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SAZETAK

Osnovne aerodinamicke sile koje djeluju na zrakoplov u letu su sila uzgona, otpora,
potiska/vucna sila i teZina. One moraju biti u dinamickoj ravnotezi kako bi zrakoplov ostao u
ustaljenom horizontalnom letu. Povecanje napadnog kuta uzrokuje povecanje sile uzgona do
odredene granice nakon koje pocinje odvajanje strujnica. Daljnjim povec¢anjem napadnog kuta
do kriticnog napadnog kuta uzgon viSe ne raste s poveéanjem napadnog kuta te dolazi do
nezeljene pojave prevucenog leta. Takav let kao posljedicu ima pojave na strukturi zrakoplova
koje pilotu otezavaju upravljanje, a mogu dovesti i do kovita te dubokog prevucenog leta, a
samim time i do pada zrakoplova. Pojave u pilotskoj kabini zrakoplova daju pilotu jasnu
indikaciju o prevu¢enom poloZaju zrakoplova, posebice ako pojave na samoj strukturi nisu
dovoljno jasne sto je slucaj kod vecih zrakoplova. Na prevuceni polozaj znacajan utjecaj ima i
oblik krila buduéi da se pojava odvajanja strujnica na razli¢itim oblicima krila dogada na
drugaciji nacin. Pravovremeno prepoznavanje prevucenog leta te odgovarajuca reakcija
izrazito su vazni u sprjecavanju nezeljenih posljedica.

KLJUCNE RIECI: sila uzgona; sila otpora; napadni kut; odvajanje strujnica; prevuéeni let

SUMMARY

The basic aerodynamic forces acting on an aircraft in flight are lift, drag, thrust and
weight. They must be in dynamic balance in order for the aircraft to remain balanced in steady
horizontal flight. An increase in the angle of attack during the flight causes increased lift up to
the certain point after which flow separation begins to occur. By further increasing the angle
of attack up to the point of critical angle of attack lift no longer increases proportionally with
the angle of attack and phenomenon of stalled flight occurs. As a result, various occurrences
on aircraft structure begin to occur which make it very difficult for the pilot to control and can
lead to deep stalling or spin and ultimately to the fall of an aircraft. Occurrences in the cockpit
give a pilot a clear indication of stalled flight, especially if the occurrences on the structure of
an aircraft are not clear enough, which is the case with larger aircraft. The shape of wing has
a significant influence on the loss of lift, i.e. stall, as the flow separation occurs in a different
way depending on how the wing is shaped. Timely recognition of stall flight and appropriate
reaction are extremely important in preventing unwanted consequences.

KEYWORDS: lift; drag; angle of attack; flow separation; stall
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1. uvoD

Za uravnotezZen let zrakoplova potrebno je i uravnoteZzeno medudjelovanje osnovnih
aerodinamickih sila. Svaka neravnoteza tih sila uzrokuje nezeljeno ponasanje zrakoplova koje
moze imati vrlo ozbiljne posljedice. Jedan od primjera takvog neZeljenog ponasanja jest
prevuceni let. Prevuceni let prate i odredene pojave koje, osim Sto pilota upozoravaju da se
nalazi u prevu¢enom letu, znatno narusavaju aerodinamiku samog zrakoplova, a detaljno su
opisane i analizirane u ovom zavrSnom radu.

Predmet istraZivanja u zavrSnom radu su pojave nastale uslijed prevucenog leta
zrakoplova na njegovoj strukturi te u pilotskoj kabini. Svrha istraZivanja je ukazati na opasnosti
prevuéenog leta te moguce nezeljene posljedice i metode prevencije s ciliem boljeg
razumijevanja procesa nastanka prevucenog leta te c¢imbenika koji utje€u na njegovo
pojavljivanje.

Materija ovog zavr$nog rada izloZzena je kroz 6 osnovnih poglavlja:

1.) Uvod

2.) Osnove teorije aeroprofila

3.) Nastanak sloma uzgona

4.) Pojave pri prevu¢enom letu

5.) Utjecaj oblika krila na slom uzgona
6.) Zakljucak

U uvodnom dijelu definirani su predmet, svrha i cilj istrazivanja. Takoder, predocena je
struktura rada prema poglavljima.

U drugom poglavlju objasnjeni su temeljni pojmovi koji su relevantni za analizu pojava
pri prevu¢enom letu. Definiran je aeroprofil i njegove osnovne geometrijske karakteristike te
sile koje djeluju na njega tijekom leta. Objasnjeni su pojmovi aerodinamickog i geometrijskog
napadnog kuta, grani¢nog sloja i odvajanja strujnica.

U trecem poglavlju podrobnije su analizirane sile uzgona i otpora te je objasnjena i
graficki prikazana njihova zavisnost o napadnom kutu ¢ime je pojasnjena pojava sloma uzgona.
Na samom grafickom prikazu definirane su karakteristi¢ne tocke. Takoder, objasnjena je
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medusobna ovisnost koeficijenta uzgona i otpora te je graficki prikazana kroz ovisnost o
napadnom kutu i kroz polarni dijagram. Pojasnjeni su uredaji koji omogudéuju povecanje
uzgona u kriticnim fazama leta.

U cetvrtom poglavlju definiran je pojam prevuéenog leta uz detaljnije objasnjenje
njegovog nastanka, a u vezi s pojmovima i grafickim prikazima prethodno pojasnjenjima u
trecem poglavlju. Objasnjene su pojave koje nastaju za vrijeme prevucenog leta te su
podijeljene u pojave koje nastaju na samoj strukturi zrakoplova i pojave koje nastaju u
pilotskoj kabini. IzloZeni su i rizici tih pojava te postupci izlazenja iz prevucenog polozaja.

U petom poglavlju objasnjeni su oblici krila i utjecaj koji imaju na slom uzgona. Oblici
krila koji su analizirani u ovom zavrSnom radu, u kontekstu sloma uzgona, su: pravokutno,
elipti¢no, trapezno, strelasto i delta krilo.

U posljednjem, zaklju¢nom poglavlju, saZeti su najvazniji elementi ovog zavrsnog rada
uz iznoSenje konacnog zakljuc¢ka o pojavama pri prevuc¢enom letu zrakoplova.



2. OSNOVE TEORUE AEROPROFILA

2.1. Aeroprofil

Ako se promatra krilo zrakoplova, propeler, lopatice ventilatora ili bilo koje drugo
uzgonsko tijelo te se isto presjece zamisljenom ravninom paralelnom s pravcem gibanja tog
istog tijela, kako je prikazano slikom 1, dobije se poprecni presjek odnosno aeroprofil.
Aeroprofil se dakle moze definirati i kao krilo beskonacnog raspona b [1]. Performanse nekog
uzgonskog tijela ovise o aeroprofilu. Za potrebe ovog zavrSnog rada promatrati ¢e se aeroprofil
krila zrakoplova.

Slika 1. Poprecni presjek krila zrakoplova
lzvor: [2]

Aeroprofil karakterizira nekoliko vaznih geometrijskih osobina koji su prikazani slikom
2. Srednja linija profila, odnosno srediSnjica, nastaje spajanjem kruznica koje su upisane u
aeroprofil. Krajnje tocke srediSnjice spajaju se duzinom koja se naziva tetiva te se oznacuje
slovom |. Najveéa relativna debljina profila (tmax/l) predstavlja odnos najvece debljine
aeroprofila prema njegovoj tetivi te se izrazava u postotcima. Odnos udaljenosti najvece
relativne debljine aeroprofila od prednjeg brida i duljine tetive Cini polozaj najvece relativne
debljine aeroprofila (xt/I). Zakrivljenost aeroprofila, oznacava se slovom f i predstavlja najvecu
udaljenost sredisnjice od tetive. Omjer najvece zakrivljenosti profila od tetive (fmax/l) naziva se



najveca relativna krivina profila, a odnos udaljenosti najveée relativne krivine od prednjeg
prida i duljine tetive jest poloZaj najvece relativne krivine profila (xf/I) [3].

najveca debljina
gornjaka . aeroprofila (tyax)

sredinijica
napadna ivica

izlazna ivica

/

radijus nosa
aeroprofila
tetiva (1)
donjaka
11 =zakrivljenost
xt | aeroprofila (f)
xf
duljina tetive
Slika 2. Geometrijske karakteristike aeroprofila
Izvor: [4]
Aeroprofili mogu biti simetri¢ni ili nesimetricni. Kod simetri¢nih aeroprofila

zakrivljenost gornjake i donjake je jednaka, odnosno srediSnjica dijeli aeroprofil na dva
jednaka dijela Sto ujedno znaci da se tetiva i srediSnjica poklapaju [4]. Ostali aeroprofili kod
kojih je zakrivljenost gornjake i donjake nejednaka nazivaju se nesimetri¢ni aeroprofili.
Nesimetri¢ni aeroprofili najées¢e se primjenjuju na zrakoplovima manjih brzina, dok su
simetri¢ni aeroprofili koriSteni za zrakoplove vecih brzina, dok se na zrakoplovima manjih
brzina primjenjuju za repne povrsine.

2.2. Sile uuravnotezenom letu

Na zrakoplov u uravnotezenom letu djeluju 4 osnovne sile — potisna ili vuc¢na sila (Fr),
sila otpora (Fx), tezina (G) i sila uzgona (Fz) (slika 3). Potisna sila nastaje kao produkt djelovanja
pogonske jedinice zrakoplova odnosno motora. Motor je izvor snage, a propulzor, odnosno
turbina tu snagu pretvara u potisak.
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Slika 3. Sile u uravnotezenom letu zrakoplova
Izvor: [5]

Sila otpora djeluje u suprotnom smjeru od potisne sile i sastoji se od induciranog otpora
i otpora profila koji se pak sastoji od otpora trenja i otpora oblika. Otpor trenja je rezultanta
djelovanja svih tangencijalnih sila u smjeru strujanja, a otpor oblika je rezultanta djelovanja
normalnog tlaka po povrsini tijela u smjeru strujanja. Inducirani otpor je otpor koji nastaje na
krajevima krila uslijed prestrujavanja zraka iz podrucja viseg u podrucje nizeg tlaka, odnosno
prestrujavanja sa donjake na gornjaku [3]. Ranije je spomenuto kako se aeroprofil moze
smatrati kao krilo beskona¢nog raspona $to znaci da se u tom slucaju pretpostavlja da nema
utjecaja rubnih efekata. Matematicki izraz za silu otpora dan je jednadzbom (1).

Fx = =% poo* V23 x5% Cy = Poo ¥ S * Cy (1D

gdje je:

- Fx—sila otpora (N)

- p — gustoca fluida u kojem se tijelo nalazi (kg/m?3)

- v — brzina kretanja (m/s)

- s — povrsina presjeka tijela na najdebljem mjestu (m?)
- Cx — koeficijent sile otpora tijela [3]

Sila uzgona nastaje, najveéim dijelom, pomocu krila. Prilikom strujanja zraka preko
krila, ¢estice zraka na gornjaci imaju veéu brzinu nego Cestice zraka na donjaci. Tlak i brzina pri
strujanju zraka preko krila odnose se obrnuto proporcionalno, odnosno $to je brzina veca tlak
je maniji i obratno. Dakle, tlak na donjaci vedi je od tlaka na gornjaci [3]. Produkt te razlike
tlakova jest sila uzgona za koju je matematicki izraz, prema [3], dan jednadzbom (2) kod koje



Fz predstavlja silu uzgona, a Cz koeficijent uzgona, dok su ostale varijable jednake kao i u (1).
Sila uzgona savladava tezZinu zrakoplova.

F,= =% ppo* V% *S*x C, = pyp x5 * C, (2)

Iz jednadZbe (2) moze se zakljuciti da sila uzgona ovisi o brzini leta, gustoci zraka,
povrsini krila te o koeficijentu uzgona. Koeficijent uzgona pak ovisi o obliku krila i napadnom
kutu krila. Takoder, vidljivo je i da je brzina zrakoplova vrijednost koja je kvadrirana u odnosu
na koeficijent uzgona, $to znaci da se s povecanjem brzine koeficijent uzgona eksponencijalno
povecava. Eksponencijalni odnos izmedu ove dvije veli¢ine znaci da svaka promjena brzine
moze imati znacajne posljedice na sam uzgon. Jedan od parametara jednadzbe je i gustoca
zraka te S$to je manja, smanjuje se i sila uzgona, dakle potrebno je povecanje brzine na veé¢im
visinama leta gdje je gustoca zraka manja.

2.3. Napadni kut

Napadni kut (a) je kut kojeg zatvara pravac nailazecih, neporemecenih strujnica i tetive
aeroprofila, kako prikazuje slika 4. Takav napadni kut naziva se geometrijski napadni kut. Ako
se geometrijskom napadnom kutu nadoda i kut nultog uzgona (o) dobije se aerodinamicki ili
efektivni napadni kut (aa ), Sto je takoder vidljivo na slici 4. Kut nultog uzgona je kut kojeg
zatvara tetiva aeroprofila i pravac nailazecih, neporemedenih strujnica kod nultog uzgona, a
kod simetri¢nih aeroprofila iznosi 0°. Kod aeroprofila koji su pozitivno zakrivljeni kut nultog
uzgona ima negativnu vrijednost, stoga vrijedi:

g = O — Ay 3)

Fz

Fz

linija nultog uzgona

tetiva

Slika 4. Prikaz geometrijskog i aerodinamic¢kog napadnog kuta
Izvor: [3]



2.4. Granicni sloj i odvajanje strujnica

Ako se promatra strujanje zraka, ili bilo kojeg drugog fluida, preko odredenog objekta,
neposredno uz stjenku tog objekta stvara se tanki sloj tog fluida kojemu brzina iznosi nula jer
Cestice fluida miruju zbog sila adhezije. Taj sloj naziva se grani¢ni sloj. Udaljujuci se od stjenke
brzina se postupno povecava tj. stvara se gradijent brzine [6]. Strujanje fluida u grani¢nom
sloju moZze biti laminarno i turbulentno. Kod laminarnog strujanja, strujnice su paralelne i ne
mijeSaju se dok su kod turbulentnog strujanja uzburkane, mijesaju se i nepravilnog oblika [3].
Gradijent brzine vedi je kod turbulentnog grani¢nog sloja Sto je vidljivo sa slike 5.

y + v ! Y & v |
| >
|
i
|
i
i
|
i

— i _
. A
| h
i
|
laminarni graniéni sloj turbulentni granicni sloj

Slika 5. Gradijent brzine u laminarnom i turbulentnom grani¢nom sloju
Izvor: [3]

Kada je staticki tlak razli¢it od nule strujanje u granicnom sloju se mijenja. U prvom
dijelu aeroprofila Cestice zraka ubrzavaju, Sto znaci da im tlak pada. Kada cestice zraka
dosegnu maksimalnu brzinu, brzina pocinje opadati, a tlak rasti. Na odredenom mjestu na
aeroprofilu protutlak zaustavlja kretanje Cestica uz stjenku te dolazi do pojave odvajanja
strujnica. To mjesto se naziva tocka odvajanja (engl. separation point) [3].

Ako se za primjer uzme krilo zrakoplova, ranije je spomenuto kako je za stvaranje
uzgona potrebno strujanje zraka oko krila na gornjaci i donjaci, pri ¢emu je na gornjaci tlak
manji, a brzina veéa, dok je na donjaci brzina manja, a tlak veéi. Pri povecanju napadnog kuta,
logicno je izvesti zakljucak da strujnice zraka teZe prate zakrivljenost gornjake, sto je prikazano
slikom 6, a Sto posljedi¢no dovodi do odvajanja strujnica i samim time znacajnog smanjenja
uzgona.



Qa3

Al < A2 < A3

Slika 6. Utjecaj promjene napadnog kuta na odvajanje strujnica
lzvor: [7]

Takoder, pojava odvajanja strujnica ovisi i o Reynoldsovom broju, koji je prema [3],
matematicki definiran jednadZzbom (4). Reynoldsov broj je bezdimenzionalna fizikalna veli¢ina
koja predstavlja kriterij za procjenu nacina strujanja fluida odnosno pokazuje hoée li u
odredenim uvjetima strujanje zraka biti laminarno ili turbulentno [8]. Sto je Reynoldsov broj
vedi, manja je vjerojatnost da ¢e nastupiti odvajanje strujnica.

U
Re = (V= — (4)
p

gdje je:

— V —brzina strujanja

— d — promjer cijevi

— v —viskoznost

— u — koeficijent proporcionalnost

Osim Reynoldsovog broja, na pojavu odvajanja strujnica utjecu i hrapavost povrsine,
gradijent tlaka, turbulencija zraka, zakrivljenost i temperatura povrsine [3].



3. NASTANAK SLOMA UZGONA

U prethodnom poglavlju je objasnjeno kako je uzgon sila koja se formira strujanjem
zraka oko krila Sto zbog oblika aeroprofila rezultira razlikom tlakova na gornjaci i donjaci. To
rezultira povecanim tlakom na donjaci i smanjenim tlakom na gornjaci $to u konacnici uzrokuje
rezultantu prema gore, savladavajuci tezinu zrakoplova. U kombinaciji sa potiskom, odnosno
vuénom silom, zrakoplovu je omoguéeno savladavanje tezine i otpora te uzlijetanje i
uravnoteZeni let. Analizirani su i parametri jednadzbe (2) te je spomenuto da sila uzgona ovisi
o brzini leta, gustodi zraka, povrsini krila te o koeficijentu uzgona, a koeficijent uzgona o
napadnom kutu krila i obliku krila, Sto je dodatno objasnjeno u poglavlju 5.

3.1. Ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu i slom uzgona

Prilikom opstrujavanja zraka preko krila, strujnice prate povrSinu aeroprofila cijelom
duzZinom stoga je strujanje laminarno. Prilikom povecanja napadnog kuta, zbog viskoznosti
fluida, strujnice zraka imaju tendenciju odvajanja pri ¢emu dolazi do vrtloZenja na zadnjem
djelu aeroprofila kako je u prethodnom poglavlju objasnjeno i prikazano slikom 6. Daljnjim
povecanjem napadnog kuta dolazi do znacajnog smanjenja uzgona i povecanja otpora, a
navedena pojava se naziva slom uzgona (engl. stall) [10]. Grafikon 1 prikazuje ovisnost
koeficijenta uzgona o napadnom kutu. Koeficijent uzgona se definira kao omjer izmedu tlaka
uzgona tj. sile uzgona i umnoska dinamickog tlaka i referentne povrsine, a mjera je sposobnosti
aeroprofila da stvori uzgon [9].
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pocetak separacije .
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Grafikon 1. Ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu
Izvor: [3]



Iz grafikona se mozZe ocitati da je pri kutu nultog uzgona, koeficijent uzgona takoder
nula. Pove¢anjem napadnog kuta koeficijent uzgona raste gotovo linearno. Pri odredenom
kutu dolazi do maksimalne vrijednosti koeficijenta uzgona (Czmax), a taj se kut naziva kriticni
napadni kut (a ) ili kut sloma uzgona. Daljnjim poveéanjem napadnog kuta dolazi do sloma
uzgona, odnosno koeficijent uzgona pocinje znatno opadati.

Kod klasi¢nih aeroprofila, vrijednost kriticnog kuta iznosi od 12° do 20°, a maksimalna
vrijednost koeficijenta uzgona od 1,2 do 1,8 sto ovisi o obliku aeroprofila, Reynoldsovom
broju, Machovom broju te hrapavosti povrsine [11]. Machov broj predstavlja omjer brzine
zrakoplova i brzine zvuka u istom sredstvu.

3.2. Ovisnost koeficijenta otpora o napadnom kutu

Poveéanjem napadnog kuta povecava se i povrsina krila koja je izloZzena strujnicama
zraka, Sto rezultira poveéanjem otpora oblika zbog ¢ega se i povecava koeficijent otpora. Osim
toga, na krajevima krila javljaju se i rubni efekti, odnosno prestrujavanje zraka iz podrucja
manjeg u podrucje veéeg tlaka Sto je u poglavlju 2 definirano kao inducirani otpor [3]. Prema
jednadzbi (1), koeficijent otpora jednak je omjeru sile otpora te umnoska dinamickog tlaka i
referentne povrSine. Ako se zanemari stladivost zraka, koeficijent otpora ovisi samo o
napadnom kutu. Ovisnost koeficijenta otpora o napadnom kutu prikazana je grafikonom 2.

Cx
0.22 —
0.12—
kriti¢ni napadni kut (ot k)
- 7
L o

Grafikon 2. Ovisnost koeficijenta otpora o napadnom kutu
lzvor: [3]
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3.3. Odnos koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora

Odnos koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora, odnosno sile uzgona i sile otpora
naziva se aerodinamickom finesom koja pokazuje koliko je puta veca sila uzgona od sile otpora
pri nekom napadnom kutu te se oznacava slovom ,F“. Pri konstrukciji aeroprofila vazno je
zadovoljiti uvjet dobivanja Sto vece sile uzgona, uz $to manju silu otpora [3]. Ako se u obzir
uzme parametre jednadzbi (2) i (3), omjer koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora, odnosno
aerodinamicka finesa (F) mozZe se prikazati jednakoscu:

Fz (CzxqxS (z

F:F_x_Cx*q*S:a ®)

Dakle, sa poznatim vrijednostima dinamickog tlaka i povrSine krila odnos sile uzgona i
otpora tj. finesa se moze prikazati kao odnos njihovih koeficijenata. Graficki prikaz odnosa

koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora, odnosno sile uzgona i sile otpora moze se vidjeti na
grafikonu 3.

Cz/Cx

(Fz/Fx) napadni kut najbolje finese

w o

slom uzgona

=

1 R
1 ] T :
) | a ()
Grafikon 3. Odnos aerodinamicke finese o napadnom kutu
Izvor: [3]
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Iz grafikona se moZe ocitati da od kuta nultog uzgona, pri povecanju napadnog kuta,
finesa raste do odredene vrijednosti napadnog kuta gdje doseze svoju maksimalnu vrijednost.
Ta vrijednost napadnog kuta je kut najbolje finese. Nakon te vrijednosti, finesa se smanjuje.
Maksimalna vrijednost finese naziva se optimalna finesa krila i oznadava se sa Fopt te je
prikazana jednadZbom (6). Da bi se postigla optimalna finesa teZi se za $to ve¢im povecanjem
uzgona nasuprot smanjenju otpora. Najmaniji kut finese je pri napadnom kutu najbolje finese,
a najvedi pri napadnom kutu nultog uzgona [3]. Odnos sile uzgona i sile otpora moze se
prikazati i pomocu polarnog dijagrama (grafikon 4).

Fopt = (6)

Cz (Fz)

kriti¢ni napadni kut (ot )

___________ _-"4— (CZ;CX}max

]
0 Ok

g Cx (Fx
CXmin \ ( )

Grafikon 4. Polarni dijagram
lzvor: [3]

A J

Polarni dijagram dobije se kada se vrijednosti koeficijenta, odnosno sile otpora unose
na apscisu, a vrijednosti koeficijenta, odnosno sile uzgona na ordinatu. Vrijednosti se dobivaju
nakon mjerenja u aerotunelima i analitic(kom obradom. Na polarnom dijagramu se moze
ocitati vrijednost kuta finese za pojedine vrijednosti napadnog kuta. Kriti¢ni napadni kut (or)
dobije se povlaéenjem tangente, paralelne sa apscisom, na polaru. Najpovoljniji napadni kut,
odnosno kut najvede finese ((Cz/Cx)max) dobije se povladenjem tangente iz koordinatnog
pocetka na polaru. Napadni kut nultog uzgona(ao) nalazi se na mjestu polare koja sjece
apscisu. Povlacenjem tangente paralelne ordinati, u tocki u kojoj se sjece sa polarom, dobije
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se kut najmanjeg otpora (a ek). Kut finese (0) je kut kojeg zatvara ordinata i tangenta povucena
iz ishodista na polaru i obrnuto je proporcionalan finesi krila odnosno aeroprofila [12], dakle
vrijedi:

6= (7)

I =

Tanki aeroprofili imaju veéu finesu zato Sto je koeficijent otpora znatno manji od
koeficijenata otpora debljih aeroprofila. Na finesu krila utjecu:

— profil krila

— oblik krila u planu

— vitkost krila

— obrada povrsine krila [12]

3.4. Uredaji za povecanje uzgona

Prilikom polijetanja i slijetanja zrakoplova, brzina je mala zbog smanjenja duzine
uzletno sletne staze potrebne za obavljanje tih faza leta. Za zrakoplov sa fiksnom geometrijom
krila, minimalna brzina se postize kada krila dostignu kriti¢ni napadni kut, a koeficijent uzgona
postigne maksimalnu vrijednost [13].

Iz jednadzbe (2) vidljivo je da je sila uzgona, koja se suprotstavlja tezini zrakoplova,
proporcionalna koeficijentu uzgona, gustodi zraka, kvadratu brzine i povrsini krila. Dakle,
smanjenje jedne od ovih varijabli smanjuje i silu uzgona odnosno povedava rizik od sloma
uzgona Sto dovodi do propadanja zrakoplova [13]. Prilikom operacija slijetanja i polijetanja,
gdje zrakoplov ima najmanju visinu te postize najmanje brzine, takvo ponasanje zrakoplova
moze rezultirati nesre¢om. Kako bi se sprijeio slom uzgona, pri letu malim brzinama,
potrebno je povedati koeficijent uzgona. Koeficijent uzgona povecdava se uredajima za
povedanje uzgona.

Uredaji za povecanje uzgona su povrsine na krilima koje preciznim namjestanjem, u
odredenim fazama leta, stvaraju potrebno opstrujavanje zraka oko krila Sto rezultira uzgonom,
poniranjem ili usmjeravanjem zrakoplova. Slom uzgona ovisi o vrsti aeroprofila te o obliku
krila, Sto je detaljnije opisano u poglavlju 5 [11]. U praksi, povecanje uzgona ostvaruje se na
slijedece nacine:
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— kontroliranjem graniénog sloja
— povecanjem efektivne zakrivljenosti aeroprofila
— povecéanjem cirkulacije [12]

U najvaZnije mehanizme za povecanje uzgona se ubrajaju: pretkrilca, zakrilca, uredaji
za kontrolu grani¢nog sloja te pokretni napadni i izlazni rubovi krila [3].

Pretkrilca su uredaji, odnosno dodatne aerodinamicke povrsine koje se postavljaju na
napadni rub krila u svrhu boljeg opstrujavanja krila na ve¢im napadnim kutovima. Mogu biti
izvedena kao fiksna, $to znaci trajnu konstruktivnu promjenu prednjeg brida, automatska koja
se automatski aktiviraju prilikom velikih napadnih kutova i upravljiva kojima mehanicki
upravlja pilot zrakoplova [3]. Postoje razli¢ite konstruktivne izvedbe pretkrilca, od kojih su
neki: fiksno pretkrilce s procjepom, upravljivo pretkrilce s procjepom, zakretni nos pretkrilca
te najcesée koristeno Kriigerovo pretkrilce [13]. Grafikon 5 pokazuje razliku u koeficijentu
uzgona i napadnom kutu krila s aktiviranim pretkrilcem u odnosu na krilo s neaktiviranim
pretkrilcem.

Cz
1.8 — N
. Krilo s pretkrilcem
12 — Z
0.6 —
7 | ‘ | a(e
8 16 24 )

Grafikon 5. Odnos koeficijenta uzgona o napadnom kutu kod krila s aktiviranim
pretkrilcem
lzvor: [3]

Zakrilca su pokretne aerodinamicke povrsine, postavljene uzduz izlazne ivice krila koja
zauzimaju odredeni raspon i tetivu krila. Funkcija zakrilca jest poveéanje koeficijenta uzgona
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prilikom slijetanja i polijetanja povecanjem zakrivljenosti profila, a kod odredenih
konstruktivnih izvedbi i povecanjem povrsine krila Sto uzrokuje i povecanje aerodinamickog
otpora [13]. U konstruktivhom smislu, zakrilca mogu biti izvedena na nekoliko nacina, od kojih
su neki prikazani slikom 7.

Obiéno zakrilce Zakrilce s prociepom
Podijelieno zakrilce Fowlerovo zakrilce

Zakrilce s dva procjepa |

Slika 7. Vrste zakrilca
Izvor: [13]

Uredaji za kontrolu grani¢nog sloja se mogu podijeliti na uredaje koji vrSe kontrolu
grani¢nog sloja propuhivanjem i usisavanjem [3]. Princip otpuhivanja temelji se na povecanju
kineticke energije zraka u grani¢nom sloju, odnosno na povrsinu aeroprofila se upuhuje zrak
odredene kinetic¢ke energije te se toCka odvajanja otpuhuje nizstrujno prema straznjem bridu
aeroprofila. Pomicanje tocke odvajanja rezultira povecanjem kriticnog kuta i koeficijenta
uzgona. Kod principa usisavanja, kroz procijep na aeroprofilu se usisava fluid te na to mjesto
dolaze Cestice fluida iz vanjske zone koje imaju veliku kineticku energiju. Ta energija dovoljna
je da savlada sile trenja i tlaka ¢ime se odvajanje grani¢nog sloja odgada na vece napadne
kutove uz porast koeficijenta uzgona [11].

Pokretni napadni i izlazni rubovi krila podrazumijevaju krila s kontinuirano
promjenjivom geometrijom, odnosno s moguénoséu promjene konfiguracije krila tijekom
samog leta na nacin da krila mijenjaju formu i tetivu. Primarni cilj takvih krila jest omoguditi
efikasan let u Sirokom rasponu brzina i reZima leta dok je poveéanje uzgona sekundarni cilj [3].
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4. POJAVE PRI PREVUCENOM LETU

4.1. Prevucenilet

U poglavlju 3 objasnjeno je da prilikom povecanja napadnog kuta, zbog viskoznosti
fluida, strujnice zraka imaju tendenciju odvajanja pri ¢emu dolazi do vrtlozenja na zadnjem
djelu aeroprofila. Ako se napadni kut i dalje povecava, do granice iznad koje uzgon viSe ne
raste, dolazi do sloma uzgona (engl. stall). Takav let, gdje uzgon viSe ne raste s poveéanjem
napadnog kuta naziva se prevuceni let [13].

Kako bi se dodatno pojasnila pojava prevucenog leta potrebno je podrobnije analizirati
odnos koeficijenta uzgona i napadnog kuta. Odnos koeficijenta uzgona i napadnog kuta vec je
graficki prikazan grafikonom 1. Grafikon 6, takoder prikazuje ovisnost koeficijenta uzgona i
napadnog kuta sa Srafiranim podrucjem koje predstavlja podrucje odstupanja od linearnog
rasta, odnosno podrucje odvajanja strujnica. |z grafikona je vidljivo da do priblizno a = 10°,
koeficijent uzgona, s povecanjem napadnog kuta, raste linearno nakon cega dolazi do prvog
odvajanja strujnica koje se s poveéanjem napadnog kuta takoder povecava. Koeficijent uzgona
tada nastavlja rasti sporije od linearnog rasta sve do vrijednosti ., nakon ¢ega krece opadati.

Cz

/

Grafikon 6. Odnos koeficijenta uzgona o napadnom kutu s podru¢jem odstupanja
od linearnog rasta
Izvor: [14]
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lako se zrakoplov moZe dovesti u podrucje prevucenog leta na svim visinama i pri svim
brzinama, najkriti¢nije su faze polijetanja i slijetanja bududéi da je potrebno osigurati propisanu
duZinu staze za izvrSenje tih operacija, odnosno odrzavati male brzine pri relativno velikim
napadnim kutovima $to moZe dovesti do incidentnog sloma uzgona. Kako bi se to sprijecilo,
mora postojati granica izmedu minimalne brzine dopustene za izvrSenje operacija uzlijetanja
i slijetanja i minimalne brzine neposredno pred slomom uzgona. Ta brzina naziva se minimalna
brzina prevucenog leta (engl. stall speed) [14]. Minimalna brzina prevuéenog leta moze se
definirati kao najmanja brzina pri kojoj je moguée odrzati uravnotezeni let, odnosno brzina pri
kojoj sila uzgona prestaje biti dovoljna da savlada tezinu zrakoplova [15]. Dakle, moze se
zakljuciti da se minimalna brzina prevuéenog leta ne smije prijeéi jer dolazi do sloma uzgona
koji moZe imati ozbiljne i neZeljene posljedice. Cimbenici koji utje€u na minimalnu brzinu
prevuéenog leta su:

- Promjena teZine zrakoplova

- Povedanje koeficijenta optere¢enja u manevru
- Promjena konfiguracije (zakrilca i podvozja)

- Potisak motora i strujanje iza propelera

- Machov broj

- Kontaminacija krila

- Jaka kisa [14]

4.2. Pojave na strukturi zrakoplova

Pojave koje prevuceni let uzrokuje na samoj strukturi zrakoplova ovise prije svega o
tipu zrakoplova. Moderni putnicki zrakoplovi se projektiraju na nacin da imaju umjereno
ponasanje u slucaju prevucenoga leta i sloma uzgona. Prve najave prevucenog leta su:

- Oscilacije (engl. buffeting)
- Otezana upravljivost zrakoplova (smanjenje efikasnosti komandi leta)
- Rad uredaja za upozorenije ili sprjeCavanje prevuéenog polozaja [14]

Prilikom povecanog napadnog kuta, kako je veé objasnjeno u podpoglavlju 2.4., dolazi
do odvajanja strujnica. Te odvojene strujnice (engl. buffet) uzrokuju vibracije strukture
zrakoplova i jedan su od prvih znakova gubitka uzgona. Daljnjim povecavanjem napadnog
kuta, kao odgovor na dinamicko opterecenje kojeg uzrokuju strujnice, dolazi do znatno
izrazenijih oscilacija i vibracija strukture zrakoplova koje prati rigidno kretanje samog
zrakoplova. Takoder, odvojene strujnice udaraju o repne povrsine zrakoplova koje preko
kormila visine prenose podrhtavanje na upravlja¢ uzduzne komande leta, $to uzrokuje
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smanjenu efikasnost te oteZzanu upravljivost zrakoplovom, a samim time i veéu nestabilnost
[16].

Ako se promatraju krila zrakoplova u prevuc¢enom polozaju, mogu imati nesimetri¢nu
raspodjelu uzgona, odnosno jedna strana krila generira viSe uzgona u odnosu na drugu Sto
znaci da ¢e ona strana krila koja generira manje uzgona teZiti padu s nagibom [14]. Takav
dogadaj moZe dovesti do kovita tj. spustanja aviona po spirali s istovremenim okretanjem oko
tezista u odnosu na os aviona, kako prikazuje slika 8. Kovit moZe biti blagi — s kutem poniranja
manjim od 45° i strmi —s kutem poniranja ve¢im od 45° [12].

Slika 8. Kovit
lzvor: [12]

Zbog vec spomenute nesimetricne raspodjele uzgona, osim okretanja oko osi ,,00“,
avion se okreée i oko osi ,xx“. Iz tog razloga vanjsko krilo dobiva dopunsku brzinu koja je
usmjerena prema gore, a unutrasnje krilo dobiva istu brzinu usmjerenu prema dolje ¢ime se
stvara razlika u napadnim kutovima Sto uzrokuje razliku aerodinamickih sila. Navedena pojava
ima za posljedicu da se avion nastavlja okretati automatski, bez volje pilota te se naziva
autorotacija [12].
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Prevuceni let, odnosno pojave koje nastaju uslijed takvog leta na strukturi zrakoplova
mogu varirati ovisno o vrsti tj. dizajnu samog zrakoplova. Posebno opasna pojava je tzv. duboki
prevuceni let (engl. Depp stall, Super stall). Takva pojava najc¢esce se veZe uz zrakoplove sa , T“
oblikom repa, odnosno oblikom repa kod kojeg je horizontalni rep smjeSten na vrhu
vertikalnog repa [17] . lako , T“ oblik repa ima aerodinamickih prednosti, u prevu¢enom letu
uzrokuje brojne probleme. Naime, u prevuc¢enom letu , T“ rep ima smanjenu efikasnost jer je,
za razliku od zrakoplova sa klasi¢nim poloZajem horizontalnog repa, upravo tada u vrtloznoj
brazdi, Sto znaci da pilot uzduznim upravljanjem ne moze smanjiti napadni kut. Ova pojava
prikazana je slikom 9. Zrakoplov se tada mozZe dovesti u polozaj dubokog prevucenog leta, uz
naglo propadanje koje nije moguce sprijeciti [14].

Slika 9. Prevuceni let zrakoplova s klasiénim horizontalnim repom u odnosu na zrakoplov s
T konfiguracijom repa
lzvor: [14]

Ako se promotri slika 9, mozZe se primijetiti kako u sluc¢aju (a), kod zrakoplova s
klasicnim polozajem horizontalnog repa, vrtloZzna brazda prvo prelazi preko horizontalnog
repa. Time se smanjuje njegova efikasnost te zrakoplov uz povecanje napadnog kuta pocinje
propadati. Zrakoplov dolazi u polozZaj 2 te se vrtloZzna brazda izdiZe iznad horizontalnog repa
Sto ga dovodi u polozaj neporemecene struje zraka gdje pilot moze stvoriti potrebnu silu za
smanjenje napadnog kuta i izlazak iz prevucenog polozaja. U slucaju (b), koji se odnosi na
zrakoplove s ,, T“ konfiguracijom, horizontalne repne povrsine ostaju u vrtloznoj brazdi zbog
¢ega zrakoplov moze dodi na jos veéi napadni kut, a pokusaj pilota da izvadi zrakoplov iz tog
poloZaja moze ponovno dovesti horizontalni rep u vrtloznu brazdu, odnosno u polozaj 1 ¢ime
zrakoplov ostaje zarobljen u prevuc¢enom letu sve do udara o zemlju.

19



Rane pojave prevucenog leta koje se dogadaju na strukturi zrakoplova vaino je
pravovremeno prepoznati jer u suprotnom moze do¢i do neZeljenih posljedica. Moderni
zrakoplovi opremljeni su uredajima za upozorenje ili sprjeCavanje prevucenog polozZaja,
posebice jer kod vecih zrakoplova nije uvijek moguce preko oscilacija dobiti pravovremeni
znak o prevuc¢enom poloZaju. Oni koji se odnose na pilotsku kabinu podrobnije su objasnjeni
u poglavlju 4.3. Sto se ti¢e vanjske strukture zrakoplova, na prednjem rubu aeroprofila nalazi
se plocica, koja je postavljena na samom pocetku tetive, te zauzima odredeni mali kut prema
njoj, kako prikazuje slika 10. Poveé¢anjem napadnog kuta, zaustavna tocka koja se nalazi u polju
strujnica iznad plocice se pocinje premjestati ispod plocice dizuéi ju prema gore ¢ime se
aktivira prekidac te se Salje signal u uredaj za upozorenje o prevuc¢enom letu [14].

Zaustavna totka
iznad plotice

Plo¢ica prekidad

Zaustavna tocka
ispod plodice

Slika 10. Rad uredaja za upozorenje prevucenog polozaja
lzvor: [14]

Osim pomocu plocice, upozorenje prevucenog polozaja moguce je pomocu senzora
napadnog kuta u obliku krilaca i sondi koja se mogu montirati na nosnom dijelu ili na bokovima
trupa. Krilca se postavljaju na bokove trupa i vr$e rotaciju s promjenom napadnog kuta, dok
su sonde fiksne u odnosu na trup te registriraju promjenu napadnog kuta u relativnom
strujanju oko njih [14].

4.3. Pojave u pilotskoj kabini zrakoplova

Kao i svi drugi sigurnosni sustavi u zrakoplovu, sustavi upozorenja o prevuc¢enom letu
(engl. Stall Warining Systems) i zahtjevi vezani uz njih jasno su propisani medunarodnim
zrakoplovnim odredbama, drzavnim zrakoplovnim regulativama i operativnim prirucnicima
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proizvodaca zrakoplova. Glavna im je zadaéa dati pilotu jasnu i pravovremenu audiovizualnu i
taktilnu informaciju, ovisno vrsti sustava, kako bi na vrijeme mogao prepoznati prevuceni let
te provesti korektivne mjere.

Najéesce koristeni sustavi upozorenja o prevuéenom letu u pilotskoj kabini su:

- Zvucni signali
- Tresac upravljaca (engl. Stick Shaker)
- Vizualni indikatori napadnog kuta [18]

Zvucni signali u pilotskoj kabini koji upozoravaju pilota o prevuéenom poloZaju
zrakoplova nastaju pomodéu mehanickog ili elektricnog uredaja koji se aktiviraju kada se
zrakoplov priblizi minimalnoj brzini prevucenog leta. Najjednostavniji oblik takvog uredaja je
tzv. truba koja pilotu daje nedvojbeno glasno upozorenje o prevuéenom letu [18]. Prilikom
leta blizu kritiénog napadnog kuta, tlak u blizini napadnog ruba krila je nizak zbog ¢ega dolazi
do diferencijalnog tlaka. Taj diferencijalni tlak uzrokuje ispuhivanje zraka kroz sustav
detektiranja prevuéenog leta, odnosno trubu, ¢ime se stvaraju vibracije unutar cijevi koje kao
posljedicu imaju glasan zvuk u pilotskoj kabini [19]. Takav sustav prikazan je slikom 11.
Takoder, ovakav sustav detektiranja prevucenog leta moze biti izveden i pomocéu elektricnog
prekidaca koji ¢e generirati zvukove upozorenja u pilotskoj kabini.

2.  Vibracije cijevi

Zvuk u %
pilotskoj ()
kabini I !C)

4. Smanjeni
tlak

Slika 11. Zvucni sustav upozorenja prevucenog polozaja
lzvor: [19]
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Tresac upravljaca (engl. Stick Shaker) spada u domenu uredaja koji taktilnim putem
daju pilotu indikaciju prevucenog leta. To je uredaj koji se sastoji od elektromotora koji ima
neuravnotezenu masu pricvrsé¢enu na svom vratilu koji je, kod putnickih zrakoplova, pric¢vrséen
uz svaku uzduznu komandu. Kada detekor napadnog kuta dode u poloZaj napadnog kuta
kojem odgovara brzina pri kojoj treba dati upozorenje, putem racunala, aktivira elektromotor
koji potom trese uzduznu komandu leta, simulirajuéi oscilacije (engl. buffeting) [14].
Kombinacija ovog uredaja i zvuénih signala koristi se kada je uklju¢en autopilot jer ruke pilota
tada obi¢no nisu na upravljacu. Jednostavni shematski prikaz ovog sustava dan je slikom 12.

ODASILIAC POLOZAJA
ZAKRILCA

4

RACUNALNA
JEDINICA

ELEKTROMOTOR

DETEKTOR NAPADNOG
KUTA

Slika 12. Shematski prikaz ,,Stick Shaker” sustava
lzvor: [20]

Vizualni indikatori napadnog kuta u pilotskoj kabini sluze da pilotu daju vizualnu
informaciju o koli¢ini uzgona koji se generira na krilima u ovisnosti o trenutnoj brzini. Ti
indikatori rade na principu mjerenja trenutnog napadnog kuta koji se potom usporeduje s
kriticnim napadnim kutom, a informacija o napadnom kutu dobiva se putem detektora
napadnog kuta. Indikatori napadnog kuta mogu biti izvedeni na razne nacine — integrirani u
zaslon sa ostalim relevantnim podacima, izvedeni kao zaseban uredaj ili pak analogni. Digitalni
indikatori rade na principu osvjetljene ljestvice, gdje donji dio svijetli zelenom bojom te
indicira ispravan napadni kut, dok je gornji dio crven i znaci priblizavanje prevu¢enom
polozaju. Vecina ovakvih indikatora pracena je i zvu¢nim signalima — alarmom ili verbalnom
automatiziranom porukom. Kod analognih indikatora, obi¢no kazaljka s otklonom u zelenom
podrucju znadi ispravan napadni kut, a otklon kazaljke u crveno podrucje znaci priblizavanje
prevuéenom polozaju [21].
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4.4. lzlazak iz prevucenog leta

Buduci da je prevuceni let, odnosno slom uzgona, uzrokovan povedanim napadnim
kutom, logi¢no je izvesti zaklju€ak da je za izlazak iz prevucenog leta, odnosno sprjecavanje
sloma uzgona potrebno smanjiti napadni kut. Napadni kut potrebno je smanijiti blagim
otklonom upravlja¢a prema naprijed. Na taj nacin postize se smanjenje suprotnog gradijenta
tlaka. Prejako pomicanje upravljaca moze uzrokovati negativno optereéenje na krilu koje
uzrokuje vremensko zakasnjenje povratka u normalni poloZaj. Takoder, potrebno je i dodati
snagu motorima kako nebi doslo do gubitka visine [14].

U slucaju kovita, procedura oporavka je nesto drugacdija. Primjerice, za razliku od
prevuéenog leta, kod kovita je potrebno potpuno smanjiti snagu motora. Smanjenje snage
motora je potrebno jer strujnice zraka od motora udaraju o horizontalni stabilizator uzrokujudi
silu koja spusta rep prema dolje, a nos nastoji di¢i gore. Povrh toga, centar potiska je nizi nego
centar gravitacije Sto stvara silu torzije koja jos dodatno nastoji podiéi nos zrakoplova [22].
Potpuno smanjenje snage motora eliminira ove faktore, olakSavajuéi tako spustanje nosa i
izlazak iz kovita.

Kod dubokog prevucenog leta, kod kojeg zrakoplov prakticki ostaje u tom polozaju te
pilot nema moguénosti povratka zrakoplova u stanje stabilnog leta, koriste se pojacane
preventivne mjere da do prevucenog leta uopce ne dode. Jedna od takvih preventivnih mjera
je tzv. gurac palice (engl. Stick pusher). Gurac palice je uredaj koji je priklju¢en na upravljanje
kormilom visine koji fizi¢ki gura upravlja¢ prema naprijed kako bi se smanjio napadni kut i
samim time sprijecio prevuceni let, a aktivira se na odredenoj granici prije pocetka prevucenog
leta [14].
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5. UTJECAJ OBLIKA KRILA NA SLOM UZGONA
5.1. Oblici krila

Krila zrakoplova su njegov najvazniji i najtezi dio, a predstavljaju glavnu noseéu
aerodinamicku povrsinu pomocu koje se generira sila uzgona [23]. S razvojem zrakoplovstva i
rastuéom potrebom za vecim brzinama, ve¢om ucinkovitoséu i s upotrebom zrakoplova u
razliCite svrhe nastala je potreba za modifikacijom krila kao glavne nosece aerodinamicke
povrsine te su tako nastali razni oblici krila, od kojih su izdvojeni oni osnovni — pravokutno,
elipti¢no, trapezno, strelasto, i delta krilo, a koji su prikazani slikom 13.

PRAVOKUTNO ELIPTICNO TRAPEZNO

\ é

d:_:

STRELASTO DELTA

Slika 13. Oblici krila
Izvor: [24]

Pravokutno krilo nastalo je u samim pocecima zrakoplovstva te je kao takvo osnovni i
najstariji oblik krila. lako takvo krilo nije pogodno za upotrebu na modernim komercijalnim
zrakoplovima zbog loSih aerodnimackih svojstava, a poglavito velikog otpora, joS uvijek se
moze pronaci u upotrebi. Prvenstveno se upotrebljava na manjim zrakoplovima generalnog
zrakoplovstva jer oni lete manjim brzinama pri kojima ovaj oblik krila stvara zadovoljavajuéi
uzgon [24]. Pravokutno krilo kao osnovni oblik krila je najjednostavniji za proizvodnju, a samim
time mu je i cijena manja.
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Elipti¢no krilo zaobljeno je na svojim krajevima, odnosno u tlocrtnom pogledu ima
elipti¢an oblik. Zbog svog oblika smatra se aerodinamcki najpovoljnijim oblikom krila jer je
uzgon elipti¢no rasporeden te se stvara najmanji inducirani otpor. Elipti¢no krilo konstruira se
iz dvije elipse pri ¢emu jedna sluZi za napadni rub, a druga za izlazni rub krila [24]. Unato¢
svojim dobrim aerodinamickim svojstvima ovakav oblik krila se danas gotovo i ne proizvodi za
moderne zrakoplove, ponajprije zbog komplicirane izrade koja povecava troSkove. Primjerice
uredaje za povecanje uzgona je lakSe ugraditi na krilo sa ravhom nego sa zaobljenom
povrsinom.

Trapezno krilo je krilo koje se, ako promatramo tlocrtni pogled, suzava prema svom
vrhu. Nastalo je kao kombinacija eliptiénog i pravokutnog krila. Elipti¢no krilo, za razliku od
pravokutnog, ima dobra aerodinamicka svojstva, dok je pravokutno krilo jeftinije za izradu.
Trapezno krilo ima i odredene aerodinamicke nedostatke koji su detaljnije objasnjeni u
podpoglavlju 5.2.

Strelasto krilo moze biti izvedeno sa ,strijelom” okrenutom prema naprijed ili prema
natrag. Krila koja su izvedena sa ,strijelom” prema naprijed nisu povoljna u pogledu
aeroelasti¢nosti i vibracija pa primjerice kod velikih zrakoplova dolazi do gubitka stabilnosti
prije postizanja uzgona. Horizontalni stabilizator postavljen ispod krila moZe popraviti ovaj
problem. Ovaj oblik krila koristi se za letove velikim brzinama, a ponekad i za bolju vidljivost
pri vizualnom letenju. Pri letu supersoni¢nim brzinama formiraju se udarni valovi koji stvaraju
uzgon. Vektor brzine zra¢ne struje se prilikom nailaska na strjelasto krilo rastavlja u dvije
komponente od kojih je jedna okomita, a druga paralelna s napadnim rubom krila. Paralelna
komponenta je manja i izaziva klizanje graniénog sloja prema krajevima krila $to se moze
sprijediti postavljanjem pregrade grani¢nog sloja [24].

Delta krila, koja su ime dobila jer njihov oblik podsje¢a na gréko slovo delta, najcesée
se koriste za letove velikim, nadzvucénim brzinama bududi da aerodinamicke karakteristike
ovakvog krila nisu pogodne za letove manjim brzinama. Konkretno, pri manjim brzinama krilo
ima lose znacajke zbog osjetljivosti na odvajanje strujnica te loSiju upravljivost prilikom
operacija slijetanja. Sprje¢avanje ranog odvajanja strujnica moZze se postici koristeéi tzv. vortex
generatore, odnosno male limene kutnike postavljene pod kutom od 15-20° u odnosu na
pravac strujanja. Kao $to im i samo ime govori, ovi kutnici generiraju vrtloge (engl. vortex) koji
povecavaju kineticku energiju grani¢nog sloja sprjecavajuéi na taj nacin prerano odvajanje
strujnica [25].
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5.2.

Ovisnost sloma uzgona o obliku krila

Gubitak brzine u prevuc¢enom letu dogada se zbog odvajanja strujnica na gornjoj strani
krila Sto za posljedicu ima pad uzgona i naglo povecanje otpora uz gubitak brzine i visine leta.
Postoje odredene razlike u nacinu Sirenja odvojenog podrucja na gornjoj konturi krila o ¢emu
u konacnici i ovisi ponaSanje zrakoplova u blizini kriticnog napadnog kuta. To ponasanje
zrakoplova ovisi o dva faktora:

1) Vrsti aeroprofila koji ¢ine krilo

2) Obliku krila u tlocrtu i njegovom aerodinamic¢kom ili geometrijskom uvijanju

Sto se ti¢e vrste aeroprofila, deblji aeroprofili sa maksimalnom debljinom oko 14%
imaju pocetak odvajanja strujnica blizu zadnjeg ruba aeroprofila. Odvajanje pocinje na oko a
= 10°i polagano se pomice prema naprijed s pove¢anjem napadnog kuta [14].

Ako se promotri grafikon 7, u slucaju (a) koji predstavlja deblji aeroprofil priblizavanjem
kriticnom napadnom kutu, uzgon se postepeno smanjuje te postoji Siroki interval upozorenja
na priblizavanje prevuéenom letu jer je interval podrhtavanja veéi. Takoder, ako bi doslo do
malog prijelaza axr to nije popraceno naglim padom uzgona. Kod primjera (b), koji predstavlja
tanki aeroprofil, u slucaju prijelaza akr dolazi do naglog pada tj. sloma uzgona.
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interval
podrhtavanja

!

/
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Grafikon 7. Usporedba krivulja koeficijenta uzgona debelog i tankog aeroprofila

Izvor: [14]
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U pogledu tlocrtnog oblika krila, svako krilo, ovisno o obliku ima drugacije
aerodinamicke karakteristike. Ako se promatra odvajanje strujnica, to odvajanje se nece
pojaviti simultano na svim mjestima po rasponu krila. Svaki presjek krila, kona¢nog raspona,
je pod utjecajem vrtloga na krajevima krila, a taj utjecaj ée ovisiti upravo o spomenutom obliku
krila u tlocrtu i vitkosti krila [14]. Samim time, svaki oblik krila ima drugaciji utjecaj na slom
uzgona. Slika 14 prikazuje primjere nekih oblika krila te razli¢ite nacine Sirenja odvojenog
podrugja.

[ pravokutno krilo elipti¢no krilo
'\\{Sé \ J =
|trapezno krilo umjerenog suZenja : trapezno krilo velikog suZenja

= ==

I
I

. zadiljeno krilo (pointed)

|
Slika 14. Odvajanje strujnica u ovisnosti od oblika krila
Izvor: [14]

5.2.1. Pravokutno krilo

Kod pravokutnog krila, kao Sto se moze vidjeti na slici 14, odvajanje strujnica zapocinje
u korijenu krila i Siri se prema kraju. Stoga u samom pocetku odvajanja krilca nisu zahvaéena
te su duze vrijeme u neporemecdenoj struji zraka. |z tog razloga, zrakoplov je u pocetku
odvajanja strujnica poprecno upravljiv. Dakle, smanjenje uzgona javlja se u korjenom dijelu
krila, uz trup, gdje i zapocinje odvajanje. Ostali dio krila za to vrijeme stvara uzgon pa se centar
potiska cijelog krila pomi¢e unazad ¢ime se stvara negativan moment oko tezista sto dovodi
do blagog ,pada na nos“, a $to opet smanjuje napadni kut i samim time dolazi do vadenja iz
prevuéenog polozaja [14]. Iz navedenog se moze izvesti zakljuéak kako zrakoplov s
pravokutnim oblikom krila pokazuje prirodnu tendenciju vadenja iz prevucenog polozaja.
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Odvojeno strujanje u korijenu pravokutnog krila izaziva oscilacije koje su prethodno
objasnjenje u podpoglavlju 4.2., a koje pilota upozoravaju na priblizavanje prevuc¢enom
polozaju [14]. Unato€ dobrim karakteristikama u prevuéenom letu, pravokutno krilo se ne
koristi na velikim putnickim zrakoplovima zbog drugih nepovoljnih karakteristika kao Sto su
aerodinamicka efikasnost i otpornost na momente savijanja.

5.2.2. Elipti¢no krilo

Vec je spomenuto kako se elipti¢no krilo smatra aerodinamicki najpovoljnijim te da je
uzgon elipti¢no rasporeden pri ¢emu se stvara najmanji inducirani otpor. Drugim rije¢ima,
distribucija koeficijenta uzgona cijelim rasponom krila je jednaka [26]. Takoder, elipticno krilo
je jedino koje ima konstantnu vrijednost kuta povijanja duz raspona [14]. Zbog svoje pravilne
distribucije koeficijenta uzgona, odvajanje strujnica trebalo bi nastupiti istovremeno cijelim
rasponom krila. Ako se u obzir uzme Reynoldsov broj, ¢ije povecanje znaci i povecanje svih
karakteristika aeroprofila, ukljucujuéi koeficijent uzgona i kriti¢ni napadni kut, situacija u praksi
postaje drugacija. Naime, Reynoldsov broj se smanjuje prema krajevima krila, Sto znaci da se
i karakteristike aeroprofila, odnosno samog krila, umanjuju na isti nacin. Upravo zbog toga je
moguce da se odvajanje strujnica po¢ne dogadati u podrucju krilaca Sto otezava upravljivost
zrakoplovom u slucaju prevuéenog leta. Najveéa je opasnost u konfiguraciji za slijetanje, pri
¢emu se lokalni maksimum koeficijenta uzgona dostize izvan podruéja zakrilca, nakon ¢ega
slijedi opadanje uz poveéanje otpora ¢ime se stvara struja poremecenog zraka Sto znatno
smanjuje ucinkovitost zakrilca [26].

5.2.3. Trapezno krilo

Trapezno krilo suzava se od korijena prema svojim krajevima, a to suzenje moze varirati
ovisno o vrsti i namjeni trapeznog krila. Krila koja imaju vece suZenje imaju i manji inducirani
otpor. U kontekstu prevucenog leta i sloma uzgona, trapezna krila s ve¢im suzenjem imaju
znatni nedostatak u pogledu pojave lokalnog maksimuma koeficijenta uzgona blizu kraja krila,
$to znadi da smanjenje uzgona nije simetri¢no duz cijelog krila [27]. Pritom se krilca nalaze u
odvojenom podrucju i podrhtavaju Sto daje znak pilotu, ali nisu efikasna i ne mogu sprijeciti
pojavu pada na krilo. Pri velikom napadnom kutu, pad na krilo moze dovesti do kovita. Bududi
da trapezno krilo ima dobre aerodinamicke karakteristike te je i najéeSc¢e u upotrebi, potrebne
su dodatne mjere kako bi se postigle bolje karakteristike u prevuc¢enom letu. Takve mjere su
npr. aerodinamicko i geometrijsko vitoperenje krila zahvaljujuéi kojima ée odvajanje strujnica
poceti na korijenu krila, ve¢ ranije objasnjeni generatori vrtloga te ugradnja slotova koji zra¢nu
struju tj. njegovu kineticku energiju usmjeravaju ka grani¢nom sloju sprjecavajuéi njegovo
odvajanje [14].
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5.2.4. Strelasto i delta krilo

Kod stelastog i delta krila odvajanje strujnica zapocinje na krajevima, te se Siri prema
korijenu krila kako pokazuje slika 15. Na ovakvim oblicima krila tetiva na krajevima je mala, a
kod delta krila je prakticki tocka. Upravo iz tog razloga krajevi krila ne mogu zadrzati slobodni
vrtlog vec¢ se on pomice prema unutrasnjosti krila. To za posljedicu ima izraZzeno povecéanje
napadnog kuta krila za postizanje maksimalnog koeficijenta uzgona. Ova pojava posebno je
izrazena na delta krilu [14].

! CT pri odvojenam
strujanju

CT prije odvojenog
strujanja

\}

Slika 15. Odvajanje strujnica na strelastom i delta krilu
Izvor: [14]

Na slici 15, takoder se vidi pomicanje centra tlaka (CT) prema naprijed pri odvojenom
strujanju Sto za posljedicu moZe imati naglo podizanje nosa zrakoplova (engl. Pitch-up). Ta
pojava mozZe biti posebno opasna osobina zrakoplova sa strelastim krilom. Iz tog razloga se
koriste uredaji za poboljSanje karakteristika prevucenog leta kod strelastih krila, kao $to su
usmjerivaci grani¢nog sloja u obliku tankih pregrada koje se naj¢esce protezu po cijeloj duljini
aeroprofila te vortilioni tj. tanke metalne pregrade, znatno manje od onih koje se protezu
cijelom tetivom krila, smjeStene na donjoj konturi krila [14]. Kod strelastog krila, do sloma
uzgona dolazi pri napadnom kutu od oko 40°, dok je kod delta krila taj kut 45° [27].
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6. ZAKLJUCAK

Aeroprofil krila, predstavlja krilo beskona¢nog raspona b, odnosno poprecni presjek
krila koji se dobije kad se krilo presjece zamisljenom ravninom paralelnom s pravcem gibanja,
a potrebno ga je definirati za analizu pojave prevucenog leta. Aeroprofil karakterizira nekoliko
vaznih geometrijskih osobina: srednja linija profila, odnosno sredisnjica Ciji spoj krajnjih to¢aka
¢ini tetivu, najveda relativna debljina profila (tmax/l), poloZaj najvece relativnhe debljine
aeroprofila (xt/l), zakrivljenost aeroprofila, najveca relativna krivina profila (fmax/l) te poloZaj
najvece relativne krivine profila (xf/I).

Pri uravnotezenom letu na zrakoplov, odnosno na aeroprofil, djeluju Cetiri osnovne
sile: sila uzgona, sila potiska, sila otpora i teZzina. Promjena iznosa ili smjera tih sila mijenja i
njihovo medudjelovanje ¢ime dolazi do razlicitih aerodinamickih pojava i promjene ponasanja
samog zrakoplova.

Pri poveéanju napadnog kuta zrakoplova tj. kuta kojeg zatvara pravac nailazedih,
neporemeéenih strujnica i tetive aeroprofila, strujnice zraka teze prate zakrivljenost
aeroprofila te u odredenom trenutku dolazi do pojave odvajanja strujnica i turbulentnog
strujanja ¢ime se povecava otpor i smanjuje uzgon. Uzgon ée jedno vrijeme rasti s povecanjem
napadnog kuta, gotovo linearno, sve dok ne dode do pojave odvajanja strujnica kada ¢e se
linearni rast smanijivati sve do tocke maksimalnog koeficijenta uzgona koji predstavlja i tocku
kriticnog napadnog kuta. U toj tocki se dogada pojava sloma uzgona Sto uzrokuje propadanje
zrakoplova. Takoder s poveéanjem napadnog kuta raste i sila otpora, poglavito zbog vece
povrsine koja je izloZzena strujnicama zraka.

Let pri kojemu sila uzgona viSe ne raste s povecdanjem napadnog kuta naziva se
prevuceni let. Takav let prate odredene aerodinamicke pojave na samoj strukturi zrakoplova,
a i u pilotskoj kabini ¢ime se pilotu daje do znanja da se zrakoplov nalazi u prevu¢enom
polozaju koji moZe dovesti do ozbiljnih posljedica. Pojave na strukturi zrakoplova ukljucuju
oscilacije nastale uslijed udaranja odvojenih strujnica o repne povrsine koje preko kormila
visine prenose podrhtavanje na upravlja¢ uzduzne komande leta, Sto uzrokuje smanjenu
efikasnost te oteZzanu upravljivost zrakoplovom, a samim time i vecu nestabilnost i jedne su
od prvih znakova prevucenog leta. U pilotskoj kabini pilot dobiva taktilnu, zvucnu ili vizualnu
informaciju o prevu¢enom polozZaju, a najéesc¢e i kombinaciju, ovisno o vrsti zrakoplova. Pri
tom se koriste uredaji poput tresaca upravljaca, zvucne sirene i vizualnog indikatora napadnog
kuta.
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Najozbiljnije pojava pri prevu¢enom letu jesu duboki prevuceni let i kovit. Kod dubokog
prevuéenog leta repne povrSine imaju smanjenu efikasnost jer se upravo tada nalaze u
vrtloZnoj brazdi te dolazi do propadanja koje nije mogudée sprijeciti. Kovit je spuStanje aviona
po spirali s istovremenim okretanjem oko teZiSta u odnosu na os aviona. MoZe biti strmi i blagi,
a posebno je opasan pri manjim visinama jer pilot nema vremena provesti potrebne procedure
za izvlaCenje zrakoplova iz kovita. lzlazak iz klasi¢cnog prevucenog leta vrsi se smanjenjem
napadnog kuta uz dodavanje gasa motorima dok je kod kovita potrebno potpuno smanijiti
snagu motora kako bi se sprije¢ilo udaranje strujnica o repne povrsine i dovelo sile u
ravnotezu.

Postoje odredene razlike u nacinu Sirenja odvojenog podrucja na gornjoj konturi krila
o ¢emu u konacnici i ovisi ponasSanje zrakoplova u blizini kriticnog napadnog kuta. To
ponasanje zrakoplova ovisi o vrsti aeroprofila koji €ini krilo i obliku krila u tlocrtu. Najbolje
karakteristike pri prevu¢enom letu pokazuju krila pravokutnog oblika koja zbog svog oblika
pokazuju prirodnu tendenciju vadenja iz prevucenog leta. Ostali oblici krila pokazuju nesto
loSije karakteristike stoga je potrebno koristiti dodatne uredaje za poboljSavanje tih
karakteristika kao Sto su generatori vrtloga, usmjerivaci grani¢nog sloja, vortilioni, itd.

Zakljuéno, prevuceni polozaj odnosno prevuceni let opasno je stanje koje moze dovesti
do pada zrakoplova. Pojave pri prevuéenom letu, bilo na strukturi zrakoplova ili u pilotskoj
kabini jasne su i nedvojbene te se rijetko kad pojavljuju samostalno. Najées¢e se dogada
kombinacija svih pojava, ovisno o vrsti zrakoplova. Vazno ih je pravovremeno prepoznati i
ispravno reagirati jer takav let moze dovesti do ozbiljnih posljedica, a posebice na manjim
visinama leta.
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