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SAZETAK

Na zrakoplov u letu djeluju Cetiri sile: sila uzgona, sila potiska, tezina zrakoplova i sila otpora.
Sila otpora sastoji se od dvije komponente, parazitnog i induciranog otpora. Inducirani otpor
nastaje kao posljedica proizvodnje uzgona, ve¢inom na krilima zrakoplova, i predstavlja
znacajan udio u ukupnom otporu u odredenim fazama leta. Takoder, uz pojavu induciranog
otpora nastaju i vr$ni vrtlozi koji mogu biti opasni za druge zrakoplove tijekom operacija u
blizini aerodroma. Prilikom dizajniranja zrakoplova i proracuna performansi bitno je znati
utjecaj pojedinih dijelova zrakoplova na veli¢inu induciranog otpora te se koriste oni dijelovi
koji u najvecoj mjeri smanjuju inducirani otpor zrakoplova, tj. poboljSavaju performanse

zrakoplova.

KLJUCNE RIJECI: sila potiska, sila otpora, inducirani otpor, vrini vrtlozi, performanse

zrakoplova

SUMMARY

There are four forces that act on an aircraft in flight, those are: lift, thrust, weight and drag.
Drag is consisted of two components: parasitic drag and induced drag. Induced drag is a
byproduct of lift production, mostly on aircraft wings, and makes a major part in total drag of
an aircraft in certain part of flight. Wing tip vortices are closely related to induced drag and can
be very dangerous to other aircraft which are operating in the vicinity of an aerodrome. While
designing an aircraft and studying its performance, it is important to know how each part of an
aircraft influences induced drag, both individually and combined with other parts, so that only

the best parts can be used.

KEY WORDS: thrust, drag, induced drag, wing tip vortices, aircraft performance



SADRZAJ

O Y ] I SRR PPPPPPPRRR 1
2. OTPORI LETU ZRAKOPLOVWVA ..ottt aa s 2
2.1, Otpor KOd NUITOG UZGONA .......coiuiiiiieiiieiie et 2
2.2, INQUCITANT OTPOT ...ttt ettt et e e e nnne s 3
3. INDUCIRANI OTPOR I VELICINE KOJE UTJECU NA NJEGA ....cooervrvrnrninininens 4
4. UDIO INDUCIRANOG OTPORA LETU ZRAKOPLOVA ..ot 8
5. UTJECAJ INDUCIRANOG OTPORA NA PERFORMANSE ZRAKOPLOVA ........... 10
5.1.  Jednadzbe kretanja zrakoplova ...........ccceeiiiiiiiiiiii 10
5.2. Potreban potisak i potrebna snaga za horizontalni let zrakoplova stalnom brzinom.11
6. METODE ZA SMANJIVANJE INDUCIRANOG OTPORA .....cooiieeiieeiee e 15
6.1. Povecanje aspektnog odnosa Krila............cccceiiiiiiiiiiiiiiii e 15
6.2. Utjecaj oblika krila na vrijednost induciranog otpora...........ccoceevveeneeiiieeineenneennns 16
6.3.  Promjena oblika vrha Krila..........cccooiiiiiiiiic s 19
7. ZAKLIUCAK ..ooooiiiieiee et 22
BIBLIOGRAFIJA .ottt e e e e e et a e e e e e e s s e e raeeeeaaaans 23

POPIS SLIKA ... 24



1. UVOD

Zavrsni rad pod naslovom: Prora¢un induciranog otpora letu zrakoplova, bavi se

aerodinamickim svojstvima krila zrakoplova u letu. Tematika je razradena u 7 cjelina:

Uvod

Otpori letu zrakoplova

Inducirani otpor i veli¢ine koje utjeCu na njega

Udio induciranog otpora letu zrakoplova

Utjecaj induciranog otpora na performanse zrakoplova
Metode za smanjivanje induciranog otpora

Zakljucak.

N o a k~ w D e

Sila otpor jedna je od cetiriju sila koja djeluje na zrakoplov u letu, a za proracun
performansi zrakoplova koristimo totalnu silu otpora koja se sastoji od dvije komponente:
parazitnog i induciranog otpora. Parazitni otpor se takoder moze gledati kao zbroj vise
komponenti, a svaka od njih ¢e bit spomenuta 1 ukratko razradena u drugom poglavlju, dok ¢e
uzroci nastanka induciranog otpora biti detaljno razradeni u tre¢em poglavlju. Udio induciranog
otpora u totalnom otporu letu zrakoplova nije konstantan ve¢ ovisi o rezimu leta: brzini leta i
konfiguraciji zrakoplova. Tako su u ¢etvrtom poglavlju razradeni udjeli induciranog otpora za
dva tipi¢na rezima leta: krstarenje i polijetanje, i to za dva razliCita tipa zrakoplova. Pri odabirnu
pogonske grupe zrakoplova gleda se namjena i zahtjevi za performanse zrakoplova. Kako bi se
odabrala najbolja pogonska grupa bitno je znati vrijednosti ukupnog otpora ovisno o brzini leta
da bi se mogle izraCunati maksimalne brzine, maksimalni dolet i istrajnost zrakoplova... U
petom poglavlju analiziran je utjecaj induciranog otpora na performanse zrakoplova i dani su
nacini izrauna vrijednosti potrebnih sila potiska i potrebne snage ovisno o brzini leta. Zracni
prijevoz jedan je od najskupljih na¢ina transporta, kako putnika tako i robe. Na njegovu cijenu
utjecu troskovi kupnje zrakoplova, njegovog odrzavanja, troSkovi goriva i takse koje se placaju
aerodromima i kontrolama zracnog prometa. U Sestom poglavlju su razradene metode za
smanjivanje induciranog otpora, ¢ime poboljsavamo performanse zrakoplova, a sukladno tome

1 smanjujemo potroS$nju goriva te cijenu zracnog prijevoza.



2. OTPORI LETU ZRAKOPLOVA

Pri proracunu performansi zrakoplova koristi se totalni otpor letu zrakoplova koji je

definiran kao zbroj otpora kod nultog uzgona i induciranog otpora.

2.1.  Otpor kod nultog uzgona

Otpor kod nultog uzgona, drugim nazivom parazitski otpor, ¢ine otpor trenja, otpor tlaka

I otpor interferencije.

Otpor trenja je uzrokovan viskozno$c¢u zraka koje se odupire prolasku tijela kroz njega.
Prolaskom zrakoplova kroz zrak dolazi do naprezanja pri smicanju u vrlo tankom sloju zraka
prilijepljenom za povrsinu zrakoplova koji se zove granic¢ni sloj. Veli€ina sile trenja ovisi 0
tome je li grani¢ni sloj laminaran ili turbulentan, $to pak ovisi o hrapavosti konture, gradijentu

tlaka, stlacivosti zraka i Reynoldsovom broju.

Otpor tlaka rezultat je odvajanja grani¢nog sloja od povrSine zrakoplova $to sprjecava
potpuni oporavak tlaka na izlaznoj ivici. Tijekom leta brzinama mnogo manjima od brzine
zvuka, sve dok nije doslo do odvajanja grani¢nog sloja od povrSine zrakoplova, otpor tlaka nije
znacCajan. Dok pri letu krozzvu¢nim 1 nadzvucnim brzinama otpor tlaka postaje izjednacen sa
otporom udarnih valova i poprima velike vrijednosti. U slu¢aju odvajanja grani¢nog sloja, otpor

tlaka je velik pri svim brzinama.

Prilikom nailaska struje zraka na dva ili viSe spojenih dijelova zrakoplova nastaju vrtlozi
zbog razlike u tlakovima koji stvaraju otpor interferencije. Ta razlika u tlakovima je uzrokovana
razli¢itim lokalnim brzinama uz povrsinu dvaju ili viSe spojenih dijelova zrakoplova. Mjesta na
kojima najceS¢e dolazi do otpora interferencije su spojevi krila i trupa te repnih povrSina sa

trupom. (Roskam 1987)



2.2.  Inducirani otpor

Inducirani otpor, drugim nazivom otpor uslijed uzgona, predstavlja komponentu otpora
direktno povezanom sa proizvodnjom uzgona — na krilima zrakoplova kao i na ostalim
dijelovima, poput repa i trupa zrakoplova. Naziv inducirani jest zbog povezanosti uzorka struje
zraka sa onim magnetskog polja induciranog elektricnim vodi¢ima. Dalje u tekstu ¢ée biti
razradeni uzroci nastajanja induciranog otpora i njegov utjecaj na performanse zrakoplova.

(Hoerner 1965)



3. INDUCIRANI OTPOR | VELICINE KOJE UTJECU NA NJEGA

Promatrajuci prednji pogled krila kona¢nog raspona kao na Slika 1. u situaciji kada krilo
stvara uzgon, prosjecni tlak na donjaci krila mora biti ve¢i od prosje¢nog tlaka na gornjaci krila.
Posljedica djelovanja razlike tlakova na donjaci i gornjaci jest sila uzgona, ali takva konacna
razlika tlakova nije moguéa na vrhovima krila. Zbog toga, postoji tendencija da zrak ,,curi®, ili
prestrujava, oko vrha krila iz podru¢ja visokog tlaka u podrucje niskog tlaka, kao $to je

prikazano na slici 1,(Anderson 2005).

Niski tlak

Visoki tlak

Prednji pogled krila
Slika 1 Prestrujavanje fluida na vrhovima krila, (Anderson 2005, 313)

Prestrujavanje na vrhovima krila ima kao rezultat pojavu komponente brzine strujanja
duz raspona krila tako da se s gornje strane krila od vrhova krila fluid giba prema osi simetrije
krila, a s donje strane krila od ravnine simetrije krila prema vrhovima krila. Dolazi do skretanja
strujnih linija, unato¢ tome $to je brzina ovog gibanja manja od brzine V.., tako da s gornje
strane strujne linije skre¢u prema osi simetrije, a s donje strane od osi simetrije idu¢i od prednjeg

prema straznjem bridu, kako je i prikazano na slici 2, (Kesi¢ 2003).

Strujna linija s gornje strane krila
VDO

]
:‘_ Strujna linija s donje strane

Pogled
odozgo

Vrh krila

Os simetrije krila

Raspon p
krila

Slika 2 Skretanje strujnih linija, (Anderson 2001, 352)



Razlika srednjih vrijednosti tlakova na donjaci i gornjaci se smanjuje iduéi od osi
simetrije krila prema vrhovima. Sukladno tome se smanjuje i sila uzgona po jedinici raspona.
Kako je uzgonska sila proporcionalna cirkulaciji I, pretpostavka o krilu konstante cirkulacije
postaje neodrziva, pa se i intenzitet cirkulacije smanjuje iduéi prema vrhovima krila $to je
prikazano na slici 3. Smanjenje cirkulacije na segmentu krila raspona §y izracunava se prema
jednadzbi 6T = (dI' / dy)dy. Prema Helmholzu, vrtloZzna nit iste jakosti 6I" otkida se zbog
smanjenja cirkulacije i fluid ju nosi nizstrujno. Sa suprotne strane osi simetrije dogada se
potpuno isto, tako da se formira potkovicasta nit s krakovima koji idu u beskonacnost. Na
izlaznom bridu krila na poloZaju +y nizstrujno se formiraju krakovi potkovicaste vrtloZne niti

(00, (=), (+y), 0) (Kesi¢ 2003).

! 'ty
I
i /b 5T

T

J) ()-\y

b/2 b/2

Y

Slika 3 Promjena cirkulacije duz raspona krila, (Kesi¢ 2003, 186)

Neka se zamisli da je kontinuirana raspodijela cirkulacije zamijenjena diskretnom kao
naslici 4, jakosti Al3, AT, | Al5.Strujanje oko krila se, dakle, moze promatrati kao superpozicija
paralelnog strujanja pod kutom a i pet potkoviéastih niti razli¢itih jakosti. U realnim uvjetima
duz izlaznog brida otkidaju se kontinuirano vrtlozi ¢ija se jakost mijenja ¢ineci vrtlozni list, kao
naslici 5. Ta vrtlozna povrs$ina ¢ini povrsinu diskontinuiteta u brzini. Na izlaznom bridu susre¢u
se fluidne Cestice s gornjake 1 donjake koje imaju iste intenzitete brzina, ali razli¢ite smjerove.
To se moZe posti¢i samo ako se na izlaznom bridu krila duZ raspona kontinuirano formiraju

vrtlozi i otkidaju noseni nizstrujno, $to je prikazano na slici 6. Formirana vrtlozna povrsina nije

5



stabilna i1 nizstrujno dolazi do koncentracije vrtloznog gibanja u pravcima vrsnih vrtloga krila

(Kesi¢ 2003).

Slika 4 Zamjena kontinuirane raspodjele cirkulacije diskretnom i nastajanje potkovicastih

vrtloznih niti, (Kesi¢ 2003, 187)

Slika 5 Vrtlozni list od izlaznog brida do beskonacnosti, (Kesi¢ 2003, 187)



Slika 6 Formiranje vrsnih vrtloga, (Kesi¢ 2003, 188)



4. UDIO INDUCIRANOG OTPORA LETU ZRAKOPLOVA

Udio induciranog otpora u ukupnom otporu letu zrakoplova ovisan je o brzini leta
zrakoplova te napadnom kutu kojim zrakoplov leti. Zbog toga prikazujemo relativni postotak
razli¢itih komponenti otpora u ukupnom otporu zrakoplova u uvjetima krstarenja i u uvjetima
polijetanja. Na slici 7 prikazana je usporedba razli¢itih dijelova otpora za tipi¢ne podzvucne i
tipiéne nadzvucne zrakoplove. Vrijednosti za tipi¢ni podzvucni transportni mlazni zrakoplov
prikazane su na slici 7a, prvo za krstarenje pri Mach 0.8 te drugo za uvjete polijetanja. Sli¢no
tome, vrijednosti za tipi¢ni nadzvué¢ni mlazni zrakoplov sa delta konfiguracijom krila prikazane

su na slici 7b, takoder prvo za krstarenje pri Mach 2.2 te drugo za uvijete polijetanja.

Cisti zrakoplov Krilo/trup Cisti zrakoplov
Krilo Podvozje ukljuéujuéi Podvozje
kuciste motora
Trup Zakrilca Vertikalni stab.
” Otpor
ReE)_rle povrsine stlagivosti Otpor uslijed
Kuciste motora uzgona
Interf .. Otpor uslijed
nterferencija uzgona )
) Otpor uslijed
Otpor uslijed uzgona
uzgona
Krstarenje Polijetanje Krstarenje Polijetanje
Mx=0.8 Mo=22
(a) Podzvucni zrakoplov (b) nadzvucni zrakoplov

Slika 7 Usporedba otpora pri polijetanju i krstarenju za (a) tipicni podzvucni zrakoplov i (2)
tipicni nadzvucni zrakoplov (Adnerson 2010, 126)

1. Za podzvuéni zrakoplov elementi oznaceni krilo, trup, repne povrsine, kuciSte
motora, interferencija, podvozje i zakrilca dijelovi su parazitnog otpora jer proizlaze od otpora
uslijed trenja i otpora uslijed tlaka ( zbog odvajanja struje zraka od povrSine). Elementi oznaceni

otpor uslijed uzgona proizlaze od povecanja parazitnog otpora povezanim sa promjenom



napadnog kuta od nultog napadnog kuta, te induciranog otpora. Vidljivo je da pri krstarenju
vecinu ¢ini parazitni otpor, dok pri polijetanju otpor uslijed uzgona, koji je najvec¢im dijelom

inducirani otpor povezan sa visokim koeficijentima uzgona pri polijetanju.

2. Za nadzvucni zrakoplov, vise od dvije treéine otpora pri krstarenju ¢ini otpor
stlacivosti. Tako veliki udio otpora stlacivosti je glavna aerodinamicka znacajka nadzvucnih
zrakoplova. Pri polijetanju, otpor nadzvucnih zrakoplova je vrlo slican onom podzvué¢nih
zrakoplova, osim $§to je izrazeniji udio otpora uslijed uzgona zbog toga sto delta krila sa malim
aspektnim odnosom povecavaju inducirani otpor i §to povecani napadni kut potreban pri

polijetanju za delta krila povecava parazitni otpor uslijed uzgona.



5. UTJECAJ INDUCIRANOG OTPORA NA PERFORMANSE ZRAKOPLOVA

5.1. JednadZbe kretanja zrakoplova

Pri dizajniranju zrakoplova, otpor je jedna od najvaznijih aerodinamickih veli¢ina te se
radi na njegovom smanjenju. Kada se promatraju performanse zrakoplova nije dovoljno samo
promatrati intenzitet proizvedenog uzgona ve¢ i efikasnost kojom se taj uzgon proizvodi, a
omjer uzgona prema otporu je dobra mjere aerodinamicke efikasnosti. Da bi proucavali
utjecaj induciranog otpora na performanse zrakoplova moramo uspostaviti osnovne jednadzbe

letu zrakoplova.

Cetiri fizikalne sile koje djeluju na zrakoplov u letu su:
1. Silauzgona L, koja je okomita na smjer leta
2. Sila otpora D, koja je usporedna sa smjerom leta
3. Tezina zrakoplova W, koja djeluje okomito prema centru Zemlje ( pa je zbog toga pod
odredenim kutom & u odnosu na smjer leta)
4. Sila potiska T, koja je tipi¢no pod odredenim kutom o1 u odnosu na smjer leta (Anderson
2005).

Na slici 8 prikazan je dijagram navedenih Cetiriju sila.

Horizontala

Slika 8 Dijagram sila na zrakoplov u letu, (Anderson 2005, 392)

10



JednadZbe kretanja zrakoplova u translacijskom letu su :

) dv
Tcosar—D —Wsin =m—
dt
2
L+Tsinar—Wcos8 =mr—
c
u kojima su:
T - sila potiska

ar - kut izmedu pravca djelovanja sile potiska 1 smjera leta
D - sila otpora

W - tezina zrakoplova

0 - kut izmedu smjera leta 1 horizontale

m - masa zrakoplova
av .. .
o akceleracija u smjeru leta

L - sila uzgona
2

Z - normalna akceleracija (Anderson 2005).

Tc

5.2.  Potreban potisak i potrebna snaga za horizontalni let zrakoplova stalnom
brzinom

Promatrat ¢e se odredeni slucajevi u kojima je akceleracija jednaka nuli. Performanse
zrakoplova za takve ne akcelerirane uvjete leta omoguéuju nam da izraCunamo maksimalnu
brzinu zrakoplova, maksimalnu brzinu penjanja, maksimalan dolet i istrajnost, itd., a to su sve
parametri od klju¢ne vaznosti za dizajniranje zrakoplova. Za horizontalan let & = 0 jer je smjer
leta uzduz horizontale, a let stalnom brzinom zahtjeva da nema akceleracije tj. da desne strane
jednadzbe kretanja zrakoplova budu jednake 0. Takoder uzima se u obzir da je za vecinu
konvencionalnih zrakoplova a; dovoljno mali da cosar = 1 i sinay =~ 0 i time dobivamo
jednadzbe

T=D
W=L
Iz ovih jednadZbi kretanja za horizontalni let zrakoplova stalnom brzinom vidljivo je da

je sila otpora suprotstavljena sili potiska, a sila uzgona teZini zrakoplova. Ako podijelimo

gornju jednadzbu sa donjom, sredivanjem dobijemo formulu

11



w w

T: =
R=™L/D ¢, /Cp

U kojoj mozemo umjesto sila uzgona i otpora koristit koeficijente uzgona i otpora te je za silu
potiska dodan r kako bi se naglasilo da se radi o potrebnom potisku. 1z jednadzbe je vidljivo da
¢e minimalni potrebni potisak biti ostvaren pri letu brzinom koja nam daje maksimalni L/D.
Potreban potisak se moze i razmatrati kao zbroj potrebnog potisak za savladavanje otpora kod

nultog uzgona i potrebnog potiska za savladavanje otpora uslijed uzgona.

Tp = qooA(CD,O + CD,i)

Ct

meAR

Tp = qACp + A
Gdje je:

Ty - potreban potisak

o - dinamicki tlak g, = % pV.2, p - gustoéa zraka

A - povrsina krila
Cp o - koeficijent otpora kod nultog uzgona
Cv - koeficijent uzgona

e - Oswaldov faktor efikasnosti
2
AR - aspektni odnos, omjer kvadrata raspona krila i povrSine krila, AR = % (Anderson 2005).

Na slici 9 vidljivo je da potreban potisak za savladavanje sile otpora uslijed uzgona,
koju vec¢inom ¢ini inducirani otpor, pada s porastom brzine, dok potreban potisak za
savladavanje sile otpora nultog uzgona raste s porastom brzine. Takoder je zanimljivo za vidjeti
da se krivulje dvaju potrebna potiska sijeku u tocki u kojoj je ukupni potrebni potisak
minimalan, a to je zbog toga §to je pri brzini minimalnog potrebnog potiska sila otpora uslijed

uzgona izjednacena sili otpora nultog uzgona.

12



Tr

Virio

max

Slika 9 Usporedba potrebnog potiska uslijed uzgona i potrebnog potiska nultog uzgona,
(Anderson 2005, 398)

Potrebna snaga zrakoplova za horizontalan let stalnom brzinom dobiva se mnozenjem
potrebnog potiska sa brzinom leta.

PR=TR'V00

Nju takoder mozemo razloziti na potrebnu snagu za savladavanje sile otpora nultog uzgona te
na potrebnu snagu za savladavanje sile otpora uslijed uzgona.

Pp = qooA(CD,O + CD,i)Voo

2

|74

Py = g ACp o Vi + GuA —=—1V,
R=4 D0V T q TeAR

Gdje je:
Py - potreban snaga

V., - brzina leta zrakoplova (Anderson 2005).

Isto kao i za potreban potisak, potrebna snaga za savladavanje sile otpora uslijed uzgona
opada sa porastom brzine dok potrebna snaga za savladavanje sile otpora nultog uzgona raste
sa porastom brzine. Takoder se na slici 10 u dijagramu Pr/V moze lako pronaci brzina za
minimalni potreban potisak tako S§to se iz ishodiSta potegne tangenta na krivulju Net Pr.
Vidljivo je i da je brzina za minimalni potrebni potisak nesto veca od brzine za minimalnu
potrebnu snagu.
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Slika 10 Usporedba potrebne snage uslijed uzgona i potrebne snage nultog uzgona,
(Anderson 2005, 407)



6. METODE ZA SMANJIVANJE INDUCIRANOG OTPORA

Smanjivanjem induciranog otpora direktno utjeCemo na performanse zrakoplova, a
indirektno na okoli§ i operativni troSak. Potrebni potisak direktno ovisi o sili otpora pa
smanjenjem induciranog otpora smanjujemo potrebni potisak, zbog ¢ega buka koju zrakoplov
proizvodi postaje manja i time zrakoplov lakSe zadovoljava trazene standarde. Takoder, kako
smanjenjem induciranog otpora smanjujemo potroSnju goriva, samim time smanjujemo i

koli¢inu ispusnih plinova (Reneaux 2004).

Prve metode koje su se koristile za smanjivanje induciranog otpora su povecanje
aspektnog odnosa i implementacija pozitivnih efekata elipti¢nog krila. U zadnje vrijeme, od

1970-ih godina, istraZivanja su se usmjerila na promjenu oblika vrha krila.

6.1. Povecanje aspektnog odnosa krila

Iz jednadzbe

2

Cp = Cpo + Cp; = Cpo +m
u kojoj je:

Cp - koeficijent ukupnog otpora

Cpo — koeficijent parazitskog otpora

Cp ; — koeficijent induciranog otpora

Cv - koeficijent uzgona

AR - aspektni odnos,

e - Oswaldov faktor efikasnosti (Roskam 1987, 16),

pomocu koje se izracunava ukupni otpor zrakoplova vidljivo je da je koeficijent induciranog
otpora obrnuto proporcionalan aspektnom odnosu krila. 1z ¢ega slijedi da povecanjem
aspektnog odnosa smanjujemo koeficijent induciranog otpora. Aeroprofil beskonacnog

raspona, a time i beskona¢nog aspektnog odnosa, ne stvara inducirani otpor, za razliku od krila
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konac¢nog raspona. Slika 11 prikazuje krilo velikog aspektnog odnosa i krilo malog aspektnog

odnosa, krilo sa ve¢im aspektnim odnosom ima manji koeficijent induciranog otpora.

AR =52/ A

Veliki AR ( mali
L J inducirani otpor)

l‘ b >

Mali AR ( veliki
inducirani otpor)

.

Slika 11 Shematski prikaz krila sa velikim i krila sa malim aspektnim odnosom (Anderson
2001, 370)

Povecanje aspektnog odnosa moguce je, i isplativo, samo do odredene mjere jer je
ograniceno strukturalnim zahtjevima i ogranicenjima konstrukcije. Dodana tezina kod danjeg
povecanja aspektnog odnosa bi ponistila korisno smanjenje induciranog otpora, a takoder prvi

velikom rasponu krila moment savijanja u korijenu krila bio bi prevelik. (Reneaux 2004)

6.2. Utjecaj oblika krila na vrijednost induciranog otpora

Podjela krila prema oblicima u ravnini je na pravokutne, trapezne, elipti¢ne, strjelaste i
delta. Na slici 12 mogu se vidjeti osnovni oblici krila prema redoslijedu navodenja.. Strjelasto
i delta krilo znacajno povecéavaju vrijednost induciranog otpora pa nece biti razmatrani u dijelu

metoda za smanjivanje induciranog otpora (Radojkovic 1964).
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Slika 12 Oblici krila u ravnini,
https://mwww.wattflyer.com/forums/attachment.php?attachmentid=56863&d=1203642835,
(pristupljeno, 21.7.2019.)

Prilikom prora¢una induciranog otpora koristi se jednadzba

Ct Ct
Cpi = mARe TAR (1+9)

u kojoj je

Cb,i - koeficijent induciranog otpora

Cv - koeficijent uzgona

AR - aspektni odnos

e - Oswaldov faktor efikasnosti

6 - Oswaldov koeficijent (Scholz 2012).

Oswaldov faktor efikasnosti, e, uraunava svako odstupanje od idealne elipti¢ne
distribucije uzgona, za koju je taj faktor 1. Prva krila koja su se izradivala su bila pravokutna
jer su najjednostavnija za izradu, a time i najjeftinija. Dok im je glavni nedostatak stvaranje
velikog induciranog otpor. Elipticno krilo stvara najmanji inducirani otpor, ali je
najkompliciranije i najskuplje za izradu te se zbog toga danas ne koristi. Trapezno krilo je spoj
elipti¢nog 1 pravokutnog krila, jednostavnije je za izradu od elipticnog krila, a stvara manji
inducirani otpor od pravokutnog krila (Hoerner 1965). Kod trapeznog krila duzina tetive se

smanjuje iduc¢i od korijena prema vrhu, a to suzenje se prikazuje jednadzbom
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A=c, /¢
gdje je
A - suzenje krila
¢, - duzina tetive na vrhu krila
¢i - duzina tetive u korijenu krila ( (Kesi¢ 2003, 204).

Na slici 13 uocljivo je da krila sa suzenjem A = 0.35 imaju veliku efikasnost.
Numerickim rjesavanjem osnovne jednadzbe s brojem presjeka N=200 dobiveni su rezultati, a
zbog numerickih aproksimacija vrijednost koeficijenta o za elipti¢no krilo nije jednaka nuli
(Kesi¢ 2003).

(5 0-18 4 I [ T l 1 T ]

0.16 —
0.14 Prandtl-Glauertova .,:

’ teorija sa N=200 , ]

C

0.12 C. =21+ ]

i = zapt T .

0.10 _|

06 DA Bt
AN =

0.04

0.02

2 | | | Eliptieno — .
7()02 | | | |
0

0.2 0.4 0.6 0.8 1
Suzenje A

Slika 13 Utjecaj suzenja krila na promjenu koeficijenta induciranog otpora za aspektne

odnose AR=4; 6; 81 10, (Kesi¢ 2003, 205)

Postizanje elipti¢ne distribucije uzgona moguce je i promjenom napadnog kuta krila duz
njegova raspona. Postoje dva na¢ina promjene napadnog kuta, geometrijskim ili acrodinamicki

uvijanjem krila. Aerodinamicko uvijanje krila mijenja koli¢inu uzgona koriStenjem sekcija

18



razli¢itih aeroprofila duz raspona krila, dok geometrijsko uvijanje krila predstavlja geometrijske

metode promjena distribucije uzgona. (www.pilotfriend.com)

6.3.  Promjena oblika vrha krila

Pokazano je da povecanje aspektnog odnosa smanjuju inducirani otpor jer smanjuju
snagu vr$nih vrtloga. No, ta metoda ima nedostatke u vidu povecanja momenta savijanja u
korijenu krila sa povec¢anjem aspektnog odnosa, smanjenje brzine valjanja zrakoplova i daje
smanjene margine tijekom polijetanja i slijetanja pa aspektni odnos mora ostajat unutar
prakti¢nih granica. Druga metoda za smanjenje induciranog otpora smanjenjem jacine vrSnih

vrtloga je ugradnja posebnih povrsina i uredaja na vrh krila.
Promjena oblika vrha krila moZze se vrSiti na viSe nacina:

1. ,,Wing end plates* su ravne ploce postavljene na vrh krila koje sprjecavaju
nastanak vr$nih vrtloga 1 imaju sli¢an ucinak kao i povecanje aspektnog odnosa, ali
bez dodatnog momenta savijanja. Nedostatak im je Sto pri velikim brzinama
stvaraju parazitni otpor zbog kojeg je ukupni u¢inak na smanjenje ukupnog otpora
negativan.

2. Na smanjenje induciranog otpora djeluju na dva nacina: povecanjem raspona 1
povrsine krila te sliénim ué¢inkom kao ,,Wing end plates®. Glavni nedostatak mu je
povecanje parazitnog otpora, pogotovo pri velikim brzinama. Na slici 14 je
prikazan primjer vanjskog spremnika na vrhu krila, a koristen je ve¢inom kod

poslovnih mlaznih zrakoplova.

Slika 14 Primjer vanjskog spremnika na vrhu krila
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3. ,,Winglets* su mali vertikalni aeroprofili koji se ugraduju na vrh krila blize
izlaznoj ivici krila kako bi se izbjeglo da lokalna brzina zraka dosegne brzinu
zvuka. Cirkulacija oko vrha krila stvara veliku komponentu bo¢nog skretanja, ¢ak i
pri malim napadnim kutovima zrakoplova. Na slici 15 prikazane su dvije
konfiguracije ,,Winglet-a“ i prikaz rasporeda brzina i sila na vrhu krila. Rezultanta
komponenta sile uzgona je okomita na rezultantnu brzinu i orijentirana je u smjeru
leta zrakoplova, zbog ¢ega je proizvedena efektivna sila potiska koja smanjuje

inducirani otpor.

o

Airbus \ m

\

Vm

Napadna ivica krila

Brzina boCnog
skretanja

Sila uzgona koja djeluje
na winglet

Winglet

|zlazna ivica krila
Ve

Rezultanta brzina

Slika 15 Primjer konfiguracije "Winglet-a", (Roskam i Lan 1997, 167)

4. Sam vrh krila se moZe oblikovati tako da smanjuje jacinu vrSnih vrtloga .
(Academy 2014). Na slici 16 prikazan je utjecaj oblika vrha krila na ja¢inu i
poloZzaj centra vr$ni vrtloga. Vidljivo je da smanjenje debljine prema vrhu krila
ima pozitivan utjecaj na smanjenje jacine vr$nih vrtloga, a samim time i
induciranog otpora. Takoder, vanjski spremnik na vrhu krila ¢e bit povoljniji u

smislu smanjenja jacine vr$nih vrtloga od okruglog vrha krila.
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Prednji pogled vrha krila

Slika 16 Polozaj centra vr$nih vrtloga za vise razlicitih oblika vrha krila, (Roskam i Lan
1997, 169)
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7. ZAKLJUCAK

Parazitni otpor posljedica je odupiranja zraka prolasku zrakoplova kroz njega, odvajanja
grani¢nog sloja i razlike tlakova na spojevima vise dijelova zrakoplova. Inducirani otpor
direktno je povezan sa proizvodnjom uzgona, jer kako krilo stvara uzgon tako se i na njegovom

vrhu stvaraju vr$ni vrtlozi koji se otkidaju i struja zraka ih nosi nizstrujno.

Tendencija povecanja udjela parazitnog otpora i smanjenja udjela induciranog otpora sa
povecanjem brzine leta zrakoplova tipi¢na je za vecinu zrakoplova, dok im je razlika u udjelu
pojedinog otpora. Tipi¢ni mlazni podzvuéni zrakoplov ima manji udio induciranog otpora u
ukupnom otporu letu zrakoplova prilikom polijetanja od tipicnog nadzvu¢nog mlaznog
zrakoplova. Krilo tipi¢nog mlaznog nadzvu¢nog zrakoplova jest delta oblika sa malim
aspektnim odnosom §to uvelike povecava inducirani otpor, dok krilo tipi€énog podzvucnog
mlaznog zrakoplova ima blagi kut strijela sa velikim aspektnim odnosom i stvara maniji

inducirani otpor.

Kako se udio pojedinog otpora mijenja sa brzinom leta zrakoplova tako se i potreban
potisak i potrebna snaga mijenjaju sa promjenom brzine leta zrakoplova. Isto kako je udio
induciranog otpora pri malim brzinama veci od udjela parazitnog otpora, a pri velikim brzinama
je obrnuto. Tako je i potreban potisak i potrebna snaga za savladavanje induciranog otpora veca
pri malim brzinama i smanjuje se povec¢anjem brzine, dok potreban potisak i potrebna snaga za

savladavanje parazitnog otpora rastu s povec¢anjem brzine.

Smanjenjem induciranog otpora poboljSavamo performanse zrakoplova, smanjujemo
cijenu zra¢nog prijevoza i indirektno utje¢emo na okolis. Najjednostavnija metoda za smanjenje
induciranog otpora je povecanje aspektnog odnosa koje sa sobom donosi 1 konstrukcijske
probleme pa su se trazile nove metode, a jedna od njih je promjena oblika vrha krila, tj. ugradnja
posebnih povrSina na vrh krila. Promjena oblika vrha krila ugradnjom posebnih povrSina moze
biti zahtjevna za izradu, a samim time i skupa kao i konstrukcija krila sa elipticnom raspodjelom
sile uzgona. Zbog toga se rade kompromisi, primjerice: ugraduju se spremnici goriva na vrh
krila, Konstruiraju se trapezna krila koja su kombinacija pravokutnog i elipti¢nog krila,

povecava se aspektni odnos do odredene mjere uz jednostavniji promjenu oblika vrha krila, itd.
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