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SAZETAK

U ovom zavr$nom radu analiziraju se performanse zrakoplova nalik na elektricni poslovni
zrakoplov Alice, koji je djelo Izraelske kompanije Eviation. U samom pocetku istrazeni su
dostupni podatci o navedenom zrakoplovu, dok su ostale vrijednosti pretpostavljene na osnovu
dostupnih slika na internetu i ve¢ steCenog znanja. Nakon definiranja geometrije krec¢e se u
proracun koeficijenata normalne sile i koeficijenta momenta propinjanja. S definiranim
aerodinamickim koeficijentima provedena je analiza uzduzne staticke stabilnostii1 ravnoteznog
leta zrakoplova pri pretpostavljenim uvjetima leta i ocekivanim moguénostima letjelice. U

konacnici u dijagramskim prikazima prikazani su rezultati analize za odredene uvjete letenja.

Kljuéne rijeci: elektricni zrakoplov, koeficijent normalne sile 1 koeficijent momenta

propinjanja, uzduzna staticka stabilnost, ravnotezni let
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SUMMARY

This final paper analyzes the performance of an aircraft similar to the Alice electric business
aircraft, which is the work of the Israeli company Eviation. At the very beginning, the available
data on the mentioned aircraft were researched, while other values were assumed on the basis
of available images on the Internet and already acquired knowledge. After defining the
geometry, it begins to calculate the coefficients of normal force and the coefficient of moment
of pitch. With the defined aerodynamic coefficients, the analysis of longitudinal static stability
and balanced flight of the aircraft was performed under the assumed flight conditions and the
expected capabilities of the aircraft. Finally, the results of the analysis for specific flight

conditions are presented in the diagrams.

Keywords: electric aircraft, coefficient of normal force and the coefficient of moment of pitch,
longitudinal static stability, balanced flight
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1. UvVOD

Konstantnim razvojem tehnologija dolazimo do rjeSenja za koje smo prije mislili da se nikada
ne¢e moci rijesiti. Trenutno su to za nas elektri¢ni zrakoplovi civilne uporabe, a kasnije onda i
potencijalne vojne primjene. Konstantno se borimo kako bismo imali §to manje zagadenja
okolisa §to u automobilskoj industriji tako i u zrakoplovstvu zbog trenutnih motora s unutarnjim
izgaranjem. Postoji moguénost da se mozda ¢ak i u buduénosti kompletno rijeS§imo svih takvih
motora, a tu nam nastupaju motori pogonjeni ¢istom elektricnom energijom. No, glavno pitanje
je, moze li avion pogonjen na elektricni motor dati iste performanse bez dodatnih troskova kao

motori s unutarnjim izgaranjem. Zadnjih se godina pokusava dobiti odgovor na to pitanje.

Sve glavne zrakoplovne kompanije su pocele istrazivati tu mogucénost, no moraju se prvo rijesi
glavni problemi kod elektri¢nih zrakoplova. To su nedovoljna snaga baterija, teZina svih kabela,
debljina tih kabela kako bi se mogla dovesti zeljena snaga na motore, prostor potreban za
pohranu toga svega i mnoge druge. Jedna od kompanija koja je pocela baviti time je izraelska
kompanija Eviation koja je 2017. godine pocela s izradom svog elektri¢nog zrakoplova Alice

koji bi se koristila prvenstveno u poslovne svrhe zbog moguénosti prijevoza samo devet putnika

s dva ¢lana posade.

Slika 1.1 Eviation Alice [1]

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1
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Potrebnu energiju i snagu za pokretanje i letenje daju mu litij-ionske baterije rasporedene po
cijelom zrakoplovu. One ¢ine ¢ak 60% ukupne mase zrakoplova koja iznosi 6350 kg. Te iste
baterije kada se u potpunosti napune omogucuju letenje do 1000 km s brzinom krstarenja od
444 km/h. To je odli¢na realizacija ekoloski prijateljskog interkontinentalnog letenja $to i je
prvotni cilj toga zrakoplova, da se ne Kkoriste ogromni zrakoplovi napravljeni za

transkontinentalni let za tako male relacije.

Zrakoplov je jos u razvoju, tj. to¢nije trenutno je u procesu certificiranja kako bi ga se proglasilo
plovnim. U radu se razmatra avion nalik na Alice, koji ¢e imati odredena odstupanja
prvenstveno za podatke o Alice koji nisu dostupni. Prvi dio zavr$nog sadrzi procjenu podatke
koji su nam potrebni te istrazivanje ostalih podataka. Potom slijedi proracun ukupnog
koeficijenta normalne sile i koeficijenta momenta propinjanja za zrakoplov. Za kraj se provela
analiza u programu MATLAB iz kojeg su ujedno dobiveni svi dijagrami koji se vide u
dokumentu.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 2
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2. DOSTUPNI PODACI O POSTOJECEM AVIONU

Dostupni podaci o zrakoplovu Eviation Alice su limitirani na opée podatke o konstrukciji 1
mogucnostima baterije kao Sto je ve¢ reCeno. Procjena ostalih podataka se vrSila preko
dostupnih slika s interneta i karakteristika sliénih zrakoplova kojima se ve¢ leti. U tablici 2.1.

se nalaze dostupni podaci o zrakoplovu koji su dani.

A

1

[l

4

g

g

2

o |

Slika 2.1 Eviation Alice [2]
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Tablica2.1  Dostupni podaci [3]

Raspon krila 16,12 m
Duzina trupa 132 m
Visina 42m
Maksimalna snaga 900 kW
Brzina krstarenja 444 km/h
Ukupna masa ( MTOW ) 6350 kg
Masa baterije 3600 kg (=~ 60% MTOW)
Okretni moment 1407 Nm
Maksimalni broj okretaja 3000 o/min
Bazni broj okretaja 1900 o/min
Nominalni napon 540 V
Domet 1000 km
Operativna visina(komprimiran) 10000 m
Operativna visina(nekomprimiran) 3000 m

Fakultet strojarstva i brodogradnje 4
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3. GEOMETRIJA PROMATRANOG AVIONA

Tablica 3.1 prikazuje dimenzije krila i podatke za N-10 aeroprofil koriStene pri procjeni
koeficijenata normalne sile i momenta propinjanja dobivene racunanjem u programu MATLAB
i koriStenjem programa XFLRS5, dok slika 3.1 i slika 3.2 prikazuju procijenjene glavne
dimenzije letjelice.

]

06000~

Slika 3.1 Tlocrt razmatranog aviona

Fakultet strojarstva i brodogradnje 5
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20.6000
2.2000 -

16.2000

Slika 3.2 Nacrt razmatranog aviona

3.1. Kirilo

Prikupljeni podaci o krilu aviona kojeg se promatra nadupunjeni su procjenama te pregledno

navedeni u tablici 3.1. Na slici 3.3 nalazi se poprec¢ni presjek profila N-10.

Tablica3.1  Podaci o geometrijskim karakteristikama krila i aeroprofila N-10

Aeroprofil N-10
Referentna povrsina, Sref 16,93 m?
Povrsina krila, Sw 14,37 m?
Srednja aerodinamicka tetiva krila, ca 1,09 m
Raspon krila bez podtrupnog dijela, bw 14 m
Vitkost krila, AR 13,64
Kut strijele napadnog brida krila, A.e 9°
Kut strijele na 25% tetive krila, A1/ 0°
Suzenje krila, 4 0,41
Udaljenost vrha nosa do vrha krila, low 4,06 m
Strijela srednje crte krila, Am 0°
Korijenska tetiva, cr 1,453 m
Spreg profila N-10, (Cmo)pr -0,085
Udaljenost maksimalne debljine, x 0,3
Gradijent profila N-10, ¢ 6,16

Fakultet strojarstva i brodogradnje 6
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Kut nultog uzgona za N-10 aeroprofil, ao -5,6°
Tetiva na sredi$njici, Co 1,5m
Aerodinamicka apscisa krila, Xa 0,4776 m
Vrsna tetiva, Ct 0,6 m
Koeficijent stlacivosti, f 0,9319
Udaljenost vrha nosa do aerodinamickog 4,5376 m
centra, Ia
H-10

03 T T

0.2}

0.1

ol
2.1
0-1:" o o2 DIJ 04 |:|.5 0.6 0.7 o 0.9 1

Slika 3.3  Profil krila N-10 [4]
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3.2.  V-rep

Prikupljeni podaci o V- repu nadopunjeni su procjena te pregledno navedeni u tablici 3.2. Na
slici 3.4 nalazi se poprec¢ni presjek profila NACA-0008.

Tablica3.2  Geometrijske karakteristike V-repa

Aeroprofil NACA-0008
Korijenska tetiva, crv 1m
Vrsna tetiva, Crv 0,6m
Raspon repa bez podtrupnog dijela, by 6,72 m
Udaljenost maksimalne debljine, xv 0,3
Ukupna povrsina, Sy 5,376 m?
Vitkost repa, ARy 8,4
Suzenje repa, Av 0,6
Srednja aerodinamicka tetiva repa, Cav 0,8167 m
Kut strijele napadnog brida, A ev 9°
Strijela srednje crte, Amv 0°
Udaljenost vrha nosa do vrha repa, lov 11,68 m
Gradijent profila NACA-0008, Ci.r 5,73
Kut izmedu repa 1 horizontale, y 29°
Udaljenost aerodinamickog centra repa i 7,6 m
krila, lev- lew

Raspon repa sa podtrupnim dijelom, bypod 7,68 m
Ekvivalentni promjer repa, dev 0,5m

Fakultet strojarstva i brodogradnje 8
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MACA 0008
0.3 T T T T

0.2

0.}

0.1

0.2 - .

0.3 1 1 1 1

Slika 3.4 Profil NACA-0008 [4]

3.3. Trup

Zbog jednostavnosti proracuna i manjka dostupnih podataka za poprecni presjek je uzet primjer
sa slike 3.5, gdje se vidi da se on sastoji od jednog polukruga i jedne poluelipse. U tablici 3.3

prikazane su geometrijske karakteristike trupa.

Tablica3.3  Geometrijske karakteristike trupa

Maksimalna debljina trupa, Dmax 2,2m
Maksimalna povrSina popre¢nog 2,7646 m?
presjeka, Smax

Duljina trupa, Lt 13,2 m
Odnos ekvivalentnog promjera i raspona 0,1365
krila s podtrupnim dijelom, d

Ekvivalentni promjer 1,8762 m

Fakultet strojarstva i brodogradnje 9
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%“@

Slika 3.5 Maksimalni popre¢ni presjek trupa
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4. PROCJENA AERODINAMICKIH KOEFICIJENATA NORMALNE
SILE | MOMENTA PROPINJANJA

4.1. Kirilo

Preko podataka iz tablice 2 prvo se zapocelo s izracunom gradijenta uzgona normalne sile krila.

21AR
(Credw = = 5,3129 (4.1)
2mAR\? tg2A,,
2+\/4+(C1a)(1+ 7

Isto tako je potrebno odrediti udaljenost hvatiSta normalne sile od aerodinamickog ishodista

krila podijeljena s aerodinamickom tetivom, a za se koriste sljede¢i parametri:

A =0,4129 (4.2)
AR-B =7,8279 (4.3)
AR - tgA,, = 0,8304 (4.4)
Iz njih se dobiva :
he = 0,26 (4.5)

Ksw i ksw su koeficijenti interferencije planarne i otklonjene kombinacije tijelo-krilo , njih se

dobiva na iduéi naéin:

- D
d = 7 = 0,1365 (4.6)
Kgw =1+3d—Ad-(1—-d) =1,3608 4.7)

14 0.41d (4.8)
BW = |\ —=

2
— Kgyw = 1,1748
1+d > o

Uzeta je veca vrijednost za d koriste¢i maksimalni promjer tijela kada ga se smatra cilindri¢nim

kako bi se poslije moglo zanemariti iznos normalne sile tijela (Cn)g = 0.
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Pomocu ovih vrijednosti nastavlja se dalje te se trazi ekvivalentni napadni kut krila
ey = Kpwa + kpw (iw — aoL) (4.9)

tor = 1,3608a + 1,1748iy, + 0,11482 (4.10)

te je kona¢no koeficijent normalne sile kombinacije krilo-tijelo

S
(C)ws = (CLa)W_Waef = 6,14a + 5,3iy, + 0,52 (4.11)

Sref

Kako bi se odredili koeficijent momenta propinjanja kombinacije krilo-tijelo potreban je prvo
spreg krila sveden na referentu povrSinu

ARcos/ S
m_ oW _ —0,0627 (4.12)
AR + 2cos/Ay, Sref

(Cnodw = (CmO)pT

Koeficijent momenta propinjanja kombinacije krilo-tijelo za srediste mase koje je udaljeno h,,

od aerodinami¢kog ishodista bit ce:

Crdws = Crnodw — (Cws(he — hm) (4.13)

(Codwe = —0,197 + 0,52h,, — (1,6 — 6,14h,,)a — (1,38 — 53hy, )iy, (4.14)
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4.2. Trup

Kako je ve¢ prije re¢eno uzet je veéi Kew kako bi se moglo zanemariti iznos normalne sile tijela

posto je ona inace neznatna na ukupni iznos sile i ne pridonosi velike promjene.
(Cy)p =0 (4.15)

No, spreg koji utjeCe ne moze Se zanemariti na isto nacin te Se njega racuna preko sljedece

formule.

KpdZL, . (4.16)

Potrebno je odrediti iznos K¢ , koeficijent sprega propinjanja trupa, koji ¢e se dobiti iz
dijagrama sa slike 4.1 nakon $to se odredi relativni polozaj krila na tijelu preko iduceg slucaja.

l low + cah 4.17
cw — ow Altc — 0,33 ( )
Ly Ly

(L] 2 (18] 4 LG LN f

Slika 4.1 Kaoeficijent sprega momenta propinjanja [5]

S odredenim koeficijentom imamo sve potrebno vrijednosti te se prelazi na izracun sprega.

(Co)p = 1,52a (4.18)
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4.3. Savijanje struje

Kako bi se moglo izracunati savijanje struje potrebni su sljedeéi koeficijenti:

1 1 (4.19)
Kaw = 4R ~ Ty ag7 = 00°°6
10 — 31 4.20
) =——=—=12516 (4.20)
1 _% (4.21)
Ky = ——2—=10,3507
3 lch — lcw
b/2

Posto se radi o tipu V-repa bilo je potrebno naci visinu na kojoj se nalazi hvatiste normalne sile

polovice noseée povrSine, to se odredilo tako da se prvo naslo bezdimenzijska udaljenost

hvatiSta y _ iz dijagrama sa slike 4.2.

-'.l. E

AdrA =4 _.-"]
h'--

Il

— =
—7 o =
- .
—rry P S H"'-.
l——.-.—
H"'\

-
= b
f:].-.--""-.-:':‘-?:‘h o ——, M
- -",:-' LY "y
- E L= M
o Y Y S,
= iy "-.H "‘h‘
‘*H -\-.._ﬁ "-._“ 4
. -.._.q- 'h...*._-_ !l{':__
46 ~ e - 2
o TR .
"'-u-..__ --'":._
-.-- |_-|
e
Asfl-p* 2 o 2 4 & B A —1

Slika 4.2 Polozaj napadne to¢ke normalne sile polu krila: 2=0 i A=1 [6]

v, =045 (4.22)
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Potom se dobio iznos za visinu h iz izraza:

b
h = ycsiny?v (4.23)

gdje je kut gama ( y ), kut izmedu V-repa i horizontale, a by raspon V-repa bez podtrupnog
dijela
h =0,733 (4.24)

Pomocu gornja tri koeficijenta je sada moguce izraCunati savijanje struja

de —\" 4.25
% = 4‘,4‘4‘ (KARKHKA COSA1/4) = 0,0535 ( )

C, — Ct
tanA1/4 = tanALE - 0,25 ) I;V/z (426)
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44. Rep

Za pocetak ¢e se odrediti napadni kut na rep

de
—aer = 0,93a — 0,063i, — 0,0061 (4.27)

ay =a —
v da

Zatim se odreduje veli¢ina f, koeficijent stla¢ivnosti:

B =.1—-n,MaZ = 0,9333 (4.28)

gdje je
7, = 0,98 (4.29)

Gradijent koeficijenta normale za profil repa NACA 0008 se dobiva istom formulom koja je

koristena za krilo samo s vrijednostima za rep

2AR
(Cnedv = 4 = 4,6 (4.30)
2 2
2t |44 (AR (1 4 L0
Cl(ZV :B

Nakon $to se odredi taj gradijent potreban je isto gradijent normalne sile na repu zbog otklona

kormila visina, njega se dobiva iz sljedece formule

Ss (Cna) 4.31
(Cnsdv = 0,95— Aliad (Ci8)profcosAnL Ky (#31)
n Clay

Uzeta je pretpostavka i_d = 1, koja govori da se upravljacka povrSina nalazi po ¢itavom rasponu
h

nosece povrsine, u ovom slucaju repa.

Vrijednost (Cys5)pror OCitava se iz dijagrama sa slike 4.3, za CC—‘S = 0,2, vrijednost preko koje se

zna na kolikom dijelu repa se nalaze upravljacke povrSine i za E = 0,08.
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AN
5

-
f-"'
: o
=

0 n .2 3

c,fc

RES
n

Slika 4.3 Krivulja ( Cs) [6]
(Clﬁ)prof = 3,60 (4.32)

Potrebno je jo$ izraCunati kut An. kako bi se moglo dobiti (Cws)v, njega se dobiva preko

sljedeceg izraza:

— Gv — Cw
tanAy, = tanA — Xy ———— (4.33)
HL LEV tv by /2
AHL = _20 (434)
(Cns)v = 2,58K; (4.35)

Za izracun koeficijenta normalne sile potrebno je jos izraCunati koeficijente interferencije za

kombinaciju rep-tijelo, njih se dobiva iz sljede¢ih izraza:

Kgy =1+ 3dy — 4ydy(1—dy,) = 1,1588 (4.36)

14 0.41dy, ’ (4.37)
kBV = \—— KBV = 1,0767
1+d,

gdje je
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5 _ deV

4, (4.38)

= = 0,0651
prod

Pomocu ovih vrijednosti je sada moguée izracunati potrebni koeficijent normalne sile

kombinacije rep-tijelo

Sy . 4.39

(Cx)ve = MnNsior 5 p [(Cna)v(Kpvay + kpyin) + (Cys)yOim] (439)
re

(Cy)vg = 1,31a — 0,089i, — 0,0087 + 1,31i, + 0,686, Kf (4.40)

Ova sila se sastoji od dvaju dijelova. Prvi 1,31a — 0,089i, — 0,0087 + 1,31i, od repa
kada nema otklona kormila visine i drugi 0,686,,Kf u kojem se uzima u obzir otklon kormila
visine. Prvi dio ima hvatiSte u napadnoj tocki normalne sile horizontalnog repa ﬁca =6,76 .

Do te tocke se dolazi na sljede¢i nacin:

h’CCX = hOh + 0123CAV = 7,33 (441)
h’Oh = th - lA (442)

— h
Moy = Lea _ 6,76 (4.43)

Ca
Za drugi dio je potrebno dobiti hvatiSte upravljacke sile na udaljenosti od aerodinami¢kog

ishodista zrakoplova, koje se dobiva na sljede¢i nacin:

— hon + cav % (4.44)
hes = ——— = 6,92
Ca
gdje je:
X5 _ 0,45 (4.45)
Cc

dobiven iz dijagrama sa slike 4.4 za:

%02 (4.46)
C
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sa procjepom

40
35 1
bez procjepa
30
25 - o
0 2 4 6 B 1.0 c

Slika 4.4 PoloZaj hvati§ta normalne sile upravljacke povrsine [6]

Sada koeficijent momenta propinjanja horizontalnog repa za srediSte mase na udaljenosti Em

od aerodinamickog sredista letjelice glasi
(Cpve = —(883 — 1,31h,)a + (0,6 — 0,089h,,)i, (4.47)
— (8,85 — 1,31h,,)i, + (0,059 — 0,0087h,,)
— (4,72 - 0,68h,,)8,Kf

4.5. Stacionarni koeficijent normalne sile zrakoplova

Cy = (CWws + (Cydvs (4.48)
Nakon uvrstavanja svih vrijednosti te sredivanja jednadzbe dobije se konac¢ni oblik:
Cy = 7,446a + 5,211i, + 1,31i, + 0,6835,,K; + 0,51 (4.49)

4.6. Stacionarni koeficijent momenta propinjanja zrakoplova

Cm = (Cplws + (Cr)p + (Crvs (4.50)
Nakon sredivanja jednadzbe dobije se kona¢ni oblik:
Cn = —(8,907 — 7,446h,)a — (0,78 — 5,211hy,)i,, (4.51)

— (8,847 — 1,31h,,)ip, — (4,724 — 0,683hy)8,K;
+ (=0,14) + (0,51)h,,
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5. ANALIZA STATICKE STABILNOSTI I RAVNOTEZNOG LETA

U sklopu ovog zavrsnog potrebno je analizirati uzduznu stati¢ku stabilnost zrakoplova isto kao
iravnotezni let zrakoplova u razli¢itim uvjetima leta i za razli¢ite mase. Upravo ¢e ukupna masa
biti jedan od parametara koji ¢e se mijenjati prvenstveno zbog ekonomskih razloga. Posto svi
zrakoplovi koji ¢e se konstruirati nece biti namijenjeni letenju na dionicama do 1000 km jasno
je za zakljuciti kako ¢e se raditi zrakoplovi s manjom koli¢inom baterije, tj. u koje ¢e se
ugradivati baterije manjih volumena, te manjih masa, u smislu ustede na njegovoj izradi te u
krajnjoj ruci uStedi njegovih kupaca Sto mozda potakne vece koli¢ine narudzbi. Tesla ve¢ neko
vrijeme primjenjuje taj princip rada gdje ona u svojim automobilima ugraduje razlicite vrste
baterija s razli¢itim volumenima jer su neki auti namijenjeni samo na gradsku voznju dok su
neki namijenjeni za duze voznje. Drugi primjer promjene ukupne mase ¢e se uzeti kada se u
zrakoplovu nalazi samo posada, tj. pilot i kopilot s 50 posto baterija, treci slucaj ¢e se promatrati
kada se u zrakoplovu nalaze opet samo ¢lanovi posade ali u ovom sluéaju sa 100 postotnom
kolicinom baterija. Dok ¢e se za zadnji slucaj promatrati ponasanje aviona s maksimalnom take-

off teZinom. Osim ukupne mase u svrhu analiziranja ponaSanja zrakoplova mijenjat ¢e se jos$

napadni kut ( « ), otklon kormila visine ( Jm ), poloZaj centra mase ( h,, ), Visina na kojoj taj
zrakoplov leti ( h), isto kao i sama brzina kojom leti (V). Zatim ¢e se analizama pokusati do¢i
do optimalnih vrijednosti svih tih parametara kako bi avion bio $to stabilniji, balansiraniji a

ujedno onda i lakSim za upravljanje.

5.1. Uzduzna stati¢ka stabilnost aviona

Kada se govori o uzduznoj stabilnosti onda postoje dvije vrste, dinamicka i statiCka. Zanimljivo
je kada je avion staticki stabilan on ne mora nuzno biti i dinamicki stabilan, no kada je odredeni
avion dinamicki stabilan onda je uvijek i staticki stabilan. Glavni uvjeti kako bi se avion
proglasio staticki stabilnim su ti da se polozaj centra mase nalazi ispred neutralne tocke, tj.
h,, < h,, , isto tako da gradijent momenta propinjanja po napadnom kutu M, < 0 . Prema gore
dobivenim rezultatima vidi se da je ovaj drugi uvjet ispunjen. Sada jedino preostaje ispitati gdje
se nalazi neutralna tocka ovoga aviona kako bi se moglo reci je li ovaj avion uzduzno staticki

stabilan ili ne. Tome se pristupa na sljede¢i nacin:

Cona = CNa(Em - En) (5.1)
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gdje je polozaj centra mase jednak:

Ry = 1,077 (5.2)

Nakon izracuna dobivamo da na$ avion je uzduzno staticki stabilan, do toga zakljucka se moglo
do¢i i analognim putem gdje bi se prvo nasao poloZaj neutralne tocke, te se onda vidjelo za koje
sve vrijednosti polozaja centra mase vrijedi ve¢ recena stabilnost. Tome bi se pristupilo tako da
bi se centra mase postavio u samu neutralnu tocku. 1z tog zahtjeva bi se dobilo da je polozaj

neutralne tocke jednak:

— C
h, = — Cm“ =1,1962

Na

(5.3)

To bi znacilo da ¢e avion biti staticki stabilan sve dok se ne ispuni sljede¢a tvrdnja Em > En.
No, o tome viSe u poglavlju gdje ¢emo analizirati kako poloZaj centra mase utjece na stabilnost
aviona. Na slikama 5.1 i 5.2 se jasno vidi stabilnost zrakoplova, gdje se na slici 5.1 nalazi Cn

koji se mijenja s napadnim kutem i s razli¢itim otklonima kormila visine pri ¢emu postavni kut

krila i,, = 0°, postavni kut repa i, = 0° i centar mase h,, = 1,077 ostaju konstantni. Dok se

na slici 5.2 nalazi Cr, koji se mijenja prema istim parametrima.

; h, le,=1077 i =0°i =0°
T T T

251

05 1 1 1

Slika 5.1 Kaoeficijent normalne sile Cy u ovisnosti i 0 napadnom kutu i otklonu kormila visine
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h lc,=1077 i =0°i =0°

15[ — 1

Slika 5.2 Koeficijent momenta propinjanja Cn u ovisnosti i 0 napadnom kutu i otklonu kormila

visine

Nakon dobivenih rezultata za pretpostavljeni polozaj centra mase krenulo se u trazenje krajnjih
poloZaja centra mase, prednjeq i straznjeg. Za straznji krajnji polozaj uzeta je vrijednost stati¢ke
margine od 5 %[7]. To bi znagilo da se krajnji straznji poloZaj nalazi na vrijednosti h,, =
1,1462. Za krajnji prednji polozaj je pretpostavljeno da je odredeni maksimalni otklon kormila

visine u iznosu od -2,5° te su dobiveni rezultati prikazani u dijagramu sa slike 5.3.
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Ovisnost Sm o promjeni centra mase ( h = 3000 [m] )
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Slika 5.3 Ovisnost dm 0 promjeni poloZaja centra mase i brzine letenja

Iz dijagrama sa slike 5.3, moze se vidjeti da se smanjenjem mase povecava Vvrijednost krajnjeg
prednjeg poloZaja centra mase. Sto zna¢i da avion i pri malim iznosima maksimalnog otklona
kormila visine pri masi od 3550 kg ( posada + 50 % volumena baterija ) ima raspon iznosa
staticke margine od 16,5 % do 5 %, koji odgovara maksimalnom hodu otklona poloZaja centra
mase, od krajnjeg prednjeg poloZaja — odredenog uvjetom upravljivosti, do krajnjeg straznjeg
poloZaja — odredenog uvjetom stabilnosti. To bi znacilo da se raspon polozaja srediSte mase
kre¢e od 1,12 m do 1,2443 m. Dok se pri masi od 6350 kg krajnji prednji polozaj centra mase
nalazi na statickoj margini od 13,7 %. Zaklju€uje se da bi se trebao odabrati neSto veci iznos
maksimalnog otklona kormila visine kako bi centar mase nalazio na vecoj udaljenosti od
neutralne tocke i time osigurala veca stabilnost. Za krajnji prednji polozaj se uzima vrijednost
pri masi od 6350 kg. Naravno kada bi se pri¢alo o nekoj vecoj brzini sloma uzgona onda bi se
1uzela veca vrijednost krajnjeg prednjeg poloZaja kako bi bilo moguce osigurati bolju stabilnost
aviona. No, zahtjevi za stabilnost aviona i njegovu upravljivost su kontradiktorni $to znac¢i da
povecanjem jednoga smanjujemo drugi i obrnuto. To je proces gdje se za odgovarajucu
stabilnost treba pronaci dostatna upravljivost $to nije tema ovoga rada te se u to nije dalje

ulazilo.
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5.2.  RavnoteZni let aviona

Ravnotezni let se ostvaruje kada su sve sile koje djeluju na avion u medusobnoj ravhotezni i
kada je rezultiraju¢i moment jednaki nuli. To bi znacilo da ako avion ima neku kutnu brzinu on
ju neée mijenjati, jer bi se onda avion poceo okretati jer promjena momenta mijenja tu kutnu
brzinu. To bi znacilo da kako bi se ostvario ravnotezni let ukupni moment propinjanja mora biti

jednak nuli. No, sila uzgona mora biti jednaka ukupnoj tezini zrakoplova kojeg promatramo.

CL = CLO + CL(la + CL86m (54)
Cm = Cno + Cing @ + Cigdim (5.5)
mg
CLTav = # (56)
?.DV Sref

Pomoc¢u ovih jednadzbi napravljena je matrica u programskom jeziku MATLAB preko koje su
se radile daljnje analize, koje ukljucuju ovisnost napadnog kuta ( « ) i otklona kormila visine
( om ) 0 ukupnoj masi aviona, o brzini kojom taj avion leti, isto kao i visini na kojoj leti. No,
prije svega ¢e se uzeti u obzir ovisnost otklona kormila visine o postavnom kutu repa gdje ¢e
se prokomentirati najbolje odabrani postavni kut repa kako bi avion bio §to balansiraniji jer iz
slika nije bilo moguce precizno odrediti taj kut te je za pocetne analize uzeto i, = 0°. Dok ¢e

se mo¢i 1 vidjeti utjecaji razli¢itih postavnih kuteva krila na napadni kut.
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5.3.  Utjecaj postavnog kuta krila

1z slike 5.4 se vidi kako se @ mijenja s obzirom na brzinu letenja i postavni kut krila. Za daljnje
analize uzet je postavni kut krila i,, = 1°, jer on daje manje iznose « kroz cijeli raspon brzina.
Daljnjim poveéavanjem postigli bi jo§ manje iznose a pri Vs, NO time bi se povecao a pri

brzini krstarenja te je uzet ovaj kut kao optimalan.

Promjena « u ovisnosti o brzini letenja V [m/s] ( h = 3000 [m], hm f Cp= 1.077, m =6350 [kg] )
18 T T T T T T T

S e,
i=0
W

14

—i, =05 [T
w

— =1
W

10 NONY -

50 60 70 B0 90 100 110 120 130
V [mis]

Slika 5.4 Napadni kut a u ovisnosti i 0 brzini letenja V i postavnom kutu krila iy
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5.4. Utjecaj postavnog kuta repa

Nakon pronalaska postavnog kuta krila krenulo se u traZzenje optimalnog postavnog kuta repa.
Naslici 5.5 se vide razne vrijednosti za 6,,, u ovisnosti o brzini letenja isto kao i postavnog kutu
repa. Sa slike se moze vidjeti da je optimalan postavni kut repa jednak i,, = 2,9°. Posto otklon
kormila visine operira u intervalu [ -2°, 2° ] na visini letenja od 3000 m, dok kod drugih

postavnih kuteva &,, vuce ili viSe prema pozitivnim kutevima ili prema negativnim.

Promjena ﬁm u ovisnosti o brzini letenja V [m/s] ( h = 3000 [m], hm ! C,= 1.077, m = 6350 [kg] )

3 T T T T T T T
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(-~ h
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05F .
1+ -
151 / -
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Slika 5.5 Otklon kormila visine dm u ovisnosti i o brzini letenja V i postavnom kuta repa in

Sada kada su odredeni optimalni postavni kutevi moZe se nastaviti u analizu ravnoteZznog leta

zrakoplova.
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5.5.  Ovisnost o brzini letenja

Prema dijagramima sa slika 5.6 1 5.7 moze se zakljuciti kako ¢e avion mo¢i ostvariti ravnotezni
dijagram bi bio kada bi se moglo prouciti kako ¢e se avion ponaSati za promjenjive polozaje
centra mase, no posto nije moguée znati to¢ne poloZaje centre mase za razliite tezine uzete su
ukupne mase kao nadomjesne varijable. Maksimalnu brzinu od 123,33 m/s prepisao je
proizvoda¢ dok je za minimalnu brzinu uzeta brzina od 55 m/s, koja je dobivena analizom

ovojnice promatranog aviona [8].

Promjena o u ovisnosti o brzini letenja V [m/s] ( h = 3000 [m], hm ! Cp= 1.077, iw =1°, ih =29%)
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Slika 5.6 Napadni kut a u ovisnosti i 0 brzini letenja V i ukupnoj masi m
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Promjena é‘m u ovisnosti o brzini letenja V [m/s] ( h = 3000 [m], hm ! C, = 1.077, iW =1°, ih =29°)
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Slika 5.7 Otklon kormila visine ém u ovisnosti i o brzini letenja V i ukupnoj masi m

5.6. Ovisnost o visini letenja

Iz dijagrama sa slika 5.8 i 5.9 vidi se mogu¢nost ravnoteznog leta pri brzini krstarenja isto kao
i pri najmanjoj mogucoj brzini, ali samo do visine od oko 1000 m, posto je aqks = 12°. Razlog
takvog porasta ravnoteznog napadnog kuta je taj da s veCom visinom letenja opada gustoca
zraka, §to za posljedicu ima da se mora kompenzirati ukupna tezina. To se radi poveéavanjem
sile uzgona, dok je on direktno povezan s napadnim kutem aviona. Promatraju¢i ovojnicu
aviona [8] doslo se do vrijednosti od 8900 m kao maksimalnu vrijednost visine operativnosti
letjelice, $to je manje nego od one koju proizvodac tvrdi da komprimirani model aviona moze
dosti¢i. No, to se moze pripisati nekim pretpostavkama, te je ovdje za analizu uzeta maksimalna

visine za komprimirani model koji je dao proizvodac.
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Promjena « u ovisnosti o visini letenja h [m] ({ m = 6350 [kg], hm ! cp = 1.077, iw =1°, ih =29°)
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Slika 5.8 Napadni kut « u ovisnosti i 0 visini letenja h i visini letenja V

Promjena é‘m u ovisnosti o visini letenja h [m] ( m =6350 [kg], hrrI ! c,= 1.077, iw =1°, ih =29°)
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Slika 5.9 Otklon kormila visine dm, u ovisnosti i 0 visini letenja h i brzini letenja V
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5.7.  Ovisnost o ukupnoj masi

Kada se mijenja ukupna masa aviona, mijenja se ujedno i polozaj centra mase. To za posljedicu
ima i promjenu staticke margine, gdje ako se teret poveca u smislu tezine putnika ili posade
gdje se oni ve¢inskim dijelom nalaze blize nosu aviona ona ¢e se povec¢avati. Istom logikom se
da zakljuciti da ¢e se povecanjem mase prtljage, koja se nalazi na samom kraju trupa, staticka
margina smanjiti. U dijagramima na slikama 5.10 i 5.11 se jasno da vidjeti kako je moguce
ostvariti ravnotezan let aviona bez obzira na njegovu ukupnu masu ili visinu na kojoj leti. Kako
je gore ve¢ receno, porast ravnoteznog napadnog kuta aviona pripisujemo smanjenoj gustoci
zraka pri vi§im visinama. 1z dijagrama za otklon kormila visine &, sa slike 5.11 vidi se jasan
pad potrebnog otklona kormila visine pri povetavanju visine letenja kako bi se ostvario

ravnotezni let.

Promjena «x u ovisnosti o ukupnoj masi m [kg] (V=V =123.33 [m/s], iw =1°, ih =29°)

cruise
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Slika 5.10 Promjena napadnog kuta a u ovisnosti i o ukupnoj masi m i visini letenja h
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Promjena Em u ovisnosti o ukupnoj masi m [kg] (V = chise =123.33 [m/s], iW =1°, ih =29%)
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Slika 5.11 Promjena otklona kormila visine dn u ovisnosti i 0 ukupnoj masi m i visini letenja h

U tablici 5.1 se nalaze neke karakteristi¢ne vrijednosti, is¢itane iz dijagrama sa slika 5.10 15.11,
potrebnih ravnoteznih napadnih kuteva i otklona visina kormila kako bi se ostvario ravnotezni

let za razli¢ite mase pri brzini krstarenja.

Tablica5.1  Ravnotezni napadni kutevi i otkloni kormila visina pri razli¢itim ukupnim

masama za brzinu krstarenja V=123,33 [m/s] pri h=3000 [m]

m [kg] Urav [] Sm [°]
3550 -3,06 2,37
4550 -2,4 2,22
5350 -1,87 2,11
6350 -1,21 1,96
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6. ZAKLJUCAK

IzvrSenom analizom statiCke stabilnosti aviona, da se zakljuciti da ovaj avion zadovoljava
uvjete uzduzne staticke stabilnosti. Osim stabilnog leta ovaj avion moze ostvariti i ravnotezni
let za razni niz brzina, masa, a i visina letenja koje su sve promatrane u ovom radu. Posto je u
ovom radu radena analiza na $to blize pretpostavljenoj replici stvarnoga aviona, ne moze se
ocekivati da ¢e se promatrani avion ponasati na isti na¢in, ali se moze ocekivati dovoljno sli¢no
ponasanje.

Dobiveni ukupni koeficijenti normalne sile i momenta propinjanja su realna rjeSenja s obzirom
na to da nije uzeto u obzir utjecaj motora koji se nalaze na samim vrhovima krila isto kao i
razmatrana konfiguracija s uvu¢enim kotac¢ima. Utjecaj motora nije uzet u obzir, no oni bi jo$
samo pomogli smanjiti otpor na vrhovima krila i povecati koeficijent uzgona jer bi se ponasali
kao wingleti [9]. U analizama je uzeta staticka margina od 11,9 %, kako bi se mogao negirati
utjecaj kretanja putnika po aviona, isto kao i moguca potreba za pove¢anjem mase prtljage koja
se nalazi izmedu kabine 1 repa. Taj iznos je priblizan iznosu za krajnji prednji polozaj centra

mase koji se prikazao na slici 5.3, no to bi se rijesilo kada bi se uzeo veéi |8,, | maks-
Obavljenom analizom za ravnotezni let, doslo se do sljedec¢ih zakljucaka:

e Povecanjem postavnog kuta krila, potrebni ravhotezni napadni kut pada, te bi se dalo
zakljuciti da je bolje povecati postavni kut krila. No, to ujedno utjece i kako ¢e se otklon
kormila ponasati kod raznih postavnih kuteva repa. Posto je to sluc¢aj minimizacije, t;.
traZzenja najboljeg para postavnog kuta krila i repa, u ovom radu u poglavljima 5.3. i 5.4.
uzeta je jedna od njihovih kombinacija, te su analize napravljene s njihovim

vrijednostima.

e Smanjenjem mase aviona postize se da je potreban ravnotezni napadni kut & manji pri
manjim brzinama leta, no pri ve¢im brzinama taj isti napadni kut mora poprimiti veci
negativni iznos. Potreban ukupni raspon otklona kormila Jm Vvisine kako bi se ostvario

ravnotezni let se smanjuje kako se smanjuje masa aviona.

o Sto se ti¢e ukupne visine letenja, zakljucuje se da je moguce ostvariti ravnotezni let

aviona za bilo koju visinu letenja, ako se on krece brzinom Krstarenja.

Ovaj rad je dao uvid samo u neke od moguénosti ovoga aviona, daljnjim analizama bi se mogli

Jjo§ prouciti horizontalni zaokreti, penjanje, spustanje, te dinamicka stabilnost aviona.
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