, = 0 (ako pista nema nagiba) i visinu # = 0,

odnosno mora zadnjim kota¢ima dotaknuti povr§inu piste.

Ovdje treba napomenuti da je ovo matematicki opis idealnog gibanja zrakoplova, te da
je u stvarnoj praksi vrlo tesko precizno izvesti ovakav manevar. Iz sigurnosnih razloga je

visina na kraju ovog vertikalnog zaokreta veca od nule (za MiG-21 iznosi 2 = [ m).

Nakon §to je zrakoplov zadnjim kotaCima dotaknuo povrSinu piste, zapoCinje druga
faza slijetanja u kojoj dolazi do rotacije zrakoplova oko osi zadnjih kotaca, odnosno spustanja
prednjeg kotaCa prema pisti. Opis gibanja zrakoplova u ovoj fazi izvodimo prema
jednadzbama (2-12). Ovdje kako vidimo ponovno imamo kutnu brzinu g oko poprecne osi

zrakoplova koja odreduje brzinu smanjenja kuta propinjanja 6.

Druga faza slijetanja zavrSava u trenutku kada predn;ji kotaci dotaknu povrsinu piste. U
tom trenutku je kut propinjanja § = 0°. Po zavrSetku druge faze slijetanja numericki model

nam daje duljinu s, odnosno prijedenu duljinu piste tijekom rotacije.

Posljednja treca faza slijetanja pocinje od trenutka dodira prednjih kotaca sa pistom, pa
sve do trenutka potpunog zaustavljanja zrakoplova, tj. do brzine V' = 0 km/h. U ovoj fazi
gibanje opisujemo jednadzbama (2-13). Kod zrakoplova MiG-21 se u redovnom letenju za
kocCenje, odnosno zaustavljanje zrakoplova na pisti, koristi samo sustav koc¢enja na kotacima,

dok se u izvanrednim situacijama moze koristiti i kocec¢i padobran.

Zavrsetak posljednje faze slijetanja u numerickom modelu na izlazu daje prijedeni put
83, ). prijedenu duljinu piste tijekom zaustavljanja. Ona u zbroju sa duljinom s daje ukupnu

potrebnu duljinu piste za proces slijetanja s, = s> + s3.
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5. PRIMJENA NUMERICKOG MODELA

U ovom poglavlju ¢emo obaviti analizu leta zrakoplova primjenom numerickog
modela leta, a zatim ¢emo dobivene rezultate usporedivati sa analitickim podacima ili sa
podacima iz tehnickih uputstava [14]. Zrakoplov koji ¢emo analizirati je MiG-21 bis ¢iji su
podaci i karakteristike dani u prilogu 1. Prvo ¢emo obaviti analizu polijetanja i slijetanja,

zatim analizu horizontalnog leta i na kraju analizu Citave jedne misije.

5.1. Analiza polijetanja

5.1.1. Numericka analiza polijetanja

Za numeri¢ku analizu polijetanja ¢emo upotrijebiti primjer polijetanja zrakoplova
MiG-21 sa aerodroma Pleso (LDZA). Promatrani zrakoplov je u osnovnoj ("Cistoj")
konfiguraciji, odnosno bez ikakvog podvjeSenog vanjskog tereta. Aerodinamicka
konfiguracija za polijetanje podrazumijeva izvucene kotace 1 izvuena zakrilca u polozaju za

polijetanje (or = 25°).

Za polijetanje e se koristiti staza 23, Sto znaci da ¢e pocCetni kurs (kurs polijetanja) biti

Ay = 226°. Polijetanje ¢emo analizirati u standardnoj atmosferi bez utjecaja vjetra.

Napomenimo kako se nadmorska visina piste na aerodromu Pleso kre¢e od /03 m na
krajevima piste, do /05 m na sredini piste. Ovu malu promjenu nadmorske visine od 2 m

mozemo praktiCki zanemariti, te pretpostaviti da pista nema nikakav nagib.

Upotrijebit ¢emo lokalni koordinatni sustav sa ishodistem u pocetnom poloZaju
zrakoplova u mirovanju. Os x je usmjerena prema istoku, os y prema sjeveru, a os z okomito

prema gore.
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Za ulazni vektor stanja X(7)) = [xo, Yo, ho, Vi, Ao, v0, 00, qo, my] uzimamo sljedece

pocetne podatke:
X(t,) =10,0,0,0,226,0,0,0,8650]

Uz konfiguraciju za polijetanje 1 zadanu masu imamo sljedeCe aerodinamicke

karakteristike, te karakteristike inercijskog modela:
I, = 58909 kgm’
c4=4.002m
h, = 0.295 (29,5 %)
Syer = 23 m’
l;,=0.89m
l,=2.94m
ki=11m
Za zadanu pocetnu visinu /4y = 0 m dobivamo podatke o standardnoj atmosferi:
Ty=288.15K
po= 101325 Pa
po=1.225kg/m3
ag = 340.35m/s
Podaci o pisti (uzletno-sletnoj stazi USS) su:
Lyss=3252m
Auss = 046°(RWY 05), 226°(RWY 23)
yuss = 0°

puss = 0.04
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Uz ove pocetne podatke numericki model polijetanja daje sljedece rezultate na kraju

prve faze polijetanja:

V=7586ms
s =448 m
m = 8631 kg
1=1146s

Nakon rotacije, tj. pri uzletu dobivaju se ove vrijednosti:

V =297.99 m/s
s=825m
m = 8624 kg
0=12.35°
t=1576s

I na kraju tre¢e faze, odnosno po zavrSetku polijetanja dobivamo:

h=10m
V=116.21m/s
s =1380m
m=8616 kg
0 =10.89°
y=1.89°
1=2093s

1z dobivenih rezultata slijedi da je pri navedenim uvjetima duljina piste potrebna za

uzlet s, = 825 m, a ukupna potrebna duljina piste za polijetanje S, = 1380 m.
g P
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Slika 5-1: Polijetanje na aerodromu Pleso (LDZA)

Na sljede¢im dijagramima su prikazane promjene karakteristi¢nih veli¢ina prilikom

polijetanja u ovisnosti o prijedenom putu s.

Model polijetanja - prva faza
o ! 5 ! ! ! ) !

i I i i i i 1 i
0 50 100 150 200 250 300 350 400 450

1 i i i i 1 i
0 50 100 150 200 250 300 350 400 450
s [m]

Slika 5-2: Promjena brzine zrakoplova i otpora oslonca tijekom prve faze polijetanja
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Na slici (5-2) mozemo vidjeti prirast brzine zrakoplova do brzine Vz = 75.86 m/s, te
istovremeni pad otpora oslonca prednjeg kotaca prema nuli, odnosno prema trenutku kada se

odvaja od povrSine piste.

Model polijetanja - prva i druga faza
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s [m]
Slika 5-3: Promjena brzine zrakoplova, kuta penjanja y i kutne brzine ¢

Na slici (5-3) je prikazan prirast brzine zrakoplova kroz prvu i drugu fazu polijetanja
do brzine Vyo = 97.88 m/s. Prema kutu penjanja y mozemo vidjeti da je on kroz citavo
vrijeme zaleta i rotacije jednak nuli (uz uvjet da pista nema nagib), te da tek nakon uzleta

pocinje rasti.

Na posljednjem dijagramu je prikazana promjena kutne brzine zrakoplova g oko osi
zadnjih kotaca. Vidimo da je tijekom zaleta ta brzina jednaka nuli, te da pocne rasti u drugoj
fazi prilikom pocetka rotacije zrakoplova, odnosno nakon odvajanja prednjeg kotaca od

povrsine piste.
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Model polijetanja
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Slika 5-4: Promjena brzine i visine zrakoplova tijekom polijetanja

Na slici (5-4) je prikazana promjena brzine i visine zrakoplova tijekom procesa
polijetanja. 1z dijagrama se moze ocitati da zrakoplov na kraju procesa slijetanja ima brzinu
od V = 116.21 m/s (= 420 km/h) 1 visinu h = 10 m. Ukupna duzina piste potrebne za

polijetanje iznosi Sywy = 1380 m.
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Sljedec¢a slika (5-5) prikazuje promjenu kuta penjanja y i1 kurs polijetanja 4. Kut
penjanja pocinje rasti nakon uzleta, dok je kurs polijetanja Citavo vrijeme konstantan i jednak

je kursu piste (Ayss = 226°).

Model polijetanja
2 T T T T T
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i | I i i i
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226 5 .

226
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295 1 | i 1 1
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Slika 5-5: Kut penjanja y 1 kurs 4 tijekom polijetanja
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Na sljedecoj slici (5-6) su prikazani dijagrami koji pokazuju djelovanje ulazne funkcije
autopilot na promjenu otklona kormila visine J,,. Funkcija autopilota pocinje djelovati na
pocetku druge faze, a glavni joj je zadatak da preko sile uzgona kontrolira povecanje, odnosno

promjenu kuta propinjanja 6.

Vidimo kako se tijekom rotacije, pred sam uzlet zrakoplova, kut propinanja stabilizira

na priblizno 6 = /0°, da bi se pri uzletu povecao na otprilike 6 = /2°.

Nakon uzleta kut propinjanja poCinje lagano opadati, §to u usporedbi sa stvarnom
situacijom polijetanja ne bi trebao biti slu¢aj. Ova mala greska numerickog modela je

posljedica funkcije autopilota.

Model polijetanja
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Slika 5-6: Utjecaj funkcije autopilot na promjenu kuta propinjanja 6
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Posljednja slika (5-7) prikazuje promjenu aerodinamickih koeficijenata uzgona (7 i

propinanja C,, tijekom polijetanja.

Na drugom dijagramu mozemo vidjeti odnos koeficijenta uzgona C;, koji nastaje kao
posljedica otklona kormila visine i koeficijenta uzgona koji je potreban za uzlet. Vidimo da
uzlet zrakoplova nastupa kada se ove dvije krivulje presijeku, $to se zatim vidi 1 na prvom

dijagramu po povecanju visine.

Model polijetanja
10 T T T L T T
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=
D 1 1 1 1 1
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1 T T
0.5
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0
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_0'5{] 200 400 600 800 1000 1200 1400
0.5 - : : : :
_ \
o 0
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Slika 5-7: Promjena aerodinamickih koeficijenata tijekom polijetanja
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5.1.2. Usporedba numerickog modela polijetanja sa analitickim rjeSenjima

Za analizu polijetanja analitickim putem prema [1] potreban nam je podatak o brzini
Vg koji raCunamo prema (2-4). Ovdje su nam potrebni podaci o koeficijentu uzgona i
koeficijentu momenta propinjanja koji iznose C; = -0.008 i C,, = 0.23. Brzina Vz u ovom

slu€aju iznosi:

2-8650-9.81-(0.89+ 0.04-1.1)
Vg = =785m/s

1.225- 23 - [4.002 - 0.23 — 0.008 - (0.89 + 0.04 - 1.1)]

Duljinu zaleta s; do odvajanja prednjeg kotaca od piste, raCunamo prema sljedecoj
formuli [1]:

1 A+CVE
T A ov?
A—T" _ 60000 0.04-9.81 = 6.544
~m P9 T gesg IO T
1.225-23
C =~ gezg (00502 +0.2631- (—0.008)% + 0.04 - 0.008) = —0.0000823
1 6.544 — 0.0000823 - 78.52

S1

_ ! — 490
2-(—0.0000823) ' 6.544 — 0.0000823 - 0 m

Ako uzmemo da je brzina uzleta V7o = 98 m/s, tada ukupnu duljinu piste s, potrebnu

za uzlet raCunamo prema sljedecoj formuli [1]:
1 A+CVZ
Sg =51 + % lnT

1 |, 6:544 —0.0000823 - 982
2-(=0.0000823) 6.544

sy =490 + =782m
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Prema podacima iz tehni¢kog uputstva za zrakoplov MiG-21 [14], brzina pri kojoj
treba doci do odvajanja prednjeg kotaca od piste iznosi izmedu 69.44 m/s 1 75 m/s (250km/h 1

270 km/h), ovisno o poCetnoj konfiguraciji (masi) zrakoplova.

Brzina uzleta za pocetnu masu od 8650 kg bi trebala iznositi 95.83 m/s (345 km/h), a

ukupna duljina potrebne piste do uzleta (s; = s; + s5) bi trebala iznositi 810 m.

Ako bi se u formulu za analiticko rjeSenje duljine s; ubacila brzina }'x koju je dao nas
numeri¢ki model, dobili bismo duljinu od 446 m §to je vrlo blizu numeri¢kog rezultata duljine
od 448 m. Razlika u duljini s, je nesto veca, 1 to je zbog toga §to se u analitickom proracunu
uzimaju prosje¢ne vrijednosti aerodinamickih koeficijenata. U numeriCkom modelu se
aerodinamicki koeficijenti mijenjaju tijekom zaleta i rotacije, te je zbog toga rezultat

numerickog modela blizi stvarnim podacima [14].

Usporedimo li analiticka rjeSenja 1 podatke iz tehnickog uputstva [14] sa dobivenim
numerickim rezultatima, mozemo zakljuciti da numericki model polijetanja vrlo dobro opisuje

stvarno gibanje zrakoplova u polijetanju.
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5.2. Analiza horizontalnog leta

Analizu numerickog modela u horizontalnom modelu ¢emo obaviti na dijelu
navigacijskog leta kroz dvije etape navigacijske rute. Kao dio rute odabrat ¢emo let po
navigacijskim toCkama Novska-Virovitica-Varazdin. Zadana visina rute je 27 = 3000 m, a

brzina po ruti je J = 800 km/h.

Za ulazni vektor stanja X(7y) = [xo, Yo, ho, Vi, Ao, v0, 00, qo, my] vzimamo sljedece

pocetne podatke:
X(t,) =[70448,—-45749,3000,222.22,30,0,0,0,8100]

Prva etapa rute je od Novske prema Virovitici u kursu 4y = 030°, a duljina etape je
63.4 km. Druga etapa ide od Virovitice prema Varazdinu u kursu 4; = 304° , sa duljinom
etape od 97 km. Prije navigacijske toCke Virovitica je potrebno izvesti lijevi horizontalni

zaokret kako bi se izaslo u kurs sljedece etape prema Varazdinu.

OVaraZaln

¢3'Bjelovar

Pisarovina

O'Gafeénica

¥,

Slika 5-8: Horizontalni let na navigacijskoj ruti
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Primjenom numerickog modela ravnoteznog leta dobiveni su rezultati koje

prikazujemo u sljede¢im dijagramima.

x10° Horizontalna projekcija putanje u lokalnom k.s.
o

b T T

y [m]

x [m] x 10"

Slika 5-9: Horizontalna projekcija putanje rute

Na slici (5-9) je prikazana horizontalna projekcija putanje koja opisuje gibanje sredista
mase zrakoplova u numeri¢kom modelu ravnoteznog leta. Putanja je prikazana u lokalnom
koordinatnom sustavu (koordinatni sustav radara) koji ima ishodiste u tocki polijetanja

zrakoplova.

Moze se uociti kako zrakoplov prije dolaska na drugu navigacijsku tocku (Virovitica)
krece u lijevi zaokret, kako bi izaSao u kurs sljedece etape prema trecoj navigacijskoj tocki

Varazdin.
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Slika 5-10: Promjena parametara (V, A, @, n) tijekom leta

Slika (5-10) prikazuje promjenu parametara tijekom leta po ruti. Prva dva dijagrama
pokazuju kako zrakoplov cijelo vrijeme odrzava horizontalni let bez promjene visine,

odrzavaju¢i konstantnu brzinu leta V' = 800 km/h (222.22 m/s).

Na trecem 1 Cetvrtom dijagramu vidimo promjenu kuta valjanja @ i koeficijenta

opterecenja n u trenutku kada zrakoplov izvodi horizontalni zaokret.
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Slika 5-11: Promjena kutova (e, 6, y) i otklona kormila visine d,,

600

700

Na gornjoj slici (5-11) mozemo vidjeti kako se tijekom leta mijenja napadni kut a 1 kut

propinjanja 6, dok kut penjanja ostaje konstantan (y = 0). U vrijeme kada zrakoplov izvodi

horizontalni zaokret imamo promjenu otklona kormila visine J,, koji se povecava da bi se

dobila veca sila uzgona potrebna u zaokretu. U istom trenutku nastupa i povecanje kuta

propinjanja i napadnog kuta.

Tijekom leta se postepeno smanjuje otklona kormila visine J,,, a to objasnjavamo

¢injenicom da s vremenom zrakoplov postaje laksi (zbog potrosnje goriva), te mu za manju

masu treba i manja sila uzgona L.
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5.3. Analiza misije

U ovom primjeru ¢emo izvrsiti analizu numerickog modela kroz ¢itavu jednu misiju.

Zadana misija odvija se po sljede¢oj navigacijskoj ruti:
LDZA — PIS NDB — Novska — Virovitica — Varazdin — ZAG VOR — LDZA

Zadana visina po navigacijskoj ruti je &4 = 2000 m, sa zadanom brzinom leta
zrakoplova V' = 800 km/h (222.22 m/s). Polijetanje se izvodi sa aerodroma Pleso (LDZA), au
upotrebi je staza 23 (4g = 226°). Nakon polijetanja zrakoplov penje u pravcu prema NDB
PIS, u kursu 4 = 226° sve do zadane visine rute i pri tome ubrzava do V' = 800 km/h.

Nakon postizanja zadane visine 1 brzine, zrakoplov dalje leti horizontalno po ruti
odrzavaju¢i stalnu brzinu, te izvodi horizontalne zaokrete na navigacijskim tockama rute.
Nakon navigacijske to¢ke Varazdin zrakoplov spusta na visinu 2 = 500 m prema tocki ZAG
VOR. Na toj visini zrakoplov priprema konfiguraciju za slijetanje i zatim nastavlja sa

prilazom prema aerodromu Pleso za slijetanje na stazu 23.

oVarazdin

"

. lfop‘nvmca

iy

gy Blelovar

O:Gaf:zénica

o) Novska

Slika 5-12: Navigacijska ruta
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U sljedecoj tablici su za zadane navigacijske toCke dani podaci o geografskim

koordinatama, te odgovarajuce koordinate u lokalnom koordinatnom sustavu.

Tablica (5-1): Koordinate navigacijskih toCaka

Nav. tocka geog. Sirina geog. duzina xr, (m) yi. (m)
LDZA 45°44'57" 16°04'44" 0 0
NDB PIS 45°35'47" 15°51'15" -17624 -17019
Novska 45°20'03" 16°58'42" 70448 -45749
Virovitica 45°50'11" 17°23'03" 101441 10662
Varazdin 46°18'28" 16°19'39" 19004 62160
VOR ZAG 45°53'56" 16°18'10" 17264 16672

Numeric¢ki model daje horizontalnu projekciju prema sljedecoj slici (5-13)

x10° Horizontalna projekcija putanje u lokalnom k.s.
.

y [m]

x [m] x 10"

Slika 5-13: Horizontalna projekcija navigacijske rute
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Slika 5-14: Promjena parametara tijekom leta po navigacijskoj ruti

Slika (5-14) prikazuje promjenu parametara leta po navigacijskoj ruti sve do trenutka
kada zrakoplov treba zapoceti proces slijetanja. Prva dva dijagrama pokazuju kako zrakoplov
nakon penjanja na zadanu visinu odrzava horizontalni let sa stalnom brzinom, a zatim spusta
do visine pocetka slijetanja. Tre¢i i Cetvrti dijagram prikazuju promjenu kuta valjanja @ i

koeficijenta opterecenja n u trenutcima kada zrakoplov izvodi horizontalne zaokrete.
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Slika 5-15: Promjena kutova (¢, 6, y) 1 otklona kormila visine d,, po ruti

Gornja slika (5-15) prikazuje promjenu kutova (e, 6, y) i otklona kormila visine d,,
tijekom leta po ruti. Veci otklon kormila visine J,, 1 kutova « 1 6 nastaje u trenutcima kada

zrakoplov izvodi horizontalni zaokret, jer je tada potrebna veca sila uzgona.

Otklon kormila visine d,, se postepeno smanjuje, jer zbog potrosnje goriva zrakoplov s
vremenom ima manju masu, pa mu je potrebna i manja sila uzgona za odrzavanje

horizontalnog leta.
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Slika 5-16: Promjena ukupne mase zrakoplova tijekom leta

Slika 5-16 prikazuje kako se tijekom leta mijenja ukupna masa zrakoplova, odnosno
koli¢ina goriva (drugi dijagram). Na pocetku dijagrama, odnosno na samom pocetku leta,
mozemo primjetiti nesto veci pad mase. To je posljedica uporabe forsaza na polijetanju i u

pocetnoj fazi penjanja, pri ¢emu je potrosnja goriva znatno veca (oko 50%)

Tijekom leta po ruti imamo gotovo konstantnu potrosnju goriva, buduci da se odrzava
konstantna brzina na stalnoj visini. Neznatno vecu potro$nju imamo jedino tijekom izvodenja

horizontalnih zaokreta kada je potrebna nesto veca snaga za odrzavanje visine.

U zadnjem dijelu leta se moze primjetiti manja potroSnja goriva koja nastaje u pri
spustanju zrakoplova prema visini slijetanja. U tom spustanju je snaga motora ve¢inom na

minimumu (polozaj komande gasa na "SPS"), pa je stoga 1 potrosnja goriva vrlo mala.
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5.3.1. Provjera rezultata numerickog modela

Za provjeru rezultata numerickog modela, napravit ¢emo usporedbu sa proraunima
koji se koriste u letackoj praksi [14], [15]. Usporedit ¢emo rezultate potrosnje goriva i
vremena trajanja leta koje smo dobili numerickim modelom sa podacima koje dobivamo

tabli¢nim proracunima (prilog 2).

Ukupna duljina rute iznosi 349 km, a po etapama duljine iznose: LDZA — NDB PIS 25
km, NDB PIS — Novska 94 km, Novska — Virovitica 63 km, Virovitica — Varazdin 97 km,
Varazdin — VOR ZAG 46 km 1 VOR ZAG — LDZA 24 km. Za polijetanje i penjanje do visine
h = 2000 m potrebno je 280 / goriva, a tu visinu zrakoplov postigne za / min 1 45 sek i pri

tome prijede put od & km. Za spustanje je potrebno /3 / goriva, vrijeme od / min i 10 sek i put
od 10 km.

Ukupna duljina rute koja se odvija na visini 2 = 2000 m je 331 km. Potro$nja goriva po

ruti na visini 2 = 2000 m 1 pri brzini V' = 800 km/h iznosi:
331km-2951/km = 976.451

Ukupna potrosnja goriva za Citavu misiju iznosi: 280 [ + 976.45 1 + 13 [ = 1269.45 1.

.. .- , . 3 . .
Ako ovaj iznos pomnozimo sa gusto¢om goriva p, = 0.8 kg/m” dobivamo masu goriva od

1015.56 kg.

Ukupno trajanje leta na visini 2 = 2000 m iznosi 24 min 1 50 sek. Ako tome dodamo
vrijeme potrebno za penjanje i vrijeme potrebno za spustanje, dobivamo ukupno trajanje leta
od 27 min 1 45 sek. lako se u navedenim uputstvima [14], [15] koriste priblizni proracuni,

njihova tocnost je za prakti¢nu primjenu sasvim zadovoljavajuca.

Usporedimo 1i podatke numerickog modela (potroSeno /708 kg goriva) sa podacima
dobivenim tabli¢nim prora¢unima, mozemo uociti veliku podudarnost dobivenih rezultata.
Razlika u rezultatu potroSenog goriva iznosi 9%, §to je u granici to¢nosti sa kojom instrument

za mjerenje potrosnje goriva pokazuje potro$nju u zrakoplovu.
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6. ZAKLJUCAK

U ovom radu je opisan numericki model leta, te njegova primjena za planiranje misije
borbenog zrakoplova. Numeri¢ki model opisuje trajektoriju sredista mase zrakoplova tijekom
njegovog leta. Pri opisu trajektorije srediSta mase koriStene su jednadZbe gibanja u

ravnoteznom letu.

Numericki model je sastavljen od tri dijela (polijetanje, ravnotezni let, slijetanje) i
moze se izvoditi u cjelini ili svaki dio zasebno. Primjenom i analizom numeri¢kog modela

mogu se donijeti sljedeci zakljucci:

e Numericki model polijetanja moze dati podatke o brzini odvajanja prednjeg kotaca Vz,
brzini uzleta V70, te ukupnoj duljini piste s, potrebnoj za uzlet zrakoplova.

e Tijekom cijelog leta iz modela se moze dobiti izlazni vektor stanja sa podacima o:
polozaju, brzini leta, kursu, kutu penjanja/poniranja, kutu propinjanja, prijedenom
putu 1 masi zrakoplova.

e Numericki model slijetanja moze dati podatke o brzini slijetanja i o ukupnoj duljini
piste potrebnoj za slijetanje.

e Primjenjeni numeri¢ki model polijetanja uzima u obzir gibanje oko srediSta mase (oko
poprecne osi), $to se ne razmatra u drugoj literaturi, no za tu primjenu je potrebna
upravljacka veli¢ina (otklon kormila visine). To¢nije poklapanje rezultata u polijetanju
ostvarilo bi se boljom procjenom upravljacke veli¢ine.

e U bilo kojem trenutku leta, numericki model moze dati podatke o optimalnim
rezimima leta, tj. potrebnu brzinu i visinu za maksimalni dolet, i maksimalno trajanje
leta sa preostalom koli¢inom goriva. Isto tako mogu se dobiti podaci o iznosu
makisimalnog doleta i iznosu maksimalnog trajanja leta.

e Usporedbom rezultata numerickog modela sa analitiCkim rjeSenjima, te sa poznatim
podacima iz tehnickog uputstva zrakoplova [14], [15], moze se ustvrditi

zadovoljavajuca tocnost numerickog modela u opisu stvarnog gibanja zrakoplova.
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e Prednost numericke analize je u jednostavnosti i brzini pripreme navigacijske rute.
Isto tako ona omogué¢ava lagano unoSenje izmjena u postoje¢im rutama, te raunanje
optimalnih rezima u odabranim tockama rute.

e Numericki model leta moze posluziti kao osnova pri izradi raCunalne aplikacije za
navigacijsko planiranje leta, koja bi u prakticnoj primjeni mogla olaksati i ubrzati
cjelokupan proces pripreme leta.

e Citav numeritki model je napravljen modularno, §to znai da se uz promjenu modela
zrakoplova (aerodinamika, motor, inercijski model) moze uz koristenje istih jednadzbi

gibanja prilagoditi za neki drugi zrakoplov.
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7. PRILOZI

PRILOG 1: Zrakoplov MiG-21 bis

Zrakoplov MiG-21 bis je nadzvu¢ni lovac-presretat. Osnovna namjena mu je
presretanje ciljeva u zraku u svim meteorolSkim uvjetima, danju i nocu. Po konstrukciji
zrakoplov je potpuno metalni slobodno noseci srednjekrilac sa delta krilom, strelastim repnim

povrSinama i upravljivim stabilizatorom.

Zrakoplov je ruske proizvodnje, a oznaka bis predstavlja posljednji model ovog lovca
koji se proizvodio od 1972. godine. U sastavu Hrvatskog ratnog zrakoplovstva se nalazi
ina¢ica ovog zrakoplova pod oznakom MiG-21 bisD, koji je modernizirana verzija osnovnog
bis modela. Modernizacija je provedena izmedu 2001. i 2003. godine od strane rumunjske
tvrtke Aerostar, a ukljucivala je uglavnom zamjenu zrakoplovnih instrumenata, avionike i
navigacijskih uredaja. Konstrukcijske 1 aerodinamicke razlike (nove antene za navigacijske
uredaje), te inercijske karakteristike (ukupna masa, polozaj srediSta mase) su u odnosu na

osnovni model bis zanemarive.

Slika 7-1: MiG-21 bisD
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U sljedecoj tablici su prikazani osnovni podaci i takticko-tehnicke karakteristike

zrakoplova MiG-21 bis.

Tablica 7-1: Takticko-tehnicke karakteristike zrakoplova MiG-21 bis

Osnovne karakteristike

Posada 1 pilot

Duljina 15.0 m (sa pitot cijevi)
Raspon krila 7.154 m

Visina 4.125m

Povrsina krila 23 m’

Tezina prazan 5,339 kg

Tezina na polijetanju 8,725 kg

Motor

Tumanskiy R25-300, potiska 40.21 kN (69.62 kN na forsazu)

Performanse zrakopova

Maksimalna brzina 2237 km/h
Maksimalna brzina (Ma) Mach 2.05
Dolet (unutarnji spremnici) | 1,210 km
Plafon leta 17,800 m
Max. brzina uzdizanja 225 m/s
Max. koef. opterecenja 8¢g

Naoruzanje

Ugradeni top kalibra 23mm GSh-23 sa 250 granata

2 vanjska krilna nosaca za noSenje vodenih i nevodenih raketa, bombi i spremnika goriva

2 unutarnja krilna nosaca za noSenje vodenih i nevodenih raketa, bombi

1 podtrupni nosac¢ za noSenje spremnika goriva
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Prilog 2: Tablica za proracun potrosnje goriva na zrakoplovu MiG-21 bis
Tablica 7-2: Tablica za proracun potrosnje goriva (lit/km)
H (m) 200 500 1000 2000 3000 5000 7000
UM bis 485 475 460 450 425 370 330
8 9 3,68 3,58 3,43
3,61 3,52 3,40
koef 13
Vs 3,97 3,85 3,72
koef
10 | 500 3,72 3,65 3,53
17 4,25 415 3,98
Vi (km/h) 590 575 560 540 510 450 405
3,56 3,43 3,31 3,04 2,77
3,48 3,37 3,22 3,03 2,85
Vs 3,82 3,72 3,55 3,26 2,98
600 km/h 3,60 3,51 3,35 3,16 2,97
4,16 4,05 3,87 3,56 3,25
Vi (km/h) 690 670 650 630 595 535 480
3,52 3,36 3,22 2,94 2,67 2,27
3,42 3,31 313 2,87 2,62 2,25 1,93
Vs 3,78 3,66 3,48 3,20 2,91 2,47
700 km/h 3,56 3,45 3,27 3,00 2,73 2,35 2,06
415 4,01 3,82 3,50 317 2,71
Vi (km/h) 785 765 745 720 680 615 550
3,50 3,38 3,25 2,95 2,63 2,22 1,91
3,43 3,35 317 2,89 2,60 2,18 1,86
Vs 3,86 3,73 3,56 3,22 2,88 2,42 213
800 km/h 3,58 3,48 3,31 3,01 2,71 2,30 1,97
4,25 412 391 355 318 2,70 2,35
Vi (km/h) 890 870 850 810 780 705 635
3,70 3,62 3,50 314 2,78 2,28 193
3,68 3,56 3,42 3,08 2,73 2,25 1,90
Vs 4,18 4,03 3,88 3,49 3,11 2,56 2,20
900 kmth 3,86 3,72 3,57 3,22 2,87 2,37 2,03
4,70 451 435 3,90 3,46 2,90 2,47
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