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SAZETAK

Pozari otvorenog prostora pravi su izazov za gaSenje najcesce zbog nepristupacnog terena te
vegetacije zbog koje se brzo $ire, stoga je doslo do razvoja zrakoplova ¢ija je svrha gaSenje
istih. Jedan od tih zrakoplova je i Canadair CL-415 koji je bio bazna referenca pri izradi ovog

diplomskog rada.

Tijekom izrade rada procijenjena je geometrija zrakoplova te njegove inercijske znacajke za
Cetiri razli¢ite konfiguracije s aspekta raspodjele mase. S vrijednostima geometrije zrakoplova
napravljen je proracun procjene otpora te procjena potrebnih aerodinamickih koeficijenata.
Nadalje, odradena je analiza ravnoteznog leta i staticke stabilnosti zrakoplova. Napravljen je
uzduzni linearni model zrakoplova te provedena analiza dinamicke stabilnosti i ocjena kvalitete
upravljanja prema MIL i DSMU kriteriju. Zbog losije dinamike zrakoplova uvedena je povratna

veza radi njenog poboljSanja te ponovljen postupak ocjenjivanja kvalitete upravljanja.

Izrada i analiza numeric¢kog dijela rada provedena je u ratunalnom programu MATLAB prateci

navedenu literaturu.

Kljuéne rijeci: visokokrilac, amfibijski zrakoplov, aeroprofil, otpor, teZiste, aerodinamicka

tetiva, neutralna toCka, stabilnost, moment propinjanja, normalna sila
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SUMMARY

Open space fires are a real challenge to put out, usually due to inaccessible terrain and
vegetation that causes them to spread quickly, which is why the development of aircraft whose
purpose is to extinguish them begun. One of these aircraft is the Canadair CL-415, which was

the base reference for the creation of this graduation thesis.

During the making of this master's thesis, the values of aircraft's geometry and moments of
inertia were estimated for four different configurations with regard to mass distribution. With
the values of the aircraft's geometry, a calculation was made to estimate it's resistance and
aerodynamic coefficients. Furthermore, an analysis of the aircraft's equilibrium flight and static
stability was performed. A longitudinal linear model of the aircraft was created, and an analysis
of aircraft's dynamic stability and the quality control of manoeuvrability was performed
according to MIL and DSMU criteria. Due to the poor aircraft's dynamic stability, stabilisation
of the flight was introduced to improve the dynamic stability, and the same process of

evaluating the quality control of manoeuvrability was repeated.

Creation and analysis of the numerical part of this master's thesis was carried out in the

computer program called MATLAB while following the cited literature.

Key words: high-wing configuration, amphibious aircraft, airfoil, drag, center of gravity,

aerodynamic chord, neutral point, stability, pitching moment, normal force
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1. UvOD

Tema ovog rada je izrada i analiza uzduznog modela leta protupozarnog zrakoplova. Promatrani
zrakoplov spada u kategoriju amfibijskih zrakoplova koji su sposobni uzlijetati i slijetati na
kopno i na vodene povrsine. Razvijeni linearni model biti ¢e jednostavniji model leta u odnosu
na onaj koji se tipi¢no koristi na simulatorima leta. Simulator leta predstavlja slozeni sustav
koji pokusava §to to¢nije oponasati stvarni dozivljaj leta odredenim zrakoplovom, dok njegova
vrijednost lezi u tome §to omogucava vrlo efikasnu obuku 1 selekciju sposobnih pilota, kako
civilnih tako i vojnih, te im nudi moguénost uvjezbavanja situacija, najéesce kriznih, koje je
prerizi¢no provoditi na stvarnim zrakoplovima. Naravno postoje i simulatori nize razine, tzv.
inzenjerski simulatori koji mogu koristiti upravo linearni model. Takav simulator je ograni¢ene
primjene (samo u podrucju gdje je validan linearni model), a mogao bi se koristiti 1 za testiranje
mentalne spremnosti pilota temeljene na njihovim psihofizickim sposobnostima [1]. Postoji
mogucnost da se uzduzno i bo¢no gibanje modela promatraju odvojeno kao Sto ¢e biti slucaj u
ovom radu u kojem ¢e se samo promatrati uzduzno gibanje. U uzduznom modelu gibanja ne
postoje varijable koje opisuju skretanje (A, Ar), kao ni one koje opisuju valjanje (A¢, Ap)

prema [2] poglavlje 13., o ¢emu ¢emo vise govoriti u poglavljima koji slijede.

Slika 1. Canadair CL-415 [3]

Zrakoplov od interesa pri izradi ovog diplomskog rada je Canadair CL-415. Proizveden je 1993.
godine originalno od strane tvrtke Canadair, ali ubrzo je program preuzela tvrtka Bombardier
koja ih je proizvodila sve do 2015. godine te ih je ukupno proizvedeno 95 [4]. Canadair CL-
415 nastao je kao poboljsana verzija svog prethodnika CL-215 s izmijenjenim kokpitom te

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1



Roko Brzié Diplomski rad

poboljsanjima u podrucjima aerodinamike i performansi (prelaskom s klipnih motora na
turboprop). Godine 2016. tvrtka Viking preuzela je program s planom proizvodnje nove inacice
Canadair CL-515 zbog velikog interesa europskih drzava o njenoj nabavci, ali nakon prepreka
u ostvarivanju tog cilja 2022. godine udruzili su se s tvrtkom DeHavilland Canada kako bi
konstruiranje i proizvodnja zrakoplova napokon zapocela. Nova inacica zrakoplova dobila je
neka poboljSanja te novo ime koje glasi DHC-515, a u planu je da prvi kupcima budu

dostavljeni 2028. godine medu kojima je 1 Hrvatska s planom nabavke dva nova zrakoplova
[5].

Popularnost Canadair-a CL-415 proizlazi iz toga Sto je iznimno svestran i robustan zrakoplov
koji pruza mnogo uc¢inkovitiju borbu protiv poZara u odnosu na svoje konkurente, a Uz to je i
financijski isplativiji. U usporedbi s konkurencijom Canadair CL-415 iako ima manje
kapacitete vode koju moze nositi od npr. 747 Supertanker-a (74 000 1 = 12 puta vise) [6] ili DC-
10 Air Tanker-a (35 583 1 = 5.8 puta vise) [7], posjeduje tu moguénost da provede gotovo 50
% vise vremena u zraku zahvaljujuci potrebi za punjenjem goriva tek nakon cca. 4 sata leta. S
obzirom da mozZe sletjeti na vodenu povrsinu te za samo 12 sekundi napuniti vodom pune
spremnike za jedan prosje¢ni dan gasenja pozara moze izbaciti oko 115 vodenih ,,bombi®,
odnosno oko 690 000 | vode $to ga Cini iznimno efikasnim [5]. Jo§ jedna vrlo vazna usporedba
je to s koje najnize visine Se moze izbaciti voda jer se time i pozar u¢inkovitije gasi. Za Canadair
CL-415 minimalna visina do koje moze letjeti iznosi samo 6 metara, dok za gore navedene

konkurente te granice glase ~ 240 metara odnosno ~ 90 metara [8].

!

_MINMALNA | |20- 60
NQMINALNQ 60 - 100 FT
100 - 300 FT

___MAKSIMALNA

Slika 2. Ogranicenja visine izbacivanja vode [9]

Upravo zbog svoje dominacije na trziStu protupozarnih zrakoplova izabran je da bude vodilja

pri izradi ovog diplomskog rada.
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2. GEOMETRIJSKE ZNACAJKE ZRAKOPLOVA

U ovom poglavlju prikazane su geometrijske znacajke zrakoplova koje su koriStene pri izradi

modela, te slike nastale iz 3D modela letjelice u programskom paketu SolidWorks.

Promatrani zrakoplov spada u skupinu protupozarnih zrakoplova po svojoj vrsti i svrsi te je
prvenstveno konstruiran za zadae gasenja poZara, iako moze sluziti i za search and rescue
zadace te za prevoZenje raznog tereta. Po svojoj primjeni te izgledu najviSe je sliCan upravo
Canadair-u CL-415. Karakterizira ga vrlo specifican oblik trupa s kojim moze obaviti slijetanje
i polijetanje s vodene povrsine te visoko postavljeno pravokutno krilo §to pridonosi stabilnosti
samog zrakoplova. Pogonjen je s dva turboprob motora koja su postavljena na krilu, po jedan

sa svake strane.

Slike 3., 4., 5. i 6. prikazuju izometrijski pogled, nacrt, tlocrt i bokocrt 3D modela zrakoplova.

Slika 3. Izometrijski prikaz zrakoplova

Slika 4. Nacrt zrakoplova
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Slika 5. Tlocrt zrakoplova

Slika 6. Bokocrt zrakoplova

U tablici 1. prikazane su sve koristene geometrijske vrijednosti pri izradi ovog modela. Izvor
koriStenih vrijednosti je maketa Canadair CL-415 u mijerilu 1:72 proizvedena od strane
francuske tvrtke Heller [10]. Maketa je vjerodostojna replika stvarnog zrakoplova koja pruza

uvid i u unutrasnjost zrakoplova $to je vrlo korisno zbog pozicioniranja spremnika s vodom te

samog njihovog oblika.
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Tablica 1. Geometrijske znacajke promatranog zrakoplova

Duljina trupa, [, [m] 19.8
Sirina trupa, w;, [m] 2.66
TRUP

Visina trupa, hy, [m] 3.46

Kut srednje crte straznjeg dijela trupa, [°] 5

Aeroprofil NACA 4418
Tetiva, ¢, [m] 3.54
Raspon krila s podtrupnim dijelom, b [m] 28.6
Raspon polukrila, b, [m] 25.94
Referentna povrsina, Sy [m?] 101.244
Povrsina polukrila, S, [m?] 91.828
KRILO

Suzenje, 4,, 1
Vitkost krila s podtrupnim dijelom, AR 8.08
Vitkost krila bez podtrupnog dijela, AR,, 7.328

Kut dihedrala, v [°] 0

Postavni kut, i, [°] 2

Kut strijele, A, [°] 0

Aeroprofil NACA 0015
HORIZONTALNI _
Tetiva, c, [m] 2.64
STABILIZATOR

Raspon, by, [m] 10.97
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Povrsina, Sy, [m?] 27.535
Suzenje, A, 1
Vitkost, ARy, 3.95
Kut dihedrala, v [°] 0
Postavni kut, iy, [°] 1
Kut strijele, Ay, [°] 0
Aeroprofil NACA 0018
Poluraspon, b, /2 [m] 5.18
Vrsna tetiva, ¢, [m] 1.83
Korijenska tetiva, ¢, [m] 4.82
VERTIKALNI Srednja aerodinamicka tetiva, ¢4, [m] 3.549
SUAEUEZSIOIR Povrdina, S,, [m?] 17.2235
Vitkost, AR, 1.558
Kut strijele napadnog ruba, A, [°] 345
Kut strijele na ¥ tetive, Ayg25 [°] 28
Suzenje, 1, 0.3797
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3. INERCIJSKE ZNACAJKE ZRAKOPLOVA

Svaki zrakoplov posjeduje vlastite inercijske znacajke koje bitno utje¢u na njegovu upravljivost
te dinamicko ponaSanje. S obzirom da su inercijske znacajke vrlo vazan podatak zrakoplova
one su Cesto nedostupne za javnost. S obzirom na postojanje 3D modela procjenjivanje

inercijskih znacajki obaviti ¢e se na dva nacina kako bi se mogla provjeriti to¢nost rezultata.
3.1. Konfiguracije

S obzirom da promatrani zrakoplov moze nositi razli¢ite kombinacije mase goriva i mase vode
promatrat ¢e se Cetiri kombinacije te provesti procjena inercijskih znacajki zrakoplova s vodom
I nakon njenog izbacivanja. Prije nego se opisu sve konfiguracije u tablici 2. prikazati ¢e se
vrijednosti mase praznog zrakoplova, maksimalna poletna masa, maksimalni kapaciteti vode i

gorive itd.

Tablica 2. Mase zrakoplova od interesa [11]

Masa praznog zrakoplova [kg] 12880
Masa oba motora [kg] 900
Maksimalna poletna masa [kg] 19890
Maksimalna masa nakon prikupljanja vode sa vodene povrsine [kg] 21319
Masa maksimalnog kapaciteta goriva [kg] 4650
Masa maksimalnog kapaciteta vode [kg] 6137

3.1.1. Prvakonfiguracija

U prvoj konfiguraciji zrakoplov ima ukupnu masu jednaku njegovoj maksimalnoj poletnoj masi
iznosa 19890 kg. S obzirom da je masa praznog zrakoplova s motorima 12880 kg, na teret
odnosno gorivo i vodu preostaje ukupno 7010 kg. U ovoj konfiguraciji pa tako i u sljedecoj
fokus je na maksimalnom kapacitetu vode, masa vode jednaka je 6137 kg Sto znaci da za gorivo
ostaje 873 kg. Ova konfiguracija primjerice moze predstavljati zrakoplov koji polijece s piste
punog kapaciteta vode, baca vodu nakon ¢ega slijeCe natrag na pistu u roku od oko pola sata

uzimajuci u obzir da je prosjecna potros$nja goriva oko 840 kg po satu [12].
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3.1.2. Druga konfiguracija

Druga konfiguracija ima ukupnu masu koja je jednaka onoj maksimalnoj koju zrakoplov moze
imati nakon prikupljanja vode s vodene povrSine, a ona iznosi 21319 kg. Kao i u prosloj
konfiguraciji u fokusu je maksimalni kapacitet vode tako da je masa vode isto 6137 kg iz ¢ega
proizlazi da je, s obzirom da se masa praznog zrakoplova ne mijenja, masa goriva povecana na
preostalih 2302 kg. Ova konfiguracija moze predstavljati zrakoplov u aktivnom gasenju pozara
kada se potrosi dovoljno goriva da se po¢ne puniti s punim kapacitetom za vodu, a ima dovoljno

goriva da sudjeluje u gasenju minimalno jos dva sata.
3.1.3. Treéa konfiguracija

Kod tre¢e konfiguracije promatra se situacija gdje je ukupna masa kao i u prvoj iznosa 19890
kg, ali je odnos goriva i vode podijeljen tako da goriva ima 3010 kg, a vode 4000 kg. Ova
situacija moze se primjerice dogoditi prilikom odlaska na pozariSte na kojem je plan zadrzati

se oko 3 sata te se polijece s onoliko vode koliko je maksimalno moguce u toj situaciji.
3.1.4. Cetvrta konfiguracija

Posljednja odnosno ¢etvrta konfiguracija ima kao i druga ukupnu masu iznosa 21319 kg gdje
je masa goriva ista kao i u prethodnoj i iznosi 3010 kg, ali je masa vode poveéana na 5429 kg.
Ova konfiguracija moze se nadovezati na prethodnu te predstavljati situaciju gdje se nakon
izbacivanja one pocetne koli¢ine vode s kojom je zrakoplov poletio prikuplja onoliko vode s
vodene povrsine tako da masa zrakoplova bude 21319 kg, odnosno maksimalna s kojom mozZe

poletjeti s iste.
3.2.  Prvinadin procjene momenata tromosti

U prvom nadinu procjenjivanja inercijskih zna€ajki iskoristiti ¢e se mogucnost programa
SolidWorks da iz 3D modela za njegovu masu odredi momente tromosti. Kako bi se dobila §to
veca tocnost ovakvog nacina procjene inercijskih znacajki zrakoplov je podijeljen u vise
skupina, a to su redom: skoljka zrakoplova, motori, spremnici goriva i spremnici vode. Skoljka
ima realisti¢nu vanjsku geometriju (slika 3.) te obuhvaca i sve $to se nalazi unutar zrakoplova,
ali bez motora, spremnika goriva i spremnika vode, $to znaci da je masa te skupine 11980 kg.
Sto se ti¢e motora i spremnika goriva koji se nalaze unutar krila zbog jednostavnosti za potrebe
racunanja inercijskih znacajki koristi se oblik cilindra za motor odnosno pravokutnika za
spremnike. Za spremnike vode s obzirom na njihov specifi¢ni oblik i veliku masu koju

pohranjuju koristiti ¢e se realna geometrija za §to precizniji rezultat u konaénici. U tablici 3.
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prikazane su dobivene vrijednosti momenata tromosti ovih skupina oko y osi jer je za uzduzno

gibanje samo taj moment tromosti potreban.

Tablica 3. Momenti tromosti oko osi y

Skoljka zrakoplova [kgm?] 270746.30
Motor [kgm?] 1105.13
Spremnik goriva (prva konfiguracija) [kgm?] 179.33
Spremnik goriva (druga konfiguracija) [kgm?] 472.87
Spremnik goriva (treéa i Getvrta konfiguracija) [kgm?] 618.3
Spremnik vode (prva i druga konfiguracija) [kgm?] 8272.17
Spremnik vode (treéa konfiguracija) [kgm?] 5391.67
Spremnik vode (Cetvrta konfiguracija) [kgm?] 7317.85

Koordinatni sustav proizvoljno je pozicioniran na udaljenost od 1.13 m od napadnog ruba krila
u smjeru repa zrakoplova odnosno na 7% MAC-a (acrodinamicke tetive). Y os proteze se duz
raspona krila (horizontalna os na slici 7.) sa pozitivnim vrijednostima u smjeru desnog krila, a
0s X je u ravnini simetrije zrakoplova (vertikalna os na slici 7.) sa pozitivnim vrijednostima u
smjeru nosa zrakoplova. Slika 7. prikazuje koordinatni sustav tlocrta zrakoplova za prvu

konfiguraciju s potrebnim tezistima.
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15 Prva konfiguracija
. T T
ES
1r i
*
05 1
N4
O
E o
x
2k Lijevi motor
- Desni motor
0.5 “  Napadni rub krila -
(O Lijevi spremnik vode
0 * () Desni spremnik vode L
[J Lijevi spremnik goriva
[ Desni spremnik goriva
AF +* < Skoljka zrakoplova A
% Zrakoplov prije izbacivanja
% Zrakoplov nakon izbacivanja
N/ ishodiste MAC-a
_1 5 | | |
-6 -2 0 2 4 6
y[m]

Slika 7. Koordinatni sustav s tezistima dijelova prve konfiguracije

Prilikom racunanja inercijskih znacajki biti ¢e potrebno koristiti Steinerov poucak za moment

tromosti. To je poucak prema kojemu se rauna moment tromosti tijela oko zadane osi ako je

poznat moment tromosti oko paralelne osi koja prolazi kroz centar mase tijela [13]. Iz toga

proizlazi sljede¢a formula:

I = ljjerq + m- d?* [14]

(1)

gdje je I;;jel, moment tromosti tijela, m masa tijela te d udaljenost paralelne osi koja prolazi

kroz centar mase tijela i zadane osi. Koristeé¢i se ovim pouckom dobivamo jednadZbu koja daje

iznos momenta inercije cijelog zrakoplova za prvu konfiguraciju s vodom:

Iy = I, + mg+ (—0.53)%2 4+ 2 - (Lot + Mynor = 1.41%) + 2+ (Iypge + Myoge * 0.832)

+2 I, +myg - 0.012

I, = 299241.8986 [kgm?] .

()
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Prilikom izbacivanja vode koje traje oko dvije sekunde [15] moment tromosti se mijenja jer iz
jednadZzbe nestaje ¢lan koji sadrzi vodu te se pozicija teziSta mijenja pa jednadzba poprima

sljedeci oblik:
Iy = Iy, + mg- (=0.16)%* + 2 * (Imor + Mor - 1.78%) + 2+ 1, + m, - 0.38% (3)
te u konac¢nici moment tromosti za prvu konfiguraciju bez vode iznosi:
I, = 276642.4808 [kgm?] .
Isti princip se primjenjuje i na ostale konfiguracije.

Druga konfiguracija
1.5 T T T T

0.5 *

O
O

Lijevi motor

Desni motor
Napadni rub krila
Lijevi spremnik vode
Desni spremnik vode 0
Lijevi spremnik goriva
Desni spremnik goriva
Skoljka zrakoplova .
Zrakoplov prije izbacivanja
Zrakoplov nakon izbacivanja
ishodiste MAC-a

o < OO0 %K %

_1 5 1 1 L L
-6 -4 -2 0 2 4 6

y [m]
Slika 8. Koordinatni sustav s tezistima dijelova druge konfiguracije

Pa tako se onda koriStenjem prethodne slike dobivaju sve udaljenosti d nakon ¢ega jednadzba

I iznos za drugu konfiguraciju s vodom glase:

Iy = Iy, + mg+ (—0.53)%2 4+ 2 - (Lot + Mypor - 1.41%) + 2+ (Iypge + Myoge * 0.832)

+2+ 1, +m, - 0.012 (4)
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I, = 299829.1215 [kgm?]

a za drugu konfiguraciju bez vode vrijedi sljedece:
Iy = Iy, + mg- (=0.2)* + 2+ (Imor + Mo - 1.74%) + 2+ I; + my - 0.34% (5)

I, = 277372.4512 [kgm?] .

Treca konfiguracija

1.5 T T
*
1 - —
* *
05F 4
W
B 0O e
E o
=
>k Lijevi motor
> Desni motor
05 - 3 Napadni rub krila i
(O Lijevi spremnik vode
U (' Desni spremnik vode U
* [ Lijevi spremnik goriva
[ ] Desni spremnik goriva
1r * > Skoljka zrakoplova =
* Zrakoplov prije izbacivanja
Y Zrakoplov nakon izbacivanja
ishodiste MAC-a
_1 5 | | | |
5 4 2 0 2 4 6
y [m]

Slika 9. Koordinatni sustav s tezistima dijelova tre¢e konfiguracije
Moment tromosti za tre¢u konfiguraciju s vodom je:

Iy = Iy, + mg - (—0.44)2 + 2 (Ipor + Mumor = 1.52) + 2 * (Iyoge + Myoge * 0.922)
+2-1; +m, - 0.1 (6)
I, = 292736.528 [kgm?]
a za tre¢u konfiguraciju bez vode iznosi:

Iy = Ly + Mg+ (=0.21)% + 2+ (Imoy + Mypor * 1.73%) + 2+ I, +m, - 0.332 ©)
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I, = 277742.877 [kgm?] .

Cetvrta konfiguracija

1.5 T T

0.5 T

x [m]

Lijevi motor
Desni maotor
Napadni rub krila |
Lijevi spremnik vode
Desni spremnik vode O
Lijevi spremnik goriva
Desni spremnik goriva
Skoljka zrakoplova .
Zrakoplov prije izbacivanja
Zrakoplov nakon izbacivanja
ishodiste MAC-a

< e X OO0 ¥ Kk

15 1 I I I
-6 -4 -2 0 2 4 6

y [m]
Slika 10. Koordinatni sustav s teziStima dijelova ¢etvrte konfiguracije
I u konacnici za €etvrtu konfiguraciju s vodom moment tromosti glasi:
Iy = Iy, + mg - (—0.5)% + 2+ (Lot + Mot * 1.442) + 2 (Iypge + Myoge * 0.862)
+2+ 1, +my, - 0.042 )
I, = 297710.2044 [kgm?]
te za ¢etvrtu konfiguraciju bez vode je ista kao 1 za tre¢u bez vode:

Iy = Iy, + mg- (=0.21)%* + 2+ (Lot + Mnor - 1.73%) + 2+ 1, + m, - 0.332 9)

I, = 277742.877 [kgm?],

ato je zbog toga jer je samo masa vode njihova razlika.
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3.3.  Drugi nadin procjene momenata tromosti

Ovaj nacin odredivanja biti ¢e od koristi kao provjera to¢nosti prvog. Na osnovu slicnih

zrakoplova za koje postoje podaci o inercijskim znac¢ajkama radi se regresijska linija na osnovu

koje se radi procjena za promatrani zrakoplov. Za sli¢ne zrakoplove odabrani su Twin Otter i

Dash 8-Q400. Iako prema izgledu i primjeni nema prevelike sli¢nosti paznja je skrenuta na to

Sto su svi visokokrilci s po dva turboprop motora te sa slicnom izvedbom repa. Kako bi se

mogla odrediti regresijska linija potrebno je imati podatke o polumjeru tromosti sli¢nih

zrakoplova. Oni se mogu odrediti koriste¢i se sljede¢im izrazom:

I =m-k?[kgm?]

(10)

gdje je I moment tromosti, m masa zrakoplova, a k trazeni polumjer tromosti. Tablica 4.

pokazuje dobivene polumjere tromosti za navedene sli¢ne zrakoplove.

Tablica 4. Sli¢ni zrakoplovi [16]

Ime Moment tromosti, Polumjer Duljina trupa
Masa [kg] ]
zrakoplova Iy [kgm?] tromosti [m] [m]
Twin Otter 30000 4150 2.7 15
Dash 8-Q400 982980 25000 6.3 33
C-5M 42437000 263410 12.7 75

Koristec¢i vrijednosti iz tablice u programu MATLAB dobivena je regresijska linija koja je

prikazana na slici 11.
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14 T T 1
* Prva konfiguracija sa vodom
* Prva konfiguracija bez vode
O Druga konfiguracija sa vodom
2r 5 Druga konfiguracija bez vode ]
"/ Treca konfiguracija sa vodom
WV  Treéa konfiguracija bez vode
+ Cetvrta konfiguracija sa vodom
10 | + Cetvrta konfiguracija bez vode .
Russell - "Aircraft moments of inertia”
x Sliéni zrakoplovi
Regresijska linija
8 - —
E
>
X
6 = —
4 - —
2 = -
0 | | 1 1 | 1 |
0 10 20 30 40 50 60 70

Duljina trupa, Ib [m]

Slika 11. Polumjeri tromosti za y 0s

Iz grafa se moze vidjeti kako polumjeri tromosti za promatrane Cetiri konfiguracije s vodom
vrlo dobro prate regresijsku liniju, sto potvrduje legitimnost prvog nacina procjene ¢iji ¢e se

rezultati koristiti u daljnjem proracunu.
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4. AERODINAMIKA ZRAKOPLOVA

4.1. Procjena otpora

Kao 1 inercijske znacajke iznosi koeficijenata nultog otpora nekog zrakoplova su iznimno
nedostupni podaci. Zbog toga je potrebno provesti postupak procjene kako bi se doslo do
njegovog iznosa. Postupak Ce se provesti tako da ¢e se odrediti nulti otpor svakog dijela posebno
te Ce se zatim sve vrijednosti zbrojiti kako bi se dobio nulti otpor cijelog zrakoplova. Otpori ¢e
se racunati za brzinu leta od 60 m/s odnosno = 120 ¢vorova zbog ograni¢enja postavljenog za
vrata$ca koja se otvaranju prilikom izbacivanja vode. Sto se visine leta ti¢e radunati ée se za 30
m §to predstavlja neku prosje¢nu visinu bacanja vode za brzo-Sire¢i Sumski pozar, pa shodno s

time kinemati¢ka viskoznost zraka za tu visinu iznosi v = 1.78 - 1075 m?/s.
4.1.1. Otpor krila

Kao §to je ranije navedeno u drugom poglavlju aeroprofil koji je koristen za izradu krila je
NACA 4418. Rije¢ je o nesimetricnom aeroprofilu koji ima maksimalnu debljinu od 18%

duljine tetive na poziciji od 30% duljine tetive. Slika 12. prikazuje izgled profila NACA 4418.

NACA 4418

03 4
02 7

0.1 1

-01F .

0 0.2 0.4 06 0.8 1

Slika 12. NACA 4418

Za racunanje nultog otpora Krila potreban je Reynoldsov broj koji se racuna sljede¢im izrazom:

V-c
Re = . ¥ = 11.933-10°. (11)
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S obzirom da je Reynoldsov broj veéi od 108, strujanje na krilu je u potpunosti turbulentno $to
znaci da ne postoji mjesto tranzicije. Pretpostaviti ¢e se da je krilo ravna ploca iz ¢ega proizlazi
¢injenica da koeficijent trenja ovisi samo o Reynoldsovom broju, stoga koristimo Schlichting-

ovu formulu za izraun otpora ploce:

__ 39t 0.0029 12
r = (lnRe)2-58 - Y : ( )

Potrebno je napraviti i korekciju zbog relativne debljine sa sljede¢om jednadzbom:

0.6-F
Fp = <1 +——+100- t4> = 1.465. (13)

Xt

Kada je brzina leta u podzvu¢nom rezimu kao $to je u ovom sluc¢aju korekcija za stlacivost nije
potrebna odnosno Fy, je jednako jedan. U sljedecoj jednadzbi dobiva se koeficijent otpora

profila unutar koje se mnozi s brojem dva kako bi se u obzir uzela i gornjaka i donjaka krila:
cqg =2 Fp* Fygc; = 0.0085. (14)

Kako krilo ovog zrakoplova nije strelasto Fs odnosno koeficijent odnosa otpora krila i otpora

ploce je jednak jedan, tako da u konac¢nici koeficijent otpora krila iznosi:

Sw

(Cpw = cq " Fs+-1.1=0.0085, (15)

Sref

gdje se iznos povecao za 10% kako bi se u obzir uzeo otpor raznih izbocina koje se nalaze na

gornjaci koje se mogu vidjeti na slici 13.
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Slika 13. Canadair CL-415 u zaokretu [17]

4.1.2. Otpor horizontalnog stabilizatora

Za horizontalni stabilizator odabran je simetri¢an aeroprofil NACA 0015 koji ima debljinu od
15% duljine tetive na poziciji od 30% duljine tetive. Slika 14. prikazuje izgled aeroprofila
NACA 0015.

NACA 0015

03 .

021 .

01t -

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Slika 14. NACA 0015
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Isti postupak koji se provodio za krilo provest ¢e se i za horizontalni stabilizator. Odreduje se

Reynoldsov broj te on iznosi:

V'Ch

Re = =8.674-10°. (16)

Schlichting-ova formula za izra¢un otpora ploce:

31 0.0031 17
= (InRe)z58 : (17)
Korekcija zbog relativne debljine iznosi:
0.6-t
Frp=(1+ = + 100 - t* ) = 1.3506. (18)
t

Korekcija za stlacivost odnosno Fy, je kao i za krilo jednako jedan. S obzirom kako ni
horizontalni stabilizator nema strijelu napadnog ruba kao sto ga ni krilo nije imalo, koeficijent

odnosa otpora horizontalnog stabilizatora i otpora ploce Fs jednak je jedan.

Koeficijent otpora profila:
cqg =2 Fp - Fyg - c; = 0.0083. (19)

Koeficijent otpora horizontalnog stabilizatora:

S
(Cp)y = —=+ ¢, Fg+ 1.1 = 0.0025 (20)
Sref

gdje je iznos povecan za 10% zbog dodatnog otpora kroz zazore izmedu nosece povrsine i

upravljacke povrsine prema [2] poglavlje 3.
4.1.3. Otpor vertikalnog stabilizatora

Za aeroprofil vertikalnog stabilizatora koristen je NACA 0018 prikazan na slici 15.
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NACA 0018

1 1 L 1 1 1 1 1 1

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Slika 15. NACA 0018

Postupak odredivanja nultog otpora vertikalnog stabilizatora identi¢an je onom provedenom za
krilo 1 horizontalni stabilizator, jedina razlika je u tome $to postoji strijela napadnog ruba.
Reynoldsov broj iznosi:

V-c
Re = UA” =11.963-10° . (21)

Schlichting-ova formula za izracun otpora ploce:

391
Cf = W = 0.0029. (22)
Korekcija zbog relativne debljine iznosi:
06-t
Frp=(1+ = + 100 - t* ) = 1.4650. (23)
t

Korekcija za stlacivost odnosno Fy,, je jednako jedan. Jednadzba koeficijenta odnosa otpora

vertikalnog stabilizatora i otpora ploce glasi:

Fs = (cos A1/4)°?® = 0.9657 . (24)
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Koeficijent otpora profila:
Cqg =2 Fp+Fyq-cp=0.0085. (25)
Koeficijent otpora vertikalnog stabilizatora:

Sy

(Cp)y = =—"¢q - Fs-1.1=0.0015 (26)

Sref

gdje je iznos poveéan za 10% zbog istog razloga kao i kod horizontalnog stabilizatora.
4.1.4. Otpor trupa

Kako bi se mogao odrediti otpor trupa potrebno je znati koliko iznosi oplahivana povrsina trupa,
a s obzirom nato da SolidWorks ima opciju i§¢itavanja povrsine sloZzene geometrije s funkcijom

Measure nakon njezina koristenja iznos povrsine je:
S, = 150.47 m2.

Izraz za Reynoldsov broj glasi:
V-l
Re = Tb = 66.742 - 10° (27)

Sto znaci da je strujanje u potpunosti turbulentno.

Schlichting-ova formula za izracun otpora ploce:

3.91

= ———— =0.0023.
r = (nReyse = 00023 (28)

Ekvivalentni promjer kruga povrsine maksimalnog presjeka tijela je d = 3.56 m pa je vitkost
tijela:
Ly

f=—=55618. (29)

Toj vitkosti odgovara koeficijent korekcije zbog oblika tijela koji se racuna sljede¢im izrazom:

F—1+60+f =1+ 60 +5'5618—136265 30
F=2 037400 © 556183 ° 400 ~ ' (30)
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Ovaj koeficijent oblika odgovara pravilnom rotacijskom tijelu, a kako se kabina zrakoplova
uglavnom dobro uklapa u oblik, potrebno je povecati taj koeficijent za 20%. Kako popre¢ni
presjek kabine promatranog zrakoplova zapravo nije kruznog oblika, posjeduje ostre bridove te
postoji ,,rupa‘ s bocne strane trupa za pohranjivanje straznjeg stajnog trapa potrebno je povecati

koeficijent oblika za jos 40% prema [2] poglavlje 3. te u konacnici poprima iznos od:
Fr = 13626512 1.4 = 2.2892. (31)

Kao i za krilo koeficijent korekcije zbog stlacivosti Fy,, je jednak jedan. Kako postoji suZenje
straznjeg dijela zrakoplova koje je veée od kriti¢nog potrebno je izracunati dodatni otpor koji

se racuna sljede¢om empirijskom formulom:

S
ACp = 3.83 - u2% - 2% — (.00084711 (32)
SRef
gdje je S,,qxr maksimalna povriina popre¢nog presjeka trupa te ona iznosi 9.9538 m?. Otpor

trupa racuna se sljedecoj jednadzbom:

Sp

(CDf)B = (S

ref

¢+ Fp + Fyq + ACD> -1.2 = 0.010407 (33)

gdje je iznos potrebno povecati za 20% zbog postojanja ,,stepenice na dnu zrakoplova [18].
To nije konaéni iznos otpora trupa jer treba jo§ tome pribrojiti otpor zbog vjetrobrana te otpor

baze. Otpor zbog vjetrobrana procjenjuje se sa sljede¢im izrazom:

S
front = 0.15

C = k- A
()s Sref 101.244

=0.0019 (34)

gdje je k koeficijent koji pokazuje koliko je vjetrobran dobro uklopljen u oblik trupa prema [2]
poglavlje 3., a Sgrone Celna povrsina vjetrobrana. Kako bi se odredio otpor baze potrebno je

izraunati koeficijent tlaka neposredno iza zrakoplova sljede¢im izrazom:
Cp = 0.139 4+ 0.419 - (Ma — 0.161)* = 0.1391 (35)

gdje je Ma Mach-ov broj:

1%
Ma = - = 0.1764 , (36)
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a ¢ brzina zvuka u ovisnosti o0 visini:

c=Vk-R-T. (37)
Otpor baze glasi:
C =C Shase _ 0.1391 016 _ 0.00022
( D)base - “~p Saref — M 101.244 - Y (38)

gdje je Spase povriina baze te iznosi 0.16 m? .

U konacnici dobivamo procijenjeni otpor tijela:

(Cp)e = (Cps)p + (Cv)p + (Cp)pase = 0.0123. (39)

4.1.5. Otpor kudiSta motora

Nulti otpor kuéista motora racunati ¢e se istim postupkom kao i za trup zrakoplova. Oplahivana

povrsina kuéista motora iznosi 36.41 m?2.

Reynoldsov broj iznosi:

b

V-
Re = — 19.213 - 10° (40)

gdje [,,, duljina kuéista motora te iznosi 5.7 m .

Schlichting-ova formula za izracun otpora ploce:

3.91
Cf = W = 0.0027. (41)
Vitkost kuéista iznosi:
lm
f= i 4.0714 (42)

gdje d (promjer) iznosi 1.4 m..

Koeficijent korekcije zbog oblika tijela:

LU f _ ., 60 40714
F7 20 F3 7400 7 7 407143 400

= 1.8992, (43)
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a kako se kuciste motora dobro uklapa u oblik tijela potrebno je povecati iznos za 10% 1 joS
dodatnih 30% zbog toga Sto poprecni presjek kuéista motora nije kruznog oblika pa u konacnici

koeficijent korekcije iznosi:
Fr=1.8992-1.1-1.3 = 2.7159. (44)

Otpor kuciSta motora u konacnici iznosi:

S.
(Cp)m = —- ¢ Fp * Fyq = 0.0026 . (45)
Sref

4.1.6. Otpor podvozja

Podvozje promatranog zrakoplova je uvlacivo, ali samo se prednji dio podvozja moze u
potpunosti skriti u nos zrakoplova dok kod straznjeg dijela su samo noge uvla¢ive dok kotaci
ostaju van zrakoplova kao $to je vidljivo na slici 1. S obzirom kako samo kotaci rade otpor, a
otvor u koje se pohranjuju noge podvozja je ve¢ uracunat u otpor trupa, otpor podvozja odnosno
kotaca rac¢unat ¢e se po sljedec¢em izrazu:

Sront 0.4948

0.25 ———
Sres 101.244

(CD)podvozja =k- = 0.0012 (46)

gdje je k koeficijent preuzet iz [18] za kota¢ s gumama, a S¢,.on¢ Ceona povrsina obje gume.
4.1.7. Otpor plovaka

Nulti otpor plovaka racunati ¢e se na isti nacin kao i trup i kuciSte motora, dok ¢e se nosaci istih
racunati poput krila. Oplahivana povrsina jednog plovka iznosi 5.51 m?2, a povrina jednog

nosaca plovaka je 2.79 m? .

Reynoldsov broj za plovak iznosi:

V-l
Re = . P —10.685-10° (47)

gdje [, duljina plovaka te iznosi 3.17 m .

Schlichting-ova formula za izra¢un otpora ploce:

3.91

Cr = W = 0.003. (48)
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Vitkost plovka iznosi:

f==2=37738 (49)

gdje d (promjer) iznosi 0.84 m .

Koeficijent korekcije zbog oblika tijela:

F—1+60+ f =1+ 60 +3'7738—21258 (50)
F7 20 F3 7400 © 377388 400 7 ’

a kako se plovak relativno dobro uklapa u oblik tijela potrebno je povecati iznos za 20% i jo$
dodatnih 30% zbog toga S§to poprecni presjek plovaka nije kruznog oblika pa u konacnici

koeficijent korekcije iznosi:
Fr =2.1258-1.2-1.3 = 3.3163. (51)

Otpor jednog plovka u konacnici iznosi:

S
(Cp)p = ﬁ ¢; * Fp * Fyq = 0.00062.. (52)

Reynoldsov broj za nosace plovaka iznosi:
V-c
Re = T”” = 4.4157 - 10° (53)

gdje je ¢y, duljina nosaca te ona iznosi 1.31m .

Schlichting-ova formula za izra¢un otpora ploce:

3 0.0034 54
= (InRe)2%8 — = : (54)
Korekcija zbog relativne debljine iznosi:
0.6-t
Fp=|1+-——+100- t* ) = 1.4983. (55)
t
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Koeficijent otpora profila:
Cq =2 Fp+Fyq-c=0.0103. (56)

Koeficijent otpora jednog nosaca plovka:

S
(Cpnp = S”’; - ¢4 Fs = 0.0003 . (57)
re

Ukupni nulti otpor oba plovka te oba njihova nosaca iznosi:
(O, =2" ((C)Dp +(O)p ) =0.0018. (58)
np

4.1.8. Otpor end - plateova

End - plateovi se koriste kako bi povecali uzgon krila te smanjili inducirani otpor, ali ipak

stvaraju otpor sa svojim oblikom. Reynoldsov broj za end - plateove iznosi:

V:cCep

Re = = 10.661 - 10° (59)

Sto znaci da je strujanje u potpunosti turbulentno. 1z toga se pretpostavlja da je krilo ravna ploca,

pa Schlichting-ova formula za izra¢un otpora plo¢e daje iznos:

3.91

Cr = W = 0.003. (60)

S obzirom na to kako je debljina end - platea mala, korekcija zbog relativne debljine ¢e biti

Fr = 1. Koeficijent otpora profila biti ¢e:
Cqa = FF . FMa ' Cf = 0.003 B (61)

a konacni iznos otpora oba end - platea ¢e iznositi:

Svanjski Sunutarnji

(Cp)ep =2 ey Fs>l =0.0004196  (62)

'Cd'F5+<

Sref Sref

gdje je povrSina vanjske strane end-platea Sygnjski = 4.28 m?, a povrSina unutarnje

Sunutarnji =2.87m?.
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4.1.9. Otpor malih vertikalaca na horizontalnom stabilizatoru

S obzirom na izgled malih vertikalaca koji je vidljiv na slici 16. nulti otpor za njih racunati ¢e
se istim postupkom kao za krilo, dok ¢e njihov aeroprofil biti isti kao za vertikalni stabilizator
odnosno NACA 0018.

Slika 16. Mali vertikalci na horizontalnom stabilizatoru [19]

Reynoldsov broj iznosi:

V-c
Re = UA"“’ — 5.5409 - 106 . (63)

Schlichting-ova formula za izracun otpora ploce:

3 0.0033 64
= (InRe)z58 = : (64)
Korekcija zbog relativne debljine iznosi:
0.6-t
Fp = (1 +——+100" t4) = 1.4650. (65)
t

Korekcija za stlacivost odnosno F, je jednako jedan. Jednadzba koeficijenta odnosa otpora

malih vertikalaca i otpora ploce glasi:
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FS = (COS A1/4)0'28 = 0924‘2 (66)

gdje je kut na ¥4 tetive 41°.

Koeficijent otpora profila:
cqg =2 Fp-Fyq-cp =0.0097. (67)

Koeficijent otpora malih vertikalaca:

va
(Cp)mp = 2 - (s g F5> = 0.00070162 (68)
ref

gdje je S, povriina jednog od njih te iznosi 3.969 m? .
4.1.10. Ukupni nulti otpor zrakoplova

Kona¢ni iznos nultog otpora zrakoplova (kada zrakoplov nema uzgon) dobije se zbrajanjem

svih parcijalnih otpora navedenih u tablici 5.

Tablica 5. Parcijalni otpori, njihov iznos te udio od ukupnog otpora

Otpor krila, (Cp)w 0.0085 26.85%

Otpor horizontalnog stabilizatora, (Cp)y 0.0025 7.9%
Otpor vertikalnog stabilizatora, (Cp)y 0.0015 4.74%
Otpor tijela, (Cp)p 0.0123 38.86%

Otpor kuc¢ista motora, (Cp)m, 0.0026 8.2%

Otpor podvozja, (Cp)podvozja 0.0012 3.8%
Otpor plovaka i njegovih nosaca, (C) Dy 0.0018 5.69%
Otpor end-plateova, (Cp)ep 0.0004196 1.33%
Otpor malih vertikalaca, (Cp)my 0.00070162 2.63%
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Iznos nultog otpora uvecati ¢e se za 15% za sigurnost procjene:

Cpo = [(CD)W + (Cp)u + (Cply + (Cp)p + (Cpm + (Cp)podavozja T+ (C)Dp (69)
69
+(Cp)ep + (CD)mv] - 1.15 = 0.0364.

S obzirom da promatrani zrakoplov ima end - plateove potrebno je uzeti u obzir njihov utjecaj

na vitkost krila te se dobiva efektivna vitkost krila koja se racuna po formuli:
h
AR,ffective = AR - (1 +1.19 'E) = 8.8359 [18] (70)

gdje je h visina end - platea iznosa 1.41 m, a b raspon krila s podtrupnim dijelom.

S tom vrijednosti sada se moze izracunati Oswaldov koeficijent induciranog otpora za krilo bez

strijele formulom koja glasi:
e=178-(1—-10.045- ARyt ective ) — 0.64 = 0.7876. (71)

Zatim se konac¢no moze dobiti koeficijent induciranog otpora K Koji iznosi:

1
e AReffective '

= 0.0457.. (72)

Posto se sada posjeduju sve vrijednosti potrebne za iscrtavanje polare zrakoplova, koriStenjem
for petlje unutar MATLAB-a dobivamo upravu nju koja je prikazana na slici 17. unutar C, — Cp,

dijagrama.
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, CL - CD dijagram

1.5 T

05 T

_05 1 | 1 1 | 1
0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16

o

Slika 17. Polara zrakoplova
4.2.  Aerodinamicki koeficijenti normalne sile i momenata propinjanja

Normalnom silom naziva se aerodinamicka sila koja ima usmjerenje u negativnom smjeru osi
z koordinatnog sustava letjelice, ¢ije je ishodiSte pozicionirano na pocetku aerodinamicke
tetive. Aerodinamicki koeficijent u odnos postavlja normalnu silu, napadni kut krila, postavni
kut krila te horizontalnog stabilizatora i otklon kormila visine. Moment propinjanja je zapravo
moment koji omogucava zrakoplovu da si mijenja kut nagiba oko osi y vlastitog koordinatnog
sustava. Dobivanje jednadzbi koje definiraju ova dva koeficijenta vrlo su vazna kako bi se
ponasanje zrakoplova u letu moglo analizirati. U nastavku slijedi proracun koji dovodi upravo
do tih jednadzbi, a one sve koristene u nastavku preuzete su iz dostupne literature [2] poglavlje
5.

4.2.1. Krilo

Za vec¢ ranije navedenu brzinu leta od 60 m/s te Mach-ov broj koji iznosi 0.1764 moze se

dobiti koeficijent stlacivosti:

B =+1—Ma?= 09843, (73)
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Gradijent koeficijenta sile uzgona po napadnom kutu za profil NACA 4418 dobio se

koristenjem panelne metode te on iznosi ¢;, = 5.3715.

Sada se moze izracunati gradijent uzgona normalne sile krila prema jednadzbi:

2nAR,,
Cradw = = 4.2624
2AR,,\? tg?(Mes2) (74)
2+ \/4 + (T) (1 + T

gdje je drugi ¢lan pod korijenom jednak nuli jer nema kuta strijele.

Normalna sila kombinacije krilo-tijelo glasi:

Sw .
(C)ws = (CLa)w * ﬁ [Kewa + kwg (i — @o)] (75)

gdje je potrebno izracunati koeficijente interferencije Kgyy 1 kyg -

Oni se raCunaju sa sljede¢im izrazima:

Kepw=1+3d—2d-(1—-d) =1.2644 (76)
i
1+ 0414\
=|———| Kpy = 1.1047 7
v = () How @

gdje je d = %2 = 0.1245 .
Panelnom metodom dobio se i iznos kuta nultog uzgona za NACA 4418 te on iznosi:

ay, = —4.6667°

nakon Cega se uvrStavanjem svih vrijednosti dobiva trazeni iznos koeficijenta normalne sile

kombinacije krilo-tijelo:
(Cn)wp = 4.88813a + 4.27073375i,, + 0.347637727 . (78)

Sto se aerodinamickog koeficijenta momenta propinjanja krila ti¢e on se raduna sljede¢om

formulom:
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) AR, cos A, Sw
(€mo)w AR, +2cosAy Spef

Cno)w = = —-0.0713 (79)

gdje je ¢, = —0.1.

Aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja kombinacije Krilo-tijelo ra¢una se prema

izrazu:

(Cr)ew = (Codw — (CN)BW(ECW - }_lm) (80)

pri &emu je hg,, = 0.22 §to je oitano s dijagrama 2-8 iz izvora [2] poglavlje 2.

To znaci da izraz poprima kona¢ni oblik:
(Cm)sw = —0.0713 — (4.88813c + 4.27073375i,, + 0.347637727)(0.22 — h,,) .  (81)

Kako iza krila dolazi do savijanja struje zraka, potrebno je izracunati kako ta struja zraka izgleda

prije nego dode do horizontalnog stabilizatora. To racunamo sljede¢om formulom:

de 1.19
T = 44 (KAK;LKH : /cos A, /4) (82)

gdje su koeficijenti iznosa:

1 1
S 83
Ka =R " T+ ar = 0099 (83)
10 — 31
p=—m— = 1 (84)
-}
Ky = === 10897
3|tch — tew
572 (85)

iz Cega se dobije konacni iznos:
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— =10.3021. (86)
da

4.2.2. Tijelo

Sto se tijela zrakoplova ti¢e ono samo ima aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja te

se on ra¢una prema formuli:

C)p=—"——«a (87)

gdje je Ky = 0.93 ocitano s dijagrama 3-18 iz izvora [2] poglavlje 3. pa je konacni iznos:
(C)p = 0.3635«. (88)

4.2.3. Plovci

S obzirom na njihov oblik plovci ¢e se razmatrati na isti nacin kao i tijelo zrakoplova. Normalna
sila plovaka ¢e se zanemariti stoga se raCuna samo moment propinjanja koji se sastoji od dva

dijela:
Cimp = Crmop + Cnap - (89)
Prvi dio racuna se putem jednadzbe:

C -z
Cmop = (D)C% = 0.00057446 (90)

gdje je (Cp), ranije izraCunati otpor plovaka, a z, krak sile otpora plovaka po osi z te iznosi

1.13m.

Drugi dio rac¢una se jednadzbom:

2
_ KW Ly

map —

a (91)
CASref

gdje je W, maksimalna Sirina plovaka iznosa 0.74 m, a L,, duljina plovaka iznosa 3.17 m iz

¢eka proizlazi konacni iznos:

Cmap = 0.0090 . (92)

Fakultet strojarstva i brodogradnje 33



Roko Brzié Diplomski rad

Konac¢no ukupni koeficijent momenta propinjanja plovaka glasi:
Conp = Cinap + Cmop = 0.009a + 0.00057446 . (93)

4.2.4. Horizontalni stabilizator

Koeficijent stlacivosti na horizontalnom stabilizatoru iznosi:

B =+1—n, Ma?=0.9846 (94)

gdje je n, = 0.98 koeficijent koji uzima u obzir gubitak dinamickog tlaka u odnosu na
neporemecenu struju zraka. Gradijent koeficijenta sile uzgona po napadnom kutu za profil
NACA 0015 dobio se isto koristenjem panelne metode te iznosi ¢;, = 5.977 §to se moze
uvrstiti u formulu za gradijent uzgona normalne sile:

ZTTARh
(Cradn = = 3.7556

24 j 44 (ZnCARh)2<1 +tgz(Ac/z)> (95)

la ﬁz

gdje je drugi ¢lan pod korijenom jednak nuli jer nema kuta strijele.

Kako bi se normalna sila krila i horizontalnog stabilizatora mogla objediniti napadni kut

horizontalnog stabilizatora prikazati ¢e se sljede¢im izrazom:

de
(p =0 = " Aef (96)
gdje je a,y:
Aoy = Kpwa + kyp(iy — aor) - 97)

Sve vrijednosti potrebne za izraunavanje a, ¢ dobivene su prilikom ra¢unanja aerodinamickog

koeficijenta normalne sile i momenta propinjanja krila pa u kona¢nici poprima oblik:
aer = 1.2644 - a + 1.1047 - i, + 0.08992258 . (98)
Iz toga se onda dobiva vrijednost napadnog kuta horizontalnog stabilizatora:

a, = 0.61802476 - a — 0.33372987 - i,, — 0.0271656. (99)
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Normalna sila na horizontalni stabilizator glasi:

Sh .
(Cx)ne = N “Nstot ﬁ [(Cnedn - (Kpuap + kppin) + (Cys)n - Om] (100)
re
gdje su:
7 dekv
d= ) =0.1276, (101)
Kpp=1+3d—2Ad-(1—-d) = 12715, (102)
- 2
14+ 0.41d
= ————| - Kgy = 1.1074, 103
o= () o (109

any i Mg 1znose 0.98 odnosno 0.85 .

.....

visine kojeg odredujemo pomocu jednadzbe:

56 CNa

(Cudn = 0.9-22(2) (Cg)pros cos Ay - Ky (104)
Sp\Cia/y,

gdje je ”;—5 = 0.41 zato jer je upravljacka povrSina veli¢ine malo manje nego polovica nosece
h

povrsine, a (Cj5)pror iMa iznos od 5.364 koja je oCitana sa slike 2-14 iz izvora [22] za 15%
debljine aeroprofila. S obzirom kako horizontalni stabilizator nema kuta strijele dobivamo

konacni iznos:
(Cns)n = 1.3081 - Ky . (105)

Sredivanjem 1 uvrStavanjem sve iznad izraCunatog dobiva se kona¢ni iznos koeficijenta

normalne sile:
(Cn)np = 0.6686a — 0.36104i,, — 0.02939 + 0.9422i), + 0.29635 - K:6,, .  (106)

Koeficijent momenta propinjanja horizontalnog stabilizatora racuna se putem izraza:
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(Cm)hB = _(CN)hB ) (Hca - Em) - (CNS)h ’ ((ECS)h - }_lm) (107)

gdje su udaljenosti hvatista sila od aerodinami¢kog ishodista iznosa h., = 2.6786 te (}_lcg)h =
2.8352 za ¢ije racunanje je bilo potrebno sa slike 2-17 iz izvora [22] oCitati omjer x—: = 0.44,

iz Cega proizlazi da je konacan izraz za koeficijent:

(Cr)ns = —(1.7909 — 0.6686h,,)a + (0.9671 — 0.36104h,, )iy,
— (2.5238 — 0.94221h,,)i; — (0.8402 — 0.29635h,,, )K;5,,  (108)
+(0.0787 — 0.0293%,,,) .

4.2.,5. Moment propinjanja od pogonske sile

Kako su motori postavljeni iznad krila potrebno je izraCunati njihov utjecaj na koeficijent

momenta propinjanja zrakoplova.

Prvo je potrebno izracunati korak elise:
LA 0.7062 (109)
==

gdje je n = 20 broj okretaja u sekundi, V brzina leta, a D = 4.248 m promijer elise.

Gradijent ploscice elise potrebno je ocitati sa slike 2-4 iz izvora [2] poglavlje 6. te on glasi:

Cw biage _ o5 (110)
da

Minimalna potrebna pogonska sila zrakoplova za najvecu masu s kojom moze letjeti dobiva se
sljede¢im izrazom prema [2] poglavlje 8.:
pS 2

KW= 1
T=D=—Cpy'V?>+2- — =17084 N 111

Kako bi se mogla ocitati vrijednost f(T*) s dijagrama potrebno je prvo izracunati

bezdimenzijsku pogonsku silu:

T
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Sada je moguce sa slike 2-5 iz izvora [2] poglavlja 6. za vrijednost T* ocitati f(T*) te on iznosi
1.18.

Gradijent normalne sile iznosi:

Fpa — . Sp .aCNblade
qooSref 5

i et F(T*) = 0.033 (113)

gdje je povrsina diska elise S, = 14.1729 m?, a dinamicki tlak je jednak g, = % (p-V? =
2198.9 Pa .

Kako ispred elise nema savijanja struje (a, = @ — ar), izraz za normalnu komponentu

pogonske sile glasi:

ey Eyo
qooSref qooSref

(@ — ay) = 0.00173 — 0.033a . (114)

Formula za koeficijent momenta propinjanja nastao od pogonske sile glasi:

_ (lm B lp)
(Cn)r = T

F,
_(CDO + K " CLZ) Sin CZT + 20- f (CZ - CZT) (115)
covre

gdje je u horizontalnom letu sila uzgona jednaka tezini letjelice pa je koeficijent sile uzgona

jednak:

_cmg
~ pV2s

C, = 0.9394, (116)

pa je u konacnici iznos koeficijenta momenta propinjanja pogonske sile:
(Cm)r = (0.0384 + 0.033h,, )a — (0.00668 + 0.00574h,,) . (117)

4.3. Ukupni aerodinamicki koeficijenti normalne sile i momenta propinjanja

Kako bi se dobio aerodinamicki koeficijent normalne sile potrebno je zbrojiti aecrodinamicke

koeficijente normalne sile kombinacije krilo-tijelo i horizontalnog stabilizatora:

Cv = (Cn)we + (Cy)ns (118)

i dobiva se:
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Cy = 5.55673a + 3.9097i,, + 0.9422i;, + 0.31825 + 0.29635 - K6y, . (119)

Na slici 18. prikazani su aerodinamicki koeficijenti normalne sile zrakoplova u ovisnosti o kutu
a za zadane vrijednosti postavnog kuta krila te horizontalnog stabilizatora pri polozaju teziSta

zrakoplova na 26% duljine aerodinamicke tetive krila.

CN dijagram za hm=0.26

2 ‘ | |
7
15+ // .
//
/ °
_ P ———4 =18
1k 7 e § =147
= / — 4R
®) e =10
05 // L
P 0 =2
/ _ o
0 /// 6m_2 y
—§ =6
m
—5m=1o“
_0.5 | 1 1
-5 0 5 10 15

o [°]
Slika 18. Aerodinamicki koeficijenti normalne sile

Analogno ukupni aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja zrakoplova je zbroj
aerodinamickih koeficijenata momenata propinjanja svih promatranih dijela u ovome poglavlju

odnosno:

Cn = (Clws + (Cr)p + (Cpng + Cmp + (Cr)F - (120)
Kona¢ni iznos je:

Cpn = —(2.4554 — 5.8973h,, ) + (0.02752 + 3.9097hyy, )iy,
— (2.5238 — 0.94221h,,)i) — (0.8402 — 0.29635h,,)K;6,,  (121)
—(0.07517 — 0.31251h,,) .
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Na slici 19. prikazani su aerodinamicki koeficijenti momenata propinjanja zrakoplova u
ovisnosti 0 kutu a za zadane vrijednosti postavnog kuta krila te horizontalnog stabilizatora pri

polozaju tezista zrakoplova na 26% duljine aerodinamicke tetive krila.

o | CM dijagran‘ll zah_ =0.26

T

5m=-18°
0.3

0.2

'0.4 | 1 |
-5 0 3] 10 15

o []
Slika 19. Aerodinamicki koeficijenti momenta propinjanja
4.4. Nestacionarni gradijenti normalne sile i momenta propinjanja

Gradijenti po derivaciji napadnog kuta iznosi:

Sh de ._ —
Czo = — Ty 'ﬁ(CNa)ha(hch — hey) = —0.7435 (122)
re
Cmi = Cz(hen — h) = 0.7435h,, — 1.99154 . (123)

Gradijenti po kutnoj brzini propinjanja iznose:

Sh _
CZq =Ny ﬂ (CNa)h(hch - hm) = —2.461 (124)
Cmg = Czq(hen — hiy) = 2.461h,, — 6.592. (125)
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5. RAVNOTEZNI LET I ANALIZA STATICKE STABILNOSTI

Ravnotezni let rezim je leta zrakoplova gdje su momenti koji djeluju oko sredista mase letjelice
u ravnotezi tj. rezultiraju¢i moment je jednak nuli. Kada zrakoplov leti u ovom rezimu leta on
se nece okretati odnosno nec¢e mijenjati napadni kut. Ovaj rezim leta vrlo je bitan zbog toga Sto
pruza zrakoplovima stabilan let zbog Cega Se i veéina letova odvija upravo u njemu. Kako bi
ovaj rezim bio stabilan, mora se zadovoljiti uvjet koji kaze da se nakon nekog vanjskog
poremecaja, primjerice udara vjetra, ponovno uspostavlja ravnotezni let. Postoje dvije vrste
stabilnosti staticka i dinamicka. U ovom poglavlju fokus ¢e biti na uzduznoj stati¢koj stabilnosti
koja nalaze da ukoliko dolazi do promjene napadnog kuta stvara se moment propinjanja koji

nastoji ponistiti tu promjenu.
U horizontalnom ravnoteznom letu ukupna sila uzgona jednaka je tezini letjelice kako bi
njihova suma bila jednaka nuli:
L=W. (126)
Moment propinjanja treba isto iznositi nula kako ne bi doslo do ikakve promjene napadnog kuta
zrakoplova:
Cn=0.

Kako bi se uspjesno letjelo rezimom ravnoteZznog leta pilot treba odrzavati odredeni otklon

kormila visine s ¢ime se utjeCe na napadni kut krila. Raspisivanjem ova dva izraza dobivaju se:

m
C, g

—1
? . p . VZ . Sref
(126)
= 5.55673a + 3.9097i,, + 0.9422i, + 0.31825

+0.29635 - Kr6py,

—(2.4554 — 5.8973hy, )a + (0.02752 + 3.9097hy, )iy,
— (2.5238 — 0.94221hy,)ij — (0.8402 — 0.29635h,,, ) K; 6y, (127)
—(0.07517 — 0.31251h,,) = 0.

S obzirom da su vrijednosti postavnih kutova i, i i, te vrijednost koeficijenta Ky poznati, ove

jednadzbe su zapravo sustav dvije jednadzbe s dvije nepoznanice (« i &,,) iz kojih se one mogu
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izracunati. Kako se razmatraju Cetiri konfiguracije, a svaka od njih je s vodom i bez, svaka ima
jedinstvenu masu te polozaj sredisSta mase. Sljede¢i dijagrami (Slika 20., slika 21.) prikazuju

odnos brzine i promjene ravnoteznog napadnog kuta te kuta otklona kormila visine.

1 5 T T T T

10

-10

_1 5 1 1 1 1 1
50 60 70 80 90

v [m/s]

Slika 20. Prva konfiguracija s vodom

15 -

=
<
S
5F i
10+ 4
drn
_1 5 Il 1 Il Il Il
50 60 70 80 90
v [m/s]

Slika 21. Prva konfiguracija bez vode

Kod prve konfiguracije masa zrakoplova s vodom je 19890 kg te polozaj teZista je na h,, =

0.26 ¢emu odgovara dijagram na slici 20., a nakon izbacivanja vode masa iznosi 13753 kg te
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se poloZaj tezita mase pomakne unatrag na h,, = 0.36 ¢emu odgovara dijagram na Slici 23.
Usporedbom ova dva dijagrama moze se zakljuciti kako je potreban puno manji otklon kormila

visine za odrzavanje ravnoteznog leta nakon izbacivanja vode.

15 . 1 ‘

10

15 5 |
50 60 70 80 90
v [m/s]

Slika 22. Druga konfiguracija s vodom

15 . .

10

15 ¢ 5 1]
50 60 70 80 90
v [m/s]

Slika 23. Druga konfiguracija bez vode

Kod druge konfiguracije masa zrakoplova s vodom je 21319 kg te polozaj tezista je na h,, =

0.26 ¢emu odgovara dijagram na slici 22., a nakon izbacivanja vode masa iznosi 15182 kg te
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se poloZaj teZita mase pomakne unatrag na h,, = 0.35 ¢emu odgovara dijagram na slici 23.
Usporedbom ova dva dijagrama kao i kod prethodne konfiguracije moze se zakljuéiti kako je
potreban puno manji otklon kormila visine za odrzavanje ravnoteznog leta nakon izbacivanja

vode.

1 5 T T T T

_1 5 1 1 1 1 1
50 60 70 80 90
v [m/s]
Slika 24. Trec¢a konfiguracija s vodom
15 T T T
10t T

£
<
3
5F i
-10 1
i
_1 5 1 | 1 1 1
50 60 70 80 a0
v [m/s]

Slika 25. Treca konfiguracija bez vode
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Kod tre¢e konfiguracije masa zrakoplova s vodom je 19890 kg te polozaj tezista je na h,, =
0.284 ¢emu odgovara dijagram na slici 24., a nakon izbacivanja vode masa iznosi 15890 kg te
se polozaj teziita mase pomakne unatrag na h,, = 0.349 ¢emu odgovara dijagram na slici 25.

Kao 1 kod prethodnih konfiguracija putem usporedbe dobiva se isti zakljucak.

15 -

10

10 F 4

_1 5 | 1 | | |
50 60 70 80 90

v [m/s]

Slika 26. Cetvrta konfiguracija s vodom

Kod &etvrte konfiguracije masa zrakoplova s vodom je 21319 kg te polozaj teZista je na h,, =
0.267 ¢emu odgovara dijagram na slici 26., a nakon izbacivanja vode s obzirom da je kod
Cetvrte konfiguracije sve isto kao i kod trece bez vode masa iznosi 15890 kg, te se polozaj

tezista mase pomakne unatrag na h,, = 0.349 ¢emu odgovara dijagram na slici 25.

Od interesa je 1 promotriti kakav utjecaj polozaj srediSta mase ima na promjene ravnoteznog
napadnog kuta i kuta otklona kormila visine. Sljedec¢i dijagrami prikazuju upravo taj utjecaj na
primjeru Cetvrte konfiguracije s vodom i bez nje. Slika 27. i slika 28. odnose se na cetvrtu
konfiguraciju s vodom, dok slika 29. i slika 30. na ¢etvrtu konfiguraciju bez vode. Sto se tide
ostalih konfiguracija razlika dijagrama s vodom i bez nje bit ¢e istovjetna razlici za Cetvrtu

konfiguraciju.
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Ravnotezni let po promjeni polozaja tezista

30 T T
20 ; : _
fof a . :
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Slika 27. Utjecaj polozaja srediSta mase na promjene kuta otklona kormila visine za 19890 kg
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Ravnotezni let po promjeni polozaja tezista
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)
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)
)
)
)
)

@ (V=75 m/s
. | a (V=80 m/s
20 E : | (V=85 m/s
; ‘ o (V=90 m/s
a (V=95 m/s
———————— neutralna tocka
-30 I 1 ; 1 - 1
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6
B

Slika 28. Utjecaj polozaja srediSta mase na promjene ravnoteznog napadnog kuta za 19890 kg
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30 Ravnotezni let po promjeni polozaja tezista
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Slika 29. Utjecaj polozaja srediSta mase na promjene kuta otklona kormila visine za 21319 kg
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Slika 30. Utjecaj polozaja srediSta mase na promjene ravnoteznog napadnog kuta za 21319 kg
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Usporedbom dijagrama sa slike 27. i slike 29. moze se primijetiti kako se sSmanjenjem mase za
istu brzinu leta nagib pravca otklona kormila visine smanjuje, dok se usporedbom dijagrama sa
slike 28. i slike 30. moze primijetiti kako su vrijednosti napadnog kuta sa smanjenjem mase

manje za iste brzine.

Sa slike 27. i slike 29. moze se jo$ zakljuciti kako se pomicanjem srediSta mase prema nosu
zrakoplova iznos otklona kormila visine smanjuje. Moguce je jo$ ocitati s ove dvije slike kako
¢e oc¢ekivani koristeni raspon otklona kormila visine biti od 6,, = —15° do §,, = 5°, iako to

nisu maksimalne moguce vrijednosti otklona kormila visine.

Sto se ti¢e stabilnosti zrakoplova ona ovisi o poloZaju neutralne totke. Neutralna tocka
predstavlja tocku gdje se moment propinjanja ne mijenja s promjenom napadnog kuta ili
otklonom kormila visine. Glavni uvjet koji treba biti zadovoljen da bi zrakoplov bio stabilan je

taj da polozaj sredista mase bude ispred neutralne tocke prema [2] poglavlje 7.:

hn < hy, (128)

te Sto je ta razlika veca to je uvjet statiCke stabilnosti bolje zadovoljen.
Kod promatranog zrakoplova neutralna tocka se nalazi na:
h, = 0.4164,

a kako se poloZaj sredista mase kre¢e u rasponu od h,,, = 0.26 do h,,, = 0.36 moZe se zakljugiti

kako je zrakoplov staticki stabilan.

Jo§ jedan uvjet koji treba biti zadovoljen za staticku stabilnost je to da vrijedi prema [2]

poglavlje 7.:
Cone < 0
gdje je Cppq = —(2.4554 — 5.8973 - h,,).

S uvrsStavanjem gore navedenih granica raspona poloZaja mase dobivaju se vrijednosti -0.9221

odnosno -0.3324 iz ¢ega se moze zakljuciti kako je i ovaj uvjet zadovoljen.
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6. LINEARNI MODEL UZDUZNOG GIBANJA I DINAMICKA
STABILNOST

6.1. Linearni model uzduznog gibanja

Zarazliku od staticke stabilnosti kod analize dinamicke stabilnosti u fokus se stavlja sposobnost
zrakoplova da se vrati u ravnotezno stanje nakon nekakvog nastalog poremecaja. Kako bi se
moglo pristupiti analizi dinamicke stabilnosti potrebno je imati izraden model leta sa Sest
stupnjeva slobode gibanja. Prilikom izrade ovog modela zrakoplov se promatra kao kruto tijelo
te se zanemaruje zakrivljenost Zemlje Sto dovodi do toga da koordinatni sustav zrakoplova ima
samo translacijsko gibanje. Nakon linearizacije jednadzbi modela leta sa Sest stupnjeva slobode
gibanja moguce je sustav podijeliti na podsustav koji opisuje uzduzno gibanje te podsustav koji
opisuje bo¢no gibanje. S obzirom da se u ovom diplomskom radu promatra samo uzduzno

gibanje, paznja e se posvetiti upravo podsustavu koji njega opisuje.

Uzduzno gibanje za zrakoplove s elisnim pogonom opisuje se sljede¢im jednadzbama [2]:

T°cos (a
TOsin (a
Zy - m (u ) Z9 u® + 79 g -sin(8%)
Aa = 5 o Au+ ———Fgha+———50q ——F—— A0
w0 — 79 u—zy " u -2z Ut — 2z, (130)
Zg
M Dby,

70 _ TOsin (ar)
u .
Ag = M n "t Au+<M2+

MJz9 >Aa _ Mg -g-sin(68°) A

a u® — 79 u® — 79 u® — 79 (131)
u® + 70 M2z
0 0 q 0 a“dm
+ (Mq + M9 - Zg> Aq + <M5m + Zg> AS,,
Ad = Aq. (132)
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U njima se ne pojavljuju niti varijable skretanja (AB, Ar) niti varijable valjanja (A¢, Ap). Ove

jednadzbe uzduznog gibanja mogu se zapisati kao linearni sustav diferencijalnih jednadzbi:

AX=A-AX+B-Ae, (133)

gdje je AX vektor stanja:
AX =[Au Aa Aq A6]T, (134)
a Ae = Ad,,, vektor upravljanja.
Matrica sustava A iznosi:
T cos (ar)
Xy — v Xg 0 —g - cos(89)
70 _ T%sin (ar) o u® + 79 g sin(09)
v m:-u Za u® — 79 u® — 79
A= W—20  w-20 , (139)
0 .
70— I7sin (ar) MOZ0 o ou’+Z0 MY g-sin(8°)
Mdo m-u MO + —22 Mg + M 0_70 0_ 70
ul — Zg, @ 0 — Zg u a u @
0 0 1 0
a matrica B:
0
Zg
u® — 79
B = Q“ o |- (136)
MO acém
m "0 — 79
0 i

6.2. Dinamicka stabilnost Cetvrte konfiguracije s vodom i bez vode

Detaljniji postupak analize dinamicke stabilnosti opisati ¢e se na Cetvrtoj konfiguraciji s
obzirom da ona najbolje predstavlja zrakoplov u svojoj stvarnoj eksploataciji sto se ti¢e podijele

mase vode i goriva.

Kako bi se mogla izra¢unati matrica A potrebno je jo§ definirati potrebne koeficijente

dinamicke stabilnosti za sile:
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0 ,0 ’ VOZ ’ Sref 0 (137)
M= o
o P V02 'Sref 0 (138)
Xa =g Ghw
0 p ’ VOZ ’ Sref 0 (139)
Zu = TCZ )
o P VOZ ) Sref 0 (140)
fa ="y G
. 2 - -
g0 =PV a iref “co. (141)
. 2 . .
Zg _P Vo Ziref Cq ng ’ (142)
Vo? * Spep* C
ng — p 0 zmref A ngm (143)
te koeficijente dinamicke stabilnosti za momente:
o _P V0" SrerCa
M, = o, Crha » (144)
y
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Vo2 Spor €42
My =t e, (145)
y
Vo2 Spor * Ca2
Mo =" 02.Iref 2 %, (146)
y
B VAN . C
mp =" D T (147)
y

Sa poznatim iznosima pocetnih uvjeta:

v, = 602
0 — S’
90=0°,
h=30m

za odrZavanje horizontalnog ravnoteznog leta ¢etvrte konfiguracije s vodom dobivaju se
sljedeci rezultati za napadni kut 1 otklon kormila visine:
a =5.12°,
Om = —5.47°.

Iz tih podataka moguce je dobiti matrice A 1 B uzduznog gibanja:

—0.0101 10.0065 0 —9.7966
A= —0.0054 -0.9598 0.9673 —0.0085
0.0015 -2.0629 —1.1978 0.0024|’

0 0 1 0

0
5 — |—0.0476
~1.8603]"
0

S tim matricama moguce je izracunati korijene karakteristi¢ne jednadzbe uzduznog gibanja:
s; = —1.0850 + 1.4169i,
s, = —1.0850 — 1.4169i,

s3 = 0.0011 + 0.19701,
51
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s, = 0.0011 — 0.1970:i .
Dobivena su dva konjugirano-kompleksna para koja predstavljaju dva moda gibanja, kratko-
periodicni mod i dugo-periodicni mod. Moze se primijetiti kako korijeni s; 1 s, Koji
predstavljaju kratko-periodi¢ni mod se nalaze s lijeve strane kompleksne ravnine $to znaci da

je taj mod stabilan, dok s5 i s, predstavljaju dugo-periodi¢ni mod te se nalaze s desne strane

kompleksne ravnine $to znaci da je taj mod nestabilan.

Iz ovih dobivenih korijena raCunaju se prirodne frekvencije i priguSenja modova gibanja

sljede¢im formulama:

Wy = [6,° + wy?, (148)

e
Jff_ni

b = 3 (149)
6n” + wy,?
te su dobiveni rezultati prikazani u sljedecoj tablici:
Tablica 6. Vrijednosti za ocjenu kvalitete upravljanja
Kratkoperiodi¢ni mod Dugoperiodi¢ni mod
Prirodna frekvencija, w, 1.8725 rad/s 0.2007 rad/s
Prigusenje, ¢, 0.5796 0.0055

Ocjenjivanje kvalitete upravljanja zrakoplovom provoditi ¢e se putem MIL kriterija za dugo-
periodi¢ni mod, a ocjenjivanje kratko-periodi¢nog putem EDSU kriterija. Promatrani zrakoplov
biti ¢e svrstan u klasu I §to predstavlja manje lake zrakoplove te s obzirom na vrstu primjene i
okruzenja u kojem ovaj zrakoplov leti, promatrat ¢emo ogranicenja za A kategoriju leta koja

zahtjeva brzo i precizno upravljanje.

MIL kriterij za ocjenjivanje dugo-periodi¢nog moda nalaze da kako bi se ostvarila prva razina
kvalitete upravljanja kategorije A, prigusenje mora minimalno iznositi 0.04 [20]. Usporedbom

jasno je vidljivo kako ova konfiguracija s vodom ne zadovoljava trazeni kriterij $to znaci da
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postoji potreba za uvodenjem sustava stabilizacije. Sto se kratko-periodi¢nog moda ti¢e na slici

31. prikazan je dijagram ESDU kriterija [21] za ocjenu kratko-periodi¢nog moda za promatrani

slucaj.

] I ] ] | ] I | I I I I

6k Too rapid an initial -
response - over sensitive
- tendency to PIO
S = -
Ak -
Undamped natural
frequency. '
q ¥ Excessive Response
‘@, Jsp 1k overshoot oo
“| -difficult to sluggish
manoeuvre
2F =
Unacceptable
] - -
Excessive compensation
required - difficult to trim

1 I [ B I B L 1 1

107! 2 3 4 5 67 89 2 3 4

Damping ratio, Cgp
Slika 31. Ocjena kvalitete upravljanja kratko-periodi¢nog moda prema ESDU kriteriju

Kao $to se moze vidjeti na slici 31. crvenom bojom oznacena je tocka koja predstavlja ovu
konfiguraciju te se zakljucuje kako je upravljanje loSe te se mora koristiti sustav stabilizacije

kako bi doslo do poboljsanja kvalitete upravljanja.
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Slika 32. Odziv linearnog uzduznog gibanja na impulsnu pobudu

Na slici 32. jasno je vidljivo kako na impulsu pobudu kormila visine odziv sustava oscilira te

se ne moze ustabiliti natrag na svoje pocetne vrijednosti.

Sto se ti¢e cetvrte konfiguracije nakon izbacivanja vode za odrzavanje ravnoteznog

horizontalnog leta potrebno je imati otklon kormila visine i iznos napadnog kuta:

a = 2.243°,
Sy = 2.226°.
Dobivaju se matrice A i B:
—0.0316 7.7836 0 —9.7966

A= —0.0054 -—1.2844 0.9563 —0.0085
0.0016 —0.7548 —1.2371 0.0025(’

0 0 1 0

0

—0.0637
—1.9258|"
0

B =

Izracunati su korijeni karakteristicnih jednadzbi uzduznog gibanja i glase ovako:
s; = —1.2648 + 0.8635i,

s, = —1.2648 — 0.8635i,
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s3 =—0.0117 + 0.1588i,
s, = —0.0017 — 0.1588i .

Za razliku od konfiguracije s vodom, kod ove konfiguracije svi korijeni nalaze se s lijeve
strane kompleksne ravnine $to znaci da su i kratko-periodi¢an i dugo-periodi¢an mod stabilni.
Racunaju se prirodne frekvencije i prigusenja modova gibanja te se dobivaju vrijednosti

navedene u tablici 7.

Tablica 7. Vrijednosti za ocjenu kvalitete upravljanja

Kratkoperiodi¢ni mod Dugoperiodi¢ni mod
Prirodna frekvencija, w, 1.6637 rad/s 0.1726 rad/s
Prigusenje, ¢, 0.7616 0.0568

U ovom sluc¢aju MIL kriterij je zadovoljen za prvu razinu kvalitete upravljanja kategorije A,

dok je ocjena za kratko-periodi¢ni mod prikazana na slici 33.

1 I T | I | 1 I I I I I
6k Too rapid an initial -
response - over sensitive
- tendency to PIO
5 = -
4k -
Undamped natural
frequency, .
( ! ) ¥ Excessive Response
W ).
TR TG .| overshoot too
air - goges . A
~| - difficult to sluggish
manoeuvre
2 = -
Unacceptable
] = -
Excessive compensation
required - difficult to trim
1 1 T 1| 1 1 L
10! 2 304 05 67 89, 2 i 4

Damping ratio. g,

Slika 33. Ocjena kvalitete upravljanja kratko-periodi¢cnog moda prema ESDU kriteriju
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Kao i za konfiguraciju s vodom ocjena kvalitete upravljanja je losa te ju je potrebno sustavima

stabilizacije poboljsati.

N T T
g 0.2 ’f"f \'\ // \\ _ 7
/ \ / -
= ok N SN/ \ S —
2 \ / \_// / il
0.2t i i w w ‘ .
0 50 100 150 200 250 300
t[s]
\ — T T 7
= 0 l—lc\,, v \\7_/ - ~ — —
= |
501 v
0.2 I 1 | | |
0 50 100 150 200 250 300
t[s]
0 ‘f S e S —— ————
w |
2. -0.2 s
o \ |
< 04 (
I I ! ! !
0 50 100 150 200 250 300
t[s]
02 F \ T T n
. / \ / N B
= or / \ \ e \ T e
< |/ \_ _
0.2 T / - |
04 L/ I | 1 | |
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Slika 34. Odziv linearnog uzduznog gibanja na impulsnu pobudu
Za razliku od konfiguracije s vodom koja je dinamicki nestabilna ovdje se moze vidjeti kako

zrakoplov nakon izbacivanja vode zapravo postaje dinamicki stabilan. Iako je stabilan ipak je

potrebno dosta vremena da se odziv sustava ustabili na svoje pocetne vrijednosti.

Sto se ostalih konfiguracija ti¢e situacija s odzivima je identi¢na. Za konfiguracije s vodom

.....

gdje je ukupna masa 19890 kg, a nakon izbacivanja vode zrakoplov postaje dinamicki stabilan
te se oscilacije s vremenom prigusuju. tablica 8. prikazuje vrijednosti prigusenja i vlastitih

frekvencija potrebnih za ocjenjivanje kvalitete upravljanja za sve ostale konfiguracije.

Tablica 8. Vrijednosti za ocjenu kvalitete upravljanja

Prva konfiguracija s vodom

Kratkoperiodi¢ni mod Dugoperiodi¢ni mod

Prirodna frekvencija, w,, 1.91 rad/s 0.1999 rad/s
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Prigusenje, ¢,

0.5855

0.004

Prva konfiguracija bez vode

Kratkoperiodi¢ni mod

Dugoperiodi¢ni mod

Prirodna frekvencija, w,

1.6707 rad/s

0.1622 rad/s

Prigusenje, ¢,

0.8174

0.0881

Druga konfiguracija s vodom

Kratkoperiodi¢ni mod

Dugoperiodi¢ni mod

Prirodna frekvencija, w,

1.8929 rad/s

0.2016 rad/s

Prigusenje, ¢,

0.5721

0.0064

Druga konfiguracija bez vode

Kratkoperiodi¢ni mod

Dugoperiodi¢ni mod

Prirodna frekvencija, w,

1.6765 rad/s

0.1705 rad/s

Prigusenje, ¢,

0.7738

0.0651

Kratkoperiodi¢ni mod

Dugoperiodi¢ni mod

Prirodna frekvencija, w,

1.8364 rad/s

0.1963 rad/s

Prigusenje, ¢,

0.6128

0.0066

Treca konfiguracija bez vode

Kratkoperiodi¢ni mod

Dugoperiodi¢ni mod

Prirodna frekvencija, w,

1.6637 rad/s

0.1726 rad/s

Prigusenje, ¢,

0.7616

0.0568

Promatranjem tablice 8. moze se primijetiti kako kao i za Cetvrtu konfiguraciju s vodom MIL
kriterij za ocjenu prve razine kvalitete upravljanja kategorije A ovih konfiguracija nije

zadovoljen dok za slucajeve kada se voda izbaci jest. Na slici 35. prikazan je dijagram za ocjenu

kratko-periodicnog moda s naznac¢enim tockama konfiguracija navedenih u tablici.
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] I ] I I ] | l’ I | |

6F Too rapid an initial -
FeSPONse - OVer sensitive
- tendency to PIO
5 = -
4k -
Undamped natural
frequency, .
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“| - difficult to sluggish
manoeuvre
2 = -
Unacceptable
] - -
Excessive compensation
required - difficult to trim

] ! [ B B A L 1 !

107! 2 3 4 5 8789, 2 3 4

Damping ratio, g,

Slika 35. Ocjena kvalitete upravljanja kratko-periodi¢nog moda prema ESDU kriteriju

Boje tocaka s dijagrama preklapaju se s bojama celija gdje se nalazi naziv promatrane
konfiguracije. Vidljivo je kako sve konfiguracije promatrane imaju loSu ocjenu koja se treba

popraviti uvodenjem stabilizacije povratnom vezom.
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7. SUSTAV STABILIZACIJE

Kao $to je prikazano u prethodnom poglavlju oscilacije su vrlo neugodna i nepoZeljna pojava
¢iji se efekt zeli $to viSe umanyjiti. Iz tog razloga, ali iz zbog poboljsanja kvalitete upravljanja

zrakoplovom uvode se sustavi stabilizacije najcesce izvedeni putem povratnih negativnih veza.

Za sustav stabilizacije promatranog uzduznog gibanja odabrana je izvedba u obliku PD
regulatora gdje je Ky proporcionalni ¢lan pojacanja povratne veze po kutu propinjanja 6, a K,
derivacijski ¢lan u povratnoj vezi po kutnoj brzini propinjanja q. Kako bi se moglo odrediti
potrebno pojacanje povratnih veza potrebno je prvo provesti aproksimaciju kratko-periodi¢nog

te dugo-periodi¢nog moda.

U kratko-periodi¢nom modu dolazi samo do promjena veli¢ina napadnog kuta i kutne brzine
propinjanja dok se promjena brzine Au zanemaruje, a vrijednost 8 pretpostavlja da je nula. Iz

toga se dobiva sustav jednadzbi kratko-periodic¢ne aproksimacije:
Aa] [AZZ A23] [Aa] [BZ]
| = . + AV 150
Aq Az; Azl [Aq B3 m (150)
U dugo-periodi¢cnom modu suprotno od kratko-periodi¢nog moda promatraju se veli¢ine Au i

A6 dok su Aa i Aq jednaki nuli. Pa se iz tih pretpostavki i odredenih pojednostavljenja dobiva

sustav jednadzbi dugo-periodi¢ne aproksimacije:
Auy _ , [Au )
Aé]—A A9]+B A8, (151)

gdje su matrice A i B:

1431“0 - 1‘1331‘121110
Az3Ay; — A3y
A3zl — Az145; '

Az3Az, — A3y

All + A12 - uO

(152)

(153)
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Analiza odredivanja pojacanja povratnih veza provesti ¢e se na Cetvrtoj konfiguraciji s
vodom. Jacina trazenih pojacanja povratnih veza dobiti ¢e se root locus grafickom metodom
koja pokazuje kako se mijenjaju korijeni i parametri sustava za razli¢ite iznose pojacanja
povratnih veza. Slika 36. prikazuje koristeni Simulink model zatvorenog sustava s povratnom

Vezom i trazenim pojacanjima.

x=Ax+ Bu
y=Cx+ Du
0 p out.zatvoreni

Slika 36. Simulink model sustava stabilizacije

Uz koristenje kratko-periodi¢ne aproksimacije odredeno je pojacanje povratne veze po kutnoj

brzini propinjanja g putem root locus analize prikazane na slici 37.
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Root Locus
T > T

-4 -3.5 -3

Slika 37. Root locus metoda za odredivanje K4 pojacanja

Analizom ovog dijagrama odredeno je da za zeljeno prigusenje sustava od oko 0.7 pojacanje

povratne veze mora iznositi:
K, =185.

Sliénim postupkom odredeno je pojacanje povratne veze po kutu propinjanja 8 putem root

locus analize prikazane na slici 38.
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Slika 38. Root locus metoda za odredivanje Kg pojacanja

Analizom dijagrama utvrdeno je kako za Zeljenu vrijednost priguSenja od oko 0.7 iznos

pojacanja povratne veze po kutu propinjanja iznosi:
Ky =0.2.

Uvodenjem povratnih veza odnosno sustava stabilizacije nestabilni odzivi Cetvrte konfiguracije
s vodom postaju stabilni (slika 39.) dok se odzivi konfiguracije bez vode jo$ brze prigusuju
(slika 40.). U pravilu trebala bi provesti analiza pojacanja povratnih veza da budu prilagodena
masi kao varijabli, ali zbog brze analize svih konfiguracija odluceno je koristiti se vrijednostima

pojacanja povratnih veza dobivenih za Cetvrtu konfiguraciju s vodom.
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Slika 39. Usporedba odziva sustava bez i sa stabilizacijom za ¢etvrtu konfiguraciju s vodom
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Slika 40. Usporedba odziva sustava bez i sa stabilizacijom za ¢etvrtu konfiguraciju bez vode
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Potrebno je jos provjeriti da li su se ocjene kvalitete upravljanja poboljsale uvodenjem sustava
stabilizacije. Tablica 9. predstavlja nove vrijednosti potrebne za ocjenjivanje kvalitete

upravljanja.

Tablica 9. Vrijednosti za ocjenu kvalitete upravljanja

_ Kratkoperiodi¢ni mod Dugoperiodi¢ni mod
Prirodna frekvencija, w, 2.018 rad/s 0.2024 rad/s
Prigusenje, ¢, 0.6686 0.3891
_ Kratkoperiodi¢ni mod Dugoperiodi¢ni mod
Prirodna frekvencija, w, 1.7559 rad/s 0.1959 rad/s
Prigusenje, ¢, 0.839 0.8148

Sada je MIL kriterij za prvu razinu kvalitete upravljanja kategorije A zadovoljen za oba slucaja,
dok je ocjena za kratko-periodi¢ni mod cCetvrte konfiguracije s vodom usla u prihvatljivo
podrugje dok je za konfiguraciju bez vode doslo do malo poboljsanja ali svejedno je ostala u

loSem podrucju.
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Slika 41. Ocjena kvalitete za Cetvrtu konfiguraciju
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Sto se ostalih konfiguracija ti¢e odzivi poprimaju identi¢ne oblike kao i oni kod &etvrte

konfiguracije, odnosno svi nestabilni odzivi konfiguracija s vodom postali su stabilni, a odzivi

konfiguracija bez vode se puno brze prigusuju.

Tablica 10. daje vrijednosti potrebne za ocjenjivanje upravljivosti svih ostalih konfiguracija.

Tablica 10. Vrijednosti za ocjenu kvalitete upravljanja

Prva konfiguracija s vodom Kratkoperiodi¢ni mod

Prirodna frekvencija, w,

Dugoperiodi¢ni mod

2.0599 rad/s

0.2025 rad/s

Prigusenje, ¢,

0.6697

0.4069

Prva konfiguracija bez vode

Kratkoperiodi¢ni mod

Dugoperiodi¢ni mod

Prirodna frekvencija, w,

1.7425 rad/s

0.1978 rad/s

Prigusenje, ¢,

0.8869

0.9618

Druga konfiguracija s vodom

Kratkoperiodi¢ni mod

Dugoperiodi¢ni mod

Prirodna frekvencija, w,

2.0403 rad/s

0.203rad/s

Prigusenje, ¢,

0.6605

0.376

Druga konfiguracija bez vode

Kratkoperiodi¢ni mod

Dugoperiodi¢ni mod

Prirodna frekvencija, w,

1.7673 rad/s

0.1963 rad/s

Prigusenje, ¢,

Prirodna frekvencija, w,

0.8479

0.8453

Kratkoperiodi¢ni mod

Dugoperiodi¢ni mod

1.978 rad/s

0.2004 rad/s

Prigusenje, ¢,

Trec¢a konfiguracija bez vode

Prirodna frekvencija, w,,

0.6987

0.4576

Kratkoperiodi¢ni mod

Dugoperiodi¢ni mod

1.8295 rad/s

0.2021 rad/s
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Prigusenje, ¢, 0.8492 0.9439

MIL kriterij za prvu razinu kvalitete upravljanja kategorije A zadovoljen je za sve konfiguracije,
dok kod ocjena za kvalitetu upravljanja se dogodilo isto kao i kod cCetvrte konfiguracije,
odnosno ocjena za konfiguracije s vodom je poboljSana te se za sve tri konfiguracije nalazi
unutar prihvatljivog podru¢ja dok su ocjene za konfiguracije bez vode poboljSane, ali ne

dovoljno da udu u prihvatljivo podrucje.

I | ] | | I || I I I I
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Slika 42. Ocjene za ostale konfiguracije

Kako je ESDU vrlo strog kriterij prilikom ocjenjivanja kratko-periodi¢énog moda, iznosi
dobivenih pojacanja povratne veze prihvatit ¢e se kao konaéni jer su eliminirali glavni problem,
a to su oscilacije odziva dugo-periodi¢énog moda. Nadalje, ocjene kratko-periodi¢nog moda
moguce je popraviti pove¢anjem iznosa pojacanja povratne veze po kutu propinjanja Ky ili jos
boljim rjesenjem, a to je uvodenje povratne veze s akcelerometrom. Na taj nacin bi se povecale
vrijednosti vlastitih frekvencija w,, sto bi sve ocjene podiglo po y osi te ih pozicioniralo
minimalno u prihvatljivo podruéje, ali to ¢e se ostaviti za neku daljnu analizu izvan ovog

diplomskog rada.
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8. ZAKLJUCAK

U ovom radu prvo je u potpunosti definirana geometrija promatranog zrakoplova analizirajuéi
stvarnu maketu Canadair CL-415 tvrtke Heller napravljene u mjerilu 1:72. Tako definirana
geometrija koriStena je pri daljnjem prora¢unu zrakoplova. Provedena je procjena inercijskih
znacajki zrakoplova pri ¢emu su se definirale Cetiri konfiguracije, svaka s vodom i bez nje. Cilj
ovih konfiguracija je da predstavljaju nekoliko razliCitih slucajeva raspodijele noSenog tereta
odnosno vode i goriva koji bi mogli odgovarati stvarnoj raspodijeli tokom eksploatacije
Canadair-a CL-415. Nakon toga proracunati su otpori svih dijelova te u kona¢nici i ukupni
otpor cijelog zrakoplova ¢ija je vrijednost bila blizu 1 o¢ekivane. Prorac¢unati su aerodinamicki
koeficijent normalne sile te aerodinamicki koeficijent momenta propinjanja, nakon cega je
prikazana i njthova ovisnost o napadnom kutu. Nakon toga krenulo se u analizu staticke
stabilnosti. Izra¢unat je polozaj neutralne tocke h,, = 0.4164 te s obzirom na to da se poloZaj
tezista kre¢e od h,,, = 0.26 do h,,, = 0.36, uz ispunjen uvjet da je C,,, < 0, zakljuéeno je kako
zrakoplov zadovoljava uvjet staticke stabilnosti odnosno staticki je stabilan. Analiziran je
ravnotezni let za sve navedene konfiguracije, dobivene su potrebne vrijednosti napadnog kuta
i kuta otklona kormila visine te su iscrtani dijagrami koji opisuju stanje ravnoteznog leta.
Zakljuceno je kako se smanjenjem mase za istu brzinu leta nagib pravca otklona kormila visine
smanjuje, dok su iznosi napadnog kuta sa smanjenjem mase za iste brzine manji. Zatim izraden
je uzduzni model zrakoplova za svaku konfiguraciju te za svaku od njih s vodom i bez nje.
Dobiveno je ukupno osam posebnih matrica A i B te se krenulo u analizu dinamicke stabilnosti.
S obzirom na veliku koli¢inu vode koju zrakoplov moze primiti, $to znatno utjeCe na stabilnost
moglo se vidjeti na dobivenim dijagramima odziva sustava konfiguracija s vodom, da su se
nakon kratkog impulsa pojavile oscilacije koje se nisu mogle prigusiti. Zbog toga je dodano
poglavlje koje se bavi upravo stabilizacijom uzduznog gibanja. Sustavu je dodana povratna
veza po kutnoj brzini propinjanja g te kutu propinjanja 8 sto je eliminiralo oscilacije i u¢inilo

odzive sustava stabilnim.

Kao konacni zakljucak koji proizlazi iz izvrSene analize i1 obrade, moze se re¢i kako je
promatrani zrakoplov vrlo zanimljiv zbog svoje primjene, robusne konstrukcije te velike
nosivosti vode koja mu omoguéava superiorniju u¢inkovitost gasenja od svojih konkurenata.
Ovaj dobiveni uzduzni model dobra je osnova za pocetak stvaranja punog modela
protupozarnog zrakoplova za simulator leta, npr. prvo je potrebno prilagoditi povratne veze,
zatim napraviti linearni model bocnog gibanja, sustav stabilizacije bocnog gibanja,

implementirati razvijene modele gibanja u simulacijsku platformu, itd.
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