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Sazetak

Rad obraduje temu utjecaja otkaza jednog motora na performanse visemotornih zrakoplova za
vrijeme krstarenja. Cilj je analizirati i usporediti promjenu performansi zrakoplova u letu nakon
otkaza motora te predociti utjecaj pojedinih faktora na promjenu ukupnog otpora zrakoplova kao
i njegove putanje leta. Kao jedno od rjeSenja rada navode se i pojednostavljene korekcije Cije je
principe moguce primijeniti na dosadasnji model performansi zrakoplova za eventualno
unapredenje fleksibilnosti modela.

BADA model performansi zrakoplova predstavlja bazu podataka relevantnih za analizu
performansi odredenog broja zrakoplova kojeg je razvila organizacija EUROCONTROL (European
Organisation for the Safety of Air Navigation). Model se koristi uglavhom za potrebe simulacija
trajektorija zrakoplova u zra¢nom prostoru pri kojim je ponasanje zrakoplova vrlo realisticno
dokle god se zrakoplov nalazi u uobi¢ajenim faza leta, no ne i pri otkazu motora. Let s otkazom
motora je specifiCan i odudara od normalnih operacija zrakoplova u smislu operativnih
ogranicenja koje utjec¢u na operativnu efikasnost ali i na samu sigurnost.

Korekcija modela napravljena je na primjeru zrakoplova Bombardier Dash 8-Q400, dvomotornog
turbo-propelerskog putni¢kog zrakoplova koji se koristi na manjim udaljenostima. Svi podaci
potrebni za izraCune crpljeni su iz sluzbene dokumentacije zrakoplova kao Sto su operativni
prirucnici, te oni ve¢ postojeci iz BADA modela. U pocetku rada opisani su osnovni principi letenja
Cije je shvacanje neophodno za razradu problematike kao i specifi¢nosti viSemotornog (u ovom
slucaju propelerskog) letenja. Kao rezultati iznesene su nove vrijednosti pojedinih indikatora
perfomansi u obliku grafova i tablica relevantnih podataka za let s otkazom motora.

KLJUENE RIJECI: let uz otkaz motora, performanse pri otkazu motora, BADA model performansi
zrakoplova, putanja zrakoplova, profil leta zrakoplova.



Summary

The paper elaborates one engine inoperative flight on multi engine airplanes during cruise. The
aim is to analyze and compare changes in aircraft performance after an engine failure in flight,
and to show the effects of various factors on total drag of aircraft, as well as the change in flight
trajectory. Simplified corrections are also displayed as one result of the paper, which could be
applied to the current aircraft performance model eventually for enhanced flexibility.

BADA aircraft performance model was made by EUROCONTROL (European Organization for the
Safety of Air Navigation) and represents a base of data relevant for aircraft performance. The
model is mostly used for simulating aircraft trajectories in airspace where the behavior of aircraft
is fairly realistic as long as it flies ordinary regimes, but not so realistic when it comes to engine
failures. Flying with an inoperative engine is specific and differs from ordinary operations in terms
of operational limits that effect operational efficiency and safety itself.

The correction is made using Bombardier Dash 8-Q400 as an example, this is a twin engine
turboprop passenger airplane used for regional transport. All the necessary data for calculations
were taken from official documents such as aircraft operating manuals and aircraft flight manual,
as well as BADA performance model. In the introduction part basic flight mechanic and
multiengine flight are elaborated as it is necessary for understanding further calculations. Results
are given in form of graphs and tables consisting of relevant data, as well as new values of certain
performance factors.

KEY WORDS: one engine inoperative flight, one engine inoperative flight performance, BADA
performance model, aircraft trajectory, aircraft flight profile.



Sadrzaj

SAZETAK ettt e e s bt e e b e e e b et e h et e s bee e sa bt e e beeebte e s beeeenbeesabeeeaneeesbeeean 3
UMY e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e s e e e e e s e s e e eeesaeaeaaasaaasasasasasasssssssssssesesessessssseesessessessssseeseseeesesaeaeeeennens 4
N U AV o T« TP U PP P PR PRPPTPRTUPPRRPON 1
1.1. Performanse zrakoPlOVa ........ueeiieiiiei ettt et e et e e e et e e e e ebe e e e e eabae e e e abaee e eenraeeeennraeas 1
1.2 REZIMI LEEA et eitie ettt ettt ettt e sttt e bt e e s a bt e s bt e e s be e s be e e sabeesabeeesabeesabeeeaneeesabeeesareenn 2

2. Let zrakoplova UZ OtKaz MOtOra....c..uiiiieiiiiiciee ettt et e e st e e e s are e e e s sabee e s e sareeas 4
2.1. Visemotorno letenje i karakteristike propelerskih POgona ........ccccvviiieiiiii e 4
2.2. Let UZ OLKAZ MOTOIA ..ottt sttt et e bt e s he e sat e st e e b e e b e e smeesmeesmseenneen 6

D T =Y U] - 4 V7 TSPt 8

3. BADA model performansi zrakoplova........ceiiuieei ittt 9
3.1. BADA MOl @tMOSTEIE ....eeiiiieiiieee ettt ettt et ettt e s e e s b e s be e e sab e e sbeeeeans 9
3.2. MOdEl UKUPNE BNBIGIIE ccuutiiieeiiee ettt e e et e e e te e e e ta e e e e tbaeeeeabaeeeenbeeesenseeeeennsenas 11
3.3. Envelopa leta i aerodinamicke VEIICINE ........coiccuiii ittt rae e e 13
4. Metodologija modeliranja utjecaja 0tkaza MoOtOra ......cccoccuveiiiciiiiieciiee e e 16
4.1. Modeliranje utjecaja otkaza motora na primjeru zrakoplova Dash 8-Q400 ...........ccccceeeevvveeeennneen. 16
O O Y=Y T4 s T o T=T T [ - RS 18
A Y=Y AT (T (G = [ =1 (- TR 19

5.  Rezultati i validacija r@ZUIATA ........ccuviii ettt e e e et e e e e bt e e e e e ara e e e eanes 21
5.1, REZUIALE U KISTAr@NjU . .eiiiiiiiiiceiiie ettt ettt e et e e et ee e e s bt e e e e s abeeeesabeaeaesseeeeennsenas 21
5.2, REZUIALE U PENJANJU ..eviiiiiiiie ettt et et e e et e e e st e e e e s abeeeeenbeeeaesseeeeennsenas 25
5.3, OStali FEZUIALT ....eeeee ettt sttt b e be ettt e be e sheesaeeea 31
(ST -1 | [V o= 1 PRSPPIt 32
/28 oL - ol PO P RO TORTOTRRPI 33
LITEIatUIA ceeeeiec e 44
oo 1T 11 PP 45

oY oI - | o] [ ot 1SR 46



1. Uvod

Proucavanje performansi zrakoplova zahtjeva poznavanje osnovnih principa aerodinamike i
mehanike leta, kao i promjenjive prirode Zemljine atmosfere u kojoj se let odvija. Rad se bavi
analizom i usporedbom letnih karakteristika u krstarenju i penjanju kroz dva razli¢ita scenarija,
prvi od kojih predstavlja svakodnevne normalne uvjete leta, i drugi koji promatra let uz otkaz
motora. Eurocontrol-ov model performansi BADA (eng. Base of Aircraft Data) obuhvada
teoretske karakteristike i specificne podatke o performansama zrakoplova uglavhom za
nominalne uvjete leta. Otkazi motora ne spadaju u nominalne uvjete pa je ideja rada
nadopunjavanje BADA modela za operacije zrakoplova uz otkaz motora. Usporedbom rezultata
vec postojeéeg (sadrzan u BADA modelu) i novog scenarija prikazat ¢e se razlike i korekcije koje
je moguée primijeniti na veé postojece podatke. Uvodno poglavlje tako sadrzi kratak opis
fundamentalnih zakonitosti letenja koje su neophodne za shvadanje tematike, kao i uobicajene
operativne zadade kroz koje zrakoplovi prolaze za vrijeme leta u vidu karakteristi¢nih rezima.

1.1. Performanse zrakoplova

Da bi se zrakoplov odrZzao u zraku potrebno je da na njega djeluje odredeni uzgon koji bi djelovao
suprotno od smjera djelovanja sile teze. Kako bi zrakoplov postigao potreban uzgon mora se
gibati odredenom brzinom u horizontalnoj ravnini, sto omogucuje njegov pogonski sustav
generiranjem potisne ili vu¢ne sile. Kao Sto teZina djeluje u suprotnom smjeru od sile uzgona (ili
vertikalne komponente sile uzgona u odredenim slucajevima), tako i otpor djeluje u smjeru
suprotnom od smjera gibanja zrakoplova odnosno njegove potisne ili vuéne sile. Dakle, letedi
zrakom na zrakoplov djeluju Cetiri sile: potisak, otpor, uzgon i teZina. TeZina zrakoplova ovisi
iskljuéivo o njegovoj masi, uzgon i otpor ovise o brzini leta, stanju zraka, odgovaraju¢im
koeficijentima i karakteristikama odgovarajucih povrsina zrakoplova, a potisak o moguénostima
pogonskih sustava. Sve letne karakteristike jednog zrakoplova (maksimalna visina leta,
maksimalna brzina leta, maksimalna brzina penjanja...) ovise o veli¢inama i medusobnom odnosu
prethodno navedenih Cetiriju sila koje je moguée generirati za vrijeme leta. Kada je rije¢ o
performansama, one tako predstavljaju sposobnost zrakoplova da leti odredenim reZimima,
obavi odredene zadade ili manevre s obzirom na letne karakteristike koje proizlaze iz njegove
geometrije i mogucnosti pogonskih sustava. Performanse su kvantitativni i kvalitativni pokazatelji
koliko se dobro promatrani zrakoplov nosi sa postavljenim zahtjevima u toku sebi svojstvenih
operacija.

Osim geometrije zrakoplova i karakteristika pogonskih sustava, performanse zrakoplova ovise i o
stanju okoline u kojoj zrakoplov leti te izvodi odredene manevre. Kod izracuna performansi
zrakoplova pak, iznimno su bitne fizikalne veli¢ine zraka u kojem taj zrakoplov leti, posto njihove
varijacije izravno utjecu na rezultantne sile u letu. Od osnovnih veli¢ina stanja zraka promatrati
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¢e se temperatura, tlak i gusto¢a. Unato¢ dinamicnosti atmosfere jedan se staticki model
ustanovio kao sveopca referenca za promjene stanja temperature, tlaka i gustoée zraka po
rasponu visina, takav se model naziva medunarodna standardna atmosfera. Po njemu (unutar
granica troposfere) promatrane vrijednosti opadaju s porastom visine, pocevsi od razine mora
kao referentnog ishodista gdje vrijedi da je temperatura 288.15 K, tlak 101325 Pa, a gustoca
zraka 1.225 kg/m3. Za sva odstupanja od stanja standardne atmosfere moguce je koristiti
jednadZbe stanja idealnog plina za zrak kako bi se dobile to¢ne vrijednosti.
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Slika 1 Promjene velicina stanja standardne atmosfere

1.2 Rezimi leta

Let putni¢kog zrakoplova do svog odredista moguée je promatrati kroz karakteristi¢ne reZzime
leta koji su uvijek prisutni: kretanje po aerodromskim zemaljskim povrSinama (taksiranje),
uzlijetanje, penjanje, krstarenje, spustanje i slijetanje. Kretanje zrakoplova izmedu navedenih
rezima Cesto se odvija neprimjetno, ubrzavanjem ili usporavanjem, a performanse je moguce
analizirati upravo kroz navedene reZime i tranzicije.

Krstarenje zrakoplova je rezim jednolikog horizontalnog leta kod kojeg su sve sile koje djeluju na
zrakoplov u ravnotezi. Uzgon je jednak tezini zbog ¢ega nema promjene u visini leta, a potisak ili
vucna sila jednaka je otporu zbog ¢ega je brzina leta konstantna. Kod performansa zrakoplova u
ovom reZzimu leta mogu se promatrati: maksimalna i minimalna brzina leta, maksimalna
operativna visina leta (plafon leta), maksimalna istrajnost i maksimalan dolet zrakoplova. Uz to
$to sve navedene letne karakteristike ovise o stanju atmosfere i masi, neke od njih ovise o
dodatnim faktorima Sto ¢e biti razradeno u poglavljima koja slijede. Takoder valja napomenuti
kako brzine koje se koriste za izraCun performansi nisu iste kao one po kojima se performanse
odredenog aviona ocituju.

Penjanje zrakoplova je rezim leta koji je moguce postic¢i na dva nacina. Prvi nacin je onaj u kojem
zrakoplov koristi svoj visSak snage ili potiska kako bi povecao svoju visinu leta, promjena visine



takoder je moguca pretvorbom kineticke energije u potencijalnu bez dodavanja snage/potiska ali
se takvi slu¢ajevi ovdje neée promatrati. Kao pojednostavljen primjer uvodenja u takav reZzim leta
moze se reci da, promatrajuci zrakoplov ¢iji motori proizvode 300 konjskih snaga na odredenoj
visini, 200 konjskih snaga se koristi za odrzavanje jednolikog horizontalnog leta. U takvoj situaciji
zrakoplov ima 100 konjskih snaga ,,viska“ koje je mogudée uloZiti za obavljanje nekog drugog rada
ili raspodjele energije. Pilot tada ako Zeli povecati visinu leta dodaje odredenu koli¢inu snage i
zadrZava jednaku brzinu poveéanjem napadnog kuta. Osim promjene napadnog kuta i visine sada
rastu i kut penjanja te postavni kut zrakoplova u odnosu na horizont kako je prikazano na slici
koja slijedi.

Postavni
kut 6

Uzduzna os
zrakoplova

Napadni
kut o

Putanja Kut
leta penjanja Y

Horizont

Slika 2 Penjanje zrakoplova

Zrakoplov ¢e penjati sve dok pilot ponovno postavi uvjete za horizontalan let smanjenjem
napadnog kuta i snage, ili sve dok zrakoplov ne postigne svoju maksimalnu visinu na kojoj
pogonski sustavi ne mogu visSe generirati onoliku potisnu/vucnu silu koja je potrebna da bi se
odrzala minimalna brzina za siguran let. Na novoj, veéoj visini, zrakoplov u horizontalnom letu ¢e
sada koristiti viSe od prvotnih 200 HP kako bi zadrZao isti rezim zbog manje gustoée zraka. Pored
promjena kuteva zrakoplova u penjanju dolazi do pojave nagiba vektora brzine zrakoplova, a
njena vertikalna komponenta predstavlja brzinu penjanja (eng. Rate of Climb). Dakle, u ovom
rezimu leta performanse zrakoplova koje se promatraju su: maksimalna brzina penjanja i
maksimalan kut penjanja zrakoplova. Brzina penjanja je omjer vertikalno prijedenog puta u
jedinici vremena, te je jedna od najéesce koristenih pokazatelja performansi zrakoplova. Obje
karakteristike su vrlo bitne kod svih putnickih zrakoplova jer pokazuju sposobnost zrakoplova da
u Sto kracem vremenu ili pak za sto manje prijedenu udaljenost nadvisi prepreke, sto je izuzetno
bitno kod faza leta u kojima se zrakoplov nalazi na malim visinama iznad terena.



2. Let zrakoplova uz otkaz motora

Suvremeni zrakoplovi dizajnirani su i konstruirani unutar standarda koji proizlaze iz odredenih
zrakoplovnih zajednica odnosno organizacija. Posebno kada se radi o putni¢kim avionima
standardi su usmjereni ka postizanju i odrzavanju optimalne razine sigurnosti u svim fazama leta,
Cak i uz pretpostavke eventualnih otkaza opreme. Drugo poglavlje govori o specificnostima
viSemotornog letenja kod propelerskih aviona, let uz otkaz jednog od motora, te minimalne
sigurnosne zahtjeve koje zrakoplovi u takvim slu¢ajevima moraju ispuniti.

2.1. Visemotorno letenje i karakteristike propelerskih pogona

Kod jednomotornih aviona uobicajeno je da se motor nalazi negdje na uzduznoj osi zrakoplova,
dok su kod dvomotornih aviona motori postavljeni na odredenoj udaljenosti lateralno od
uzduZne osi, obi¢no svaki na svojem krilu. Motori proizvode vucnu ili potisnu silu koja kada se
generira van pravca uzduzne osi zrakoplova uzrokuje pojavu momenta zakretanja oko vertikalne
osi. S obzirom na to da se radi o viSemotornim avionima momenti zakretanja djeluju s obje strane
u suprotnim smjerovima pa se tako ponistavaju.

Osim $to djeluju na odredenim krakovima, kod svih elisnih motora rotacijom lopatica dolazi do
neravnomjerne raspodjele rezultantne sile na povrsini diska, poznatije kao P-efekt propelera.
Kada zrakoplov leti horizontalno disk propelera okomit je na vektor brzine zrakoplova i svi krakovi
imaju jednak napadni kut. Lopatica koja se giba u smjeru djelovanja sile teze ima nesto malo vecu
brzinu rotacije od lopatice na suprotnoj strani diska koja se uzdize (Slika 3).

' Manja brzina

Struja lopatice
zraka
[ !
Veca brzina
~" lopatice
Napadni —— =
kut _ Rotacijska
" brzina

Brzina zrakoplova

Slika 3 Poprecni presjek propelera u penjanju



Ta razlika u brzini rotacije na suprotnim krajevima diska je mala, ali ipak uzrokuje neznatno
neravnomjernu generiranu potisnu silu po povrsini diska. Efekt dolazi do veéeg izrazaja kada se
na to doda povecanje napadnog kuta i snage, kao na primjer za vrijeme penjanja ili uzlijetanja. U
takvim fazama leta zrakoplov poveéava napadni kut, pa samim time i ravnina rotacije lopatica
naginje se od okomitog poloZaja prema horizontu, $to uzrokuje promjene u napadnom kutu
lopatica. Zbog svoje uvijene geometrije dolazi do poveéanja napadnog kuta lopatice koja pada, a
smanjenja napadnog kuta one koja se uzdiZze. Dodavsi tome povedanje snage to jest brzine
rotacije krakova efekt postaje jo$ izrazeniji. Tako dolazi do pojave asimetri¢ne pogonske sile koja
zakrece avion oko njegove vertikalne osi, a ¢ije djelovanje pilot mora kompenzirati otklonom
upravljackih povr$ina na odredenu stranu.!

Kada se promatraju viSemotorni avioni, negativan ucinak se anulira ugradivanjem dva motora sa
suprotnim smjerovima okretanja lopatica kao Sto je prikazano na slici 4b. No ako je sluc¢aj da se
lopatice oba motora okreéu u istu stranu (kao kod primjera a), ovaj efekt odreduje koji od motora
je kritican. Kritiéni motor je onaj motor Ciji otkaz utje¢e nepovoljnije na performanse aviona, to
jest onaj, koji promatran izolirano stvara vedi zakretni moment oko vertikalne osi zrakoplova. Na
primjeru a) se jasno vidi da rezultantne sile dva motora ne djeluju na jednakim krakovima od
uzduZne osi aviona. Lijevi motor prema tome stvara manji moment oko vertikalne osi nego desni,
Sto znadi da u slucaju njegovog otkaza samostalan rad desnog motora nepovoljnije utjece na
upravljivost zrakoplova. U slucaju suprotno rotirajuc¢ih propelera naravno, oba motora imaju
jednak negativan ucinak pa se kritican motor u tom slucaju ne definira primjer b) na slici 4.

Slika 4 I1zraZena nesimetrija pogonskih sila pri velikim napadnim kutevima

1 Kurjakovi¢, Z. Instrumentalno letenje — priprema za $kolovanje pilota na dvomotornom simulatoru i avionu,
Sveuciliste u Zagrebu, Fakultet prometnih znanosti, Zagreb, 2000.
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2.2. Let uz otkaz motora

Zrakoplovni motor za vrijeme leta moZe otkazati iz razliCitih razloga, no uvijek kada se to dogodi
dode do znatne degradacije performansi. Osim ocitih indikacija na instrumentima u kokpitu
zrakoplov ¢e po otkazu jednog motora zauzeti novi stav, zavaljat ¢e se i skrenuti nosom u stranu
motora koji viSe ne radi. Pilot sada na motoru u radu postavlja maksimalnu trajnu snagu, te mora
konstantnim otklonom upravljackih povrsina kompenzirati za nepravilan stav kako bi se let
sigurno nastavio. To znaci povedéanje ukupnog otpora i dodatan utroSak manevarskih sposobnosti
pored inicijalnog koji je nastao samim otkazom. Osim porasta otpora kao posljedice
nekoordiniranog leta, lopatice elise na motoru u kvaru ako se nastave okretati, a pri tom stoje i
na velikom koraku, uzrokuju efekt vjetrenjace. Efekt se olituje kao dodatan otpor kompletne
povrsine diska koja sada putuje sa zrakoplovom okomito na smjer strujanja. Kako bi se ovaj
utjecaj maksimalno umanjio, pilot bez obzira da li se propeler i dalje vrti nakon otkaza ili ne,
postavlja najvedi korak lopatica te ih tako zakrece u smjeru paralelnom struji zraka to jest , na
noz“. Ovakva situacija je prikazana na slici 5.
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Slika 5 Let uz otkaz motora

Otkazi opreme na zrakoplovu dogadaju se u svim fazama leta, pa tako ni motori nisu iznimka. Za
otkaze pri uzlijetanju (najgori mogudi scenarij), jasno je definirana brzina koja predstavlja granicu
nakon koje se nastavlja s polijetanjem i odmah ulazi u prilaz za slijetanje natrag na aerodrom. To
znaci da zrakoplov inicijalno penjanje pri relativno maloj brzini i na maloj visini leti s jednim
motorom, postavlja se za prilaz, prilazi i slije¢e, mijenjajuéi pri tome sve odgovarajuce
konfiguracije. Sve navedeno vrijedi i za slu¢aj neuspjelog prilaza u ovako nepovoljnoj situaciji, te
klasi¢nog prilaza u dolasku s rute. Zrakoplov u svakom slu¢aju mora biti u moguénosti da nadvisi
prepreke koje se nalaze u njegovoj okolini s definiranom minimalnom vertikalnom udaljenosti uz
definirane minimalne potrebne gradijente penjanja.



Kod otkaza motora za vrijeme krstarenja na ruti situacija je nesto laksa zbog vece brzine i visine
u odnosu na pocetne i zavrine faze leta. No osim definiranog nadvisivanja prepreka za vrijeme
ovakvog spusStanja na ruti, te vazecih gradijenata, dolazi i do pitanja plafona leta. Kao $to je u
uvodu izneseno, plafon leta jedan je od pokazatelja performansi, to je maksimalna visina koju
odredeni zrakoplov moZe dostié¢i i samostalno odrZavati. Otkazom motora performanse su
narusene pa samim time i plafon leta vise nije isti ve¢ drasti¢no opada. Novi plafon leta nalazi se
na manjoj visini, sto moze predstavljati problem ako se zrakoplov prije otkaza motora nalazi iznad
visine plafona leta koji vrijedi s jednim motorom van funkcije. U takvom slucaju zrakoplov
neminovno krece u spustanje, gubeci visinu sve dok se ne spusti na visinu leta novog plafona.
Posada tada postavlja uvjete za spustanje s minimalnim gradijentom uz upotrebu najveée
dopustene kontinuirane snage na motoru u radu kako bi se gubitak visine maksimalno odgodio
(eng. drift down). Takoder, kada se govori o plafonima leta zrakoplova valja naglasiti da postoje
dvije vrste takvih visina. Apsolutni plafon leta je ona visina koju odredeni zrakoplov moze postici
i samostalno odrzavati, kako je navedeno prethodno u tekstu. Na apsolutnom plafonu leta
zrakoplov vise ne raspolaze s ikakvim viskom snage, jer je sav visak utroSen na postizanje i
odrZavanje ove visine, samim time on ne moZe viSe proizvesti brzinu penjanja. Osim penjanja
zrakoplov ne moze postic¢i ni ubrzanje, pa je brzina leta na ovoj visini konstantna. Operativni
plafon leta je ona visina na kojoj zrakoplov jos uvijek posjeduje odreden viSak snage koji moze
utrositi za ubrzavanje ili penjanje brzinom od 100 ft/min.? Operativni (servisni) plafon leta uvijek
se nalazi na manjoj visini od apsolutnog.

Potetna visina krstarenja

Slika 6 Plafoni leta zrakoplova

2 Anderson, John D. Jr. (1999.), Aircraft performance and design, McGraw-Hill, ISBN 0-07-001971-1
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2.3. Regulativa

Razvojem zrakoplovstva u proSlom stolje¢u, pa samim time i porastom letova zrakoplovnih
kompanija, neminovno je doslo do formiranja odredenih organizacija koje ¢e uspostaviti i
provoditi odredene pravilnike, te nadzirati operatere i sve ostale sudionike u zraéhom prometu
na osnovi donesenih propisa. Ti propisi temelje se prvenstveno na sigurnosti u zraénom prometu,
a krovna organizacija na podrucju Europe koja je zaduZena za donoSenje takvih propisa je EASA
(eng. European Aviation Safety Agency).

Izmedu ostalih pravilnika EASA kao organizacija uspostavila je i seriju tehnic¢kih standarda koji se
koriste u procesu certificiranja (u ovom slucaju zrakoplova) na osnovi sigurnosti. Ti pravilnici
mogu se pronadi pod nazivom EASA CS (eng. Certification Specifications), a za avione poput Dash
8-Q400 pod nazivom EASA CS-25. U tom dokumentu ograni¢enja koja vrijede za let s jednim
motorom glase3:

a) Performanse u penjanju nakon uzlijetanja moraju zadovoljiti gradijent penjanja od 1.2%
za dvomotorne zrakoplove uz:
1. Brzinu jednaku zavr$noj brzini uzlijetanja (Vrro)
2. Kritiéni motor van funkcije
3. Preostali motor postavljen na maksimalnu trajnu snagu/potisak
4. Tezinu zrakoplova jednaku teZini na zavrSetku faze uzlijetanja

b) U krstarenju s jednim motorom vertikalni profil leta mora predstavljati stvarne
performanse u penjanju umanjene za gradijent od 1.1% pri svim brzinama uz:
1. Najnepovoljniji polozZaj tezista
2. Kritiéni motor van funkcije
3. Preostali motor postavljen na maksimalnu trajnu snagu/potisak
4. Vodenje adekvatnog hladenja motora za uvjete vruéeg dana

Gradijent penjanja predstavlja omjer udaljenosti prijedene u odnosu na zemlju i promjene visine
te se izrazava u postotcima. Navedeni zahtjevi u krstarenju moraju se izra€unati za sve mase,
visine i temperature, postujuéi pri tome operativna ograni¢enja samog zrakoplova.

3 European Aviation Safety Agency, Certification Specification for Large Aeroplanes CS-25, Amandment 2, 2.
October, 2016.



3. BADA model performansi zrakoplova

Za potrebe simulacije scenarija leta kod pruzatelja usluga upravljanja zracnim prometom nuzno
je koristiti model zrakoplova koji bi to¢no predvidao putanju leta u razli¢itima fazama i uvjetima
leta. EUROCONTROL kao vrhovna organizacija za sigurnost zracne plovidbe u Europi, u suradnji
sa zrakoplovnim operaterima i proizvodacima razvila je bazu dokumenata i podataka koji opisuju
model teoretskih performansi i relevantnih parametara odredenog broja zrakoplova. Opisani
parametri svedeni su na oblik koeficijenata koji se odnose na opce, operativne i konfiguracijske
karakteristike zrakoplova kao i one potrebne za izracun potrosnje goriva, potiska/snage, otpora,
envelope leta i visinskih moguénosti. Osim takvih, sadrzani su i oni parametri potrebni za
opisivanje nominalnog krstarenja, penjanja i spustanja. BADA 3 model performansi leta
zrakoplova koristi se uglavnom za potrebe simulacija trajektorija zrakoplova u zraénom prostoru.
Pri tim je simulacija ponasSanje zrakoplova vrlo realisticno dok god se zrakoplov nalazi u
uobicajenim faza leta i procedurama, tzv. nominalni dio envelope leta, no ne i pri otkazu motora.
U nastavku poglavlja iznesene su odredene zakonitosti po kojima model funkcionira.

3.1. BADA model atmosfere

Karakteristi¢ne veli¢ine stanja atmosfere koje su potrebne za racunanje performansi funkcija su
visine, a konverzije razlicitih brzina takoder ovise o njoj, Machov broj, kalibrirana brzina te stvarna
brzina zrakoplova (u odnosu na zrak). BADA za modeliranje atmosfere takoder koristi model
medunarodne standardne atmosfere koji je naveden u uvodu. Tlak, temperatura, gustoéa zraka
i brzina zvuka u standardnoj atmosferi na srednjoj razini mora oznacavaju se s indeksom 0, te

iznose:

Standardna atmosferska temperatura na razini mora: To=288.15 [°K]
Standardan atmosferski tlak na razini mora: po=101325 [Pa]
Standardna atmosferska gustoca na razini mora : po=1.225 [kg/m3s]
Standardna brzina zvuka na razini mora: ao =340.294 [m/s]

Kod nestandardnih stanja atmosfere vrijedi da je jedan od, ili su oba navedena parametra razli¢ita
od nule:

1) AT — Temperaturna razlika na srednjoj razini mora. Predstavlja razliku u temperaturi

izmedu promatrane nestandardne atmosfere na razini mora i standardne.

2) Ap — Razlika u tlaku na srednjoj razini mora. Predstavlja odstupanje promatrane
vrijednosti tlaka u nestandardnoj atmosferi od vrijednosti standardne.



Konstante koje medusobno povezuju velicine stanja zraka a koriste se u ovom modelu su:

Adijabatska konstanta za zrak: k=14

Opca plinska konstanta za zrak: R =287.053 [J/kgK]
Gravitacijsko ubrzanje: go = 9.80665 [m/s?]
Gradijent promjene temperature po visini u troposferi: B =-0.0065 [°K/m]

Uz prethodno navedene faktore, temperatura, tlak i gustoéa zraka, machov broj, kalibrirana,
stvarna i brzina zvuka u nestandardnim uvjetima atmosfere racunaju se prema sljedeéim
izrazima:

1) Temperatura zraka:
T=Ty+AT+(f-h)

2) Tlak zraka:

g
B (T - AT)_B_R
b = Do T,
3) Gustoca zraka:
__P_
P=RrT
4) Brzina zvuka:
a = VKRT

5) Konverzija izmedu kalibrirane brzine (CAS) i stvarne brzine (TAS):

1
2

2
ras - |22 (H@

1 u
<1+EP—O-CASZ)“—1 ~1
up p

2po
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1
2

2
cas = [=F° <1+3

l u
(1+53-TA52)“—1 —1
U Po Po

2p

Pri éemu je faktor u jednak:

_K— 1
H= K
6) Machov broj:
Iy TAS
a =
VKRT

3.2. Model ukupne energije

Model ukupne energije predstavlja za izracun performansi korisnu jednadzbu, prema kojoj je
brzina rada kojeg nad zrakoplovom obavljaju sile u letu jednaka brzini promjene njegove
potencijalne i kineticke energije prema izrazu:

(T, D) -TAS = dh+ TAS drAs
HR Mgt dt

Pri ¢emu je:

Tur — Sila potiska u horizontalnoj ravnini [N]

D — Sila otpora zrakoplova [N]
TAS — Stvarna brzina zrakoplova [m/s]
m — Masa zrakoplova kel

g — Gravitacijsko ubrzanje Zemlje [m/s?]
h —Visina leta [m]
%— Derivacija vremena [s1]
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Ne uzimajuci u obzir uredaje za poveéanje/smanjenje uzgona (zakrilca, pretkrilca, spojlere...) dva

su medusobno nezavisna nacina upravljanja vertikalnom putanjom zrakoplova, a to su povecanje

ili smanjenje snage/potiska i otklon elevatora. Koristenjem jednog od navedena dva nacina

upravljanja zrakoplovom izaziva promjenu bilo koje dvije od tri varijable potiska/snage, brzine

leta ili brzine penjanja/spustanja. Preostalu varijablu je onda moguce izracunati jednadzbom iz

modela ukupne energije. U nastavku su prema tome prikazana tri mogucéa izracuna odgovarajucih

veli¢ina koje proizlaze iz prethodnog.

1)

2)

IzraCun brzine penjanja/spustanja — upravljanje snagom i brzinom

Brzina penjanja ili spustanja (ROCD), to jest vertikalna brzina zrakoplova predstavlja omjer
promjene visine u promatranom vremenu. Pod pretpostavkom da se brzinom i
potiskom/snagom upravlja zasebno, jednadzbom modela ukupne energije moguce je
izraCunati rezultantnu brzinu penjanja ili spustanja. Ovo je uobicajen slucaj kod
penjanja/spustanja s fiksnom postavkom snage pri ¢emu se odrZava odredena konstantna
brzina, kalibrirana ili u obliku Machovog broja (na primjer, penjanje s najboljim kutem ili
penjanje s najmanjim vremenom). JednadZba se za ovaj slucaj, uz dodatak korekcije za
temperaturu, moze zapisati u obliku:

dh T — AT (Tygr — D) - TAS TAS\ (dTAS\1~!
rocp =3~ (D))
dt T mg, 9o dh

Posljednji ¢lan u formuli mozZe se izraziti uvodenjem novog pojma, tzv. Energy Share
Factor-a (ESF) kao funkcija Machovog broja prema izrazu:

=1+ (29)-(3)]

Energy Share Factor u ovakvom obliku predstavlja koli¢inu raspolozZive snage koja je
utrosSena za penjanje u odnosu na ubrzanje za vrijeme odredenog rezima letenja, npr. kod
penjanja s konstantnim Machovim brojem. Analogno tome, kada zrakoplov leti
odrzavajuci konstantnu kalibriranu brzinu ili Machov broj moguée je izra¢unati ESF. U
slu¢aju kada se nijedna od brzina ne odrzava stalnom, ESF predstavlja brzinu promjene
brzine zrakoplova, odnosno njegovo ubrzanje.

Izracun brzine zrakoplova — upravljanje brzinom penjanja/spustanja i snagom

Pod pretpostavkom da se vertikalnom brzinom i potiskom/snagom upravlja zasebno
ponovno se formula iz modela ukupne energije mozZe iskoristiti za izraéun brzine
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zrakoplova. Za reZime leta unutar troposfere, u kojima se odrzava stalan Machov broj, ESF
je moguce izraCunati preko izraza:
-1
, T —AT
T

_ KR,B_
f(M) = [1+ 20 M

Za rezime leta kod kojih se ne odrZava stalna brzina leta, BADA model performansi koristi
ESF od 0.3 za slucajeve ubrzanja u penjanju i usporavanja u spustanju, te 1.7 za slucajeve
usporavanja u penjanju i ubrzavanja u spustanju.

3) Izradun snage/potiska — upravljanje brzinom penjanja/spustanja i brzinom zrakoplova

Poznavajuéi vertikalnu i napredujuéu brzinu zrakoplova, potisak/snagu moguce je
izraCunati iz jednadZbe modela ukupne energije. Potisak ili snaga u tom sluc¢aju moraju
biti unutar granica raspolozZivog za vertikalnu i napredujucu brzinu koja se odrzava.

3.3. Envelopa leta i aerodinamicke velicine

Envelopa leta zrakoplova predstavlja sposobnosti zrakoplova s aspekta dizajna i performansi u
vidu maksimalnih i minimalnih mogucih brzina ostvarivih u letu i raspona optereéenja zrakoplova.
Od veli¢ina predstavljenih envelopom, one koje ¢e se u ovom radu analizirati su:

Vmo — Maksimalna operativna kalibrirana brzina [kt]
Mwmo — Maksimalni operativni Machov broj

hmo — Maksimalna operativna visina (operativni plafon leta) [ft]
hmax — Maksimalna visina (apsolutni plafon leta) [ft]

Maksimalne brzine zrakoplova u letu postiZzu se onda kada zrakoplov sav svoj visak snage/potiska
na promatranoj visini iskoristi na ubrzanje i odrzavanje konacne brzine, to jest viSe ne posjeduje
viSak snage/potiska. Analogno tome i maksimalna visina leta postiZe se onda kada zrakoplov isti
taj visak snage/potiska u zadanim uvjetima iskoristi za penjanje i odrzavanje konacne visine.

Maksimalna operativna visina leta je ona visina pri kojoj zrakoplov joS uvijek posjeduje dovoljno
viSka snage ili potiska u rezervi kojim moZe ostvariti odredenu vertikalnu brzinu (100 ft/min).

Sto se aerodinamickih karakteristika ti¢e analizira se aerodinamicki otpor te njegov koeficijent
preko polare otpora zrakoplova.
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Polara otpora je krivulja koja prikazuje odnos uzgona i otpora preko njihovih koeficijenata, a osim
graficki moZe se, kao i sila otpora, prikazati jednadZbom. Jedna takva krivulja prikazana je za

primjer na slici 7 u nastavku.

W)
© 0.9
g
= Ukupni otpor
2 0.6
=
0.3
Brzina leta 0.04 0.08 0.12 0.16 Gy
a) Ovisnost otpora o brzini b) Polara otpora zrakoplova

Slika 7 Primjer polare otpora

Ukupan otpor zrakoplova sastoji se od induciranog i parazitnog otpora. Inducirani otpor je onaj
koji nastaje posljedicom djelovanja uzgona, kao njegova horizontalna komponenta. Parazitni
otpor je otpor oblika zrakoplova i trenja njegove povrsine dok struji kroz zrak. Parazitni otpor
tako ovisi o stavu zrakoplova u odnosu na vektor njegove putanje i konstrukciji, a inducirani o

uzgonu.
1
D=CD-Ep-TASZ-S
CD:CD0+KCL2
K=0_Cp, = !
P2 e AR
2m
¢ =29
p-TAS?-S
Pri ¢emu je:

Cp — Koeficijent otpora
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Cpo — Parazitni otpor

KCi — Inducirani otpor

C. — Koeficijent uzgona

e — Oswaldov koeficijent efikasnosti
AR — Aspektni odnos

S — Povrsina krila
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4. Metodologija modeliranja utjecaja otkaza motora

Pretpostavlja se da ¢e otkaz motora dvomotornog propelerskog zrakoplova utjecati, osim na
znatno manju raspoloZivu snagu pogonskog sustava, i na koeficijente otpora. Koristeci podatke iz
operativnog priru¢nika (AOM) zrakoplova cilj je odrediti korekcije koeficijenata u modelu otpora
zrakoplova. Dobivene vrijednosti koeficijenta polare otpora mogudée je usporediti s nominalnim
koeficijentima prema BADA 3 aerodinami¢kom modelu zrakoplova kako bi se uocio negativan
utjecaj otkaza motora na ukupni otpor. Iz AOM-a su koristeni podaci za reZime penjanja i
krstarenja s jednim motorom van funkcije. Metodom pokusaja i pogresaka su pomocu kineti¢kog
modela leta zrakoplova BADA 3 odredeni koeficijenti otpora.

Za sve izraCune kao i prikaz podataka koristit ¢e se racunalni program Microsoft Excel. U
prethodnom poglavlju navedene su formule i jednadzbe koje ¢e se koristiti za izra€un korekcije
koeficijenta otpora i prikaz veli¢ina stanja zrakoplova. Uz navedene formule bitna je joS i
pretvorba ocitane brzine u kokpitu (/AS) u kalibriranu brzinu (CAS), kako bi se izracunala stvarna
brzina zrakoplova (TAS) potrebna za proracun. Konverzija je specificna za svaki zrakoplov s
obzirom da se radi o greSkama samog instrumenta i poziciji relevantnih osjetnika. Za svaki je
zrakoplov moguce nadi pripadajucu konverziju u njegovom operativnom priru¢niku u obliku
odgovarajuceg grafa.

4.1. Modeliranje utjecaja otkaza motora na primjeru zrakoplova Dash 8-Q400

Dash 8 Q400 dvomotorni je turbopropelerski putnicki zrakoplov koji se koristi na kratkim
udaljenostima. Promatrajuéi njegove svakodnevne operacije, postoji odreden raspon masa
unutar kojeg se zrakoplov moZe naci. Od minimalne operativhe mase potrebne za let (koja
ukljucuje svu nuznu opremu, letacku posadu i nesto goriva) pa sve do maksimalne dopustene
mase za uzlijetanje (koja za ovaj slucaj iznosi 29257 kg).

Proizvoljno su za potrebe ra¢unanja uzete referentne mase od 26000 kg i 29000 kg. Od ove dvije
mase, 29000 kg bliza je gornjoj granici moguéeg raspona te je kao takva nepovoljnija za
performanse (kako bi prikazan negativan utjecaj otkaza motora bio izrazeniji), a takoder otprilike
odgovara maksimalnoj dopustenoj masi za slijetanje (28009 kg). Dok je s druge strane masa od
26000 kg odabrana proizvoljno kao povoljniji slu¢aj kada se promatraju performanse. Sto se visina
leta ti¢e, promatrat e se i usporediti mogucénosti zrakoplova na visinama od nadmorske do visine
pojedinacnih operativnih plafona, s korakom od 2000 ft. Jos jedan faktor kojim je mogucde utjecati
na rezultate jest temperatura. Rezultati ¢e s tog stajaliSta biti prikazani kroz tri razli¢ite vrijednosti
temperature, prva od kojih ¢e biti medunarodna standardna, a ostale dvije ¢e predstavljati
odstupanja za +20 i -20 stupnjeva od standardne. Prije nego se iznesu podaci iz operativnih
priru¢nika, za potrebe kasnije usporedbe neki od podataka iz BADA modela performansi prikazani
su u sljedeéoj tablici.
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Tablica 1 Podaci za zrakoplov Dash 8-Q400 iz BADA modela

Pogonski sustav 2 x PW150A
Snaga pogonskog sustava 2 x 5071 [SHP]
Maksimalna masa pri uzlijetanju | 28998 [kg]
- IAS [kt] 150
Penjanje do 5000 ft -
ROCD [ft/min] 3500
- IAS [kt] 210
Penjanje do 15000 ft -
ROCD [ft/min] 1500
. IAS [kt] 210
Penjanje do 24000 ft -
ROCD [ft/min] 1200
; Max. TAS [kt] 360
Krstarenje .
Operativni plafon leta [ft] | 25000

Dakle radi se o zrakoplovu, Ciji motori (Pratt & Whitney PW150A) pojedinacno stvaraju snagu
ekvivalentnu iznosu od 5071 HP, a u moguénosti su pogoniti zrakoplov maksimalnom brzinom od
360 kt u krstarenju. Prema BADA modelu performansi, zrakoplov s ovom inaicom motora, letedi
u Cistoj konfiguraciji (s uvucenim zakrilcima i podvozjem) ima koeficijent parazitnog otpora:

e (Cpo=0.027462, te komponentu koeficijenta induciranog otpora
e (p2=0.035427.

Karakteristi¢ni plafoni leta za razli¢ite atmosferske uvjete i mase prikazani su u tablici koja slijedi,
a podaci su dobiveni iz operativnog priru¢nika zrakoplova.

Tablica 2 Karakteristicni operativni plafoni leta zrakoplova Dash 8-Q400

Nominalni operativni plafon leta [ft] 25000

M Operativni plafon leta s jednim motorom pri ISA 16397
asa

Operativni plafon leta s jednim motorom pri ISA -20° 20033

29,000 [kg] — —— .

Operativni plafon leta s jednim motorom pri ISA +20° 12393

y Operativni plafon leta s jednim motorom pri ISA 19670
asa

26,000 [k] Operativni plafon leta s jednim motorom pri ISA -20° 23056

’ = Operativni plafon leta s jednim motorom pri ISA +20° 15798

Proizvoda€ zrakoplova osim $to ga je proizveo, zrakoplov je nakon proizvodnje podvrgnuo
odredenom broju testova u toku njegova certificiranja. Iz navedenih testova proizasli su odredeni
standardni operativni postupci ili procedure koje su zrakoplovni operateri usvojili, te ih
prakticiraju u svakodnevnim operacijama kako bi eksploatacija letjelice bila na optimalnoj razini

17



Sto se tice sigurnosti i operativne efikasnosti. Tako prema standardnoj proceduri za let u slucaju
otkaza jednog od motora piloti na motoru u radu postavljaju maksimalan korak i uvode motor u
rezim koji daje maksimalnu trajnu snagu, dok s druge strane lopatice otkazanog motora
postavljaju ,na noz”.

Za slucaj zrakoplova Dash 8-Q400 to znaci da je brzina vrtnje motora u radu sada trajno 1020
RPM, te da motor radi unutar cijelog raspona trenutno maksimalno moguceg zakretnog
momenta bez ogranifenja. Za oba reZzima leta analizira se let u Cistoj konfiguraciji, a graf
pretvorbe brzine IAS u CAS prikazan je na slici u nastavku.

CAS = IAS + AV

POWER FOR LEVEL FLIGHT
FLAF 0"

AV - KT

100 150 200 250 300 350
IAS - KT

Slika 8 Isjecak iz operativnog prirucnika, graf pretvorbe brzine IAS u CAS

4.1.1. ReZzimi penjanja

U operativnom priru€niku zrakoplova, sadrzane su tablice s podacima za izracun relevantnih
veli¢ina u penjanju. Ti podaci su: masa zrakoplova, temperatura zraka, te vrijeme, udaljenost i
gorivo potrebno za penjanje do navedene visine leta. Proizvodac je osim za uobicajene uvjete
leta s oba motora u radu, naveo i podatke za let u sluéaju otkaza motora, kako za krstarenje tako
i za penjanje. Jedna takva tablica prikazana je za primjer na slici 9. Brzina pri kojoj zrakoplov treba
penjati s otkazanim motorom, a da pri tome zadrzi odredene sigurnosne uvjete, jest 1.23Vsg gdje
Vsr 0znacava referentnu brzinu sloma uzgona za datu konfiguraciju. Navedenu je brzinu takoder
moguce dobiti iz operativnog priruc¢nika, o¢itavanjem iz odgovarajuceg grafa.

Vec su ranije spomenute postavke koraka i snage za slucaj otkaza motora, a za slu¢aj nominalnog
penjanja, dakle uz rad oba motora, odabran je rezim penjanja TYPE Ill. Ova vrsta penjanja
odabrana je zato Sto brzina kod ovakvog penjanja najblize odgovara brzini 1.23Vsr koja se koristi
kod penjanja s jednim motorom. Razlika je ipak u brzini vrtnje propelera koja ovdje poprima
vrijednost od 850 okretaja u minuti umjesto 1020. Koriste¢i navedene grafove moguce je
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izraCunati brzinu penjanja u ft/min, koju je onda moguce iskoristiti za izracun potiska preko
modela ukupne energije.

FLAP 0"
Single Engine Climb Data ISA 1020 RPM DSB400/752
MASS 26000 kg 28000 kg 29000 kg 29574 kg
OAT FL Tir!1e Dist Fuel Tir_ne Dist Fuel 1'|r_ne Dist Fuel 1’|r!'|e Dist | Fuel
[°c) [min] | [NM] | [kg] | [min] | [NM] | [kg] | [min] | [NM] | [kg] | [min] | [NM] | [kg]
15.0 [] 0 0 0 0 0 0 0 1] V] 0 0 0 170
11.0 20 3 5 63 3 6 68 3 6 72 4 7 T4
71 40 5 10 98 6 12 110 6 13 nr 6 14 121
3.1 60 7 15 134 8 19 152 9 21 163 9 22 170 E 160
-0.8 80 9 21 17 10 26 196 m 29 210 12 30 219 I
-4.8 100 n 28 210 13 34 242 14 38 262 15 40 274 2 150
-8.8 120 14 36 253 17 44 295 18 50 321 19 53 337 H
-12.7 140 17 46 301 il 58 357 23 65 392 24 70 415 ’
67 | 160 | 21 s 357 | 2% 76 434 | 30 88 485 | 32 9 520 140
-20.7 180 27 v 427 35 105 541 40 127 626 45 146 693
-24.6 200 35 104 823 - - - 120
-28.6 220
-32.5 | 240 .
-345 | 250 120 = T T T T T T T 2
40 42 44 46 48 50 52 54 56 60 62 64 66 68
WEIGHT - 1000 LB

Slika 9 Tablica podataka za penjanje s jednim motorom van funkcije i graf brzine Vsg

Osim potiska mozZe se izraunati i otpor, za Ciji koeficijent je potrebno poznavati koeficijent
uzgona, te faktore Cpo i Cp2. Koeficijent uzgona mogude je izracunati po formuli navedenoj u
prethodnom poglavlju, a faktore ukupnog otpora BADA model veé posjeduje za odgovarajucu
konfiguraciju. Sto se ti¢e raspoloZive snage zrakoplova, za njen izradun je potrebno poznavati
brzinu vrtnje propelera (koja je za oba sluc¢aja poznata, 850/1020), te zakretni moment Cije se
maksimalne raspolozive vrijednosti mogu naci u operativnom priru¢niku zrakoplova. Ovdje se
ponovno radi o tablicama koje sadrze korekcije za visinu i temperaturu leta, a zakretni momenti
prikazani su u obliku postotka u odnosu na maksimalni nominalni iznos po motoru. Dobivena
snaga usporedit ¢e se sa snagom koju daje BADA model, te ¢e se smanjivanjem odstupanja
izmedu navedene dvije vrijednosti pronadi korekcija u faktorima Cpo i Cpa.

4.1.2. ReZimi krstarenja

Kod analize i usporedbe rezima krstarenja, za jednomotorno krstarenje ponovno vrijede iste
postavke snage i koraka, to jest broja okretaja elise, a za uobicajeno krstarenje odabran je tip
Long Range Cruise (LRC) kao najucestaliji rezim u krstarenju medu operaterima zbog svog dobrog
omjera prijedene udaljenosti i utroSenog goriva. Takav rezim ponovno koristi postavku motora s
okretajima elise od 850 ciklusa u minuti. Karakteristiéne veli¢ine koje se analiziraju te usporeduju
iste su kao i kod penjanja: otpor sa svim njegovim koeficijentima, koeficijent uzgona, potisak i
snaga. Sve navedene veli¢ine racunaju se na jednak nacin kao i kod penjanja. Razlika je sada u
postizanju maksimalne operativne visine leta, to jest operativnog plafona, ciji je iznos maniji u letu
s jednim motorom. Osim plafona leta manja je i brzina krstarenja zbog povecanja otpora. Tablice
na slici 10 prikazuju podatke za oba slucaja koji su koristeni za izracun pojedinih veli¢ina u analizi,
a sadrzani su u operativnom priruéniku zrakoplova.
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LONG RANGE CRUISE ISA ELEED “ON", “NORM™ ICE PROTECTION Systems “OFF”
850 RPM
MASS 26000 kg 28000 kg 29000 kg 29574 kg
‘[?.g FL |KIAS T[;‘]} KTAS [k'gfh] KIAS "i.,Rj:]:' KTAS [k'gR] KIAS 'E;‘]:' KTAS [gﬂl KIAS }5:13 KTAS [kFéfh]
15.0| 0 | 245 445 245 1116 | 245 455 245 1127 | 245 46.0 245 1134 | 245 463 245 1137
11.0 | 20 | 244 451 251 1084 | 245 46.7 252 1103 | 245 47.2 252 1111 | 245 47.5 252 1116
T.1 | 40 | 237 439 251 1030 | 239 455 253 1054 | 240 463 254 1065 | 240 468 254 1071
3.1 | 60 | 231 425 252 980 | 233 444 254 1008 | 235 458 256 1025 | 237 468 238 1039
08| 80 | 226 417 254 940 | 231 448 259 981 | 234 466 262 1005 | 235 474 264 1016
-4.8 | 100 | 224 420 259 915 | 229 453 265 959 | 233 476 269 988 | 235 487 271 1001
-8.8 | 120 | 223 429 266 897 | 231 473 275 951 | 235 499 280 981 | 237 512 282 996
-12.7| 140 | 223 442 274 883 | 230 483 282 932 | 232 499 2384 951 | 232 507 285 961
-16.7| 160 | 222 451 281 884 | 224 477 284 896 | 225 488 286 911 226 494 286 918
-20.7| 180 | 216 442 283 829 | 217 461 284 853 | 218 474 285 871 | 219 482 286 882
-24.6| 200 ( 209 429 283 791 | 212 456 286 828 | 213 472 288 849 | 214 480 289 861
-28.6| 220 | 204 424 285 767 | 207 456 290 813 | 212 482 295 847 | 214 497 298 867
-32.5| 240 | 200 423 283 753 | 209 47.7 2301 823 | 212 499 305 852 | 212 507 305 854
-34.5| 250 ( 201 435 295 760 | 208 481 304 821 | 209 497 306 843 | 209 504 306 854
ICE PROTECTION Systems “ON” -Increase Torque by 0.3% and Fuel Flow by 7 kg/h
BLEED “ON”, “MIN” - Reduce Fuel Flow by 0.80%
Single Engine Cruise Data ISA 1020 RPM DS8400/752
MASS 18000 kg 20000 kg 22000 kg 24000 kg
?.,‘g']' FL |KIAS T[f}o? KTAS [km] KIAS T[;‘]:' KTAS "fé‘!:‘] KIAS T[;‘]:* KTAS [kFéth] KIAS TIGRA? KTAS [k'gR]
15.0( 0 | 245 784 245 907 | 245 796 245 916 (245 808 245 926 | 245 823 245 938
1.0 20 | 245 806 252 903 | 245 818 252 913 | 245 831 252 923 | 245 846 252 935
7.1 | 40 | 246 828 260 902 | 246 840 260 913 [ 246 B854 260 924 | 246 864 260 939
3.1 | 80 | 246 851 268 907 | 246 863 268 918 | 246 87.7 268 929 | 246 893 268 943
-08 | 80 | 246 875 276 914 | 246 887 276 926 | 246 902 276 939 | 246 914 276 950
-4.8 | 100 | 257 998 297 1023 | 256 998 295 1024 | 254 998 294 1024 [ 253 998 292 1024
-8.8 (120 251 961 299 984 | 250 960 297 983 | 248 958 295 981 | 246 956 293 930
-12.7) 140 | 243 898 293 919 | 241 896 2% 917 | 239 894 293 916 | 236 891 290 914
-16.7| 160 | 234 B84.0 297 860 | 232 838 234 858 | 230 835 291 856 | 226 832 237 854
-20.7| 180 | 226 785 295 BD4 | 223 782 292 802 | 220 V79 288 800 (216 V75 283 797
-24.6|1 200 | 217 73.2 293 750 | 214 728 289 748 | 210 724 284 745 | 205 720 277 T4
-28.6|1 220 | 209 684 292 703 | 205 681 286 701 | 200 677 279 698 [ 193 671 270 694
-32.5(240 | 200 63.3 288 652 | 194 628 280 648 | 187 622 271 644 | 176 613 255 638
-34.5|1 250 | 195 61.0 287 629 | 189 605 277 625 | 181 598 266 620 | 163 585 241 611
Corrections for ICE PROTECTION SYSTEMS "ON™
IAS = minus 2 kt
TAS = minus 4 kt

Slika 10 Tablice podataka za krstarenje zrakoplova iz operativnog prirucnika
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5. Rezultati i validacija rezultata

Nakon prikupljanja svih potrebnih podataka iz operativnog priru¢nika zrakoplova i BADA modela
performansi napravljena je tablica u racunalnom programu Microsoft Excel, koja je osim prikaza
koristena i za izraCun onih podataka koji su nedostajali. Ti izra¢uni i rezultati na koje ¢e se daljnja
razrada pozivati prikazani su u obliku dodataka u poglavlju 7. Prvo je analiziran rezim krstarenja
pa zatim reZim penjanja.

5.1. Rezultati u krstarenju

Rezultati za krstarenje prikazani su u dodacima 1 do 4. Vertikalna brzina ovdje jednaka je nuli, pa
je uzgon jednak tezini zrakoplova, iz Cega se moze izracunati njegov koeficijent. Brzina krstarenja
i zakretni moment poznati su iz tablica operativnog prirucnika zrakoplova. Tako se moze
izraCunati i snaga u horizontalnom letu, a koeficijent otpora kombinacijom snage i brzine u
zadanim uvjetima. Za obje mase u kombinaciji sa tri razliCite temperature izracunati su tako
koeficijenti uzgona i otpora, Cije su ukupne vrijednosti prikazane u obliku grafa zavisnosti
koeficijenta otpora i kvadrata koeficijenta uzgona. Iz jednadzZbe pravca dobivenog na grafu dobiju
se tako koeficijent parazitnog otpora Cpo i komponenta koeficijenta induciranog otpora Cpy.
Grafovi s jednadZzbama pravca za obje situacije prikazani su u nastavku.

Rezim krstarenja s jednim motorom
0.1000
soogp | Y7 00456x+0.0321 -
0.0800
0.0700 ‘.

0.0600 -

5 0.0500 '_“f"(
1
0.0400 ”"

0.0300
0.0200
0.0100

0.0000
0.0000 0.2000 0.4000 0.6000 0.8000 1.0000 1.2000 1.4000

Slika 11 Graf koeficijenata otpora u krstarenju s jednim motorom
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ReZim krstarenja s oba motora

0.0500

y =0.0372x +0.0298
0.0450 ot ™
...-.'..'

0.0400 M".
”.

0.0350 oo
0.0300
5 0.0250
0.0200
0.0150
0.0100
0.0050

0.0000
0.0000 0.0500 0.1000 0.1500 0.2000 0.2500 0.3000 0.3500 0.4000 0.4500

Slika 12 Graf koeficijenata otpora u krstarenju s oba motora

JednadZba koeficijenta otpora zrakoplova zapisana je u obliku:
CD = CDO + kCLz

U jednadzbi koeficijent k predstavlja komponentu induciranog otpora Cp; i tako poznavajudi
jednadibe pravca moguée je jednostavno ocitati odgovarajuée koeficijente za oba slucaja
krstarenja.

Za let s otkazom motora Cpp iznosi 0.0321, a Cp> jednak je 0.0456.
Za let s oba motora u radu Cpp iznosi 0.0298, a Cp» 0.0375.

Ocekivano obaiznosa su veca kod leta s motorom van funkcije. Prema odredenim koeficijentima,
prikazane su njihove polare otpora na slici 13.

Kod krstarenja s jednim motorom uocava se povecanje koeficijenta otpora. Na primjer, promatra
li se iznos koeficijenta uzgona od 0.8 vidi se da kod leta s oba motora taj uzgon izaziva koeficijent
otpora od priblizno 0.054, dok kod leta s jednim motorom van funkcije ta vrijednost iznosi
priblizno 0.061.

Povuku li se iz ishodista tangente na polare, na mjestima dodira dva pravca naci ¢e se najbolje
finese za oba slucaja.
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Polare zrakoplova
14

1.2

0.8
0.6
0.4

0.2

0 0.02 0.04 0.06 0.08 01 0.12
Co

Polara s oba motora Polara s jednim motorom

@ Podaci iz krstarenja s oba motora Podaci iz krstarenja s jednim motorom
Slika 13 Polare zrakoplova u razlicitim uvjetima

Finesa predstavlja omjer uzgona i otpora zrakoplova ili omjer prijedene udaljenosti za
promatranu promjenu visine. U ovom slucaju radi se o maksimalnom iznosu toga omjera, dakle
veli¢inama koje vrijede za najbolji dolet. Najbolje finese za dva slucaja prikazane su na grafu u
nastavku.

Finesa zrakoplova

16

14

1.2

0.6

0.4

0.2

0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12

Najbolja finesa s oba motora Najbolja finesa s jednim motorom
Slika 14 Najbolje finese zrakoplova
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Kod leta s oba motora omjer uzgona i otpora poprima vrijednost 15, sto znaci da za svakih 15
jedinica prijedene udaljenosti zrakoplov promjeni visinu za odgovarajucu jednu jedinicu (npr. za
svakih 15 metara prijedenih horizontalno zrakoplov promijeni visinu za 1 metar). Kod leta s
otkazom taj broj je neSto manji, 13. Rezultati polare i finesa su ocekivani kada se promatra
medusobni odnos ali moZzda ne i kada bi se promatrala veli¢ina poremedaja za let s otkazom
motora.

Do odstupanja od oclekivanog doslo je kod analize snaga potrebnih za horizontalan let u
krstarenju koje su prikazane na grafovima u nastavku.

29t ISA 26t ISA

6000 6000

5000 //\ 5000
4000 - — 4000 /,_/\

—
3000 3000

Snaga [HP]

2000

Snaga [HP]

2000

1000 1000
0 0
0 5000 10000 15000 20000 25000 0 5000 10000 15000 20000 25000
Visina leta [ft] Visina leta [ft]
——OFI All engines —OEI All engines
29t ISA -20 26t ISA -20
6000 6000

5000 /,_/—\ 5000 /_/_\
4000 4000
3000 3000

Snaga [HP]
Snaga [HP]

2000 2000

1000 1000
0 0
0 5000 10000 15000 20000 25000 0 5000 10000 15000 20000 25000
Visina leta [ft] Visina leta [ft]
——CEI All engines ——OEI All engines
29t ISA +20 26t ISA +20
6000 5000

5000 L » /—\

s N \
i \_______ % 3000
go o % 2000
5 2000 5
1000 1000
0 0
0 5000 10000 15000 20000 25000 0 5000 10000 15000 20000 25000
Visina leta [ft] Visina leta [ft]
——OEI All engines ——OEI All engines

Slika 15 Grafovi snaga potrebnih za horizontalan let

Kada se promatra let s oba motora u radu u svim slu¢ajevima za masu od 29 tona potrebna snaga
raste porastom visine, kako treba i biti, zrak postaje sve rjedi pa motori moraju vise raditi kako bi
odrzali zrakoplov u zraku. No isto ne vrijedi za ostatak primjera istog reZima kao ni za sve slucajeve
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leta s otkazanim motorom. Ovdje grafovi prikazuju inicijalni porast pa zatim pad potrebne snage
za odrzavanje horizontalnog leta, $§to ne moZe biti to¢no. Stovise &ak prema odredenim
primjerima potrebna snaga je veéa za odrzavanje nominalnih uvjeta leta nego za let s otkazom
(oba primjera krstarenja u standardnim uvjetima i oba primjera krstarenja s odstupanjem -20° od
standardne). Podaci za ove reZime skupljeni su iz operativnog priru¢nika zrakoplova koji su
prikazani na slici 10.

5.2. Rezultati u penjanju

Rezultati u penjanju s jednim motorom prikazani su u dodatku 5 i 6. Nakon postavljenih
atmosferskih uvjeta i odgovarajucih brzina izracunat je ESF ili Energy Share Factor. Na rezultate u
penjanju dominantno su utjecale brzine penjanja (ROCD) dobivene interpolacijom vrijednosti
koje se nalaze u operativnom priru¢niku u obliku tablica opisanih u prethodnom poglavlju, a
inicijalno postavljeni koeficijenti otpora (koji ¢e se kasnije korigirati) su iz BADA3 aerodinamickog
modela. Koeficijent uzgona ovdje poprima relativno veliku vrijednost (preko 1) iz razloga Sto se
radi o maloj brzini koja zahtjeva veliki napadni kut (penjanje). Potisak je sada moguce izra¢unati
kombinacijom prethodno dobivenih varijabli, a poSto su poznati iznosi vrtnje propelera i
raspoloZivi zakretni moment (korigiran u odgovarajuc¢im tablicama u operativnom priru¢niku za
visinu i temperaturu) moguce je izracunati i snagu prema operativhom priru¢niku zrakoplova. S
druge strane snaga koju daje BADA model izra¢unata je koristenjem potiska, brzine i iskoristivosti
elise koja se iteracijom uz poznate karakteristike propelera takoder da izraCunati. Naposljetku
dodan je i stupac ,delta” koji predstavlja medusobno odstupanje dviju snaga u obliku postotka.
Taj stupac promatrat ¢e se kao glavni alat za pronalazak novih koeficijenata otpora za oba slucaja
penjanja, jer ¢e upravo on izravno prikazivati utjecaj promjene otpora.

Koeficijenti otpora koji su inicijalno koristeni u izra¢unima, Cpo= 0.027462 i Cp; = 0.035427 BADA
model ra€unao je kao prosjek koeficijenata svih masa ovog zrakoplova te oni kao takvi nisu davali
dovoljno tocne rezultate za ovaj sluéaj. Koristeéi stupac ,,delta” navedeni koeficijenti mogu se
korigirati tako da prosjek odstupanja za kombinaciju dvije mase i tri temperature bude 0.0 %. No
problem je Sto za takav ishod postoji viSe mogucih kombinacija rjeSenja (kombinacija iznosa Cpp i
Cpz). Kao nove polazne vrijednosti koeficijenata uzete su vrijednosti dobivene iz rezima
krstarenja, Cpo= 0.0321 i Cp>= 0.0456 za let s otkazom motora te Cpp = 0.0372 i Cp; = 0.0298 za
let s oba motora u radu. Korigiranjem ovih iznosa prosjeci odstupanja stupca ,delta” smanjivali
su se postupno. Konacne ukupne vrijednosti koeficijenata otpora za dvije mase (29000 kg i 26000
kg u kombinaciji sa tri varijacije temperatura) koje su odgovarale ukupnom prosje¢cnom
odstupanju od 0.0% iznose:

e (Cpp=0.0321i
o (p2=0.03526 za slucaj s jednim motorom van funkcije.

S druge strane let s oba motora rezultirao je s iznosima od
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e (Cpp=0.0222
e (p2=0.0231.

Potpuni rezultati za penjanje prikazani su u dodacima od 5 do 8, a tablica 4 i dodatak 9 prikazuje
medukorake u racunanju za penjanje s jednim motorom, to jest inicijalne rezultate koje su
dobiveni koristenjem koeficijenata iz BADA modela koji su kasnije korigirani.

Na isjeccima dodataka s prvim rezultatima vide se pojedinacna i prosje¢na odstupanja za
kombinacije promatranih masa i temperatura. Ukupna prosje¢na odstupanja prikazana u stupcu
»delta” za obje mase iznose -3.8 % koristenjem nominalnih koeficijenata otpora iz BADA modela.

Isto vrijedi za rezultate u penjanju s oba motora u radu. Razlika je naravno u raspoloZivoj snazi
koja je sada veca pa su potrebni zakretni momenti za priblizno jednak rezim leta manji. Osim sto
rade oba motora nije viSe prisutan dodatan otpor kojeg je prouzrokovao otkaz motora i stav
zrakoplova potreban za korekciju nastale nesimetrije u letu.

Ocekivano i tablice penjanja u operativnom priru¢niku zrakoplova sada prikazuju vece vertikalne
brzine (brzine penjanja) Sto se ocituje u sili potiska unatoC priblizno jednakim iznosima
kalibriranih brzina zrakoplova (157.5 kt za slucaj otkaza motora i 160.25 kt za odabrano
nominalno penjanje).

Tablica 3 Usporedba dobivenih koeficijenta otpora iz razlicitih reZima i BADA 3 modela

OTKAZ

REZIM LETA OBA MOTORA MOTORA

Coo 0.222 0.0321

PENJANJE

Cob2 0.231 0.03526

Cobo 0.0372 0.0321
KRSTARENIJE

Cpb2 0.0298 0.0456

Cobo 0.027462 -

BADA 3
Cob2 0.035427 -
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Tablica 4 Usporedba inicijalnih | konacnih rezultata za masu 29 000 kg i ISA uvjete u sluc¢aju penjanja
jednim motorom

ISA m =29 000 kg, Cpo = 0.02746, Cp; = 0.03543 -4 %
Hp RoC C. Co D T n TRQmax Pagapa Paaom 6
ft ft/min N N % w w

2000 667 | 1.125 0.0723 18279 @ 30221 : 0.746 | 100.0 | 3375152 @ 3781648 :-10.7%

4000 667 | 1.130 0.0727 18297 | 29936 A 0.748 | 100.0 | 3429720 : 3781648 ' -9.3%

6000 800 | 1.135 0.0731 18317 { 31928 A 0.749 | 100.0 | 3753561 | 3781648 ' -0.7%

8000 800 1.141  0.0735 | 18339 ' 31602 A 0.751 994 3811461 @ 3760480 | 1.4%

10000 ¢ 571  1.146 @ 0.0740 ' 18363 27594 0.757 @ 93.9 3399228 | 3550930 | -4.3%

12000 @ 444  1.153  0.0746 @ 18390 25385 0.763 | 88.0 3193762 | 3326139 @ -4.0%

14000 ¢ 333 1.160 | 0.0751 | 18420 @ 23531 0.768 ! 82.6 3026312 | 3124209 @ -3.1%

16000 | 235 | 1.168  0.0758 | 18453 | 21968 ' 0.773 77.6 2889847 | 2933708 | -1.5%

ISA m =29 000 kg, Cpo = 0.0321, Cp,=0.03526 -0.2 %
Hp RoC C. Co D T n TRQmax Pagapa Paarom 6
ft ft/min N N % w w

2000 667 | 1.125 0.0768 @ 19397 | 31340 A 0.746 | 100.0 | 3500073 : 3781648 ' -7.4%

4000 667 | 1.130 0.0771 19410 | 31050 : 0.748 | 100.0 | 3557295 | 3781648 '@ -5.9%

6000 800 | 1.135 0.0775 19425 33036 : 0.749 | 100.0 | 3883837 @ 3781648 | 2.7%

8000 800 | 1.141 0.0780 19441 @ 32704 | 0.751  99.4 3944409 | 3760480 | 4.9%

10000 @ 571  1.146 @ 0.0784 ' 19459 28690 0.757 @ 93.9 3534246 | 3550930 @ -0.5%

12000 @ 444  1.153 @ 0.0790 ' 19479 26474 0.763 . 88.0 3330805 @ 3326139 | 0.1%

14000 ¢ 333 :1.160 : 0.0795 | 19502 & 24613 0.768 | 82.6 3165461 @ 3124209 | 1.3%

16000 | 235 | 1.168  0.0802 | 19527 | 23042 ' 0.773 77.6 3031137 | 2933708 | 3.3%

Medukoraci u racunanju za penjanje s oba motora prikazani su u dodacima 10 i 11. U tablici 4
dana je usporedba inicijalnih i konacnih rezultata odstupanja raspoloZive snage za 29000 kg u ISA
uvjetima i za oba motora u radu. Korekcijom koeficijenta otpora, postiZe se bolja podudarnost
raspolozivih snaga.
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Tablica 5 Usporedba inicijalnih | konacnih rezultata za masu 29 000 kg i ISA uvjete u slucaju penjanja s

oba motora

ISA m =29 000 kg, Cpo = 0.02746, Cp, = 0.03543, n = 850 RPM -11.9%

Hp RoC C. Co D T n TRQumax Pagapa Paaom 6

ft  ft/min N N % W W
2000 | 2222 1.087  0.0693 | 18138 A 57306 0.712 96 6818992 | 6050637 |12.7%
4000 2222 | 1.092 0.0697 18154 56332 0.714 96 6872195 | 6050637 | 13.6%
6000 @ 2105 | 1.097 | 0.0701 @ 18172 | 53424 0.716 96 6683641 | 6050637 | 10.5%
8000 '@ 2105 | 1.102 | 0.0705 @ 18191 | 52547 0.718 96 6743632 | 6050637 | 11.5%
10000 2105 | 1.108 0.0710 18213 51692 | 0.720 96 6807247 | 6050637 |12.5%
12000 1905 | 1.115 0.0715 @ 18237 48033 | 0.726 91.3 6455378 | 5754408 | 12.2%
14000 1739 @ 1.108 0.0710 @ 18213 44328 | 0.734  86.7 6107298 | 5464482 11.8%
16000 1538 | 1.116 0.0716 18242 40753 | 0.740  82.2 5735132 | 5180858 | 10.7%
ISA m =29 000 kg, Cpo = 0.0222, Cp, = 0.0231, n = 850 RPM -0.3%

Hp RoC C Co D T n TRQmax Pagapa Panom 6

ft ft/min N N % w w
2000 | 2222 1.087 A 0.0495 | 12950 A 52117 0.712 96 6201646 | 6050637 | 2.5%
4000 2222 | 1.092 0.0497 12955 51134 0.714 96 6238024 | 6050637 @ 3.1%
6000 @ 2105 | 1.097 | 0.0500 @ 12962 | 48214 0.716 96 6031877 | 6050637 | -0.3%
8000 @ 2105 | 1.102 | 0.0503 @ 12969 | 47324 0.718 96 6073455 | 6050637 | 0.4%
10000 2105 | 1.108 0.0506 @ 12977 46456 | 0.720 96 6117782 | 6050637 | 1.1%
12000 1905 | 1.115 0.0509 @ 12987 42782 | 0.726 913 5749749 | 5754408 | -0.1%
14000 1739 @ 1.108 0.0506 @ 12978 39093 | 0.734  86.7 5385949 | 5464482 @ -1.4%
16000 1538 | 1.116 0.0510 @ 12989 35500 ; 0.740  82.2 4995833 5180858 -3.6%
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Osim koeficijenata otpora promatran je i vertikalni profil leta u penjanju, to jest i brzine penjanja
za dva razli¢ita slucaja. Sa konacnim rezultatima za penjanje, grafovi ovisnosti udaljenosti i
vertikalnih brzina o visini leta prikazani su u nastavku.
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Slika 16 Usporedba putanja u penjanju za penjanje s otkazom motora (OEl) i oba motora u radu (All
engines)

Rezultati ocekivano prikazuju strmiju putanju leta za normalne uvjete, dakle let s oba motora
radeca. Tako na primjer isti zrakoplov mase 29000 kg nakon prijedenih 40 nautickih milja u
penjanju s odstupanjem u temperaturi od +20° dostigne visinu od 18000 ft s oba motora u radu,
dok u sluéaju otkaza motora za istu udaljenost popne tek 8000 ft. Razlika nije zanemariva jer se
radi o 10000 ft Sto je priblizno jednako 3 km. Razlika vertikalnih brzina slijedi na slici 17.
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Slika 17 Usporedba vertikalnih brzina

3000

3000

3000

Shodno grafovima na prethodnoj stranici dalo se zakljuciti da ¢e i vertikalne brzine opadati sa
porastom visine. Degradacija performansi je otprilike jednaka, no pocetne vrijednosti se razlikuju
zbog razlike u broju radeéih motora. Promatra li se vertikalna brzina pri standardnim uvjetima na
visini od 11000 ft za masu od 29000 kg, zrakoplov s otkazanim motorom postize 500 ft u minuti
za razliku od nominalne vrijednosti od priblizno 2000 ft u minuti. U dodacima 5 i 6 promatrajudi
brzine penjanja mozZe se primijetiti kontradiktoran slijed podataka prema kojemu vertikalna
brzina porastom visine prvo raste pa onda opada, grafovi su ispravljeni za navedenu pogresku
koja je najvjerojatnije nastala zaokruzivanjem pojedinih vrijednosti prilikom racunanja.
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5.3. Ostali rezultati

Od ostalih rezultata promatrala se procedura Drift-down kao i plafoni leta za pojedine slucajeve.
Kod oba slu¢aja podaci iz operativnog priru¢nika ponovno nisu dali dovoljno dobre podatke za
provodenje ovako postavljene analize. Sto se ti¢e procedure snizavanja na plafon leta s jednim
motorom, operativni priru¢nik sadrzi ogranic¢enu koli¢inu podataka za slu¢ajeve koji se analiziraju
u radu. Tablica podataka za sniZavanje pri temperaturi ISA ne sadrzZi podatke za masu od 26 tona,
a tablica za sniZavanje pri temperaturi ISA -20° ne postoji (najvjerojatnije zbog dovoljno dobrih
performansi zrakoplova u takvim uvjetima za koje precizniji proracuni nisu potrebni). Iz tih
razloga rezultati u ovom segmentu nisu izneseni kako bi se izbjegla polovi¢na analiza. Unatoc
tome valja reéi kako je proizvodac iznio konkretne vrijednosti operativnih plafona leta za slucaj
leta s jednim motorom koji su vec prikazani u tablici 2.

Promatrajuci grafove brzina penjanja na slici 20 da se zakljuciti da bi plafoni leta za oba slucaja
presli vrijednosti iza kojih stoji operativni priru¢nik zrakoplova. Kod normalnog rezima leta s oba
motora u radu to nije problem posto je plafon leta zrakoplova Dash 8-Q400 ograni¢en poglavito
zbog dostupnosti kisika u putnickoj kabini. No kod leta s otkazom motora analiza bi prikazala da
zrakoplov prelazi svoje mogucnosti. Ako bi se krivulje u grafu prikazale linearno, one prelaze
vrijednosti navedene u tablici 2 (a pitanje je da li je pad vertikalne brzine s porastom visine
linearan). U nastavku je prikazan takav slu¢aj s masom od 26 tona u uvjetima ISA -20°, prema
prognozi apsolutni plafon nalazi se na visini preko 25000 ft Sto je nominalni plafon leta
zrakoplova.
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OEI All engines Linearna prognoza brzine penjanja

Slika 18 Prognoza plafona leta
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6. Zakljucak

Sa sve vec¢im porastom svih oblika prometa posljednjeg stoljec¢a simulacije i prognoze danas
predstavljaju iznimno koristan alat u planiranju prometnih tokova. Tako ni zrakoplovstvo nije
iznimka, StoviSe jedna je od najbrze rastucih grana koja i dalje zadrzava pozitivan trend. Precizne
prognoze bitne su za optimalno planiranje i upravljanje resursima kako bi se troskovi sveli na
minimum, zarada maksimalno povedala, a pri tom se cjelokupna industrija odrzala na odredenoj
razini sigurnosti. BADA model performansi jedan je od alata kojim se suvremena zrakoplovna
industrija (njen operativni dio) koristi kako bi predvidjela ponaSanja i putanje zrakoplova u
njihovim svakodnevnim operacijama, sa preko 1000 zabiljezenih korisnika Sirom svijeta (koji
ukljucuju fakultete, pruzatelje usluga kontrole zra¢nog prometa, zrakoplovne kompanije,
pruzatelje usluge navigacije u zranom prostoru itd.). Podaci za izvedene izracune bili su u
odredenim segmentima ograniceni, kao na primjer podaci za snizavanje na plafon leta s jednim
motorom u sluzbenim priru¢nicima zrakoplova. Rad je unato¢ tome pribliZio problem nedostatka
podataka Sto moze posluziti kao polaziSte za buduée optimizacije. Analizom rezultata rada vidljiva
je nepotpunost modela u promatranom segmentu, koja uzimajuci u obzir kompleksnost operacija
kojima sluzi, te sve ve¢em broju korisnika modela dobiva na teZini. Uvodenje ovakvih izrauna
kao svojevrsne nadopune modelu poveéalo bi svestranost modela u vidu povecanja razine
sigurnosti (na koje je zrakoplovna zajednica najvise osjetljiva) koja bi se primijenila kroz operacije
planiranja prometa.

U svakom slucaju valja ispitati isplativost nadopune navedenog alata u odnosu na frekventnost
pojave dogadaja za koje je nadopuna izradena. lpak za odredeno temeljitije istraZivanje koje bi
Sire i detaljnije obuhvatilo problematiku potreban je vise nego jedan Covjek, a vjerovatno i vise
nego jedan alat i metoda za razliku od resursa koji su bili na raspolaganju u vrijeme izrade ovog
rada. To povecéanje potrebnih resursa uzrokuje i veéi trosak financijski kao i vremenski, Sto znaci
da se potreba za ovakvim dodatkom veé uhodanom i dokazanom sustavu morala kvalitetno
procijeniti.
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7. Dodaci

Dodatak 1 Podaci krstarenja s jednim motorom za masu 29t

Hp [ft]

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000

TRQ [%]

86.9
89.3
91.8

94
96.7
99.8
94.9
88.2
82.1
75.9
69.8
69.2

83.6
85.9
88.2
90.6

93
99.8
99.8
99.8
95.1
88.7
824
76.1

90.2
92.7
95.3
92.2
87.9
83.6
79.3

74
68.5
67.8
70.2

TAS [kt]

245
252
260
268
276
285
284
278
271
261
240
223

236
243
250
258
266
280
285
291
290
285
277
265

253
261
269
270
268
265
261
251
232
216
224

Ma

0.37
0.38
0.40
0.41
0.43
0.45
0.45
0.44
0.43
0.42
0.39
0.37

0.37
0.38
0.40
0.41
0.43
0.46
0.47
0.48
0.48
0.48
0.47
0.45

0.37
0.38
0.40
0.40
0.40
0.40
0.40
0.38
0.36
0.34
0.35

S[m2]

63.08 1020 RPM
63.08 max cont.
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

p [Pa]

101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558
42787

101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558
42787

101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558

dT [K]
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TIK]
0 288.15
0 28419
0 280.23
0 27626
0 27230
0 26834
0 26438
0 26041
0 256.45
0 25249
0 24853
0 24456

20 268.15

20 26419

20 26023

20 25626

20 25230

20 24834

20 24438

20 24041

20 23645

20 232.49

20 22853

20 224.56

20 308.15
20 304.19
20 300.23
20 296.26
20 292.30
20 28834
20 28438
20 280.41
20 276.45
20 272.49
20 268.53

rho [kg/m3] eta

1.2250
1.1549
1.0879
1.0239
0.9628
0.9046
0.8491
0.7962
0.7459
0.6981
0.6526
0.6095

1.3164
1.2423
1.1715
1.1038
1.0392
0.9774
0.9186
0.8625
0.8090
0.7581
0.7097
0.6638

1.1455
1.0790
1.0154
0.9548
0.8970
0.8418
0.7894
0.7394
0.6920
0.6468
0.6040

0.8175
0.8175
0.8177
0.8179
0.8178
0.8179
0.8172
0.8156
0.8134
0.8100
0.8010
0.7882

0.8175
0.8176
0.8176
0.8178
0.8180
0.8186
0.8183
0.8183
0.8176
0.8162
0.8138
0.8097

0.8173
0.8175
0.8176
0.8170
0.8159
0.8145
0.8127
0.8088
0.8000
0.7875
0.7877

m [ke]

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

P [W]

3286252
3377012
3471553
3554749
3656854
3774085
3588784
3335414
3104733
2870271
2639590
2616901

3161458
3248436
3335414
3426173
3516933
3774085
3774085
3774085
3596347
3354322
3116078
2877834

3411047
3505588
3603911
3486680
3324069
3161458
2998847
2798420
2590429
2563957
2654717

cd

0.0425
0.0426
0.0423
0.0420
0.0421
0.0420
0.0430
0.0454
0.0487
0.0539
0.0681
0.0902

0.0425
0.0424
0.0424
0.0421
0.0419
0.0410
0.0413
0.0414
0.0424
0.0445
0.0481
0.0543

0.0428
0.0426
0.0425
0.0432
0.0448
0.0470
0.0498
0.0557
0.0698
0.0916
0.0911

cl

0.4634
0.4646
0.4633
0.4633
0.4645
0.4637
0.4975
0.5537
0.6219
0.7165
0.9063
1.1241

0.4647
0.4644
0.4653
0.4637
0.4634
0.4446
0.4566
0.4665
0.5008
0.5533
0.6256
0.7309

0.4647
0.4635
0.4637
0.4895
0.5289
0.5763
0.6336
0.7314
0.9148
1.1289
1.1242

clh2

0.2147
0.2158
0.2146
0.2146
0.2158
0.2150
0.2475
0.3066
0.3868
0.5133
0.8215
1.2637

0.2160
0.2157
0.2165
0.2150
0.2147
0.1977
0.2085
0.2176
0.2508
0.3061
0.3914
0.5343

0.2159
0.2149
0.2150
0.2396
0.2797
0.3321
0.4015
0.5349
0.8369
1.2745
1.2638



Dodatak 2 Podaci krstarenje s jednim motorom za masu 26t

Hp [ft]

0
2000
4000
6000
8000

10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

TRQ [%]

84
85.8
88.6
91.2
93.6
99.8
95.4
88.8
82.8

77
714
65.8

80.8

83
85.2
87.5
89.9
99.8
99.8
99.8
95.6
89.4
83.3
77.4

87.1
89.6
92.1
92.5
88.2

83
79.8
74.8
69.9

65
60.8
61.7

TAS [kt]
245
252
260
268
276
290
290
286
282
276
268
253

236
243
250
258
266
284
290
296
296
293
288
282

253
261
269
275
274
273
271
266
259
247
219
220

Ma

0.37
0.38
0.40
0.41
0.43
0.45
0.46
0.45
0.45
0.45
0.44
0.42

0.37
0.38
0.40
0.41
0.43
0.46
0.48
0.49
0.49
0.49
0.49
0.48

0.37
0.38
0.40
0.41
0.41
0.41
0.41
0.41
0.40
0.38
0.34
0.35

S[m2]
63.08 1020 RPM
63.08 max cont.
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

p [Pa]
101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558
42787

101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558
42787

101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558
42787

dT [K]

34

TIK]

0 28815
0 28419
0 280.23

0 276.26

0 27230

0 26834

0 264.38

0 26041

0 256.45

0 252.49

0 24853

0 244.56
-20  268.15
-20  264.19
-20  260.23
-20  256.26
-20 25230
-20 24834
-20 24438
-20 24041
220 236.45
=20 23249
-20 22853
-20  224.56
20 308.15
20 304.19
20 300.23
20 296.26
20 29230
20 28834
20 284.38
20 280.41
20 276.45
20 27249
20 268.53
20 264.56

rho [kg/m3] eta

1.2250
1.1549
1.0879
1.0239
0.9628
0.9046
0.8491
0.7962
0.7459
0.6981
0.6526
0.6095

1.3164
1.2423
1.1715
1.1038
1.0392
0.9774
0.9186
0.8625
0.8090
0.7581
0.7097
0.6638

1.1455
1.0790
1.0154
0.9548
0.8970
0.8418
0.7894
0.739%4
0.6920
0.6468
0.6040
0.5634

0.8185
0.8186
0.8187
0.8187
0.8187
0.8194
0.8188
0.8179
0.8168
0.8150
0.8125
0.8069

0.8185
0.8186
0.8186
0.8188
0.8189
0.8198
0.8198
0.8197
0.8192
0.8184
0.8170
0.8153

0.8183
0.8185
0.8185
0.8185
0.8178
0.8174
0.8160
0.8143
0.8117
0.8069
0.7915
0.7880

m [kg]
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

PIW
3176584
3244654
3350540
3448863
3539623
3774085
3607692
3358104
3131205
2911869
2700097
2488324

3055572
3138768
3221964
3308942
3399702
3774085
3774085
3774085
3615256
3380793
3150113
2926996

3293816
3388357
3482898
3498025
3335414
3138768
3017755
2828673
2643372
2458071
2299242
2333277

cd

0.0411
0.0409
0.0408
0.0408
0.0407
0.0398
0.0406
0.0420
0.0436
0.0462
0.0501
0.0587

0.0411
0.0410
0.0410
0.0406
0.0405
0.0393
0.0392
0.0393
0.0401
0.0413
0.0433
0.0458

0.0413
0.0411
0.0410
0.0410
0.0421
0.0427
0.0447
0.0473
0.0512
0.0587
0.0844
0.0906

cl

0.4154
0.4165
0.4154
0.4154
0.4165
0.4015
0.4278
0.4690
0.5150
0.5744
0.6517
0.7830

0.4166
0.4164
0.4172
0.4157
0.4154
0.3875
0.3954
0.4042
0.4309
0.4693
0.5189
0.5787

0.4166
0.4156
0.4157
0.4230
0.4536
0.4869
0.5269
0.5838
0.6581
0.7740
1.0544
1.1202

clh2
0.1726
0.1735
0.1725
0.1725
0.1734
0.1612
0.1830
0.2200
0.2652
0.3300
0.4247
0.6131

0.1736
0.1734
0.1740
0.1728
0.1726
0.1501
0.1563
0.1634
0.1857
0.2203
0.2692
0.3349

0.1736
0.1727
0.1728
0.1790
0.2058
0.2370
0.2776
0.3409
0.4331
0.5991
1.1118
1.2548



Dodatak 3 Podaci krstarenja s oba motora za masu 29t

Hp [ft]

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000

TRQ [%]

46
47.2
46.3
45.8
46.6
47.6
49.9
49.9
48.8
47.4
47.2
48.2

44.6
45.8
45.8
45.2
45.9
47.2
49.2
48.8
46.9

46
45.8
46.4

46.6
48.5
47.4
46.6
46.8
47.7
50.3
50.4
50.3
48.9
48.6

TAS [kt]

245
252
254
256
262
269
280
284
286
285
288
295

236
243
247
249
255
263
272
275
274
275
279
284

249
260
262
263
268
274
286
291
295
294
297

Ma

0.37
0.38
0.39
0.40
0.41
0.42
0.44
0.45
0.46
0.46
0.47
0.48

0.37
0.38
0.39
0.40
0.41
0.43
0.45
0.46
0.46
0.46
0.47
0.49

0.36
0.38
0.39
0.39
0.40
0.41
0.44
0.45
0.46
0.46
0.47

S [m2]

63.08 850 RPM

63.08 LRC
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

p [Pa]

101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558
42787

101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558
42787

101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558

dT [K]

TIK]

0 28815
0 284.19
0 280.23

0 276.26

0 27230

0 26834

0 264.38

0 26041

0  256.45

0 25249

0 24853

0 244.56
=20  268.15
-20  264.19
-20  260.23
-20  256.26
-20 25230
-20 24834
-20 24438
=20 24041
-20 23645
-20 23249
-20 22853
=20 224.56
20 308.15
20 304.19
20 300.23
20 296.26
20 29230
20 28834
20 28438
20 280.41
20 276.45
20 27249
20 268.53

35

rho [kg/m3] eta

1.2250
1.1549
1.0879
1.0239
0.9628
0.9046
0.8491
0.7962
0.7459
0.6981
0.6526
0.6095

1.3164
1.2423
1.1715
1.1038
1.0392
0.9774
0.9186
0.8625
0.8090
0.7581
0.7097
0.6638

1.1455
1.0790
1.0154
0.9548
0.8970
0.8418
0.7894
0.739%4
0.6920
0.6468
0.6040

0.821
0.821
0.821
0.820
0.820
0.819
0.820
0.819
0.819
0.817
0.816
0.816

0.821
0.821
0.821
0.820
0.820
0.820
0.820
0.819
0.818
0.817
0.817
0.816

0.820
0.821
0.821
0.820
0.819
0.819
0.819
0.819
0.818
0.817
0.816

m [kg]

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

P[W]

2899264
2974897
2918172
2886658
2937080
3000108
3145071
3145071
3075741
2987502
2974897
3037924

2811025
2886658
2886658
2848842
2892961
2974897
3100952
3075741
2955988
2899264
2886658
2924475

2937080
3056832
2987502
2937080
2949686
3006410
3170282
3176584
3170282
3082043
3063135

cd

0.0375
0.0375
0.0381
0.0391
0.0395
0.0397
0.0393
0.0402
0.0410
0.0431
0.0444
0.0452

0.0378
0.0377
0.0381
0.0389
0.0391
0.0390
0.0391
0.0399
0.0414
0.0428
0.0436
0.0448

0.0387
0.0375
0.0381
0.0394
0.0398
0.0404
0.0400
0.0406
0.0416
0.0437
0.0451

cl

0.4634
0.4646
0.4854
0.5077
0.5155
0.5205
0.5118
0.5305
0.5584
0.6009
0.6294
0.6424

0.4647
0.4644
0.4767
0.4978
0.5042
0.5039
0.5013
0.5224
0.5609
0.5942
0.6167
0.6364

0.4797
0.4671
0.4888
0.5159
0.5289
0.5391
0.5277
0.5441
0.5658
0.6094
0.6395

clr2

0.2147
0.2158
0.2356
0.2578
0.2657
0.2709
0.2620
0.2815
0.3118
0.3611
0.3962
0.4126

0.2160
0.2157
0.2272
0.2478
0.2542
0.2540
0.2513
0.2729
0.3147
0.3531
0.3803
0.4050

0.2301
0.2182
0.2389
0.2662
0.2797
0.2906
0.2784
0.2961
0.3201
0.3713
0.4089



Dodatak 4 Podaci krstarenja s oba motora za masu 26t

Hp [ft]

0
2000
4000
6000
8000

10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

TRQ [%]
44.5
45.1
43.9
42,5
41.7

42
42.9
442
45.1
442
42.9
424

433
443
433
41.8
40.6
41.2

43
445
442
42.7
41.5

41

44.4
44.1
435
424
41.8
42.8
42.9
45.4
45.1
45.6
442
43.6

TAS [kt]
245
251
251
252
254
259
266
274
281
283
283
285

236
243
244
244
245
251
260
269
273
273
272
275

250
253
256
257
259
266
271
283
286
293
292
293

Ma

0.37
0.38
0.38
0.39
0.40
0.41
0.42
0.44
0.45
0.46
0.46
0.47

0.37
0.38
0.39
0.39
0.40
0.41
0.43
0.45
0.46
0.46
0.46
0.47

0.37
0.37
0.38
0.38
0.39
0.40
0.41
0.43
0.44
0.46
0.46
0.46

S[m2]

63.08 850 RPM

63.08 LRC
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

p [Pa]
101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558
42787

101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558
42787

101325
94212
87509
81197
75259
69678
64437
59520
54911
50595
46558
42787

dT [K]

TIK]

0 28815
0 28419
0 28023

0 276.26

0 27230

0 26834

0 26438

0 26041

0 25645

0 25249

0 24853

0 24456
20  268.15
-20  264.19
-20  260.23
-20  256.26
-20  252.30
20  248.34
=20 24438
-20  240.41
-20  236.45
220 23249
-20 22853
-20  224.56
20 308.15
20 30419
20 300.23
20 296.26
20 29230
20 28834
20 28438
20 28041
20 27645
20 27249
20 268.53
20 264.56

36

rho [kg/m3] eta

1.2250
1.1549
1.0879
1.0239
0.9628
0.9046
0.8491
0.7962
0.7459
0.6981
0.6526
0.6095

1.3164
1.2423
1.1715
1.1038
1.0392
0.9774
0.9186
0.8625
0.8090
0.7581
0.7097
0.6638

1.1455
1.0790
1.0154
0.9548
0.8970
0.8418
0.7894
0.7394
0.6920
0.6468
0.6040
0.5634

0.822
0.822
0.821
0.821
0.820
0.820
0.820
0.820
0.819
0.819
0.817
0.816

0.822
0.822
0.821
0.820
0.820
0.820
0.820
0.820
0.820
0.819
0.817
0.817

0.822
0.821
0.821
0.820
0.820
0.819
0.819
0.819
0.819
0.818
0.817
0.816

m [kg]
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

P{W
2804722
2842539
2766906
2678667
2628245
2647154
2703878
2785814
2842539
2785814
2703878
2672365

2729089
2792117
2729089
2634548
2558915
2596732
2710181
2804722
2785814
2691273
2615640
2584126

2798420
2779511
2741695
2672365
2634548
2697576
2703878
2861447
2842539
2874053
2785814
2747998

cd

0.0363
0.0362
0.0375
0.0381
0.0388
0.0392
0.039%4
0.0396
0.0400
0.0410
0.0426
0.0441

0.0367
0.0365
0.0373
0.0383
0.0390
0.0391
0.0391
0.0389
0.0394
0.0406
0.0426
0.0436

0.0364
0.0370
0.0375
0.0384
0.039%4
0.0396
0.0401
0.0398
0.0409
0.0411
0.0431
0.0452

cl

0.4154
0.4198
0.4457
0.4698
0.4917
0.5034
0.5084
0.5110
0.5186
0.5464
0.5844
0.6170

0.4166
0.4164
0.4380
0.4648
0.4897
0.4960
0.4919
0.4895
0.5066
0.5406
0.5817
0.6085

0.4267
0.4423
0.4590
0.4844
0.5077
0.5128
0.5269
0.5158
0.5397
0.5501
0.5931
0.6315

cln2
0.1726
0.1763
0.1986
0.2207
0.2418
0.2534
0.2585
0.2611
0.2690
0.2985
0.3415
0.3807

0.1736
0.1734
0.1918
0.2161
0.2398
0.2461
0.2420
0.2396
0.2567
0.2923
0.3384
0.3703

0.1820
0.1956
0.2107
0.2346
0.2577
0.2630
0.2776
0.2661
0.2913
0.3026
0.3518
0.3989



anja s jednim motorom za masu 29t

i penj

Dodatak 5 Podac

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000

O O O O O O O o o o

20
20
20
20
20
20
20
20

288.15
284.19
280.23
276.26
272.30
268.34
264.38
260.41
256.45
252.49

268.15
264.19
260.23
256.26
252.30
248.34
244.38
24041
236.45
23249
22853
224.56

308.15
304.19
300.23
296.26
292.30
288.34
284.38
280.41

p
Pa

101325
94213
8511
81200
75262
69682
64441
59524
54915
50600

101325
94213
871511
81200
75263
69682
64441
59524
54915
50600
46563
42792

101325
94213
87510
81200
75262
69682
64441
59524

tho CAS
kg/mA3 Kkt

1.2250
1.1549
1.0879
1.0239
0.9629
0.9046
0.8491
0.7963
0.7460
0.6981

1.3164
12433
11715
1.1038
1.0392
0.9775
0.9186
0.8625
0.8091
0.7582
0.7098
0.6638

1.1455
1.0790
1.0154
0.9548
0.8970
0.8419
0.7894
0.739

1575
1575
1575
1575
1575
1575
1575
1575
1575
157.5

1575
1575
1575
1575
1575
1575
1575
1575
1575
1575
157.5
157.5

157.5
1575
1575
1575
1575
1575
1575
1575

TAS
kt

125.0
157.5
161.9
166.5
1712
176.1
1812
186.5
1921
197.8
203.7

125.0
151.9
156.1
160.4
164.9
169.5
1744
179.4
1845
189.9
1955
201.2
207.2

125.0
162.9
167.5
1723
1713
1825
187.9
193.5
199.3

a
m/s

340.3
3379
335.6
3332
330.8
3284
326.0
3235
3210
3185

3283
325.8
3234
320.9
3184
315.9
3134
310.8
3083
305.7
303.0
300.4

351.9
349.6
3474
345.1
342.7
340.4
338.1
335.7

Mach

0.24
0.25
0.26
0.26
0.27
0.28
0.29
031
0.32
033

0.24
0.25
0.26
0.26
0.27
0.28
0.29
031
0.32
0.33
0.34
0.35

0.24
0.25
0.26
0.26
0.27
0.28
0.29
031

ESF

0.9702
0.9683
0.9662
0.9640
0.9617
0.9592
0.9565
0.9537
0.9507
0.8305

09727
0.9710
0.9692
0.9672
0.9651
0.9629
0.9605
0.9580
0.9553
0.9525
0.9495
0.8527

0.9677
0.9656
0.9633
0.9609
0.9583
0.9555
0.9526
0.9494

m
kg

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

ROCD
ft/min

667
667
800
800
571
444
33
235

667
800
800
800
800
667
571
444
33
11

571
667
571
444
333
1

S
mh2

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

a

1.1254
1.1301
1.1351
1.1405
1.1465
1.1530
1.1600
11678

1.1254
1.1301
1.1351
1.1405
1.1465
1.1530
1.1600
1.1678
1.1762
1.185%

1.1254
11301
1.1351
1.1405
1.1465
1.1530

(D0

0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321

0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321

0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321

m

003526 0.076762
0.03526 0.077129
003526 0.077529
003526 0.077967
003526 0.078447
0.03526 0.078972
0.03526 0.079549
0.03526 0.080183

0.03526 0.076762
0.03526 0.077129
003526 0.077529
0.03526 0.077967
003526 0.078447
003526 0.078972
003526 0.079549
0.03526 0.080183
0.03526 0.080881
0.03526 0.08165

0.03526 0.076762
003526 0.077129
0.03526 0.077529
003526 0.077967
003526 0.078447
0.03526 0.078972

DRAG

N

19397
19410
19425
19441
19459
19479
19502
19527

19397
19410
19425
19441
19459
19479
19502
19527
19556
19588

19397
19410
19425
19441
19459
19479

THRUST  eta

N

31340
31050
33036
32704
28690
26474
2613
23042

30879
32829
32491
32163
31843
29525
27883
25871
24186
22434

30017
31494
29526
27102
25062
22930

0.7458
0.7475
0.749
0.7513
0.7569
0.7628
0.7682
0.7734

0.7431
0.7448
0.7465
0.7482
0.7498
0.7514
0.7571
0.7637
0.7689
0.7746

0.7509
0.7556
0.7603
0.7649
0.7693
0.7741

TRQ

%

100.00
100.00
100.00
99.44
93.90
81.95
82.62
7158

100.00
100.00
100.00
100.00
100.00
100.00
94.20
81.15
82.01
76.17

96.42
92.29
88.16
84.23
80.40
7597

P

3500073
3557295
3883837
3944409
3534246
3330805
3165461
3031137

3337203
3637652
3692319
3749528
3809412
3625423
3496093
3309326
3162875
2997985

3444850
3694734
3542088
3326646
3148902
2948336

Pa [AOM] delta

W

3781648
3781648
3781648
3760430
3550930
3326139
3124209
2933708

3781648
3781648
3781648
3781648
3781648
3781648
3562360
3295659
3101349
2880368

3646180
3489970
3333759
3185169
3040388
2872748

-1.4%
-5.9%
L7%
4.9%
-0.5%
0.1%
1.3%
3.3%

-11.8%
-3.8%
-2.4%
-0.8%
0.7%
-4.1%
-1.9%
0.4%
2.0%
4.1%

-5.5%
5.9%
6.2%
4.8%
3.6%
2.6%

37



anja s jednim motorom za masu 26t

i penj

Dodatak 6 Podac

Hp
ft

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000
24000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000

dr

O O O O ©O ©O O O o o o

20
20
20
20
20
20
20
20
20

288.15
284.19
280.23
276.26
272.30
268.34
264.38
26041
256.45
252.49
24853

268.15
264.19
260.23
256.26
252.30
248.34
244.38
24041
236.45
23249
22853
224.56
220.60

308.15
304.19
300.23
296.26
292.30
288.34
284.38
280.41
276.45

p
Pa

101325
94213
87511
81200
75262
69682
64441
59524
54915
50600
46563

101325
94213
87511
81200
75263
69682
64441
59524
54915
50600
46563
427192
392711

101325
94213
87510
81200
75262
69682
64441
59524
54915

rho CAS
kg/mA3  kt

1.2250
1.1549
1.0879
1.0239
0.9629
0.9046
0.8491
0.7963
0.7460
0.6981
0.6527

13164
1.2423
11715
1.1038
1.0392
0.9775
0.9186
0.8625
0.8091
0.7582
0.7098
0.6638
0.6202

1.1455
1.0790
1.0154
0.9548
0.8970
0.8419
0.7894
0.7395
0.6920

149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5

149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5

149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5
149.5

TAS
kt

125.0
149.5
1537
158.1
162.6
167.3
1722
1773
182.6
188.1
193.8
199.7

125.0
144.2
148.2
1523
156.6
161.1
165.7
170.5
175.4
180.6
185.9
1915
197.2
203.2

125.0
154.6
159.0
163.6
168.4
173.4
178.5
183.9
189.5
195.3

a
m/s

3403
3379
335.6
3332
330.8
3284
326.0
3235
3210
3185
316.0

3283
3258
3234
3209
3184
3159
3134
3108
3083
305.7
303.0
3004
297.7

3519
349.6
3474
345.1
3427
340.4
3381
3357
3333

Mach

0.23
0.3
0.24
0.25
0.26
027
0.28
029
030
031
033

0.3
0.23
0.24
0.25
0.26
0.27
0.28
0.29
030
031
033
0.34
035

0.23
0.23
0.24
0.25
0.26
0.27
0.28
0.29
030

ESF

0.9729
09711
0.9692
0.9672
0.9650
0.9627
0.9602
0.9575
0.9547
0.9517
0.9381

0.9752
0.9736
0.9719
0.9701
0.9682
0.9661
0.9639
0.9615
0.9590
0.9563
0.9535
0.9505
0.8678

0.9706
0.9687
0.9666
0.9643
0.9619
0.9593
0.9566
0.9536
0.9505

kg

26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

ROCD
ft/min

800
1000
1000
1000
800
667
5711
511
286

800
1000
1000
1000
1000
1000
800
667
500
400
286

800
800
667
667
500
400
308

mh2

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

CL

1.1195
11237
1.1282
11331
1.1385
1.1444
1.1508
1.1578
1.1654

1.1195
11237
11282
11331
1.1385
1.1444
1.1508
1.1578
1.1654
11738
1.1829

1.1195
1.1237
11282
11331
1.1385
1.1444
1.1508

Do

0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.031
0.031
0.0321
0.0321
0.0321

0.0321
0.0321
0.031
0.031
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.031
0.0321

0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321
0.0321

(D2 (0]

0.03526 0.076291
0.03526 0.076621
0.03526  0.07698
0.03526 0.077374
0.03526 0.077804
0.03526 0.078276
0.03526 0.078794
0.03526 0.079363
0.03526 0.079989

0.03526 0.076291
0.03526 0.076621
0.03526  0.07698
0.03526 0.077374
0.03526 0.077804
0.03526 0.078276
0.03526 0.078794
0.03526 0.079363
0.03526 0.079989
0.03526 0.080679
0.03526 0.081442

0.03526 0.076291
0.03526 0.076621
0.03526  0.07698
0.03526 0.077374
0.03526 0.077804
0.03526 0.078276
0.03526 0.078794

DRAG

N

17376
17386
17398
17410
17424
17440
17458
17478
17500

17376
17386
17398
17410
17424
17440
17458
17478
17500
17526
17554

17376
17386
17398
17410
17424
17440
17458

THRUST  eta

N

30870
33820
33406
33003
29574
27300
25688
25491
21401

30353
3179
32710
33N
31983
31605
28482
26415
24020
22598
21077

31372
31031
28483
28215
25323
23599
22075

0.7339
0.7358
0.73717
0.7406
0.7467
0.7530
0.7590
0.7646
0.7699

0.7310
0.7329
0.7348
0.7366
0.7384
0.7402
0.7470
0.7541
0.7598
0.7660
07711

0.7400
0.7451
0.7502
0.7552
0.7600
0.7653
0.7704

max.TRQ P

%

100.00
100.00
100.00
98.65
93.15
81.26
81.96
76.96
72.36

100.00
100.00
100.00
100.00
100.00
100.00
93.45
86.46
81.36
75.56
71.16

95.65
91.55
87.46
83.56
79.76
75.36
71.06

W

3325936
3737621
3788205
3835928
3509132
3306655
3179050
3225467
2770805

3165583
3547525
3593219
3641151
3691435
3744210
3441143
3253864
3023730
2905781
2773410

3468284
3505439
3288837
3332156
3060118
2917207
2192774

Pa [AOM] delta

W

3781648
3781648
3781648
3730621
3522734
3299728
3099401
2910413
2736544

3781648
3781648
3781648
3781648
3781648
3781648
3534073
3269490
3076722
2857497
2691187

3617228
3462258
3307288
3159877
3016246
2849937
2687407

-12.1%
-1.2%
0.2%
2.8%
-0.4%
0.2%
2.6%
10.8%
1.3%

-16.3%
-6.2%
-5.0%
-3.7%
-2.4%
-1.0%
-2.6%
-0.5%
-1.7%
L7%
3.1%

-4.1%
1.2%
-0.6%
5.5%
1.5%
24%
3.9%
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anja s oba motora za masu 29t

i penj

Dodatak 7 Podac

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000
24000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000

o O O O 0O O O o o o o

288.15
284.19
280.23
276.26
2712.30
268.34
264.38
26041
256.45
25249
U853

268.15
264.19
260.23
256.26
252.30
28,34
244.38
24041
236.45
23249
22853
224.56
220.60

308.15
304.19
300.23
296.26
292.30
288.34
284.38
28041
276.45
27249
268.53

p
Pa

101325
94213
87511
81200
75262
69682
64441
59524
54915
50600
46563

101325
94213
87511
81200
75263
69682
64441
59524
54915
50600
46563
42192
392711

101325
94213
87510
81200
75262
69682
64441
59524
54915
50600
46563

rho CAS

kg/mh3 -kt

1.2250
11549
1.0879
1.0239
0.9629
0.9046
0.8491
0.7963
0.7460
0.6981
0.6527

13164
12423
11715
11038
1.0392
0.9775
0.9186
0.8625
0.8091
0.7582
0.7098
0.6638
0.6202

1.1455
1.0790
1.0154
0.9548
0.8970
0.8419
0.7894
0.7395
0.6920
0.6469
0.6041

160.25
160.25
160.25
160.25
160.25
160.25
160.25
161.25
161.25
161.25
161.25

160.25
160.25
160.25
160.25
160.25
160.25
160.25
161.25
161.25
161.25
161.25
161.25
161.25

160.25
160.25
160.25
160.25
160.25
160.25
160.25
161.25
161.25
161.25
161.25

TAS
kt

125.0
160.3
164.7
169.4
1742
1792
1843
189.7
196.5
2023
2083
2146
1250
154.6
158.8
1632
167.7
1725
1773
1824
188.8
1942
199.9
205.8
211.8
281
1250
165.7
1704
1753
180.4
1856
191.1
196.8
2039
210.0
2164
231

a
m/s

340.3
337.9
3356
3332
330.8
3284
326.0
3235
3210
3185
316.0

3283
3258
3234
3209
3184
3159
3134
3108
3083
305.7
303.0
300.4
2977

3519
349.6
3474
345.1
3427
340.4
338.1
3357
3333
330.9
3285

Mach

0.24
0.25
0.26
0.27
0.28
0.29
030
031
032
034
035

0.24
0.25
0.26
0.27
0.28
0.29
030
031
032
0.34
035
036
038

0.24
0.25
0.26
0.27
0.28
0.29
030
031
032
0.34
035

ESF

0.9693
0.9673
0.9652
0.9629
0.9605
0.9580
0.9463
09518
0.9487
0.9454
0.9216

0.9719
0.9701
0.9682
0.9662
0.9641
0.9618
0.9510
0.9563
0.9536
0.9507
0.9476
0.9443
0.9303

0.9667
0.9645
0.9622
0.9597
0.9570
0.9542
0.9416
0.9474
0.9439
0.9403
0.8195

m
kg

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000
29000

ROCD
ft/min

22
22
2105
2105
2105
1905
1739
1538
1379

22
22
22
22
22
2105
2000
1905
1739
1538
1333

2000
1905
1818
1667
1538
1379
1250
1081
952

mA2

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

CL

(D0
10873 0.0222
10919 0,022
1099 00222
11023 0,022
11083 00222
1147 00222
1108 00222
11160 00222
11244 0,022
10873 0.022
10919 0.0222
10969 0,022
11023 0,022
1108 0,022
1147 0022
1108 0,022
11160 0,022
11244 00222
1133 0,022
11437 0022
10873 00222
10919 0.0222
10969 0,022
11023 0,022
1108 0,022
1147 0022
1108 0,022
11160 0,022
11244 00222

(D2

0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231

0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231

0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231

D

0.0495
0.0497
0.0500
0.0503
0.0506
0.0509
0.0506
0.0510
0.0514

0.0495
0.0497
0.0500
0.0503
0.0506
0.0509
0.0506
0.0510
0.0514
0.0519
0.0524

0.0495
0.0497
0.0500
0.0503
0.0506
0.0509
0.0506
0.0510
0.0514

DRAG

N

12950
12955
12962
12969
12977
12987
12978
12989
13002

12950
12955
12962
12969
12977
12987
12978
12989
13002
13017
13034

12950
12955
12962
12969
12977
12987
12978
12989
13002

THRUST eta

N

52117
51134
48214
47324
46456
42182
39093
35500
32668

50605
49631
48679
47748
46839
44491
41698
39615
36665
33391
30220

49526
46933
44596
41251
38439
35475
32547
29496
27186

07121
0.7142
0.7162
0.7182
0.7201
0.7262
0.7337
0.7395
0.7454

0.7089
0.7110
0.7130
0.7149
0.7169
0.7188
0.7221
0.7269
0.7333
0.7396
0.7462

0.7194
0.7244
0.7293
0.7341
0.7387
0.7442
0.7507
0.7558
0.7604

TRQ
%

96
9%
9
9
96
913
86.7
82.2
7.1

96
96
9%
9%
9%
96
96
92.6
813
82.2
76.8

913

88
84.9
81.9

79
75.2
7
68.2
65.1

p
w

6201646
6238024
6031877
6073455
6117782
5749749
5385949
4995833
4697178

5832116
5861077
5892133
5925444
5961087
5808512
5607944
5446021
5141833
4779090
4413524

6035785
5842361
5673674
5366200
5115207
4825222
4547584
4217101
3980526

Pa [AOM] delta

w

6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
5754408
5464482
5180858
4397234

6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
5836344
5502298
5180858
4340510

5754408
5546417
5351032
5161950
4979170
4739666
4519070
4298473
4103088

2.5%
3.1%
-0.3%
0.4%
1.1%
-0.1%
-1.4%
-3.6%
-4.1%

-3.6%
3.1%
-2.6%
-2.1%
-1.5%
-4.0%
-1.3%
-6.7%
-6.6%
-1.8%
-8.8%

4.9%
5.3%
6.0%
4.0%
27%
1.8%
0.6%
-1.9%
-3.0%
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anja s oba motora za masu 26t

i penj

Dodatak 8 Podac

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000
24000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000

O O O O O O O O O o o o

20
20
20
20
20
20
20
20
20
20
20

288.15
284.19
280.23
276.26
272.30
268.34
264.38
260.41
256.45
252.49
248.53
244.56

268.15
264.19
260.23
256.26
252.30
248.34
244.38
240.41
236.45
232.49
228.53
224.56
220.60

308.15
304.19
300.23
296.26
292.30
288.34
284.38
280.41
276.45
272.49
268.53

p
Pa

101325
94213
87511
81200
75262
69682
64441
59524
54915
50600
46563
42791

101325
94213
87511
81200
75263
69682
64441
59524
54915
50600
46563
42792
39271

101325
94213
87510
81200
75262
69682
64441
59524
54915
50600
46563

rho CAS
kg/mA3  kt
12250  160.25
1.1549  160.25
1.0879  160.25
1.0239  160.25
0.9629  160.25
09046  160.25
0.8491  160.25
0.7963  161.25
0.7460  161.25
0.6981 161.25
0.6527  161.25
0.6095  161.25
13164 160.25
12423 160.25
11715 160.25
11038 160.25
1.0392  160.25
0.9775  160.25
09186  160.25
0.8625 161.25
0.8091  161.25
0.7582  161.25
07098 16125
0.6638  161.25
06202 16125
1.1455  160.25
1.0790  160.25
1.0154  160.25
09548  160.25
0.8970  160.25
0.8419 16025
0.7894  160.25
0.7395  161.25
06920 161.25
06469 16125
0.6041  161.25

TAS
kt

125.0
160.3
164.7
169.4
174.2
179.2
1843
189.7
196.5
202.3
208.3
214.6
211
125.0
154.6
158.8
163.2
167.7
1725
1713
1824
188.8
194.2
199.9
205.8
211.8
218.1
125.0
165.7
170.4
1753
1804
185.6
1911
196.8
203.9
210.0
216.4
2231

a
m/s

340.3
3379
335.6
3332
330.8
3284
326.0
335
3210
3185
316.0
3135

3283
325.8
3234
3209
318.4
315.9
3134
310.8
308.3
305.7
303.0
300.4
297.7

351.9
349.6
347.4
345.1
342.7
340.4
338.1
335.7
3333
3309
3285

Mach

0.24
0.25
0.26
0.27
0.28
0.29
0.30
031
0.32
0.34
035
0.36

0.24
0.25
0.26
0.27
0.28
0.29
0.30
031
0.32
0.34
035
0.36
0.38

0.24
0.25
0.26
0.27
0.28
0.29
0.30
031
0.32
0.34
0.35

ESF

0.9693
0.9673
0.9652
0.9629
0.9605
0.9580
0.9463
0.9518
0.9487
0.9454
0.9419
0.9213

0.9719
0.9701
0.9682
0.9662
0.9641
0.9618
0.9510
0.9563
0.9536
0.9507
0.9476
0.9443
0.9303

0.9667
0.9645
0.9622
0.9597
0.9570
0.9542
0.9416
0.9474
0.9439
0.9403
0.8195

m
kg

26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000
26000

ROCD
ft/min

2667
2667
2500
2500
2500
2353
2105
1905
1667
1481

2667
2500
2667
2667
2500
2500
2353
222
2222
1905
1667

2500
2353
2105
2000
1905
1667
1538
1429
1212

mA2

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08
63.08

CL

0o
09748 0.0222
09789 0.0222
0983 0.0222
09883 0.0222
0993  0.0222
0999  0.0222
09937 0.0222
10006 00222
10081 00222
10164 0,022
09748 0.0222
09789 0.0222
0983 0.0222
09883 0.0222
0993 00222
0999  0.0222
09937 00222
10006 00222
10081 0,022
10164 0,022
1054 0022
09748 0.0222
09789 0.0222
0983 0.0222
09883 0.0222
0993  0.0222
0999  0.0222
09937  0.0222
10006 00222
10081 00222

(D2

0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231

0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231

0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231
0.0231

(D

0.0442
0.0443
0.0445
0.0448
0.0450
0.0453
0.0450
0.0453
0.0457
0.0461

0.0442
0.0443
0.0445
0.0448
0.0450
0.0453
0.0450
0.0453
0.0457
0.0461
0.0465

0.0442
0.0443
0.0445
0.0448
0.0450
0.0453
0.0450
0.0453
0.0457

DRAG

N

11548
11548
11548
11548
11549
11550
11549
11550
11553
11556

11548
11548
11548
11548
11549
11550
11549
11550
11553
11556
11560

11548
11548
11548
11548
11549
11550
11549
11550
11553

THRUST  eta

N

53687
52623
49079
48125
47193
44549
39892
36538
32858
30009

52060
48540
49975
48966
45703
45091
41843
39401
38661
34172
30820

52538
49179
44388
41976
39811
35912
33142
31107
277138

0.7121
0.7142
0.7162
0.7182
0.7201
0.7262
0.7337
0.7395
0.7454
0.7510

0.7089
0.7110
0.7130
0.7149
0.7169
0.7188
0.7221
0.7269
0.7333
0.739%
0.7462

0.7194
0.7244
0.7293
0.7341
0.7387
0.7442
0.7507
0.7558
0.7604

max.TRQ P

%

9%
9%
9%
9%
9%
91.3
86.7
82.2
777
734

9%
9%
9%
9%
9%
9%
9%
92.6
873
822
76.8

91.3

88
84.9
819

79
75.2
717
68.2
65.1

w

6388460
6419670
6140149
6176180
6214723
5987142
5496037
5141927
4724435
4410973

5999825
5732218
6048975
6076546
5816443
5886863
5627362
5416563
5421740
4890785
4501173

6402978
6121882
5647196
5460478
5297878
4384694
4630836
4447416
4061294

Pa [AOM] delta

W

6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
5754408
5464482
5180858
4897234
4626216

6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
5836344
5502298
5180858
4340510

5754408
5546417
5351032
5161950
4979170
4739666
4519070
4298473
4103088

5.6%
6.1%
1.5%
2.1%
2.7%
4.0%
0.6%
-0.8%
-3.5%
-4.7%

-0.8%
-5.3%
0.0%
0.4%
-3.9%
-2.7%
-1.0%
-1.2%
-1.5%
-5.6%
-1.0%

11.3%
10.4%
5.5%
5.8%
6.4%
3.1%
2.5%
3.5%
-1.0%
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Dodatak 9 Inicijalni rezultati penjanja s jednim motorom za mase 29t i 26t

Hp
ft

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000

2000
4000
6000
8000
10000
12000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000

CL

CDO

m = 29,000 kg

1.12545
1.130064
1.135082
1.140541
1.146487
1.152969

1.16004
1.167763

1.12545
1.130064
1.135082
1.140541
1.146487
1.152969

1.16004
1.167763
1.176204
1.185439

1.12545
1.130065
1.135082
1.140541
1.146487
1.152969

0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462

0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462

0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462

m = 26,000 kg

1.119508
1.123673
1.128203
1.133135
1.138508
1.144369
1.150767
1.157759
1.165405

1.119508
1.123673
1.128203
1.133134
1.138508
1.144369
1.150767
1.157759
1.165405
1.173775
1.182947

1.119508
1.123673
1.128203
1.133135
1.138508
1.144369
1.150767

0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462

0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462

0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462
0.027462

CD2

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

CD

0.072335
0.072704
0.073107
0.073547
0.074028
0.074556
0.075136
0.075773

0.072335
0.072704
0.073107
0.073547
0.074028
0.074556
0.075136
0.075773
0.076474
0.077246

0.072335
0.072704
0.073107
0.073547
0.074028
0.074556

0.071863
0.072194
0.072555

0.07295
0.073383
0.073857
0.074377
0.074949
0.075578

0.071863
0.072194
0.072555

0.07295
0.073383
0.073857
0.074377
0.074949
0.075578
0.076272
0.077037

0.071863
0.072194
0.072555

0.07295
0.073383
0.073857
0.074377

DRAG
N

18278.56
18296.72
18316.72
18338.79
18363.18
18390.19
18420.14
18453.43

18278.56
18296.72
18316.72
18338.79
18363.18
18390.19
18420.14
18453.43
18490.48
18531.79

18278.56
18296.72
18316.72
18338.79
18363.18
18390.19

16367.02
16381.46
16397.36

16414.9
16434.27
16455.71
16479.49

16505.9
16535.28

16367.02
16381.46
16397.36

16414.9
16434.27
16455.71
16479.49

16505.9
16535.28
16568.05
16604.64

16367.02
16381.46
16397.36

16414.9
16434.27
16455.71
16479.49

THRUST eta
N

30221 0.745777
29936.12 0.747511
31928.05 0.74922
31601.99 0.751299
27593.87 0.756901
25384.97 0.762791
23531.06 0.768222
21968.06 0.773402

29760.8 0.743075
31715.48 0.744799
31383.03 0.746497
31060.32 0.748168
30747.43 0.749808
28435.7 0.751415
26800.59 0.757105
24796.9 0.763712
23120.3 0.768907
21377.2 0.774614

28898.71 0.750868
30380.79 0.755616
28417.9 0.760332
26000.15 0.764861
23966.26 0.769269
21840.85 0.774097

29860.91 0.733918
32814.97 0.735822
32406.05 0.737703
32007.91 0.740591
28583.53 0.746651
26315.29 0.753039
24708.92 0.758953
24519.02 0.764612
20436.38 0.769915

29344.25 0.731023
32173.94 0.732914
31769.55 0.734782
31375.8 0.736624
30992.68 0.738439
30620.61 0.740222
27503.78 0.746984
25442.43 0.754148
23054.43 0.759813
21640.36 0.766048
20478.08 0.771099

30363.25 0.739991
30026.81 0.745127
27482.4 0.750243
27220.09 0.755169
24333.05 0.759981
22614.48 0.765259
21096.7 0.770422
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max.TRQ
%

100

100

100
99.44025
93.899
87.95475
82.615
77.5775

100

100

100

100

100

100
94.20125
87.14875
82.0105
76.167

96.41775
92.287
88.15625
84.227
80.3985
75.9655

100

100

100
98.65065
93.1534
87.25635
81.959
76.9615
72.3638

100

100

100

100

100

100
93.45325
86.45675
81.3593
75.5622
71.1644

95.65215
91.5542
87.45625
83.5582
79.7601
75.3623
71.06445

p
w

3375152
3429720
3753561
3811461
3399228
3193762
3026312
2889847

3216320
3514266
3566390
3621020
3678294
3491671
3360431
3171936
3023528
2856812

3316484
3564101
3409151
3191344
3011193
2808280

3217262
3626600
3674790
3720237
3391635
3187391
3057936
3102461
2645856

3060388
3440114
3483553
3529190
3577145
3627560
3322908
3134113
2902237
2782658
2694540

3356773
3391959
3173352
3214605
2940458
2795490
2668967

Pa [AOM] delta

w

3781648
3781648
3781648
3760480
3550930
3326139
3124209
2933708

3781648
3781648
3781648
3781648
3781648
3781648
3562360
3295659
3101349
2880368

3646180
3489970
3333759
3185169
3040388
2872748

3781648
3781648
3781648
3730621
3522734
3299728
3099401
2910413
2736544

3781648
3781648
3781648
3781648
3781648
3781648
3534073
3269490
3076722
2857497
2691187

3617228
3462258
3307288
3159877
3016246
2849937
2687407

-10.7%

-9.3%
-0.7%

1.4%
-4.3%
-4.0%
-3.1%
-1.5%

-14.9%
-7.1%
-5.7%
-4.2%
-2.7%
-7.7%
-5.7%
-3.8%
-2.5%
-0.8%

-9.0%
2.1%
2.3%
0.2%

-1.0%

-2.2%

-14.9%
-4.1%
-2.8%
-0.3%
-3.7%
-3.4%
-1.3%
6.6%
-3.3%

-19.1%
-9.0%
-7.9%
-6.7%
-5.4%
-4.1%
-6.0%
-4.1%
-5.7%
-2.6%

0.1%

-7.2%
-2.0%
-4.0%

1.7%
-2.5%
-1.9%
-0.7%

AVERAGE

T=ISA

-4.0%

T=1SA-20
-5.5%

T=ISA +20
-1.3%

T=ISA
-3.0%

T=1SA-20
-6.4%

T=ISA +20
-2.4%



Dodatak 10 Inicijalni rezultati penjanja s oba motora za masu 29t

Hp
ft

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000

CL CDo

m = 29,000 kg

1.087289 0.027462
1.091893 0.027462
1.096898 0.027462
1.102343 0.027462
1.1082720.027462
1.114734 0.027462
1.1083530.027462
1.116039 0.027462
1.124439 0.027462

1.087289 0.027462
1.091893 0.027462
1.096898 0.027462
1.102343 0.027462
1.108272 0.027462
1.114734 0.027462
1.108353 0.027462
1.116039 0.027462
1.124439 0.027462
1.133625 0.027462
1.14368 0.027462

1.08729 0.027462
1.091893 0.027462
1.096898 0.027462
1.102343 0.027462
1.108272 0.027462
1.114734 0.027462
1.108352 0.027462
1.116039 0.027462
1.124439 0.027462

CD2

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

CcD

0.069344
0.069699
0.070087
0.070511
0.070976
0.071485
0.070982
0.071588
0.072255

0.069344
0.069699
0.070087
0.070511
0.070976
0.071485
0.070982
0.071588
0.072255
0.072989
0.073801

0.069344
0.069699
0.070087
0.070511
0.070976
0.071485
0.070982
0.071588
0.072255

DRAG
N

18137.64
18153.74
18171.53
18191.22
18213.05

18237.3
18213.35
18242.26
18274.61

18137.64
18153.74
18171.53
18191.21
18213.05

18237.3
18213.35
18242.26
18274.61
18310.88
18351.62

18137.64
18153.74
18171.53
18191.22
18213.05

18237.3
18213.35
18242.26
18274.61

THRUST
N

57305.51
56332.43
53423.69
52546.52
51691.93
48032.63
44328.42
40753.34
37940.84

55792.78
54829.56
53888.47
52970.29
52074.71
49741.73
46933.99
44868.27
41937.89
38685.43
35538.16

54713.61

52131.8
49806.02
46473.44

43674.2
40725.51
37782.39
34749.55
32458.86
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eta

0.712132
0.714176
0.716195
0.718186
0.720145
0.726221
0.733652
0.739513
0.745374

0.708929
0.710953
0.712951

0.71492
0.716857
0.718759
0.722135
0.726898
0.733335
0.739619
0.746211

0.719365
0.724448
0.729328

0.73409
0.738726
0.744211
0.750672

0.75576
0.760408

max.TRQ P
w

96
96
96
96
96
91.3
86.7
82.2
77.7

96
96
96
96
96
96
96
92.6
87.3
82.2
76.8

91.3

88
84.9
81.9

79
75.2
71.7
68.2
65.1

6818992
6872195
6683641
6743632
6807247
6455378
6107298
5735132
5455331

6430032
6474969
6522719
6573486
6627402
6493969
6312092
6168226
5881283
5536824
5190175

6668065
6489467
6336465
6045509
5811927
5539364
5279148
4968185
4752562

6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
5754408
5464482
5180858
4897234

6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
5836344
5502298
5180858
4840510

5754408
5546417
5351032
5161950
4979170
4739666
4519070
4298473
4103088

Pa [AOM] delta
W

12.7%
13.6%
10.5%
11.5%
12.5%
12.2%
11.8%
10.7%
11.4%

6.3%
7.0%
7.8%
8.6%
9.5%
7.3%
4.3%
5.7%
6.9%
6.9%
7.2%

15.9%
17.0%
18.4%
17.1%
16.7%
16.9%
16.8%
15.6%
15.8%

AVERAGE

T=ISA

11.9%

T=1SA-20

7.1%

T=1SA +20
16.7%



Dodatak 11 Inicijalni rezultati penjanja s oba motora za masu 26t

Hp
ft

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000

2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
18000

CL CDho

m = 26,000 kg

0.974811 0.027462
0.978939 0.027462
0.983426 0.027462
0.988307 0.027462
0.993623 0.027462
0.999417 0.027462
0.993695 0.027462
1.000587 0.027462
1.008117 0.027462
1.016353 0.027462

0.974811 0.027462
0.978939 0.027462
0.983426 0.027462
0.988307 0.027462
0.9936230.027462
0.999417 0.027462
0.9936950.027462
1.000587 0.027462
1.0081170.027462
1.016353 0.027462
1.025368 0.027462

0.974811 0.027462
0.978939 0.027462
0.983426 0.027462
0.988307 0.027462
0.993623 0.027462
0.999417 0.027462
0.993695 0.027462
1.000587 0.027462
1.008117 0.027462

CD2

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427
0.035427

CcD

0.061127
0.061412
0.061724
0.062065
0.062439
0.062848
0.062444
0.062931
0.063466
0.064057

0.061127
0.061412
0.061724
0.062065
0.062439
0.062848
0.062444
0.062931
0.063466
0.064057
0.064709

0.061127
0.061412
0.061724
0.062065
0.062439
0.062848
0.062444
0.062931
0.063466

DRAG
N

15988.39
15995.39
16003.29
16012.21
16022.33
16033.81
16022.47
16036.19
16051.93
16070.04

15988.39
15995.39
16003.29
16012.21
16022.33
16033.81
16022.47
16036.19
16051.93
16070.04

16090.9

15988.39
15995.39
16003.29
16012.21
16022.33
16033.81
16022.47
16036.19
16051.93

THRUST
N

58127.63

57070.4
53534.69
52588.76
51665.79
49032.28
44365.13
41023.85
37357.02
34523.94

56500.14
52987.38
54429.79

53429.7

50175.9
49575.16
46316.05
43886.38
43160.44
38686.12
35351.69

56978.7
53626.27
48843.45
46439.99
44284.63
40396.03

37615.9
35592.85

32237.1
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eta

0.712132
0.714176
0.716195
0.718186
0.720145
0.726221
0.733652
0.739513
0.745374
0.751039

0.708929
0.710953
0.712951

0.71492
0.716857
0.718759
0.722135
0.726898
0.733335
0.739619
0.746211

0.719365
0.724448
0.729328

0.73409
0.738726
0.744211
0.750672

0.75576
0.760408

max.TRQ P
w

96
96
96
96
96
91.3
86.7
82.2
77.7
73.4

96
96
96
96
96
96
96
92.6
87.3
82.2
76.8

91.3

88
84.9
81.9

79
75.2
71.7
68.2
65.1

6916818
6962222
6697528
6749054
6803804
6589727
6112357
5773201
5371386
5074547

6511553
6257422
6588242
6630498
6385745
6472223
6228985
6033242
6052730
5536924
5162941

6944117
6675501
6214004
6041157
5893159
5494550
5255884
5088753
4720092

6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
5754408
5464482
5180858
4897234
4626216

6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
6050637
5836344
5502298
5180858
4840510

5754408
5546417
5351032
5161950
4979170
4739666
4519070
4298473
4103088

Pa [AOM] delta
W

14.3%
15.1%
10.7%
11.5%
12.4%
14.5%
11.9%
11.4%
9.7%
9.7%

7.6%
3.4%
8.9%
9.6%
5.5%
7.0%
2.9%
3.4%
10.0%
6.9%
6.7%

20.7%
20.4%
16.1%
17.0%
18.4%
15.9%
16.3%
18.4%
15.0%

AVERAGE

T=ISA

12.1%

T=1SA-20
6.5%

T=1SA +20
17.6%
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Popis slika

Slika 1 Promjene veli¢ina stanja standardne atmoSfere.....ooovei i 2
SIika 2 Penjanje zrakoploVa.......ceeiiciiiiiiciiee ettt ettt e e e bee e s st e e e s e e e et e e e e bte e e e nraeeeenareeas 3
Slika 3 Poprecni presjek propelera U PENJANJU ......cc.eeiiieiiie i ettt et erre e e ree e e e erre e e e eaeae e e e nraeas 4
Slika 4 IzraZzena nesimetrija pogonskih sila pri velikim napadnim kutevima .........ccccceevceeeiincien e, 5
SIiKa 5 Let UZ OtKAZ MOLOTA .ueiiiiieiiee ettt ettt et s e e e st te e sabe e ebteesabeeessseesataesnnnassnseeenn 6
Slika 6 Plafoni 1612 ZraKoploVa .........ueiii it e e e e e e e ebae e et e e e e erre e e e enraeas 7
SIIKa 7 Primjer POIAre OLPOra . ..uiii ittt ettt s e et e e st e e s s bte e e s ssbaeeessbeeeessseaeessanseeessnes 14
Slika 8 Isjecak iz operativnog prirucnika, graf pretvorbe brzine IAS U CAS.........ccoociieeieciiiee e 18
Slika 9 Tablica podataka za penjanje s jednim motorom van funkcije i graf brzine Vsg ....ccccvvvvveeeeeeencnnnes 19
Slika 10 Tablice podataka za krstarenje zrakoplova iz operativnog priru€nika .........cccoecvveeevrcieeeencineennnns 20
Slika 11 Graf koeficijenata otpora u krstarenju s jednim Motorom ..........ccccecvvveeeeiiiieeeciee e 21
Slika 12 Graf koeficijenata otpora u krstarenju s 0ba MOtOra......ccccoeeeciiiiieeei e 22
Slika 13 Polare zrakoplova u razliCitim UVJETIMa........eeeiiciiiie et e e e e e e et e e e 23
Slika 14 Najbolje fiNeSE ZraKOPIOVa......ccccuuiie ettt e e et e e e e ctte e e s ebte e e e ereseeeentaeaesanes 23
Slika 15 Grafovi snaga potrebnih za horizontalan let .........cooiiiiiiiii e 24
Slika 16 Usporedba putanja u penjanju za penjanje s otkazom motora (OEl) i oba motora u radu (All

L= aT=d] o 1= PSS 29
Slika 17 Usporedba vertikalnih brzina .........coociiiiiiiiec et e e s srae e e e 30
Slika 21 Prognoza Plafona IEa . ... it e et e e e e e et e e e e entaaaeeanes 31
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Popis tablica

Tablica 1 Podaci za zrakoplov Dash 8-Q400 iz BADA MOdela.........coevvuiiiiiiiiieeiiiiee e csveee e 17
Tablica 2 Karakteristi¢ni operativni plafoni leta zrakoplova Dash 8-Q400 ..........cccceeeeeveciiiieeeee e, 17
Tablica 3 Usporedba dobivenih koeficijenta otpora iz razlicitih rezima i BADA 3 modela........cccuveenneeee. 26
Tablica 4 Usporedba inicijalnih | konacnih rezultata za masu 29 000 kg i ISA uvjete u slucaju penjanja
JI=Te Tl T a0 aaTe ] 4o o] o o USRS 27
Tablica 5 Usporedba inicijalnih | konac¢nih rezultata za masu 29 000 kg i ISA uvjete u slu¢aju penjanja s

o] o =14 0o ] o] - NE PP PUUPPPPRNt 28
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