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SAZETAK

Aeroprofil je popre¢ni presjek krila, aerodinamicki je oblikovana povrsina koja
ostvaruje uzgon potreban za let. Uzgon je aerodinamicka sila koja nastaje kao rezultat
razlike tlakova na gornjaci i donjaci krila. Krilo se dobije nizanjem aeroprofila jedan do
drugog, to je glavna povrsina na zrakoplovu koja stvara uzgon. Uporabom vrlo tankih
superkritiCnih aeroprofila, postize se bolji koeficijent uzgona pri manjim brzinama u
odnosu na ostre tanke aeroprofile, te se poboljSavaju performanse pri nadzvucénim i
hiperzvu€nim brzinama, u odnosu na konvencionalne aeroprofile. Najpovoljnija krila za
nadzvucne i hiperzvucne brzine su delta krila koja su karakteristiCha po tome $to

stvaraju mali valni otpor.

KLJUCNE RIJECI: aeroprofil; krilo; nadzvuéna brzina; hiperzvuéna brzina; delta krilo;

kut strijele krila

SUMMARY

An airfoil is a cross-section of the wing, it is a streamline shaped surface which
achieves lift required for flight. Lift is an aerodynamic force which results from different
pressures on the upper and lower surface of the wing. The wing is acquired by stringing
the airfoils side by side, it is the most important surface of the aircraft for creating lift.
By using very thin supercritical airfoils, better lift coefficient is achieved at lower speeds,
compared to sharp and thin airfoils, and also a better performance at supersonic and
hypersonic speeds, compared to conventional airfoils. Most favourable wings for
supersonic and hypersonic speeds are delta wings which are characteristic by the fact

that they produce very little wave drag.

KEY WORDS: airfoil; wing; supersonic speed; hypersonic speed; delta wing;

sweepback angle
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1. UvOD

Predmet istrazivanja zavrSnog rada su aeroprofili i krila za nadzvuéne i
hiperzvu€ne brzine leta. Svrha ovog rada je prikazati osobine aeroprofila i krila, te
objasniti do kakvih pojava dolazi pri pove¢anim brzinama leta, odnosno u nadzvu¢nom
podrucju brzina. Nadalje, prikazane su znacCajke nadzvuénih i hiperzvucnih krila, te
koja su krila najpovoljnija za takvo podrucje brzina. Cilj zavrSnog rada je prikazati
karakteristike razliCitih oblika krila i aeroprofila u nadzvuénom i hiperzvu¢nom podrucju

strujanja, te odrediti koji su oblici najprikladniji za takav let.
Rad je koncipiran u sedam poglavlja:

Uvod

Geometrijske znacajke aeroprofila
Geometrijske znacajke krila
Pojave pri nadzvu¢nom strujanju
Krila za nadzvucne brzine leta

Krila za hiperzvucne brzine leta

N o g M wDdE

Zaklju€ak

Prvo poglavlje, tj. uvodni dio definira temu istrazivanja, u njemu su odredeni

svrha i cilj zavrSnog rada, te su predstavljena poglavlja koja su obradena kroz rad.

U drugom poglavlju Geometrijske znacajke aeroprofila definira se aeroprofil te
njegove geometrijske osobine kao Sto su tetiva, srediSnjica, relativna debljina

aeroprofila, relativna zakrivljenost aeroprofila, skeletnica i napadni kut.

U treCem poglavlju Geometrijske znacajke krila definirano je krilo, prikazano je i
objasnjeno na koji nacin geometrijske znacajke utje€u na krilo. Obradene znacajke su:
nacin i kut ugradnje krila, geometrijsko vitoperenje krila, diedar krila, vitkost krila, kut

strijele krila te srednja aerodinamicka tetiva.

Cetvrto poglavlje Pojave pri nadzvuénom strujanju prikazuje $to se dogada s
aeroprofilima i krilima povec¢anjem brzine strujanja u nadzvuéno podrudje. Pojave koje
nastaju su: zvuéni zid, Machov val, kosi i odvojeni povijeni valovi, ekspanzijski valovi,

vibracije, promjena koeficijenta uzgona i otpora.



Peto poglavlje Krila za nadzvucne brzine leta prikazuje razlicite konstrukcije krila
koja su pogodna za nadzvuc€no podrucje brzina, te na koji nacin takva krila pozitivno i

negativno utje€u na razliCite rezime letenja.

Sesto poglavlje Krila za hiperzvuéne brzine leta definira hiperzvuéno podrugje
brzina, bavi se usporedbom raznih koncepata hiperzvucnih zrakoplova, te se

usporeduju aeroprofili i konstrukcije krila koja su pogodna za takav let.

U sedmom poglavlju slijedi zaklju¢ak u kojem su predstavljeni konacni rezultati

istrazivanja prema pojedinim dijelovima rada.



2. GEOMETRIJSKE ZNACAJKE AEROPROFILA

Aeroprofil je popre¢ni presjek krila, komandnih povrsina, elisa zrakoplova ili
rotora helikoptera. Aerodinamicki je oblikovana povrsina koja stvara uzgon potreban
za let zrakoplova uz relativno mali otpor. Postoje razni oblici aeroprofila koji mogu biti
simetriCni i zakrivljeni. Simetri¢ni profili su s gornje i donje strane jednaki, odnosno
kako i sam naziv kaze simetri¢ni (slika 1). Generiraju najmanje otpora i najmanju silu
potrebnu za stvaranje uzgona, stoga se primjenjuju pri ve¢im brzinama leta kao $to je
nadzvuc€na brzina. Zakrivljeni profili su namijenjeni za manje brzine leta kao sto je
podzvucna brzina. Specificnog su izgleda gdje je nos aeroprofila spusten i zaobljenog

oblika, a straznji kraj je izveden kao ostri kut (slika 1).

@ETR!CNI AEROPROFIL s

ZAKRIVLJENI AEROPRoplL\

Slika 1. Simetri€ni i zakrivljeni aeroprofil [1]

Na slici 2 prikazane su sljedecée znacajke aeroprofila: [2]
= PB = prednji brid,
= SB = straznji brid,
= C = tetiva,
= srediSnjica,
= t = najveca debljina aeroprofila,
= f » najveca zakrivljenost aeroprofila,
= Xt = polozaj udaljenosti najveée debljine,

= Xt » polozaj udaljenosti najvece zakrivljenosti.
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Slika 2. Geometrijske znaCajke aeroprofila [2]

2.1. Tetiva aeroprofila

Tetiva aeroprofila je duzZina koja spaja prednji brid sa straznjim bridom. Tetiva

se moze definirati na dva nacina (slika 3): [2]

= |z straZnjeg brida se povuce luk polumjera R koji tangira aeroprofil u prednjem bridu,

duZina koja spaja ta dva brida naziva se tetiva ci.

= |z straznjeg brida se povucCe pravac koji tangira aeroprofil u tocki N. Tocka M je
presjek pravca ZB-T i tangente koja tangira aeroprofil u prednjem bridu, a okomita je
na pravac ZB-T. Duzina koja spaja straznji brid i toCku M naziva se tetiva aeroprofila

C2.

4
[ -
PB
AN — -
T M N ZB
|

Slika 3. Definiranje tetive aeroprofila [2]



2.2. Sredisnjica aeroprofila

SrediSnjica je linija koja spaja prednji brid sa straznjim bridom, kod simetri¢nih
profila je linija, a kod zakrivljenih aeroprofila ona je krivulja. Nalazi se na jednakim
udaljenostima od gornjake i donjake aeroprofila. Ako se na tetivu povuku duZzine koje
su okomite na nju, kao $to je to prikazano na slici 2, sredi$njicom se naziva krivulja
koja spaja polovista svih duZina. Oblik srediSnjice je vazan u odredivanju

aerodinamickih znacajki aeroprofila.

2.3. Relativna debljina aeroprofila

Debljinu aeroprofila definira najduza tetiva koja je okomita na tetivu aeroprofila.
Relativha debljina aeroprofila je odnos maksimalne debljine prema tetivi aeroprofila

koja se izrazava u postotcima prema sljedecoj formuli: [2]
f= % X 100% (1)
Gdje su: = t = relativna debljina aeroprofila
= ¢ = duzina tetive aeroprofila [m]

Polozaj udaljenosti najveée debljine takoder je vazna osobina aeroprofila, koji

se odreduje relativno u postotcima prema sljedec¢oj formuli: [2]
% =% 100% (2)
Gdje su: = X; » polozaj udaljenosti najvece debljine
= ¢ = duZina tetive aeroprofila
Prema najvecoj relativnoj debljini aeroprofili se dijele na: [3]
=tanke =t <8 %
*srednje = 8<t<12%

=debele=t=12 %



2.4. Relativna zakrivljenost aeroprofila

Zakrivljenost aeroprofila se definira kao najvec¢a udaljenost srediSnjice od tetive
aeroprofila. Simetricni profili nemaju zakrivljenost, jer se srediSnjica poklapa s tetivom
aeroprofila. Uobi¢ajeni podzvuéni aeroprofili imaju maksimalnu zakrivljenost od 2 do
4% koja se nalazi na 35 do 40% tetive od prednjeg brida. [3] Relativha zakrivljenost

aeroprofila izraZzava se u postotcima prema formuli: [2]
F_f
f=2x100% (3)

Gdje su: » f = relativna zakrivljenost aeroprofila
= ¢ = duzina tetive aeroprofila

Udaljenost od prednjeg brida do najveée zakrivljenosti aeroprofila niz tetivu
predstavlja polozaj udaljenosti najvece zakrivljenosti. Odreduje se relativno u

postotcima prema formuli: [2]
X = ’“—Cf x 100% (4)
Gdje su: * X7 = relativna zakrivljenost aeroprofila
= ¢ = duzina tetive aeroprofila
Prema najvecoj relativnoj zakrivljenosti aeroprofili se dijele na: [3]
= mala zakrivljenost = f < 2 %
= srednja zakrivljenost = 2 < f <4 %

= velika zakrivljenost = f =4 %



2.5. Skeletnica

Aeroprofil se moze definirati i na drugi nacin, a to je sa skeletnicom i tetivom
skeletnice. Skeletnica i srediSnjica razlikuju se u nacinu definiranja, tj. srediSnjica je
linija koja spaja polovista svih duzina okomitih na tetivu aeroprofila, a skeletnica spaja
sredista ucrtanih kruznica u aeroprofilu. Tetiva skeletnice je duzina koja spaja krajnje
toCke skeletnice. U ovom slucaju debljina aeroprofila t se definira kao promjer najvece
upisane kruznice, a zakrivlienost f kao najvec¢a udaljenost skeletnice od tetive

skeletnice. (slika 4)

> SKELETNICA

TETIVA SKELETNICE

Y

g c

Slika 4. Skeletnica [2]

2.6. Napadni kut

Geometrijski napadni kut ili samo napadni kut a predstavlja kut izmedu tetive
aeroprofila i pravca neporemecéene zracne struje. O napadnom kutu direktno ovisi
veli€ina uzgona, jer njegovim povecéanjem, do odredene granice (krititnog napadnog
kuta), raste vrijednost sile uzgona ali i sile otpora. Prelaskom kriti€cnog napadnog kuta
dolazi do odvajanja strujnica zraka na izlaznim dijelovima aeroprofila, turbulencije i

sloma uzgona. Za vecinu zrakoplova kriti¢ni napadni kut je oko 16°.

Kut nultog uzgona ao je kut izmedu tetive aeroprofila i pravca neporemecéene
zracne struje kod nultog uzgona, a kod simetri¢nih aeroprofila kut nultog uzgona iznosi
0°. Kod pozitivno zakrivljenih aeroprofila kut nultog uzgona ao nije jednak nuli, nego

ima negativnu vrijednost i najcesc¢e iznosi od -2° do -4°. [3] (slika 5)

Efektivni ili aerodinamicki napadni kut aa dobije se kada geometrijskom

napadnom kutu a dodamo i kut nultog uzgona ao: [3]

g =a—ag (5

7



simetri¢ni aeroprofil Krivijeni ;

Slika 5. Aerodinamicki napadni kut na simetri€nom i zakrivljenom aeroprofilu [3]



3. GEOMETRIJSKE ZNACAJKE KRILA

Krila, horizontalni rep, vertikalni rep i druge aerodinamicke povrSine nastaju
nizanjem aeroprofila jedan do drugog. Glavna zadacda tih povrSina je stvaranje
uzgonskih sila koje odrzavaju zrakoplov u letu i omogucavaju upravljanje istim. Sila
uzgona je aerodinamicka sila koja nastaje kao rezultat razlike tlakova na gornjoj i donjoj
strani krila. Krilo je glavna povrSina za stvaranje uzgona na zrakoplovu, no sluzi i za
smjestaj uredaja za povecCanje uzgona, otpora, te se u njima nalaze i rezervoari za
gorivo.

Na slici 6 prikazani su osnovni parametri koji definiraju geometriju krila:
= b = razmah (raspon) krila,
= linija aerodinamickih centara,
= @ = kut strijele, [9]
= - 6 = diedar krila, [°]
= |, = tetiva na korijenu krila,

= | = tetiva na kraju krila.

linija ac.

e

"_\
. \Eﬂ strijela krila

Slika 6. Geometrijske znacajke krila [3]



Povrsina krila S je tlocrtna povrsina projekcije krila. lako raspodjela tlaka nije
jednaka kao ona na krilu, dio povrSine koji zauzima trup priracunava se povrsini Krila.
Raspon krila b je udaljenost izmedu krajeva krila. Srednja geometrijska tetiva In je
srednja vrijednost duZzine tetive svih aeroprofila, koja pomnoZena s rasponom krila b

daje povrsSinu krila S: [3]

S=1,%Xb (6)

3.1. Nacini ugradnje krila

Zrakoplovi kojima su krila pri¢vr§¢ena za gorniji dio trupa nazivaju se visokokrilci
(slika 7a). Prednost visokokrilaca je bolja vidljivost terena u letu, stabilniji su pri manjim
brzinama, te su operacije prihvata i otpreme zrakoplova na aerodromima olakSane
zbog slobodnog prostora ispod krila. Mana ovakvih krila je ta da blokiraju pogled pilota

u zaokretima. Veliki teretni zrakoplovi imaju ovakvu konfiguraciju.

Zrakoplovi kojima su krila pricvrS¢ena za srednji dio trupa nazivaju se
srednjekrilci (slika 7b) . Takvi zrakoplovi imaju tanke i simetriCne aeroprofile koji sluze
za vece brzine leta. Vrlo su upravljivi ali manje stabilniji od visokokrilaca. Ovakav nacin

ugradnje krila se nalazi kod borbenih zrakoplova.

Ako zrakoplov ima krila pri¢vr§¢ena za donji dio trupa onda je niskokrilac (slika
7c). Takva krila ne blokiraju pogled pilotu u zaokretima. Niskokrilci su takoder vrlo
upravljivi, stabilniji su od srednjekrilaca, ali ne i od visokokrilaca. Danas vecina

putnickih zrakoplova ima ovakvu izvedbu krila.

—F— 4 ?

\4/:

b)
Slika 7. Nacini ugradnje krila: a) visoka, b) srednja, c) niska [2]
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3.2. Kut ugradnje krila

Krilo je pri€vrS¢eno za trup zrakoplova i nalazi se pod odredenim kutom u
odnosu na uzduznu os zrakoplova. Taj kut koji tetiva krila zatvara s uzduznom osi
zrakoplova naziva se kut ugradnje krila (slika 8). Osim krila, i horizontalni stabilizator
moze imati kut ugradnje. Kut ugradnje i napadni kut razlikuju se po tome Sto je kut
ugradnje stalan u odnosu na uzduznu os zrakoplova, a napadni kut ovisi o pravcu

neporemecene zracne struje.

Tetiva krila

{ GORN E \
; ‘v Kut ugradnje
Uzduzna os

zrakoplova

Slika 8. Kut ugradnije krila [4]

3.3. Geometrijsko vitoperenje krila

Kod geometrijski vitoperenog krila tetive aeroprofila ne leze u istoj ravnini.
Inducirani otpor je najvedi pri velikim napadnim kutovima, stoga se naj¢esc¢e krila ,od
korijena prema vrhu, uvijaju prema dolje. Rezultat je smanjenje napadnog kuta duz
krila, a time i smanjenje induciranog otpora. Vitoperenje krila moze se definirati i kao
postupno uvijanje, odnosno smanjenje kuta ugradnje od korijena prema vrhu krila, kao

Sto je prikazano na slici 9.

Aeroprofil u korijenu

Os zrakoplova

L Aeroprofil na vrhu

Slika 9. Vitopereno krilo [2]

11



3.4. Diedar krila

Kut diedra 6 je kut koji krilo zatvara s horizontalnom ravninom. Na slici 6 prikazan
je negativan kut diedra koji se josS naziva i anhedral. Kut diedra moze biti i pozitivan

koji se u tom sluc€aju zove dihedral.

Vrhovi dihedral krila nalaze se iznad ravnine korijena krila, povec¢ana im je
stabilnost oko uzduzZne osi i takva krila se naj¢eS¢e nalaze kod mlaznih putnickih
zrakoplova. Vrhovi anhedral krila se nalaze ispod ravnine korijena krila, njima je
namjerno narusena stabilnost kako bi se povecala upravljivost i takva se krila najéesée

upotrebljavaju kod borbenih zrakoplova.

3.5. Vitkost krila

Vitkost krila ili aspektni odnos AR je omjer duzine krila i njegove $irine. Sto je
veCi omjer zrakoplov ima duza i uZa krila, a $to je manji omjer zrakoplov ima krac¢a i
Sira krila. Za sva krila kojima je poznat raspon b i povrSina S, aspektni odnos se

odreduje iz formule: [2]

AR

(7)

Vitkost krila je vazan element pri odredivanju otpora krila konacnog raspona,
utjeCe i na aerodinamiCke karakteristike krila te na tezZinu krila. Jedrilice su zrakoplovi

koji imaju jako veliku vrijednost AR u odnosu na elisne ili mlazne zrakoplove.

3.6. Kut strijele krila

Kut strijele krila ¢ je odnos zamis$ljenog pravca koji povezuje sve toCke udaljene
25% od prednjeg brida i ravnine koja je okomita na pravac leta, kao Sto je prikazano
na slici 6. S postavljanjem krila pod odredeni kut unazad postignuto je znatno
smanjenje otpora pri letu s brzinom blizu brzine zvuka i iznad, a zrakoplovu je

povecéana lateralna stabilnost. Na zrakoplovima koji lete manjim brzinama i kojima je

12



za slijetanje neophodna manja brzina, krila se uglavnom ugraduju pod pravim kutom.
U novije vrijeme ovaj dizajn krila koristi se na gotovo svim zrakoplovima s mlaznim

motorom.

3.7. Srednja aerodinamicka tetiva

Srednja aerodinamicka tetiva je tetiva fiktivnog pravokutnog krila na koje djeluju
iste aerodinamicke sile i momenti kao i na stvarno krilo. Do izracuna srednje
aerodinamicCke tetive dolazi se slozenim putem, ali za neke oblike krila, kao $to je

trapezno, moze se dodi i grafi¢ki na nacin prikazan na slici 10, gdje su:
* la = srednja aerodinamicka tetiva,
* Yo » polozaj srednje aerodinamicke tetive,
= | = tetiva na korijenu krila,
= |k = tetiva na vrhu krila,

= b = raspon krila.

b
{
k o~ 1 k
' H—W—h—l " _.;1
~ o T

Slika 10. Odredivanje srednje aerodinamicke tetive I, [3]
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4. POJAVE PRI NADZVUCNOM STRUJANJU

Machov broj je bezdimenzionalna jedinica koja predstavlja odnos stvarne

brzine leta i lokalne brzine zvuka, prikazan formulom: [3]

Ma =g 8)

Gdje su: » Ma = Machov broj,
= V = brzina leta, [m/s; km/h; kts]
= a = brzina zvuka. [m/s; km/h; kts]

Kriticni Machov broj Max: je zapravo Ma broj pri kojem se prvi put na krilu brzina
strujanja izjednacila s lokalnom brzinom zvuka Ma = 1. [5] Aerodinamika velikih brzina

se prema Machovom broju dijeli na: [3]
= podzvucnu = Ma < 1,
= zvuénu = Ma =1,
= krozzvuénu = 0,8 <Ma < 1,2,
* nadzvucnu = 1,2 < Ma < 5,
= hiperzvu¢nu = Ma > 5.

Brzina zvuka znacajno ovisi o temperaturi zraka, koja opada s visinom do 11 km
i ostaje konstantna do visine 20 km. Dakle, brzina zvuka ¢e na razini mora, gdje je

standardna temperatura 15 °C, iznositi 343 m/s, a na visini 11 km iznositi ¢e 295 m/s.[6]

StlaCivost zraka se zanemaruje do strujanja gdje je Ma < 0,45 , dok se za
strujanja veca od 0,45 uzima u obzir. Machov broj je zapravo mjera utjecaja stlacivosti
zraka. Vec¢ kod krozzvucnih brzina, zbog povecane stlaCivosti zraka, pojavljuju se
udarni valovi. Udarni val predstavlja diskontinuitet izmedu nadzvuénog i podzvuénog

strujanja.

Krozzvucno strujanje pocinje s prvom pojavom nadzvuénog strujanja Ma > 1
koje je najizrazenije na gornjaci aeroprofila (slika 11a). Povecanjem brzine strujanja,
nadzvucno podrucje se takoder povecCava i Siri prema prednjem i zadnjem Kkraju

aeroprofila. Kada brzina strujanja dosegne i prijede Ma = 1, udarni val se pomakne
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prema zadnjem bridu i postaje kosi udarni val. Povijeni udarni val se stvara ispred
aeroprofila, a iza njega se formira malo podrucje podzvuénog strujanja Ma < 1, kao $to

je prikazano na slici 11b.

Podzvucno ./~ Udami val
strujanje
Ma<1 (a)
Povijeni
udarni Ma>1

Nadzvucno strujanje
Nadzvucno

strujanje
— — —e

Ma>1

Kosi
udarni
val

(b)

g "Podzvuc'no strujanje
Slika 11. Stvaranje udarnog vala [7]

Na slici 11 prikazano je stvaranje udarnog vala oko zakrivljenog aeroprofila. Da
se radi o aeroprofilu koji ima ostar predniji brid, kao na slici 12, u tom slu€aju bi se kosi
udarni val formirao to¢no na prednjem bridu aeroprofila i iza njega se ne bi stvaralo
podzvucno podrucje, samo bi doslo do malog smanjenja Machovog broja koji i dalje

ostaje nadzvucan.

i

kosi
udami val

Slika 12. Udarni val kod o$trog aeroprofila [3]
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4.1. Zvuéni zid

Zvucni zid je aerodinamicka pojava koja nastaje kada zrakoplov dosegne brzinu
zvuka. Zrak se sabija ispred zrakoplova i javljaju se udarni valovi na brzinama blizu
nadzvucnih. Otpor zraka, odnosno valni otpor, se znatno povecava i time se smanjuje
uzgon zrakoplova. Kada se zrakoplov kre¢e brzinom zvuka, formiraju se zrac¢ni valovi,
dolazi do titranja Cestica zraka u pravcu Sirenja vala koji se krece lokalnom brzinom
jednakom brzini zvuka. S povecanjem brzine leta povetava se amplituda zvucnih
valova, a poremecaj tlaka zraka se priblizava zrakoplovu. Molekule zraka prelaze
preko aeroprofila i u vrlo kratkom vremenskom razdoblju se poveca tlak, gustoc¢a i
temperatura zraka. Prilikom prelaska na nadzvuénu brzinu ispred zrakoplova se
formira prepreka sastavljena od valova malog poremecéaja koju se naziva zvucnim
zidom. Zrakoplov tijekom nadzvucnog leta neprekidno oblikuje zvuéne valove koji se

simetri¢no Sire njegovom putanjom (Machov val).

Pojam zvuéni zid se pojavio tijekom drugog svjetskog rata kada su tadasniji
borbeni zrakoplovi, leteCi brzinama blizu brzine zvuka, bili izlozeni utjecaju stlacivosti
zraka. Zbog udarnih valova, mnogo je zrakoplova bilo osteceno pri letu, i smatralo se
da zrakoplov ne moze letjeti brze od brzine zvuka. Godine 1945. sagraden je prvi
nadzvucni zrakoplov Bell X-1, a u njemu je 1947. godine pilot Chuck Yeager prvi put

»probio“ zvuéni zid s brzinom od Ma = 1,06. [§]

4.2. Vibracije (buffet)

Prevuceni let ili stalling je let gdje uzgon viSe ne raste s povec¢anjem napadnog
kuta. Vibracije se javljaju pri malim brzinama i pri velikim brzinama. Pri malim brzinama
vibracije ili buffeting daju pilotu indikaciju o prevu¢enom letu, na nacin da se osjeti
vibracija zrakoplova. Svaki zrakoplov ima svoju minimalnu brzinu leta gdje je zrakoplov
josS upravljiv, daljnje smanjenje brzine znaci ulazak u stalling gdje moze doci do
potpunog gubitka upravljivosti i naglog gubitka visine. Vibracije pri velikim brzinama se
javljaju stvaranjem vrtlozne brazde iza udarnog vala koja nasjeda na repne povrsine

zrakoplova. Buffeting na velikim brzinama ujedno znadi i prelazak Machovog kriti€énog
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broja. VrtloZne brazde koje se stvaraju iza udarnog vala imaju veliku energiju i mogu

biti opasne za konstrukciju zrakoplova. Faktori koji utje€u na buffeting granicu: [3]

= koeficijent opterecenja u zaokretu,
= Machov broj,

= napadni kut,

= visinu leta po tlaku,

= teZinu zrakoplova,

= polozaj teziSta zrakoplova.

4.3. Raspodjela tlaka u krozzvuénom podrucju

Slika 13 prikazuje raspodjelu tlaka i udarnih valova oko zakrivljenog aeroprofila
povecanjem Machovog broja. Ubrzavanjem do brzina vecih od zvuka dolazi do velikih
nepravilnosti u raspodjeli tlaka po aeroprofilu, a posljedica je poremecaj upravljivosti i

stabilnosti zrakoplova u tom podrucju.

Na brzini Mak=0,75 pocinje utjecati stlaCivost zraka na krilo. Strujnice se
odvajaju u blizini izlaznog ruba aeroprofila, koeficijent uzgona ima vrijednost kao i u
podzvuc¢nom podrudju, ali zatim slabije raste s Ma brojem. Na gornjaci strujanje postaje
zvucno u jednoj toCki gdje je lokalna brzina strujanja najveca, a to je Machov kritiCni

broj.

Pri brzini Ma=0,8 nadzvu¢no podrucje raste i javlja se udarni val na gornjaci
aeroprofila zbog kojeg tlak naglo pada iza njega. Kada nadzvucno strujanje prode iza
udarnog vala vraca se u podzvucno podrucje brzine. Uzgon je dovoljan za odrZzavanje

leta, ali otpor naglo raste.

PovecCanjem brzine strujanja do Ma=0,9, nadzvu¢no podrucje se Siri prema
prednjem i zadnjem kraju aeroprofila, te se stvara udarni val i na donjaci aeroprofila.
Dolazi do naglog pada koeficijenta uzgona, a uzgon je na zadnjem dijelu aeroprofila
negativan. Povecava se udarni val i vrtloZna struja iza njega koji dodatno smanjuju
tlak.

Kada strujanje dosegne brzinu Ma=0,98 udarni val na gornjaci i donjaci je

pomaknut do straznjeg brida aeroprofila. Brzina strujanja oko aeroprofila je gotovo
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svugdje nadzvucna, te se vrtlozna brazda naglo smanjuje. Koeficijent uzgona raste, a

koeficijent otpora je dosegao svoj maksimum.

Na brzini Ma=1,4 cijeli aeroprofil je u nadzvuénom podrucju, tj. izasSao je iz
krozzvuénog podrucja. Ispred prednjeg brida aeroprofila formira se povijeni udarni val,
a udarni val na straznjem bridu prelazi u kosi udarni val. I1za povijenog udarnog vala
stvara se malo podrucje podzvuénog strujanja. Da se radilo o ostrom aeroprofilu, na
prednjem bridu bi se formirao kosi udarni val i iza njega se ne bi stvorilo podzvuéno

strujanje. Koeficijent otpora se znatno smanjio, a s njime i vrtlozna brazda.

Zvuéno podrucje

(Ma=1)
Mee=075 22000 e

Podzvucno

Ma=0,8

Podzvuéno

Nadzvucno podruqe Udarni val

Podzvucno

Ma=0,98 /////////////////// R ¥ P
\\\ \

- Udarni val
Podzvucno

Nadzvucno
podruqe

,7/

Podzvucno
podrucje
Nadzvucno
podrucje

Podzvucno
podrucje

Ma=14 7

Povijeni
udarni
val

Slika 13. Raspodijela tlaka i udarnih valova na aeroprofilu u krozzvuénom podrudju [9]
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4.4. Machov val

Ako poremeca;j, izazvan gibanjem tijela kroz zrak, putuje brzinom ve¢om od
brzine zvuka, on prestize putanje valova koji se emitiraju iz tocke poremecaja. Formira
se kosa valna fronta koja iza sebe ostavlja zonu dokle je stigao poremecaj. Svi
poremecaji koncentriraju se na jednoj liniji koja zatvara odredeni kut s putanjom toCke
odakle krecu poremecaji. Ta se linjja zove Machov val, a ako se radi o
trodimenzionalnom strujanju naziva se Machov konus. Na slici 14 prikazan je
poremecaj koji se giba brzinom ve¢om od brzine zvuka. ToCka O predstavlja sadasnji
polozaj vala poremecaja, toCka -1 polozaj prije jedne sekunde, toCka -2 polozaj prije
dvije sekunde itd. [3] Zona djelovanja je podrucje zatvoreno Machovim konusom u
kojem se vrsi poremecaj, a zona mirovanja je podrucje ispred konusa u kojem jos nema

poremecaja.

konus ~

Slika 14. Machov val [3]

Ako se krilo, tanko kao Zilet i beskonacnog raspona, stavi u nadzvuéno strujanje
s nultim napadnim kutom, izazvalo bi vrlo mali poremecaj u strujanju te bi se na vrhu
svakog aeroprofila formirao Machov val. [3] Taj val bi tada zatvarao Machov kut y s

tetivom aeroprofila koji se preko geometrije izrazava: [3]

W = arcsin (%) 9
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4.5. Kosi i odvojeni povijeni udarni val

Kosi udarni val se stvara prelaskom nadzvucne zracne struje preko povrsine
koja je nagnuta prema struji. Na slici 15 prikazan je dvodimenzionalni kosi udarni val
gdje kut B predstavlja kut izmedu kosog udarnog vala i pravca nadzvucne struje. Kut 6
je kut skretanja zracCne struje od prvobitnog pravca. Prolaskom nadzvucne struje kroz
kosi udarni val, Machov broj se smanjuje ali ostaje vec¢i od jedan (Maz> 1). Kosi val

udaljavanjem od aeroprofila prelazi u Machov val.

Kosi
udarni
val

Ma>1

Maz»1 B

Mai>Maz

Slika 15. Kosi udarni val [10]

Odvojeni povijeni udarni val javlja se na zakrivljenim aeroprofilima namijenjenim
za podzvucne brzine kao Sto je prikazano na slici 11. Kada kut skretanja zracne struje
0 prijede preko 6Omax udarni val se odvaja od aeroprofila (slika 16). Formira se
neposredno ispred prednjeg brida aeroprofila, a iza njega se stvara malo podrudje

podzvucnog strujanja, a ostalo strujanje oko aeroprofila je nadzvuéno.

Odvojen

Kosi 2
povipani

wdarmi
udarni

Slika 16. Kosi i odvojeni povijeni udarni val [3]
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Na slici 17 prikazani su udarni valovi koje stvaraju dva razliCita tijela: borbeni
zrakoplov X-15 i svemirska letjelica. Zrakoplov leteci brzinom ve¢om od zvuka formira
priljubliene kose udarne valove, pa se tako stvara i konus koji putuje zajedno sa
zrakoplovom. Mercury svemirska letjelica predstavlja tupi objekt koji se giba brzinom
ve¢om od zvuka i stvara odvojeni povijeni udarni val. Takav nepovoljni oblik ima svrhu
stvaranja velikog otpora kako bi letjelica mogla aerodinamicki kociti, a odvojeni povijeni

udarni val smanjuje aerodinamicko zagrijavanje.

a) Kosi udarni val b) Udarni val koji formira X-15 pri Ma=3 5
\ Myr)
e
m
—
M
c) Odvojeni povijeni udarmi val d) Udarmi val koji formira Mercury Spacecraft

Slika 17. Formiranje udarnog vala na borbenom zrakoplovu X-15 i Mercury svemirskoj
letjelici [11]

4.6. Prandtl - Meyerova ekspanzija

Kada nadzvucno strujanje, slijededi povrsinu tijela, skrene od pocetnog pravca
strujanja za kut 6, tada se strujanju poveca brzina kako bi moglo pratiti tu povrSinu.
Skretanje se ne dogada trenutno, prvo se odvija ekspanzija strujanja kroz podrucje
ekspanzijskih valova koje je prikazano na slici 18. U strujanju nema naglih promjena i
ostaje izentropsko, tj. nema promjene entropije tijekom ekspanzije [3]. Ekspanzijski val
zapravo razdvaja dva strujanja. Kada nadzvucéno strujanje prode kroz val tada joj se
poveca brzina, odnosno Machov broj (Mai > Maz), pada staticki tlak i smanjuje se

gustoca.
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Kosi Ekspanzijski
udarni valovi

Slika 18. Ekspanzijski valovi [9]

4.7. Promjena koeficijenta uzgona i otpora poveéanjem Machovog broja

Krozzvuc€no podrucje brzina ima izrazene promjene koeficijenta uzgona, otpora
i momenta s poveéanjem Machovog broja. Te promjene, za odredeni aeroprofil,
prikazane su na dijagramu 1. Do brzine Ma = 0,8 koeficijent uzgona C: raste, a iznad
te brzine, zbog pojave udarnih valova na gornjaci i kasnije na donjaci, C: drasti¢no
opada. Koeficijent uzgona nastavlja padati do vrijednosti Ma = 0,9, tada skokovito raste
do brzine Ma = 0,98 i onda ponovno pada s brzinom. Koeficijent otpora Cx do brzine
Ma = 0,7 ima ustaljenu vrijednost, kao Sto se vidi na dijagramu 2, tada pocinje naglo
rasti do vrijednosti Ma = 0,98. Zatim, koeficijent otpora opada s porastom Machovog
broj i poprima ustaljenu vrijednost negdje oko Ma = 1,5. Veliki porast koeficijenta otpora
stvara znatne poteSkoce u letu u krozzvuénom podruéju brzina. Kako bi se smanijili

Stetni utjecaiji velikih brzina aeroprofili trebaju biti dizajnirani na nacin: [3]

= maksimalna relativha debljina i kut izlaznog ruba trebaju biti $to maniji,
= polozaj maksimalne relativne debljine treba biti blizu 50% ili malo ispod,
= mora biti simetri¢an,

= radijus prednjeg brida mora biti mali.
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Cz

M=08

M=09

L 1 L 1 1 1

06 08 10 12 14 186

Machov broj
Dijagram 1. Promjena koeficijenta uzgona u krozzvu¢nom podrucju brzina [3]

Cx

M=0,98

O L

1 ! 1 1
06 08 10 12 14 16

Machov broj
Dijagram 2. Promjena koeficijenta otpora u krozzvu¢nom podrucju brzina [3]
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5. KRILA ZA NADZVUCNE BRZINE LETA

U dizajniranju zrakoplova namijenjenog za let pri nadzvuénim brzinama, vaznu
ulogu ima aeroprofil krila koji pri tim brzinama mora stvarati potrebnu silu uzgona.
Nadzvuéni aeroprofil je simetri€an, tanak i s vrlo oStrim napadnim i izlaznim bridom,
kao Sto se moZe vidjeti na slici 18 i uglavnom se upotrebljava kod borbenih zrakoplova.
SuperkritiCni aeroprofili namijenjeni za podzvucne i krozzvu€ne brzine dizajnirani su s
ciliem da odgadaju formiranje udarnog vala koji prouzrokuje odvajanje grani¢nog sloja
i stvaranje vrtlozne brazde pri promjeni napadnog kuta. Takav zakrivljeni aeroprofil bi
u nadzvuc¢nom strujanju formirao odvojeni povijeni udarni val koji zna€ajno povecava
otpor. Upravo se to Zeli izbjeCi upotrebom nadzvucnih aeroprofila koji stvaraju kosi
udarni val. Negativha posljedica oStrog aeroprofila ¢e biti osjetljivost na promjenu
napadnog kuta, stoga se za povecCanje uzgona pri manjim brzinama upotrebljavaju

uredaji za povecanje uzgona kao $to su pretkrilca i zakrilca.

5.1. Pravilo povrsine

InZenjer aeronautike Richard T. Whitcomb se sredinom 20. stolje¢a bavio
problemima leta zrakoplova u krozzvu¢nom podrucju brzina i zasluzan je za teoriju
pravila povrsine [12]. Glavni cilj pravila povrsine pri konstrukciji zrakoplova je smanjenje

valnog otpora koji se ponajprije javlja u podrucju brzina oko Ma = 1.

Valni otpor u krozzvu¢nom strujanju je minimalan kada je volumenska
raspodjela zrakoplova po duzini blaga i kada trup zrakoplova poprima ,zvonoliki“ oblik.
Suzavanjem trupa dobije se blaga raspodjela povrSine te se povrSina poprecnog
presjeka smanji u odnosu na zrakoplov bez primjene pravila povrSine. Smanjenjem
valnog otpora, pomoc¢u pravila povrSine, omogucen je let nadzvuénim brzinama
sredinom 20. stolje¢a. Na dijagramu 3 moZze se uociti da se koeficijent otpora zna¢ajno

smanjio pri brzini Ma = 1 kod zrakoplova s primijenjenim pravilom povrsine.
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Bez
pravila
povrsine

Cx

-

\
\ 2
*S pravilom
povrsine

|
1 Ma

Dijagram 3. Krivulja Cx - Ma s primjenom pravila povrSine [12]

Za smanjenje otpora koji nastaje zbog udarnih valova u nadzvuénom strujanju,
trup se dizajnira u obliku Sears-Haack tijela koje stvara najmaniji mogudéi valni otpor u

nadzvuc¢nom podrucju brzina. [13]

5.2. Strijela krilo

Strijela krilo moze biti konstruirano prema nazad s pozitivnim kutom strijele krila
+¢ ili prema naprijed s negativnim kutom strijele krila -¢. Takva krila imaju ulogu
odgadanja pojave udarnih valova koji povecavaju otpor zbog stlacivosti zraka pri
brzinama blizu brzine zvuka, stoga se ugraduju na skoro svim mlaznim zrakoplovima

namijenjenim za let pri tim brzinama.

Kod strijele krila s negativhim kutom -¢, javljaju se poteSkoce u pogledu
aeroelastiCnosti i vibracija, kao i reversa krilaca. Zrakoplov koji je inace stabilan pri
velikim napadnim kutovima postaje nestabilan kod zrakoplova koji ima strijelu
unaprijed, iako se taj problem moze rijeSiti postavljanjem horizontalnog stabilizatora

ispod ravnine krila.

5.2.1. Utjecaj strijela krila na Machov broj

Upotrebom strijela krila pove¢ava se Machov kriti¢ni broj. Na slici 19 prikazano
je dvodimenzionalno strujanje oko krila, gdje se vektor brzine mozZe razdvojiti na dvije

komponente, okomitu Vcose i paralelnu Vsing. Za odredivanje Machovog kriticnog

25



broja za strijela krilo Mas biti ¢e potrebna komponenta koja je okomita na predn;ji brid

krila, a to je Vcoseo [3], pa formula za Maws glasi: [3]

Mays = =2 (10)

cosQ

Primjer, ako odredeni aeroprofil ima Machov kriti¢ni broj Makr = 0,75, a kut strijele
iznosi @ = 45°, tada ¢e Machov kritiCni broj za odredeno strijela krilo iznositi Makrs =
1,06. Dakle, povecanjem Machovog kriticnog broja odgada se stvaranje udarnih valova
rezultirajuci time da zrakoplov moze letjeti ve¢om brzinom bez povecanja koeficijenta

otpora.

-

Slika 19. Strujanje oko strelastog krila [14]

5.2.2. Promjenjiva geometrija krila

Kod strijela krila veliko dostignuée u tehnologiji je promjenjiva geometrija krila
koja se upotrjebljava kod borbenih zrakoplova. Kut strijele krila mijenja se ovisno u
rezimu leta. Prilikom polijetanja i slijetanja postavljen je minimalni kut strijele Cime se
postize manja minimalna brzina i povec¢anje uzgona, a time i kraca potrebna duzina za
polijetanje i slijetanje. Dolet i trajanje leta takoder se mogu povecati jer zrakoplov u letu
moze mijenjati svoju finesu promjenom kuta strijele. Tijekom krstarenja krila su
zabacena u iza pod najvecim kutom strijele stvarajuci najmaniji otpor. Na primjer, neki
borbeni zrakoplov s promjenjivom geometrijom krila bi u trenutku slijetanja, s kutom
strijele krila od 16°, imao brzinu od 185 km/h, a s kutom strijele krila od 72° brzinu od
336 km/h [15].
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5.2.3. Negativni u€inci strijela krila

Na dijagramu 4 prikazana je krivulja koeficijenta uzgona C; u ovisnosti 0
napadnom kutu za strijela i nestrijela krilo. MozZe se uo€iti da su kod strijela krila
gradijent krivulje koeficijenta uzgona i maksimalni koeficijent uzgona Czmax Smanjeni, a
kriticni napadni kut povecan, Sto rezultira povecanom brzinom uzlijetanja i slijetanja i

koriStenjem dodatnih uredaja za povecanje uzgona.

szax
Koeficijent , l .
uzgona ,
Cz = é

Heg™ 7 szax

Krilo bez L  a
kuta strijele 2 /
—

Fod

>
>

Napadni kut o
Dijagram 4. Koeficijent uzgona u ovisnosti o napadnom kutu kod krila sa i bez kuta strijele
[16]

U prevu¢enom letu na krajevima strijela krila dolazi do tendencije odvajanja
grani¢nog sloja, te se javlja moment propinjanja. Dolazi do smanjene efikasnosti
upravljackih povrsSina i uredaja za povecéanje uzgona koji imaju okretnu os u odnosu

na pravac brzine neporemecenog strujanja.
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5.2.4. Vortex generatori

Na strijela krilu Vortex generatori se naj¢eS¢e postavljaju na gornjaci ispred
upravljackih povrsina, posebno krilaca, kako bi se poboljSala njihova efikasnost. Vortex
generatori sluze za sprjeCavanje preranog odvajanja grani¢nog sloja pri brzinama
veC¢im od Machovog kriticnog broja. To su zapravo male limene ploCice koje se
postavljaju pod kutom u odnosu na smjer strujanja, kao na slici 20, povecavajuci
kinetiCku energiju grani¢nog sloja i na taj nacin odgadaju odvajanje strujnica koje

povecéavaju efikasnost upravljackih povrsina.

Slika 20. Vortex generatori [17]

5.3. Hibridno krilo

Hibridno krilo ima izduzeni predniji brid u korijenu krila, koji se naziva strake, na
koji se nastavlja ,normalni“ dio krila, zajedno tvoreéi hibridno krilo kao na slici 21.
Strake dio krila, svojim ostrim prednjim bridom i velikim kutom strijele, stvara stabilne
vrtloge koji prelaze preko gornjake krila. Na taj nacin se sprjeCava odvajanje strujnica
i poveCava uzgon krila. Takvo krilo ima dobre aerodinamiCke karakteristike na
podzvucnim i nadzvucnim brzinama. Dobre karakteristike hibridnih krila mogu se

oCitovati iz sljedecih faktora: [14]

= Smanjena minimalna brzina, $to znaci da je i potrebna duZina za polijetanje i
slijetanje manja;
= Pomice se granica vibracija u manevrima pri visokim podzvuénim brzinama

zbog povecanog koeficijenta uzgona;
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= Smanjen otpor pri velikim napadnim kutovima i povec¢anje stabilnosti po pravcu
zbog stabilnih vrtloga koji sprje€avaju odvajanje strujnica;

= U nadzvuc¢nom podrucju leta smanjuju se otpori uslijed udarnih valova.

osnovno krilo

Slika 21. Hibridno krilo i formiranje stabilnih vrtloga na gornjaci krila [14]

Na dijagramima 5, 6 i 7 prikazana su aerodinamicka ispitivanja osobina hibridnog krila.
Iz ispitivanja se moze uociti maniji koeficijent otpora porastom napadnog kuta u odnosu
na normalno krilo istog temeljnog oblika ali bez strake povrsine. 1z krivulje Cx- Cz moze
se zakljuciti da se koeficijent uzgona znatno povecao kod hibridnog krila. Nagli prirast
koeficijenta otpora kod Machovog kriti€nog broja pomaknut je u podrucje vecih

Machovih brojeva u odnosu na drugo krilo.

Dijagram 5. Krivulja Cz - a kod hibridnog b i obiénog krila a [14]
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Dijagram 7. Krivulja Cx - Ma kod hibridnog b i obi¢nog krila a [14]

5.4. Delta krilo

Delta konfiguracija krila izvedena je u obliku trokuta. Zrakoplovi s delta krilima
uglavnom nemaju horizontalni rep, pa je kormilo dubine, na izlaznom bridu krila,
izvedeno kao kombinacija krilaca i kormila dubine, pod nazivom elevon (elevator +
aileron). Karakteristika ovakvih krila je stvaranje malog valnog otpora, te malo
pomicanje aerodinamic¢kog centra u nadzvuénom podruc¢ju brzina. Jedna od loSih
strana je ta da imaju malu vitkost krila, koja utjeCe na povecéanje induciranog otpora.

Na slici 22 prikazane su razne izvedbe delta krila.
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{a) Tanlless delta (b} Tailed delta (¢c) Cropped delta  (d) Compound delta (e) Cranked arrow (1) Ogival deha

Slika 22. Izvedbe delta krila [18]

5.4.1. Let u nizem podrucju brzina

Pri nizim brzinama leta delta krila zahtijevaju veliki napadni kut kako bi mogla
stvarati i odrzavati uzgon. Tanka delta krila stvaraju karakteristicnu vrtloznu brazdu
koja struji preko gornjeg dijela krila, smanjuje se tlak induciranjem vecih brzina i time
se povecava uzgon, na nacin prikazan slikom 23. Neka delta krila imaju izduzen
napadni brid u korijenu kako bi se potaknulo stvaranje vrtloga preko krila. Kako napadni
kut raste, vrtlog pojaCava energiju strujanja preko krila i na taj nacin sprjeCava
odvajanje strujnica. Zbog toga delta krila imaju povec¢an kriticni napadni kut awr Sto je
prikazano i graficki na dijagramu 8. Zrakoplovi s delta krilima moraju imati snazne
motore kako bi mogli odrzavati let u nizem podrucju brzina s velikim napadnim kutom,

jer takav rezim leta izaziva veliko povecanje otpora.

75° Delta, M =0,

12 — /’ &
Vitlozne brazde : ;
:_Napadm ukupan uzgon /
e kut / o\ C
. / \ 08 |- .

Cz //
/ -
7
b / l
04 / .

o " potencijalni uzgon
,./// Czp

\

Deita knlo | | |

0 10 20 30

Slika 23. Formiranje vrtloga na delta krilu [19] rapaaniRut )

Dijagram 8. Krivulja Cz - a kod delta krila [20]
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5.4.2. Let u nadzvuénom podrucju brzina

U nadzvu¢nom strujanju vrh delta krila ¢e stvarati Machov konus. S dovoljno
velikim kutom strijele krila napadni rub Ce se nalaziti iza konusa. Normalna
komponenta strujanja Vn, koja je okomita na napadni brid krila, nalazi se u podzvué¢nom
strujanju. Nikakvi udarni valovi ne¢e postojati od normalne komponente, a raspodjela
tlaka po krilu i rezultirajuce sile ¢e biti kao u normalnom podzvuénom strujanju. Prema
tome, zrakoplov moze letjeti na nadzvu¢nim brzinama s podzvucnim karakteristikama
strujanja oko krila. Stoga je na takvom je krilu mozda bolje koristiti podzvucne
aeroprofile jer zrakoplov treba poletjeti, sletjeti i dio leta letjeti s podzvuénim brzinama,
a nadzvucni aeroprofili bi davali loSe rezultate za takve reZime leta. Kut strijele kod
delta krila se odreduje na nacin da se krilo nalazi iza Machovog konusa kao na slici
24, a ne da konus presijeca krilo.

M krilo s podzvutnim
prednjim rubom

npodavitm)
a) Machov Y

Slika 24. Delta krilo pri nadzvu€énom strujanju [3]
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6. KRILA ZA HIPERZVUCNE BRZINE LETA

Hiperzvuéno podrucje brzina mozZe se definirati kao brzina koja nadmasuje
Machov broj 5. S pove¢anjem Machovog broja pojaCava se jaCina udarnog vala
rezultiraju¢i suzavanjem Machovog konusa. Na slici 25 klinasto tijelo je izlozeno
strujanju brzine Ma = 36. Tijelo ima nagib od 15°, a kosi udarni val koji se formira ima
nagib svega 18°. Ta mala udaljenost udarnog vala od tijela, odnosno uski konus, je

karakteristika hiperzvu¢nog strujanja.

Udarni val

Povriina tijela

Mo = 36
—_

Slika 25. Udarni val pri brzini Ma = 36 [12]

U hiperzvu€nom strujanju prelaskom fluida preko udarnog vala, brzina fluida se
smanjuje, a temperatura, tlak i gustoca drasti¢no rastu. Stoga se hiperzvucno strujanje
moze definirati i kao strujanje takvom brzinom gdje se temperatura fluida toliko poveca

da iza udarnih valova dolazi do disocijacije i ionizacije molekula plina. [12]

Projektiranje zrakoplova uvjetovano je vrstom strujanja koja ¢e utjecati na
zrakoplov pri letu. Kod projektiranja zrakoplova namijenjenog za hiperzvucni let, glavni
cilj je smanjenje valnog otpora i aerodinamickog zagrijavanja povrsine. Maksimalne
temperature koje utjeCu na zrakoplov pri takvom letu mogu se smanijiti pravilnom
raspodjelom topline preko zaobljenog (tupog) nosa, medutim zaobljenje ima za
posljedicu povecanja valnog otpora. Stoga se trebaju dodatno primijeniti i nacini za

smanjenje otpora te naci ravnoteza izmedu zaobljenja nosa i povecanja valnog otpora.

Sve je veca potraznja za komercijalnim nadzvucnim i hiperzvu¢nim oblikom
prijevoza, stoga zrakoplovni proizvodaci ulazu u razvoj nove tehnologije motora i

dizajna zrakoplova sposobnih za takav let. Tvrtke kao Boeing, Airbus, Reaction
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Engines i Lockheed-Martin su vecC proizvele nacrtne koncepte za hiperzvucne
zrakoplove. U ovom poglavlju biti ¢e prikazano nekoliko koncepata hiperzvuénih
zrakoplova, te ¢e se usporedivati karakteristike aeroprofila i krila u hiperzvu¢énom

strujanju.

6.1. Koncepti hiperzvuénih zrakoplova

Uzimajuci u obzir faktore kao Sto su otpor, teZina, otpornost materijala na visoke
temperature, dolet, potrebna duzina za polijetanje i slijetanje, nosivost, autonomija,
maksimalna brzina i visina leta, itd. stvoreno je pet razli€itih koncepata hiperzvucnih

zrakoplova prikazanih na slici 26. [21]
(N (2)
@) )

(®)

Slika 26. Koncepti hiperzvuénih zrakoplova. [21]

Koncept 1 predstavlja zrakoplov s ravnim delta krilima koja se protezu od sredine
trupa i kojima se na straznjem bridu nalaze upravljacke povrsine. Zrakoplova ima velik
trup koji je pogodan za smjestaj korisnog tereta, te ima relativno velik zakrivljeni nos
koji pomaze u pravilnoj raspodieli topline koja nastaje pri velikim brzinama. Motori
namijenjeni za postizanje hiperzvu¢nog leta nalaze se na donjoj strani trupa kako bi se

iskoristio cijeli zrakoplov u performansama motora.



Koncept 2 nalikuje prvom konceptu, motori su smjesteni na donjoj strani i krila
pocCinju na sredini trupa. Krila su kod ovog koncepta takoder delta ali sa povijenim
napadnim bridom prema vrhu. Trup je dizajniran u obliku Sears-Haack tijela, $to znacCi
da stvara najmanji moguci valni otpor u nadzvu¢nom strujanju. Time se ostvaruje bolja
upravljivost, te manja buka u krozzvuénom i nadzvué¢nom podrucju strujanja, a u

hiperzvu€nom strujanju ovaj trup ¢e takoder sudjelovati u pravilnoj raspodjeli topline.

Koncept 3 takoder ima relativno velik zakrivljen nos, dizajniran je za pravilnu
raspodjelu topline s malim povecanjem valnog otpora. Trup zrakoplova je izveden kao
da je ,stopljen s krilima €inec¢i jednu cjelinu. Na vrhovima krila nalaze se vertikalni
stabilizatori, sa svrhom smanjenja povrSine stabilizatora kako bi se u letu nalazila
unutar Machovog konusa. Krila su izvedena u obliku delta krila sa strake povrsinom
koja povecava uzgon na krilima pri manjim brzinama. LoSa strana ovakve izvedbe je
ta da ¢e se stvarati dva udarna vala pri brzinama vec¢im od Ma = 1 koja mogu utjecati

na uzgon, a tako i na otpor.

Koncept 4 je dizajniran sa svrhom da preko ekspanzijskih valova ubrza strujanje
preko krila koje se usporilo zbog udarnog vala formiranog na nosu zrakoplova. Repna
povrsina u obliku slova V ima ulogu horizontalnog i vertikalnog stabilizatora, te je niza
od konvencionalnog vertikalnog stabilizatora. Time se Zeli postici da je cijela
konstrukcija zrakoplova unutar Machovog konusa tijekom leta na hiperzvucnim

brzinama.

Koncept 5 je zrakoplov dizajniran s ciliem nalazenja ravnoteze izmedu kontrole
temperature, minimalnog otpora te minimalne strukturalne sloZenosti. Velika povrsina
delta krila ¢e pri nizim brzinama generirati dovoljan uzgon, dok ¢e veliki kut strijele krila
smanijiti otpor pri ve¢im Machovim brojevima. Blago zaobljen nos je izabran kako bi se,
pri hiperzvu¢nim brzinama, toplina pravilno raspodijelila uz $to manji valni otpor. Na
ovom konceptu je takoder implementiran Sears-Haack trup zbog smanjenja valnih

otpora pri nadzvu¢nom strujanju.

Na osnovi provedene studije Koncept 3 i Koncept 5 dali su najbolje rezultate u

usporedbi s ostalim konceptima zrakoplova. [21]
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6.2. Aeroprofili u hiperzvuénom strujanju

Vazan korak u analizi aerodinamicnosti i dizajniranju zrakoplova je odabir
pravilnog aeroprofila kako bi se znala svojstva koja koje ¢e krilo stvarati u letu. Na slici
27 prikazana su tri aeroprofila koja bi mogla biti pogodna za hiperzvuc¢ne brzine, a to
su: NASA SC(2)-0402 (SC-superkriti€ni aeroprofil) s relativnom debljinom 2%, NACA
0801 koji je takoder superkritiCan aeroprofil s relativnom debljinom 1%, te simetri¢ni

ostri aeroprofil s relativnom debljinom od 1%.

(a)

(b)

(¢)

Slika 27. Aeroprofili: a) NASA SC(2)-0402, b) NACA 0801, c) simetri¢ni ostri aeroprofil s
relativnom debljinom od 1% [21]

Kada zrakoplov leti u krozzvuénom podrucju brzina, strujanje ubrzava na
gornjaci krila i dosezZe brzinu Ma = 1, tada se stvaraju udarni valovi koji stvaraju valni
otpor. lza valova strujnice se odvajaju od krila Cime se naruSava uzgon i smanjuje
efektivnost upravljackih povrsina na straznjem bridu krila. Superkriti€ni aeroprofili imaju
povecan radijus na prednjem bridu, ravnu gornjaku te zakrivljen straznji brid. Strujanje
oko takvog profila rezultira slabijim udarnim valom i na taj nacin se odgada odvajanje

granicnog sloja i smanjenje upravljivosti zrakoplova.

Na dijagramu 9 moZe se uociti kako ostri aeroprofil s relativnom debljinom 1%
ima maniji koeficijent uzgona pri nizim napadnim kutovima, ali prelaskom a = 5° se
povecéa u odnosu na ostala dva aeroprofila. Dakle, superkritiCni aeroprofili generiraju
veli koeficijent uzgona pri manjim napadnim kutovima, Sto je i oCekivano jer se

separacija dogada na vec¢im napadnim kutovima.
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Dijagram 9. Koeficijent uzgona u ovisnosti o napadnom kutu [21]

Dijagram 10 prikazuje ovisnost koeficijenta otpora Cx o napadnom kutu a za vec
spomenute aeroprofile. Najveci otpor pri nizim napadnim kutovima, do a = 5°, daje
NASA SC(2)-0402 iz razloga Sto taj aeroprofil ima relativnhu debljinu 2% za razliku od
ostala dva koji imaju 1%, iako pri ve¢im napadnim kutovima NASA aeroprofila stvara
najmaniji koeficijent otpora. Najveci koeficijent otpora pri veéim napadnim kutovima

stvara simetricni ostri aeroprofil s relativnom debljinom 1%.

Koeficijent
otpora 0.18 4

e NAS A 5020402

NACA (001

Refativina /

\ 014 4 debijing 1% /

012 4

\ 0.10

s

e

016

0.08
0.06
0.04
0.02
0.00
r L] L T ] L] T T 1
-10 -8 & Kl 2 0 2 4 6 8 10
Napadni
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Dijagram 10. Koeficijent otpora u ovisnosti 0 napadnom kutu [21]
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Dijagram 11 prikazuje odnos koeficijenta uzgona i otpora u ovisnosti o
napadnom kutu za zadane aeroprofile. Najbolji odnos C,/Cx ima NACA 0801
superkriti€ni aeroprofil, a razlog tome je relativna debljina od 1% koja je skoro duplo
povecala taj odnos u usporedbi s NASA superkritiénim aeroprofilom koji ima relativnu
debljinu 2%. Moze se zakljuciti da superkriticni aeroprofili imaju bolji odnos uzgona i
otpora u odnosu na simetric¢ni ostri aeroprofil, iako je poznato da ¢e ostri aeroprofil
davati bolje rezultate u nadzvuénom i hiperzvuénom strujanju. Razlog tome je Sto ¢e
ostri aeroprofil stvarati kose udarne valove, a superkritiéni ¢e stvarati povijene

odvojene udarne valove koji povecavaju valni otpor.

£ | NASA 520402
uzgona | { NACA 0801

v,,‘y. Redativinag =& i 1 e

debljing 1% / /

Nopadni kut &

Dijagram 11. Odnos koeficijenta uzgona i otpora u ovisnosti o napadnom kutu [21]

Kako bi se vidjelo na koji nacin pojava odvojenih povijenih udarnih valova u
nadzvu¢nom i hiperzvuénom podrucju utjeCe na strujanje oko aeroprofila, NACA 0801
superkritini aeroprofil izlozen je strujanju pri brzinama od Ma = 2 i Ma = 7 kao $to je

prikazano na slici 28.

Zbog vrlo male relativne debljine od svega 1%, odvojeni udarni val nema velikih
ucinaka na strujanje pri brzini od Ma = 2, odnosno u nadzvu¢nom strujanju. Na nizim
Machovim brojevima ne dolazi do poremecaja strujanja oko NACA 0801 aeroprofila
zbog njegove tanke geometrije. Medutim, povecanjem Machovog broja u hiperzvu¢no
strujanje vidljivi su poremecaiji koje izazivaju odvojeni udarni valovi. Na slici 28 gdje je
brzina strujanja Ma = 7, moze se vidjeti razvijanje graniénog sloja oko aeroprofila.
Dakle, uporabom vrlo tankih superkriticnin aeroprofila, postize se bolji koeficijent
uzgona pri manjim brzinama, u odnosu na ostre tanke aeroprofile, te se poboljSavaju

performanse pri nadzvuénim i hiperzvuénim brzinama, u odnosu na konvencionalne

aeroprofile.
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Mach Number

I 7.16

' 538
1.59
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Slika 28. NACA 0801 priMa=2iMa =7 [21]

6.3. Krila za hiperzvu¢ni let

Na slici 29 prikazan je zrakoplov sa Sears-Haack tijelom, vertikalnim
stabilizatorom i tri razliCite konfiguracije krila: delta krila sa strake povrSinom, delta krila
s povijenim napadnim bridom i ravna delta krila. Sve tri konfiguracije imaju nos u obliku
konusa kako bi se smanijio otpor i pravilno raspodijelila toplina [21]. Da bi se vidjelo na
koji nacin oblik nosa utjeCe na otpor, dodana je jo$ jedna konfiguracija strake delta

krila, ali s tupim povijenim nosom.

(3)
Slika 29. Zrakoplov s: 1) delta krila sa strake povrSinom, 2) delta krila s povijenim napadnim

bridom, 3) ravna delta krila [21]

39



Iz dijagrama 12 koji pokazuje koeficijent otpora Cx u ovisnosti 0 Machovom broju
za razne konfiguracije krila, moze se zakljuciti da nos u obliku konusa znatno smanijuje
koeficijent otpora s porastom Ma. Strake delta krilo s tupim nosom stvara najvedéi otpor
u krozzvu¢nom, nadzvu¢nom, a tako i u hiperzvuénom podrucju brzina. Ako se uzmu
u obzir sve tri konfiguracije krila s nosom u obliku konusa, najmaniji koeficijent otpora

s porastom Machovog broja stvara ravno delta krilo, a najveci otpor povijena delta krila.

Koef OO12 T T Y T T T T

Ravna delta

Strake delta 4
Povijena delta
Strake delta s tupim nosom

0 1 e 3 “ 5 L] 7 8 9

Ma
Dijagram 12. Koeficijent otpora u ovisnosti 0 Machovom broju [21]

Od tri razlicite konfiguracije krila s nosom u obliku konusa, povijena delta krila
stvaraju najveéi otpor s povecanjem brzine strujanja, stoga ¢e se u daljnjoj usporedbi
upotrijebiti ravna delta krila i delta krila sa strake povrS§inom. Dijagram 13 pokazuje
kako utjeCe povecanje strake povrSine na koeficijent otpora. |1z dijagrama se jasno vidi
da se povecanjem strake povrsine koeficijent otpora smanjuje, iz Cega se zaklju€uje

da najmaniji otpor, povec¢anjem Machovog broja, stvara ravno delta krilo.

...... v . v . Y . v . 1 - v . , . ' . 1

Strake delta kndo

8° Strake
49° Stroke
10° Strake
s 1 1% Strike

Ravno delta killo 12,66°

e ey e — >y vt

Ma

Dijagram 13. Koeficijent otpora u ovisnosti o Ma s povec¢anjem kuta strake povrsine [21]
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Slika 30 pokazuje stvaranje udarnih valova na zrakoplovu s ravnim delta krilima
te na zrakoplovu s delta krilima sa strake povrsinom. Glavni razlog povec¢anja otpora,
pri Ma = 2, kod strake delta krila je kut skretanja strujanja zbog ¢ega se stvaraju
ekspanzijski valovi koji dodatno povecavaju otpor, kao Sto se vidi na slici 30 (1).
Ekspanzijski valovi se ne pojavijuju kod ravnih delta krila jer je strujanje
neporemeceno, odnosno nema skretanja strujanja na krilu, vidljivo na slici 30 (2), stoga

ravno delta krilo ima manji ukupni otpor

Na slici 30 (3) strake delta krilo izloZzeno je strujanju brzine Ma = 8. Moze se
uoCiti da su vrhovi krila izvan Machovog konusa i da zbog toga udarni val pogada
napadni brid na vrhu krila. To je vrlo nepozeljno u hiperzvu¢nom strujanju jer dolazi do
velikog zagrijavanja tog dijela koji ne moze podnijeti toliku toplinu. S druge strane,
vrhovi ravnog delta krila se zadrzavaju unutar Machovog konusa jer imaju manji raspon
u odnosu na strake delta krilo, koje ima veéi raspon kako bi ostvarilo potrebnu povrsinu
krila [21].

(1) Strake delta krilo pri Ma=2 (2) Ravno delta krdo pn Ma=2

(3) Strake delta knlo pn Ma=8

Slika 30. Krila u nadzvu¢nom i hiperzvu¢nom strujanju [21]

Uzevsi u obzir prethodne usporedbe krila, odabrana su ravna delta krila kao
najpovoljnija krila za let u hiperzvuénom podrucju brzina. Njima bi se ukupni otpor
znacajno smanijio, konstrukcija zrakoplova bi kod hiperzvuénih brzina ostajala unutar
Machovog konusa te su takva krila jednostavnija za proizvodnju Sto znadi i isplativija.
Primjer koncepta zrakoplova sa Sears-Haack trupom, vertikalnim stabilizatorom te

ravnim delta krilima dan je na slici 31.
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Slika 31. Koncept zrakoplova za hiperzvucéni let [21]
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7. ZAKLJUCAK

Aeroprofil je zapravo popre¢ni presjek krila, aerodinamicki je oblikovana
povrsina koja ostvaruje uzgon potreban za let uz relativno mali otpor. Postoje razni
oblici aeroprofila, a glavna podjela je na simetricne i zakrivljene. Zakrivljeni se
upotrjebljuju za manje brzine leta, dok simetricni za vece brzine. Za potpuno definiranje
aeroprofila i njegovih performansi potrebno je poznavati njegovu tetivu, srediSnjicu,

napadni kut, relativhu debljinu, zakrivljenost i njihov polozaj.

Krilo zrakoplova dobije se nizanjem aeroprofila jedan do drugog, to je glavna
povrsina na zrakoplovu koja stvara uzgon potreban za let. Uzgon je aerodinamicka sila
koja nastaje kao rezultat razlike tlakova na gornjaci i donjaci krila. Dizajniranje krila
uvjetovano je podrucjem brzina u kojem e zrakoplov letjeti i na taj nacin se primjenjuju

razne geometrijske znaCajke koje pomaZzu u ostvarivanju $to efektivnijeg leta.

Brzina se u avijaciji moze izraziti i preko Machovog broja koji predstavlja odnos
stvarne brzine leta i lokalne brzine zvuka. Kada zrakoplov leti u krozzvuénom podrucju
brzina dolazi do utjecaja stlacivosti zraka i javljaju se udarni valovi koji znacajno
povecéavaju otpor zrakoplova. Udarni valovi koji se formiraju ispred zakrivljenog
aeroprofila su odvojeni i povijeni, a u slu€aju ostrog aeroprofila stvaraju se kosi udarni
valovi to€no na prednjem bridu aeroprofila. Gibanjem tijela brzinom ve¢om od brzine
zvuka formira se kosa valna fronta koja iza sebe ostavlja zonu dokle je stigao
poremecaj, ta fronta se naziva Machov val, a ako se radi o trodimenzionalnom strujanju

naziva se Machov konus.

Za let pri nadzvuénim brzinama vaznu ulogu ima aeroprofil koji pri tim brzinama
mora stvarati dovoljnu silu uzgona uz $to manji otpor. Kut strijele krila poveéava
Machov kriticni broj te odgada pojavu udarnih valova, sto znaci da zrakoplov moze
letjeti veCom brzinom bez povecanja koeficijenta otpora. Veliko dostignuée u
tehnologiji kod strijela krila je promjena kuta strijele ovisno o reZimu leta, Sto se

upotrjebljava kod borbenih zrakoplova.

Najpovoljnija krila za nadzvuéne brzine su delta krila koja su karakteristicna po
tome Sto stvaraju mali valni otpor pri takvim brzinama jer je cijela povrSina unutar
Machovog konusa, no s druge strane pri nizim brzinama zahtijevaju veliki napadni kut

kako bi mogla odrzavati uzgon. Neka delta krila imaju izduzen napadni brid u korijenu
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kako bi potaknuli stvaranje vrtloga preko krila koji ¢e povecati uzgon pri manjim

brzinama.

Hiperzvuéno strujanje moze se definirati kao strujanje takvom brzinom gdje se
temperatura fluida toliko povec¢a da iza udarnih valova dolazi do disocijacije i ionizacije
molekula plina, a takvo strujanje zapocinje prelaskom Machovog broja 5. Kod
projektiranja hiperzvuénog zrakoplova glavni cilj je smanjenje valnog otpora i
aerodinamickog zagrijavanja povrsine. Najpovoljniji oblik hiperzvuénog zrakoplova ima
sljedeée karakteristike: Sears-Haack oblik trupa, vrlo tanak superkriticni aeroprofil te

ravna delta krila.
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