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SazZetak

Ovaj diplomski rad bavi se temom performansi helikoptera konvencionalne konfiguracije
sa krilima i utjecajem krila na performanse helikoptera. Na samom pocetku definirane
su i usvojene geometrijske karakteristike rotora i helikoptera u odnosu na slicnu kon-
figuraciju helikoptera ve¢ u eksploataciji. S poznatim geometrijskim karakteristikama,
razvijenom kombiniranom metodom teorije diska i elementarnog kraka iz literature, te
testiranjem dostupnih modela rotora odredene su aerodinamicke karakteristike glavnog
rotora u vertikalnom i horizontalnom letu. Osim toga izvrSena je procjena parazitskog
otpora helikoptera u vertikalnom i horizontalnom letu, te je napravljena procjena koefici-
jenta sile uzgona krila. Time je moguce odrediti performanse helikoptera u standardnim
rezimima leta, ali isto tako i u jednom izvanrednom rezimu leta helikoptera kod otkaza
motora, autorotaciji. Pri analizi svih razmatranih performansi naglasak je na usporedbi
rezultata konfiguracije sa i bez krila. S odredenim koeficijentom sile uzgona krila, na-
pravljena je korekcija pogonske sile u horizontalnom letu za konfiguraciju bez krila, te su

dobiveni preliminarni iznosi kuteva mahanja, sila i momenata na glavi glavnog rotora.

Kljuéne rijeci: helikopter, konvencionalna konfiguracija s krilima, geometrija,
aerodinamicke karakteristike rotora, vertikalan i horizontalan let, performanse,

autorotacija

xiii



Summary

This Master’s thesis deals with the subject of the helicopter’s conventional wing con-
figuration and their impact on the helicopter performance. At the very beginning the
geometrical characteristics of the rotor and the helicopter were defined and adopted in
relation to the similar known configuration of the helicopter in operational service. The
aerodynamic characteristics of the main rotor in vertical flight were determined with
developed combined momentum and blade element theory method and characteristics
in the horizontal flight were determined by the available developed models. In addition,
an estimate of the helicopter vertical and parasite drag in the vertical and forward flight
was performed as well as wing lift coefficient. With all these data it was possible to
determine the helicopter performance in standard flight procedures and flight regimes,
but also with one emergency procedure, autorotation. In this thesis the emphasis is on
comparison of selected performance results for configuration with and without wings.
After wing lift coefficient was determined, it was used for correction of the thrust for con-
figuration without wings, and preliminary results of flapping angle, force and moment

at the main rotor hub were obtained.

Keywords: helicopter, conventional configuration with wings, geometry, aerodynamic

characteristics of the rotor, vertical and horizontal flight, performance, autorotation

Xiv



1 Uvod

Borbeni helikopteri su primjer konvencionalne konfiguracije helikoptera, s glavnim
i repnim rotorom, te krilima. Krila na takvoj konfiguraciji imaju namjenu ovjesenja
tereta ili smjestaja vanjskih spremnika goriva. Prednost krila, kod ovakve konfiguracije,
ogleda se u rastere¢ivanju glavnog rotora pri ve¢im brzinama leta buduci da ona stvaraju
odredenu silu uzgona. S druge strane, krila doprinose pove¢anju mase same konstrukcije
i negativno utjecu na performanse helikoptera u lebdenju, kao i u izvanrednom rezimu
leta helikoptera, autorotaciji, te dovode do nezeljenih ograni¢enja na glavnom rotoru.

Primjer jednog takvog helikoptera je proizvod opitno-konstrukcijskog biroa Mil, Mi-
24. Za potrebe razmatranja i analize konfiguracije helikoptera s krilima, usvojiti ¢e se
geometrija upravo po uzoru na taj helikopter.

Rad je podijeljen u nekoliko dijelova, pa tako poc¢inje odredivanjem aerodinamickih
karakteristika glavnog rotora u vertikalnom i horizontalnom letu, prema [1] i [2]. Kod
analize vertikalnog leta biti ¢e dan prikaz ovisnosti koeficijenta pogonske sile i snage
ovisno o postavnom kutu lopatica glavnog rotora. Analizom horizontalnog leta steci
¢e se uvid u iznose kuteva, sila i momenata glavnog rotora u odnosu na koeficijent
napredovanja kod konfiguracije sa krilima, a kasnije i u konfiguraciji bez krila.

Nakon toga, izvrsiti ¢e se i procjena parazitnog otpora trupa, krila, horizontalnog i
vertikalnog stabilizatora, u vertikalnom i horizontalnom letu. S poznatim geometrijskim
karakteristika glavnog i repnog rotora, te aerodinamickim karakteristikama ostatka he-
likoptera, izvrsiti ¢e se analiza performansi helikoptera u standardnim uvjetima leta, sa
i bez krila, te vidjeti kako ono utjece na njih. Na kraju rada, biti ¢e izvrsena analiza i

jednog izvanrednog rezima leta helikoptera kod otkaza motora, a to je autorotacija.



2 | Geometrijske

karakteristike

helikoptera

Primjer helikoptera konvencionalne konfiguracije s krilima, koji ¢e se promatrati i
analizirati, ima oblik helikoptera Mil Mi-24V, slika 2.1. Veéina geometrijskih podataka
dobivena je iz tehnicke dokumentacije pravog helikoptera, [3], [4], [5], [6], dok su se
nepoznate dimenzije procjenjivale iz slike u mjerilu, pa su moguca odredena odstupanja
od originala. Zbog toga je ovaj helikopter usvojen pod nazivom BH-24 i prikazan je na
slici 2.2, s glavnim geometrijskim karakteristikama, dok se ostale karakteristike nalaze

u prilogu A.

Slika 2.1: Mil Mi-24V | autor: Dévényi Veronika
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Slika 2.2: Borbeni helikopter BH-24
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2.1. Kut uvijanja lopatica glavnog rotora

Kut uvijanja lopatica glavnog rotora je na helikopteru Mi-24, [6], konstantan u ras-
ponu od 0.1 do 0.35 jedinicnog radijusa i iznosi 3.6°. Od raspona 0.35 se mijenja linearno
do vrijednosti 0° na vrhu kraka. Kako bi se ovaj problem malo pojednostavnio, kut uvi-
janja ce se ekstrapolirati i mijenjati ¢e se linearno od pocetka do kraja kraka, kao sto je

prikazano na slici 2.3.

6 T T T T
= = =kut uvijanja BH-24
kut uvijanja Mi-24
5r S b
~
~
> ~
~
~
~
4r Se b
~
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o \\
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Slika 2.3: Kut uvijanja lopatica glavnog rotora

2.2. Krilo

Za izracun parazitskog otpora potreban nam je raspon krila. Raspon ¢e biti smanjen

za Sirinu trupa i uvecan za duljinu okomitog dijela, prema slici 2.2, pa on iznosi

by = (6.66 — 1.7) +2 - 0.64 = 6.24 m. (2.1)

Ukupna povrsina dvaju polu-krila je

b 1.42 +0.836.24
GEralw _,ni27 = 7.02 m?. (2.2)
> 2 2 2

Aw =2
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Vitkost krila

b2 6.242
AR =" = = 5.55. 2.3
Aw  7.02 (23)
Suzenje krila iznosi
¢ 0.83
¢ 1.42 059 (24)

Duljina srednje aerodinamicke tetive iznosi

s 4AW<1_( A > 47.02(1_( 0.59

3 by A+1)2) " 3624 0.59 + 1)2> o (25)

2.3. Horizontalni stabilizator

Parazitski otpor horizontalnog stabilizatora procjenjuje se na isti nacin kao i za krilo,
zbog Cega nam je isto potreban raspon stabilizatora sa slike 2.2, koji treba umanjiti za
Sirinu trupa od 0.54 m, zbog ¢ega je novi raspon 2.73 m. Povrsina stabilizatora bez

trupa iznosi

¢ +c by 084057273 ,

Vitkost stabilizatora je

b? 2.732
AR=-1L = = 3.99. 2.7
Ay 187 (2.7)
Suzenje stabilizatora je
Ct 0.57
A ¢ 0.80 07 (2:8)
Duljina srednje aerodinamicke tetive iznosi
4 Ay A 41.87 0.71
== 1——):——<1——>:O.69 . 2.9
A= 3y ( O+12) 32130 07t 1)2 o (29)
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2.4. Vertikalni stabilizator

Povrsina vertikalnog stabilizatora racuna se za polu-krilo, pa povrsina iznosi

¢ +eby 202+ 0.86

Ay = = 2.18 = 3.14 m?%. 2.1
v 55 5 8 =3.14m (2.10)
Vitkost krila
b 2.182
AR = Y — = 1.51. 2.11
I Ay 3.14 g (2.11)
Suzenje stabilizatora je
¢ 0.86
¢ 2.02 043 (2.12)

Duljina srednje aerodinamicke tetive je

_4Av<1_ A >_43.14(1_ 0.43
- 3bv (A+1)2/ 3218 (0.43 +1)2
2

ca ) —152m.  (2.13)



3 Aerodinamicke

karakteristike

rotora

U ovome poglavlju, definirati ¢e se aerodinamicke karakteristike rotora u vertikal-
nom i horizontalnom letu. Pri tome ¢e se definirati koeficijenti pogonske sile i okretnog
momenta, te snage. Za lebdenje i vertikalan let biti ¢e napravljen model prema [1],
i provesti ¢e se usporedba rezultata sa eksperimentalnim podacima [7], dok ée se kod
horizontalnog leta, zbog kompleksnosti modela samo izvrsiti analiza za promatrani he-

likopter prema [2].

3.1. Lebdenje i vertikalni let

Prema [1], kombiniranom teorijom diska i elementarnog kraka mozemo odrediti ka-
rakteristike rotora u lebdenju. Pri tome nam je potrebna ve¢ definirana geometrija
rotora (radijus rotora, broj krakova, duljina tetive, brzina vrtnje) u Prilogu A., karak-
teristike aeroprofila kraka, koje imamo prema (8], i velicinama za standardni dan prema
MSA (Medunarodna standardna atmosfera). Odabiremo konac¢an broj elemenata na
koji ¢emo podijeliti krak rotora (ne manje od 5 i ne vise od 15). Na granicama svakog
elementa definiramo brzinu vrtnje, kut uvijanja, Machov broj te gradijent sile uzgona
ovisan o napadnom kutu.

Uzimajucéi definiranu linearnu promjenu kuta uvijanja prema poglavlju 2., te korek-
ciju za napadni kut nultog uzgona, buduéi da se radi o nesimetricnom profilu, mozemo

dobiti promjenu postavnog kuta kraka rotora po rasponu, prema formuli

9(7“) :90+A9(T) — ar0- (31)
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Kako se ovdje radi o krakovima s konstantnom duljinom tetive, lokalna promjena

nagiba struje za takav krak mijenjati ¢e se po formuli

Pri tome, potrebno je odrediti i promjenu gradijenta koeficijenta sile uzgona za svaki
segment, uz poznate vrijednosti tangencijale brzine i Machovog broja, Sto se moze na-

praviti preko Prandtl-Glauert jednadzbe:

Clao (3.3)

Cla(1) = —/——.
(r) V1 — Ma(r)?
Sa dobivenom lokalnom promjenom nagiba struje, mozemo odrediti i lokalnu pro-

mjenu napadnog kuta za svaki segment

ag(r) =0(r) — o(r). (3.4)
Isto tako, za svaki segment kraka rotora, potrebno je odrediti i koeficijente sile uzgona

i sile otpora, prema [1], Poglavlje 6, a to se radi preko jednadzbi
a(r) = ca(r)a(r), (3.5)

ca(r) = cao + carcx + capa® = cgo + 0.08550 + 0.97240°. (3.6)

S tako definiranim koeficijentima, mozemo izracunati promjenu koeficijenta pogonske

sile po jedinicnom rasponu kako slijedi

r2
<
R

s time da ova formula pokazuje promjenu koeficijenta izmedu dva segmenta. Nadalje,

mozemo integrirati promjenu pogonske sile po jedini¢nom rasponu od pocetka kraka do

vrha, ne uklju¢ujuc¢i gubitke na vrhu, prema formuli

YdCr

CTno tip loss = er_ (38)
v d— T

R
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Za korekciju gubitaka na vrhu kraka, izracunati ¢e se faktor korekcije, prema formuli
20
B — 1 . no tip loss
N Y

gdje je N broj krakova rotora. I kona¢no, moze se definirati koeficijent pogonske sile

(3.9)

umanjen za gubitke na vrhovima krakova
1
dC
CT = CTno tip loss - / _TTdL (310)
B d}—% R

Isto tako, s definiranim koeficijentom sile otpora svakog segmenta po rasponu, mozemo
odrediti promjenu koeficijenta okretnog momenta potrebnog za savladavanje otpora pro-

fila, po jedini¢cnom rasponu, kako slijedi

r\3/c
dfgo _ b(ﬁ)2£§>cd (3.11)
R

pa ¢e nam ukupni potrebni koeficijent okretnog momenta za savladavanje otpora biti

e

CQOZ/ LA (3.12)
0 d— R

R

Izra¢un promjene koeficijenta induciranog okretnog momenta po segmentima racuna

se prema jednadzbi

i _U7) (R)ag; 513)
d% 27 ’ .

gdje nam je v; inducirana brzina koju mozemo izraziti preko nagiba struje. Promjenu

izmedu segmenata se opet integrira po jedini¢nom rasponu prema

B .
Coi = / Caiyr (3.14)

Prema izracunatom koeficijentu pogonske sile C'r, i prema [1], str. 52, dijagram 1.29,
izracunati povecanje koeficijenta induciranog okretnog momenta zbog rotacije vrtloga u

tragu rotora
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Faktor korekcije ST odnosi se na gubitak snage zbog rotacije vrtloga u tragu rotora,
i ovisan je o koeficijentu pogonske sile prema dijagramu 1.29, str. 52. Zbog te ovisnosti,
sa dijagrama su ocitane vrijednosti i napravljen je zakon po kojem se ovaj faktor onda
mijenja, te je on kao takav uklju¢en u model.

Na isti nacin bilo je potrebno definirati i faktor MC, str. 58, dijagram 1.34. Faktor
MC definira pogresku zbog interferencije vrtloga na vrhu kraka, a ovisan je o umnosku
opterecenja diska rotora i koeficijenta pogonske sile svedene na koeficijent ispunjenosti
diska.

Sa definiranim svi ¢lanovim koeficijenta okretnog momenta, mozemo definirati ko-

eficijent ukupnog okretnog momenta

CQ = (CQO + CQi + ACQl)MC, (316)

s ¢ime smo definirali model prema kombiniranoj teoriji elementarnog kraka i teorije

diska.

Rezultati

Model kombinirane teorije elementarnog kraka i teorije diska ispitan je za geometriju
rotora prema Knight & Hafner, [7], i usporeden s eksperimentalnim podacima. Rezultati
su prikazani na slikama 3.1 i 3.2, sa koeficijentima ovisnima o postavnom kutu lopatica
glavnog rotora. Sa dijagrama je vidljivo da rezultati modela dobro prate eksperimentalne
podatke. Razlika malih odstupanja mogu biti zbog koeficijenata ST i MC.

Naime, ako se pogledaju dijagrami tih koeficijenata u [1], njihove vrijednosti poznate
su samo do odredenih vrijednosti koeficijenta pogonske sile. Zakon po kojem se oni
kasnije mijenjaju ne znamo i njihove vrijednosti mozemo samo pretpostavljati odnosno

nadati se da ¢e pratiti definirani zakon.
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0.02 T T

0.018

0.016

0.014
0.012
o 0.01
0.008
0.006
0.004

0.002

0 °

Slika 3.1: Koeficijent pogonske sile ovisan o postavnom kutu

%10

35

Slika 3.2: Koeficijent okretnog momenta ovisan o postavnom kutu
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0.18 T T T T T T

0.16 .

0.14 .

0.12 .

0.1 .

CT/J

0.08

0.06 .

0.04

0.02 .

O 1 1 1 1 1 1
0 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03 0.035

CQ/O'

Slika 3.3: Koeficijent pogonske sile ovisan o koeficijentu okretnog momenta za helikopter
BH-24

Na slikama sa rezultatima eksperimenta, imamo prikazane i rezultate modela za
definiranu geometriju rotora helikoptera BH-24.

Rezultati pogonske sile prikazuju ocekivane rezultate, i u usporedbi s koeficijentom
pogonske sile prema teoriji diska za lebdenje, mozemo ocekivati postavni kut lopatica
glavnog rotora oko 6-7°. Koeficijent okretnog momenta raste s povecanjem postavnog
kuta lopatica, sto je i ocekivano jer raste i pogonska sila na rotoru.

Na slici 3.3, imamo prikazanu ovisnost koeficijent pogonske sile i okretnog momenta,

koja pokazuju i dokazuju sve spomenute komentare.



Poglavlje 3. Aerodinamitke karakteristike rotora 13

3.2. Horizontalni let

Za provedbu analize rotora u horizontalnom letu, koristiti ¢e se jedan od dostupnih
modela koji su veé¢ razvijeni i provjereni s eksperimentalnim podacima.

Modeli zatvorene forme, [2] i [9], su analiticka rjeSenja jednadzbi dobivena integrira-
njem elementarnih doprinosa sile uzgona i otpora po azimutnom kutu polozaja kraka i
raspona. Kod ovog modela razmatra se samo gibanje mahanja, odnosno gibanje kraka
izvan ravnine rotacije, pri ¢emu je kut mahanja oznacen sa . Mahanje je nuzno gi-
banje kraka rotora, kako bi se zbog neravnomjernosti sile uzgona na rotoru, eliminirao
moment valjanja helikoptera u jednu stranu. Na mahanje utjecu komanda pilota, masa
helikoptera, odnosno sila potiska, brzina leta i kutne brzine letjelice i vrsta rotora.

Osnovne pretpostavke i definicija koordinatnog sustava navedeni su prema [2], 1 ovdje
se nec¢e navoditi.

Matematicki model rotora se moze podijeliti na aerodinamicki i dinamicki dio, gdje sa
aerodinamickim dijelom dobivamo sile i momente koji se javljaju kao posljedica strujanja
zraka. Sa dinamickim dijelom dobivamo inercijske sile i momente na rotoru, ali nam taj
dio u ovome radu nije bitan.

Integracijom aerodinamickog momenta oko osi y, M,,, , po duljini kraka do efektiv-
nog vrha Br dobijemo moment oko osi y ovisan o azimutnom kutu polozaja kraka ),
jednadzba 3.18.

Br se jos naziva i koeficijent gubitaka na vrhu kraka i obi¢no se uzima da iznosi 0.97.

Pri tome A; i B; predstavljaju bo¢ni i uzduzni ciklicki postavni kut koji zajedno sa

0y i Oy daju postavni kut lokalnog presjeka kraka ovisan o azimutu

0 = 0o + Orx + Ajcos(vp) + Bicos(1). (3.17)

Zbroj aerodinamickog momenta i inercijskog momenta oko osi y mora biti jednak
nuli. Definiranjem Lock-ovog broja, koji predstavlja relativni utjecaj aerodinamickih
naspram inercijskih sila, i uvrstavanjam u jednadzbu 3.18, dobivamo jednadzbu koja se
rjesava kvazi-stacionarnom metodom. Kod te metode se predlaze oblik rjesenja, koji
se potom stavi u jednadzbu zajedno sa rezultatom, nakon integracije po azimutu, te se

podijeli na nekoliko algebarskih jednadzbi. RjeSenje ukljucuje cetiri pretpostavke:

1. Krak mase jednostavnim harmonickim gibanjem i to samo s prvim harmonicima.
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2. Koeficijenti koji opisuju harmonike su konstante.

3. Sustav radi na visokim frekvencijama i s velikim prigusenjem te se prijelazni procesi

mogu zanemariti.

4. Periodicki koeficijenti harmonickog gibanja mahanja ne utje¢u znacajno na stabil-

nost sustava.

_ (BT+2MB3S+M2322S2 o, -
(B?% 2MB4S+N233352)@T
(BT% Q”BSS+“2B;SQ)315

(3.18)

+
1
Mo, ==pVi,R*caq - B2S
a (B B (1t ) (0 - 1)

3
BY  uB3S ;
—(TT+“3T )(1+eo)<§a)
+ >(1+€0)}5a5

By uB3S
+ (TT + “TT) (1+€0) GuC

Ove pretpostavke su utjelovljene u predlozenom obliku rjesenja, odnosno jednadzbi

za mahanje:

B = By — aj costp — by sin. (3.19)
Kut konusa, [y, uzduzni ciklicni kut mahanja, ay, i bo¢ni cikliéni kut mahanja, by,

su tri trazene konstante.
Sredivanjem gornjih jednadzbi, uz usvajanje svih navedenih pretpostavki i usvajanje

jos jedne nove, a to je da je ubrzanje glave rotora jednako nuli, dobivamo jednadzbu za

kut konusa, uzduzni i cikli¢ni kut mahanja:
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) (o
R 'R ’r 0 TF ’
Bo 9" 0 o' T 9" B
Ao Ay . A, O
“a = A, A, A
Ay
b 7 Bs, Bop 7 Bg, o _ Ba, 7 Bs, .
M) 2B 2B B, 2B, o
b b b "By (3.20)
I %FA %Fp 0 1 ¢ N [0 0 ]
Ay Ap o 1) . 4 | |2
* Aal Aa1 Pa PyAal A
q;
2 Bbl 2 Bbl Bbl— T L ’YBIH A

Koeficijenti jednadzbe (3.20) se definiraju ovako:

B4 B22 B5 B32
Fy= FQ<4+ Z“) FTFQ(5+ %“)

B2, B3
=3 < 3 > (1+e)  Fp =F] ( g”) (3.21)
B B
FP—FQ( g’u> (1+€0) Fal_FQ <'LéF§> <1+€0)(1_FQ>

3 4
B? 3 B 3B2
Ay = ng ( ;# - <%>) (1+€) Ap, = FQ ( 2 + 8T'u ) (3.22)

B BY B2y
Ap =F, 1 Agy = F3 T 1
P Q( 4 )( +60> 1 Q(4FQ 8 )( +60>
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B3 B4 B2 2
BBOZFg% (%ﬂ) (1+60> BA1 :FS% <—T+ TH )

4 8
B B B2 (3.23)
B, = F (TT) (1+€) By, = F3 <ﬁ+TT’L> (1+€)
Q
FQ = ﬁ
. D
pi = 0
N (3.24)
qi = 8%
Qe =Q—r,
Q/ =0 — T
w U;
A= —, p=—, Vipg=QR 3.25
Via H Vira T ( )
C
€0 =—2. (3.26)
)

Sile i momenti na vratila rotora se dobivaju tako sto se elementarni doprinosi uzgona

i otpora, dobiveni za koordinatni sustav rotora,

4 )

BdL

dFa, ={ —dD + ¢dL p , (3.27)

| —¢dD —dL

prenesu matricama transformacije na koordinatni sustav glave rotora,

Ccos(y) sin(@) o [ pdL ) [(BC +¢S)dL — (S)dD)
dFay = | —sin(y) cos(¢p) 0| § —dD + ¢dL p = { (¢C + pS)dL — (C)dD
0 0 1| |-edD—dz| | = —¢dD-dL

(3.28)
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U njih se uvrstavaju jednadzbe za uzgon, otpor, mahanje i kut nagiba struje:

1
dL = épVﬁaRcao(,uS +2)? |0y + Oz + A,C + B, S
. (3.29)
(—MBC + Ao — 2(B/0) + 2paS + xqac*)
+ dz 3
uS +x
1
dD = EpVﬁaRcao(,uS + z)%epda (3.30)
_ — 2(B/Q 5 5
o= [EHBC+ Ao = 2(5/S) + 2PaS + 2G,C] (3.31)

(uS + )

te ih integrira po azimutnom kutu i po radijusu i pomnozi sa brojem lopatica. Dobivene

jednadzbe
BRI ECE D,
(B (s
(2730: (Z%A—Bi“al)& 3f%Aa1—B—2(Bo ai) p (3.32)

8

16 16

BS,  Bh  B.  3B2 B2
- (%90 + g0+ 5 At g T“m) Pa

Bip ,

B} Bip
B
( 5 16 1 + 16 1) Qa
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Bj Biu
(4 o)

B3 B B2
20 +{_(7T+ TM)5+ Tﬂ}Bl
o 3B2 3B (3:33)
gdo T TH
+ ( 1 by — 5 ﬁo) Aa
33 B2
+ <+ LB + Zulh - BT/LQﬁo) a
Bip, By, 5B, \ .
+ 16 Al B + 6 bl Pa

B}, B, B}  Biu, TBiu
O+ —Lop + 2Ty, B ia
\+(60+8T p Mg Tt g M) e

( BTM B4 B%MQ )
( ' )90+ ( o By g,
2C, B2 3
o = — ( < >) 1"— 60 )\ + < ;yj + <%>> Bl (334)
32
+ ( Zu (1+ 60)) Pa

su koeficijenti sila po z, y i z osi, gdje je 0 = bc/m R i zove se jos koeficijent ispunje-
nosti kraka.

\ /

Koeficijenti momenata oko x i y su

B3u Biu B2u B3
D—(=Z2)0,— (222 )0, — [ L2 ) A, — [ =£) 5,
o [0 ()0 ()0 ()= (5

2 B}  3BZu? B, B W
T T T
+ By +
( 8 16 ) ! ( 8 16 )a1

mx

(3.35)
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3 4 4 2,2
o2 {(2) 8- ()a- (2 58) 0
(3.36)

Br , B’
— (= b
(8 T A

Koeficijent oko osi z, odnosno okretnog momenta, je radi jednostavnosti podijeljen

na tri dijela:

1.
cag Qe€o — QaAa — Qggﬁg - Qa%a% - Qb%b%
+Q by Bob1 — Qayna1 )
gdje su
B B;{ BT:U’ BS B4 BZ
Qe - (T +— 4 Q)\a — 3 ‘90 + 4 GT + 2 /\a
Bip? By | 3B
Qs = ( 4 ) Q“?:(?Jr 16
B B By (3.38)
_ T T _ T
a=(F+7%) = ()
BQ
Qal)\ = ( ;IU/> 7
2.
oa
Cqe = — {QBlalBla’l Qe BiA+ Qa,5,4180 — Qayp, Arbr } (3.39)
gdje su
B} Biu B2
Q31a1:(8 fG ) QBM:( T >
(3.40)

4
Bip By By’ )
QAlﬂo - < 6 ) QAlbl - (? + 16 )
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[oxen)

Capg = —5 {@pba + Qqda} (3.41)

gdje su

Br, B, Brp, Br. Br
_(-Zrp, - Zrhy _ Zrhy  Pr, o Pr
Qp ( 3 O 6 0 g T 3 Da + e

(3.42)
By .  Br

B4 By
= (-2LA, + 28— — 2L, — 2p, )
Qq ( ] 1+ 3 50 ] q 4 1

Ukupni koeficijent okretnog momenta je zbroj ova tri dijela

Cq = Cqo+ Cqc+ Cqpq -

Rezultati

Analiza horizontalnog leta promatranog helikoptera provedena je za koeficijente na-
predovanja od 0.1 do 0.39. U tom podrucju koeficijenta, imali smo dostupne ulazne

podatke cikli¢ne i kolektivne komande, prema [3].

12 T T T T T T T T

10 .

0,9,°

0 005 01 015 02 025 03 035 04 045
1

Slika 3.4: Komande kolektiva i ciklika prema brzini u horizontalnom letu
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Slika 3.4 prikazuje tu promjenu komandi, a koja uklju¢uje promjenu postavnog kuta
lopatica glavnog rotora (kolektiv), bo¢ni cikliéni postavni kut A; i uzduzni cikliéni kut
B;. Cijelo podrucje komandi uvrsteno je kao ulazni podatak modela zatvorene forme.

Bitno je jos napomenuti da su dostupni podaci komandi helikoptera u konfiguraciji
sa krilima, i da je zbog izbjegavanja nelinearnog podrucja koeficijenta sile uzgona krila,
analiza radena za koeficijente napredovanja vec¢e od 0.1.

Analiza kuteva mahanja, sila i momenta biti ¢e zanimljivo vidjeti i za konfiguraciju
helikoptera bez krila, a koja ¢e se napraviti kasnije u radu, usporedno s rezultatima ovog

poglavlja.

10 T T T T T T T

ﬁo! °

4 1 1 1 1 1 1 1
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4

I

Slika 3.5: Kut konusa rotora

Slike 3.5, 3.6, 3.7, prikazuju kut konusa rotora [, uzduzni cikli¢ni kut mahanja a; te
boc¢ni ciklicni kut mahanja b;. Kako je vidljivo iz slike 3.5, kut konusa rotora je manji
od 15°, §to znaci da model radi dobro, a i to da je sa rotorom sve u redu.

Na slikama 3.8 1 3.9, vidimo promjenu inducirane brzine na rotoru te rezultate pogon-
ske sile. Inducirana brzina pada s porastom koeficijenta napredovanja, sto je i o¢ekivano.
Pogonska sila pri malim koeficijentima napredovanja odgovara pogonskoj sili u lebdenju,

s malim odstupanjima, i raste s koeficijentom napredovanja.
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Slika 3.6: Uzduzni cikli¢ni kut mahanja
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Slika 3.7: Boéni cikliéni kut mahanja
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Slika 3.8: Inducirana brzina
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180
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=
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0

Slika 3.9: Potisna sila na glavnom rotoru
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Slika 3.10: Sila oko x osi
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4 1 1 1 1 1 1 1
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4

I

Slika 3.11: Sila oko y osi
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Slike 3.10 i 3.11, prikazuju promjenu uzduzne i boé¢ne sile rotora. Porastom koefici-

jenta napredovanja imamo i pad uzduzne sile rotora, i porast boc¢ne sile na rotoru.
Na slikama 3.12, 3.13 i 3.14 imamo prikaz momenata na glavnom rotoru. Ono §to je

moguce vidjeti jest porast momenata oko osi x iy, te pad okretnog momenta oko z osi

60 T

a1
o
T

W
a1
T

30

0.2 0.25 0.3 0.35 0.4

0 0.05 0.1 0.15

25
I

Slika 3.12: Moment oko x osi

Taj pad okretnog momenta oko osi z je malo nelogi¢an, buduéi da pogonska sila na

glavnom rotoru raste. Razlog pada okretnog momenta moze biti u samom modelu, ili

nekoj pogresci napravljenoj prilikom same analize. Svakako bi se ovaj problem trebao

jos razraditi.
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Slika 3.13: Moment oko y osi
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Slika 3.14: Moment oko z osi



4 Aerodinamicke

karakteristike

helikoptera

U ovom poglavlju, odraditi ¢e se procjena aerodinamickih karakteristika ostalih kons-
truktivnih dijelova helikoptera izuzev glavnog rotora, koji je analiziran u prethodnom
poglavlju. Dijelovi helikoptera koji ¢e se analizirati su krilo, horizontalni i vertikalni sta-
bilizator te repni rotor, a njihove karakteristike potrebne su nam za analizu performansi

helikoptera.

4.1. Vertikalni otpor u lebdenju

Kako bismo odredili performanse helikoptera u lebdenju, potrebno je odrediti velicinu
sile otpora, koju pogonska grupa mora dodatno svladati zajedno sa tezinom helikoptera.
U ovom podpoglavlju biti ¢e odradena metoda procjene sile otpora prema [1], a sastoji

se od sljedecih koraka:

e podjela tlocrta konstrukcije helikoptera u segmente;
e procjena koeficijenta sile otpora svakog segmenta kao funkcije njegovog oblika;
e odredivanje raspodjele dinamickog tlaka u vrtlogu rotora;

e sumiranje efekata svakog segmenta.

Na slici 4.1, prikazan je razmatrani helikopter BH-24 podijeljen u segmente s prikaza-
nim poprecnim presjecima trupa i krila. Helikopter je podijeljen u cirkularne segmente u
odnosu na jedinic¢ni radijus glavnog rotora pri cemu koeficijent otpora, za svaki segment,

ovisi 0 njegovom poprecnom presjeku.

27
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Slika 4.1: Prikaz segmenata razmatranog helikoptera BH-24

Raspodjela tlaka na kraku rotora uzeta je iz poznatih eksperimentalnih podataka u

[1], str. 281, dijagram 4.6, za rotor s kutem uvijanja od -4° i -10°. Kod razmatranog
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Tablica 4.1: Izracun vertikalnog otpora za razmatrani helikopter

n |r/R|z/R| (q/DL), | Cpy | An, m* | (¢g/DL), - Cpy - A,
1 10.65 | 0.28 0.94 0.7 1.43 0.94
2 1 0.55 | 0.26 0.81 0.7 1.95 1.11
310451 0.24 0.61 0.8 2.51 1.23
4 10351 0.22 0.43 0.9 4.23 1.64
5 10.25 1 0.22 0.25 0.9 4.27 0.96
6 | 0.15]0.21 0.05 0.9 4.42 0.20
7 10.15 ] 0.23 0.05 0.9 4.73 0.22
8 10.25]0.24 0.25 0.7 4.73 0.83
9 10.351|0.24 0.44 0.6 2.90 0.77
10 | 0.45 | 0.26 0.62 0.4 1.62 0.40
11 1 0.55 | 0.25 0.80 0.4 0.91 0.29
12 1 0.65 | 0.25 0.92 0.4 0.79 0.29
131 0.75 | 0.25 0.98 0.4 0.66 0.26
14 1 0.85 | 0.26 0.26 0.4 0.54 0.06
151 0.95 | 0.26 0.00 0.4 0.43 0.00
- - - - - 36.12 9.2
16 | 0.15 | 0.22 0.05 2.0 0.37 0.04
17 10.25 | 0.24 0.25 3.0 0.66 0.50
18 1 0.35 | 0.26 0.44 2.0 0.41 0.36
19 | 0.45 | 0.30 0.65 2.0 0.27 0.35
_ ] ] T 1.25

helikoptera usvojen je kut uvijanja od -5°33’, pa je u obzir uzeta raspodjela tlaka za
kut od -4°, sto se moze smatrati dovoljno toc¢nim, buduéi da iz dijagrama vidimo da je
razlika u raspodjeli tlaka izmedu -4° i -10° veoma mala.

Poznavajuéi koeficijente sile otpora svakog segmenta, njegove povrsine i raspodjele
dinamickog tlaka ¢ije vrijednosti su definirane u tablici 4.1, prema formuli se moze

odrediti velicina sile otpora
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Dy _ 23,0, Cou(a/DL)nA,
w A ’
gdje je A u nazivniku povrsina diska rotora. Ova formula podrazumijeva da se u

(4.1)

obzir uzme samo polovican presjek segmenata, pa je u brojniku umnozak 2, sto se ovdje
zanemarilo buduéi da je u obzir uzeta cjelokupna povrsina poprec¢nog presjeka.

Buducdi da se u radu razmatra konfiguracija bez i sa krilima, moramo odrediti koliko
¢e biti povecanje pogonske sile da bi se svladao vertikalni otpor helikoptera. Prema
formuli 4.1, dobivamo da ¢e povec¢anje pogonske sile za konfiguraciju bez krila iznositi

Dy 9.2

= =0. 4.2
W 235.06 0039, (42)

odnosno 3.9%, dok ¢e to povec¢anje kod konfiguracije sa krilima iznositi

Dy 10.07
- _ = 0.04 4.
%74 235.06 0.045, (4.3)

ili 4.5%.

4.2. Koeficijent blokade vertikalnog stabilizatora

Kako bi odredili potrebnu snagu repnog rotora, potrebno je odrediti interferenciju
repnog rotora i vertikalnog stabilizatora. Interferencija se dijeli u dva oblika, i to kao sila
na vertikalni stabilizator, koja smanjuje efektivnu silu generiranu od strane repnog ro-
tora, te kao promjena masenog protoka kroz rotor, koja ¢e zatim povecavati ili smanjivati
potrebnu snagu za pogon repnog rotora. Na dijagramu 4.9, [1], imamo prikaz eksperi-
mentalnih rezultata, koji pokazuju bezdimenzionalnu interferenciju sile na stabilizator,
kao funkciju povrsine koja blokira rotor i udaljenosti repnog rotora do stabilizatora, i
to za vucni i potisni rotor.

Kod vucne konfiguracije repnog rotora, rotor profitira zbog efekta podloge (eng.
"Pseudo Ground Effect”), bas kao i glavni rotor kod vertikalnog leta, dok kod potisne
konfiguracije, stabilizator usporava maseni protok, pa rotor gubi ucinkovitost kao kod
efekta plafona leta (eng. ”"Pseudo Ceiling Effect”). Stabilizator ujedno unosi diskonti-

nuitet u protok, sto moze rezultirati lokalnim gubitkom sile uzgona na rotoru.
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Sila koju mora ostvariti repni rotor je prema jednadzbi:

_ TTpotr
1—F/T

gdje je Tpotr, sila koja mora ostvariti repni rotor da bi kompenzirao moment glavnog

Tr (4.4)

rotora, a F'/T koeficijent blokade za koji potrebna sila repnog rotora mora biti uveé¢ana.

Slika 4.2: Prikaz povrSine stabilizatora u zaklonu repnog rotora

Koeficijent blokade vertikalnog stabilizatora kod helikoptera BH-24, moguce je odre-
diti iz dijagrama 4.9, uz prethodno odredivanje omjera udaljenosti repnog rotora i verti-
kalnog stabilizatora x/ R, te omjera povrsine vertikalnog stabilizatora blokirane od strane
povrsine diska i povrsine repnog rotora S/A. Udaljenost izmedu vertikalnog stabiliza-
tora i diska repnog rotora je x=0.72 m, Sto je vidljivo iz slike 2.2. Povrsina vertikalnog
stabilizatora zaklonjena od strane repnog rotora, procijenjena je prema dimenzijama
slike helikoptera u mjerilu, i njena vrijednost je S=2.74 m?. Vrijednost x/R iznosi 0.37,

a vrijednost S/A 0.23, pa je o¢itana vrijednost faktora

F/T = 0.18. (4.5)
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4.3. Parazitski otpor u pravocrtnom letu

U ovom podpoglavlju, procijeniti ¢e se ukupni parazitski otpor razmatranog helikop-
tera u progresivnom (napreduju¢em) letu i to kroz dvije iteracije. Pri tome, brzina pri
kojoj se radi procjena iznosi 80 m/s (290 km/h). Kod prve iteracije pretpostavljen je
napadni kut trupa helikoptera u iznosu ap=0°, buduci da je rotor helikoptera u odnosu
na trup nagnut vec¢ 4.5°, sto znaci da se rotor nalazi ve¢ pod dovoljnim napadni kutem
za horizontalni let. S ovakvom postavkom i odredenim parazitskim otporom, definirali
smo napadni kut diska rotora prema formuli iz [10],

tan o, =

T (4.6)

koja se moze smatrati dovoljno toénom za predvidenu procjenu otpora. Iz prve
iteracije odreden je napadni kut diska rotora a,=-9.12° -9°, §to znaci da ¢e u drugoj

iteraciji napadni kut trupa helikoptera, a s time i ostatka konstrukcije iznositi

ap = a, +4.5° = —4.5°. (4.7)

S tom drugom iteracijom i odredenim parazitskim otporom, krenuti ¢e se u analizu

performansi Sto ¢e biti prikazano u slijede¢em poglavlju.

4.3.1. Trup

Iznos frontalne povrsine trupa, iz slike helikoptera u mjerilu iznosi
Ap=4.88 m?.

Relativni radijus trupa helikoptera, izraziti ¢e se preko iznosa frontalne povrsine

trupa, pa je omjer duljine trupa i relativnog radijusa

l 17.51

= =7.03
\/4AF \/4 . 4.88
T T

S poznatim omjerom, iz dijagrama sa slike 4.17, [1], str. 294, pretpostaviti ¢e se

1/d = (4.8)

koeficijent otpora baziran na frontalnom presjeku u iznosu

Cpr=0.1,
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pa je ukupni parazitski otpor trupa helikoptera

fr=ApCpr =4.88-0.1 = 0.49 m*, (4.9)

4.3.2. Glava glavnog i repnog rotora

Glava rotora i vratilo na kojoj se nalaze krakovi rotora, su jedan od glavnih izvora
otpora, koje s obzirom na rotaciju i funkciju, nije moguce drugacije izvesti. Moguce ga
je samo manje ublaziti sa odgovaraju¢im aerodinamickim poklopcima ili smanjivanjem
njihovih dimenzija, ako je to konstrukcijski moguce.

Procjena frontalne povrsine glave iz slike helikoptera u mjerilu iznosi

Procjena otpora vratila izraziti ¢e se u odnosu na odgovarajuce podatke otpora

cilindra. Frontalna povrsina i dimenzije osovine iz slike helikoptera u mjerilu su
Anrg=0.2 m?,
dprs=0.18 m,
Iprs=0.95 m.

Iz tablice 4.2, na str. 298, linearnom interpolacijom ve¢ poznatih rezultata, odreden

je koeficijent otpora glave rotora
Cpymr=1.02.

Iz slike 4.22, str. 299, treba pronaéi omjer otpora za broj okretaja RPM=100 % i

napadnit kut vratila rotora, koji nakon prve iteracije iznosi a,=-9°, iz ¢ega imamo

=~ =1.16. (4.10)

Potom se, za dani omjer otpora, radi korekcija koeficijenta otpora glave prema for-

muli

Cpmbecorr = Cpym - DR =1.02-1.16 = 1.18, (4.11)
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pa onda parazitski otpor glave rotora iznosi

farer = AyrCpr = 0.55 - 1.18 = 0.65 m?. (4.12)

Za progresivnu brzinu leta, razmatramo vratilo glave rotora u odnosu na cilindar u

slobodnoj struji zraka. Iz toga razloga, racunamo Reynoldsov broj:

_ pVLys  1.225-80-0.95
- u 17.89-10-¢

Iz dijagrama na slici 4.23, str. 300, dobivamo koeficijent otpora vratila u iznosu

Re

= 5.21-10°. (4.13)

Cpums=0.3,

pa je parazitski otpor vratila

fars = AysCpas = 0.2-0.3 = 0.06 m”. (4.14)

Ukupni parazitski otpor glave i vratila glavnog rotora je

Frtcorr = frum + fars = 0.65 + 0.06 = 0.71 m*. (4.15)

Iznos frontalne povrsine glave repnog rotora uzeta je sa slike helikoptera u mjerilu,

1 ona 1znosi
AT:015 mz.

Iz tablice 4.2, str. 298, linearnom interpolacijom ve¢ poznatih rezultata, odreden je

koeficijent otpora glave repnog rotora,
Cpru=1.18.

Iz dijagrama sa slike 4.22, str. 299, za RPM=100 % i postavni kut vratila repnog
rotora a=0°, imamo omjer otpora
1.0

DR =—— =1.05. 4.16
0.95 ( )

Korekcija koeficijenta otpora glave potom iznosi

Corireorr = CorpDR = 1.18 - 1.05 = 1.24. (4.17)
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Ukupni parazitski otpor glave repnog rotora iznosi

fr = ArCorieorr = 0.15-1.24 = 0.19 m?. (4.18)

4.3.3. Podvozje

Podvozje je veliki izvor otpora oblika i trenja, koji se na ovom helikopteru uvlaéi.
Medutim, zanimljivo je vidjeti i utjecaj podvozja na same performanse, zbog cega Ce se

izvrSiti procjena parazitnog otpora.

Glavno podvozje

Procjena frontalne povrsine glavnog podvozja, uzeta je sa skice helikoptera u mjerilu,

te ono iznosi
AMLG:O-95 Hl2.

Uzimajuéi u obzir oblik glavnog podvozja, sa slike 4.26, str. 303, uzet je koeficijent

sile otpora od
Cpmrg=0.55,

pa parazitni otpor glavnog podvozja iznosi

fure = AvreCpurg = 0.95 - 0.55 = 0.53 m?. (4.19)

Prednje podvozje
Frontalna povrsina prednjeg podvozja iznosi
Anre=0.21 m?,
te je iznos koeficijenta sile otpora sa slike 4.26,

Cpnra=0.58,



Poglavlje 4. Aerodinamitke karakteristike helikoptera 36

i parazitni otpor prednjeg podvozja je

fvre = AntaConie = 0.21-0.58 = 0.12 m?. (4.20)

Ukupni iznos parazitnog otpora podvozja je zbroj otpora glavnog i prednjeg podvozja

u iznosu
fra = fure + fyre = 0.53 +0.12 = 0.65 m*. (4.21)

4.3.4. Krilo

Za progresivnu brzinu leta 80 m/s (290 km/h), i uvjete prema Medunarodnoj stan-

dardnoj atmosferi za standardni dan, iznos Reynoldsovog broja je

R pVey  1.225-80-1.15
e = =
[ 17.89 - 106

pa je procjena otpora oblika Cpg iz dijagrama 4.15, na str. 292,

= 6.3 - 10°, (4.22)

Cpp=0.01.

Za aeroprofil NACA 23020, iz programa XFLR5 izvucene su vrijednosti koeficijenta
sile uzgona profila, slika 4.3, i metodom najmanjih kvadrata odreden je gradijent koefi-
cijenta sile uzgona, te on iznosi ¢;,=6.14, uz napadni kut nultog uzgona ary = —1.2°.
Napadni kut krila, nakon druge iteracije, viSe nije jednak postavnom kutu krila od
1w=19°, ve¢ je umanjen za 4.5°, koliko iznosi i napadni kut trupa.

Kut strijele na mjestu najvece debljine krila je A=3.67°, i Machov broj Ma=0.24 za
ve¢ spomenutu brzinu od 80 m/s, iz ¢ega dobivamo gradijent koeficijenta sile uzgona

krila ovisan o napadnom kutu

2nAR
2rAR tg® A,
2 4 1+ —
+ + ( Clo > < + 1— Ma?
27 - 5.55 (4.23)

=4.34.

2

2m - 5.95 tg?3.67°

2 4 _— 1+ ——=
* * < 6.14 > ( * 1-— 0.242>
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Alpha
10.0 15.0 20.0
10.0 15.0 20,0

Alpha ) 5.0 0.0 150 200

10.0 15.0 20.0

Slika 4.3: Koeficijent sile uzgona i otpora profila NACA 23020
Koeficijent sile uzgona krila je

Crw = Cra(a — o) = 4.34(19° — 4.5° — (—1.20))% = 1.19. (4.24)

Uz poznate vrijednosti vitkosti krila AR i suzenja A, na str. 503, dijagram 8.17,

dobivamo koeficijent induciranog otpora
0=0.02.

Sa poznatim podacima koeficijenta sile uzgona, vitkosti krila i debljine grani¢nog
sloja, mozemo odrediti vrijednost koeficijenta induciranog otpora, koji prema jednadzbi

1znosi

_ Ciyp(146)  1.19%(1+0.02)
~ 1AR 7 5.55

Za poznatu vrijednost omjera maksimalne debljine krila i tetive, ¢/c=0.2, mozemo

Ch = 0.083. (4.25)

odrediti koeficijent otpora spoja krila i trupa iz dijagrama 4.21, na str. 297. On iznosi
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Cp;=0.14,

1 uz poznatu vrijednost maksimalne debljine krila

t=(t/c)ea=02-1.15=0.23 m, (4.26)

dobivamo konaé¢ni koeficijent otpora spojeva

Cp,(t)?

ODjequivA = 2 AW

7.02

=2 [M] = 0.002. (4.27)

Ukupni koeficijent sile otpora krila je zbroj koeficijenta sile otpora oblika, induciranog

otpora 1 otpora spojeva,

Cpw = Cpo + Cpi + Cpjuyuns. = 0.01 4 0.083 + 0.002 = 0.095. (4.28)

Osim toga, potrebno je procijeniti omjer lokalnog dinamickog tlaka na krilu i di-
namickog tlaka zraka slobodne struje. U [1], spomenuto je da se taj iznos krece u
rasponu od 0.5 do 0.8, pa ¢e se za ovaj prora¢un uzet maksimalni omjer koji ¢e dovesti

i do maksimalnog otpora, a to je

qw/q=0.8.

Parazitski otpor krila u horizontalnom letu je iznosa

fw = aw/q(CpwAw) = 0.8 - (0.095 - 7.02) = 0.54 m>. (4.29)

4.3.5. Horizontalni stabilizator

Za progresivnu brzinu leta 80 m/s (290 km/h), iznos Reynoldsovog broja je

_ pVea  1.225-80-0.69
o 17.89-10-6

¢ime se procjenjue koeficijent otpora oblika Cpg iz dijagrama 4.15, na str. 292, pa

Re =3.78 - 10° (4.30)

on 1znosi

Cpo=0.01.
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Za profil NACA 0012, gradijent koeficijenta sile uzgona uzet je iz literature [1],
i iznosi ¢,=5.73. Kut strijele najvec¢e debljine 0°, te gradijent koeficijet sile uzgona

cijelog stabilizatora iznosi

2rAR
2rAR tg* A,
2 4 14—
27 - 3.99 (4.31)

= 3.68.

2
21 - 3.9
2 4 -1
* * < 5.73 )
Pomak stabilizatora ovisan je o pomaku kolektivnog koraka glavnog rotora, prema
[3], dijagram 7.2, str. 219. Pri tome vidimo da je on pri veéim pomacima kolektiva,

pozitivan, ali ¢emo ga zbog jednostavnosti, fiksirati na odredeni kut. Prema dijagramu

taj kut ¢emo postaviti na 5°. Koeficijent sile uzgona stabilizatora je

Oy = Crala — ag) = 3.68(5° — (0°))% = 0.32, (4.32)

Uz poznatu vitkost i suzenje, sa dijagrama 8.17, na str. 503, dobivamo koeficijent

induciranog otpora od
0=0.02.

Koeficijent induciranog otpora je onda

_ Ciy(1446)  0.32%(1+0.02)
~ wAR 7w 3.99
Za poznatu vrijednost omjera maksimalne debljine stabilizatora i tetive, t/c=0.12,

Ch = 0.008. (4.33)

mozemo odrediti koeficijent otpora spoja stabilizatora i trupa iz dijagrama 4.21, na str.

297. te on iznosi
Cp;=0.08.

i uz poznatu vrijednost debljine stabilizatora

t = (t/c)ca = 0.12 - 0.69 = 0.083 m, (4.34)
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dobivamo konac¢nu vrijednost koeficijenta otpora spojeva

Cp,(t)?

An

Ukupni koeficijent otpora horizontalnog stabilizatora je

ODjequiUA = 2

. [0.08(0.083)2

= 0.001. 4.
T ] 0.00 (4.35)

Cpi = Cpo + Cpi + Cpjoyus. = 0.01 4 0.008 + 0.001 = 0.019. (4.36)

Kod krila je veé¢ procijenjen omjer dinamickog tlaka, pa on iznosi

qr/q=0.8.

Ukupni parazitski otpor horizontalnog stabilizatora u horizontalnom letu iznosi
frr = qu/q(CprAg) = 0.8(0.019 - 1.87) = 0.03 m?. (4.37)

4.3.6. Vertikalni stabilizator

Iznos Reynoldsovog broja za progresivnu brzinu leta je

_ pVea  1.225-80-1.52
o 17.89-10-6
pa iz dijagrama sa slike 4.15, str292, mozemo procijeniti otpor oblika

Re =8.33-10°, (4.38)

Cpp=0.01.

U svrhu rasterecenja repnog rotora kod veéih progresivnih brzina, vertikalni stabi-
lizator je postavljen pod kutem od 6°, zbog ¢ega moramo pribrojiti i inducirani otpor.
Za profil NACA 0015, gradijent koeficijenta sile uzgona uzet je iz literature [11], 1 iznosi
c1o=06.23. Kut strijele najvec¢e debljine 42.5°, te gradijent koeficijet sile uzgona cijelog

stabilizatora iznosi

2rAR
2rAR tg* A\,
2 4 14—
2m - 1.51 (4.39)

= 1.94.

2

2m - 1.51 tg?42.5°

2 4 _— 14+ —-
* * < 6.23 > < - 1-— 0.242>
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Koeficijent sile uzgona stabilizatora je

7T —
180

Uz poznatu vitkost i suzenje, sa dijagrama 8.17, na str. 503, dobivamo koeficijent

OLV = OLQ(()[ — ag) = 1.94(60 — (OO)) 0.2. (440)

induciranog otpora od
0=0.01.

Koeficijent induciranog otpora je onda

CC3(1+0)  0.2%(140.01)

; = 0.0009. 4.41
Cp TAR 7 1.51 0009 (441)
Ukupni koeficijent otpora vertikalnog stabilizatora je

Cpu = Cpo + Cp; = 0.01 + 0.009 = 0.019. (4.42)

Omjer dinamickog tlaka je isti kao i za krilo i horizontalni stabilizator,

qv/q=0.8,

pri cemu je parazitski otpor stabilizatora

fv = qv/q(CpyAy) = 0.8(0.019 - 3.14) = 0.05 m?. (4.43)

4.3.7. Interferencija rotor-trup

Kako je postavni kut osovine glavnog rotora u odnosu na trup iznosa 4.5°, napadni
kut trupa helikoptera u horizontalnom letu, nakon prve iteracije, a=-4.5°, pa iz dija-

grama 4.25, str. 302, koeficijent otpora interferencije je
ACp=0.014,

pri ¢emu ¢e parazitski otpor interferencije trupa i rotora biti

fint = ApACp = 4.88-0.014 = 0.07 m*. (4.44)
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4.3.8. Otpor ispuha motora

Ispusni sustav turbo-osovinskog motora isto tako moze biti izvor otpora, ovisno o
samoj brzini masenog protoka ispusnih plinova. Ako je brzina protoka ispusnih plinova
veca od progresivne brzine helikoptera, motor ¢e stvarati pozitivni rezidualni potisak.
Obic¢no se na taj nacin izvode turbo-prop motori, kod kojih je brzina masenog protoka
veca i od maksimalne brzine leta aviona, upravo zato da bi se ostvario odredeni pozitivan
potisak. Ispusni sustav kod helikoptera se konstruira na taj nacin, da se smanji ukupna
brzina ispusnih plinova, kako bi se optimizirale performanse u lebdenju. I kako je ta
brzina mala, kod helikoptera se ostvaruje pozitivan potisak samo do odredene brzine
leta, nakon koje je brzina masenog protoka ispusnih plinova manja, pa se ostvaruje
negativni rezidualni otpor. Taj otpor moze biti veli¢ine i do nekoliko stotina N, zbog
¢ega se on uzima u obzir i procjenjuje iz podataka o brzini masenog protoka koju daje
proizvoda¢ motora. Osim same brzine masenog protoka, u obzir se treba i uzeti kako
je postavljen ispusni sustav motora, jer ovisno o postavljaju, koli¢ina zraka koja prolazi
kroz motor stvara odredeni moment. Na razmatranom helikopteru imamo dva motora,
i nedostupne podatke od proizvodaca motora, zbog ¢ega je uzeta neka realna procjena

za iznos otpora ispuha
TNETZQ(—18O):—360 N

Buduéi da se na ovom helikopteru nalaze dva motora, kod kojih je ispusni sustav
postavljen simetri¢no, nema nikakvog okretnog momenta zraka koji prolazi kroz motor.
Za progresivinu brzinu leta uzeta je brzina od 80 m/s (290 km/h), pa dinamicki tlak
iznosi

%6 802

q=py =1225- =~ =3920 Pa, (4.45)

iz ¢ega mozemo odrediti parazitski otpor ispusnog sustava

—Tner 360
g 3920

foz = = 0.09 m?. (4.46)

4.3.9. Razno

U prilogu ve¢ definiranom otporu cijelog helikoptera, treba uracunati jos i minorne

izvore otpora, koji su zasebno relativno mali, ali su znacajni za ukupni otpor. Na tu listu
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tako spadaju razlicite antene, brisaci vjetrobrana, nosaci naoruzanja, brave poklopca
kabina, okovi, Pitot-cijev, formacijska i sletna svjetla, temperaturne sonde, zakovice,
servisni poklopci, top, itd. Svi ti dijelovi postoje na razmatranom helikopteru, te se i
oni moraju uracunati u ukupni otpor. Slobodnom procjenom iz pogleda na helikopter,

mozemo uzeti da je parazitski otpor:

fmisc:()-5 m2.

4.3.10. Ukupni parazitski otpor
Ukupni parazitski otpor u ¢istoj konfiguraciji je

ftclecmW = fF + chorr + fT + fW + fH + fV + fint + fex + fmisc =
049 +0.7140.194+0.54 + 0.03 + 0.05+ 0.07+ 0.09 + 0.5 = (4.47)
=2.67m>.

dok je otpor u cistoj konfiguraciji bez krila

fretean = freteanw — fw = 2.67 — 0.54 = 2.13 m?. (4.48)

Usporedbom rezultata parazitskog otpora drugih helikoptera, za koje su dostupni po-
daci, dobiveni parazitski otpor se slobodno moze uvecéati za 20%, radi realnije inZenjerske
procjene. Sam autor iz literature [1] navodi da nitko do sada nije uspio predimenzioni-
rati otpor u usporedbi s eksperimentalnim rezultatima. Korigirani otpor za 20% u ¢istoj

konfiguraciji iznosi

ftcorrW = ftcleanW + O-thcleanW =2674+0.2-2.67=3.2 mz. (449)

Otpor u ¢istoj konfiguraciji bez krila je iznosa

ftcorr = ftclean + 0.2ftcl€an =213+0.2-213=2.56 mz- (450)

Iznos konfiguracije sa podvozjem je iznosa

ftotal == (ftcle(an + fLG) + 0‘2(ftclean + fLG) - 332 + 02 . 332 = 399 Hl2. (451)



5 | Performanse helikoptera

Analizom performansi helikoptera definiramo opcée karakteristike leta u zadanim
uvjetima, temeljem kojih se moze odrediti da li je promatrani helikopter prikladan za
odredenu zadacu, odnosno da li i kako pojedini dijelovi utjecu na te iste performanse.
To je u ovom slucaju krilo. U ovom poglavlju provesti ¢e se analiza definiranog helikop-
tera sa i bez krila, te ¢e se ste¢i uvid u opc¢e prednosti i nedostatke takve konfiguracije.
Prilikom toga, biti ¢e odredena potrebna snaga u lebdenju, vertikalnom i horizontalnom
letu. Performanse ¢e se analizirati za masu od 10303 kg, a koju ¢ini masa praznog heli-
koptera, posada (2 ¢lana) i maksimalna masa goriva u unutrasnjim rezervoarima goriva
umanjena za masu od 30 kg, koja se potrosi prilikom pokretanja motora i pripreme za
letenje. Oba dvije konfiguracije helikoptera se promatraju u ¢istoj konfiguraciji, odnosno

sa uvucenim podvozjem.

5.1. Gubitak snage na transmisiji i uredajima

Da bi smo krenuli u analizu performansi, moramo definirate gubitke snage koji se
trose na pokretanje razne opreme i sami prijenos snage. Time dobivamo uvid u konaé¢ni
iznos snage koji se moze utrositi za pogon glavnog i repnog rotora. Izvori gubitaka snage

su:

e transmisija glavnog rotora;
e reduktori repnog rotora;

e transmisijska kutija motora za spajanje uljnih i gorivnih pumpi;

44
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e dodatni uredaji spojeni na transmisijsku kutiju kao Sto su generatori i hidrauli¢ne

puipe;
e ventilatori za hladenje generatora i transmisijske kutije.

Gubici na transmisiji su uglavnom uzrokovani trenjem i aerodinami¢nim otporom,
i funkcija su veli¢ine i snage koju dobivaju. Za preliminarnu procjenu gubitaka prema
[1], gubici na transmisiji, ukljuc¢ujuéi i snagu potrebnu za pokretanje njezinog uljnog
sustava, moze se procijeniti pomocu sljedeé¢e formule
1000

AP = —— K(Pous + Pact), 1
36 1 (Praz + Pact) (5.1)

u kojoj je K faktor korekcije za prijenos snage. Faktor korekcije za cCelni i stozni
prijenos zupcanicima iznosi K=0.0025, dok je za planetarni prijenos K =0.00375.

Kod razmatranog helikoptera imamo dvije transmisijske kutije motora, glavni re-
duktor sa planetarnim prijenosom na glavni rotor, tri hidrauli¢ne pumpe, pumpu uljnog
sustava, ventilator za hladenje transmisijske kutije i transmisiju repnog rotora sa tran-
smisijskom kutijom i dva medureduktora. Pogon svi dodatnih uredaja i medureduktora
je sa ¢elnim i stoznim prijenosom snage.

Maksimalna konstrukcijska snaga jednog motora je 1617 kW (2200 k.s.), Sto znadci
da na svakoj transmisijskoj kutiji motora imamo tu maksimalnu snagu, dok na glavnom
rotoru imamo maksimalnu konstrukcijsku snagu od 3240 kW (4400 k.s.). Konstrukcijska
snaga transmisije repnog rotora iznosi 588 kW (800 k.s.), pa preliminarna procjena

gubitka snage transmisije, za ovaj slucaj, iznosi

1000
Prrans = 75 (0:-0025(4400 + Pogyn) +0.01625(4400 + Pay) +0.0075(800 + Pr)]. (5.2)

Nominalnu snagu motora mozemo razdijeliti na snagu za pogon glavnog i repnog
rotora i pretvoriti u kW, pa imamo gubitak snage transmisije
1000

Prrans = 735 (6514 0.01375Py + 0.007Pr). (5.3)

Gubici snage za pogon dva generatora, svaki snage 40 kW i tri hidraulicna pumpe
u tri zasebna sustava, sa srednjim radnim tlakom od 1067 psi i protokom 6.868 gpm,

1znose
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P 2 . 40000
P, = 2( gen ) - — 105.14 kKW. 5.4
: 0.75-746 -1.36) ~ 0.75- 746 - 1.36 (54)
P qfiow 3 - 1067 - 6.868
Phya = ( ) - = 11.8kW. ,
i =3\ 08 1714.1.36) ~ 0.8- 1714 1.36 8 kW (5:5)

S definiranim glavnim gubicima snage mozemo sumirati ukupni gubitak koji iznosi

Pyuy = 1000(182.04 + 0.01375Py; + 0.007Py). (5.6)

5.2. Lebdenje

Za potrebe ostvarenja lebdenja i vertikalnog leta, treba odrediti potrebnu snagu
ovisno o visini leta. Pri tome potrebnu snagu ¢ine snaga glavnog rotora, snaga rep-
nog rotora te snaga potrebna za savladavanje gubitaka prijenosa snage i pokretanja
pomoc¢nih uredaja, koju smo definirali u prethodnom podpoglavlju, prema formuli iz
[12]:

Ppotr:PM+PT+Pgub~ (57)

5.2.1. Snaga glavnog rotora

Snagu glavnog rotora ¢ine inducirana snaga i snaga potrebna za savladavanje otpora

profila kraka, po formuli:

D 1
P = /wh(l + WV>T + P AYQR) e, (5.8)

gdje pogonsku silu ¢ini tezina uvec¢ana za vertikalni otpor helikoptera, definiranog u
poglavlju 4.1.. U dijelu inducirane snage nalazi se koeficijent x, koji predstavlja empi-
rijski korekcijski faktor, uveden da bi se eliminirala razlika izmedu rezultata dobivenih
gornjom relacijom i eksperimentom zbog gubitaka na vrhu kraka, ne-uniformne raspo-
djela vertikalne brzine itd.. Tipi¢na procijenjena vrijednost iznosi k=1.15.

Za odredivanje inducirane snage, potrebno je odrediti i induciranu brzinu u lebdenju,

prema
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pa s poznatim podacima iz priloga A., znamo definirati kompletnu potrebnu snagu

glavnog rotora.

5.2.2. Snaga repnog rotora

Postupak analize repnog rotora identican je postupku analize glavnog rotora, pa su
inducirana snaga i snaga otpora profila krakova repnog rotora odredena prema jednakim
izrazima. Kod tih izraza jedino su promijenjeni parametri, koji odgovaraju repnom
rotoru.

Pogonska sila repnog rotora jednaka je sili potrebnoj da uravnotezi moment glavnog

rotora prema formuli

Py
QMJZT7

(5.10)

TTpot'r -

gdje je x7 horizontalna udaljenost glavnog i repnog rotora. U kombinaciji s formulom
4.4, iz poglavlja 4.2., gdje je T'rporr uvecan za koeficijent blokade vertikalnog stabilizatora,
dobivamo pogonsku silu 77 potrebnu za odredivanje inducirane brzine repnog rotora.

Sa definiranom snagom repnog rotora, imamo sve komponente potrebne snage za

odredivanje performansi u lebdenju.

5.2.3. Rezultati

Na dijagramu 5.1, imamo prikazanu ukupnu potrebnu snagu helikoptera u lebdenju.
Prema rezultatima konfiguracije sa krilima vidimo da je maksimalna visina lebdenja oko
1600 m, $to se nalazi blizu vrijednosti od 1500 m definirane u [13], ¢ime se sve dosadasnje
procjene smatraju dovoljno dobrima.

Pri tome je za konfiguraciju sa krilima uzeta u obzir masa definirana u uvodu ovog
poglavlja. Kod konfiguracije bez krila, u obzir je uzeta definirana masa umanjena za
300 kg, kolika je ocekivana procjena mase krila, buduéi da je ona nepoznanica, a zbog

dimenzija i oblika krila, te mase koju ono treba ponijeti, moze biti ocekivana.
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Sa dijagrama vidimo da krila smanjuju visinu lebdenja daleko od tla skoro za 45%,
i to zbog vertikalnog otpora koje krila ima pri lebdenju, ali i mase samog krila.
Kod lebdenja blizu tla, vidimo da se visina lebdenja smanjila za samo 8%, ali ne

samo zbog otpora i mase krila, ve¢ i zbog pada nominalne snage motora.

3000

2800

2600

2400

2200

—_— Ppot bez krila-OGE

———P  sakrilima-OGE
pot

2000 Ppot bez krila-IGE a

——P_ sakrilima-IGE
pot

Nominalni rad motora

1800 /\ max. rezim OEI, 2.5 min| |

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
h, m

Slika 5.1: Dijagram potrebne snage ovisno o visini

Jos jedna zanimljiva informacija koju nam prikazuje dijagram, jest to da pri radu
samo jednog motora helikopter nije u moguénosti zalebdjeti ¢ak ni u blizini tla, pri bilo

kojoj konfiguraciji.

5.3. Horizontalan let

Za razliku od lebdenja i vertikalnog leta, kod horizontalnog leta treba prikazati
potrebnu snagu ovisno o brzini leta. Pri tome potrebnu snagu, kao i kod lebdenja, ¢ine
snaga glavnog rotora, snaga repnog rotora te snaga potrebna za savladavanje gubitaka
prijenosa snage i pokretanja pomo¢nih uredaja, formula 5.7.

Da bismo mogli odrediti potrebnu snagu, prvo treba definirati koeficijent sile uz-

gona konfiguracije helikoptera sa krilima, za koji ¢e potrebna snaga glavnog rotora biti
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umanjena, te snagu ostalih ¢lanova jednadzbe 5.7.

5.3.1. Koeficijent sile uzgona

Stacionarni koeficijent sile uzgona odrediti ¢emo prema [14], uz neke veé¢ poznate
veli¢ine definirane prethodno u poglavljima, a kao sto su gradijent koeficijenta sile uzgona
krila, te napadni kut nultog uzgona profila.

Kod definicije koeficijenta sile uzgona, trup ¢e se zanemariti, jer je uzgon koji on
stvara zanemariv. Isto tako, zanemariti ¢emo i koeficijent sile uzgona horizontalnog
stabilizatora, zbog toga sto je to mala referentna povrsina u odnosu na krilo. Razlog
zanemarivanja stabilizatora lezi u ¢injenici da iza krila imamo povijanje struje zraka,
ali isto tako, pri veé¢im brzinama leta, imamo i povijanje struje zbog traga glavnog
rotora. To nam u konacnici komplicira proracun, pa se zbog toga koeficijent sile uzgona
stabilizatora zanemaruje u jednoj i drugoj konfiguraciji.

Kod analize konfiguracije sa krilima, performanse se razmatraju tek od brzine 20

m/s. Razlog tome je izbjegavanje nelinearnog podrudja koeficijenta sile uzgona krila.

Konvencionalna konfiguracija sa krilima

Kod ove konfiguracije razmatrati ¢emo samo utjecaj koeficijenta sile uzgona krila
zbog razloga navedenih u uvodu ovod podpoglavlja. Neki podaci, ovdje primjenjeni, su
izracunati kod vertikalnog i horizontalnog otpora.

Pri tome kre¢emo s definiranjem odnosa ekvivalentnog promjera trupa, segment 7, i

raspona krila sa pod-trupnim dijelom

[4Ap 4-4.73
d = T a 0.31. (5.11)

by + 17 624+17
Razlika izmedu segmenta 7 i povrsine definirane kod horizontalnog otpora je u dije-

lovima ispusnog sustava motora, a ovdje se promatra samo trup, pa uzimamo povrsinu
segmenta 7.

Vrijednost koeficijenta interferencije planarne konfiguracije krilo-tijelo

Kpw =1+3d— M (1—d) =

(5.12)
—1+3-0.31—0.59-0.31-(1—0.31) = 1.81.
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Vrijednost koeficijenta interferencije otklonjene konfiguracije krilo-tijelo

14 0.41d)2 (1 +0.41-0.31
I BW — \ ™  ~ o4

2
= 1.81 =1.34. 5.13
1+d 1+0.31 ) ( )

kpw =<

Krilo nije uvijeno, pa je kut nultog uzgona profila o jednak kutu nultog uzgona krila.
Uz ag=-1.2° i koeficijente interferencije, te postavnog kuta krila iy;,,=19°, ekvivalentni

napadni kut krila je

awer = Kpwa+ kpw(iw — ap) =

— 1.81a + 1.34 ((19° - (—1.20))1%) — 1.81a + 0.47.

(5.14)

Prije izracuna koeficijenta sile uzgona krilo-tijelo, potrebno nam je jos i referentna

povrsina sa pod-trupnim dijelom, sa slike 2.2,

. b 1.7 1.6240.836.24 4+ 1.7

Aoy = 2502 CoW T LT 5202 T 9 73m?. (5.15)
2 2 2 2
Pa je koeficijent sile uzgona kombinacije krilo-tijelo
A

(CL)BW = (CLa) A—W Awefr =
- 02 Wref (5.16)

= 4.349’% (1.81av +0.47) = 5.67Ta + 1.47,

sto je onda i ukupni stacionarni koeficijent sile uzgona ove konfiguracije.

5.3.2. Snaga glavnog rotora

Snagu glavnog rotora ¢ine inducirana snaga, snaga potrebna za savladavanje otpora
profila kraka i snaga potrebna za savladavanje otpora ostatka helikoptera, po formuli:
V 2

_ X 1 3 o 1 2
Par = k0T + 5pAcun(2F) [1 n k(QR )] + 5OV2SV. (5.17)

Za odredivanje inducirane snage, prvo je potrebno odrediti induciranu brzinu u leb-

denju, prema formuli:
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U toj jednadzbi se pretpostavlja da je tezina helikoptera jednaka potrebnoj sili na
glavnom rotoru. Nakon odredivanja inducirane brzine u lebdenju, moze se odrediti

inducirana brzina i u horizontalnom letu, prema izrazu:

2
Yh
V(Veosa,)? + (Vsina, +v;)?

Iz gornje jednadzbe vidljivo je da se inducirana brzina nalazi s obje strane jednadzbe,

(5.19)

vV, =

Sto znaci da iterativno moramo do¢i do inducirane brzine. Iz jednadzbe je jos vidljivo
da je inducirana brzina ovisna i o napadnom kutu diska «., koji je prema [10], defniran
kao kut za koji se disk rotora nagne prema naprijed kako bi generirao propulzivnu silu
kojom moze savladati silu otpora u horizontalnom letu. Formula napadnog kuta diska
je

; D (5.20)
Q= —, .
g W

pri cemu je D sila otpora, a W tezina helikoptera. Ova formula je primjenjena i kod
iteracije parazitnog otpora u horizontalnom letu, poglavlje 4.3..
Nakon sto je odredena inducirana brzina na glavnom rotoru, moze se odrediti po-

trebna pogonska sila glavnog rotora prema izrazu

1
W — 5 CLqAWref

T = (5.21)

cos Q.

Pogonska sila glavnog rotora umanjena je za velic¢inu sile uzgona koju generira krilo,
a Ciji koeficijenti su izracunati prethodno u poglavlju. Kod definicije koeficijenta sile
uzgona treba pripaziti na predznak napadnog kuta trupa helikoptera, koji gledano iz
[14], poprima negativne vrijednosti, i smanjen je za 4.5° zbog razlike kuta osovine glave
rotora i trupa. Definicijom pogonske sile, imamo definirane velic¢ine inducirane snage. U
formuli inducirane snage jo$ se nalazi koeficijent k, koji je ve¢ objasnjen u podpoglavlju
5.2..

Za snagu potrebnu za savladavanje otpora profila kraka, poznate su sve velicine,
pri cemu je k£ jos jedan korekcijski faktor, a tice se gubitaka na krakovima rotora u
horizontalnom letu. Tipiéna vrijednosti tog faktora iznosi k=4.65.

Zadnji ¢lan u formuli 5.17, ¢ini snaga potrebna za savladavanje otpora i ¢iji je para-

zitski otpor ve¢ odreden. Time smo zavrsili definiciju potrebne snage glavnog rotora.
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Snagu repnog rotora definiramo na isti nacin kao sto je ve¢ objasnjeno u podpoglavlju

5.2., a Cija snaga ovisi direktno o snazi glavnog rotora.

5.3.3. Rezultati

Na slici 5.2, imamo prikazane krivulje ukupne potrebne snage za konfiguraciju sa i
bez krila. Krivulje snage konfiguracije sa krilima pocinju od brzine 20 m/s, a razlog
tome naveden je u uvodu ovog podpoglavlja. Zanimljivo je primijetiti da u rasponu
brzina od 30 do 60 m/s, ukupna potrebna snaga pada, a s time i potrebna snaga na
glavnom rotoru. Razlog tom padu je u smanjenju pogonske sile za iznos sile uzgona

koja se javlja na krilu.

Ppmr bez krila
3000 T P,, bez krila I
P bez krila
otpor /
P, bezkrila
2500 - M T
Nom. rad motora ,
——P  sakrilima 4
potr 4
..... P bezkrila o4
2000 - M < T
-=-=P bez krila <
otpor
S I N P, sakrilima /
R4 ’
X 1500 < KA
o 4
4
\~\ ,/' ,l
1000 |- o g 2= i 1
L Dl ’,
4
'
2 ’
...... .
sof s . 1
............ g
oL—— pem====7% I I |
0 20 40 60 80 100
V, m/s

Slika 5.2: Dijagram potrebne snage ovisno o visini

Porastom brzine leta, krivulja potrebne snage raste zbog povec¢anja sile otpora heli-
koptera, sto je vidljivo i iz dijagrama. Inducirana snaga na glavnom rotoru i dalje pada,
te se oko maksimalne brzine leta, pocinje izjednacavati s induciranom snagom rotora
kod konfiguracije bez krila. Maksimalna brzina helikoptera kod konfiguracije sa krilima
je oko 92 m/s (330 km/h), Sto ne odstupa previse od maksimalne brzine leta od 335

km/h prema literaturi [4]. Potrebna snaga analizira se tek od brzine 20 m/s, kako bi se
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izbjeglo nelinearno podrucje koeficijenta sile uzgona krila.

5.4. Penjanje u napreduju¢em letu

Kod penjanja u napreduju¢em letu, pored snage potrebne za horizontalni let prema

53

formuli 5.17, potrebno je dodati i snagu potrebnu za penjanje brzinom V-, zbog cega e

snaga biti uvec¢ana za

Pclz'mb - TVC

(5.22)

Pri penjanju, otpor helikoptera je veéeg iznosa nego za horizontalni let, i ovdje ¢e

biti uveéan za vertikalni parazitni otpor kod inducirane brzine u lebdenju. Time ¢emo

u potrebnoj snazi imati uklju¢en vertikalni i horizontalni parazitni otpor.

Vertikalna brzina penjanja dobivena je iz viska razlike raspolozive snage motora i

ukupne potrebne snage, koja ukljucuje i pove¢anje potrebne snage na glavnom i repnom

rotoru.

1400 T T T T

1200
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O 1 1 1 1
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Slika 5.3: Raspoloziva snaga u penjanju

100

Na slici 5.3, imamo dan prikaz raspolozive snage penjanja helikoptera. Pri tome
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vidimo da je ta snaga manja kod konfiguracije helikoptera sa krilima, zbog povecanja
parazitskog otpora u horizontalnom i vertikalnom smjeru, te pove¢anje mase same kons-

trukcije koju treba kompenzirati.

14 T T T T

12

10

Penjanje bez krila
Penjanje sa krilima

0 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100

V, m/s
Slika 5.4: Vertikalna brzina penjanja

Medutim, sa slike 5.4 je zanimljivo vidjeti da unato¢ manjoj snazi za penjanje imamo
vecu brzinu penjanja helikoptera. Taj iznos se kreée u vrijednostima od 12.5 m/s pri
55 m/s progresivne brzine, $to odgovara vrijednosti od 12.5 m/s, prema literaturi [13],

i rasponu vrijednosti od 9-14 m/s, prema [6].

5.5. Autorotacija

Autorotacija se definira kao izvanredan dogadaj u letu helikoptera koji je uzrokovan
otkazom motora, transmisije ili otkazom repnog mehanizma, prema [15]. Cijeli opis
autorotacije dan je u radu [15], i ovdje ne¢emo iéi u detaljno raspisivanje. Ovo podpo-
glavlje ¢e se dotaknuti samo vertikalne brzine spustanja u autorotaciji, u konfiguraciji

bez i sa krilima, pri ¢emu ¢e se vidjeti kako ta krila utjecu na performanse autorotacije.
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Autorotacija ima zadatak stvoriti pogonsku silu priblizno jednaku tezini helikoptera
i onda kada dode do prestanka rada motora. Ukupna potrebna snaga je jednaka
V 2

_ 1 3 1 2
P = kT + 2 pAican(QF) 1+ k(ﬁ )|+ 5PV, (5.23)

pri ¢emu je zanemarena snaga na repnom rotoru. Pri vertikalnom spustanju, ukupna
snaga je jednaka nuli odnosno brzini vertikalnog spustanja. Kod konvencionalne konfigu-
racije helikoptera, pogonska sila 7" je jednaka tezini helikoptera W uvecana za vertikalni
otpor izracunato u podpoglavlju 4.1., dok je kod konfiguracije sa krilima ta sila umanjena

za silu uzgona koju ona stvaraju, pa jednadzba 5.23 poprima oblik

1
§PV2fV
Va=v; + WL (5.24)

Sa slike 5.5, vidimo da je vertikalna brzina kod konfiguracije sa krilima po apsolut-
nom iznosu veca pri veéim progresivnim brzinama leta, i to u prosjeku 2-4 m/s. Kod
konfiguracije sa krilima, na dijagramu je dan prikaz ovisnosti vertikalne brzine spustanja
tek od 20 m/s horizontalne brzine helikoptera, $to je objasnjeno u uvodu podpoglavlja
5.3.1..

V, m/s
0 20 40 60 80 100
0 T T T T
5t i
-10 .
£
S
fa)
>
-15+ .
-20 .
— Spustanja bez krila
—— Spustanje sa krilima
_25 1 1 1 1

Slika 5.5: Vertikalna brzina spustanja u autorotaciji
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U prosjeku, kod konfiguracije bez krila, najmanja vertikalna brzina spustanja je oko
40 m/s horizontalne brzine leta i iznosa je -9 m/s. Kod konfiguracije sa krilima ta brzina
je malo veca i iznosa je -10 m/s. Promatrajuéi dijagram na slici 5.5, i usporedujuéi ga
sa dostupnim dijagramom autorotacije prema [3], mozemo vidjeti da je promatrani heli-
kopter malo boljih performansi autorotacije od originalnog Mi-24. Originalni helikopter
ima vertikalnu brzinu spustanja od 12 m/s, pri 40 m/s progresivne brzine. Razlog tom
odstupanju mogu biti pojednostavljenja i zanemarivanja dijelova, koja su objasnjena
kroz tekst.



6 | Usporedba rezultata
aerodinamickih

karakteristika glavnog

rotora

Kako je spomenuto u poglavlju 3.2., analiza aerodinamickih karakteristika naprav-
ljena je prema dostupnim podacima komandi helikoptera za konfiguraciju sa krilima.
Bududi da je kroz rad napravljena procjena koeficijenta sile uzgona krila, mozemo napra-
viti grubu procjenu promjene komandi na glavnom rotoru prilikom ¢ega ¢emo analizirati

kuteve mahanja, sile i momente na glavnom rotoru.

13 T

sa krilima

bez krila
12 - 1

6 | | | | | |
0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4

1

Slika 6.1: Kut konusa rotora
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Ova gruba procjena nalaze izracun koeficijenta sile uzgona, za srednje progresivne
brzine letenja (40-60 m/s), i povecanje koeficijenta pogonske sile u horizontalnom letu
za iznos sile uzgona koju daju krila. To povecanje pogonske sile manifestirati ¢e se u
promjeni postavnog kuta lopatica glavnog rotora, odnosno komande kolektiva, koju smo
povecavali dok nismo dobili pogonsku silu uve¢anu za uzgon. Povecéanje kolektiva A6

iznosilo je 2.5°, u odnosu na dijagram 3.4.

6 T T T T T T

sa krilima
bez krila

a,, °

-8 I I I I I I
0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4

Slika 6.2: Uzduzni cikli¢ni kut mahanja

Prema dijagramu 6.1, vidimo da se kut konusa povecao za isti toliki iznos, i ostao u
vrijednostima kuta konusa od 15°, Sto je oc¢ekivani rezultat. Vrijednosti preko tog iznosa

oznacavaju da model ne radi dobro, ili postoje ozbiljni problemi na glavnom rotoru.



b, °

V., m/s
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Slika 6.3: Boc¢ni cikli¢ni kut mahanja
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Slika 6.4: Inducirana brzina
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Dijagram 6.2, pokazuje promjenu uzduznog ciklicnog kuta mahanja, koji se isto tako
povecava sa koeficijentom napredovanja i postaje pozitivan puno ranije od onoga kod
konfiguracije s krilima. Treba reéi i to, da su kod konfiguracije bez krila, uzduzni i
cikliéni kutevi mahanja opéenito vedci, kao sto je i kut konusa rotora.

Dijagram na slici 6.4, prikazuje vece iznose inducirane brzine kod konfiguracije bez

krila, ali i ona ocekivano pada s porastom koeficijenta napredovanja.

240 T T T T T T
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12

Slika 6.5: Potisna sila na glavnom rotoru

Iznos pogonske sile je naravno veci, slika 6.5, zbog toga Sto smo povecali postavni
kut lopatica glavnog rotora u zamjenu za kompenzaciju sile uzgona koju inace generi-
raju krila. Ocekivano je da rezultat pogonske sile ima odstupanja pri manjim i ve¢im
brzinama leta, odnosno koeficijentima napredovanja, zbog ¢injenice da je korekcija za
silu uzgona provedena za podrucje srednjih vrijednosti koeficijenata napredovanja, kao

najzanimljivije podrucje s aspekta optimalnih rezima leta promatranog helikoptera.
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Slika 6.6: Sila oko x osi
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Slika 6.7: Sila oko y osi
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Slika 6.8: Moment oko x osi
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Slika 6.9: Moment oko y
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Sile i momenti oko x i y osi su takoder porasli zbog pove¢anja pogonske sile, dok
je zanimljivo uociti da je moment oko osi z postao negativan. Razlog tome je veé
spomenut u poglavlju 3.2.; i tesko ga je objasniti bez detaljnije analize modela, a dio
toga vjerojatno lezi i u pretpostavci s kojom je ova analiza napravljena - za korekciju
konstante vrijednosti sile uzgona - sto ocekivano ima odstupanja pri ve¢im brzinama

gdje se javljaju negativni iznosi momenta.
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Slika 6.10: Moment oko z osi



Zakljuak

Borbeni helikopteri su ¢isti primjer helikoptera konvencionalne konfiguracije sa kri-

lima.

Krila uglavnom imaju namjenu ovjeSenja tereta, ali i rasterecenja glavnog rotora

pri progresivnim brzinama leta, budué¢i da stvaraju odredenu silu uzgona. S druge

strane, krila pove¢avaju masu same konstrukcije te imaju negativni efekt po perfor-

manse helikoptera u lebdenju, ali i rezimu autorotacije. Da zakljuc¢imo:

Za analizu rada, definiran je helikopter po uzoru na ve¢ postojeci helikopter u eks-
polataciji. Buduci da su neke velicine bile predmet slobodne procjene, promatrani

helikopter ne mora u potpunosti odgovarati originalu.

Odredene su aerodinamicke karakteristike rotora u vertikalnom letu. Kod analize
vertikalnog leta razvijen je model rotora, te testiran s dostupnim eksperimental-
nim podacima za koeficijente pogonske sile i momenta. Poklapanje racunskih i
eksperimentalnih podataka pokazuje da model radi dobro i da nam pokazuje do-

bre rezultate za rotor promatranog helikoptera.

Kod analize horizontalnog leta, geometrija rotora s poznatim velicinama komandi
helikoptera ubacena je u veé¢ gotovi, razvijeni model te nam je dala ocekivane

rezultate kuteva mahanja, inducirane brzine te sile i momenata.

Definiran je parazitski otpor helikoptera u vertikalnom i horizontalnom letu. Do-
bivene veli¢ine su procjena, te se kre¢u u oc¢ekivanom podrucju iznosa parazitskog

otpora sli¢cnih helikoptera.

Analizom performansi helikoptera u lebdenju vidimo da se performanse helikoptera

konvencionalne konfiguracije sa krilima losije od konfiguracije bez krila, a samim

64
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time i u vertikalnom penjanju. Zbog vertikalnog otpora degradirana je i visina

lebdenja.

e Pri provjeri performansi helikoptera u horizontalnom letu, vidljivo je da krila pri
odredenim brzinama rastere¢uju glavni rotor do trenutka kada, zbog povecane
brzine letenja, raste snaga potrebna za savladavanje parazitskog otpora. Zbog
analize progresivnog leta, definiran je koeficijent sile uzgona krila, dok je koeficijent
sile uzgona trupa i horizontalnog stabilizatora zanemaren kod obje konfiguracije.
Kod definiranja koeficijenta sile uzgona stabilizatora, problem je povijanje struje
iza krila, ali i traga rotora, Sto uvelike komplicira analizu. Radi izbjegavanja
nelinearnog podrucja sile uzgona, performanse u horizontalnome letu analizirane

su od neke progresivne brzine.

e Kod analize penjanja vidimo da se sa krilom ostvaruju malo veé¢e brzine penjanja,

sa manjom raspolozivom snagom u odnosu na konfiguraciju bez krila.

e Autorotacija je izvanredan rezim leta helikoptera uzrokovan otkazom motora, tran-
smisije ili repnog mehanizma. Kod rezima autorotacije, vidljivo je da konfiguracija
sa krilima ima vecu brzinu spustanja i to uglavnom zbog pove¢anog otpora u ver-

tikalnom, ali i horizontalnom letu.

e Na kraju, napravljena je usporedba aerodinamickih karakteristika glavnog rotora
za konfiguracije sa i bez krila. Ocekivano imamo vece iznose kuteva mahanja, sila

i momenata za konfiguraciju bez krila.

Radom je dan uvid u performanse helikoptera sa krilima, ali uz odredena ogranicenja.
Ta ogranicenja su koeficijenti sile uzgona horizontalnog stabilizatora i trupa, povijanje
struje, te kutevi mahanja glavnog rotora koja bi ubuduce trebalo razmotriti i analizirati,
a ¢ime bismo dobili kompletan uvid u rezultate performansi. Kod usporedbe mahanja
i optere¢enja na glavi glavnog rotora potrebno je provjeriti iznose komandi analizom

ravnoteznog leta za obje konfiguracije helikoptera.



A | Prilog

Glavni rotor

radijus: 8.65 m;

profil: NACA 23012;

karakteristike profila: ¢;,=5.84, c40=0.0084;
duljina tetive: ¢=0.58 m;

duljina kraka: 1=7.77 m;

broj krakova: N=5 ;

brzina vrtnje: 240 RPM;

kut uvijanja lopatice glavnog rotora: #=3°36’, na presjeku 1-5, do §=0° na vrhu

Repni rotor

- vucni rotor

radijus: 1.955 m;

profil: NACA 0012;

karakteristike profila: ¢;,=5.73, ¢40=0.008;
duljina tetive: ¢=0.26 m;

duljina kraka: 1=1.55 m;

broj krakova: N=3 ;

brzina vrtnje: 1112 RPM;

udaljenost repnog rotora od vertikalnog stabilizatora: x=0.72 m.
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Krilo

- trapezno krilo

raspon krila: b=6.66 m;

duljina tetive na osi simetrije krila: ¢.g=1.62 m;

duljina tetive u korijenu: ¢,=1.42 m;

duljina tetive na vrhu: ¢;=0.83 m;

konstruktivni kut krila: 2y,=19°;

kut anhedrala: ¢=12°;

strijela napadnog ruba krila: App=8°50;

profil krila: NACA 23020

karakteristike profila (Re = 5 - 10%): ¢;,=6.14, c4o=0.0083.

Horizontalni stabilizator

- stabilizator trapeznog oblika

raspon stabilizatora: b=3.27 m;

duljina tetive na osi simetrije stabilizatora: ¢,=0.85 m;
duljina tetive u korijenu: ¢,=0.8 m;

duljina tetive na vrhu: ¢;=0.57 m;

profil krila: NACA 0012;

karakteristike profila: ¢;,=5.73, ¢40=0.008;

raspon kuteva: 6= 47°40" - 12°30’;

Vertikalni stabilizator

strijela na 1/4 tetive: A;=42°30’;

postavi kut: a;=6°;

duljina tetive u korijenu: ¢,=2.02 m;

duljina tetive na vrhu: ¢;=0.86 m;

profil krila: NACA 0015;

karakteristike profila (Re =5 10°%): ¢;,=6.23, ¢40=0.0088;

povrsina stabilizatora u interferenciji s repnim rotorom: S=2.74 m?.



Podvozje

Poglavlje A. Prilog

razmak nosnog i glavnog podvozja po x-osi: 4.39 m;

razmak glavnog podvozja po y-osi: 3.03 m;

dimenzije kotaca nosne noge: ©0.48 x 0.2 m;

dimenzije kotaca glavne noge: ©0.72 x 0.32 m;

Relevantne udaljenosti

horizontalna udaljenost izmedu osi glavnog rotora i hor. stabilizatora: 8.69 m;

vertikalna udaljenost izmedu osi glavnog rotora i hor. stabilizatora: 2.18 m;

horizontalna udaljenost izmedu osi glavnog rotora i repnog rotora: 10.75 m;

vertikalna udaljenost izmedu osi glavnog rotora i repnog rotora: 0.82 m.

Masa

masa praznog helikoptera: 8620 kg;

max. masa goriva (bez vanjskih spremnika): 1563 kg;

max. masa goriva sa 2 vanjska spremnika goriva: 2445 kg;

max. masa goriva sa 4 vanjska spremnika goriva: 2933 kg;

Rezimi rada motora

Tablica A.1: Snaga u odredenim rezimima rada motora

Rezim Snaga, kW/KS | visina, m | specificna potrosnja, kg/kW
Polijetanje 2100/1546 do 2200 0.522
Nominalni 1700/1251 do 3600 0.752
I krstarenje 1500/1104 do 3600 0.785
IT krstarenje 1200/883 do 3600 0.848
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Naoruzanje
UB-32A-24

duljina lansera: 2.08 m;
promjer lansera: 0.481 m;
masa: 105 kg;

broj raketnih zrna: 32;
promjer zrna: 57 mm;
duljina zrna: 1 m;

masa zrna: 5 kg.

Poglavlje A. Prilog

B8V20-A

duljina lansera: 1.793 m;
promjer lansera: 0.521 m;
visina lansera: 0.578;
masa: 100 kg;

broj raketnih zrna: 20;
promjer zrna: 80 mm;
duljina zrna: 1.36 m;

masa zrna: 11.6 kg.

Slika A.2: Lanser nevodenih raketnih zrna kalibra 80mm
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