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SAZETAK

Povecanjem brzina kretanja zrakoplova manifestiraju se pojave koje itekako imaju
utjecaj na letne karakteristike zrakoplova. Stlacivost zraka se vise ne zanemaruje prilikom
izraCuna. Pojave poput udarnih valova, odvajanje strujnica, zraénog zida, vibracija itd. se
pocinju javljati u podruc¢jima okozvucnog strujanja. Kako bi zrakoplovi postizali sto bolje
performanse na tim brzinama i brzinama vec¢ima od brzine zvuka, kontinuirano se radi na
poboljSanju aeroprofila i ostali aerodinamickih povrsina. Poznavanje tih pojava je takoder vrlo
bitan ¢imbenik u osiguravanju tih performansi.

KLJUCNE RUECI: brzina zvuka; letna svojstva zrakoplova; tlak; gustoda; temperatura; delta
krilo; strijela krilo; romboidni i lentikularni aeroprofil

SUMMARY

By increasing the speed of the aircraft, phenomena are manifested that have a
significant impact on the flight characteristics of the aircraft. Air compressibility is no longer
neglected in the calculation. Phenomena such as shock waves, separation of currents, sound
barrier, vibrations, etc. begin to occur in areas of transonic flow. In order to achieve the best
possible performance at these speeds and speeds higher than the speed of sound, continuous
work is being done to improve aerofoils and other aerodynamic surfaces. Knowledge of these
phenomena is also a very important factor in ensuring these performances.

KEYWORDS: speed of sound; aircraft flight characteristics; pressure; density; temperature;
delta wing; swept wing; diamond and lenticular airfoil
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1. UVOD

Od pocetka do kraja svakog leta zrakoplovi se susrecu sa raznoraznim pojavama. Tome
je tako jer letom kroz zrak, koji je fluid te kao i svaki fluid ima neka svojstva, stvaraju
poremecaje. Ti se poremedaji intenziviraju sa poveéanjem brzine leta. Viskoznost, gustoda,
tlak, temperatura itd. su svojstva zraka koja se manje ili viSe mijenjanju u raznim reZzimima

leta.

Svrha i cilj zavrSnog rada jest prikazati i analizirati pojave koje se manifestiraju uslijed
povecanja brzine. Konkretno, analiziraju se pojave primarno u okozvuénom podrucju te i u
nadzvucnom podrucju brzina. Stlacdivost zraka postaje utjecajan faktor, pojava razni udarnih
valova utjecu na zrakoplov, vibracije i zagrijavanje mogu narusiti letna svojstva zrakoplova.
Naslov zavrsnog rada jest: Analiza pojava pri letenju zrakoplovom velikim brzinama. Rad se

sastoji od pet poglavlja:

1. Uvod

2.  Brzina zvuka i Machov broj

3.  Pojave kod povecane brzine strujanja

4.  Aeroprofilii krila za povecane brzine leta
5.  Zakljucak

Uvodom je definiran predmet istraZivanja, svrha i cilj istrazivanja i prikazana je

struktura zavrs$nog rada.

Drugo poglavlje definira $to je to brzina zvuka i u kakvom je ona odnosu za Machovim
brojem, Sto je Machov broj i o ¢emu je ovisan. Takoder su definirani Machov kriti¢ni broj i

grani¢ni Machov broj. Na kraju poglavlja definiranje su brzine odredene Machovim brojem.

U tre¢em poglavlju opisana je stlacivost zraka i njen utjecaj na stvaranje pojava prilikom
leta ve¢im brzinama. Popisane su vrste udarnih valova i njihovi ucinci na zrakoplov. Zvuc¢na
barijera i probijanje iste je isto tako opisano zajedno sa koeficijentima uzgona i otpora i kako

veca brzina utjece i na njih.



U Cetvrtom poglavlju je rije¢ o aeroprofilima i krilima koji su predvideni za veée brzine
leta. Dana je generalna definicija i opisane su osnovne geometrijske osobine aeroprofila i krila,

te su obradena najcesée koristeni aeroprofili i krila.

U petom poglavlju dani su konkretni zaklju¢ci o tematici istraZivanja zavrSnog rada.



2. BRZINA ZVUKA | MACHOV BROJ

Na manjim brzinama leta zrak se promatra kao nestladiv, idealan fluid koji ima
neznatne promjene u tlaku i gustoci. No zrak nije idealan ve¢ realan fluid koji je viskozan i
stlaiv. Utjecaj stlacivosti zraka raste sa poveéanjem brzine strujanja.t

Na brzinama do 0,4 [Ma] (oko 100 [m/s] na MSL?) promjene gustoée i tlaka su
zanemarive dok se na brzinama vec¢ima od 0,4 [Ma] te promjene ne mogu zanemariti (Tablica
1.).

Tablica 1. Greska proracuna zbog stlacivosti zraka

Brzina [m/s]

45

90

134

179

224

268

2%

4%

7%

11%

16%

greska stlacivosti 0,5%

Izvor: https://pdfslide.net/documents/8-temelji-mehanike-leta-velikih-brzina.html [Pristupljeno: 10.07.2020.].

U aerodinamici brzina zvuka predstavlja bitan faktor jer strujanje zraka oko aeroprofila
utjede na promjene tlaka i gustoce, a te se promjene kreéu brzinom zvuka.3

2.1. Brzina zvuka

Brzina zvuka je udaljenost koju zvucni val prijede u jedinici vremena kroz neki elasti¢ni
fluid. Iz nekog ishodista zvuk se Siri bez prijenosa mase ali se zvukom prenose impuls sile i
energija. 4

Jednadzba za brzinu zvuka je dana u obliku:

a= y*RxT (1)

gdje je:

a - brzina zvuka [m/s]

1 Renduli¢ Z. Aerodinamika i mehanika leta za profesionalne pilote — CPL rating. Tuhelj; 2006.
2 MSL — Mean Sea Level (Srednja razina mora)

3 Purdevi¢ M. Osnovi teorije letenja. Komanda ratnog vazduhoplovstva; 1965.

4 Wikipedia. Preuzeto sa: https://hr.wikipedia.org/wiki/Zvuk [Pristupljeno: 10.07.2020.].



y — adijabatski koeficijent
R — plinska konstanta (za zrak iznosi 287 [J /K gK])

T —temperatura [K]

Kako se ovdje govori iskljuéivo o zraku kao fluidu onda se moze reci da brzina zvuka
ovisi o izentropskom (adijabatskom) koeficijentu plina i njegovoj temperaturi, a ne ovisi o
njegovoj gustodi i tlaku.”

Sukladno tome u plinovima se valovi zvuka Sire longitudinalno tj. Sire se u istom pravcu
u kojem se gibaju Cestice medija pri titranju.®

2.2, Machov broj

U zrakoplovstvu brzinu izrazavamo na dva nacina, ili u apsolutnom iznosu v ili pomoéu
Machovog broja Ma.’

Machov broj je bezdimenzionalna veli¢ina koja opisuje utjecaj stlacivosti zraka na
ponasanje zrakoplova u podrucjima gdje je brzina neovisna o svim varijablama osim o
temperaturi. 8

Izraz koji reprezentira Machov broj je:
v
Ma = — (2)
a
gdje je:

v — apsolutni iznos brzine [m/s]

a — brzina zvuka [m/s]

Poznato je da temperatura opada sa povecanjem visine. Isto tako je poznato da brzina
zvuka ovisi isklju€ivo o temperaturi. 1z ovoga proizlazi da poveé¢anjem visine brzina zvuka pada.

5 Wikipedia. Preuzeto sa: https://hr.wikipedia.org/wiki/Brzina_zvuka [Pristupljeno: 10.07.2020.].

6 Wikipedia. Preuzeto sa: https://hr.wikipedia.org/wiki/Zvuk [Pristupljeno: 10.07.2020.].

7 Bazijanac E. Tehnika zraénog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.

8 Wikipedia. Preuzeto sa: https://en.wikipedia.org/wiki/Mach_number [Pristupljeno: 10.07.2020.].



Nadalje, smanjenjem brzine zvuka, a prema prethodnom izrazu, raste Ma uz
konstantnu indiciranu brzinu (IAS°). Dalje moZzemo zakljuciti da povecanjem visine uz

konstantnu IAS raste stvarna brzina (TAS19) jer se relativna gustoca zraka smanjuje.?

S povecéanjem visine u standardnoj atmosferi brzina zvuka opada od 0 do 11.000 [m],
pri éemu na visini od 0 [m] brzina zvuka iznosi 340 [m/s], a za visinu od 11.000 [m], ona iznosi
295 [m/s]. Od visine od 11.000 do 20.000 [m] u standardnoj atmosferi brzina je konstantna,
te iznosi 295 [m/s]. 12

2.3. Machov kriticni broj

Kako se zrakoplov krec¢e kroz Cestice zraka odredenom brzinom tako te cestice
opstrujavaju povrsine tog zrakoplova. Da bi razumjeli Machov kriti¢ni broj moraju se
raspoznati dvije brzine: brzinu neporemedene struje (na koju ne utjece zrakoplov) i lokalnu
brzinu strujanja preko povrsina zrakoplova.

Cestice zraka prema Bernoullijevoj jednadzbi moraju na svakoj putaniji prijeci isti put u
isto vrijeme. Kako aeroprofili zrakoplova u pravilu imaju zadebljanje, ¢estice da bi presle isti
put u isto vrijeme moraju ubrzati.

Bernoullijeva jednadzba:

1
E*p*u2+p*g*h+p=konstanta (3)

gdje je:

p — gustoca [kg/m?3]
v — brzina [m/s]

p —tlak [Pa]

h - visina teziSta poprec¢nog presjeka odredenog fluida u odnosu na neku vodoravnu liniju [m]

9 |AS — Indicated airspeed (Indicirana brzina)

10 TAS — True airspeed (Stvarna brzina)

11 purdevi¢ M. Osnovi teorije letenja. Komanda ratnog vazduhoplovstva; 1965.

12 Bazijanac E. Tehnika zraénog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.



Ukoliko je brzina strujanja Cestica preko povrsina zrakoplova takva da je u bilo kojoj
tocki na zrakoplovu brzina lokalnog strujanja jednaka Ma = 1 onda se brzinu strujanja
neporemecene struje zraka naziva Machovim kriti¢nim brojem i oznacava s Ma,.,.

Ovisno o zadebljanju aeroprofila zrak ubrzava manje ili vise na gornjaci aeroprofila.
Vece zadebljanje profila znadi i vece ubrzanje protoka Cestica zraka dok manje zadebljanje
zna€i manje ubrzanje $to je poznato prema formuli 3.

Ako je brzina neporemedene struje zraka 0,7 Ma, i zadebljanje aeroprofila takvo da
ubrzava Cestice zraka do maksimalne brzine 0,85 Ma, onda takvu brzinu neporemecene struje
ne mozemo nazvati Machovim kritiénim brojem kao $to se vidi na gornjoj ilustraciji na slici 1.

Ubrzanjem do brzine neporemecene struje od 0,85 Ma, na gornjaci aeroprofila istog
zadebljanja ubrzavaju se Cestice zraka do i preko 1 Ma. U tom slucaju brzinu neporemecenog
strujanja od 0,85 Ma zovemo Machovim kriticnim brojem kao $to se vidi na donjoj ilustraciji
na slici 1.

Lokalna

hV
080  0.85
0.75 [ | 0.80 Dj?E
D.?D——("‘—FWD -0.70

Lokalna

brzina 1.00
1.02
0.95

1.00 |
0.90 ] 1

0.90

0.85- - L &—— FWD - 0.85
Macr

Slika 1. Pojava Machovog kritiénog broja

Izvor: LearnToFly. Preuzeto sa: http://learntoflyblog.com/2018/05/24/cfi-brief-mach-number/ [Pristupljeno:
12.07.2020.].



2.4. Grani¢ni Machov broj

U trenutku kada Machov broj neporemecenog strujanja tj. brzina zrakoplova prijede
vrijednost Ma,, lokalna brzina struje ¢e u promatranoj tocki biti nadzvu¢na. Najuobicajeniji
polozaj te tocke je najveée zadebljanje aeroprofila. Tocka u kojoj je najveca brzina pomice
lokalni Ma = 1 prema nazad te se tako stvara Sire polje nadzvucnih brzina. S povecanjem
Machovog broja to polje nadzvuénih brzina se sve vise Siri sve dok Machov broj ne dostigne
graninu vrijednost Machovog broja Mag, (Slika 2.). U tom se trenu na profilu pojavljuje

udarni val.13

NADZVUCNA
STRUJA NORMALNI UDARNI WAL

VRTLOZNI REP

Slika 2. Pojava normalnog udarnog vala

Izvor: Bazijanac E. Tehnika zracnog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.

Vrijednost Machovog grani¢nog broja ovisi o napadnom kutu i vrsti aeroprofila, ali se
uzima priblizna vrijednost Ma,, = Ma, +0,1.

2.5. Podjela strujanja prema Machovom broju

Vec je utvrdeno da se kod manjih brzina promjene veli¢ina stanja koje se dogadaju
mogu zanemariti. Kod povedanih brzina gdje je strujanje oko Ma = 1 pocinju se pojavljivati
nagle promjene tlaka, gustoce i temperature koje se nazivaju udarni valovi. U ovom podrucju
utjecaj stlacivosti zraka je bitan i zato se strujanja kod povecéanih brzina proucavaju posebno.
Strujanja u ovom podrudju se dijele na: okozvuéno i nadzvuéno strujanje.4

13 Preuzeto sa: https://pdfslide.net/documents/8-temelji-mehanike-leta-velikih-brzina.html [Pristupljeno:
13.07.2020.].

14 Zarkovi¢ I. Aerodinamicka svojstva aeroprofila za povecane brzine leta. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti;
2015.



Utvrdeno je da je potrebno razlikovati dvije vrijednosti Machovog broja u strujnom
polju: Machov broj slobodnog strujanja (Ma) i Lokalni Machov broj (Ma;).

Machov broj slobodnog strujanja je brzina slobodnog strujanja fluida na koju ne utjece
zrakoplov. Lokalni Machov broj je brzina strujanja estica preko povrsina zrakoplova. 1°

2.5.1. Okozvuéno strujanje

Okozvucno strujanje je definirano kao strujanje gdje je vrijednost Machovog broja
neporemecene struje opcéenito uzeta u granicama od 0,75 do 1,2 Ma. Te vrijednosti brzina
neporemecene struje uzrokuju takvo strujno polje oko aeroprofila gdje postoje lokalni
Machovi brojevi veéi i manji od 1.

Pojavom Machovog kriticnog broja pojavljuje se zona lokalnog nadzvuc¢nog polja te se
pocinje razvijati udarni val okomit na povrsinu. Nakon udarnog vala brzina zraka naglo pada
na podzvuénu vrijednost dok tlak, gustoéa i temperatura rastu (Slika 3.).1°

soni¢no podrucje
formacija udarnog vala M, > 8 (M=1.0)

D T (kriti€ni podzvuéno
podzvucno podrucje Machov broj)
nadzvuéno .
nadzvuéno podrugje \_at W/ udarni val
3 A
S o8 lq_~ udarnival M~ .90 e
D ¢ &no T -udarni val
podzvuéno podzvucno
- nadzvucno podrucje
D nadzvuéng
podzvuéno _ podrugje udarni
nadzvuéno va)

M podzvuéno

D N nadzvuéna

nadzvuerio” | D podrucje Gderni
udarni

A 1 =0 > val
POArUCI€ Gal | podavuzne M, >1 udarni val se-povija
i nadzvuéno " oko nosa

nadzvuéno ol , podzvuéno
podrudje  val / s
podzvuéno

Slika 3. Zone lokalnog podzvuénog i nadzvucénog strujanja

Izvor: Zarkovi¢ I. Aerodinamicka svojstva aeroprofila za povecane brzine leta. Zagreb: Fakultet prometnih
znanosti; 2015.

15 Renduli¢ Z. Aerodinamika i mehanika leta za profesionalne pilote — CPL rating. Tuhelj; 2006.
16 Bazijanac E. Tehnika zraénog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.



2.5.2. Nadzvucéno strujanje

Strujno polje je nadzvucno ukoliko je lokalna brzina strujanja u svakoj tocki uvijek veéa
od Ma = 1. U strujnom polju nema vise izmijeSanog podzvucnog i nadzvu¢nog strujanja.

Cestica koja se krece u stlacivom mediju, poput zraka, emitira zvu¢ne poremecaje u
obliku sfernih valova. Ako se Cestica kreée nadzvu¢nom brzinom, generirani valovi ne mogu se
Siriti uzvodno od cestice. To je osnovni razlog zasto se udarni valovi dogadaju u nadzvuénom
strujanju, a ne u podzvuénom strujanju. *’

Posebna kategorija nadzvucénog strujanja je hiperzvu¢no strujanje gdje je Ma > 5. Na
tim brzinama povecava se jakost udarnih valova, udarni sloj postaje tanak, temperatura je
dovoljno visoka da se pojavljuju kemijske reakcije u zraku. Viskozne interakcije i kemijske
reakcije postaju dominantna pojava strujanju.®

17 The Free Dictionary. Preuzeto sa: https://encyclopedia2.thefreedictionary.com/Supersonic+Flow
[Pristupljeno: 14.07.2020.].
18 Rados I. Utjecaj stlacivosti zraka na letna svojstva zrakoplova. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2019.



3. POJAVE KOD POVECANE BRZINE STRUJANJA

Povecanjem brzine strujanja manifestiraju se razne pojave koje utjeCu na let
zrakoplova i njegovu stabilnost. Pri letu velikim brzinama pojavljuju se udarni valovi
prvenstveno na gornjoj strani aeroprofila pa onda i na donjoj. Daljnje povecanje brzine
uzrokuje odvajanje struje zraka iza udarnog vala Sto ima za posljedicu turbulenciju i
nestabilnost zrakoplova.

Prilikom pojave nadzvuénog strujanja sve promjene u brzini, temperaturi, tlaku i
gustodi se odvijaju naglo i troSe energiju. U nadzvucnoj struji se mogu pojaviti razliciti tipovi
valova cije formiranje ovisi o obliku tijela koje izaziva poremecaje i zrac¢noj struji. Postoje tri
osnovna tipa valova®:

a) normalni udarni val,
b) kosi udarnival i
c) ekspanzijski val ili Machov val.

Vibracije ili buffeting je isto tako posljedica poveéanja brzine strujanja i odvajanja struje
zraka.

Letenje u ve¢im Machovim brojevima ima za posljedicu i porast temperature oplate
zrakoplova pogotovo u zaustavnim tockama.

3.1. Stlacivost zraka

U prijasnjem poglavlju je dotaknuta razlika izmedu zanemarivanja i uzimanja u obzir
stlaCivosti zraka. lako se za podzvuéne brzine zanemaruje stlacivost zraka, nema specificnog
odgovora kada bi se zrak trebao smatrati nestlacivim. Sve se svodi na pitanje Zeljenog stupnja
to¢nosti da li se tretira gusto¢a p kao konstanta ili kao varijabla. Za nadzvuc¢ni protok
kvalitativni aspekti toka su toliko razli¢iti da se gusto¢a mora tretirati kao varijabilna. Vec¢ je u
prethodnim poglavljima ustanovljeno pravilo da se protok moze razumno pretpostaviti da je
nestlaciv kad je Ma < 0,4, dok ga treba smatrati stlacivim kad je Ma > 0,4.

Ako se promatra zrak u mirovanju moze se odrediti da je njegova gustoéa p,.
Izentropskim ubrzavanjem zraka do neke brzine v i Machovog broja Ma, npr. Sirenjem zraka
kroz neku mlaznicu, njegova druga svojstva ¢e se mijenjati povec¢anjem brzine. Konkretno,
gustoca zraka ¢e se mijenjati prema formuli?°:

19 purdevi¢ M. Osnovi teorije letenja. Komanda ratnog vazduhoplovstva; 1965.
20 Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007.
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1
Po _ (1+y—1*Ma2>y—1 (4)
p 2

gdje je:

Po — gustoca fluida u mirovanju [kg/m3]
p — gustoca fluida na nekoj brzini [kg/m3]
y — adijabatski koeficijent

Ma — Machov broj

Zay = 1.41, ova formula prikazana na slici 4. gdje je iznos pﬂ ucrtan kao funkcija od Ma
0

od 0 do nadzvuénog podrucja. Primjecuje se da na nizim podzvuénim vrijednostima Ma, iznos

pﬁje relativno konstantan. Zapravo, za Ma < 0,32 vrijednost p se razlikuje od p, manje od 5%
0
te za sve praktiéne primjene, zrak u tom podrucju moze se smatrati nestlacivim.

Medutim, za Ma > 0,32 vrijednost p se razlikuje od p, za vise od 5%, te promjene

postaju sve viSe izrazenije kako raste Ma. Kao rezultat, ta vrijednost oko 0,3 — 0,4 Ma se uzima
kao granica kada se zrak kao fluid pocinje tretirati kao stlaciv.

|5%

0,89

0,64

0,49

0,24

Slika 4. I1zentropska varijacija gusto¢e povecanjem Machovog broja

Izvor: Anderson, J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007.

11



3.2. Vrste udarnih valova i u€inci Sirenja

3.2.1. Normalni udarni val

Normalni udarni val se definira kao val koji se formira pod kutom od 90° na smjer
kretanja neporemedene struje zraka (Slika 5.). Formirat ¢e se kao granica izmedu nadzvucne i

podzvucéne zone. Smjer kretanja zraCne struje ostaje nepromijenjen.

normalni
90°na smjer strujanja udarni val

w

w

vy

AN
r

AN
Ld

W

Slika 5. Normalni udarni val u odnosu na neporemecenu struju

Izvor: Youtube. Preuzeto sa: https://www.youtube.com/watch?v=I8pciZopxDE [Pristupljeno, 14.07.2020.].

Prije je spomenuto da zrak mijenja svoja svojstva prilikom prolaska kroz zvuéni zid.
Brzina i Machov broj padaju na podzvucne vrijednosti, energija zracne struje je znacajno
smanjena, staticki tlak i gustoca znacajno rastu, temperatura grani¢nog sloja raste te lokalna

brzina zvuka raste zbog porasta temperature.
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Slika 6. Promjena parametara strujanja pri prolazu kroz normalni udarni val

Izvor: Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007.

Na gornjoj je slici (Slika 6.) jasno vidljivo kako pri prolazu kroz udarni val dolazi do

. - e - T, . . .
promjene parametara strujanja. OCito je da Z—Z, %, T—Z i Ma, ovise samo o Machovom broju
1 1 1

zratnog strujanja.?!

3.2.2. Kosi udarni val

Kosi udarni val se definira kao val koji se formira po kutom ve¢im od 90° na smjer
kretanja neporemecene struke zraka (Slika 7.) Granicni sloj mijenja smjer kako prolazi kroz
udarni val. Ako nadzvucna struja naide na povrSinu koja je nagnuta prema struji (npr.
aeroprofil sa zaoStrenom napadnom ivicom) stvorit ¢e se kosi udarni val.

21 Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007.
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Slika 7. Kosi udarni val u odnosu na neporemedéenu struju

Izvor: Youtube. Preuzeto sa: https://www.youtube.com/watch?v=I8pciZopxDE [Pristupljeno, 14.07.2020.].

Prolaskom kroz kosi udarni val brzina i Machov broj padaju, ali i dalje ostaju u
nadzvuc¢nom podrucju, energija zracnog strujanja opada, staticki tlak, gustoca, temperatura i

lokalna brzina zvuka rastu.
Kod aeroprofila za zaoStrenim prednjim rubom stvorit ¢e se priljubljeni kosi udarni val
pod odredenima kutom §. Sto je Machov broj neometane zraéne struje vedi to je kut kosog

udarnog vala manja. Kod aeroprofila sa tupim prednjim rubom stvorit ¢e se odvojeni udarni
val povijenog oblika koji postepeno prelazi iz normalnog u kosi udarni val (Slika 8.).

14
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val
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Slika 8. Formiranje udarnog vala na aeroprofilu sa zaoStrenim i tupim prednjim rubom

Izvor: Renduli¢ Z. Aerodinamika i mehanika leta za profesionalne pilote — CPL rating. Tuhelj; 2006.

Kosi udarni val, kako se udaljava od aeroprofila, prelazi u Machov val gdje strujanje vise
ne stvara nikakve gubitke tj. izentropsko je.

3.2.3. Prandtl-Meyerova ekspanzijska lepeza

Nadzvucno strujanje koje skrece u smjeru kazaljke na satu formirat ¢e ekspanzijski val.
Ekspanzijski val ili Machov val predstavlja granicu dva strujanja.

Poznato je da ¢e nadzvucno zra¢no strujanje skrenuti paralelno s grani¢nom
povrsinom. U podrucju izmedu linija Ma, i Ma,, dogada se skretanje i ekspanzija zraCne struje
gdje je v; < v,. To znaci da u procesu ekspanzije dolazi do poveéanja brzine zracne struje, ali
to su mala ubrzanja jer se promjena odvija na puno veem putu nego Sto je to slucaj kod
udarnih valova. Sukladno tome nema naglih promjena te nema niti gubitka energije niti pojava
vrtloZenja (Slika 9a.).??

22 purdevi¢ M. Osnovi teorije letenja. Komanda ratnog vazduhoplovstva; 1965.
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Slika 9. Formiranje ekspanzijskog vala

Izvor: Burdevi¢ M. Osnovi teorije letenja. Komanda ratnog vazduhoplovstva; 1965.

Moze se uociti da brzine v; i v, kroz njihove komponente:

a) jednu normalnu ekspanzijskog vala vn, i vn,,
b) idrugu usmjeru Sirenja ekspanzijskog vala vt;i vt,

ne mijenjaju svoje smjerove prije i poslije vala (jer nema razlike u tlakovima) dok je brzina vn,
iza vala veca od brzine vn, ispred vala (Slika 9b.).

Kad nadzvucni tok naide na konveksni kut, on formira ekspanzijski ventilator, koji se
sastoji od beskonac¢nog broja ekspanzijskih valova centriranih u kutu. Na slici 10. je prikazana

jedna takva idealna ekspanzijska lepeza.
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Slika 10. Idealna lepeza ekspanzijskih valova

Izvor: Wikipedia: Preuzeto sa: https://en.wikipedia.org/wiki/Prandti%E2%80%93Meyer_expansion_fan
[Pristupljeno: 14.07.2020.].

3.2.4. Ucinci Sirenja udarnog vala na uzgon, otpor i aerodinamicki moment

Poznato je da Sirenje udarnih valova utje¢e na uzgon, otpor, pomicanje centra tlaka,
aerodinamicki moment, stabilnost i upravljivost.?® Za podrucje gdje se zrak smatra nestlacivim,
na uzgon utje¢e samo napadni kut. Povec¢anjem brzine u podrucje gdje se utjecaj stlaCivosti
zraka uzima kao varijabla, uzgon polako raste s povecanjem Machovog broja. Daljnjim
povecanjem brzine uzgon pocinje brze rasti poveéanjem Machovog broja.

Na povecanim brzinama strujnice se naglije deformiraju pred aeroprofilom te stvaraju
vece ubrzanje preko aeroprofila. Ve¢ je spomenuto da to za posljedicu ima stvaranje udarnog
vala na dijelovima aeroprofila na brzinama preko Ma_, Sto pak za posljedicu ima odvajanje
grani¢nog sloja pa i smanjenje uzgona.

Na slici 11. je prikazana promjena C, s povedanjem Machovog broja. Jasno je

max
vidljivo da je na dozvuénim brzinama C,  konstantan u odnosu na Machov broj. S vecim
utjecajem stladivosti zraka C, = opada sve do Ma = 1gdje daljnjim povecanjem brzine pocinje

rasti.

23 Renduli¢ Z. Aerodinamika i mehanika leta za profesionalne pilote — CPL rating. Tuhelj; 2006.
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Slika 11. Utjecaj Machovog brojana C,

Izvor: Renduli¢ Z. Aerodinamika i mehanika leta za profesionalne pilote — CPL rating. Tuhelj; 2006.

Otpor se moze promatrati kao valni otpor, energetski otpor i kao otpor brazde.

Strujanje kroz normalni i kosi udarni val za ucinak ima termodinamicki nepovratni
proces. NajviSe energije se gubi prolaskom kroz normalni udarni val. Energetski otpor raste
dakle poveéanjem Machovog broja. Takoder, povecanjem Machovog broja u pojedinim
fazama formiranja udarnih valova, dolazi do znacajnog odvajanja granic¢nog sloja i stvaranja
vrtloZne struje. Poveé¢anjem Machovog broja u okozvuénom podrucju udarni valovi na gornjaci
i donjaci se pomicu prema zadnjoj ivici aeroprofila te se odvajanje grani¢nog sloja smanjuje.
Tako se i otpor brazde smanjuje.

Na promjenu koeficijenta otpora utjece sljedeée?*:

a) Otpor direktno povezan s energetskim gubitkom u udarnom valu na izlaznom rubu
aeroprofila,

b) Odvajanje grani¢nog sloja i stvaranje vrtloZzne brazde,

c) Formiranje povijenog udarnog vala pri brzini strujanja iznad Ma = 1.

24 Renduli¢ Z. Aerodinamika i mehanika leta za profesionalne pilote — CPL rating. Tuhelj; 2006.
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3.2.5. Ucinci udarnog vala na promjenu centra tlaka aeroprofila (Mach Tuck)

Centar tlaka je prosje¢no mjesto djelovanja cjelokupnog tlaka koje djeluje na tijelo koje
se krece kroz neki fluid. Varijacije u brzini, pogotovo na krilima, uzrokuju promjene u lokalnom
tlaku na svim mjestima na povrsini zrakoplova. Sukladno tome moze se zakljuciti da centar
tlaka nije tocka koja je konstantna vec se, kao rezultanta djelovanja svih tlakova, pomice (Slika
12).

Mach tuck je tendencija nosa zrakoplova prema dolje uslijed promjene polozaja centra
tlaka, Sto je posljedica kretanja udarnog vala unatrag, koje se dogada dok zrakoplov u
okozvuénom letu ubrzava preko odredenog Machovog broja.

Kako zrakoplov ubrzava, aeroprofili stvaraju visSe uzgona. Za odrzavanje leta na istoj
razini potrebno je korigirati elevatore (Mach trim). Ako je zrakoplov u okozvuénom letu i
nastavi ubrzavati, rezultirajuéi udarni val koji se formira na krilu pomice se unatrag i postaje
ja€i. To rezultira pomicanjem centra tlaka prema natrag Sto uzrokuje tendenciju nosa
zrakoplova prema dolje ili "Tucking", Sto se naziva Mach Tuck. Ako zrakoplov ubrzava dalje od
operativnhog Machovog broja, centar tlaka se moze pomaknuti toliko unatrag da nema
dovoljno kontrolnih moguénosti da bi se sprijecilo spustanja nosa. U tom je trenutku moguce
da zrakoplov ude strmi, potencijalno nepovratni zaron.?

1,5+
1,44
1,3+
1,24
1,14
1,04
0,9+

0.8+

" —>
1
1

T
100% cr

Slika 12. Pomicanje centra tlaka u okozvuénom podrucju leta

Izvor: Renduli¢ Z. Aerodinamika i mehanika leta za profesionalne pilote — CPL rating. Tuhelj; 2006.

25 Skybrary. Preuzeto sa: https://www.skybrary.aero/index.php/Mach_Tuck [Pristupljeno: 20.07.2020.].
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3.3. Zvucni zid

Zvucni val je kompresijski val koji se Siri kroz podrucja viSeg i nizeg tlaka. Udaljenost
izmedu svakog podrucja visokog tlaka je valna duljina. Kako se objekt pomice kroz zrak on
istiskuje zrak ispred sebe uzrokujuéi tlacni val, do odredene tocke. Ograni¢avajucu brzinu
kojom se zvuk moZze kretati kroz zrak refererira se kao Ma = 1. Kako se objekt priblizava toj
brzini, Cestice zraka se ne stignu ,izmaknuti” ispred objekta na vrijeme pa se pocinju
nagomilavatiispred njega. To nagomilavanje estica zraka ispred objekta naziva se zvuéni zid.?®

Povecanjem brzine dolazi do probijanja zvu¢nog zida Sto je zapravo poremecaj tlaka tik
ispred zrakoplova, uslijed ¢ega tla¢ni otpor naglo poraste te nastaju udarni valovi. Zrakoplov,
prolaskom kroz zrak stvara poremedéaje kontinuiteta zraka cija je brzina jednaka brzini zvuka.
U trenutku probijanja zvu¢nog zida dogada se nagla i brza promjena svojstva zraka i zvucni zid
prelazi iza zrakoplova.?’

Prilikom probijanja zvucnog zida, osim $to se mozZe Cuti prasak, mozZe se i vidjeti pojava
bijelog oblaka iza zrakoplova. Prandtl-Glauertova transformacija definira da za
dvodimenzionalni protok tlakovi u stlacivom fluidu su jednaki onima koji vrijede u nestlacivima
korigirano za korekcijski faktor.?® Taj korekcijski faktor je sljededi:

P 5
|1_Ma002| o

gdje je:
cp — koeficijent tlaka stlacivog fluida
Cpo — koeficijent tlaka nestlaCivog fluida

Ma,, - Machov broj neometanog strujanja

26 Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007.

27 Wikipedia. Preuzeto sa: https://hr.wikipedia.org/wiki/Zvu%C4%8Dni_zid [Pristupljeno: 15.07.2020.].

28 Wikipedia: Preuzeto sa: https://en.wikipedia.org/wiki/Prandtl%E2%80%93Glauert_singularity [Pristupljeno:
15.07.2020.].
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Ovaj izraz vrijedi do brzina Ma < ~0,7. Prema ovom izrazu vrijedi sljedece:

lim ¢, = oo
Mono1 P (6)
gdje je:
cp - koeficijent tlaka stlaCivog fluida

M, - Machov broj neometanog strujanja

$to se naziva Prandtl-Glauertova singularnost. U stvarnosti ta singularnost ne postoji. Razlog
tome je Sto su aerodinamicke i termodinamicke promjene konacne pa sukladno tome i
promjene u tlaku moraju biti konacne. Tako ¢e s gornje strane zrakoplova biti podrucja vrlo
visokog tlaka, dok ¢e s donje strane zrakoplova biti podrucje vrlo niskog tlaka. Prema izrazu za
idealni plin:

PV = nRT (7)

gdje je:

P —tlak zraka [Pa]

V — volumen zraka [m?]

n — broj molekula zraka

R - plinska konstanta zraka 287 [/ /K gK ]

T —temperatura [K]

Moze se zakljuciti da se u podruéju niskog tlaka, ukoliko su volumen, broj molekula
zraka i plinska konstanta zraka ostali isti, temperatura morala smanjiti. Zbog tog smanjenja
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temperature dolazi do kondenzacije zraka i stvaranja bijelog oblaka u lokalnoj atmosferi oko
zrakoplova?® (Slika 13).

Slika 13. Pojava bijelog oblaka prilikom probijanja zvuénog zida

Izvor: Kuriositas. Preuzeto sa: https://www.kuriositas.com/2011/02/prandtlglauert-singularity-amazing-
jet.html [Pristupljeno, 22.07.2020.].

29 Youtube. Preuzeto sa: https://www.youtube.com/watch?v=Kg2Buwi3jic [Pristupljeno: 15.07.2020.].
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3.4. Odvajanje strujnica

Odvajanje strujnica na povecanim brzinama uslijed pojave udarnih valova je sli¢no
odvajanju strujnica kao i kod prevucenog leta kod malih brzina. Ucinak takvog odvajanja
strujnica je poznat kao brzinski slom uzgona (shock stall) (Slika 14).3°

totka T
separacije ~

Slika 14. Odvajanje strujnica na aeroprofilu

Izvor: Bazijanac E. Tehnika zracnog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.

Prema slici 15. geometrija povrsine aeroprofila je takva da je u prvom dijelu strujanja
gradijent tlaka manji od nule i tezit ¢e da dodatno ubrza Cestice u grani¢nom sloju. U tocki C
se pojavljuje negativni gradijent tlaka suprotstavljajuci se strujanju u graniénom sloju. Taj efekt
je snazniji uz povrsinu tijela nego u podrucju slobodnog strujanja. U tocki D se brzina protoka
zraka smanji na O te dolazi do zgusSnjavanja zraka. Nakon te tocke protok zraka pocinje biti
negativan i razvija se podrucje recirkuliranog toka koji vise ne prati aeroprofil te se za njega
kaZe da je odvojen. Tocku D se stoga naziva tockom odvajanja nakon koje nastaje podrucje
ispunjeno vrtloZnim strujanjem Sto se naziva vrtloZnom brazdom.

30 Renduli¢ Z. Aerodinamika i mehanika leta za profesionalne pilote — CPL rating. Tuhelj; 2006.
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graniéni sloj
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tocka odvajanja

Slika 15. Utjecaj negativnog gradijenta tlaka na granicni sloj

Izvor: Bazijanac E. Tehnika zracnog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.

3.5. Utjecaj povecane brzine strujanja na koeficijent uzgona i otpora

Promjena koeficijenta uzgona se u podrucju poveéanih brzina strujanja moze
promatrati kroz nekoliko segmenata. U prvom dijelu do brzine od Ma = 0,8 koeficijent uzgona
raste kako raste i Machov broj. Daljnjim pove¢anjem Machovog broja vec je utvrdeno da dolazi
do udarnih valova kako na gornjaci tako i na donjaci. To za efekt ima nagli pad uzgona do
vrijednosti Ma = 0,9. Nakon toga, kako se vrijednost Ma priblizava granici od 1 uzgon naglo
raste te nakon Ma = 1 uzgon postupno pada (Slika 16.).

C;

0,6 0,8 1,0 1,2 1,4 1,6 1o

Slika 16. Promjena koeficijenta uzgona s Machovim brojem slobodnog toka

Izvor: Renduli¢ Z. Aerodinamika i mehanika leta za profesionalne pilote — CPL rating. Tuhelj; 2006.
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Kako se postupno povedéava slobodni Machov broj (Ma,,), iz slike 17. je vidljivo da
koeficijent otpora (C,) ostaje relativno konstantan sve do kriticnog Machovog broja. Daljnjim
povecavanjem Ma, malo iznad Ma,,., do recimo toc¢ke d na slici 17, na aeroprofilu se
pojavljuje podrucje nadzvucnog strujanja. U ovom podrucju nadzvuénog strujanja Machov
broj je jako malo iznad 1, tipi¢no izmedu 1,02 i 1,05. No medutim, daljnjim poveéanjem Ma,,
nailazimo na tocku u kojoj koeficijent otpora naglo pocinje rasti, tocka e na slici 17. Vrijednost
Ma,, na kojoj zapocinje ovaj nagli porast koeficijenta otpora definiran je kao Machov broj
divergencije otpora i oznacava se sa Ma,y. Iznad Machovog broja divergencije otpora,
koeficijent otpora moZe postati vrlo velik, obicno povecavajuéi se za faktor 10 ili vise. Ovo
veliko povecdanje otpora povezano je s velikim podruéjem nadzvucnog strujanja na gornjaci
aeroprofila, te finalno zavrs$ava udarnim valom u tocki g na slici 17. llustracija na slici 17 u tocki
f na krivulji otpora pokazuje da kako se Ma, priblizava uravnotezenju, protok i na gornjojina
donjoj povrsini aeroprofila moZe biti nadzvucan, a oba zavr3avaju udarnim valovima.3!

Cq

Zvucéni zid

Cq0— > - —

|
l
I
|
!
M drag-divergence

Slika 17. Varijacija koeficijenta otpora profila s Machovim brojem slobodnog toka,
ilustrirajuci kriticne i divergencijske Mahove brojeve i prikazujudéi veliki porast otpora u blizini
Macha 1

Izvor: Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007.

31 Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007.
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Ove promjene u C, i C, su izraZzenije Sto su relativna debljina aeroprofila i relativna
zakrivljenost aeroprofila vece.

3.6. Vibracije (buffeting)

Vibracije se pojavljuju kod malih i kod velikih brzina. Kod malih brzina vibracije su
indikator prevucenog leta, tj. da je uzgon zrakoplova mali uslijed velikog napadnog kuta i male
brzine.

Vibracije (buffeting) kod povecanih brzina je visokofrekventna nestabilnost,
uzrokovana odvajanjem strujanja zraka ili oscilacijama udarnog vala uslijed interferencije krila
sa trupom i drugim dijelovima zrakoplova. Uzrokovane su naglim porastom impulsa
optereéenja. Opcenito se manifestira na zadnjim rubovima aerodinamickih povrsina na
zrakoplovu zbog toga Sto na spoju krilo-trup dolazi do nastanka vrtloznog sloja koji putujuci
unatrag pogada zadnje rubove aerodinamiékih povrsina.3?

Pri poveéanim brzinama centar uzgona na krilu krece se progresivno prema nazad, tako
da su potrebne vece kontrolne snage kako bi zrakoplov letio ravno i stabilno. Ako se centar
uzgona pomakne dovoljno unazad i premasi sposobnost upravljackih povrsina da drze nos u
smjeru kretanja zrakoplova, zrakoplov ée pretrpjeti buffeting i imat ée tendenciju spustanja.

3.7. Aerodinamicko zagrijavanje

Aerodinamicko zagrijavanje je zagrijavanje objekta nastalo njegovim prolaskom kroz
zrak poveéanom brzinom, pri éemu se kineti¢ka energija zraka pretvara u toplinu trenjem po
povrsini objekta brzinom koja ovisi o viskoznosti i brzini zraka.

Pri velikim brzinama kroz zrak, kineticka energija objekta pretvara se u toplinu
kompresijom i trenjem. Suprotno tome, smanjenjem brzine smanjuju se i ucinci te se i
temperatura smanjuje. Kombinirani temperaturni uc¢inak topline zraka i prolaza kroz njega
naziva se temperatura stagnacije, a stvarna temperatura naziva se temperaturom oporavka.
Ovi viskozni disipativni ucinci na susjedne pod-slojeve usporavaju granicni sloj ne-izentropskim
postupcima. Toplina se zatim provodi u povrSinski materijal iz zraka viSih temperatura.
Rezultat je porast temperature materijala i gubitak energije iz protoka. Prisilna konvekcija

32 Vidovi¢ A. Elementi stabilnosti i upravljivosti zrakoplova. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2010.
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osigurava da zagrijani materijali zagrijavaju dodatne koli¢ine plinova i na taj na¢in nadopunjuju
koli¢inu zagrijanih plinova kako bi se proces nastavio.?3

Zastojna temperatura i temperatura povrata protoka povecavaju se brzinom protoka i
veée su pri veéim brzinama. Ukupno toplinsko optereéenje objekta ucinak je i temperature
povratka i masenog protoka. Aerodinamicko grijanje je najvece pri velikim brzinama i u donjoj
atmosferi gdje je gustoca veca. Pored gore opisanog konvektivnog procesa, postoji i toplinsko
zradenje iz protoka u tijelo i obrnuto.3
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Slika 18. Povecdanje temperature sa brzinom

Izvor: Renduli¢ Z. Aerodinamika i mehanika leta za profesionalne pilote — CPL rating. Tuhelj; 2006.

Aerodinamicko zagrijavanje povecava se brzinom zrakoplova i neprekidno raste od
nule (Slika 18.). Zagrijavanje je puno manje pri zvu¢nim brzinama, ali postaje puno oditiji
¢imbenik pri nadzvuénim brzinama. Pri ovim brzinama mogu se manifestirati temperature na
kojima materijali pocinju slabiti. Ucinak grijanja je najveéi na rubovima. Zato se prilikom

33 Youtube. Preuzeto sa: https://www.youtube.com/watch?v=k3DK2PEyaBs [Pristupljeno: 14.07.2020.].
34 Gorshkov A.B. Aerodynamic Heating at Hypersonic Speed. Russia: Central Research Institute of Machine
Building; 2011.
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konstrukcije zrakoplova upotrebljavaju materijali koji su otporni na visoke temperature uz
dodavanje izolacije ili upotrebom ablativnih materijala po potrebi.
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4. AEROPROFILI | KRILA ZA POVECANE BRZINE LETA

Zrakoplovi predvideni za let ve¢im brzima oblikom se znatno razlikuju od zrakoplova
koji su predvideni za let manjim brzinama. Veliki utjecaj na oblik zrakoplova imaju aeroprofili
krila.

Profil krila za okozvu¢ni i nadzvucni let mora biti takav da mu je Sto veéi Ma,,. Klasi¢ni
aeroprofili nisu pogodni jer se kod njih lokalna brzina zvuka javlja blizu napadne ivice. Velike
lokalne brzine su neizbjezne ako su najveda relativna debljina i krivina profila na prednjem
dijelu tetive. Pomicanjem poloZaja najveée debljine i krivine profila prema izlaznoj ivici
poboljSavaju se karakteristike profila. Na taj ¢e se nacin laminarni granicni sloj produljiti,
raspored tlaka ¢e biti ravnomjerniji duz profila te ¢e i lokalna brzina biti relativno manja za neki
koeficijent uzgona.3®

Tanki i simetricni aeroprofili imaju manji prirast brzine na gornjaci pa stoga imaju vedi
Ma,,.

4.1. Geometrijske osobine aeroprofila i krila

Aeroprofil je presjek krila, kraka propelera ili lopatice kompresora. Pri odredivanju sila
i momenata aeroprofil ima iste karakteristike kao i beskona¢no krilo. Aeroprofil prema tome
predstavlja isje¢ak jedini¢ne $irine iz krila beskonaénog raspona.3®

Aeroprofili imaju visok stupanj prilagodbe strujanju fluida koji se oCituje u postojanju
malog kuta izmedu pravca vektora brzine slobodnog strujanja i tangente na vecem dijelu
povrsine tijela. Aeroprofil predstavlja tijelo koje ¢e uz relativno male otpore stvarati uzgon
uslijed strujanja zraka oko njega.?’

Nekoliko termina se koristi da bi se opisao aeroprofil (Slika 19.)32:

a) napadna ivica profila,

b) izlazna ivica profila,

c) sredisSnjica profila —linija koja nastaje spajanje sredista upisanih kruznica u aeroprofilu,

d) tetiva profila — duZina koja spaja krajnje tocke sredisnjice aeroprofila,

e) najveca relativna debljina profila — odnos maksimalne debljine aeroprofila prema
tetivi,

35 purdevi¢ M. Osnovi teorije letenja. Komanda ratnog vazduhoplovstva; 1965.

36 Franjkovic¢ D Krajéek K. Teorija leta | (zbirka rijeSenih zadataka). Zagreb: Fakultet prometnih znanosti
37 Kesi¢ P. Osnove aerodinamike. Zagreb: Fakultet strojarstva i brodogradnje; 2003.

38 Bazijanac E. Tehnika zra¢nog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.
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f) poloZaj najvece relativne debljine profila,

g) najveca relativna krivina profila — najveca udaljenost srednje linije od pravca tetive
aeroprofila,

h) polozaj najvece relativne krivine profila.

najvece zadebljanje

radijus polozaj
napadne maksimalno
ivice zalaselgfjanjag h 2 sredi$njica

linija tetive

K FS I
-

napadna ivica I izlazna ivica
tetiva »

-~
_

poloZaj
— najvece —

zakrivijenosti

Slika 19. Znacajke aeroprofila

Izvor: Dynamic Flights. Preuzeto sa: http://www.dynamicflight.com/aerodynamics/airfoils/ [Pristupljeno,
24.07.2020.].

Geometrijske osobine krila su®:

a) razmah krila — udaljenost izmedu dvaju nasuprotnih vrhova krila,

b) noseca povrsina krila,

c) linija aerodinamickih centara — linija koja spaja aerodinamicke centre duz razmaha,

d) kut pregiba —kutizmedu linije aerodinamickih centara i njene projekcije na ravnini koja
prolazi kroz tetivu u ravnini simetrije,

e) vitkost krila — odnos razmaha krila i noseée povrsine krila,

f) srednja aerodinamicka tetiva — MAC — tetiva zamisljenog pravokutnog krila na koje
djeluju iste aerodinamicke sile i momenti kao na stvarno krilo,

g) kut ugradnje — kut izmedu tetive i horizontalne osi aviona.

39 Bazijanac E. Tehnika zra¢nog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.
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4.2. Aeroprofili za okozvuéno i nadzvucno podrucje brzina

4.2.1. Superkriti¢ni aeroprofili

Iz poglavlja 2.3 jasno proizlazi da su aeroprofili s visokim kriticnim Machovim brojem
vrlo pozeljni, uistinu neophodni za brze podzvucne zrakoplove. Ako se moze povecati Ma,,
onda se moze povecati i Ma,,. Poznato je da tanji aeroprofili imaju vece vrijednosti Ma,,,
stoga su dizajneri zrakoplova koristili relativno tanke zra¢ne profile na brzim zrakoplovima.

Medutim, postoje ogranicenja koliko tanki mogu biti prakti¢ni aeroprofili. Na primjer,
razmatranja koja nisu aerodinamicka utjecu na debljinu zra¢nog profila. Aeroprofil zahtijeva
odredenu debljinu za strukturnu évrstocu i mora postojati prostor za skladistenje goriva. To
namece sljedece pitanje: Kako se za aeroprofil odredene debljine moZe odgoditi veliki porast
otpora za vece Machove brojeve? Poveéanje Ma,, jedno je oCito rjeSenje, kao Sto je gore
opisano, ali postoji i drugi pristup.

Umjesto da se poveca Ma,,, nastoji se povecati prirast Machovog broja izmedu Ma,,
i Magg, tj. prema slici 17. nastoji se povedati razmak izmedu tocaka e i c. Ovaj je pristup doveo
do dizajna novih aeroprofila koji se nazivaju superkriti¢ni aeroprofili.*

Njihova uloga je povecati vrijednost Ma,, iako se Ma_, zapravo moze promijeniti jako
malo. Imaju relativno ravnu gornju povrsinu, sto omogucava podrucje nadzvuénog protoka s
nizim lokalnim vrijednostima Ma od klasi¢énog aeroprofila. Zauzvrat, udarni val je slabiji, Sto
stvara manje otpora (Slika 20.).

/1
/s
// Relatiyno jak -
/ \——udarni val s
, / \

/ // N Relativno slabi
/M > / M>1 udarni val
!

/ /
klasicni
aeroprofil I M =1 superkriticni

aeroprofil

Slika 20. Okozvucno strujanje za klasi¢ni i superkriti¢ni aeroprofil

Izvor: Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007.

40 Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007.
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Superkriti¢ni profili su danas u &estoj primjeni na noseéim povrSinama modernih
zrakoplova. Zbog svojeg oblika oni smanjuju otpor koji se javlja zbog udarnog vala koji nastaje
kad je lokalna brzina na profilu ve¢a od Ma = 1. Karakteristi¢ni su po plosnatoj gornjaci, jakoj
zakrivljenosti pri kraju profila i ve¢em radijusu na napadnoj ivici u odnosu na klasi¢ne
aeroprofile. ! U odnosu na klasi¢ne aeroprofile kod superkritiénih aeroprofila su podruéja sa
naglim i skokovitim promjenama tlaka puno manja.

Kako superkriticni aeroprofili imaju gotovo ravnu gornju povrSinu, a prednji dio
aeroprofila ima negativnu krivinu $to smanjuje uzgon, mora se stvoriti dodatan uzgon na
straznjem dijelu aeroprofila.*? Porast uzgona na straznjem dijelu aeroprofila je postignut
jakom lokalnom zakrivljenoséu (do 30%) Sto za posljedicu ima jaku konkavnost donjeg dijela u
blizini izlaznog ruba profila.*?

Superkriti¢ni aeroprofil pokazuje pozeljnije karakteristike protoka zraka od klasi¢énog
aeroprofila. Naime, opseg nadzvucnog protoka zraka blizi je povrsini, lokalni nadzvucéni
Machovi brojevi su nizi, a udarni val slabiji. Kao rezultat, vrijednost Ma,,; bit ¢e veca za
superkriti¢ni aeroprofil (Slika 21.).

Cx
klasicni
B aeroprofil ~
- superkritiéni
aeroprofil
[ L I | | J
0 0.60 064 068 072 076 0.80

Magq

Slika 21. Razlika u Ma ;4 za klasiéni i superkriti¢ni aeroprofil

Izvor: Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007.

41 Vrdoljak M. Aerodinamika 1. Zagreb: Fakultet strojarstva i brodogradnje; 2005.
42 Bazijanac E. Tehnika zra¢nog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.
43 Renduli¢ Z. Aerodinamika i mehanika leta za profesionalne pilote — CPL rating. Tuhelj; 2006.
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4.2.2. Romboidni i lentikularni aeroprofili

Nadzvucni aeroprofili uobi¢ajeno imaju tanki dio oblikovan od ukoSene ravnine ili
suprotnih lukova koji se joS nazivaju bikonveksni aeroprofili. Karakteriziraju ih ostra napadna
i izlazna ivica i polozaj najveée debljine koja je na preko 50% tetive aeroprofila. Nadzvuéno
lokalno strujanje na gornjaci se odlaZe i ublazuje tako da su i manji gubici energije, tj. manji je
porast valnog otpora.

Dva osnovna aeroprofila za let u nadzvu¢nom podrucju su lentikularni i romboidni
aeroprofili (Slika 22.).

a) b)

Slika 22. Strujanje za romboidni i lentikularni aeroprofil

Izvor: Durdevi¢ M. Osnovi teorije letenja. Komanda ratnog vazduhoplovstva; 1965.

Kod njih se razlikuje samo valni otpor Sto se i vidi prema jednadzbama u Tablici 2.
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Tablica 2. Usporedba romboidnog i lentikularnog aeroprofila

Romboidni aeroprofil

Lentikularni aeroprofil

2 2
Koeficijent valnog 4 (%) 5.33 (%)
otpora C, = —2& C, = ————max
Ma? —1 Ma? -1
- 4a 4a
Koeficijent uzgona C,= — C, = ———
Ma? —1 Ma? — 1
Koeficijent otpora C. = 4a c - 4a
uslijed uzgona * IMaz =1 * " Maz =1
Gradijent krivulje Q= 4 . 4
uzgona - VMaz—1 - VMaz -1

Izvor: Durdevi¢ M. Osnovi teorije letenja. Komanda ratnog vazduhoplovstva; 1965.

gdje je:

1
a — napadni kut

Ma — Machov broj

d\? o, . .. .
(—) — najveca relativna debljina profila
max

Koeficijent valnog otpora se za svaki aeroprofil mijenja sa kvadratom najvece relativne

debljine aeroprofila. Ako se debljina poveéava zra¢na struja ¢e na napadnoj ivici imati vece

promjene smjera te ¢e se sukladno tome stvoriti i jaci udarni val. Stoga su potrebni tanki profili

sa oStrim napadnim rubom za nadzvucni let. Promjene napadnog kuta na ve¢im nadzvucnim

brzinama izazivat ¢e manje promjene na aerodinamickim povrSinama sukladno formulama u

Tablici 2.
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4.3. Strijela krilo

Strijela krila su konvencionalna krila sa odredenim kutom zakosSenja od korijena krila.
Krila mogu biti zakoSena prema nazad ili prema naprijed uslijed raznih razloga (Slika 23.)%:

a) za podeSavanje centra uzgona kada se krilo ne moze pricévrstiti u idealnom polozaju,
b) kako bi se smanjila relativna debljina profila i
c) kako bi se vidljivost iz kabine poboljsala.

AN AN

Swept Back Forward Swept Variable Sweep
(Swing-Wing)

Slika 23. Razli¢ite konfiguracije strijela krila

Izvor: Islam M.S. Experimental study on aerodynamic characteristics of NACA 4412 aerofoil with different
planforms. Bangladesh: Bangladesh University of Engineering & Technology; 2017.

Vedéina modernih zrakoplova koji lete veéim brzinama koristi ovaj dizajn krila. Efekt
koriStenja strjelastog dizajna krila se ocituje u manjim otporima, ali ujedno i veéoj nestabilnosti
na manjim brzinama. Kut zakoSenja diktira upravljivost i ponasanje zrakoplova u razlicitim
rezimima leta. Putnicki zrakoplovi imaju manji kut zakoSenja Sto za ucinak ima vecu
upravljivost pri manjim brzinama uz ipak manje otpore. Mlazni zrakoplovi koji lete visokim
brzinama imaju vedi kut zakoSenja pa se stvaraju dodatno manji otpori, ali uslijed vecée
nestabilnosti pri manjim brzinama polije¢u i slije¢u veéim brzinama.

Kut zakoSenja ¢ je kut izmedu osi aviona i linije aerodinamickih centara lokalnih
aeroprofila. Aerodinamicki centar se nalazi na 1/4 tetive krila.

Komponenta brzine v * cos @ definira veli¢inu i raspored tlakova po tetivi dok
komponenta v * sin ¢ nema na to nikakav utjecaj. Sukladno tome moze se reéi da ée pri brzini
leta v opstrujavanje po tetivi krila biti brzinom v * cos ¢. Prema tome se da zakljuditi da ¢e za
odredeni Machov broj neometanog strujanja strjelasto krilo imati manju vrijednost efektivnog
Machovog broja. Strjelastim krilom odlaze se pojava efekta stlaivosti u odnosu na pravokutno

44 slam M.S. Experimental study on aerodynamic characteristics of NACA 4412 aerofoil with different planforms.
Bangladesh: Bangladesh University of Engineering & Technology; 2017.
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krilo. Odlaganjem djelovanja stladivosti smanjuju se i promjene veli¢ina koeficijenata
aerodinamickih sila jer je komponenta v * cos ¢ < v (Slika 24.).%

Slika 24. Utjecaj kuta zakoSenja strijela krila ¢ i Ma na C,,

Izvor: Burdevi¢ M. Osnovi teorije letenja. Komanda ratnog vazduhoplovstva; 1965.

Kriticni Machov broj strjelastog krila definira se putem sljedece formule:

Ma
Macrs = COSC;; (8)

gdje je:
Ma., — Machov kriticni broj strjelastog krila
Ma_, — Machov kriti¢ni broj

¢ — kut zakoSenja

45 purdevi¢ M. Osnovi teorije letenja. Komanda ratnog vazduhoplovstva; 1965.
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Slika 25. prikazuje utjecaj zakoSenja krila na Ma.,.. Gornji dio slike prikazuje pravokutno
kriloi vidise da Ma_, iznosi 0,7, dok donja slika prikazuje da se pri zakoSenju krila od 30° Ma_,
povecava na oko 0,81. Poveéanjem Machovog broja povecava se i Machov broj divergencije
otpora dok se ukupni otpori u okozvuénom podrucju smanjuju.

sekcija aeroprofila s
v Ma S Macr=0,7
//
A
I
)
)

Macr = Macr / cos A

Macr = 0,808

Macr,w '

~A

e
>,

sekcija aeroprofilas
Macr=0,7

Slika 25. Utjecaj zakoSenja krila na Ma_,

Izvor: Bazijanac E. Tehnika zracnog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.

37



4.4, Delta krilo

Delta krila se najceSc¢e koriste u nadzvucnim podrucjima leta. Ima nekoliko varijanti
delta krila (Slika 26.). Danas se najcesce koristi tzv. canard delta. Canard je zapravo malo krilo
koje je postavljeno ispred glavnog krila.

N

[ l

Tailless delta Tailed delta Cropped delta Compound delta Cranked arrow Ogival delta

Slika 26. Varijante dizajna Delta krila

Izvor: Wikipedia. Preuzeto sa: https://en.wikipedia.org/wiki/Delta_wing [Pristupljeno: 27.07.2020.].

Glavne prednosti delta krila o¢ituju se u sljedec¢em?®:

a) prednji rub krila nece formirati udarni val formiran na nosu trupa prilikom prijelaza iz
okozvucnog u nadzvucno podrudje leta,

b) oblik omogucuje visoku upravljivost zrakoplova,

c) napadni kut je povecan,

d) vedije kriti¢ni napadni kut uslijed vrtloga koji se stvara ispred krila i dodatno energizira
strujanje zraka,

e) jednostavna su za proizvodnju i odrzavanje,

f) viSe mjesta za gorivo.

Pri malim brzinama delta krilo zahtjeva veliki napadni kut za odrzavanje uzgona. Vitka
delta krila stvaraju karakteristi¢an vrtloZni uzorak na gornjaci koji pospjesuje uzgon. Neka delta
krila imaju fiksne korijenske nastavke kako bi se dodatno pospjesilo stvaranje tog vrtloZenja.

Delta krilo ima mali prirast C, u okozvu¢nom podrucju. U centralnom dijelu krila nema
odvajanja zracne struje sve do vrlo velikih napadnih kutova. Delta krilo ima veliki C,  a slaba

strana je to $to ga postize samo pri vrlo velikom kritiénom napadnom kutu od oko 35°.%’

46 Zarkovi¢ |. Aerodinami¢na svojstva aeroprofila za povecéane brzine leta. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti;
2015.
47 purdevi¢ M. Osnovi teorije letenja. Komanda ratnog vazduhoplovstva; 1965.
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Delta krilo, pri brzini nadzvuénog leta, bi trebalo biti takvih karakteristika da se cijelo
nalazi unutar Machovog konusa kako bi se dobio efekt smanjenja otpora. Kao $to se vidi na
sljedecoj slici (Slika 27.), za odredeni Machov broj u slucaju a) napadni rub se nalazi unutar
Machovog konusa, pa se, komponenta brzine okomita na napadni rub, nalazi unutar
dozvuénog podrucja. Nema udarnih valova pa je i valni otpor manji. U drugom slucaju na slici
b) napadni rub je izvan Machovog konusa pa je komponenta brzina okomita na napadni kut
krila u nadzvuénom podrucju. To za posljedicu ima povecane valne otpore uslijed pojave
udarnih valova na krilu.*®

krilo s podzvuénim
prednjim rubom

vn (podzvuéno)

Machov /
‘(CFL.S/

/ N\
P N
| krilo s nadzvuénim
| prednjim rubom
b) |
| Vn (nadzvuéno)
I
|
|
|
Machov / | \
konus / | \

Slika 27. Delta krilo i Machov konus

Izvor: Bazijanac E. Tehnika zracnog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.

Slika 28. prikazuje podzvucéno strujanje preko vrha delta krila pod napadnim kutom.
Dominantni aspekt ovog toka su dva vrtloZzna uzorka koja se javljaju u blizini jako ukosSenih
prednjih rubova. Ti vrtlozni obrasci stvoreni su sljedeéim mehanizmom. Pritisak na donju
povrsinu krila pod kutom napada vedi je od tlaka na gornjoj povrsini. Dakle, protok na donjoj
povrsini u blizini prednjeg ruba pokusava se uviti oko prednjeg ruba od dna do vrha. Ako je

48 Bazijanac E. Tehnika zra¢nog prometa: Predavanja. Zagreb: Fakultet prometnih znanosti; 2000.
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prednji rub ostar, protok ¢e se odvaojiti cijelom duljinom. Ovaj odvojeni tok uvija se u primarni
vrtlog koji postoji iznad krila, to¢no u unutrasnjosti svakog prednjeg ruba.

Povrsina struje koja se odvojila na prednjem rubu (primarna separacijska linija S1)
vrtloZi se iznad krila, a zatim se ponovno spaja duz primarne linije pric¢vrséenja (linija Al).
Primarni vrtlog nalazi se unutar ove petlje. Sekundarni vrtlog formira se ispod primarnog
vrtloga, s vlastitom separacijskom linijom, ozna¢enom sa S2 i vlastitom linijom za ponovno
pricvrséenje, A2. Vidljivo je da povrSinske struje teku od linija pri¢vrséenja A1 i A2 s obje strane
ovih linija, te da povrsinske struje teze teéi prema separacijskim linijjama S1 i S2, a zatim se
jednostavno podizu s povrSine duz tih linija. Unutar vrtloga s prednjeg ruba pri¢vrséeni su
povrsinski tokovi i protok duz krila gotovo neometano tece nizom ravnih linija koje proizlaze
iz vrha trokutastog oblika.*

povrsina kriZznog

srediste primarnog vrtloga
sekundarni vrtlog

sekundarna linija pricvrs¢enja A2

spojna strujnica

/ primarna linija priévréenja A1

primarna
separacijska linija S1
sekundarna separacijska linija S2

Slika 28. Shema podzvucnog polja protoka preko vrha delta krila pod kutom napada

Izvor: Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007

Vrtlozi vodeceg ruba snazni su i stabilni. Kao izvor visoke energije, relativno visoko
vrtloZznog protoka, lokalni staticki tlak u blizini vrtloga je mali. Stoga je povrsinski tlak na gornjoj

49 1zvor: Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007
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povrsini delta krila smanjen u blizini prednjeg ruba te je veci i razumno konstantan na sredini
krila.

Promjena tlaka na donjoj povrsini u osnovi je konstantna i veéa je od tlaka u slobodnom
toku (pozitivan C,). Preko gornje povrsine, promjena tlaka u srednjem dijelu krila u osnovi je
konstantna i niZza od slobodnog tlaka (negativni C,,). Medutim, u blizini prednjih rubova staticki
tlak znatno pada (vrijednosti C, postaju vise negativne). Vrtlozi napadnog ruba doslovno
stvaraju snazno "usisavanje" na gornjoj povrsini u blizini napadnih rubova. Slika 29. prikazuje
vertikalne strelice koje pokazuju ucinak distribucije uzgona; smjer ovih strelica prema gore,
kao i njihova relativna duljina pokazuju lokalni doprinos svakog dijela krila normalnoj
raspodjeli sile. Ove strelice jasno pokazuju ucinak usisavanja vrtloga napadnih rubova.

| |
| |
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Slika 29. Shema raspona koeficijenta tlaka preko delta krila

Izvor: Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007

Ucinak usisavanja vrtloga napadnih rubova poboljSava uzgon pa iz tog razloga krivulja
koeficijenta uzgona za delta krilo pokazuje porast C, za vrijednosti a pri kojima bi na
konvencionalnim oblicima krila doSlo do sloma uzgona. Tipi¢na varijacija C, s krilom za delta
od 60° prikazana je na slici 30. Pritom treba obratiti paznju na sljedeée karakteristike:

a) nagib uzgona je mali, reda veli¢ine 0,05 / stupnju i
b) uzgon nastavlja rasti do velikih vrijednosti napadnog kuta a — slom uzgona je pri 35°.
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Slika 30. Odnos koeficijenta uzgona o napadnom kutu za ravno delta krilo

Izvor: Anderson J.D. Fundamentals of Aerodynamics. Boston; 2007

42



5. ZAKLJUCAK

Pri letu velikim brzinama pretpostavke o nestlacivosti zraka, koje se uzimaju kao to¢ne
u podrucju podzvucnih brzina, vise ne vrijede. Na manjim brzinama, zrak se moZe smatrati
nestladivim tj. na odredenoj nadmorskoj visini njegova gustoéa ostaje konstantna dok tlak
varira. Prema toj pretpostavci zrak djeluje isto kao voda.

Podzvucna aerodinamika takoder pretpostavlja da je efekt viskoznosti fluida, koje ima
tendenciju da sprecava kretanje jednog dijela fluida u odnosu na drugi zanemariv, $to
klasificira zrak kao idealni fluid.

U realnosti, zrak je stlaCiv i viskozan. lako su efekti ovih svojstava zraka zanemarivi na
manjim brzinama, stlacivost zraka, posebice, postaje sve utjecajniji faktor poveéanjem brzine.

Stlacivost i, u manjoj mjeri viskoznost, od najvece su vaznosti pri brzinama koje se
priblizavaju brzini zvuka. U tim okozvuc¢nim podrucjima brzina, svojstvo stlacivosti zraka ima
za posljedicu promjene gustoce zraka oko zrakoplova.

Tijekom leta, krilo zrakoplova stvara uzgon ubrzavajuci zrak preko gornjake krila. Taj
ubrzani zrak moze, i premasuje, brzine zvuka iako sam zrakoplov leti brzinama manjima od
brzine zvuka. Tako je sasvim prirodno da se na zrakoplovu javljaju podrucja i podzvucnih i
nadzvucnih brzina. Kada brzina strujanja dostigne nadzvucne brzine u nekoj tocki na avionu
(uobicajeno je to tocka najveceg zakrivljenja aeroprofila), daljnje ubrzanje ce rezultirati
nastupom efekata stlacivosti, popust stvaranja udarnih valova, poveéanje otpora, pojave
vibracija, utjecaja na stabilnost zrakoplova, na upravljivost itd. Pretpostavke podzvucne
aerodinamike u ovim rezimima letenja, viSe ne vrijede.

Kako bi se osigurale Zeljene performanse zrakoplova i stabilnost te upravljivost
prilikom leta, bilo je potrebno prilagoditi konstrukciju zrakoplova, tj. izgled i oblik aeroprofila
i krila za let na tim brzinama. Krila strjelastog oblika za okozvuéno podrucje i delta krila za
nadzvucno podrucje pokazala su se kao najbolja rjeSenja jer odgadaju pojavu udarnih valova,
povecavaju napadni kut i omogudéavaju najbolju upravljivost zrakoplova.

Superkriti¢ni aeroprofili za okozvuéno podrucje su trenutno najbolje rjeSenje jer imaju
veci Machov broj divergencije otpora, razvijaju udarne valove viSe prema izlaznoj ivici, u velikoj
mjeri smanjuju odvajanje grani¢nog sloja uzrokovano udarnim valovima te njihova geometrija
omogucuje ucinkovitiji dizajn krila.

Romboidni aeroprofili su optimalni nadzvuéni aeroprofili jer generiraju optimalan
odnos izmedu uzgona i otpora. Njihova ostra ulazna ivica ¢e generirati kosi udarni val
priljubljen uz napadni rub sto ¢e za efekt imati manje otpore.
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