Analiza ravnoteznog leta i staticke stabilnosti
hidroaviona za cetiri putnika

Braci¢, Roko

Undergraduate thesis / Zavrsni rad
2023

Degree Grantor / Ustanova koja je dodijelila akademski / strucni stupanj: University of
Zagreb, Faculty of Mechanical Engineering and Naval Architecture / SveuciliSte u Zagrebu,
Fakultet strojarstva i brodogradnje

Permanent link / Trajna poveznica: https://urn.nsk.hr/um:nbn:hr:235:772849

Rights / Prava: In copyright /Zasti¢eno autorskim pravom.

Download date / Datum preuzimanja: 2024-05-08

Repository / Repozitorij:

Repository of Faculty of Mechanical Engineering
and Naval Architecture University of Zagreb

DIGITALNI AKADEMSKI ARHIVI I REPOZITORLIL

zir.nsk.hr


https://urn.nsk.hr/urn:nbn:hr:235:772849
http://rightsstatements.org/vocab/InC/1.0/
http://rightsstatements.org/vocab/InC/1.0/
https://repozitorij.fsb.unizg.hr
https://repozitorij.fsb.unizg.hr
https://zir.nsk.hr/islandora/object/fsb:9721
https://repozitorij.unizg.hr/islandora/object/fsb:9721
https://dabar.srce.hr/islandora/object/fsb:9721

SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET STROJARSTVA | BRODOGRADNJE

ZAVRSNI RAD

Roko Bracié¢

Zagreb, 2023.



SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET STROJARSTVA | BRODOGRADNJE

Analiza ravnoteznog leta i statiCke
stabilnosti hidroaviona za Cetiri
putnika

Mentor: Student:

Prof. dr. sc. Milan Vrdoljak, dipl. ing. Roko Braci¢

Zagreb, 2023.



Izjavljujem da sam ovaj rad izradio samostalno koriste¢i znanja stec¢ena tijekom studija i

navedenu literaturu.

Zahvaljujem se mentoru Prof. dr.sc. Milanu Vrdoljaku, kao i svojoj obitelji koja mi je bila

podrska tijekom cijelog studija.

Roko Bracié¢



SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET STROJARSTVA I BRODOGRADNJE %

©

Sredi$nje povjerenstvo za zavr$ne i diplomske ispite
Povjerenstvo za zavrine i diplomske ispite studija zrakoplovstva

Sveuiliste u Zagrebu
Fakultet strojarstva i brodogradnje

Datum l Prilog

Klasa: 602-04/23-6/1

Ur.broj: 15-1703 - 23 -

ZAVRSNI ZADATAK

Student: Roko Bracié¢ JMBAG: 0035222597

Naslov rada na Analiza ravnoteZnog leta i stati¢ke stabilnosti hidroaviona za &etiri
hrvatskom jeziku: putnika

Naslov rada na

engleskom jeziku: Analysis of trimmed flight and static stability of four-passenger seaplane

Opis zadatka:

Hidroavion za &etiri putnika zanimljiva je konfiguracija za koju se moze procijeniti da bi bila zanimljiva na
trziStu, s rekreativnom i turistickom namjernom, ali i usluZznom, posebice za obalno podrugje s otocima.

Kao i za druge vrste letjelica od primarnog je interesa provjera staticke stabilnosti leta te znagajke ostvarivog
ravnoteznog leta u podrucju uporabe letjelice. Kod hidroaviona primarna je namjena slijetanje na vodenu
povrsinu, no od velikog znagaja predstavlja i moguénost slijetanja na klasi¢ne, pripremljene poletno-sletne
staze. U tom slucaju za ocekivati je da ¢e podvozje biti uvlaivo. Tada je od interesa promatrati dvije
konfiguracije: s izvuéenim te s uvugenim podvozjem. Konfiguracije od interesa takoder mogu biti definrane
kombinacijom broja putnika i tereta.

U zavr$nom radu predmet analize je hidroavion, etverosjed, poznate geometrije u nekoliko odabranih
konfiguracija. Za razmatrani avion potrebno je:

o prikazati geometriju aviona i sve koristene podatke;

e odrediti aerodinamicke koeficijente normalne sile i momenta propinjanja;

e analizirati ravnoteZni let za odabrane rezime leta;

e analizirati uzduznu stati¢ku stabilnost promatranih konfiguracija.

U radu je potrebno navesti koristenu literaturu i eventualno dobivenu pomo¢.

Zadatak zadan: Datum predaje rada: Predvideni datumi obrane:
1. rok: 20. 2. 2023. 1. rok: 27.2.-3. 3. 2023.
30. 11.2022. 2. rok (izvanredni): 10. 7. 2023. 2. rok (izvanredni): 14. 7.2023.
3. rok: 18.9.2023. 3. rok: 25.9.-29.9. 2023.

Zadat dap: Predsjednik Povjerenstva:
ey vy
Prof. dr. §&€. Milan Vrdoljak Prof. dr. sc#Milan Vrdoljak



Roko Braci¢ Zavrsni rad

SADRZAJ
R U 1Y 5 PSSR 1
2. GEOMETRIJA AVIONA .. oottt e e e et e e et e e e nna e e e nnaee e aneeeeanseeens 3
2.1 IO ettt 7
2.2. HOTIZONEAINT TEP ...ttt ettt nine s 8
3. AERODINAMICKI KOEFICIJENTI NORMALNE SILE I MOMENTA
PROPINJIANUIA .ottt ettt e ettt e e sttt e e e st e e et e e e tee e e neeeenneeeeanseneanseeeanes 9
3.1 Aerodinamicki koeficijenti normalne sile krila .............cccooooiiiinii 9
3.2 Aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja .........ccccceeevveeeriinreeeennineeeesnneeee e 11
3L 3L THJBIO e 12
BuA PIOVCT ittt 13
3.5, HOFIZONTAINT TEP ...t 14
3.6. Moment propinjanja 0d POGONSKE SHlE .........cccvereiiireiiiie e 16
3.7. Ukupni aerodinamicki koeficijenti normalne sile i momenta propinjanja.................... 18
4. RAVNOTEZNI LET I UZDUZNA STABILNOST .....cocvovovieeieieeeeeeeeeessesissie e 20
4.1. Horizontalni ravnoteZni 1€t..........coiueiiiiiiiiiiiiiiie e 20
4.2. Penjanje Nakon POHJELANJA ....ccveeeiiieeiiie et e e e e 25
4.3. Prilaz Za SHJELANJE ...eeivvee ettt raa e e enaa e e e e 29
5. ZAKLIUCAK ..ottt 32

Fakultet strojarstva i brodogradnje |



Roko Braci¢ Zavrsni rad

POPIS SLIKA

SHKa L. HIArOAVION......iiuiiiiiiii ettt 2
Slika 2. Nacrt i tlocrt NIAroaVIONA ...........cocuiiiiiieiie e 3
Slika 3. BOKOCIT NIAIOAVIONE .......c.viiiiiiiiiiiesiie e 4
SHKA 4. NACA BAALB......coeeeeeeeee ettt ettt ettt 7
SHKA 5. NACA B30L5......ceeeeeiietee ettt ettt ettt et et e nae e 8
Slika 6. Aerodinamicki koeficijenti normalne sile.............ccooveiiiiiiiiiii e 18
Slika 7. Aerodinamicki koeficijenti momenta propinjanja...........cccceerrrreeeerrineeeesnneeeesnnneens 19

Slika 8. Odnos brzine i promjene ravnoteznog napadnog kuta i kuta otklona kormila visine .22

Slika 9. Utjecaj polozaja srediSta mase na promjene ravnoteznog napadnog kuta i kuta otklona

KOPMIIA VISINE.....eeiiiee ettt e e e e e e ennes 23
Slika 10. Ravnotezni napadni kut 1 kut otklona kormila visine u ovisnosti 0 masi ................. 25
Slika 11. Ovisnost potrebne sile 0 brzini i KUtU Penjanja .........ccocceevvenieiiieniie e 26

Slika 12. RavnoteZni napadni kut penjanja i kut otklona kormila visine u ovisnosti 0 masi ...27

Slika 13. Ovisnost ravnoteznog napadnog kuta i otklona kormila visine u odnosu na polozaj
STEAISTA INASE ....veeeeeeeeee et e et e e et e e et e e et e e e e e e e e e e e e e e 28

Slika 14. Ovisnost ravnoteznog napadnog kuta i kuta otklona kormila visine u ovisnosti o
POI0Zaju STEAIStA MASE .....vvveeieiieeiiieeciie e e e e e e e e et e e e e e sra e e anree e e 30

Slika 15. Ravnotezni napadni kut prilaza za spustanje i kut otklona kormila visine o masi ....31

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1l



Roko Braci¢ Zavrsni rad

POPIS TABLICA

Tablica 1. POdaci 0 KITIIMa .........ooiiiiiii e 5
Tablica 2. Podaci 0 horizontalNom FEPU .........ooiiiiiiiiieie e 5
Tablica 3. Podaci 0 Vertikalnom FEPU ..........ueiiiiiiie e 6
TabliCa 4. POUACT O TFUDPU ...ttt nree s 6

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1l



Roko Bracié¢ Zavrsni rad
POPIS OZNAKA
Oznaka Jedinica Opis
b m Raspon krila sa podtrupnim dijelom
b, m Raspon krila
c m Duljina tetive
A ° Kut strijele
c, Duljina korijenske tetive
Ct Duljina vrsne tetive
A ° Kut strijele napadnog ruba
Mgy ° Kut strijele na % duljine
Sw m? Povrsina krila
AR - Vitkost krila
Sref m? Povrsina krila sa podtrupnim dijelom
Sh m? Povrsina horizontalnog repa
ARy, - Vitkost horizontalnog repa
Vi m/s Brzina zrakoplova
Ma - Machov broj
B - Koeficijent stlac¢ivosti
Cla - Gradijent aeroprofila
(Cradw - Gradijent normalne sile krila
Acjr ° Kut strijele na % tetive
Cv)ws - Koeficijent normalne sile kombinacije krilo-tijelo
d - Omijer debljine trupa i raspona krila
Kgw - Koeficijent interferencije krilo-tijelo
kwg - Koeficijent interferencije tijelo-krilo
QoL ° Kut nultog uzgona
(Cro)w - Koeficijent momenta propinjanja za krilo
Cmo - Spreg aeroprofila
Fakultet strojarstva i brodogradnje v



Roko Bracié¢ Zavrsni rad
Cdow i :(i_oeficijent momenta propinjanja za kombinaciju krilo-
jelo
A i Hvatiste n(?rmalne. sile krila u odnosu na srednju
cw aerodinamicku tetivu
5 i Po_loiaj srediSta mase u odnosu na srednju aerodinamicku
m tetivu
a ° Napadni kut
iy ° Postavni kut krila
in ° Postavni kut horizontalnog repa
Om ° Kut otklona kormila visine
K¢ - Koeficijent nelinearnosti
Z_Z - Povijanje struje
K, - Koeficijent utjecaja vitkosti krila kod povijanja struje
K, i Koe_ficij:ent re!ativne vertikalne pozicije krila i repa kod
povijanja struje
K; - Koeficijent utjecaja suZenja krila kod povijanja struje
A - SuZenje krila
h m Visina horizontalnog repa
len m Napadna tocka horizontalnog repa od vrha letjelice
Lew m Napadna tocka krila od vrha letjelice
Ls m Duljina trupa
Wy m Sirina trupa
(C)p - Koeficijent momenta propinjanja trupa
Conp - Koeficijent momenta propinjanja plovaka
Crnop - Nulti ¢lan koeficijenta momenta propinjanja plovaka
Cocep i lI((lj)t(lajficijent momenta propinjanja plovaka po napadnom
Cap - Koeficijent otpora plovaka
Zy m Visina plovaka
L, m Duljina plovaka

Fakultet strojarstva i brodogradnje



Roko Bracié¢ Zavrsni rad
NMh - Koeficijent gubitka dinamickog tlaka
(Cyedn - Koeficijent normalne sile horizontalnog repa
ARy, - Vitkost horizontalnog repa
ap ° Napadni kut horizontalnog repa
Aef ° Efektivni napadni kut
€ i i(i_oeficijent normalne sile kombinacije horizontalni rep-
jelo
Sh m? Povrsina horizontalnog repa
Kgy - Koeficijent interferencije tijelo-horizontalni rep
Koeficijent gubitka zbog zazora izmedu horizontalnog repa
Mstot ) i kormila visine
(Cnsn - Koeficijent normalne sile kormila visine
Ss m? Povrsina kormila visine
(Ces)pror - Gradijent profila kormila visine
€ i rIéoe_:f_i_cijent momenta propinjanja kombinacije horizontalni
p-tijelo
hen - HvatiSte normalne sile horizontalnog repa
(hes)n - HvatiSte normalne sile kormila visine
MF Nm Moment od pogonske sile
Z; m Visina motora po z osi koordinatnog sustava
T N Sila pogona
ar ° Kut postavljanja motora
X; m Udaljenost motora po x osi koordinatnog sustava
ck - Koeficijent momenta propinjanja od pogonske sile
p kg/m3 Gustoca zraka
Goo - Referentna sila
L N Sila uzgona
w N Sila tezine
Arav ° Ravnotezni napadni kut

Fakultet strojarstva i brodogradnje

W



Roko Braci¢ Zavrsni rad

— Polozaj neutralne tocke u omjeru srednje aerodinamicke
tetive

Vy m/s Brzina penjanja

Fakultet strojarstva i brodogradnje VII



Roko Braci¢ Zavrsni rad

SAZETAK

Tema ovog zavr$nog rada je prorac¢un aerodinamickih koeficijenata normalne sile i momenta
propinjanja te analiza ravnoteznog leta i uzduzne staticke stabilnosti hidroaviona za Cetiri
putnika. Iz prilagodenog CAD modela odredena je cjelokupna geometrija zrakoplova te
dimenzije koje su koriStene u proracunu aerodinamickih koeficijenata normalne sile i momenta
propinjanja. Nadalje, dobiveni koeficijenti koriSteni Su za analizu ravnoteznog leta u tri reZima
leta: penjanje, horizontalni let i prilaz za slijetanje. Zatim je proracunat polozaj neutralne tocke,
analizirana je uzduzna staticka stabilnost zrakoplova i raspon polozaja srediSta mase pri cijelom

rasponu brzina u horizontalnom letu kao i za odabrane rezime penjanja i spustanja.

Klju¢ne rije¢i: hidroavion, moment propinjanja, performanse zrakoplova, ravnotezni let,

uzduzna staticka stabilnost, samogradnja
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SUMMARY

Topic of this paper is the calculation of aerodynamic coefficients of lift and pitching moment,
as well as the analysis of trimmed flight and static stability of a four passenger seaplane. The
complete geometry of the aircraft and the dimensions used in the calculation of the aerodynamic
coefficients of lift and pitching moment were determined from the adapted CAD model. These
coefficients were used for the analysis of trimmed flight in three flight regimes: climb, cruise
and landing approach. Furthermore, the position of neutral point was calculated and the
longitudinal static stability of the aircraft was analyzed. Also, the range of center of mass
positions throughout the entire speed range in level flight, as well as for climbing and

descending regimes, have been assessed.

Key words: seaplane, pitching moment, aircraft performance, trimmed flight, longitudinal static

stability, self-construction
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1. UvOD

Predmet razmatranja ovog rada je hidroavion za Cetiri putnika. Radi se o zrakoplovu rekreativne
i turistiCke namjene, koji osim na vodene povrsine, mora slijetati i na pripremljene staze. S tim
obiljezjima osigurava se mogucnost posjeta, kako udaljenijih otoka i nepristupacnih jezera, tako
i kontinentalnih podrucja. Zrakoplov je trenutno u izradi, a projektant zrakoplova je pok. g.
Trpin. Jedna zanimljivost vezana za zrakoplov je i materijal njegove izrade, a radi se o
kompozitu s karbonskim vlaknima. Karbon je poznat po izuzetnim mehanickim svojstvima, Sto

zrakoplovu daje veliku ¢vrstoc¢u te nisku masu.

Prvi zadatak ovog rada je definirati geometriju aviona, Sto uklju¢uje CAD modele, sve
dimenzije od znacaja za proracun i sva eventualna pojednostavljenja samog zrakoplova prije
proracuna. Samim proracunom odrediti ¢e se aerodinamicki koeficijenti: Aerodinamicki

koeficijent normalne sile i1 aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja.

Od interesa je i analizirati uzduznu stati¢ku stabilnost zrakoplova kako bi se mogla odrediti
upravljivost i stabilnost te analizirati znacajke ostvarivog ravnoteznog leta, ponajprije
ravnotezni napadni kut i otklon kormila visine za odabrane rezime leta. CAD model zrakoplova

prikazan je na slici 1.

U sljedec¢em poglavlju opisana je geometrija zrakoplova, kao i dimenzije koriStene u proracunu.
U tre¢em poglavlju izraCunavaju se aerodinamicki koeficijent normalne sile 1 aecrodinamicki
koeficijent momenta propinjanja. U Cetvrtom poglavlju analiziran je ravnotezni let za faze
penjanja, horizontalnog leta te prilaza za slijetanje. U zadnjem poglavlju navedeni su zakljucci

rada.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1
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Slika 1. Hidroavion
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2. GEOMETRIJA AVIONA

Prije samog proracuna potrebno je odrediti kompletnu geometriju zrakoplova, Sto
podrazumijeva sve potrebne veliine te pojednostavljenja geometrije. Iste su prikazane na

slikama 2. i 3.

2459

1626

11419

Slika 2. Nacrt i tlocrt hidroaviona

Fakultet strojarstva i brodogradnje 3
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RS0

Slika 3. Bokocrt hidroaviona

Od znacajnijih pojednostavljenja same geometrije, potrebno je naglasiti kako je krilo sa
strijelom zamijenjeno ekvivalentnim pravokutnim krilom. Utjecaj tog pojednostavljenja ¢e u
veéini proraCuna biti zanemariv, a na mjestima gdje bi on imao znacajan utjecaj na dobivene

vrijednosti, kona¢ne vrijednosti mnoze se sa korekcijskim faktorom kako bi bile relevantne.

Veli¢ine koristene u proracunu date su u tablicama 1,2,3,4.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 4
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Tablica 1. Podaci o krilima

KRILO DIMENZIJE
Aeroprofil NACA 64418
Raspon krila sa podtrupnim dijelom b=1142m
Raspon dva polu krila b, =10.08m
tetiva c =1.68m
Kut strijele A= 0°

Tablica 2. Podaci o horizontalnom repu

HORIZONTALNI REP DIMENZIJE
Aeroprofil NACA 63015
Raspon b=426m
Korijenska tetiva ¢, = 0.994m
Vrsna tetiva ¢ = 0.647m
Kut strijele napadnog ruba App =09°
Kut strijele na 25% tetive Ay =5.8°

Fakultet strojarstva i brodogradnje
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Tablica 3. Podaci o vertikalnom repu

VERTIKALNI REP DIMENZIJE
Aeroprofil NACA 63015
Raspon b =1.78m
Korijenska tetiva ¢, = 1.75m
Vrs$na tetiva ¢ = 0.95m
Kut strijele napadnog kuta Ap = 25°
Kut strijele na 25% tetive Ay = 8.6°

Tablica 4. Podaci o trupu

TRUP DIMENZIJE(m)
Duljina 8.5m
Maksimalna Sirina 1.63m
Kut srednje crte straznjeg dijela trupa 5°

Fakultet strojarstva i brodogradnje
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2.1. Krilo

Za krilo je koriSten aeroprofil NACA serije 64418. Radi se o aeroprofilu koji ima maksimalnu

debljinu od 17.9% na udaljenosti 35% tetive.

Slika 4. NACA 64418
Povrsina krila racuna se po formuli:

S, = c b, = 16.93m?

Vitkost krila dobijemo iz izraza:

Povrsina krila sa podtrupnim dijelom iznosi:

Sref = ¢*b =19.19m?

(1)

(2)

(3)

Fakultet strojarstva i brodogradnje
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2.2. Horizontalni rep

Horizontalni rep sadrzi acroprofil NACA 63015. Rijec je o aeroprofilu ¢ija maksimalna debljina

iznosi 15% na udaljenosti 35% tetive.

Slika 5. NACA 63015

Povrsina horizontalnog repa racuna se po sljedecoj formuli:

CrptcC
= % b, = 3.49m?
Vitkost horizontalnog repa iznosi:
ARy, = i =5.19
h — Sh - "

(4)

(5)

Fakultet strojarstva i brodogradnje
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3. AERODINAMICKI KOEFICIJENTI NORMALNE SILE I
MOMENTA PROPINJANJA

Normalna sila je acrodinamicka sila koja je vezana za negativnu os z koordinatnog sustava
letjelice. Aerodinamicki koeficijent normalne Sile oznac¢ava odnos normalne sile i napadnog
kuta krila, postavnog kuta krila i horizontalnog repa te otklona kormila visine. Moment
propinjanja je moment koji mijenja nagib zrakoplova oko osi y koordinatnog sustava letjelice.
Ovi koeficijenti su klju¢ni prilikom projektiranja, kako bi se dobio uvid u stabilnost zrakoplova
te kako bi se mogao analizirati ravnotezni let zrakoplova. Formule koriStene za proracun

preuzete su iz literature [2] i1 [3]

3.1 Aerodinamicki koeficijenti normalne sile krila

Ishodiste koordinatnog sustava se postavlja na pocetak aerodinamicke tetive krila.

Brzina leta zrakoplova je:
m
Vk = 45— (6)
S
Iz Cega slijedi:
V;
Ma=*=014 (7)

Te je koeficijent stlacivosti:

B =+/1-Ma? =0.99 (8)
Gradijent profila NACA 64418 iznosi ¢;, = 6.36.

Gradijent uzgona normalne sile krila racuna se prema jednadzbi:

2mAR 9
(Cradw = =456 9)

2 tg2 A
2+\/4+(27CT;4R) <1+ gﬁ;“)
a

Fakultet strojarstva i brodogradnje 9
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Normalna sila kombinacije krilo-tijelo zadana je u sljedecem obliku:

S _ 10
(CWws = (CNa)WS_W [Kswa + kwg (iw — ag)] (10)
ref
Te su za njeno ra¢unanje potrebni koeficijenti interferencije.
Za odnos:
- d 11
d=-—=0.162 (11)
b
Koeficijenti interferencije iznose:
Kew=1+3d—-2Ad-(1-d) =135 (12)
i
_(1+041d ZK 114 (13)
wWB — 1+ CZ BW — -+
S obzirom da kut nultog uzgona za aeroprofil NACA 64418 iznosi:
aOL = _30
Koeficijent normalne sile kombinacije krilo-tijelo iznosi:

Fakultet strojarstva i brodogradnje 10
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3.2 Aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja

Aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja krila rauna se prema jednadzbi:

ARy,cos A, Sw (15)
ARy + 2cos Ay, Srer

(CmO)W = (Cmo)pr

Za ¢y = —0.06

ARy,cos A, Sw (16)

c _ . = —0.04
(Cmodw = (Cmodpr ARy + 20 Ay Sref

Aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja kombinacije krilo-tijelo ra¢una se po

jednadzbi:

(Cm)BW = (CmO)W - (CN)BW(ECW - i_lm) (17)

Pri ¢emu je hg,, = 0.24.

Konaéno, koeficijent momenta propinjanja kombinacije krilo-tijelo iznosi:
(Co)gw = —0.04 — (5.44a + 4.59iy, + 0.24) - (0.24 — hyp). (18)

Iza krila dolazi do savijanja struje zraka, $to ¢e imati utjecaj na repni dio zrakoplova, ponajprije
na horizontalne stabilizatore. Kako bi se §to preciznije mogle proracunati sile koje djeluju na

horizontalni stabilizator, potrebno je definirati struju zraka koja na njega dolazi.

Savijanje struje zraka ra¢unamo prema jednadzbi:

dé‘ 1.19 (19)
% = 4.44 (KAKAKH ’COS A1/4>

Fakultet strojarstva i brodogradnje 11
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gdje su koeficijenti:

1 1 (20)
Ka=2r " Tt ar ~ 0121
10 — 321 (21)
Y 7 =1
h 22)
Ky = b__ 0913
3 {)ch - {)cw
b2
iz Cega slijedi:
d 119
% = 4.44(K,KyKyJeos By y) " = 03236, (23)

3.3. Tijelo

Aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja tijela raCuna se prema jednadzbi:

KWiLy (24)

Gdje je K; = 0.56, nakon ¢ega aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja tijela iznosi:

(C,)p = 0.392a. (25)

Fakultet strojarstva i brodogradnje 12
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3.4. Plovci
Plovci se razmatraju kao dva manja tijela zrakoplova, pri ¢emu se zanemaruje normalna sila

plovaka.

Moment propinjanja od plovaka sastoji od dva dijela:

Cmp = CmOp + Cmap. (26)
Prvi dio se ra¢una prema jednadzbi:
_ Cap-2p (27)
CmOp -
Ca

pri cemu je Cgy, Otpor plovaka i iznosi Cy4y, = 0.0031, a krak sile otpora plovaka po visini i

iznosi z,, = 0.6.
Drugi dio momenta se racuna prema jednadzbi:

. K;W2L, . (28)
map CASref

pri ¢emu su plovci maksimalne Sirine W, = 2 - 0.1m i duljine L,, = 1.681m te iznosi:

Crmap = 0.00234a. (29)

Cjelokupni moment propinjanja od plovaka:

Crmp = Cmop + Cmap = 0.00234a + 0.0011. (30)

Fakultet strojarstva i brodogradnje 13
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3.5. Horizontalni rep

Koeficijent stlacivosti na horizontalnom repu racuna se prema izrazu:

B =+/1—n,Ma% =099 (31)

Pri ¢emu je 1, = 0.98 koeficijent koji uzima u obzir gubitak dinamickog tlaka u odnosu na
neporemecenu struju zraka.

Gradijent normalne sile ratuna se prema jednadzbi:

2mAR 2
(Cyadn = e = 4.02. (32)

2 tg?z A
2+ \/4 + (—ZZ‘ER*‘) <1 +-2 EZC/Z>
a

S obzirom da je konac¢ni cilj objediniti normalne sile krila 1 horizontalnog repa, a normalna sila
horizontalnog repa je prikazana u ovisnosti o napadnom kutu horizontalnog repa, napadni kut

horizontalnog repa se prikazuje u ovisnosti 0 napadnom kutu krila.

Polazna jednadzba je veza izmedu dva napadna kuta:

de (33)
a, = a — aaef

@y iz jednadzbe:

aer = Kpwa + kyp(in — aoL) (34)

S obzirom da je kut nultog uzgona za odabrani aeroprofil a,, = —3°

aer = 1.35a + 1.14i,, + 0.059 (35)
1z Cega slijedi:

a, = 0.563a — 0.369i,, — 0.019. (36)

Fakultet strojarstva i brodogradnje 14
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Normalna sila na horizontalni stabilizator se racuna prema jednadzbi:

S ] 37
(C\ng = Uhﬁ [(Cne)n(Kpuan + kwgin) + Mot (Cns)n6m] (37)

ZaraCunanje koeficijenata interferencije horizontalni stabilizator-tijelo, prvo se odreduje odnos

Sirine trupa i raspona horizontalnog stabilizatora:

d= % =0.14 (39
Koeficijenti interferencije su:
Kgn=1+3d—-2d-(1-d) =134 (39)
i
(40)

1+ 0.41d
wB =\~ 5

2
— ) Kgy = 1.15.
1+d > B

Posljednji ¢lan jednadzbe za proracun normalne sile na horizontalni stabilizator odnosi se na

otklon kormila visine. Taj ¢lan se racuna prema jednadzbi:

(41)

Ss (C
(CNS)h =09 S_ <ﬂ> (C{’S)prof cosAyy, - Kf-
h h

Cra

S obzirom da je ovaj zrakoplov ograni¢en na let u subsoni¢nom podrucju i da je upravljacka
povrSina pola raspona nosete povrsine, koeficijent ::—5 = 0.5, nakon cega jednadzba (41)
h

poprima oblik:

(42)

C
(Cudn = 0.9+ (2] (Condpros 05 Ay - K.
Coa h

Fakultet strojarstva i brodogradnje 15
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Za 66—5 =051 % = 0.15, (Cys)prof = 5.7 iz Cega gradijent normalne sile zbog otklona kormila
visine iznosi:

Uz n, = 0.98 i1y, = 0.85 koeficijent normalne sile iznosi:

(Cy)ns = 0.46a — 0.3i,, + 0.71iy — 0.016 + 0.27K5,p. (44)

Koeficijent momenta propinjanja horizontalnog stabilizatora iznosi:

(Cm)hB = _(CN)hB ' ( Ech - }—Lm) - (CNé‘)h ’ ((hc6)h - }_lm) . (45)

Odnosno za h., = 3.08 i (h.s), = 3.37:

(Cpng = —(0.46a — 0.3i,, + 0.71i, — 0.016) - (3.08 — hy,,) (46)
— 0.27K;8,, - (3.37 — hyp).

3.6. Moment propinjanja od pogonske sile

S obzirom na poziciju motora poviSe krila, u obzir moramo uzeti i utjecaj momenta propinjanja

od pogonske sile elise na moment propinjanja zrakoplova.

Moment propinjanja od pogonske sile elise racuna se prema jednadzbi:

MF = z;Tcosar — xp(Tsinay — Fypa,) (47)

Pri ¢emu se ¢lanovi x4 (Tsm ar — Fp(,ap) u slucaju ovog rada mogu zanemariti zbog uzduznog

poloZaja samih motora pa jednadZba (47) poprima oblik:

MY = z;Tcos ar (48)

Fakultet strojarstva i brodogradnje 16
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T predstavlja silu potrebnu za pogon zrakoplova koja iznosi T = 1300N, pri brzini V, =

45m/s, na visini h = 2000m, a z; predstavlja udaljenost motora po z osi i iznosi z; = 0.89m.
Moment tada iznosi:

MF = 1157Nm (49)

a koeficijent momenta pogonske sile iznosi:

MF 50
Ck = —— =0.035 (0)
qooSrefCA

pri emu je g, dinamicki tlak 1 iznosi:

1 o1
qoo:zlplvkz- ( )

Fakultet strojarstva i brodogradnje 17
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3.7. Ukupni aerodinamicki koeficijenti normalne sile i momenta
propinjanja

Ukupni aerodinamicki koeficijent normalne sile racuna se kao zbroj aerodinamickih

koeficijenata normalne sile kombinacije krilo-tijelo i horizontalnog repa:
Cy = (CWws + (Cydns (52)
Sto iznosi:

Cy = 5.9a + 4.29i,, + 0.71ij, + 0.224 + 0.27K;6,, (53)

Aerodinamicki koeficijenti normalne sile u ovisnosti o kutu a prikazani su na slici 6. za
postavni napadni kut krila i, = 2° i postavni kut horizontalnog repa i;, = —1°.

2 T - ;
//
7
7
15 B /’/
7
/
7 -
1 //
//
=z 7
(@) // 5 =-15
// o
0.5} /// . 5, =10
7 =-5
// m
// 6m=
0 7 d =5
7 m
4 5_=10
5 =15
m
_05 1 L 1
-5 0 5 10 15

Slika 6. Aerodinamic¢ki koeficijenti normalne sile
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Ukupni aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja racuna se kao zbroj aerodinamickih
koeficijenata momenata propinjanja kombinacije krilo-tijelo, horizontalnog repa, plovaka te
momenta propinjanja od pogonske sile:

Cm = (Cm)WB + (Cm)B + (Cm)hB + Cmp + Cr}:l (54)

Sto iznosi:
Cp = —(2.34 — 5.9h,,)a — (2.02 — 4.89h,, )iy, — (2.19 — 0.71h,, )iy (55)

—(0.0139 — 0.224h,,) — (0.91 = 0.27h, )K; 61

Aerodinamicki koeficijenti momenta propinjanja u ovisnosti o kutu « prikazani su na slici 7.
za postavni napadni kut krila i, = 2° i postavni kut horizontalnog repa i;, = —1°.

04 T T T

5,,=15
5 =10
m

Slika 7. Aerodinamicki koeficijenti momenta propinjanja

Fakultet strojarstva i brodogradnje 19



Roko Braci¢ Zavrsni rad

4. RAVNOTEZNI LET I UZDUZNA STABILNOST

Ravnotezni let je rezim leta u kojem su momenti koji djeluju oko srediSta mase letjelice u
ravnotezi odnosno rezultantni moment jednak je nuli. To zna¢i da se letjelica tijekom
ravnoteznog leta ne¢e okretati, to jest nee mijenjati napadni kut. Ravnotezni let je bitan jer
omogucava zrakoplovima stabilan let u svim fazama ukljucujuéi polijetanje, krstarenje i

slijetanje. Vecina aviona svoj let obavlja upravo u ovim ili jako slicnim uvjetima.

Ravnotezni let biti ¢e 1 stabilan ako se, nakon nekog vanjskog poremecaja opet uspostavi

ravnotezan let. Vanjski poremecaji mogu biti, na primjer, udar vjetra ili ulazak u oblak.

Razlikujemo stati¢ku i dinamic¢ku stabilnost koje se kod aviona razmatraju oko sve tri osi. U
ovom radu fokus je na statickoj uzduznoj stabilnosti, odnosno statickoj stabilnosti oko y osi
koordinatnog sustava letjelice. Zrakoplov je uzduzno staticki stabilan ako promjena napadnog

kuta stvara moment propinjanja koji nastoji ponistiti tu promjenu.

Uvjet koji mora biti zadovoljen kako bi se moglo reci da je zrakoplov uzduzno stabilan je da
polozaj neutralne tocke mora biti iza srediSta mase zrakoplova. Neutralna tocka je tocka na

zrakoplovu gdje se aerodinamicki moment propinjanja ne mijenja s napadnim kutem.

4.1. Horizontalni ravnotezni let

Kad nema bo¢nog vjetra, na zrakoplov u letu djeluju ukupna sila uzgona i ukupna sila momenta
propinjanja. U ravnoteznom horizontalnom letu ukupna sila uzgona jednaka je tezini letjelice
kako bi suma tih sila bila jednaka nuli. Kako ne bi doslo do promjene napadnog kuta zrakoplova

suma momenata propinjanja isto tako mora biti jednaka nuli.

Polazne jednadzbe su:

L=W (56)

C, =0 (57)

Ako su postavni kut krila i postavni kut horizontalnog repa nepromjenjive veli¢ine tokom leta

I iznose i, = 2°te i, = —1°, to znaci da tijekom leta pilot moze utjecati na napadni kut preko
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otklona kormila visine, tako da za uvjete horizontalnog ravnoteznog leta trazimo upravo te dvije
veli¢ine, koje se izraCunavaju iz sustava jednadzbi (56) i (57) sa dvije nepoznanice. Veli¢ine

i, = 2°te i, = —1° su koristene dalje u proracunu u ovom poglavlju.

1z jednadzbe (56) slijedi da je:

1
E.p.S.VkZ.CL=W (58)

A iz jednadzbe (57) slijedi:

—(2.34 = 59k, )a — (2.02 — 4.89h,,)i,, — (2.19 — 0.71hy, )i, (59)
—(0.0139 — 0.224h,,) — (0.91 — 0.27h,,)K;8,, = 0

RjeSavanjem sustava dobiva se:

Apay = 2.19°

S = 3.22°

Dobivena su rjeSenja za brzinu zrakoplova vy = 45m/s, visinu h = 2000m, masu m =
1200kg te polozaj sredista mase h,, = 0.3.

Te dvije veli¢ine ovise o brzini zrakoplova, te je odnos brzine i promjene ravnoteznog napadnog
kuta i kuta otklona kormila visine prikazan na slici 8. za masu zrakoplova m = 1200kg te
polozaj sredista mase h,, = 0.3.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 21



Zavrsni rad

Roko Braci¢

30 r

a0, deg

/
1

-15 :
40 50 60 70

20 30
v(m/s)

Slika 8. Odnos brzine i promjene ravnoteznog napadnog kuta i kuta otklona kormila visine

Zanimljiv za razmatranje je i utjecaj polozaja sredi$ta mase na promjene ravnoteznog napadnog
kuta i kuta otklona kormila visine. Taj utjecaj vidljiv je na slici 9., a zadan je za raspon brzina

odvy = 25m/s do vy, = 70m/s te masu zrakoplova m = 1200kg.

22
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an

a(V=25)
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ex(V=55)
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Slika 9. Utjecaj poloZaja srediSta mase na promjene ravnoteznog napadnog Kkuta i kuta otklona
kormila visine
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Na slici 9. vidljivo je da se potrebni otklon kormila visine smanjuje s pomicanjem srediSta mase
prema vrhu srednje aecrodinamicke tetive. Isto tako, s obzirom na koncentraciju linija, ocito je
da, iako je moguéi raspon kormila visine od &,, = —15° do §,, = 15°, ocekivani stvarno

koristeni raspon ¢e biti od §,, = —15°do §,, = 12°.

Stabilnost zrakoplova ovisiti ¢e o poloZzaju neutralne toCke. Neutralna tocka je tocka na
zrakoplovu gdje se moment propinjanja ne mijenja s promjenom napadnog kuta ili polozaja

upravljackih povr$na kao S§to je kormilo visine.
S obzirom da je polozaj neutralne tocke:
h, = 0.3966

A poloZaj srediSta mase:

Razlika izmedu poloZaja neutralne to¢ke i poloZaja sredista mase iznosi h,, — h,, = 0.0966 $to

znaci da je zrakoplov stabilan.

Potrebno je definirati i raspon polozaja sredista mase koji pilot provjerava prije svakog leta. Sa
straznje strane je taj raspon odreden neutralnom to¢kom. U slu¢aju ovog zrakoplova, udaljenost
h,, — h,, = 0.0966, ali zbog sigurnosti, uzima se pola te vrijednosti, tako da je maksimalno

dozvoljeni polozaj srediSta mase sa straznje strane f_lm,max = 0.35.

Maksimalni dozvoljeni prednji polozaj srediSta mase ovisi o otklonu kormila visine, odnosno o
maksimalnom otklonu kormila visine u negativnu stranu, sto je u slu¢aju ovog zrakoplova §,, =
—15°. Sa slike 9 se moze o¢itati za kut &, = —15° i kriti¢nu brzinu V = 25m/s, maksimalni

dozvoljeni prednji polozaj sredista mase A, pin = 0.24.

Na slici 10 je prikazana promjena ravnoteznog napadnog kuta i pripadajuceg otklona kormila
visine o0 promjeni mase. Promjena mase odgovara promijeni broja putnika od konfiguracije sa
jednim putnikom do konfiguracije sa Cetiri putnika. Dijagram je zadan za brzinu zrakoplova

vk = 45m/s, visinu h = 2000m te poloZaj srediita mase h,, = 0.3.
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Slika 10. RavnoteZni napadni Kut i kut otklona kormila visine u ovisnosti o0 masi

4.2. Penjanje nakon polijetanja

Faza penjanja zrakoplova nakon polijetanja ukljucuje zrakoplov koji napusta zemlju i krece se

prema svojoj ciljanoj visini. Radi se o jednoj od kriticnih faza leta jer zrakoplov mora izaci iz

zone aerodroma koja se smatra zonom opasnosti. Faza penjanja zavrSava nakon §to zrakoplov

dosegne ciljanu visinu 1 prijede u fazu krstarenja.

Kako bi faza penjanja bila i1 ravnotezna, sile i momenti koji djeluju na zrakoplov u toj fazi

brzini.

Pocetna jednadzba za proracun ravnoteznog leta prilikom penjanja:

L =W cosy.

Isto tako mora vrijediti da je C,, = 0.

(60)
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Analiza penjanja moze se vrSiti preko dva kriterija: Izrazavanjem najveceg kuta penjanja(eng.

Best Angle of Climb) i izrazavanjem najvecée brzine penjanja(engl. Best Rate of Climb).

U daljnjem proracunu koristit ¢e se metoda izrazavanja najvece brzine penjanja.

h=2000 m
11000 - .

T T

10000
9000 |
8000 E
7ooo-i

6000 | |

F(N)

5000

4000 ¢

3000

2000

=120

1 DOO 1 L 1 L 1
10 20 30 40 50 60 70

V (m/s)

Slika 11. Ovisnost potrebne sile o brzini i kutu penjanja
Na slici 11. prikazana je ovisnost potrebne sile o brzini i kutu penjanja za visinu od 2000
metara. Na sjecistu krivulja T,i T, dobiva se brzina V.« koja ovisi o kutu penjanja i predstavlja
maksimalnu brzinu penjanja koju zrakoplov moze posti¢i na toj visini. Drugim rije¢ima u
svakoj tocki presjeka dobiva se par vrijednosti V., 1. Posto je V, = Vsiny moguce je odrediti
maksimalnu brzinu penjanja na visinih = 2000m koja iznosiV, = ém/s,zay = 12.04°i V =
28.75m/s.

Rjesavanjem sustava jednadzbi dobije se:
Aoy = 10.61°

Sa otklonom kormila visine:

8 = —2.57°.
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Rezultati su dobiveni za masu zrakoplova m = 1200kg te poloZaj sredista mase h,, = 0.3.

Na slici 12 je prikazana ovisnost ravnoteznog napadnog kuta i kuta otklona kormila visine o
masi zrakoplova za brzinu zrakoplova vy = 28.75m/s, visinu h = 2000m te polozaj sredista

mase h,, = 0.3.

1 2 T T T T T T

0 —
2+ -
a(deg)
5 q(deg)
_4 1 1 1 1 1 L

900 950 1000 1050 1100 1150 1200
m(kg)

Slika 12. RavnoteZni napadni kut penjanja i kut otklona kormila visine u ovisnosti 0 masi
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Naslici 13. prikazana je ovisnost ravnoteznog napadnog kuta i otklona kormila visine u odnosu

na polozaj sredista mase za brzinu zrakoplova v, = 28.75m/s, visinu h = 2000m te masu

zrakoplova m = 1200kg.

20
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Slika 13. Ovisnost ravnoteznog napadnog kuta i otklona kormila visine u odnosu na polozaj

srediSta mase
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4.3. Prilaz za slijetanje

Prilaz za slijetanje je faza leta u kojoj se zrakoplov spusta, prilazi pisti i priprema se za slijetanje.
Ovo je kriticna faza leta koja zahtjeva pazljivo upravljanje brzinom, nagibom i visinom te

komunikaciju sa zracnom kontrolom.

Tijekom prilaza za slijetanje u pravilu dolazi do smanjenja brzine i visine te je bitno da pilot
odabere ispravni napadni kut kako bi zadrzao nosivost krila. Napadni kut se prilagodava kako

bi se postigao ravnotezni prilazni kut koji je optimalan za slijetanje.

Pocetne jednadZbe za raCunanje ravnoteznog napadnog kuta 1 otklona kormila visine su:

L =Wcosy (61)

Cp = 0. (62)

Brzina koriStena u proracunu je v = 30m/s, §to je jako blizu V.4, sa odredenom sigurnosti.

Kut prilaza je y = —3°.
Rjesavanjem sustava dvije jednadzbe s dvije nepoznanice dobiva se:

Apay = 9.72°

5, = —1.95°.

Rezultati su dobiveni za masu zrakoplova m = 1200kg, visinu h = 2000m te polozaj sredista
mase h,, = 0.3.
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Na slici 14. prikazana je ovisnost ravnoteznog napadnog kuta i kuta otklona kormila visine u
ovisnosti o polozaju srediSta mase za brzinu zrakoplova v, = 30m/s, visinu h = 2000m te
masu zrakoplova m = 1200kg.

20 T T T

w,d_, deg

a(deg)
4,,(deg)

_40 L 1 L L
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

h'-m
Slika 14. Ovisnost ravnoteznog napadnog kuta i kuta otklona kormila visine u ovisnosti o
poloZaju srediSta mase
Na slici 15 je prikazana ovisnost ravnoteznog napadnog kuta i kuta otklona kormila visine o

masi zrakoplova za brzinu zrakoplova vy = 30m/s, visinu h = 2000m, poloZaj srediSta mase
h,, = 0.3.
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Slika 15. RavnoteZni napadni Kut prilaza za spu$tanje i kut otklona kormila visine o masi
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5. ZAKLJUCAK

U radu je prvo definirana geometrija promatranog hidroaviona za ¢etiri putnika, te su
prikazane dimenzije koriStene pri proracunu. Proracunati su aerodinamicki koeficijent
normalne sile i aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja, pri ¢emu je prikazana i njihova
ovisnost 0 napadnom kutu. Nadalje, proracunat je poloZaj neutralne toCke zrakoplova, te
ravnotezni napadni kut 1 otklon kormila visine za let u ravnoteZznom stanju prilikom penjanja,

horizontalnog leta te prilaza za slijetanje.

Vrijednosti aerodinamickog koeficijenta normalne sile i acrodinamic¢kog koeficijenta momenta
propinjanja su ocekivane. U radu je provedena analiza za staticku marginu od 10% srednje
aerodinamicke tetive Sto bi predstavljalo o¢ekivanu staticku stabilnost za promatrani zrakoplov.
Vrijednost ravnoteznog napadnog kuta za horizontalni let iznosi a,,, = 2.04°, a kut otklona
kormila visine &§,, = 6.5° §to je u granicama ocekivanog, kao i vrijednosti ravnoteznog
napadnog kuta za penjanje a,.,,, = 0.89° i otklona kormila visine prilikom penjanja §,, = 7.3°.
Brzina penjanja je odredena metodom izrazavanja najvece brzine penjanja te iznosi V, =
2.62 m/s. Ravnotezni napadni kut prilikom prilaza za slijetanje iznosi a4, = 9.5° a otklon
kormila visine prilikom prilaza za slijetanje §,, = 1.33°. Gore navedene vrijednosti su
odredene za brzinu zrakoplova V = 45m/s, visinu h = 2000m te polozaj sredista mase h,, =
0.3. U promatranom rasponu brzina zrakoplov ima ocekivane vrijednosti ravnotezno napadnog
kuta i kuta otklona kormila visine, a predvideni raspon otklona kormila visine od &, = —15°
do §,, = 15° omogucava ravnotezni let pri svim brzinama leta, $to se potvrdilo i za penjanje te
prilaz za slijetanje. Raspon poloZaja sredista mase je 0d Ry min = 0.24 d0 Ay pmax = 0.35.
U smislu potpune analize pretpostavljeno je da je ovisnost momenta propinjanja i normalne sile
o otklonu komila visine linearna $to je tocno za otklone do §,, = 10°. Kod vecih otklona
potrebno je uzeti u obzir smanjenje ué¢inkovitosti kormila visine zbog nelinearnosti tako da je

za ocekivati da ¢e se izraCunati raspon poloZaja srediSta mase smanjiti.

Za potpunu analizu moguénosti zrakoplova, potrebno je proracunati napadni kut i kut
otklona upravljackih povrsina prilikom samog slijetanja, kao i duzinu piste te brzinu potrebnu
za polijetanje. Bilo bi korisno analizirati slijetanje i polijetanje i sa vodenih povrSina kao i
utjecaj smanjenja ucinkovitosti kormila visine zbog nelinearnosti na raspon poloZaja srediSta

mase.
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