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SAZETAK

Tema ovog zavr$nog rada jest analiza doleta i ostalih performansi borbenog zrakoplova
koriStenjem modela ravnoteznog leta, uz primjenu uvjeta za horizontalni let kao i usporedba
istih s referentnim vrijednostima odabranog zrakoplova i$¢itanih iz tehni¢kog priru¢nika. Prije
same numericke analize, dolet, te sve karakteristike i metode vezane za raCunanje istog,
detaljno su opisane. Procjeni doleta prethodi racunanje ostalih znacajki zrakoplova potrebnih
za samu analizu. Te znacajke dobivene su pokretanjem numerickog modela za ravnotezni let
u ovisnosti o razli¢itim visinama, brzinama, konfiguracijama zrakoplova, te u ovisnosti o
promjeni mase zrakoplova tijekom leta. Dobivene znacajke ubacili smo u poseban program
koji racuna dolet za razliite visine leta i razli¢ite konfiguracije zrakoplova. Osim iznosa
doleta za svaku kombinaciju razli¢ite visine i konfiguracije, dobili smo iznose trajanja leta i
mase rezervnog goriva za alternativna slijetanja. Usporedbom dobivenih rezultata, uoc¢eno je

prihvatljivo odstupanje od referentnih vrijednosti.

Kljucne rijeci: dolet, borbeni zrakoplov, model ravnoteZnog leta, horizontalni let

Fakultet strojarstva i brodogradnje \
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SUMMARY

Topic of this bachelor thesis is the analysis of range and other performance of a combat
aircraft using model for trimmed aircraft, applying the horizontal flight conditions as well as
comparing them with reference values of the selected aircraft, taken from the technical
manual. Before the numerical analysis, the range, and all the characteristics and methods
related to its calculation, are described in detail. The range assessment is preceded by the
calculation of the other aircraft characteristics required for the analysis itself. These features
were obtained by running a numerical model for trimmed flight as a function of different
altitudes, velocities, aircraft configurations, and as a function of change in mass of the aircraft
during the flight. We included the obtained features in a special program that calculates the
range for different flight altitudes and different aircraft configurations. In addition to the
resultes of range for each combination of different altitudes and configurations, we obtained
the results of endurance and reserve fuel masses for alternative landings. By comparing the

obtained results, acceptable deviation was observed.

Key words: range, combat aircraft, trimmed flight, horizontal flight

Fakultet strojarstva i brodogradnje VII



Adriana Vidovié Zavrs$ni rad

1. UvOD

Kako bi procijenili performanse nekog zrakoplova, veoma je koristan podatak o ostvarivom

doletu u ovisnosti o visini leta, brzini leta, masi zrakoplova te ostalim karakteristikama istog.

Dolet je opcenito definiran kao najveca teoretska daljina do koje zrakoplov moze letjeti s
ukupnom koli¢inom goriva na odredenoj visini i odredenom brzinom. Prakti¢no to nije
izvedivo, stoga ¢emo u radu razmotriti razli¢ita gledista definiranja doleta i racunanje istog,

njihove prednosti 1 nedostatke te mogucnost primjene u praksi ili samo u teoriji.

Pri definiranju doleta, te kasnije i raCunanja koristimo se modelom ravnoteznog leta, koristeci

rezim horizontalnog leta, koji smo objasnili do detalja u poglavlju 2, odjeljak 2.2.

Vazno je naglasiti da smo uveli neke pretpostavke radi pojednostavljenja problema, kao $to

su: zakrivljenost Zemlje i rotacija Zemlje su zanemareni te smo zanemarili utjecaj vjetra.

Postoje razlike pri raCunanju doleta za mlazne zrakoplove i zrakoplove s elisom, no mi u
ovom radu sagledavamo samo dolet mlaznih zrakoplova. Za analizu navedenog problema

izabrali smo zrakoplov Mig-21 bisD prikazan na slici 1.

Slika 1. Mig-21 bisD

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1
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2. DEFINICIJA DOLETA I METODE RACUNANJA

2.1. Dolet

Dolet zrakoplova jedan je od najvaznijih parametara u izvedbi i konstruiranju zrakoplova,
kako civilnih tako i borbenih. Prema definiciji, dolet je totalna udaljenost koju zrakoplov
moze preletjeti s punim spremnikom goriva bez nadolijevanja goriva tokom izvedbe leta.
Dolet civilnih zrakoplova sastoji se od polijetanja, penjanja, krstarenja, spustanja te slijetanja,
dok se dolet borbenih zrakoplova, koji je definiran kao dvosmjerna udaljenost leta, sastoji od
polijetanja, penjanja, krstarenja, spustanja, izvodenja razli¢itih manevara i ispunjavanje
razli¢itih misija (npr. zraéne borbe, bombardiranje, izvidanje), ponovno penjanje, povratno
krstarenje, spustanje i slijetanje, slika 2. Dolet borbenih zrakoplova takoder se naziva i radijus
operacije ili radijus djelovanja.[1] U stvarnosti, kao $to je ve¢ navedeno, dolet je cijela
ostvarena udaljenost tokom razli¢itih faza letenja, no za potrebe proracuna dolet definiramo
kao najvecu teoretsku daljinu do koje zrakoplov moze letjeti s ukupnom koli¢inom goriva na
odredenoj visini u sklopu modela ravnoteznog leta u rezimu horizontalnog leta ¢ija nacela su
objasnjena u sljede¢em odjeljku 2.2. Prakti¢no to nije izvedivo jer zrakoplov treba neku
koli¢inu goriva da poleti, zatim da dostigne Zeljenu visinu, te da se spusti, 1 kona¢no treba mu
ostati odredena koli¢ina goriva kao rezerva kada sleti.[2] Rezervno gorivo potrebno je kada
uvjeti za slijetanje u odrediSnu zra¢nu luku nisu ispunjeni, te samo slijetanje nije sigurno, tada
zrakoplov treba letjeti do druge najbliZze zra¢ne luke s preostalim gorivom. Svaki zrakoplov
ima ograni¢ene mogucénosti doleta s karakteristicnim brzinama i visinama leta. Let u
razli¢itim uvjetima leta (visina, brzina) rezultira razliCitim vrijednostima doleta, stoga isti
zrakoplov na razli¢itim visinama, odnosno pri razliitim brzinama ostvaruje razlicite
vrijednosti doleta.[1] Takoder, vazno je napomenuti da se proracuni doleta razlikuju kako za
mlazne zrakoplove tako i za zrakoplove sa elisom, no u ovom radu ograni¢it ¢emo se na
analiziranje doleta mlaznih zrakoplova pri razli€itim visinama, odnosno razli¢itim brzinama
leta, te u ovisnosti o razli¢itim konfiguracijama, odnosno razliitim konstrukcijskim

izvedbama zrakoplova.[2]

Fakultet strojarstva i brodogradnje 2
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Slika 2. Dolet civilnog i borbenog zrakoplova, [1]

Razlika u ostvarenim doletima direktno je povezana s razli¢itim kapacitetima goriva §to je

vidljivo na slici 3. u kojoj su navedeni podaci nekoliko mlaznih zrakoplova.

No. | Aircraft Country Type T (kN) Mass (kg) | Range (km)
1. | Airbus 310-300 Europe Transport 2% 237 150,000 7.320
2. | Mirage 2000 France Fighter 95.1 17,000 1.480
3. | Alphajet France Fighter 2x13.24 | 8,000 4,000
4. | Hawk-200 Britain Fighter 25.3 5,700 2,433
5. | McDonnell Douglas F-15 Eagle | United States | Fighter 2x 106.5 | 13,084 4,631
6. Northrop F-5E Tiger United States | Fighter 24 11,192 2.567
7. | Concorde France-Britain | Transport 4 % 180 185,056 6.580
8. Boeing 737-500 United States | Transport 2x 889 | 52,390 3,437
9. Boeing 747-C-19A United States | Transport 4x233.5 | 235,870 13,520
10, | McDonnell Douglas DC-10 United States | Transport 3= 178 199,580 4,355
11. | Fokker 100 Netherlands Transport 2x6l.6 | 43,090 2483
KIRANMEK 11
12. | HAL HIT-16 India Trainer 18.4 4,950 615
13. | Aeromachi MB-326GB Ttaly Trainer 15.2 4,577 1,850
14. | Sukhoi Su-22 Russia Fighter 76.5 19,500 2,300
15. | BAE 125-700 Britain Business 2x 16.5 11,566 4482
16. | Lockheed Galaxy United States | Transport 4% 191.2 | 379,657 10,411
17. | Vought A-7 United States | Fighter 66.7 28,030 4,604
18. | Global Hawk United States | Reconnaissance 314 kN 11,600 40,000
19. | McDonnell Douglas FIA-18 United States | Fighter 2x71.2 16,500 3,300
20. | Cessna 560 United States | Business jet 2% 13.55 | 7,393 3.630
21. | GlobalFlyer United States | Non-stop flight around the globe | 10 10,024 41.466

Slika 3. Dolet nekoliko mlaznih zrakoplova[1]

Fakultet strojarstva i brodogradnje
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Postoji nekoliko vrsta doleta s razli¢itim definicijama u literaturi. Cetiri su najvaznije: [1]

Siguran dolet — najveéa udaljenost izmedu dvaju uzletiSta koju zrakoplov moze
preletjeti bez problema. Sastoji se od polijetanja, penjanja, krstarenja, spusStanja i
slijetanja. Pretpostavke koje su uvedene za ovaj slu¢aj su: utjecaj vjetra je zanemaren,
spremnik je u pun goriva na pocetku leta. Zbog sigurnosnih razloga mora postojati
rezerva goriva u spremniku na kraj, odnosno nakon slijetanja. Zahtjev minimalne
koli¢ine rezervnog goriva je odreden Saveznim propisima o zrakoplovstvu (eng.
Federal Aviation regulations). Rezerva goriva je cesto iznosi ili 20% od ukupne
koli¢ine goriva ili je to koli¢ina goriva koja je potrebna za 45 min leta. Ovakvo
definiranje doleta odgovara stvarnom slucaju, ali s obzirom da ra¢unanje istog nije
trivijalno, nude se i druge definicije koje nude jednostavnije rjesenje.

Dolet pri mirnom strujanju zraka (eng. Still air range — SAR) — u izrac¢unu doleta pri
mirnom strujanju zraka pretpostavlja se da let zapocCinje polijetanjem i traje sve dok se
ne potrosi svo gorivo bez slijetanja. Takoder, zamisljeno je da je zrak miran, odnosno
da nema vjetra tokom leta. Navedena definicija doleta ne odgovara stvarnom letu, ali
je prikladna za proracun, slika 4.

Bruto dolet pri mirnom strujanju zraka (eng. Gross still air range — GSAR) — nudi
jednostavniji izratun od SAR jer se u obzir uzima samo jedna faza leta, krstarenje, te
se takoder pretpostavlja da let zapocinje s punim spremnikom goriva. Prema definiciji,
let zavrSava u zraku kada se potrosi svo gorivo. Kao 1 SAR, GSAR zanemaruje utjecaj
vjetra na dolet. GSAR se Cesto naziva i ,,dolet krstarenja“. Kako znamo da teZina
zrakoplova konstantno opada tokom leta s obzirom da pogon kontinuirano crpi gorivo
iz spremnika tokom leta, zbog lakSeg matemati¢kog izvodenja okre¢emo se Cetvrtoj
definiciji doleta koja se zove specifi¢ni dolet, slika 4.

Specificni dolet (eng. Specific range — SR) — definira se kao predena udaljenost
podijeljena s kolicinom goriva koja se potrosi. Pojednostavljeno, SR je jednak
vrijednosti kilometara po tezini goriva (km/N). Matematicki gledano SR jednak je
derivaciji predene udaljenosti (X) s obzirom na teZinu zrakoplova, odnosno teZinu

goriva:

ax
SR=22 1)

Fakultet strojarstva i brodogradnje 4
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Slika 4. Prikaz SAR i GSAR [1]

Od navedene Cetiri metode racunanja doleta, prva je najtocnija, ali je izraCun najkompleksniji,
a zadnja metoda je najmanje realna, ali najlaksa za izvesti. Tre¢a metoda, GSAR, relativno je
jednostavna za ra¢unanje stoga ¢emo nju koristiti u daljnjem radu jer uzima u obzir samo fazu
krstarenja, Sto nama odgovara, ali ¢éemo morati uvesti manje izmjene kao §to su: spremnik
goriva na pocetku krstarenja nije u potpunosti pun ve¢ mu je pocetni kapacitet umanjen za
koli¢inu goriva koja je potrebna za faze leta koje prethode krstarenju, odnosno polijetanje i
penjanje, te nece letjeti dok mu ne ponestane goriva, ve¢ ¢e letjeti dok ne iskoristi svo gorivo
osim rezerve koja je potrebna za spustanje, slijetanje te eventualno za letenje iznad odredisne
zra¢ne luke neko odredeno vrijeme ili za let do alternativne zra¢ne luke u slu¢aju nepovoljnih
uvjeta za slijetanje. Kao S$to je veé prije navedeno, tijekom leta teZzina zrakoplova se
konstantno mijenja, odnosno reducira se, stoga ¢emo se u izracunu doleta posluziti
specificnim doletom kao polaznom varijablom proracuna. Takoder, osim ra¢unanja doleta uz
primjenu navedenih metoda, usporedbe radi dolet ¢emo raCunati i prema Bréquetovoj

Jjednadzbi doleta.[1]
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2.2.  Model ravnoteznog leta [2]

2.2.1. Definicija ravnoteinog leta

Prema definiciji zrakoplov se nalazi u ravnoznom letu onda kada su momenti koji djeluju oko
srediSta mase zrakoplova u ravnotezi, odnosno kada je reultiraju¢i moment jednak nuli. U
ravnoteznom letu ukupni mment propinjanja jednak je zbroju aerodinamickog i pogonskog
momenta propinjanja te taj zbroj mora biti jednak nuli.

M=M,+M,a,., + Msb,, =0 (2)
1z jedn. (2) mozemo izracunati ravnotezni napadni kut o rav , koji u ravnoteznom letu odgovara

postavljenom otklonu kormila visine om.

Mo+Mgsé
Arav = O_Tim 3

Sila uzgona u ravnoteznom letu odredena je pomocu sljedeceg izraza:

Lygy = Lo+ LaQray + LsOm 4)
Iz izraza (4) mozemo zakljuCiti da uzgon u ravnoteznom letu ovisi isklju¢ivo o otklonu

kormila visine.

Velic¢ina sile uzgona, odnosno sposobnost zrakoplova da ju mijenja tijekom leta omogucuje
upravljanje zrakoplovom. Odnos sile uzgona i tezine zrakoplova nazivamo normalno

opterecenje 1 ono se oznacava sa n.

=g (5)

__ PSref {,2
n=-—"-= Vec, (6)

Iz izraza (6) vidimo da faktor normalnog optereéenja ovisi o kvadratu brzine i o
aerodinamickom koeficijentu uzgona. Zbog ¢vrstoce kostrukcije zrakoplova faktor normalnog
optereCenja ima svoja ogranienja, te je za svaki tip zrakoplov propisano maksimalno
pozitivno i negativno opterecenje. Isto tako zbog koeficijenta uzgona koji ne moze biti veéi
0d Cimax (jer u protivnom nastupa slom uzgona), koeficijent normalnog opterecenja je za male

brzine ogranicen parabolom.
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Podrucje u kojem je moguée odrzavati horizontalni ravnotezni let obi¢no se za pojedine
zrakoplove prikazuje sa V-n dijagramom. U tom dijagramu je prikazan raspon brzina koje
zrakoplov moze odrzavati, te vrijednosti maksimalnih koeficijenata optere¢enja koja su
vezana uz tu brzinu.

Uobicajen izgled V-n dijagrama prikazan je na slici 5. Podru¢je omedeno tockama A, D, C i

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

nru..-.'-.

t |

n > o

man ["

Slika 5. Izgled V-n dijagrama[2]

2.2.2. Jednadibe gibanja u ravnoteinome letu

U modelu ravnoteznog leta zanemarujemo zakrivljenost Zemljine povrSine i Zemljinu
rotaciju. Takoder, uvodimo pretpostavku da nema utjecaja vjetra, pa je brzina leta jednaka
aerodinamickoj brzini Vk = V. Uzimajuéi u obzir navedene pretpostavke, jednadzbe gibanja

srediSta mase zrakoplova u ravnoteznom letu glase (7-12):
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mi—z = Tcosa — D — Wsiny (7)
mV% = Lcos® — Wcosy (8)
chosyZ—)t( = (L + Tsina)sin® 9)

% = Vcosycosy (10)

Z—Jt] = Vcosysiny (11)

Z—IZ = Vsiny (12)

M — ¢, T (13)

dt

Prve tri jednadzbe (7-9) su opisane u brzinskom koordinatnom sustavu, dok su koordinate

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

Ove jednadzbe gibanja koriste se za sve faze leta (penjanje, penjuci zaokret, horizontalni let,
horizontalni zaokret, spuStanje, spustajuci zaokret), no kako analiziramo dolet na razini
krstarenja zapravo nas zanima primjena uvjeta horizontalnog leta na navedene jednadzbe, te

nas zanimaju samo jednadzbe (7-9).

2.2.3. Horizontalni let

Kada dostigne zadanu visinu leta za krstarenje, zrakoplov se nastavlja gibati pravocrtno
(dy/dt=0) i horizontalno (y=0), te je napadni kut « jednak ravnoteznom napadnom kutu aray.

Prema tome iz sljedecih jednadZzbi:

dv
mE = Tcosa — D — Wsiny

dy
mVE = Lcos® — Wcosy

d
chosyd—); = (L + Tsina)sin®
slijedi da za horizontalni let vrijedi:

Lcos® =W (14)
Lsind =0 (15)
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Iz jednadzbi (14) i (15) slijedi da za pravocrtni horizontalni let kut valjanja @ mora biti jednak

nuli, a normalno opterec¢enje (load factor) mora biti jednak jedinici:

®=0

S obzirom da je sila uzgona jednaka:

V2
L =5SrerC (16)
te kada ju izjednacimo za tezinom W kako nam nalaze uvjet horizontalnog leta dobivamo:

2w
PSref .

VZCL = (17)

Svaka kombinacija mogu¢e brzine 1 moguceg napadnog kuta koja ispunjava uvjet
horizontalnog leta dan jednadzbom (17) naziva se rezim horizontalnog leta, a iz tog uvjeta za
horizontalni let slijedi da brzina leta zrakoplova ovisna o izabranom koeficijentu uzgona ili

obrnuto, da za izabranu brzinu leta slijedi odgovarajuci koeficijent sile uzgona, sto je vidiljivo

u jednadzbi (18):
’ 2w 1
B PSref C_L ' (18)

Kako koeficijent uzgona ne moze biti ve¢i od Crmax pri maksimalnom napadnom kutu, onda

mozemo izracunati minimalnu brzinu Vst sa kojom zrakoplov moze letjeti horizontalno:

2w

Vstall - PSrefCrmax (19)

Uobicajeno je da se u navigacijskom letu po ruti horizontalni let odvija sa konstantnom
brzinom. Uz taj uvjet jednadzba (7) poprima oblik:

T=D (20)
odnosno pogonska sila mora biti jednaka sili otpora. Ovu pogonsku silu nazivamo jos i
potrebna pogonska sila i ozna¢avamo je sa Tr. Pogonska sila koju motor zrakoplova moze dati
nazivamo raspoloziva pogonska sila i oznacavamo je sa Ta. Ona kod mlaznih motora prije
svega ovisi o visini leta, ali isto tako 1 o brzini leta. Horizontalni let bit ¢e mogu¢ samo ako je

ispunjen uvjet Ta = T, = D.
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2.3. Racunanje doleta

Matematicki prorac¢un doleta izvodi se na temelju dva pristupa: [1]

1 Trenutne performanse

2 Performanse misije
Trenutne performanse zrakoplova su performanse u odredenoj tocki leta ili u odredenom
trenutku. Performanse misije prvenstveno se odnose na odredivanje ukupnih performansi leta,
svedeno na dva slucaja, a to su: koliko daleko odredeni zrakoplov moze letjeti s odredenom
koli¢inom goriva ili, obrnuto, koliko goriva je potrebno ostvarivanje zeljenog doleta. Ovo se
moze izvesti integriranjem trenutnih performansa u intervalu izmedu odredenih inicijalnih i

konac¢nih stanja, obi¢no pocetak i kraj krstarenja.

SR je mjera trenutnih performansa, ali nama je od interesa cjelokupni dolet ili performanse

misije. Integriranjem jednadzbe (1) dobivamo:
R
R = [ dX = [SRdW (21)

gdje R oznaava dolet i izrazen je u m ili km, a SR specificni dolet koji je definiran

jednadzbom (22) i izrazava se u km/N:

VL
CrDW

SR = —

(22)

gdje je V brzina leta [m/s], L sila uzgona [N], D sila otpora [N], W tezina [N], a Ct je
specificna masena potroS$nja goriva [kg/s/N] za kojeg se moze pretpostaviti da je konstantan

za mlazne motore, a definiran je sa:

—dw/dar _ _ O (23)

SFC = Cr = == =

gdje je SFC (eng. Specific fuel consumption) specifi¢cna masena potro$nja goriva, odnosno Cr,

T je pogonska sila (potisak) [N], a Qt je protok goriva [N/s].

Implementiranjem jednadzbe (22) u jednadzbu (21) slijedi opéeniti izraz za dolet (24):

ey La” (24)

R=——
cr'wi b w

Wi je tezina zrakoplova na pocetku leta, tj. maksimalna tezina pri polijetanju, a W> tezina

zrakoplova na kraju leta, tj. razlika izmedu maksimale tezine pri polijetanju i teZine goriva.
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Za bilo koju tezinu i visinu leta, brzina je povezana s napadnim kutem i koeficijentom uzgona

CL:

2w

C= (25)

Uzimajuéi u obzir jednadzbu (25), jednadzba (24) ima Cetri neovisna parametra: tezina (W),
brzina (V), visina ili odgovaraju¢a gustoca zraka za tu visinu (p), i napadni kut ili njemu
odgovaraju¢i koeficijent uzgona (Cr). Kako bi se integracija rijeSila potrebno je uvesti
nekoliko pojednostavljujucih pretpostavki. Obzirom da se tijekom leta trosi gorivo, tezina
zrakoplova se konstantno smanjuje te kako bi odrzali let na razini potrebno je takoder smanjiti
1 uzgon. Uz mnoge mogucénosti koje se nude da se rijesi taj problem, tri su najprakti¢nije i one
se razmatraju. U svakom od tri slu¢aja, odnosno tri rjeSenja, dva parametra leta uzimaju se

kao konstante tijekom krstarenja.

Tri opcije koje nas zanimaju, pomocu kojih ostvarujemo konstantan pad uzgona tijekom

Krstarenja su, slika 6:

1. Pad brzine leta (konstante: visina, koeficijent uzgona)
2. Rast visine (konstante: brzina, koeficijent uzgona)

3. Pad napadnog kuta (konstante: visina, brzina)

o — L ¥
p- m—
(a)
I = S m—
e — e
A e—
-+
ibl
ll-n e ?1_ D—'__—-'- !_
- - |
. B +-——

Slika 6. Tri opcije za konstantan pad uzgona tijekom krstarenja ( a) pad brzine leta, b) rast
visine leta, ¢) pad napadnog kuta ) [1]
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Kod prve opcije, koja je oznacena sa (a) na slici 6, pad brzine mora biti proporcionalan padu
tezine zrakoplova, u drugoj opciji, oznacena sa (b) na slici 6, gustoca zraka se mora smanjiti,
odnosno treba se povecati visina leta, i kona¢no, tre¢a opcija, oznacena sa (c) na slici 6, nudi

pad napadnog kuta, odnosno pad koeficijenta uzgona.

Gledano sa sigurnosne i prakti¢ne strane, druga opcija je pozeljna za vecinu zrakoplova jer ne
zahtjeva nikakve proracune niti napore pilota, ve¢ autopilot sve odradi sam nakon $to se unese
Zeljena brzina leta, ali rijetko i samo u izvjesnim, limitiranim uvjetima je dopustena od strane
kontrole zracnog prometa, dok je treca opcija prihvacena kao program leta pod nadleznoscu

saveznih zrakoplovnih propisa (eng. Federal Aviation Regulations — FAR) .

2.3.1. Program leta: konstantna visina i konstantni koeficijent uzgona [1]

Kona¢na formula za racunanje doleta pri konstantnoj visini i konstantnom koeficijentu

uzgona glasi:

R=2Ly, (1— —ﬂ) (26)

Ct D

gdje je Vi pocetna brzina leta, W1 tezina zrakoplova na pocetku krstarenja, a Wr je tezina
goriva koja se dobiva pomocu:

2.3.2. Program leta: konstantna brzina i konstantni koeficijent uzgona [1]

Ovaj program leta Cesto se naziva i let uspona tokom krstarena (eng. cruise-climb flight).
Konaéna formula za racunanje doleta pri konstantnoj brzini i konstantnom koeficijentu

uzgona glasi:

V L

R=gfin (%) (28)

gdje je W tezina zrakoplova na kraju leta.
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2.3.3. Program leta: konstantna visina i konstantna brzina [1]

U sklopu ovog programa, napadni kut smanjuje se preko pilotske palice kako se smanjuje
tezina zrakoplova tijekom leta. S obzirom da se u daljnjem radu za proracune doleta koristimo
ovom metodom, cijeli postupak, odnosno izvod kako se dode do konacne formule za dolet je

nadalje prikazan.

Polazimo od jednadZzbe (24). Kako je uzgon jednak tezini zrakoplova tokom krstarenja (uvjet
horizontalnog leta), L i W su eliminirani iz navedene jednadzbe, a konstantna brzina V je

stavljenja ispred integrala, te dobivamo:

R=—1 Wzd_W_
cr’Wi D

(29)

S obzirom da su visina i brzina konstantne u ovom programu leta, dinamicki tlak q ¢e biti

kostantan:

q= %pVZ:const., (30)

stoga je otpor jednak:

Kw?

D= quefCD = quefCDO + (31)

qSref '

gdje je Cpo koeficijent nultog otpora, a K koeficijent induciranog otpora zrakoplova.

Uvodenjem jednadzbe (31) u jednadzbu (29) i pomicanjem konstantnih parametara ( ¢, Sref,

Coo ) ispred integrala dobivamo:
_ v Wy —dw
CrqSrefCpo *W1 1+(KW2/(q2SrefCpo))

(32)

Integriranjem jednadzbe (31) slijedi:

1% _ K _ K
R = tan™! [———W, —tan™! |———W,|. (33)
/ a2Sref?Cpo 4%510r2Cpo |2
CrqSrefCpo |K/(a?Sref*Cpo) ref CDo ref Cbo

Napomena: kod prora¢una, Ct moramo pomnoziti sa g.
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Jednadzba za raCunanje trajanja leta E (eng. Endurance) koja odgovara navedenim uvjetima
glasi:

E=2 (34)

S teorijskog gledista, sva tri programa leta su izvediva, ali u praksi, samo je tre¢i program
leta, odnosno program leta s konstantnom brzinom i visinom prihvatljiv i odobren za
transportni zrakoplov od strane Savezne uprave za civilno zrakoplovstvo (eng. Federal
Aviation Administration — FAA). U radu razmatramo dolet borbenog zrakoplova pa se ne
trebamo striktno drzati zadnjeg programa leta za izracun doleta, jer je samo civilni zrakoplov
time ograni¢en, no slobodnom voljom smo to izabrali, a za usporedbu dobivenih rezultata
osim manuala odabranog borbenog zrakoplova za ovaj rad (Mig-21) u kojem su nam dani
podaci o doletu, masama i trajanju leta za odredene visine leta, uzeli smo i Bréquetovu

jednadzbu doleta za zrakoplove sa mlaznim motorima, za ¢iji izvod su usvojene pretpostavke

konstantne visine i konstantnog koeficijenta uzgona, a koja glasi: [2]
-2 4

=, Vi = Vi) (35)

Jednadzba za raCunanje trajanja leta E koja odgovara uvjetima Bréquetove jednadzbe glasi:

=2 () (36)

gCr Cp my

Vi - brzina na pocetku leta
Vi — brzina na kraju leta
mi — masa zrakoplova na pocetku leta

mk— mada zrakoplova na kraju leta

Kao $to je ve¢ navedeno, za analizu doleta borbenog zrakoplova u ovom radu, izabran je

zrakoplov Mig-21 bis, o kojem ¢e nesto vise biti re¢eno u sljede¢em poglavlju (3).
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3. PODACI O ZRAKOPLOVU

3.1.  Mig-21 bis [3]

Zrakoplov Mig-21 bis nadzvu¢ni je lovac-presreta¢. Njegova osnovna namjena je presretanje
ciljeva u zraku u svim meteoroloskim uvjetim, danju i no¢u. Po konstrukciji je potpuno
metalni slobodno noseé¢i srednjekrilac sa delta krilom, strelastim repnim povr§inama i

upravljivim stabilizatorom.

Zrakoplov je ruske proizvodnje, a oznaka bis oznacava posljednji model ovog lovca koji se
proizvodio od 1972. godine. U sastavu Hrvatskog ratnog zrakoplovstva nalazi se inacica ovog
zrakoplova pod oznakom Mig-21 bisD, slika 7, koja predstavlja moderniziranu verziju
osnovnog bis modela. Modernizacija je provedena izmedu 2001. i 2003. Godine od strane
rumunske tvrtke Aerostar, a obuhvacala je uglavnom zamjenu zrakoplovnih instrumenata,
avionike i1 navigacijskih uredaja. Konstrukcijske i aerodinamicke razlike (nove antene za
navigacijske uredaje), te razlike na razini inercijskih karakteristika (ukupna masa, polozaj

srediSta mase) su zanemarive u odnosu na osnovni model bis.

Slika 7. Mig-21 bisD
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3.2.  Znacajke modela zrakoplova [3]

Kako bismo mogli pratiti gibanje srediSta mase zrakoplova, potrebno je poznavati model
zrakoplova ¢ije gibane opisujemo. Model zrakoplova obuhvaca nekoliko komponenti, a to su:

aerodinamicki model, model motora i inercijski model.

Aerodinamicki model zrakoplova opisuje njegove glavne aerodinamicke karakteristike, kao
§to su aerodinamicka sila uzgona L (eng. lift), aerodinamicka sila otpora D (eng. drag) i
aerodinamicki moment M. Aerodinamicke sile i momente odredujemo posebno za svaku
aerodinamicku konfiguraciju zrakoplova, §to podrazumijeva aktivaciju razli¢itih uredaja na
zrakoplovu, kao S$to su kotaci, zakrilca, zra¢ne kocnice. Takoder, pod aerodinamicke
konfiguracije spadaju i razli¢ite varijante noSenog podvjesnog tereta, npr. rakete, dodatni
ovjeSeni spremnici goriva. Aerodinamicke sile i momenti su funkcija Machovog broja,

gustoce zraka i odgovarajucih aerodinamickih koeficijenata C, Cp i C.

Raspoloziva pogonska sila koju zrakoplov moze ostvariti u letu odredena je s modelom
motora. Model motora obuhvaca sve reZime rada motora. U ovom slucaju model motora
opisan je normalnim rezimom rada motora (od polozaja rucice gasa ,,SPS“ do poloZaja
»MAKSIMAL®) 1 rezimom rada motora sa naknadnim sagorijevanjem tzv. ,forsaz* (eng.
afterburn). Zeljeni rezim rada motora odabire se otklonom komande gasa dp, a dobivena

raspoloZiva sila je funkcija visine leta i Machovog broja.

Inercijski model zrakoplova definiran je razli€itim aerodinamickim konfiguracijama
zrakoplova, kao 1 razli¢itim konfiguracijama noSenog podvjesnog tereta. Inercijski model
odreduju masa zrakoplova, polozaj srediSta mase u odnosu na srednju aerodinamicku tetivu,
te momenti inercije. Promjena inercijskih karakteristika zrakoplova tokom leta uvjetovana je
promjenom aerodinamicke konfiguracije (npr. uvlacenje ili izvlafenje kotaca 1 zakrilaca).
Takoder, potroSnjom goriva, odnosno promjenom ukupne mase trakoplova, mijenjaju se

inercijske karakteristike zrakoplova tijekom cijelog leta.
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Sve navedene znacajke zrakoplova, kako aerodinamicke, tako i inercijske i znacajke motora,
potrebne su nam za odredivanje doleta tokom ravnoteznog horizontalnog leta, te su uzete u
obzir pri implementaciji numerickog modela koji je objasnjen u sljede¢em poglavlju (4), te
smo na temelju istog uz primjenu ve¢ prije navedenih metoda racunanja doleta dosli do
trazenih rezultata, odnosno do iznosa doleta i vremena trajanja leta u ovisnosti o razli¢itim
visinama leta i o razli¢itim konfiguracijama zrakoplova, a i dodatno smo izracunali rezerve

goriva za situacije koje zahtjevaju alternativno slijetanje.

3.3. Ulazni podaci potrebni za ra¢unanje [4]

Za raCunanje doleta i vremena trajanja leta potrebni su nam neki ulazni podaci koje smo
preuzeli iz tehnickog priru¢nika borbenog zrakoplova Mig-21 bisD. Podaci koji su nam
potrebni su sljedeci: pocetna masa zrakoplova, odnosno masa prije pocetka horizontalnog
leta, masa goriva potrebna za horizontalni let, brzina leta, korisna koli¢ina goriva, masa na
kraju leta, masa potrebna za slijetanje i spuStanje te masa rezervnog goriva. Sve navedene
podatke i$¢itavamo za razli¢ite visine leta i razli¢ite konfiguracije, u naSem sluc¢aju imamo tri
konfiguracije, a to su:

= (ista konfiguracija, tj. zrakoplov u svom izvornom obliku bez noSenog podvjesnog

tereta
= konfiguracija s dvije rakete R-3S

= Kkonfiguracija s dvije rakete R-3S i ovjeSenim spremnikom goriva od 490L

Treba napomenuti da se rakete ne lansiraju tijekom leta niti se ovjeSeni spremnik goriva
odbacuje tijekom leta. Priru¢nik takoder sadrzi podatke o ostvarenim doletima i trajanju leta
za izabrane visine leta 1 konfiguracije, koji ¢e nam posluziti kao usporedba u odnosu na

podatke koje smo dobili koriStenjem numeri¢kog modela u programskom paketu ,, MatLab “.

Svi sljede¢i navedeni ulazni podaci preuzeti su iz tehnickog priru¢nika.
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= (ista konfiguracija zrakoplova

pocetna tezina zrakoplova = 8576 kg
korisna koli¢ina goriva = 2335 kg
masa potrebna za slijetanje = 140 kg
masa rezervnog goriva = 160 kg

masa na pocetku horizontalnog leta = pocetna tezina zrakoplova — (korisna koli¢ina
goriva — koli¢ina goriva za horizontalni let) + masa rezervnog goriva + masa za

slijetanje + masa za spustanje

masa na kraju horizontalnog leta = masa na pocetku leta — koli¢ina goriva za

horizontalni let

Tablica 1. Ulazni podaci za ¢istu konfiguraciju zrakoplova

Masa na Masa na Masa goriva | Brzina leta Masa za
pocetku kraju za [km/h] spustanje
horizontanog | horizontalnog | horizontalni [ka]
leta leta let
[k] [ka] [ka]
H=500m 8326 6541 1785 735 0
H=11000m 8036 6621 1415 910 80

Navedene brzine predstavljaju optimalne brzine leta za koje ¢e se ostvariti najveéi dolet. Inace

su jako bliske brzini najveceg doleta po Bréquetovoj jednadzbi kada je C/ Cp maksimalan.

» Konfiguracija zrakoplova sa dvije rakete R-3S

pocetna teZina zrakoplova = 8726 kg

korisna koli¢ina goriva = 2335 kg

masa potrebna za slijetanje = 140 kg

masa rezervnog goriva = 160 kg

Fakultet strojarstva i brodogradnje
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Tablica 2. Ulazni podaci za konfiguraciju zrakoplova sa dvije rakete R-3S

Masa na Masa na Masa goriva Brzina leta Masa za
pocetku Kraju za [km/h] spustanje
horizontalnog | horizontalnog | horizontalni [ka]
leta leta let
[ka] [ka] [ka]
H=500m 8471 6691 1780 735 0
H=11000m 8126 6771 1355 910 80

» Konfiguracija zrakoplova sa dvije rakete R-3S i ovjeSenim spremnikom goriva
od 490 L

pocetna tezina zrakoplova = 9196 kg

korisna koli¢ina goriva = 2735 kg

masa potrebna za slijetanje = 140 kg

masa rezervnog goriva = 160 kg

Tablica 3. Ulazni podaci za konfiguraciju zrakoplova sa dvije rakete R-3S i ovjeSenim

spremnikom goriva od 490 L

Masa na Masa na Masa goriva | Brzina leta Masa za
pocetku kraju za [km/h] spustanje
horizontalnog | horizontalnog | horizontalni ka]
leta leta let
[kal [ka] [ka]
H=500m 8936 6761 2175 735 0
H=10000m 8571 6836 1735 900 75

Mase potrebne za spustanje zrakoplova is¢itavamo iz dijagrama za Krivulju u sredini Gy za

razliéite visine, slika 8.
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Slika 8. Dijagram ovisnosti vremena t, potro$nje goriva Gq i puta L 0 visini pri spustanju
zrakoplova sa razli¢itih visina do visine 1000m za zrakoplove sa i bez dodatnih ovjeSenih

tereta4]
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4. NUMERICKA IMPLEMENTACIJA | ANALIZA REZULTATA

4.1. Numeri¢ki model ravnoteznog leta (NMRL) [3]

U ovome radu posluzili smo se numeri¢kim modelom ravnoteznog leta iz magistarskog rada
Ivana Zovaka [], kojeg smo prema vlastitim potrebama modificirali, t¢ na taj nacin dobili
zeljene rezultate. Program je primijenjen samo za pravocrtni horizontalni let s ranije
navedenim pocetnim uvjetima (brzina, visina leta, masa letjelice). Datoteke kojima smo se
koristili i koje smo izmijenili s obzirom na zahtjeve zadatka su: ruta.m, u kojoj smo unijeli
koordinate vlastite rute, odnosno definirali smo pravac leta zrakoplova na zapad,
start_ml_part.m, u koju unosimo vlastite ulazne podatke, navedene u poglavlju (3.3.), te
ml_part.m, koja poziva funkciju start_ml_part.m, potom provodi integraciju u vremenu
jednadzbi modela ravnoteznog leta (7-13), sve dok zrakoplov ne potrosi dopustenu koli¢inu
goriva, tada se integracija prekida i skripta ml_part.m nam izbacuje potrebne podatke u
ovisnosti o vremenu za daljnje racunanje poput: koeficijenta masene potrosnje goriva Cr,
ovisnost koeficijenta sile uzgona i koeficijenta sile otpora C_/ Cp , dolet koji ¢e nam sluzit za
usporedbu sa doletom dobivenim analiti¢kim formulama i s doletom o¢itanim iz tehnickog
priru¢nika zrakoplova Mig-21 bisD. Navedene datoteke pozivaju ostale funkcije koje smo

uzeli onakve kakve jesu, odnosno nije bilo potrebe mijenjati ih.

Nakon §to pokrenem numeric¢ki model ravnoteZnog leta i dobijem potrebne podatke za daljni
rad te dolet i trajanje leta prema NMRL, pokre¢em skripte koje su raspisane za svaku
pojedinu visinu i konfiguraciju zrakoplova: doletcista500.m (za H=500m i ¢istu
konfiguraciju), doletcistal1000.m (za H=11000m i ¢istu konfiguraciju), doletrak500.m (za
H=500m i konfiguraciju sa dvije rakete R-3S), doletrak11000.m (za H=11000m i
konfiguraciju sa dvije rakete R-3S), doletraksp500.m (za H=500m i konfiguraciju sa dvije
rakete i ovjeSenim spremnikom goriva), i doletraksp10000.m (za H=10000m i konfiguraciju
sa svije rakete R-3S i ovjeSenim spremnikom goriva), koje kao rezultat daju vrijednosti doleta
I vrijeme trajanja leta, za svaku kombinaciju visine i konfiguracije zrakoplova. Za racunanje

doleta koristimo analiticke jednadzbe (33) i (35) raspisane u odjeljku (2.3.3.)
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4.2. Karakteristike modela zrakoplova

Primjenom numeri¢kog modela ravnoteznog leta dobiveni su rezultati koje prikazujemo na

sljede¢im dijagramima.

y [m]

x10°

Horizontalna projekcija putanje u lokalnom k.s. (k.s. radara)
T

Slika 9. Horizontalna projekcija putanje rute
( Cista konfiguracija, H=500m, V=735km/h)

Slika 9 prikazuje put, odnosno dolet kojeg ostvari zrakoplov. Vidi se da zrakoplov nije dosao

do odredisne tocke jer je uvjetovano da se let prekine kada se potrosi gorivo koje je

predvideno za horizontalni let. Dijagram izgleda isto za sve visine i konfiguracije, jedina

razlika je veéi dolet na veé¢im visinama jer je manja je gustoca zraka, stoga je manji i otpor,

Sto veZe na sebe manju potrebnu pogonsku silu, a time 1 manju potros$nju goriva.
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Slika 10. Promjena parametara (n, h, V) tijekom leta
(Cista konfiguracija, H=500m, V=735km/h)

Kao sto je vidljivo na slici 9, brzina V, visina h i normalno opterec¢enje n ostaju konstantni
tokom leta. Prva dva dijagrama prikazuju kako zrakoplov cijelo vrijeme odrzava horizontalni
let bez promjene visine, odrzavaju¢i konstantnu brzinu leta. S obzirom da se radi o
horizontalnom letu, uzgon je jednak tezini stoga je normalno opterecenje jednako jedinici, Sto
prikazuje zadnji dijagram. Isti izgled, sva tri dijagrama, vrijedi i za sve ostale visine i
konfiguracije, odnosno, za svaki slucaj visina i brzina su konstantne, a normalno opterecenje
je svakako jednako jedinici jer radimo u rezimu horizontalnog leta. Navedeni parametri su
konstantni jer zrakoplov leti pravocrtno, te izostaju bilo kakvi manevri (npr. horizontalni

zaokret).
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Slika 11. Promjena kutova (a, y, @) tijekom leta
(Cista konfiguracija, H=500m, V=735km/h)

Slika 11 prikazuje linearan pad vrijednosti napadnog kuta a $to je posljedica pada uzgona, a

uzgon opada proporcionalno tezini zrakoplova (uvjet horizontalnog leta). Kut penanja y i kut

valjanja @ jednaki su nuli, Sto takoder proizlazi iz uvjeta horizontalnog leta. Isti izgled

dijagrama poprimaju i ostali slu¢ajevi, osim §to napadni kut ima vece vrijednosti na ve¢im

visinama. Takoder, sve navedene varijable ili su konstantne ili imaju konstantan pad

vrijednosti, ne mijenjaju se jer zrakoplov leti pravocrtno i ne radi nikakve manevre.

Promjena odnosa koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora C. / Cp razlikuje se u ovisnosti o

visini. Pri manjim visinama ima skoro lineran pad, slika 12, a pri ve¢im visinama, odnos prvo

slabo opada, a onda nastupa nagli pad, slika 13. Isto se dogada za sve konfiguracije samo sa

razli¢itim vrijednostima.
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Slika 12. Promjena C_/ Cp tijekom leta pri manjim visinama
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Slika 13. Promjena C_/ Cp tijekom leta pri veéim visinama

(Cista konfiguracija, H=11000m, V=910km/h)
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Promjena potisne sile T prikazana je na slici 14. Potisna sila ima konstantan pad, skoro lineran
tijekom trajanja leta. Ima manje vrijednosti na veéim visinama i za manje mase zrakoplova,
odnosno najmanja potrebna pogonska sila (potisak) bit ¢e za Cistu konfiguraciju na veéim
visinama jer je gustoca manja. Analogno promjeni potisne sile, moze se prikazati promjena
otpora s obzirom da su za horizontalni pravocrtni stacionarni let, a nama brzine jesu

konstantne, te dvije sile jednake.

1.56 : : ; : ; '
1.54 [, i

1.527T . 7

1.48 AN 1
146 ]

1.44 T 7

,I 42 1 1 1 1 1 1
0 800 1000 1500 2000 2500 3000 3500

t[s]

Slika 14. Promjena potisne sile tijekom leta
(Cista konfiguracija, H=500m, V=735km/h)

Od svih prikazanih dijagrama, od najvece je vaznosti prikazati promjenu specificne masene
potro$nje goriva Cr s obzirom da on u velikoj mjeri utjeCe na dolet zrakoplova, a i
najosjetljiviji je na promjenu ulaznih parametara, odnosno promjenu visine i konfiguracije
zrakoplova. Cr drzi konstantnu vrijednost pri malim visinama leta za Cistu konfiguraciju i
konfiguraciju sa dvije rakete, slika 15, ali za konfiguraciju sa dvije rakete i jednim ovjeSenim
spremnikom goriva Cr prvo linearno raste do neke vrijednosti i onda prelazi u konstantu, slika
16, do ¢ega dolazi zbog ograni¢enja modela motora i atmosfere. Cr skoro ima linearan rast za

vece visine, novisno o kojoj se konfiguraciji radi, slika 17.
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Slika 15. Promjena Cr za male visine, te za Cistu i konfiguraciju sa dvije rakete

( H=500m, V=735km/h )
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Slika 16. Promjena Cr za male visine i konfiguraciju sa dvije rakete i jednim ovjeSenim

spremnikom goriva ( H=500m, V=735km/h )

Fakultet strojarstva i brodogradnje

27



Adriana Vidovi¢ Zavrs$ni rad

%1072

281

C. kg/siN]
{8
=~
N,

26 -

2.5'/

2.4

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500
tfs]

Slika 17. Promjena Cr za vece visine i za sve konfiguracije
(Cista konfiguracija, H=11000m, V=910km/h)

Sada kada smo naveli sve potrebne znacajke modela i sve podatke potrebne za raCunanje onog
Sto sami zadatak naleze, a to je dolet u ovisnosti o razliitim visinama i razliitim
konfiguracijama zrakoplova, mozemo prije¢i na izvodenje istog i konacno, provesti analizu
rezultata, odnosno usporediti rezultate numerickog modela ravnoteznog leta, analitickih

formula i podatke koje nam daje tehnicki priruénik zadanog zrakoplova (Mig-21 bisD).

4.3. Rezultati raCunanja i analiza

Pokretanjem NMRL, odnosno skripte ml_part.m koja poziva funkciju start_ml_part.m, za
svaku kombinaciju visine leta i konfiguracije zrakoplova, dobili bi funkciju ovisnosti
koeficijenta masene potro$nje goriva Ct 0 vremenu. Za svaku kombinaciju izvukli bi srednju
vrijednost Cr i njegovu pocetnu vrijednost koja nam je sluzila za ra¢unanje maksimalnog
doleta prema Bréquetovoj jednazbi za dolet (35), dok smo za obi¢ni dolet prema Bréquetu
uvrstavali srednju vrijednost Ct. Jedino smo za kombinaciju visine H=500m i konfiguracije sa
dvije rakete i ovjeSenim spremnikom goriva jo§ dodatno izvukli srednju vrijednost Cr za dio
funkcije koji raste, jer smo u proslom odjeljku (4.2.) vidjeli da se funkcija Ct za navedenu
kombinaciju lomi na jednom mjestu i prelazi u konstantu, a s tom vrijedno$¢u imamo manju

razliku u doletu izmedu rezultata dobivenog programom leta konstantne brzine i visine i

Fakultet strojarstva i brodogradnje 28



Adriana Vidovi¢ Zavrs$ni rad

ocitane vrijednosti iz tehnickog priruc¢nika. Svaku od izvucenih vrijednosti za Cr uvrstavali
smo u skripte za pripadaju¢e kombinacije visine leta i konfiguracije zrakoplova (skripte:
doletcista500.m, doletcistal11000.m, doletrak500.m, doletrak11000.m, doletraksp500.m i
doletraksp10000.m) koje su nam nakon pokretanja dale rezultate raspisane u tablici 4 i
tablici 5.

Za sve tri tablice (4-6) ulazni podaci su uzeti iz tablica (1-3).

Obratimo paznju na tablicu 4. Kada usporedimo sve rezultate dobivene programom leta
konstantne brzine i visine s podacima iz tehnickog priru¢nika odstupanja su do 11.5%, §to je
prihvatljivo i ocekivano, te su do tog zakljucka dosli 1 u magistarskom radu Ivana Zovaka [],
osim za dva slucaja, za visinu H=0.5 km za konfiguracije sa dodatnim teretom, od kojih
najviSe odstupa slucaj sa dvije rakete i ovjeSenim spremnikom goriva, Sto je posljedica nagle
promjene specifiéne masene potroS$nje goriva Cr, slika 16, vjerojatno uslijed prevelike mase
na maloj visini i nepouzdanosti modela motora za navedene uvjete. Za taj slucaj smo
izracunali poseban Ct kako je ve¢ objasnjeno, uzeli smo srednju vrijednost za dio funkcije do
dijela gdje stupa promjena. Za takav Ct dobili smo nesto manje odstupanje, a iznosi doleta i

vremena trajanja leta su sljedeci:
Rx = 613km
Ex = 50km

Oznacili smo ih sa indeksom X kako bi te vrijednosti razlikovali od onih koje su izraunate sa

srednjim koeficijentom Ct koji uzima u obzir cijelu funkciju.

Za sluc¢aj H=0.5km i konfiguraciju sa dvije rakete, vrijedi isto, iako kod nje nema nagle
promjene Cr , odtupanje je i dalje prisutno iz istog razloga kao i za prethodni slu¢aj, odnosno

ogranicenje motora i neprilagodenost leta na tako maloj visini sa tolikom teZinom.

Sto se ti¢e odstupanja rezultata dobivenih Bréquetovom formulom, jasno je da su odstupanja
od manual-a veca zato §to se navedena formula koristi u uvjetima konstantne visine ali i
konstantnog koeficijenta uzgona, $to ne odgovara naSem sluc¢aju, ali svakako je zanimljivo
sagledati kao usporedbu. Navedeni Bréquetmax je maksimalna vrijednost doleta prema

jednadzbi (35), koja se dobije uvrStavanjem najmane vrijednosti koeficijenta Cr.
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Sto se ti¢e rezultata dobivenih numeri¢kim modelom ravnoteZnog leta, odstupanja su unutar
dozvoljenog intervala te su za neke slucajeve blize vrijednostima u tehni¢kom priruc¢niku u
odnosu na analiti¢ko rjeSenje prema jedn. (33), a za neke su malo dalje. Svakako, obje metode

nude zadovoljavajuca rjesenja.

Tablica 5 nudi nam uvid u vrijeme trajanja leta za svaki od pojedinih slu¢ajeva i za svaku od
koriStenih metoda, izuzev numerickog modela ravnoteznog leta, kojeg nije bilo potrebe
uzimati u obzir, budu¢i da nam ova tablica sluzi samo kao jo$ jedna varijanta usporedbe
rezultata. Vidimo da za svaki slucaj program leta konstantne visine i brzine nudi krace

vrijeme trajanja leta od onog iz tehnickog priru¢nika.

Opcenito, iz tablica se da zakljuciti da je dolet veci za vece iznose visine 1 manje mase, jer je
na veéim visinama gusto¢a zraka manja, samim time i otpor, a s obzirom da radimo u rezimu
horizontalnog leta, za koji vrijedi da je otpor jednak potisku, onda je i potrebna sila za pogon
manja. Promjena vremena trajanja leta nema neki ustaljeni obrazac ponasanja u ovisnosti o
promjeni mase zrakoplova, ali naravno da je trajane leta duze na ve¢im visinama jer je samim

tim veci dolet.

S obzirom na raznorazne situacije u kojima se pilot nalazi tijekom leta, uzeli smo u
razmatranje jo$ dva slucaja, kada je pilot zbog vremenskih neprilika sprijeCen sletjeti u
odredi$nu zra¢nu luku pa je prisiljen sletjeti u drugu najblizu ili slijee u odredi$nu zra¢nu

luku, ali sa odgodom, dok se uvijeti za slijetanje ne stabiliziraju.

Tako smo uzeli dvije alternative:

= slijetanje u Pulu — dodatan put od Zagreba do Pule, ¢ija zra¢na udaljenost iznosi
193km

= Kruzenje oko odredi$ne zra¢ne luke u trajanju od 15min
Na nama je da odredimo kolika rezeva goriva je potrebna za oba slucaja, tablica 6.
Podatak R iz tablice 6 je dolet kojeg zrakoplov ostvari za 15min leta, a E je vrijeme potrebno
za put od Zagreba do Pule, Cije se vrijednosti razlikuju za razlicite visine leta i razlicite
konfiguracije. Zanimljivo je spomenuti, a vidi se iz tablice 6, da je rezerva goriva potrebna za

let od 15min, u iznosu od 156kg, na visini od 11km vrlo blizu iznosu predvidene rezervne

mase u tehni¢kom priru¢niku, u iznosu od 160kg.
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Iz tablice je jasno vidljivo da je na ve¢im visinama potrebno manje rezervnog goriva, $to opet

ima veze sa manjom gusto¢om i samim tim manjim otporom. Takoder za slu¢aj ZG-PU let

traje krace na ve¢im visinama. S obzirom da smo za oba alternativna slijetanja dobili sli¢ne

rezultate, pilotu je svejedno koju ¢e od te dvije varijante izabrati.

Tablica 4. Rezultati doleta za razli¢ite metode izra¢una

Cista konfiguracija

Konfiguracija sa 2

Konfiguracija sa 2
rakete i ovjeSenim

rakete . .
spremnikom goriva
DOLET(R)
[km]
H=0.5km | H=11km | H=0.5km | H=11km | H=0.5km | H=10km
Tehnicki 660 1265 630 1160 735 1300
Priruénik
NMRL 626 1119 566 1072 638 1246
Analiti¢ko rjesenje 591 1122 537 1074 607 1244
(H=konst,V=konst)
Brequet 531 1079 485 1019 550 1139
Bréquetmax 531 1181 485 1107 568 1247
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Tablica 5. Rezultati vremena trajanje leta za razliite metode izra¢una

Cista konfiguracija Konfiguracija sa 2 Konfiguracija sa 2
rakete rakete i ovjeSenim
spremnikom goriva
H=0.5km | H=11km | H=0.5km | H=11km | H=0.5km | H=10km
NMRL 59min | 1h32min | 56min | 1h 25min | 1h5min 1h
34min
Analiticko rjeSenje | 40min 1h 14min 44min 1h 11min | 49min 1h
(H=konst,V=konst) 23min
Bréquet 1h 5min | 1h 15min 1h 1h 12min | 1h 9min 1h
25min
Bréquetmax 1h 5min | 1h 21min 1h 1h 18min | 1h 11min 1h
32min
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Tablica 6. Rezerve goriva za alternativna slijetanja, te potrebno vrijeme i prijedeni put

Cista konfiguracija | Konfiguracijasa2 | Konfiguracijasa 2
rakete i ovjeSenim

rakete . .
spremnikom goriva

ALTERNATIVE

H=0.5km | H=11km | H=0.5km | H=11km | H=0.5km | H=10km
Myrez
484 132 538 136 583 165
k
ZG-PU [ka]
E 15min 13min 16min 13min 16min 13min
Mrez 461 156 512 161 555 192
[ka]
LET OD
15min
R 184 228 184 228 184 225
[km]
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5. ZAKLJUCAK

Numeri¢ki model ravnoteznog leta koji je u rezimu horizontalnog leta ponavljao postupak,
odnosno integraciju u vremenu, za razlicite visine leta i konfiguracije zrakoplova, kao rezultat
dao je potrebne znacajke kojima smo se posluzili u raCunanju doleta i vremena trajanja puta
pomocu analitickih formulama za program leta konstantne brzine i visine, te je takoder je dao
I iznose doleta i vremena trajanja leta koje smo usporedili sa referentnim podacima iz
tehni¢kog priru¢nika. S obzirom da smo dobili prihvatljivo odstupanje (manje od 11.5%),
dalo bi se zakljuciti da su proracuni i metode koriStene u ovom radu ispravni te da uz sve
usvojene pretpostavke i pojednostavljenja daju prihvatljive rezultate. Takoder mozemo
zakljuciti iz svega analiziranog da zrakoplov ostvaruje bolje performanse na veéim visinama

leta.

Neke od ideja za daljnje istrazivanje i analizu: utjecaj vjetra na dolet zrakoplova, primjena
nekih od navedenih programa leta za racunanja doleta, a koji nisu primijenjeni u ovom radu,
npr. dolet pri konstantnoj brzini i konstantnom koeficijentu uzgona, ili dolet pri konstantnoj
visini i konstantnom koeficijentu uzgona, ili naravno kombinacija svega navedenog. Ono §to
bi iz ovog rada posluzilo u daljnjoj analizi je model ravnoteznog leta kao teorijska podloga,
numeri¢ki model ravnoteznog leta zrakoplova, za koji bi vjerojatno trebalo uvesti neke
izmjene, ovisno o zahtjevima zadatka, te naravno tu su i dalje referentne vrijednosti iz

tehnickog priru¢nika odabranog zrakoplova kao podloga za usporedbu vlastitih rezultata.
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