JAVNE ZGRADE

gradu. Ograni¢ene dimenzije gradevnog zemljiSta na krizanju
dviju vaznih gradskih prometnica i njegov nepravilni trapezni
oblik bitno su utjecali na arhitektonsko rjeSenje poslovnog
tornja. Postavljanjem zgrade na juzni dio parcele ostvaren je
ispravan odnos prema prometnom kriZzanju. Dispozicija sloZene
kompozicije zgrade odredena je prema Ulici proleterskih brigada
kao glavnoj prometnici. Stoga je sredisnji, najvisi kubus
postavljen okomito na tu ulicu, dok je zapadnim konkavnim
krakom i aneksom podrzan pravac Savske ceste, koja Ulicu
proleterskih brigada sijeCe pod tupim kutom. Visoki elementi
zgrade usmjereni prema sjeveru daju traZzenu orijentacijsku
tocku u gradu i svojom postavom omogucuju vidik na nje-
gove atraktivne predjele. Konkavne obline bo€nih elemenata
prilagoduju se kruznim formama susjednih zgrada, odrzavajuéi
prostorne znacajke naslijedenih urbanisti¢ko-arhitektonskih od-
nosa vaznog prometnog raskrsca.

LIT.: .S. Schulze, C. Kruse, Birobauten. VEB Verlag fur Bauwesen,
Berlin 1967. — F. Rafeiner, Hochhauser. Bauverlag, Wiesbaden-Berlin 1968.
— R. Hohl, Buirogebaude-International. Verlag Gerd Hatje, Stuttgart 1968. —
R. A. M. Stern, New Directions in American Architecture. Studio Vista,
London 1969. — F. Bullrich, New Directions in Latin American Architecture.
Studio Vista, London 1969. — Architecture of Skidmore, Owings and Mer-
rill, 1963—1973. The Architectural Press, London 1974. — U. Kultermann,
Die Architektur im 20. Jahrhundert. Dumont Buchverlag, Kéln 1977.

5. Jelinek

JEDNOKRILAC, aerodinamitka i konstrukcijska kon-
cepcija dinamicke letjelice (v. Avion, TE1, str. 562) sa jednim
krilom, koja prevladava kod suvremenih aviona s izuzetkom
lakih transportnih, poljoprivrednih i sportskih aviona gdje se jo$
primjenjuje koncepcija sa dva krila (v. Dvokrilac, TE3, str. 516).
Krilo, koje stvara uzgonsku silu pri kretanju letjelice, na
avionima je manjih brzina dominantan aerodinamicki element
koji generira glavne aerodinamicke sile i momente. Trup aviona,

SI. 1 Konstrukcijska shema s promjen-
ljivom geometrijom krila

koji moze biti veéih dimenzija i mase, uzrokuje prakticno
samo dodatni aerodinamicki otpor. S povecanjem dimenzije
letjelice sudjelovanje se ostalih elemenata u generiranju aero-
dinamickih sila i momenta povecava, a konstrukcijska se shema
sve viSe priblizava shemi projektila (v. Projektil). Oblik krila
pokazuje s povetanjem brzine tendenciju promjene od ravnog
preko trapeznog do strelastog i delta krila, iako u suvremenim
letjelicama ima i odstupanja od tog pravila. U novije se vrijeme
na avionima velikih dijapazona brzina (od relativno malih brzina
do brzina od nekoliko maha) primjenjuje i tzv. krilo promjen-
ljive geometrije, prvenstveno mijenjanjem kuta strijele u letu
(si. . Pri manjim brzinama, kao npr. pri slijetanju i polijetanju
kut y je malen, krilo je, dakle, normalne geometrije, a povecava
se porastom brzine kako bi krilo udovoljilo optimalnim uvjetima
rezima leta nadzvu¢nim brzinama.

KRILO BESKONACNOG RAZMAHA

Uvodenjem pojma krila beskonaénog razmaha, strujanje oko
krila svodi se na ravninsko, tj. aerodinamicke sile i momenti
mogu se odrediti iz aerodinamickih karakteristika aeroprofila
(popre€nog presjeka krila). (V. Aerodinamicka sila i moment,
TE1, str. 10).
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Kontura aeroprofila (si. 2) definira se nizom to€aka u koordi-
natnom sustavu, danim obi¢no u postocima tetive aeroprofila /.
Tetiva aeroprofila je osnovna os profila prema kojoj se mijeri
tzv. napadni kut aeroprofila a s obzirom na smjer strujanja
zraka, v. si. 2c. Linija koja spaja srediSta krugova ucrtanih u
aeroprofil (si. 2a) naziva se skeletnom linijom aeroprofila, a linija
koja spaja srediSta tetiva (t—t) koje sijeku gornju i donju konturu
aeroprofila pod istim kutom naziva se srednjom linijom aero-
profila (si. 2b). Odnos najveceg odstojanja srednje linije cmax
od tetive aeroprofila odreduje tzv. krivinu aeroprofila, dok je
dmex najveca debljina aeroprofila. Vazne su veli€ine i poloZaj
krivine i debljine aeroprofila s obzirom na njegovu prednju ivicu
x¢ xd te polumjer prednjeg i zadnjeg zaobljenja aeroprofila
r0, r{. UobicCajeno je da se sve te veliCine izrazavaju relativnim
vrijednostima, s obzirom na tetivu aeroprofila: relativna mak-
simalna debljina profila {d/l)mex, relativni poloZaj maksimalne
debljine profila (x//)d relativna maksimalna krivina profila
(c/Mnex, relativni polozaj maksimalne krivine profila (x//)c, rela-
tivni polumjer prednjeg zaobljenja profila (r//)0, relativni polu-
mjer straznjeg zaobljenja profila (r/I)I.

tr—

Sl. 2. Geometrijske karakteristike aeroprofila. 1 te-
tiva, 2 skeletna linija, 3 srednja linija, a napadni
kut

Sobzirom na relativnu debljinu (d/)mex aeroprofili mogu biti:
tanki, kojima je (d/)mx do 0,08, srednje debeli s (d/I)mex
0,08 -0,12 i debeli s (d/)max veéim od 0,12.

Prema vrijednosti relativne maksimalne krivine aeroprofili
mogu biti: aeroprofili male krivine s vrijedno$¢u (c//)mex 0 -0,02,
srednje krivine s (c/l)mex 0,02 - 0,04 i velike krivine s (c/l)max
veéim od 0,04. Aeroprofili u kojima je relativna maksimalna
krivina (c//)ymax = 0 nazivaju se simetriCnim aeroprofilima, tj.
gornja (gornjaka) i donja kontura (donjaka) takvog aeroprofila
jesu jednake, odnosno srediSta upisanih kruZnica leZze na pravcu.
U katalozima profila vrijednosti relativnih debljina i krivina
daju se obi¢no u postocima, npr. za (d/l)mx =0,12 nalazi se
vrijednost 12,5to zna¢i da maksimalna debljina iznosi 12% du-
ljine tetive aeroprofila.

SI. 3. Graficka interpolacija aeroprofila

Integriranjem normalnog pritiska na gornju i donju povrSinu
krila beskonanog razmaha, pritiska koji se mijenja prema polo-
Zaju krila s obzirom na smjer strujanja (napadnog kuta a),
dobiva se ukupna aerodinamicka sila R, koja se moZe rastaviti
na dvije komponente: silu otpora Rx, u smjeru strujanja, i na
nju okomitu silu uzgona (aerodinamicku silu) Rz. Bit Ce:

oV2
R* =cxS— @
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Rz = o757V [0))

gdje je S referentna povrSina, g gusto¢a zraka koji struji oko
aeroprofila, a V njegova brzina u zoni izvan utjecaja aeroprofila
(brzina aviona s obzirom na zrak). U ovim izrazima cz jest
koeficijent uzgona krila a cx koeficijent profilnog otpora krila
(koji je samo posljedica rasporeda pritisaka). U stvarnosti, otpor
krila beskona¢nog razmaha bit ¢e vedi zbog prisutnosti trenja,
pa je koeficijent otpora

Cx — Cxo — Cxp + Cx, (3)

gdje je o koeficijent profilnog otpora, a cx koeficijent otpora
trenja.

SI. 4. Promjena rasporeda pritiska na gornjoj i
donjoj povrsini aeroprofila (krila beskonaénog raz-
maha) sa promjenom napadnog kuta a. 1 vektorski
dijagrami pritiska, 2 odgovarajuci dijagrami pritiska
svedeni na tetivu aeroprofila. a kod velikih, b kod
malih napadnih kutova, ¢ kod kuta nultog uzgona
(o pritisci na gornjoj, x na donjoj povrsini aero-
profila)

Kako se raspored i intenzitet pritiska na krilo mijenja s
promjenom napadnog kuta a, mijenja se i intenzitet i polozaj
ukupne aerodinamicke sile R (si. 4). Buduéi da su u izrazima
za silu uzgona i otpora sve ostale veli€ine u stalnom opstru-
javanju konstantne, mora biti

JEDNOKRILAC

00 = /(<) @
N =1(a) ®)
cm = 1(a), ®

gdje je cm koeficijent momenta aerodinamicke sile M za neku
odredenu tocku

M = ™

Moment aerodinamicke sile obi¢no se racuna za prednju
ivicu krila (cm) ili za aerodinamicko srediSte profila, dakle za
toCku za koju aerodinamicki moment ne ovisi o kutu a (cmac).
Aerodinamicka ispitivanja pokazuju da je koeficijent momenta
ovisan o koeficijentu uzgona cz, odnosno da je

Cm = Cmac. + mCz = Cmo + mCz, (8)

gdje je m faktor karakteristican za svaki profil. 1z tih podataka,

dobivenih ispitivanjem aeroprofila u aerodinami¢kom tunelu

(v. Aerotunel, TE1, str. 31), moZe se odrediti poloZaj centra

potiska aeroprofila, odnosno krila beskonatnog razmaha

_C = __-__OID-;- m. (g)
| Cz

Vrijednosti cxo, cno i cz te ostalih aerodinamickih karakte-
ristika aeroprofila (e/l, m), dobivene eksperimentalno u aerotu-
nelima, daju se za prakticku upotrebu u obliku tablica ili
dijagrama cz =/(a), o =/(a) i cm=/(a). Krivulja cz=/(cx0
na kojoj su oznaCeni odgovarajuci kutovi a naziva se polarom
aeroprofila. Odnos K = (cZcxomex naziva se finesom aeroprofila
i odreduje se povlacenjem tangente na polaru iz poCetka koor-
dinatnog sustava.

Iz krivulje cz =/(a) i polare vidi se da cz raste s poveca-
njem napadnog kuta do neke vrijednosti czvex i nakon toga
opada. Uzrok padu cz uz istovremeno brzo povecavanje cx jest
odljepljivanje zracne struje od gornje povrsine krila, te se kut
pri kojem je cz = czmex naziva i kriticni napadni kut (si. 5 i 6).
Povecanje kriticnog napadnog kuta i odgovarajuéeg koeficijenta
uzgona postize se na avionima primjenom mehanizacije krila,
npr. ugradnjom sustava tzv. pretkrilaca i zakrilaca (v. Hiper-
potisak).

KRILO KONACNOG RAZMAHA

Zbog nejednakog pritiska na gornjoj i donjoj povrSini krila
konacnog razmaha stvaraju se na krajevima vihori koji se poslije

SI. 5. Aerodinamski koeficijenti krila vitkosti ¢ = 6 s nesimetricnim aeroprofilom
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proSiruju uzduz izlazne ivice krila. Time se mijenja slika opstru-
javanja ijavlja se dopunski, tzv. inducirani otpor koji ne postoji
pri ravninskom strujanju oko aeroprofila, odnosno pri strujanju
oko krila beskona¢nog razmaha.

12 16 20 24
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omjer suZenja krila = kut strijele krila y i kut pregiba

(diedar) S (si. 9). Tim parametrima treba dodati geometrijske
karakteristike odabranog profila.

cr -0,2000,20 040 060 0,80 1,00 120 140 1,60

SI. 6. Aerodinamski koeficijenti krila vitkosti k = 6 sa simetricnim aeroprofilom

SI. 8. Shematski prikaz nastanka do-
punskog induciranog otpora kod krila
konaénog razmaha

SI. 7. Shematski prikaz zamjene real-
nog krila u zrafnoj struji sustavom
vezanih i slobodnih vihora

Prema L. Prandtlu, utjecaj prisutnosti pravog krila na zracno
strujanje mozZe se zamijeniti utjecajem vezanih vihora uzduz
razmaha krila i vezanih vihora koji se odvajaju od zadnje
ivice na krajevima krila (si. 7). Vihori induciraju u svakoj tocki
u blizini krila dopunsku brzinu zra€ne struje v (s komponentama
vxmvy» vz) koja ovisi 0 poloZaju toCke s obzirom na vihore i
cirkulaciju oko krila T. U presjeku krila slobodni vihori indu-
ciraju samo dopunsku brzinu v okomitu na pravac strujanja
i razmah krila. Kako je ta brzina relativno mala, ona prakticno
utjeCe samo na promjenu napadnog kuta a za vrijednost
ai”™ vz/V(u radijanima), pa se strujanje oko krila kona¢nog razma-
ha moZe usporediti sa strujanjem oko krila beskonatnog raz-
maha uz uvjet da je

a = aG+ a;. (10
Zbog ove promjene (si. 8) pojavljuje se i dopunski, indu-
cirani otpor, pa je kod krila konacnog razmaha
G« —GCo 'f* C. (V)

Geometrijski parametri krila. Osnovni geometrijski parametri
krila jednokrilca jesu razmah b, povrSina S, srednja aerodi-

S b2 b
namicna tetiva /a= e vitkost krila (izduZenje) X= —S: T

—H

SI. 9. Geometrijske karakteristike i oblici krila, a pravokutno krilo, b trapezno
krilo, ¢ trapezno krilo s centroplanom, d elipti€no krilo, e strelasto krilo,
| delta krilo, g pregib (diedar) krila

Vitoperenje krila. Krilo moze biti aerodinamicki i/ili geo-
metrijski vitopereno, tj. tako izvedeno da kut nultog uzgona
ne bude isti u svim presjecima. Geometrijsko vitoperenje postize
semijenjanjem poloZajnog (lokalnog) kuta aeroprofila u razli€itim
presjecima krila tako da se poloZajni kut smanjuje prema kraje-
vima krila, dok se aerodinamicko vitoperenje ostvaruje mijenja-
njem zakrivljenosti ili oblika aeroprofila od korijena krila prema
krajevima, pri ¢emu se poloZajni kut u pojedinim presjecima
krila ne mijenja. Moguce su, razumljivo, i kombinacije aero-
dinamickog i geometrijskog vitoperenja. Kut geometrijskog vito-
perenja, tj. razlika izmedu poloZzajnog kuta u korijenu i na
krajevima oznacava se sa e (si. 10). Aerodinamickim i/ili geomet-
rijskim vitoperenjem moZe se utjecati na raspodjelu uzgona
uzduz krila i pribliziti je idealnoj te sprijeCiti pojavu odvajanja
struje od gornje povrsine krila na krajevima krila, kada je to
najopasnije, tj. posti¢i da pri velikim napadnim kutovima (prevla-
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Cenje) dode do odvajanja zracne struje najprije u srediSnjemKod krila pravokutnog oblika (/ = const) bit ¢e za konstantan

dijelu krila, a da se na krajevima krila (s krilcima) zadrzi nepo-
remeéeno strujanje.

napadni kut uzduz razmaha

Vitkost krila utjeCe na sve aerodinamicke karakteristike krila a = aG+ 57,3—(1 + 1), (20)
(si. 11 i 12). S obzirom na krilo beskonanog razmaha bit ce Tta
dinamicki napadni kut
& —Co 1hy (21)
a=aG+a=0+573—, 12) A
ke decz A
a koeficijent otpora krila d (22
a
— C\o "l Cxj — Cxo <l A - (13) (t+m)+J
/ Ok
[0 /
A
08
s (F
/ /(
/
/%
i/,
/
0,04 0.08
SI. 10. Vitoperenje krila, a aerodina- SI. 11. Polara krila kona¢nog razmaha. Totka F SI. 12. Utjecaj vitkosti krila A na oblik polare

micko, b geometrijsko vitoperenje

Aerodinamicki proracun realnog krila sastoji se u odrediva-
f nju njegovih aerodinamickih karakteristika. Osnovna jednadzba
za proracun cirkulacije uzduz razmaha krila (v. Aerodinamicka
sila i moment, TE1, str. 10) jest
+b/2

dr dy

dy yi

-b/2

rey)rfiy)v oo (14)

gdje su, pored ostalih poznatih veliCina, T(y), I(y) i a(y) promjene
cirkulacije, Sirine i napadnog kuta uzduz razmaha krila, a

dc
E; gradijent promjene koeficijenta uzgona s napadnim kutom,

Za rjeSavanje ove jednadzbe postoji vise semianalitickih i nume-
rickin metoda koje su predlozili H. Glauert, I. Lotz, H.
Multhopp, A. Lippisch i drugi.

Kod krila elipticnog oblika cirkulacija oko profila mijenja
se uzduz razmaha po zakonu

=4b V—
r - (15)
Dopunska brzina Bz uzduz razmaha je konstantna
O «cz
=TIr==~: 16
V=3 o )
pa je konstantan i stvarni napadni kut

= aG+ 17

a=a 2A 17)

ukoliko je i poloZajni kut krila a0 konstantan uzduZ razmaha.
1z togaproizlazi daje koeficijentuzgona ckonstantanuzduz

razmaha, akako je cirkulacija u svakompresjeku krila
r =7-czlv, (18)
Sirina krila mijenjat ¢e se, kao i cirkulacija, prema zakonu
elipse.
Gradijent krivulje uzgona bit ¢e

dcz 2nA

19
da A+2 19

odgovara kutu maksimalne finese (cz/cx)max

krila konatnog razmaha

0,20 Vi

0,18 7 |

/6 |
006

I

SI. 13. Korekcijski koeficijenti t i $
za razlicite vrijednosti a kod pravokut-

nog krila 0,14
012

010 / —

X o~

SI. 14. Korekcijski koeficijenti t i $za trapezno krilo razli¢ite vrijednosti
suzenja 1 i vitkosti k

Korekcijski koeficijenti « i % odredeni su eksperimentalno
za razlicite vrijednosti X i razlicite oblike krajeva krila (si. 13
i 14).

Kod pravokutnog krila elipticna raspodjela uzgona uzduz
razmaha krila mozZe se dobiti priblizno aerodinamickim i geome-
trijskim vitoperenjem krila (si. 15).

Kod krila trapeznog oblika aerodinamicke karakteristike
ovise 0 njegovom odnosu suzenja 1 i vitkosti X

2] b )
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SI. 15. Elipticna raspodjela uzgona po razmahu krila, a kod pravokutnog
krila (krila konstantne Sirine) postignuta geometrijskim vitoperenjem, b kod
krila elipticnog oblika postignuta oblikom bez vitoperenja

Za odredivanje rasporeda uzgona uzduz razmaha kod vito-
perog trapeznog krila najpogodnije je primijeniti neku od
poznatih semianaliti¢kih i numeri¢kih metoda. Priblizne vri-
jednosti aerodinamickih karakteristika mogu se dobiti i pri-
mjenom eksperimentalno odredenih korekcijskih koeficijenata
t i S prema H. Glauertu i drugima. Eksperimentalno su odre-
deni korekcijski koeficijenti i za trapezna krila s pravokutnim
srediSnjim dijelom (centroplanom) ovisnim o vitkosti krila A
izduzenosti krila rj i odnosa razmaha centroplana i razmaha

krila 5 (v. si. 9b).

Krilo kona¢nog razmaha u nadzvucnoj struji. Krila nadzvucnih
aviona imaju tanke, oStre aeroprofile Cije se karakteristike mogu
za brzine strujanja <5 Ma s dovoljnom tocnosti odrediti line-
arnom teorijom strujanja oko tankih profila, koja vazi za
napadne kutove a < 15°---20°. Prema toj teoriji koeficijent uzgo-
na c7 u supersoni¢noj struji ne ovisi o obliku aeroprofila i
moZe se odrediti iz izraza

4a

Mal r (24)

gdje je a napadni kut u radijanima, a Ma = — Machov broj

" 00
neporemecene struje. Koeficijent valnog otpora (otpora koji na-
staje zbog pojave udarnih valova) aeroprofila jest, na osnovi
linearne teorije,

4a?2 4B
oV = 4 - = -(a24 £), (25)
IMri, - 1 I/Affli - 1 vMa2- 1
odnosno
4B
Cw = Ccza+ (26)
1/Ma\ 1

gdje je B koeficijent koji ovisi o obliku, debljini i zakrivljenosti
aeroprofila (si. 16). Prvi Clan izraza (26) cza je koeficijent
induciranog valnog otpora cxiv. Kako se vidi, pri nadzvu¢nom
strujanju inducirani otpor pojavljuje se i pri otporu aeroprofila
(krila beskonacnog razmaha), ¢ega nema pri podzvuénom stru-
janju, a posljedica je odsutnosti strujanja s donje povrSine na
gornju preko vrha aeroprofila kojim se pri podzvu¢nom stru-
janju oko krila beskonacnog razmaha kompenzira inducirani

Izgled profila Koegcijent
208¢2
233¢2
4¢
4,16¢2
476¢2
2.66¢2
533c

SI. 16. Vrijednost koeficijenta B za razlicite oblike

nadzvuénih aeroprofila. ¢ maksimalna debljina ae-
roprofila, xc polozaj maksimalne debljine
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otpor, tako da se on pojavljuje samo kao posljedica vezanih
vihora na krajevima krila. Pri nadzvuénom opstrujavanju nema
strujanja preko prednje ivice aeroprofila, pa je sila potiska
uvijek okomita na tetivu. Drugi €lan u izrazu za otpor

B
—-—2~— ne ovisi 0 koeficijentu uzgona i napadnom Kkutu te

predstavlja minimalni koeficijent valnog otpora pri danom
Ma*, tj. koeficijent profilno-valnog otpora cxpv. Prema tome

Cxv = Cxiv CxpV. (27)

Ovim koeficijentima treba jo$ dodati
trenja cX pa je

koeficijent otpora

C\ = Cxiv 4" Cxpv “I CxT. (28)

U podzvucnoj struji krajevi krila konacnog razmaha utjecu
na raspodjelu pritiska po cijeloj povrsini krila i pobuduju
dopunski inducirani otpor koji ovisi o vitkosti krila. U nadzvuc-
noj struji krajevi krila ne utjeCu na raspored pritiska po cijeloj
povrsini, nego samo na dio povrSine ogranicen Machovim
vrijednostima napadnih kutova, kada zrak prelazi s donje na
gornju povrsinu preko krajeva krila, pritisak pada samo unutar
konusa, dok izvan konusa struja ostaje neporemecena. Polukut
vrha Machovog konusa moZze se odrediti iz izraza

Sin® = = Mos
gdje su aw, Vm, i Ma* brzine u neporemecenoj struji.
Aerodinamicke karakteristike pravokutnog krila kona€nog

razmaha za dani napadni kut a ovise samo o odnosu povrSine
trokuta koje odsijecaju Machovi konusi i ukupne povrSine krila,

tj-

(29)

hanu tan,, 1

Al/mOL 1

Kod pravokutnih krila razliite vitkosti utjecaj krajeva uz-
rokuje, prema tome, razlike u rasporedu pritiska i na taj nacin
utjeCe i na vrijednosti cz i cxv. Krila manje vitkosti imat ¢e
manje vrijednosti cz i cxv. Medutim, za iste vrijednosti cz krila
manje vitkosti imat ¢e veéi valni otpor. Sto je veéi Machov
broj i Sto je veca vitkost krila, krajevi krila manje Ce utjecati
na njegove aerodinamicke karakteristike (si. 17). Utjecaj kra-
jeva krila moze se i potpuno eliminirati podrezivanjem krajeva
krila pod kutom nesto veéim od » (si. 18). Takvo krilo ponaSat

3

SI. 17. Promjena koeficijenta otpora krila prema

Machovom broju i vitkosti krila k

SI. 18. Pravokutno krilo u nadzvuénoj struji, a Machovi konusi koji se

stvaraju na krajevima krila utje¢u na raspodjelu pritiska u zoni koju zahvata-

ju, b utjecaj Machovih konusa moZe se eliminirati podrezivanjem krajeva
krila pod kutom ne$to ve¢im od n
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¢e se kao krilo beskona¢nog razmaha, pa njegove karakteristike
odgovaraju karakteristikama primijenjenog aeroprofila.

Veliki utjecaj na aerodinamicke karakteristike krila kona¢nog
razmaha u nadzvu€noj struji ima kut zakoSenosti napadne
ivice krila s obzirom na smjer neporemecene struje. Karakte-
ristike nadzvucénog opstrujavanja strelastih i delta krila ovise o
kutu Machovih konusa, kutu strijele krila i o mjestima na
kojima se javljaju Machovi konusi na krilu. Kod delta krila
javlja se samo jedan konus s vrhom u krajnjoj prednjoj tocki
krila. U takvom slu€aju Citavo krilo moZe biti unutar ili izvan
Machovog konusa. Ako se brzina neporemecene struje V* rastavi
na komponente, i to jednu okomito na napadnu ivicu FO3iny,
a drugu paralelnu napadnoj ivici Fa)cosy, u prvom slucaju,

kada je y < bit ce
KoSiny < K”sin” (31)
pa kako je s i n = — , dobiva se
K <al® (32

tj. komponenta brzine normalna na napadnu ivicu jest manja od
brzine zvuka u neporemecenoj struji. Kod te tzv. podzvucne
napadne ivice karakter opstrujavanja odgovara podzvu¢nom, pa
se javlja potpritisak koji smanjuje Ceoni otpor, a raspodjela
pritiska na krilu je elipticna. Kod nadzvuéne napadne ivice
(Vn>a@ na njoj se javlja udarni val, nesjedinjeni ili sjedinjeni
(si. 19). Pri nadzvucnom opstrujavanju struja ostaje nepore-
mecena sve do mjesta gdje strujnice prolaze kroz udarni val
na napadnoj ivici. Na udarnom valu Sto se stvara na izlaznoj
ivici krila strujanje se ponovno vraéa u smjer neporemecene
struje (si. 20).

SI. 19. Delta krilo s a podzvuénom,
nadzvuénom napadnom ivicom

VS\”)’)E} Usisavanje na prednjoj ivici

/B Vsin 70

SI. 20. Strujanje oko presjeka krila s a nadzvu¢nom,
b podzvuénom napadnom ivicom

Odredivanje aerodinamicCkih karakteristika delta krila s pod-
zvu€nom napadnom ivicom veoma je slozeno. Aerodinamicki
koeficijenti obicno se izraZavaju u funkciji parametra

n=—a — =tany]/Mag 1, (33)
v

tanji«,
koji obuhvaéa i utjecaj Machovog broja i utjecaj oblika krila.
Odreduju se obicno omijeri
c— Cxiv — * (34)
gdje su cao i cHwo koeficijenti uzgona i induciranog valnog
otpora primijenjenog aeroprofila (krila beskonatnog razmaha)
za odredeni Machov broj.

Aerodinamicke karakteristike krila kona¢nog razmaha sloze-
nijih oblika odreduju se na osnovi eksperimentalno dobivenih
podataka, obradenih prema zakonima teorije sli€nosti za super-
sonicno strujanje, gdje se pored parametra n pojavljuje jo$ i tzv.
efektivna vitkost krila

X, =A -1 (35)
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Aerodinamicki koeficijenti cz, cxv i drugi bit ¢e isti za krila
razliCite vitkosti X ili s razli¢itim kutovima strijele y ako su
im parametri n i Xe isti za bilo koji Machov broj Ma.

Potpuna slika aerodinamickih karakteristika krila konac¢nog
razmaha u Citavom dijapazonu brzina od Ma § 0 do Ma ~10
moze se dobiti iz polare krila za razliite vrijednosti Ma
(si. 21 i 22).

—\

120

8,0 N

4,0

SI. 21. Polara krila za razlicite vri-
jednosti Machovog broja (Kmax tan-
genta na tocku maksimalne finese)

Sl. 22. Promjena finese krila s pove-
¢anjem Machovog broja

AERODINAMICKE KARAKTERISTIKE AVIONA

Aerodinamicke karakteristike aviona razlikovat ¢e se od aero-
dinamickih karakteristika izoliranog realnog krila prvenstveno
po dopunskom, Stetnom aerodinami¢kom otporu pojedinih dijelova
trupa (repnih povrsina, motorskih gondola, stajnog trapa i si.)
i po otporu interferencije, koji nastaje zbog toga Sto prisutnost
pojedinih dijelova u zracnoj struji utjeCe na opstrujavanje
drugih, koji opet utjeCu na opstrujavanje prvih. Tako se slika
opstrujavanja oko kombinacije aerodinamickih elemenata mije-
nja, pa je ukupni otpor kombinacije ve¢i od sume otpora
elemenata promatranih pojedinacno.

Ukupni koeficijent otpora aviona bit ¢e

(36)

gdje je cx ukupni koeficijent otpora realnog krila, S povrsina
krila kao referentna povrSina za koeficijent otpora cijelog
aviona, oe koeficijent otpora pojedinih elemenata s referentnim
povrSinama Se, cHrt koeficijent otpora interferencije. Mnozenjem
sa Se/S pojedinacni koeficijenti otpora elemenata svode se na
referentnu povrsinu za cijeli avion.

Koeficijent otpora trupa moZe se odrediti iz formule
1L\ " Cd
odr —  (pe(pM~ =1 Ixir H - Y% 37
' U St ' a 7

gdje je cT koeficijent trenja ravne ploce, qc korekcijski koefi-
cijent, epu korekcijski koeficijent kojim se uzima u obzir utjecaj
Machovog broja, S{ povrsina najveceg poprecnog presjeka trupa
kao referentna povrSina za koeficijent otpora cijelog trupa, Ft
ukupna povrSina trupa (vanjska, tzv. okvaSena povrSina), Acxr
dopunski koeficijent otpora zbog prisutnosti ispusta i drugih
detalja kojima je teSko odrediti referentnu povrSinu. Posljednji
Clan je suma koeficijenata Stetnog otpora pojedinih elemenata
i ispusta na trupu (kabine, hladnjaka, antene itd.) svedenih
sa vlastite referentne povrSine Sd na novu referentnu povrsinu,
u ovom slucaju najveéi poprecni presjek trupa. Za odredivanje

uvVv
cT potrebno je odrediti Reynoldsov broj Re = --\-/--s karakte-

ristitnom duZinom Lx (duljina trupa) i Machov broj. Za odredi-
vanje qc potrebno je odrediti vitkost trupa At = (A, gdje je
A promjer kruga povrsine jednake povrini najveéeg popre¢nog
presjeka trupa, a za odredivanje epu potrebno je odrediti Machov

2Lt
broj i odnos Ap = TA\—,gdjeje Ltp duljina prednjeg dijela trupa

do najveéeg poprecnog presjeka (si. 23).
Vrijednosti Acxtr i ¢Xl obicno se odreduju iz tablica i dija-
grama dobivenih aerodinamic¢kim ispitivanjima realnih trupova
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i modela trupova u aerotunelu. Rezultate dobivene ispitivanjem
modela trupova treba korigirati prevodenjem na realni Reynold-
sov broj trupa.

0,004

0 100 300 1 3 5 7 9 1

200
/7%¢10~6 At
Sl. 23. Dijagrami faktora cT, (pc i <pm

Otpor motorskih gondola odreduje se slicno kao otpor trupa.
Koeficijent otpora motorske gondole bit ¢e

Cg—QGFFn H AcX (38)

Vrijednosti Acxguzimaju se, kao i ranije, iz tablica i dijagrama
dobivenih ispitivanjem u aerotunelima. Fg u jednadzbi (38) jest
ukupna vanjska povrsina gondole, a Sg jest povrSina najveceg
poprecnog presjeka gondole kao referentna povrsina za izra-
¢unavanje njenog koeficijenta otpora. Reynoldsov broj i vitkost
gondole odreduju se na osnovi tzv. idealne duljine gondole koja
se dobiva produzavanjem gornje i donje konture gondole do
njihovog presjeka tako da se dobivena duljina jo§ poveca za
Cetvrtinu promjera gondole.

Koeficijent otpora repnih povrSina moze se odrediti iz koefi-
cijenta otpora izoliranog aeroprofila, slicno kao za krilo. Zbog
procijepa izmedu stabilizatora i kormila dobiveni ukupni koefi-
cijent otpora poveCava se za Acx, koji je za uravnoteZena
kormila 0,0015¢0,0020. lzracunati koeficijent otpora repnih
povrsina treba, razumljivo, svesti na novu referentnu povrsinu,
obi¢no povrsinu krila.

Medusobni aerodinamicki utjecaj pojedinih dijelova aviona

Otpor interferencije trupa i krila. U podzvucnim rezimima
leta dopunski otpor nastaje iz dva razloga — zbog naruSavanja
karaktera cirkulacije brzine oko krila i zbog razlike u brzini
strujnica u zoni spoja krila s trupom do koje dolazi zbog
razlicite zakrivljenosti povrsina (si. 24). Prisutnost trupa, motor-
skih gondola i drugih elemenata utjeCe na elipti€nu raspodjelu
cirkulacije brzine ostvarenu izborom oblika, geometrijskim i
aerodinamickim vitoperenjem krila, zbog €ega se poveéava indu-
cirani otpor proporcionalno c2. Zbog razlika u brzini strujnica
na mjestu spoja dolazi do pojave vrtloga i koCenja struje,
te povecanja debljine i brzog odvajanja grani¢nog sloja (v.
Mehanika fluida). Otpor interferencije moze se smanjiti aero-
dinamickim oblikovanjem na prijelazu krila u trup ili postavlja-
njem krila s obzirom na trup tako da kutovi izmedu povrSina
krila i povrSina trupa budu Sto vedi. Otpor interferencije moze
se znatno smanjiti usisavanjem grani¢nog sloja na mjestu pri-
jelaza krila u trup.

SI. 24. Interferencija krila i trupa. Nastanak vrt-

loga u zoni spoja krila i trupa zbog razligite

zakrivljenosti povrdina i razlike brzine struje Mr
na povrsini trupa i Vyr na povrsini krila

Otpor interferencije trupa i krila u rezimu leta u zoni
brzine zvuka (Ma " 1) nastaje zbog pojave lokalnog nadzvuénog
strujanja. Najveée lokalne brzine strujanja zaostaju na mjestu
najveée debljine pojedinih elemenata, a kako s priblizavanjem
Machovog broja jedinici u struji koja se Siri pritisak raste
brZze nego u subsoni¢noj struji manjeg Machovog broja, to dolazi
do brzog odvajanja grani¢nog sloja. Zbog lokalnog povecanja
brzine strujanja kriticni Machov broj se smanjuje i dopunski
valni otpor javlja se ranije. Zbog toga jedan od uvjeta da se
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smanji otpor interferencije jest da najveca debljina trupa, krila i
gondola ne budu na istom mjestu.

Otpor aviona u rezimu leta oko Ma = 1 priblizno je jednak
otporu rotacijskog tijela kome je zakon promjene povrsina po-
pre€nog presjeka po uzduZznoj osi isti kao kod aviona. Da bi
otpor bio $to manji, potrebno je, prema toiAe, da zakon pro-
mjene poprecnih presjeka po uzduznoj osi kod aviona bude
sliCan zakonu koji vazi za vitko rotacijsko tijelo koje za dani
Machov broj ima najmanji koeficijent otpora. Taj je zahtjev
definiran tzv. pravilom presjeka (si. 25), prema kome treba
smanjivati poprecni presjek trupa na mjestu gdje se nalazi
krilo, kabina, motori i slicni elementi. Pravilo presjeka daje
najbolji u¢inak u kombinaciji trupa sa strelastim krilom (si. 26).

SI. 25. Uz pravilo presjeka: a kombinacija krila
i trupa pri kojoj nije primijenjeno pravilo presjeka,
ista kombinacija izvedena po pravilu presjeka

¢ .y
::;tek

12Ma 0.8 0910 11  12ma
b

SI. 26. Pravilo presjeka daje najve¢i u€inak u kom-
binaciji trupa sa strelastim krilom. Na dijagramima
je prikazana promjena koeficijenta valnog otpora
pri cz = 0 s povecanjem Machovog broja za trup
i kombinacije trupa sa strelastim krilom a i delta
krilom b Kombinacije lizvedene su bez primjene
pravila presjeka, a kombinacije 2 po pravilu
presjeka

U nadzvu€nom rezimu leta Sirenjem zra€ne struje na mjestu
spoja krila i trupa ne dolazi do povecéanja, nego do smanjenja
pritiska, pa intenzitet odvajanja granicnog sloja i rezultirajudi
porast otpora nisu veliki.

Interferencija krila i repnih povrsina nastaje zbog povijanja
i usporavanja struje iza krila. Kao posljedica konatnog raz-
maha krila stvara se pri strujanju oko krila dopunska brzina

= — ®K (39)

gdje je o koeficijent ovisan o udaljenosti toc¢ke iza krila (x)
i razmaha krila. Kut povijanja struje bit ce

VZ

c=r (po- (40)

Kut povijanja nesto je manji od teoretskog i moZe se odrediti
prema Diehlovoj jednadzbi

(41)

gdje su x/1 i z// udaljenosti promatrane toCke u smjeru strujanja
i po visini s obzirom na lokalnu tetivu krila (si. 27).

Oblast usporenog strujanja iza krila ovisi prvenstveno o
uzgonu i proSiruje se s pove¢anjem napadnog kuta krila. Stvarna
brzina zratnog strujanja kod repnih povrSina moZe se prema
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Helmboldu odrediti iz formule

u =0974-0,122cz (42)
Kako se na horizontalnom stabilizatoru konacnog razmaha
takoder stvara dopunska brzina vz i dolazi do povijanja struje,
bit ¢ée za elipti€nu raspodjelu

=2
W
Ako je polozajni (montazni) kut horizontalnog stabilizatora

ap stvarni napadni kut horizontalnog stabilizatora, bit ce

“3)

ar=ap- £- fr, 44
¢ime ¢e se u odgovaraju¢oj mijeri promijeniti i aerodinamicki
koeficijenti horizontalnog stabilizatora.

SI. 27. Povijanje i usporavanje zraka iza krila.
a krilo bez zakrilca, b krilo sa zakrilcem

Elisa utjeCe na dijelove aviona, koji se nalaze u njenoj struji,
tako Sto uzrokuje povecanje brzine opstrujavanja i promjenu
smjera opstrujavanja zbog suZavanja i povijanja strujanja iza
elise. U prisutnosti trupa mijenjaju se u izvjesnoj mjeri i aerodi-
namiCke karakteristike elise (v. Pogonski sistemi letelica, Elisa).

Utjecaj blizine tla na promjenu aerodinamickih osobina krila

Eksperimentalno je utvrdeno da se pri letu u blizini tla
(Cvrsto tlo, voda, led i si.), ako je visina leta manja od polovine
razmaha krila, aerodinamicke karakteristike Kkrila mijenjaju.
Koeficijent otpora krila se smanjuje, koeficijent uzgona raste,
pa se poboljSava i aerodinamicka finesa aviona. Te promjene
aerodinamickih karakteristika krila potrebno je zbog toga uzeti
u obzir, posebno u proracunu polijetanja i slijetanja.

SI. 28. Zamisljeno (fiktivno) krilo za slucaj leta u
blizini tla

Utjecaj blizine tla odgovara utjecaju zamisljenog (fiktivnog)
krila postavljenog simetricno u odnosu na ravninu tla, pa se
problem moZe interpretirati kao uzajamni utjecaj krila dvo-
krilca s medusobnom udaljeno$¢u krila h = 2H (si. 28). Ako su
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Cx i Cz koeficijenti otpora i uzgona krila razmaha b, povrsSine
S i vitkosti X u slobodnoj struji, a -% ekvivalentna vitkost
zamiSljenog dvokrilca (v. Dvokrilac, TE3, str. 516), aerodinamicki
koeficijenti krila na udaljenosti H iznad tla bit ce

CXH — Cxmin + (1 + < (45)

(46)

gdje je @ ekvivalentni gradijent uzgona zamiSljenog dvokrilca.
Kako je (v. Dvokrilac, TES3, str. 516)

CzH = ae(cc- a,,),

1—0" 7

gdje je < Prandtlov koeficijent interferencije za vrijednost
h/b = 2H/b (si. 29), ekvivalentni gradijent uzgona bit ce

@= )
1- 573
TA

h/b

SI. 29. Prandtlov koeficijent interferencije a za
slu¢aj leta u blizini tla

Koeficijenti otpora i uzgona krila u blizini tla bit ¢e kona¢no

CiH = Cuin + (1 + G —0) 2~ (49)

Ceh = (50)
1- 57,3
TA

Vrijednosti Cxmin i a, ostaju u blizini tla nepromijenjene.
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N. Krsi¢

JEDRILICA, ZRACNA, Ietjelica (avion) teZi od zraka,
bez vlastitog pogona, tj. bez motomopropulzivne grupe koja bi
sluzila za polijetanje i odrzavanje u zraku. U slobodnom letu,
u mirnoj atmosferi, jedrilica klize (planira), tj. leti pod odredenim
kutom prema horizontali gubeci stalno na visini.

Leonardo da Vinci (1452— 1519), promatrajuci let ptica i biljeZe¢i zapazanja,
iznosi u djelu Codice sul volo degli uccelli osnove mehanike leta i skice
lete¢ih naprava, iako nije uspio u svojim poku$ajima da te zamisli i ostvari
(si. 1). Njemacki inZenjer Otto Lilienthal (1848—1896) pridonio je mnogo
razvoju tehnike bezmotornog leta. Sistemski je istrazivao osnovne principe
leta, grade¢i modele i eksperimentalno ispitujué¢i nosece povrsine razlicitih
aeroprofila. Svoje pokuse potvrdio je i u praksi izgradnjom vise konstrukcija
klizata (si. 2). Polijetao je zatréavanjem s manjim breZuljaka, a letjelicom
je upravljao pomicanjem tijela (premjeStanjem teZiSta). Prvi je prikazao ovisnost
uzgona i otpora krila o napadnom kutu u tzv. polarnom dijagramu (v. Aero-
dinamicka sila i moment. TE1, str. 13 i Jednokrilac), te se takav prikaz
aerodinamskih koeficijenata naziva i danas Lilienthalova polara. Nakon njegove
pogibije prilikom leta novom konstrukcijom klizata, njegovo djelo nastavljaju
braéa W. i O. Wright (si. 3), M. Herring, O. Chanute (si. 4) i drugi.
Braéa Wright rjeSavaju problem upravljanja uvijanjem krila, a Chanute i



