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Predgovor

Priricnik Teorija leta helikopteranamijenjen je studentima prve godine diplomskagdig
aeronautike na Fakultetu prometnih znanosti. Neangartora bila je u \®j mjeri obraditi svu
materiju predwienu nastavnim planom i programom istoimenog, ahu koja je preddiena za
polaganje teorijskog dijela ispita razine za domvplometnog pilota helikopteraA TPL-H ili
Airline Transport Pilot Licence — HelicopferPri tome je vdeno r&una o na&inu obrade
tematike, za koji se autori nadaju @aomoguiti sagledavanje i razumijevanje dubljih Zeaja
pojedinih pojmova i odnosa kako bi se zadrzalanaezirimjerena stupnju akademskog zvanja
koje studenti postizu zavrSetkom diplomskog studgeonautike.

Naglasak je stavljen na mehaniku leta helikopteraa specitinosti upravljanja i posebnosti
vodenja ove vrste letjelica. Taj dio opisan je néimaa olakSava budim pilotima savladavanje
tehnike pilotiranja objaSnjavajuuzroke i posljedice karakterigtiih i specifénih rezima leta.

Autori se nadaju dg@e takva sistematizacija materije postvrhu, odnosno olakSati @enje
nastave na kolegij0Teorija leta helikopterate dace se s vremenom izgraditi u sveobuhvatni
priru¢nik namijenjen pilotima u svakodnevnom poslu i mgeima te ostalom sttwom osoblju
koje se bavi problematikom helikoptera.

Zagreb, prosinac 2011.
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Popis simbola

FLo

Povrsina diska rotora, [fh

Popreni cikli¢ni postavni kut

Uzduzni cikleni postavni kut

Srednja vrijednost koeficijenta sile uzgona lopatictora
Kineticka energija rotora, [kg frs?]

Moment tromosti (moment inercije), [kg’m

Kineticki moment (moment kdline gibanja), [kg rhs’]
Kineticki moment oko Z-osi, [kg fs?]

Moment sile, [Nm]

Masa, [kg]

Aerodinaméka sila, [N]

Centrifugalna sila, [N]

Sila otpora helikoptera, [N]

Sila uzgona, [N]

Ukupna sila uzgona lopatice rotora, [N]
Propulzivna (vana) sila NR, [N]

Pogonska sila NR, [N]

Tezina, [N]

Inducirana snaga (u lebdenju), [W]

Polumjer, [m]

Ukupna brzina optjecanja presjeka lopatice, [m/s]
Tangencijalna brzina optjecanja presjeka lopafioés]
Vertikalna brzina optjecanja presjeka lopatice sjm/
Brzina napredujteg leta helikoptera, [m/s]
Inducirana brzina zraka kroz disk rotora, [m/s]



Napadni kut diska NR

Napadni kut presjeka lopatice (eniglade section angle of attack
Postavni kut presjeka lopatice (engitch angl¢
Kolektivni postavni kut (englcollective pitch
Kut linearne vitoperenosti lopatice

Gustaa zraka, [kg/mi

Kut nagiba struje (enginflow anglg

Azimutni polozaj (kut) lopatice na disku NR
Kutna brzina, [rad/s]

Kutna brzina precesijeA{p/At)

Referentna brzina (na vrhu lopatice), [m/s]



1 Povijest razvoja helikoptera i vertikalnog leta

Sukladno Zakonu o zéaom prometu (NN 69-09)elikopter je definiran kaarakoplov tezi od zraka
koji se u zraku odrzava prvenstveno zbog reakegkaz na jednom ili viSe pogonjenih rotora na
priblizno vertikalnim osimalz te definicije moze se dii da helikopter pripada u potkategoriju
zrakoplova, odnosnonaprava koje se odrzavaju u atmosferi zbor reakeaijaka Za razliku od
aviona, koji je definiran kaozrakoplov tezi od zraka, pokretan motorom, kojiame@ letu dobiva
prvenstveno zbog aerodinatkih reakcija na povrSinama koje u odenim uvjetima ostaju
nepokretne kod helikoptera se uzgon stvara zbog reakcij@maSinama koje su pokretne. Zbog te
specifenosti vrlo ¢cesto se koristi izraz zrakoplov s rotir&jm krilom (engl. rotary-wing aircraft
rotorcratft).

U usporedbi s avionima, podrijetlo i trenutak pruogpjesnog leta helikopterom manje su poznati, a
povijest helikopterskog razvoja biljezi niz naprédpokusaja zasluznih za nekoliko ldjuh dogaaja

I projekata koji su doveli do afirmacije ovih izmmih letjelica. Priroda je inspirirala ljude doslavn
stotinama godina prije negoli je helikopter pospaakticna stvarnost. Tijekom viSe od stotinu godina
koje su protekle od prvog uspjesnogvjekova leta, helikopteri su izrasli od nestalfilmi krhkih
vibriraju¢ih naprava, koje jedva da bi podizalevijeka nekoliko metara uvis, u visoko sofisticirane
letjelice iznimnih letakih svojstava i performansi.

Do paietka dvadesetog stofe gotovo svi prijasnji pokuSaji vertikalnog leta goose smatrati
inventivnima, a aerodinamika i meh&ka sloZenost letjelice sposobne za vertikalni lge¢ Isu
nepremostiv problem za mnoge ambiciozne pokuSajerildg tome ide i€injenica da je prowieno
samo nekoliko znanstvenih istrazivanja i studijgeksu se bavile aerodinatmim principima leta.
Povijest leta biljezi stotine neuspjelih helikoldéh izuma, koji su ili imali neodgovarajupogon ili
ograntenu mogudnost kontrole ili su se, u najviSe &hjeva, zbog velikih i nekontroliranih vibracija
raspadale same od sebe. Neke od boljih konstrukaijdn letjelica za vertikalni let izvele su kea
skokove u zrak, ali upravljivost je bila izrazitgrantena.

Dok se u povijesnom i vremenskom razvoju zrakoplevgksnim i rotirajim krilima mogu povdi
odraiene paralele, duzi i burniji period afirmacije &difa sposobnih za vertikalni let posljedica je
specifénih znanja i tehnologija potrebnih za razumijevanjevladavanje mnogobrojnih slozenih
aerodinaminih i mehantkih problema speciénih za ovu vrstu letjelica. Problemi koji su ograavali
rane uspjeSne pokuse s helikopterima mogu se fibdigesljedeée:

1. Nerazumijevanje osnovnih principa aerodinamikeikahhog leta
Teorijska snaga potrebna kako bi se stvorio uzgde jb nepoznat parametar u ranim
pokusima gdje su se izumitelji vodili prema intjijca ne prema znanstvenim préuaima.
Od 1865. (W. J. M. Rankine), do 1889. (R. E. Froud&eno je na teoriji koja je mateméki
povezala snagu propelera (rotora), njegov radiplgetni moment i indiciranu brzinu
strujanja fluida kroz rotor. Teorija se naziteorija diskaili teorija kolicine gibanja rotora
(engl. Momenthum Theo)y li joS i Rankine-Froudeova teorijdJz odr@ene pretpostavke
stanja fluida,teorija omoguiuje analittko odreflivanje pogonske sile rotora. Ueoriju
vrtloga i teoriju elementarnoga krakaeorija diskacini osnovu za projektiranje i dizajn
helikoptera, kao i za teorijsku analizu njegovilnfpenansi u letu i u lebdenju.



2. Nedostatak prikladnoga pogonskog motora
Tek nakon 1920. godine javljaju se benzinski klipratori prihvatljivog omjera snage i mase.
Pritom su svojstva goriva i njihova kalkiaimali primarnu ulogu. Tako je spe¢ifa snaga
za zrakoplovaFlyer brace Wright iz 1903. iznosila 33 W/kg, a $upermarine Spitfire iz
1936. porasla je na 475 W/kg. Masa motora dakge bila problem jer su dijelovi (blok,
Klipovi, klipnjace, radilica i drugo) izréivani od sivog lijeva i kovanog zZeljeza. Tako je
specifcna masa motora s kraja 19. stédjdaznosila 5 kg/kW, dok je danas, zaslugom novih
tehnologija materijala, do 1 kg/kW. Omjer snagaepojih modela motora i njihovih
specifeénih snaga prikazan jetablici 1.

Tablica 1.Prikaz snaga i specifénih snaga motora helikoptera

Godina i vrsta Snaga(P) Szl Modeli motora
snaga
189¢. Klipni motor 1,84 kW 0,05 kW/k¢ De Dior-Bouton
191< Klipni motor 58 kW 0,5 kW/k¢ Clerge-Blin 7Z
191¢. Klipni motor 270kw 0,75 kW/k¢ Rolls-Royce (Eagle
1930.klipni motor 350 kW 0,8 kW/k¢ Rolls-Royce (Kestrel
1945.Kklipni motor 1500 kW 1,8 kWikc Rolls-Royce (Merlin)
1949.Kklipni motor 2 600 kw 1,6 kWikc Wright Turb¢-Compounc
. 2600 N potiska
1944. mlazni motor 420 KW pri 600 km/h 3,4 kWikg VI(Argus 109-014)
312,5 kN potiska
1992. mlazni motor 250.000 kW pri 50 kW/kg GE4-J5P General Electric
2900 km/h

Utjecaj ratova

Razvoj Period szrizre]je Povetanje specifine snage
Tijekom I. svjetskoi rata 0d 1914 do191¢. 4,6pute 1,5pute
Tijekom Il. svjetskocrata Od 1939. d194:t. 4 pute 1,9pute

Zaklju ¢no

Razvoj Period P(?Svnizgje Povetanje speciftne snage
klipni motcri 189¢. do 1949, 1 480pute 37 pute
mlazni motor 194¢<, do 2000. 120pute 144 pute
apsolutni razvc 189¢. do 1992, 133.200pute 1010pute




3. Materijali za izradu konstrukcija

Aluminij komercijalno nije bio dostupan do priblidri890, a i u to vrijeme bio je vrlo skup,
kao i njegove legure (Sira primjena u aeronaugki takon 1920. godine). Tadker, i drugi
materijali koje karakterizira mala masa i visakastota odnosno veliki raspon fizikalnih i
mehanékih svojstava koji se koriste na modernim zrakoptwr tek su se kasnije pali
koristiti u konstrukcijama zrakoplova. Dijelovi zaotore su se takier tek nakon Drugoga
svjetskog rata peli proizvoditi od aluminijskih leguraime se smanijila njihova masa ali i
zna&ajno poboljSale performanse.

4. Stabilnost i upravljivost letjelice
Zamisao o konstrukciji repnog rotora koji stvaraotpwan moment okretnom momentu
nosivog rotora te daje upravljivost po pravcu rg@ primjenjivala u ranim pokuSajima
vertikalnog leta. Tako su ¥mom koriSteni ili koaksijalni rotori ili konfigureije s dva rotora
popre&no postavljena sa svake strane, iako je upravljekieom letjelicom znatno slozenije
nego kod onih s jednim nosivim rotorom. Osnovnigbeon stabilnosti i upravljivosti letjelica
bilo je izjedn&iti uzgon na nosivom rotoru u napredégm letu, odnosno na lopatici koja pri
rotaciji napreduje u smjeru leta i na onoj kojareoti suprotnom smjeru. Taj problem rijeSen
je ugradnjom zglobova u gléwu nosivog rotor&ime je omogdeno mahanje i zanoSenje
lopatica, odnosno ciklha promjena napadnih kutova lopatica nosivog rottjekom
napredujdeg leta. Uz to, vibracije su bile izvor mnogih meiktkih kvarova i oStéenja
rotora i konstrukcije, a posljedica su nedovoljmagumijevanja dinamike i aerodinainog
ponaSanja rotirajiih lopatica rotora.

Razdoblje do 1920. obiljezeno je razvojem velikogjd prototipova helikoptera u cijelom svijetu, a
osobito u Velikoj Britaniji, Francuskoj, Njerskoj, Italiji i SAD-u. Vecina tih letjelica nainila je
krace skokove u zrak ili sporije napredéguletove pod utjecajem zmog jastuka. Premda se ti letovi i
zrakoplovne konstrukcije ne mogu smatrati uspjesrsmaki od njih na svoj je jedinstven ama
pridonio razvoju helikoptera u obliku kakvom ga daipoznajemo i koristim@ako je 13. studenoga
1907, gotovo Cetiri godine nakon prvoga uspjeSnoga motornog leta bra¢e Wright na zrakoplovu s
fiksnim krilima, francuski proizvodac bicikala Paul Cornu konstruirao napravu za vertikalni let za
koju je zabiljeZeno da je prvi put uspjeSno podigla Covjeka sa zemlje (slika 1.1).

Slika 1.1 Helikopter kojim je 13. studenog 1907. obavljevi pspjeSan let



Konstrukcija je bila jednostavna, s jednim rotorsansvake strane pogonjenim remenskim prijenosom
I benzinskim motorom od 16 kW. Svaki je rotor im@aamjerno velik par lopatica s malim omjerom
duzine i povrSine lopatica. Rotori su se vrtjelismarotno kako bi se ponistili okretni momenti, a
pojednostavljen r@n kontrole bila su mala krilca postavljena u sirafaka koju su stvarali rotori.

Zabiljezeno je da je ®@jeno nekoliko letova na granici raspolozive snageajanju od nekoliko
sekundi. Inspirirani njegovim radovima, 190§or Sikorskyi 1912.Boris Jurevpodinju projektirati i
graditi bespilotne modele helikoptera koji zboglgema s vibracijama i nedostatka snage nisu imali
vedi uspjeh, no neovisno o tome, Jurev je bio jedanpodh koji je predlozio koncept cikine
promjene napadnih kutova lopatica nosivog rotora ka&ina kontrole i upravljivosti helikoptera. U
znanstvenim istrazivanjima i radovima vezanim uprife rotirajutih krila i helikoptera, osim
spomenutihRankine-Froudeovéeorije, biljezi se nagli napredak u razvoju osmaerodinantne
teorije. Tako jeNikolaj Zukovskiuz temeljni teorem aerodinamike (teor&mtta-ZukovsRj objavio i
nekoliko znanstvenih radova na temu aerodinamiteehelikoptera.

Premda su osnovnom konceptu helikoptera tijekomngogridodavana razna manja poboljSanja, tek
je u razdoblju izméu dva svjetska rata doSlo do Zapmijih napredaka usavrSavanjemcima i
kvalitete proizvodnje, Wwm dostupna& materijala i velikim otkdima na polju tehnologije
proizvodnje motora.

Dvadesetih godina 20. stadge istcu se radovi danskog pionira zrakoplovsfiema C. Ellehammera
koji je u konstrukciju koaksijalnog rotora primij@nciklicku promjenu napadnih kutova lopatica, oca i
sina Emila i Henryja Berlinerau SAD-u koji su pri konstrukciji svog modela he&era prvi
primijenili ¢injenicu da je za lebdenje potrebno mnogo viSe smago za progresivan let, Argentinca
Raula Pescaraekoji je Zivio i radio u Spanjolskoj i Francuskeg je 1924. uspjesno konstruirao prvi
rotor s komandama za kolektivnu i cidu promjenu koraka lopatica rotora i austrijskogeimera
Raula Hafnerakoji je za promjenu napadnih kutova lopatica nogivotora koristio zakretnu pio
(engl. swashplatg Sto je najranija primjena mehanizma koji je posstandardan ti@m upravljanja
modernim helikopterima.

Spanjolski inzenjerJuan de la Cierval923. je konstruirao letjelicu koja je bila hibridmetu
helikoptera i aviona s fiksnim krilom.

Rotor nije bio izravno pogonjen od motora koji javdo vénu silu potrebnu za ubrzanje, vee
okretao pokretan strujom zraka koja se stvaraketakjem letjelice prema naprijed. Tu aerodirtami
pojavu hazvanwautorotacija objasnili suJurievi Croccojos prije 1910, ali sama izvorna zamisao o
horizontalnom kretanju rotora kroz zrak u svrhuasiwja uzgona bila je izvorno Ciervina koji je
takvu letjelicu nazvad\utogirg a danas je poznajemo pod nazivbinokopterili autozir. U daljnjem
radu de la Cierva je uspjeSno rijeSio problem asijaesile uzgona na rotoru pri kretanju u
horizontalnoj ravnini ugradnjom vertikalnih i hooiztalnih zglobnih zglobova na gk&au rotora, koji

su omoguaavali nesmetano mahanje i zanoSenje lopatica pedajgm aerodinarémih sila. Time je
razvio zglobni rotor, koji i danas ima Siroku pranp kod helikoptera s viSe lopatica. Premda se
nekoliko zrakoplovnih tvrtki zainteresiralo za Gigre projekte (Wier, Avro, Parnall, de Havilland i
Westland), te je izdeeno nekoliko raztitih modela, zZirokopter ipak nije bila letjelicaagobna za
lebdenje i vertikalno polijetanje i slijetanje, &vge za to koristila krée staze i tehniku polijetanja
nazvanuskok



Prvi duzi let helikopterom u trajanju od sedam nénucetrdeset sekundi ostvario je 1924. Francuz
Etienne OemicherpreletjevSi po kruznoj putanji jedan kilometar gjgnom brzinom 7,8 km/h,
pokazavsi da takve letjelice mogu biti donekle i@ upravljive usprkos tome Sto su njegovi pniot
modeli imali¢etiri nosiva i osam dodatnih pogonskih rotora sumasli Siru primjenus(ika 1.2).

Slika 1.2.0emichenov helikopter demonstrirao je zadovoljasajstabilnost i upravljivost preletjevsi
7,8 km po kruznoj putaniji

Konstrukciju klastnog helikoptera s jednim nosivim i jednim repnintorom sa strane prvi je 1924.
izveo Nizozemad.G. Von BaumhauetJpravljivost se postizala poréw zakretne plée i mehanizma
za ciklicnu promjenu koraka lopatica NR, ali nosivi i repatori nisu bili povezani, Sto je stvaralo
velike probleme u upravljanju i kontroli letjelice.

Prvi razmjerno uspjeSan model helikoptera s koaksin rotorima §lika 1.3 konstruirao je 1930.
Talijan Corradino d"AscanioLetjelica je imala dva suprotno rotirdgurotora sa zglobovima koji su
omogu«avali mahanje i zanoSenje lopatica te kolektivnaikli¢nu promjenu njihovih postavnih
kutova. Za kontrolu i upravljivost koristila su Eglca na izlaznim ivicama lopatica rotora i tri laa
propelera na konstrukciji za dodatnu kontrolu pavpu, uzduznom i pop¢erom polozaju. Letjelica je
drzala ondaSnje rekorde u postignutoj visini sad Imetra, trajanju leta 8,75 minuta i pdignoj
udaljenosti 1078 metara.

Slika 1.3 Koaksijalni rotori helikoptera koji je konstruicegCorradino d”Ascanio



Igor Sikorsky koji je sinonim za helikoptere, 193se vratio rjeSavanju konstrukcijskih probler
helikoptera, nakon Stge joS 1907. u Carskoj Rusiji napustio idejuvertikalnom letu zbog niza
neuspjelih pokusa. Premdasustavno pazljivo rjeSavao tehtike probleme s kojima se susreta
konstrukciji, njegov prvi model postao je duwenjegovm radnicima poznat pod nazivolgorova
nocna trebajer je odraZzavao sve probleme i nedostatke rapijijekata. Prvi model V-300 poletio je
u svibnju 1940. godine, te je 15. travnja 1. postavio ametki rekord u duZintrajanja leta. Sikorsky

je osobnaupravljao letjelicon(slika 1.4).

Slika 1.4 Igor Sikorsky demonstrira performanse vlastitogkogtera V<300

Ispitivanje prototipa R-4s{ika 1.5 zavrSeno je 1942. te je to prvi helikopter k@i dozivio véu
serijsku proizvodnju (proizvedeno ih je oko 13®mih je sluzilo u mornarici i obalnoj strazi dje
52 helikoptera koristila britanska vojstiModel R-4intenzivno je koristen za obulpilota, a nekoliko
stotina modela R koriSteno je u vojnim operacijama na PacifikuridiEbe za 1944. pokazuju broj
od 129 dvosjeda R; 800 dvosjeda za obuku i izainje F-6 i 250 takttkih modela F-5, ali je krajem
1943. godine proizvodnja naglo smena. To se moZze protufiita kao preusmjeravanje sredstava

pripremu savezike invazije na Europ

Slika 1.5 Helikopter Sikorsky -4 polijece s noséa zrakoplovaijekorr Il. svjetskog rata



Model R-4 zanimljiv je po tome Sto je njime 23.ung@ 1944. obavljeno prvo helikoptersko
spasavanje, kad je helikopterom evakuirana posgudnici sruSenog aviona L-1 iza neprijateljskih
linija u Burmi. Premda je bio prvi helikopter k¢gi uSao u operativhu uporabu u ardlenj i britanskoj
vojsci te demonstrirao pogodnosti koriStenja hglikoa u suvremenom ratovanju, nije dozivio dugi
vijek uporabe prvenstveno zbog razmjerno velikibracija koje su se pojavljivale u letu te razmjerno
skromnim performansama i nedostatne spg@fisnage motora zbagga pri véim temperaturama
zraka nije bilo mogte vertikalno polijetanje. Tijekom 1940-ih u SAD-u sa razvoju helikoptera
radili Arthur Young Frank PiaseckiStanley Hilleri Charles KamanJo$ krajem 30-ih godinarthur
Youngzap@eo je seriju eksperimenata s modelima helikoptejiaski na kraju doveli do konstrukcije
slavnog modela Bell-47, koji je postao prvi komgicii helikopter na svijetus{ika 1.6).

utege na njihalu ptvrs¢ene na oba kraja te je bila izravno povezana ditraa rotora preko poluga
za promjenu koraka. U slaju poreméaja u polozaju diska rotora po pogmem ili uzduznom
polozaju, iskoristila bi se giroskopska inercijaafslnost) poluge kako bi se ci&tiom promjenom
napadnih kutova lopatica pala® efekt priguSenja poreisga i osigurala stabilnost cjelokupnog
sustava rotora. To je rjeSenje primijenjeno na rhodiell-30, koji je potom bio temelj za razvoj
helikoptera Bell-47. U 27 godina proizvodnje modBkll-47, proizvedeno je viSe od 5000 primjeraka
te letjelice u vojnim (YR-13 i OH-13) i civilnim veijama samo u SAD, dok je joS 1000 primjeraka
proizvedeno po licenciji u viSe od 20 zemalja Sir@neta.

Tvrtke poputAerospatiale Augustai Messerschmitt-Bolkow-Blohm Europi proizvode i razvijaju
mnogobrojne uspjeSne helikoptere. Augusta i Wedtltakaier imaju proizvodnju po licenciji
amertkih helikoptera Sikorsky i Bell. Tvrtka Aerospatiale proizvela je 1955. godine jedan od
najuspjesnijih modela helikoptera u Europi, jeddmpovih pogonjenog plinskom turbinomAlouette
Njegov nasljednikGazelle(Aerospatiale/Westlandkoji je prvi put poletio 1967, imao je prvu repn
turbinu (repni rotor integriran u horizontalni siaator i konstrukciju repnoga konusa sa statarski
lopaticama) umjesto klasioga repnog rotora. Iste godiMBB je predstavio svoj model BO-105 s
nosivim rotorom bez zglobova izgienim od titana, a kao njegov nasljednik 1979. pgeadien je jos
vedi i mocniji BK-117. Krajem 20. stoljea tvrtke MBB i Aerospatialesu udruzile snage i stvorile
kompanijuEurocopter koja proizvodi velik broj helikoptera namijenjeénirojnom i civilnom trzistu.



2 Osnovni rezimi leta helikoptera

Pogonska sila NR uzgona stvorena na NR uvijek @nota na ravninu diska rotora, te se osim u
lebdenju razlaze na dvije komponente.

Vertikalna komponenta ili pogonska sila nosivogorat ) djeluje suprotno od tezine helikoptera
(Fw). Horizontalna komponenta ili propulzivna sila ldje u horizontalnoj ravnini, te ubrzava ili
usporava helikopter u Zeljenom pravcu (pilot otklonciklicne komande naginje disk rotora i tako
usmjerava propulzivnu silu u Zeljenom pravcu krgtan

U lebdenju, u uvjetima bez vjetra, pogonska sila #8uje suprotno tezini helikoptera, te su one
uravnotezene Sto odrzava helikopter u stacionaidebdenju §lika 2.1).

A Pogonska sila NR
(Fr)

TeZina (Fw)
\

Slika 2.1. Helikopter u lebdenju

Kako bi se helikopter pomaknuo s mjesta, treba iprmti odreienu silu kojate poremetiti ravnotezu,
sukladno II. zakonu gibanjalika 2.2).



Pogonska sila NR Sila
(Fr) K7 uzgona NR
(F1)

Propulzivna
sila NR

Tezina
Y (Fw)

Slika 2.2 Helikopter pri prelasku u napredujulet

Promjenom nagiba diska rotora pilot mijenja smjektera pogonske sile NR koja se sada moze
razloziti na okomitu komponentu ili silu uzgorg ) i horizontalnu komponentu ili propulzivnu silu.
Pri tomu sila otpora ne postoji jer se helikopte$ jnije péeo kretati prema naprijed. Tek kad
helikopter péne ubrzavati u smjeru ¥oe ili propulzivne sileKp), pojavljuje se sila otpord() koja
djeluje suprotno od smjera kretanja.

Kad se sila otpora izjedtias propulzivnhom silom, helikopter prestaje ubr2gver su sile ponovo u
ravnotezi (l. zakon gibanja - inercijglika 2.3).

Pogonska Sila uzgona NR
silaNR K A (Fr)
(F7)

Propulzivna
sila NR
(F)

1
1
1
1
1
L

<

Putanja kretanja
helikoptera

TeZina (Fw) vy

Slika 2.3.Helikopter u horizontalnom napredugem letu



Helikopter se nastavlja kretati u Zeljenom smjaaln®m brzinom, sve dok se ne pojavi sila kéga

narusiti ravnotezno stanje.

Kad helikopter prelazi iz napreddgg leta u lebdenje, mijenja se nagib diska rottime(i trupa
helikoptera) te je vektor pogonske sile orijentitarazad glika 2.4).

Sila uzgona NR g~ Pogonska sila NR

(F1)

Putanja kretanja
helikoptera

Tezina (Fw) vy

| (1)

Propulzivna
sila NR (F?)

Slika 2.4 Helikopter pri prelasku iz horizontalnoga napredtgg leta u lebdenje

Zbog inercije helikoptera potrebno je odieao vrijeme dok se brzina napredigg leta ne smanji na
nulu. U tom vremenu propulzivna sila, kao kompoagmigonske sile, i otpor zraka djeluju paralelno,
suprotno smjeru kretanja. Pritom su sile koje gieha helikopter neuravnotezene. Posljedica toga je
usporavanje helikoptera dok se gibanje ne zauskako bi helikopter ostao u lebdenju, pilot treba
uspostaviti poloZaj u kojemu su ponovo sve silaunotezi kao nalici 2.1

Na slikama 2.5. i 2.6. prikazan je helikopter u penjanju i spusStanjuktj@ prilaza na slijetanje
(smanjuje se brzina napredégg leta). Vazno je primijetiti da se polozaj trupatno razlikuje od
putanje kretanja helikoptera. Tako je u penjanjduini polozaj helikoptera pod kutom prema dolje.
To je posljedica nagiba diska prema naprijed kakselpropulzivna sila usmjerila u smjeru kretanja.
Napadni kut diska NRaf) se zbog toga oztaje pozitivnim. U spuStanju i prilazu na slijetanje
uzduZzni poloZaj nosa je pod kutom prema gore. Tsmaa odgovarafil nacin usmjeravaju vektori

sila NR. Napadni kut diska NR je tada negativan.
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Pogonska sila NR

""" A Silauzgona NR

) : (Fr)
Putanja kretanja ‘ |
helikoptera u penjanju Propulzivna !
. silaNR |
(Fr) |
Horizontalna ravnina .-
I S — M
* ¢ Ravnind diska NR

Tezina (Fw) Y

Slika 2.5 Helikopter u penjanju

Sila uzgona NR Pogonska sila NR
(FL) A7 4 (Fr)
Ravnina diska NR
Propulzivna
sila NR (F)

. - Or
Horizontalna

ravnina &

«

Putanja kretanja
helikoptera u spustanju

Tezina (Fw) y .-~

Slika 2.6 Helikopter u spusStanju
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3 Usporedba nosivog rotora helikoptera s giroskopom

Nosivi rotor helikoptera je donekle uspjeSno magwsporediti s giroskopom zbog dusobnih

sliénosti, premda rotori u radu mogu izgledati i potiaSa kao giroskopi (ili zvrkovi) - oni to u
stvarnosti nisu. Giroskop je dinatko tijelo koje slobodno rotira oko osi rotacije kelm obodnom

brzinom i ima dva osnovna svojstvaerciju i precesiju Ostala svojstava soutacijai giroskopski

reakcijski moment

Inercija je svojstvo giroskopa da os rotacije Wijeadrzava istu orijentaciju, pa giroskope
karakterizira njihova postojanost u prostoru. Psgage svojstvo giroskopa da se os rotacije ofikkan
90° od smjera djelovanja sile koja djeluje na tu os

Ako se pretpostavi da neko kruto tijelo rotira akosi, njegovkineticki moment(moment koléine
gibanja ili zakretni impuls) taki®r je usmjeren u smjeru te osi, i iznosi:

Lz = Z m;1iv; (1-1)
i

pri ¢emu je tijelo podijeljeno na infinitezimalno malkegsnente (indeky. Ako je za kruto tijelo kutna
brzina svih njegovih segmenata ista (vrijedi da ferw), moze se pisati da je:

Lz = Z m; ;% (1-2)
i

Moment tromost{ili moment inercije)/ je velina koja u opisu vrtnje krutog tijela ima&iu ulogu
kao masa kod opisa translacijskoga gibanja kruifetat Drugim rij&ima, Sto je moment tromosti
nekog tijela véi, to je tijelo teze pokrenuti u rotaciju ili gaustaviti iz rotacije (promijeniti mu kutnu
brzinu). I1zraz za moment tromosti glasi:

I = mr? (1-3)

Prema izrazima (1-2) i (1-3), moment tromosti diefin je preko momenta kelne gibanja [), gdje
vrijedi odnos:

L=1I1a (1-4)

Ako kruto tijelo rotira oko svoje osi simetrije, kteri Liw imaju isti smjer i leze na osi rotacije. To je
znaajnacinjenica za objasnjenje precesije giroskopa.

Kineticki moment ovisi 0 masi giroskopa), broju okretaja (n) i rasporedu masa prema olubska.

To je iskoriSteno u radu nekih zrakoplovnih insteimata (umjetni horizont, pokazivakretanja i
klizanja). Povoljan moment tromosti u praksi postse izborom giroskopa male mase i velikog broja
okretaja ili giroskopa velike mase i malog brojaeikja.
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Uzme li se u razmatranje kingta energija rotacije zvrka giroskoda), moze se pisati da je:
1
Ey = 51(»2 (1-5)

Ako se u obzir uzme izraz za kingi moment (1-4), kinetiku energiju pri rotaciji mogie je
prikazati kao:

Ek = — (1'6)

Sukladno izrazu (1-4) vidljivo je da je kingti moment ili zakretni impuls proporcionalan s
kinetickom energijom rotacije zvrka, ili:

_2E

L = (a-7)

w2

Ako se kutna brzina izrazi preko broja okretajaiviog rotora (=2nn/60), iz izraza (1-6) vidljivo je
dace kinettka energija biti véa ako se broj okretaja NR pa@&e To je vrlo vazno svojstvo koje svoju
punu primjenu ima u bezmotornom rezimu leta helikopili autorotaciji, gdje se kutna brzina rotora
treba odrzavati prema broju okretaja NR. To osigairdovoljnu pogonsku silu koja smanjuje brzinu
silazenja helikoptera, kontrolira spuStanje priaatk motora u letu i omoguje sigurno pristajanje.

3.1 Stabilnost i precesija

Ukupni moment vanjskih sila koje djeluju na nekelt koje rotira jednak je vremenskoj promjeni
ukupnog momenta kdline gibanja (ili zakretnog impulsa). To je defimmjednadzbom kretanja za
rotaciju krutog tijela koja glasi:

. dL

M=% (1-8)

Ako se pod giroskopom smatra simé&tio rotacijsko tijelo koje vrlo brzo rotira oko seapsi simetrije,
pri ¢emu je stalnodvrs¢eno u jednoj téki koja lezi na toj osi, mozZe se pisati da je:

o~

IW = =0- Z = const. (1-9)

e

pod uvjetom dajeﬁ = 0, odnosno da nema nikakvoga vanjskog momentassilgr i iznos momenta
koli¢ine gibanja su konstantni. Ta pojava definira oswogvojstvo giroskopa, a to gabilnost.
Giroskopska stabilnost ili inercija osnovno je step na kojemu se zasniva rad kursnih i polozajnih
giroskopa, a kojima se oblikuje trodimenzionalrfierentni prostor za potrebe denja i upravljanja
zrakoplova. Primjena giroskopa u zrakoplovnim imstentima temelji se upravo nac¢etu ciuvanja
momenta kolline gibanja gdje je ukupni kinéki moment bilo kojecestice u sustavu u odnosu na
neku fiksnu téku — konstantan (pod uvjetom da na sustav ne dj&fafjske sile).
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Ako na neko tijelo djeluje moment si(eﬁ # 0), mijenja se kinetii momentL. To se, sukladno
izrazu (1-8), moZze pisati kao:

To znai da je promjena momenta kdlie gibanjaAL vektor &iji smjer je jednak smjeru vektora
momenta sileM. Kako je moment tromosti)(krutog tijela konstantan, promjena momenta dioé
gibanja @ituje se u promjeni kutne brzine rotacije (izra2)1-Ako je moment sile okomit na kin&ti

momentL, njegov vektor ostaje po iznosu isti ali mijenajer. To zndi da se kutna brzina ne mijenja
(ako je moment tromosti konstantan), ali se smgrrotacije u prostoru mijenja s vremenom (vrh
vektora opisuje kruznicu). Ta pojava naziva gecesijom. S obzirom da je kingtki moment
giroskopa séuvan, bilo koji pokuSaj promjene orijentacije gikopa rezultiraie s efektivnom silom
koja ¢e dovesti do precesije. Temeljem mjerenja te slleduje se promjena orijentacije osi giroskopa
u prostoru.

Vremenska promjena kuta je kutna brzina kojom ¢acif@ giroskopa rotira oko svoje osi i haziva se
kutnom brzinom precesijesg). Budwi da jeM okomit nalL i @, moZe se pisati da je:

M = Lxw, (1-11)
Uzimajii u obzir izraz (1-4), moze se zakijti da je kutna brzina precesije proporcionalna reatn
sile, a suprotno proporcionalna momentu tromastitinoj brzini giroskopa:

(1-12)
3.2 Fazni pomak

Ako na neku téku u ravnini okretanja lopatica NR djeluje silaskdirotora koji je mogte prikazati
poput giroskopa, reagirde otklonom od prvotne ravnine, i to 90° kasnijerojesu rotacije. Kod
rotora se taj efekt nazifazni pomak predstavlja prijéeni kut pri rotaciji lopatice od tie u kojoj je
djelovala sila do t&ke u kojoj se pojavio njen maksimalni otklon preguae ili prema dolje u odnosu
na ravninu rotacije.

Slika 3.1.(a)pokazuje Sto se doda s kuglicom koja se jednoliko pravocrtno giba,aanju okomito
djeluje neka sil&. Pod djelovanjem sile kuglica giaje mijenjati smjer kretanjaCak i kad sila vise
ne djeluje na nju, kuglica se nastavlja kretatiowam smjeru, a Sto je dulje to kretanje¢ivje otklon

od prvotnog smjera kretanja.

Slika3.1.(b)pokazuje istu kuglicu koja je privezana za koreasé vrti u krug. Ako sil& uzrokuje da
se kuglica pdinje dizati, onace teZiti da nastavi to kretanje u novom smjeru, Etw je bilo i u
proslom primjeru. Polozaj kuglice u polozaju B yj8inego u polozaju A. Kako je putanja kuglice
kruzna, najviSa ttka te putanje pojaviie se 90° kasnije nakon djelovanja $tl@a kuglicu u toki A.
Poslije tih 90° kuglica se treba¢mdi spustati kako bi putanja koju opisuje ostalvpna (ravnina).

Centrifugalna sila na neki tia utjece na fazni pomak lopatica koje niswno vezane na os vrtnje,
npr. kod krutih rotora, pa se zbog toga on smanjajenanje od 90° (oo nekoliko stupnjeva manje,
ali se nadoknduje konstrukcijom komandi leta).
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Otklon od
prvotnog smjera
kretanja

Pozicija
b. F 2 maksimalnog
l otklona prema gore
Pocetni
smjer
- SO U > kretanja
POZIClja (horizontalna ravnina)
maksimalnog
otklona
prema dolje

Slika 3.1 Sile koje djeluju na tijelo u pravocrtnom gibanju kruznom gibanju

Fazni pomak svake pojedine lopatice tijekom njeraaije dovodi do naginjanja diska NR, Sto je vrlo
slicno precesiji giroskopa. Sve dok sila djeluje nai igicku, giroskopce precesirati odrenim
tempom. Tempo oddelje kutna brzina precesije koja je, sukladno izréiz12), u funkciji momenta
odnosno vanjskih sila, kutne brzine i - preko motag¢romosti - mase tijela koje rotira. To Znda je
precesija sporija ako je moment tromosttivednosno kutna brzina ¥&. S druge strane, giroskop
precesirati brze s povanjem primijenjene sile (momentom sile), a sp@iveéanjem broja okretaja
ili mase tijela.

U tom sl@aju nosivi rotor helikoptera se ponaSa kao giroskBpmicanjem ciktine komande
pojavljuje se vanjska sila na disk NR, a kao posti@ i moment. Zbog toga dolazi do precesije diska
rotora (poput giroskopa) odtenom kutnom brzinom, a koja ovisi o @i otklona ciklicne komande
kojom se izravno djeluje vanjskom silom na rotoe¢{wotklon pové&ava tempo precesije, a time i
poveanje uzduznog ili poptaog polozaja trupa helikoptera).

Rotor helikoptera takier moze precesirati zbog vanjskih utjecaja (vjeliaturbulencija). Tempo

precesije rotora odden je konstruktivno, kako bi se osigurala odgowgeajkontrola za upravljiv let
helikoptera.
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4 Upravljanje nosivim rotorom

Upravljanje nosivim rotorom postize se kretanjenegoyih lopatica. Sustav rotora dozvoljava
lopaticama tri vrste kretanja:

* mahanje
» promjenu postavnih kutova
= zanoSenje.

Rotor sa zglobnim vezama ili zglobni rotor omégje lopaticama sve tri vrste kretanja, polukrutoro
samo mahanje i promjenu postavnih kutova dok kaditkirotora postoji samo moguost promjene
postavnih kutova (mahanje i zanoSenje ontego je fleksibilnim savijanjem i izvijanjem lopadic

Bilo koji polozaj lopatice u ravnini njenoga krefamaziva se azimutni polozgj). Za ishodisni ili
nulti azimutni polozaj uzima se krajnji zadnji pp&g lopatice, Sto za helikopter s jednim NR odgavar
polozaju lopatice iznad repnoga konusa.

Promjena postavnoga kuta lopatice(engl. feathering ili kuta uvijanja lopatice (engblade pitch,
feathering angle upravljatka je velEina sustava upravljanja helikopteromlia 4.1). Promjena
postavnoga kuta lopatice izvodi se zakretanjem tiopaoko njene uzduzne osi, preko potisno-
povlatecin poluga, a posljedica je otklona kolektivne i loike komande upravljanja. Stoga se
postavni kut lokalnog presjeka lopati@) u nekom azimutnom poloZafyy) moze pisati kao:

o) =06, + %91 — A;cosyp — Bysiny (4-1)

gdje je 6y kolektivni postavni kutg; kut linearne vitoperenosti lopatice po rasponR)(A; popreni
cikli¢ni postavni kut (engllateral cyclic pitch) kojim pilot upravlja po nagibu ili mijenja popnei
polozaj helikoptera (oko uzduzne osi)?i uzduzni cikléni postavni kut kojim se upravlja uzduznim
poloZajem helikoptera (englitch) oko popréne osi.

Te promjene uzrokuju pojavu mahagjme se pojavljuju razlike uzgona na disku rotora.dbvodi do
nagiba diska Sto omoduje promjenu smjera pogonske sile, a time i usmgtg propulzivne sile u
Zeljenom pravcu leta helikoptera.

Slika 4.1 Promjena postavnoga kuta lopatice NR oko njecleizize osi
16



Mahanje lopatica (engl.flapping) je kretanje lopatice prema gore ili prema doljgdmosu na ravninu
okomitu na os vratila (engshaft normal plang a uzrokovano je djelovanjem aerodin&kiti sila.
Kod polukrutih rotora pri mahanju lopatice se gibajko lezajeva, a kod zglobnih rotora oko
horizontalnog zgloba ili zgloba mahangika 4.29. Kad je ravnina vrhova lopatica NR okomita na os
vratila NR (os rotacije), mahanje lopatica se ngaygpje (slika 4.3. Ako, na primjer, pilot zeli
prevesti helikopter iz rezima lebdenja u napreéidgt, potisnutée ciklicnu komandu prema naprijed.
Taj pomak dovodi do promjene postavnih kutova lmgatl razléitim azimutnim polozajima na disku
NR. Tako se postavni kut lopatice u azimutnom pajlo®0° smanjuje, a u azimutnom polozaju 270°
poveava. Kako je postavni kut izravno vezan uz vrijestntapadnoga kuta, a time i uzgona, lopatica
u P=90° se spusta ili maSe prema dolje, a on&=+270° se podize ili maSe prema gore. Takvo
mahanje, povezano s faznim pomakomiKén3.2. Fazni pomak dovodi do nagiba diska prema
naprijed i usmjeravanja propulzivne sile NR u pravapredujtieg leta. 1z toga jedgledna uzréno-
poslijedtna veza promjene postavnoga kuta lopatice i ummapdj nagibom diska preko mahanja
lopatica.

ZanoSenje(engl.lead-lag motioh je kretanje lopatice prema naprijed ili premaatha ravnini vrhova
lopatica, a pojavljuje se kao posljedica mahanjais® o izvedbi NR, zanoSenje je omogno
zglobom (zglobni rotor), uvijanjem lopatice (kruaditor) ili meiusobnom vezom iznde dviju lopatica
(polukruti rotor). Polozaj lopatice u ravnini vrhe(TPP) definiran je kutom zabacivanj§.Taj kut je
kut izmetu popré&ne osi lopatice i pravca koji prolazi zglobom zabacja kroz glainu rotora. Kut
zabacivanja je pozitivan pri zabacivanju naprijadpegativan pri zabacivanju unazad. dai 4.2.
vidljivo je da se pri mahanju lopatica, teziStedbpe koja maSe prema gdife) priblizava osi rotacije
nar.. TeziSte lopatice koja masSe prema ddlg) udaljava se od osi rotacije ma. Periodéne ili
ciklicne promjene polozaja lopatice u smislu mahanjaunzaj posljedicu promjene kutnih brzina, a
time i ubrzanja. Zbog toga se pojavljuju periwdi inercijske sile kao posljedica radijalnoga kngta
masa u ravnini vrhova lopatica Sto dovodi do Casmiog efekta. Tako se lopatica koja mase prema
dolje usporava, a ona koja mase prema gore ubrzasenini vrhova lopatica. Ako rotor ima viSe od
dvije lopatice, nuzno je omoditi kretanje lopatica kao posljedicu ubrzanja uniavvrhova.

Ravmna vthova lopatica (TPP)

Horizontalni zglobovi mahanja

AN

e SE e coeosE GLAVCINA[ G~~~ -~ S
Horizontalna ravnina

I 12

A
Y

Vratilo NR
do

Slika 4.2 Mahanje lopatica NR kod zglobnih rotora
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Slika 4.3 Naginjanje diska NR i mahanje lopatica kod polukr rotora
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Ovisno o tehriikim rjeSenjima koja omoguwju kretanja lopatica postoje sljégevrste NR:

a. Rotor sa zglobovima(engl.fully articulatedrotor system Kod ovog rotora lopatice su vezane
za gla¥inu zglobovimatije su osi rotacije vertikalne na osi géave. Time je omogten jedan
stupanj slobode kretanja u ravnini koja prolazizkms gla¢ine rotora, odnosno mahanje
lopatica prema gore i prema dolje pod djelovanjesrodinamikih i centrifugalnih sila. S
druge strane, potrebno je omédu upravljanje uzgonom lopatice u ragtim azimutnim
polozajima kako bi se izjedti@ uzgon na cijelom disku NR. To se postize ¢ikiin
upravljanjem odnosno promjenom postavnih kutovaticp ovisno o azimutnom polozaju (ili
kolektivnom promjenom na svim lopaticama) tako ddopatice zakr@ oko svoje uzduzne ili
radijalne osi. Zakretanje ilivijanje lopatica oko uzduzne osi postize se pregmba uvijanja
Mahanje lopatica rotora oko osi pri napredejn letu uzrokuje ubrzanja i posljéde
inercijske sile. Time se stvaraju dodatna opteng lopatica koja je moda smanijiti
zglobovimacije su osi paralelne s osi vratila NR. Time se hglama omogtuje zabacivanje
lopatica u odréenom rezimu leta, a zglobovi zabacivanja trebajpasgaviti na odmaku od osi
vratila kako bi se pod utjecajem centrifugalnirasioglo ostvariti uravnotezenje momenata
lopatica. Sloboda kretanja lopatica koja se osfjeazglobovima preko kojih su one vezane za
glawinu NR uzrokuje i oscilacije u njihovom kretanjuravnini u kojoj se nalaze. Te se
oscilacije mogu poklopiti s oscilacijama iz drugivora te izazvati pojavu rezonancije u letu.
Zbog toga se izna osi vratila i lopatice postavljaju hidrakki amortizeri ili druge vrste
uredaja koje prigusuju oscilacije. Komponente rotoragi@bovima prikazane su séci 4.4

Uzduzna os
Os lqpatlce

vratila y/-\

Poluge preko kojih se

Zolob koii ; ostvaruie promjena .

orioguéujje L\l‘ postavnih kutova lopatica

mahanje e zakretanjem oko uzduzne osi
lopatica

\
\ —
|
-

i
’

Zglob koji
omogucuje
zanosSenje
lopatica
Glavcina rotora

Slika 4.4 Rotor sa zglobovima (engl. fully articulatedaosystem)
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b. Kruti rotor (engl. rigid rotor system je rotor bez zglobova koji omofuie zanoSenje i
mahanje lopatica (joS se nazivaju eragaringless rotors Kretanje lopatica oko tri slobodne
osi kod tih rotora ostvaruje se savijanjem i izwj@an (linearne deformacije), te uvijanjem ili
torzijom (kutna deformacija) strukture. Prednodtvia rotora je jednostavna izvedba, ali je
zbog elastinih deformacija strukture materijala njihova koogtija izrazito slozena.
Mehantka jednostavnost izvedb&ituje se u manjem broju dijelova, pa su masa i iotpo
tijekom leta manji. To omogduwje takvim helikopterima \\& manevarske sposobnosti i bolje
performanse u letu (npr. brzi odaziv na otklon kodiapilota). Sustav potisno-powtih
poluga koji preko ciklike komande omoduje promjenu postavnih kutova lopatica je isti kao
I kod rotora sa zglobovima, pa se zakretanje okduzize osi lopatica izvodi preko zgloba
uvijanja i pripadajdih lezajeva. Promjene postavnih kutova lopaticaazliditim azimutnim
polozajima u rezimu leta (dakle bez dodatnog otklaiklicke komande od strane pilota)
omoguene su uvijanjem i posljedica su mahanja i zanaSdapatica. Kod krutih rotora koji
nemaju dodatne amortizere Sto kompenziraju zanedepgtica u ravnini rotora, priguSenja su
manja pa je posljedica da su takvi rotori osjeifljima aeromehagke nestabilnosti poput
zemaljske rezonancije. Nslici 4.5. prikazana je glaina krutog rotora AS 355 Ecureiul
(Eurocopter i Aerospetiale).

Glav¢ina rotora

Poluge preko
«— kojih se ostvaruje

Mje?stq promjena postavnih
spajanja kutova lopatica
lopatice s Nagibni disk zakretanjem oko

glavéinom uzduzne osi

(swashplate)

Slika 4.5 Kruti rotor
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c. Polukruti rotor (engl.semi-rigid roto) napravljen je konstrukcijorklackalice (engl. seesaw
ili teathering rotoy i koristi se u rotora s dvjema lopaticama. Pripneglujutem letu
helikoptera, konstrukcija polukrutog rotora omégje poveéanje postavnoga kuta jedne
lopatice (zbog mahanja nazadigulopatice) uz istodobno smanjenje postavnoga #&uige,
napredujde lopatice, i to za istu vrijednost. Time je zglaimhanja znatno rastées.
Promjena postavnih kutova pri mahanju i kolektipramjena postavnih kutova izvode se
preko klasinoga nagibnog diska (engwashplate koji je preko poluga vezan na lopatice
rotora. U letu se zabacivanje jedne lopatice priemaslrugugime se kompenziraju opteenja
u horizontalnoj ravnini diska pa zglob zabacivanjatoj konstrukciji nije potreban.
Konstrukcija je time pojednostavljena i olakSan&tutim nedostatak je precesija diska zbog
momenta inercije oko radijalne ili pogree osi (problem stabilnosti giroskopa oko osi
rotacije). Uravnotezenje momenata postize se utezma polugama vezanim na giaw
rotora, okomitim na ravninu konusa diska rotelgké 4.9.

Zglob uvijanja

Poluge za
stabilizaciju

diska NR \

Poluge za promjenu
postavnoga kuta
lopatica

<“— Nagibni disk

’ -

Slika 4.6 Polukruti rotor na principu konstrukcije klackeé
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Za analizu kretanja i upravljanja helikopterom, osimo za odidivanje kutova mahanja i postavnih
kutova lopatica, kao i nagiba diska rotora, poteefndefinirati referentne ravnine rotora. Glavrga o
rotora helikoptera je os rotacije, odnosno os rattora. Ostale karakterigtie ravnine prikazane su
naslici 4.7.

. O
A0 7 Ao -
v . |
&Qosm\](\()% < V@Y,‘a, - “— Nagibni disk

- ‘ <— Vratilo

Horizontalna ravnina

Slika 4.7 .Ravnine upravljanja nosivim rotorom

a. Ravnina okomita na os vratila(engl.shaft normal plane — SNFe ravnina iz koje je modge
provesti analizu promjene kuta mahanja i postavrkoga lopatice NR.

b. Ravnina bez promjene postavnoga kutdengl.no-feathering plane — NBRe ravnina iz koje
nije mogue uditi promjenu ciklécnoga postavnoga kuta, ali je méguprovesti analizu
ciklicne promjene kuta mahanja.

c. Ravnina vrhova lopatica rotora (engl.tip path plane - TPPdefinirana je putanjom vrhova
krakova lopatica NR. Os okomita na tu ravninu j&kosusa koji opisuju rotirajie lopatice. 1z
te ravnine nije mogie uciti promjenu kuta mahanja, odnosno mahanje lopatibaiutim,
analiza iz te ravnine moze prikazati atklu promjenu postavnih kutova lopatica.

d. Upravljaéka ravnina (engl.control plane — CIPje ravnina u kojoj je postavljen nagibni disk
(engl. Swashplatge Iz te ravnine nije modie uciti cikli¢nu promjenu postavnih kutova
lopatice, ali je udljivo mahanje lopatica.

Radi boljeg razumijevanja sustava upravljanja NRgimmo je odvojeno razmotriti rezime vertikalnog
I horizontalnog leta helikoptera. Ti se rezimi @ksi me&usobno kombiniraju, pdemu se helikopter
krece po kosoj putanji u odnosnu na ravninu horizontadutim, svaki rezim karakterizira odvojeno
upravljanje lopaticama NR Sto u kaméci rezultira nagibom diska NR i promjenama pojaza
karakteristénih ravnina oko referentne osi rotora.
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Vertikalni let helikoptera postize se promjenakupnogaili kolektivnoga postavnoga kutapatica
NR (engl.collective pitch, ¢ime se istodobno mijenjaju postavni kutovi svihdtpa rotora, neovisno
0 azimutnom poloZaju. Pritom se postavni kutovihslopatica povéavaju ili smanjuju za istu
vrijednost, Sto odgovara promjeni prasjeg iznosa pogonske sile NR (promjena postavnoga ku
lopatice uzrokuje promjenu njenoga napadnogaa kpda,se sukladno tome mijenja i uzgon).
Upravljanje velkinom kolektivnoga postavnoga kuta lopatica izvodi lkomandom skupnoga ili
kolektivhoga koraka (naziva se j@®lektivili kolektivna komanda koja se nalazi s lijeve strane
pilotskog sjedala. Nalici 4.8. prikazan je pomak kolektivne komande prema gote,uzrokuje
spustanje nagibnog diska. Lopatice su preko polegane za nagibni disk, a spustanje diska govla
poluge koje mijenjaju (povavaju) postavni kut svih lopatica NR istodobno.

Slika 4.8 Upravljanje kolektivnim postavnim kutom prekdéektvne komande

Vazno je napomenuti da se kao posljedica pang postavnoga kuta lopatica péaea i njihov otpor.
To u konanici rezultira smanjenjem kutne brzine lopatice Stoizrazava brojem okretaja NR i moze
izazvati gubitak uzgona diska. Zbog toga je koleldikomanda spojena na regulator ok goriva u
motor (engl.fuel control unij i posredno utjg na snagu motora. Dakle, tendencija smanjenja broj
okretaja NR kao posljedica paamja postavnih kutova lopatica (pdaai otpor) kompenzira se
vecom izlaznom snagom na vratilu koje je izravni réatupovéanja snage motora helikoptera. Pritom
se u svakom trenutku treba osigurati priblizno Isbj okretaja NR (kutna brzina lopatica) jercae
snaga kompenzira po&@ni otpor zbog weh postavnih kutova lopatica.

Horizontalni let helikoptera posljedica je nagiba diska Nie se stvara njegova pogonska sila.
Nagib diska u zZeljenom smijeru leta postize se pamagiklicne komande upravljanja (englyclic).
Taj se pomak prenosi na nagibni disk (ersgltashplatg koji se otklanja u jednu stranu, ovisno o
Zeljenom smijeru letsslika 4.9. Posljedica nagiba nagibnog diska su t@zlpostavni kutovi lopatica
NR u razlgitim azimutnim polozZajima. Tako lopatica u jednorklusu rotacije od azimutnog polozaja
0° do 360° mijenja svoje postavne kutove, pa seaairomjena naziva ciklihom promjenom
postavnih kutova (engtyclic pitch. Posljedica takve promjene je r&ih sila uzgona lopatice kroz
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razlicite azimutne polozaje, Sto naginje disk rotora ljehem smjeru leta. Detaljniji opis cikine
promjene postavnih kutova lopatica nalazi se fookiom 7.1.2

Vazno je napomenuti da se kolektivnom komandomuljara prosjénim postavnim kutom lopatica, a
time i prosj€énim iznosom pogonske sile NR. Cikliom komandom periotki se mijenjaju postavni
kutovi ¢ime se upravlja nagibom diska rotora, a time i sanjepogonske sile.

Pogonska sila NR
12
b on A

¥ = 90° \ aNthov2 T2

=7 Horizontalna ravnina
ok (ravnina vrhova krakova prije mahanja)

Potisno-povlacece —=f" "\
poluge ’,” oZomenes( '\(Bm:c’ﬁﬁ

- F- Nagibni disk

Cikli¢na \
komanda \

Kolektivna L —

komanda ?

o

Slika 4.9. Posljedica pomaka cikine komande na ravninu diska rotora
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5  Okretni moment nosivog rotora helikoptera

Ako se tijelo nalazi u stanju mirovanja ili jedri@ga ravnomjernoga gibanja, zbroj sila i momenata
koji djeluju na njega jednaka je nuli. Sile i mortidih sila mogu biti aktivne i reaktivne, ptemu se
svaka aktivna sila ili moment uravnotezuje svojaaktivhom silom ili momentom (Ill. Newtonov
zakon akcije i reakcije). Kako bi se lopatice NRethkle i pritom stvarale uzgon potreban za let,anot
helikoptera treba utroSiti odtenu snagu. Pritom motor treba imati oslonaga ce reakcija
uravnoteziti moment sila otpora NR, koji se pojajlju horizontalnoj ravnini. Ako takvog oslonca ne
bi bilo, moment sila NR bi se preko reduktora i upea prenosio na trup helikoptera. Taj se moment
sila nazivaokretniili reaktivni momentTo bi izazvalo efekt okretanja trupa helikopterguprotnu
stranu od okretanja lopatica NR. Kako bi se tojsfilo, za uravnotezenje moze se koristiti samo zrak.
Prema n&nu uravnotezenja okretnog momenta dijele se iviionstrukcije helikoptera. Tako kod
helikoptera s jednim NR, repni rotor (RR) stvaramjeuwcne sile ili potiska (ovisno o konstrukciji)
osigurava stabilnost i omoguie funkcioniranje helikoptera i svladavanje silgppava NR. Kod
helikoptera s dva NR, okretni momenti sedoobno uravnotezuju rotacijom lopatica u suprotne
strane. Isti princip vrijedi i za helikopter s kagklnim rotorima (dva NR postavljena jedan iznad
drugog u istoj osi, na koaksijalnim vratilima).

Vazno je naglasiti da se kod helikoptera koje nlaovima lopatica imaju mlazne motore okretni
moment ne pojavljuje jer se sile i momenti silaaunini metusobno uravnotezuju. Tako se sila potiska
motora na lopatici uravnotezuje sa silom otpor&arioji se stvara kretanjem lopatice. Otpor zbog
trenja u lezajevima ipak ima za posljedicu stvaganpmenta, ali je on zanemariv.

Takader, u rezimu bezmotornog leta (autorotacije) nexgpjje se okretni moment jer motor ne troSi
rad za pogon NR.

Dakle, reakcija trupa helikoptera zbog okretnog reota vrlo je zn&jna u tehnici pilotiranja, te je
izravna posljedicaada i otpora koje stvaraju lopatice NRslika 5.1). Naime, sila otpora svake
pojedine lopatice koja djeluje iz tezista, a pgjajel se zbog njenoga kretanja (1) i djeluje u stipm
smjeru, stvara okretni moment (2) koji se prenasitmup helikoptera. Zbog toga repni rotor svojim
potiskom u lijevu stranu djeluje reaktivnom silo) (oja, na kraku koji odgovara duzini repnoga
konusa, stvara suprotni moment na trup helikoptera.

Sve promjene rezima rada motora uzrokuju iste tghnemjene okretnog momenta. Kako snaga

motora ovisi i mijenja se s rezimima leta, takokee posljedica toga pojavljuje promjenjiv okretni
moment koji je stalno i na pravi ¢&ia potrebno kompenzirati tijekom leta.
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Slika 5.1 Uravnotezenje okrethog momenta repnim rotorom

5.1 Repni rotor

Suprotstavljanje okretnom momentu u helikopteradnim NR obavlja se repnim rotorom (RR). Osim
u rezimu autorotacije kad je pogonjen od NR, RRiwlsnagu od motora te preko transmisije
proporcionalnu brzinu vrtnje. Repni rotor stvardu spotiska u horizontalnoj ravnini u smjeru

suprotnom od smjera okretnog momenta. S obzirontonda vel€éina okrethnog momenta ovisi o

rezimu snage motora, tako i potisak RR treba bibnpgenjiv Sto se postize upravljanjem noznim
komandama.

U rezimima leta, kad je potrebna maksimalna snagi@ma, za pogon RR bée potrebno 5% do 15%
raspolozive snage - Sto ovisi o @i i konstrukciji helikoptera. Tako u helikoptesamotorom od
7000 kW na RR otpada 800 kW, dok na helikopter sonoon snage 150 kW na RR otpada samo 7
KW.

Upravljanjem potiska RR preko noznih komandi, avthg pariranja okrethnog momenta, mogye
odrzavati pravac helikoptera tijekom vozenja po lpefabdenja te polijetanja i slijetanja. Potiskivie
nozne komande viSe nego 5to je potrebno da bi peotstavilo okrethom momentu dovodi do
skretanja helikoptera po pravcu u stranu potiskvdkomande (lijeva noZzna komanda - skretanje
ulijevo).

U letu se promjene pravca izvode otklonom ¢idi komande, a noznim komandama se odrzava
koordinirani let.

Kod nekih helikoptera okretni moment NR uravnotezsg ugradnjom dodatnog Nife se lopatice
rotiraju u suprotnom smjeru, drugi imaju mlaznicu kraju repnoga konusa, a neki zbog pogona na
krajevima lopatica ni ne stvaraju okretni moment.

26



Ipak, dominantna je koncepcija ona s repnim rotokmjn stvara potisnu silu u horizontalnoj ravnini.
Mnogo ¢imbenika utjée na konstrukciju repnog rotora, te se trebaj&itijgos u ranoj fazi izgradnje
helikoptera. U danasnjim konstrukcijama helikopteageXe se koristi konvencionalni repni rotor s
lopaticamafan-in-finizvedba (englfenestronslika 5.9 ili fan-in-boomizvedba (NOTAR — engNO
Tail Rotor). Osnovni kriterij za bilo koju izvedbu je da teebtvoriti dovoljnu potisnu ili vénu silu u
horizontalnoj ravnini, kojae uravnoteziti okretni moment nosivog rotora i jmanje 10% viska
sile za kontrolu po pravcu pri punoj snazi mota@asim toga, treba osigurati dovoljnu kontrolu po
pravcu u autorotaciji i upravljanje po pravcu pralim brzinama leta za svaku kombinaciju ukupne
mase helikoptera, visine leta i temperature zrakkgjima se taj helikopter koristi.

Slika 5.2 Helicopter Eurocopter EC 120 Colibri s repnimaeotm tipa fan-in-fin (ili fenestron)

Osnovna prednost konvencionalnoga repnog rotordajeahtijeva razmjerno malo snage motora,
osigurava dobru kontrolu po pravcu i znatno prirasianjenju skretanja i posenju stabilnosti po
pravcu u progresivnom letu. Nedostaci su: opasaa jgide na zemlji koji se kéa blizu repne grede,

a i lopatice repnog rotora su izlozene kontaktueppekama i grdevinama (drvée, ograde, Zice...)
zbog ¢ega moze do do oStéenja, a time i otkaza repnog rotora. Veliki helitep su izbjegli taj
problem ugrdujuci repne rotore visoko iznad tla, ali za izloZzengdtice koje se brzo okie na
manjim helikopterima tada su prikladna dréigarjeSenja.

Repni rotor se ugdaje uz vertikalni stabilizator ili u neku drugu p8inu konstrukcije helikoptera
koja ima utjecaj na karakteristike repnog rotorain®toga, na repni rotor utje turbulentna struja
zraka s NR, te s trupa. Takvo slozeno okruzenj€iztea su zahtjevi aerodinadmih karakteristika
repnog rotora dru@gi nego oni za nosivi rotor. Zbog toga je vrlokeonstruirati repni rotor kojie
pokriti sve aerodinamine i strukturalne zahtjeve zajedno sa zahtjevimatahilnost, kontrolu i masu
repnog rotora.
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5.2  Tendencija b&nog pomicanja helikoptera

U rezimu lebdenja helikopter ima tendencijiihog pomicanja u desnu stranu (translatiranju udesno
Ta tendencija (4) je posljedica potiska RR kojzskao kompenzacija okretnog momenrgék@ 5.3).

Slika 5.3 Tendencija i uravnotezenje &mmga kretanja helikoptera

Bo¢no pomicanje pilot sptava naginjanjem NR u lijevu stranu (5) Sto stvasangonentu pogonske
sile NR koja je usmjerena suprotno (ulijevo) o@ $ibja tezi bdnom pomicanju helikoptera (u desnu
stranu).

Pri konstrukciji helikoptera primjenjuje se viseéntgkih rjeSenja koja pomazu sgee/anju bénoga
kretanja, a jedno od takvih je postavljanje trarsgenitako da je vratilo NR kroz koje prolazi osnjet
postavljeno pod malim kutom prema vertikalnoj cslikoptera.

5.3 Polozaj trupa helikoptera u lebdenju

U zglobnih rotora postoji odden razmak izm#u glavnog vratila i mjesta gdje su spojene lopatice
Sila napetosti koju razvijaju lopatice NR u hvatiezi odrzati os vratila u okomitom polozaju u

odnosu na ravninu okretanja lopatica NikRk@a 5.4(a).

Kad je disk rotora nagnut ulijevo kako bi se pdaireendencija desnoga &riog pomicanja, trup
helikoptera slijedi polozaj vratila i nagnut jeijeVu stranu ¢lika 5.4(b)).
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Slika 5.4 Odnos ravnine okretanja NR i osi vratila kod hylh rotora

U helikoptera s polukrutim rotorom, trup bi trebastati paralelan s horizontalnom ravninom zbog
toga Sto ne postoji razmak, odnosno udaljenostitadopatice od osi rotacije (ili je ta udaljehos
mala, kao Sto je to prikazano slici 5.5(a). Kako se hvatiSta lopatice nalaze préiitna vratilu, ono
ne slijedi naginjanje NR te stoga ne teze postaplja polozaj okomito na ravninu okretanja lopatica
kao Sto je to skaj kod zglobnih rotora. Umjesto toga vratilo zad&akomit polozaj u odnosu na
zemlju ¢ak i kad je disk rotora nagnut ulijevo, kako bi garirala tendencija desnoga ¢bog
pomicanjac¢ime bi se trebao zadrzati paralelan polozaj trugédptera prema horizontalnoj ravnini
(slika5.5(b).

Slika 5.5 Odnos ravnine okretanja NR i osi vratila kod pgolitih rotora
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Unata tome, u rezimu lebdenja i trup helikoptera s poltikn rotorom nagnut je ulijevo. Kao Sto je
prije objasnjeno, potisak RR djeluje u desnu strdrako bi se suprotstavio okrethom momentu
helikoptera. Zbog tendencije desnog&rmga kretanja otklonom cikine komande ulijevo stvara se
sila na NR, koja djeluje ulijevo te time spaga tu tendenciju.

Sila koja s NR djeluje ulijevo jednaka je po iznosili potiska RR udesno, ali djeluje naceg
udaljenosti od tezista (krak), te tako stvara ieraf moment od sile potiska RR. Kao posljedicaatog
trup helikoptera nagnut je u lijevu stranu (to seupe viSe kod helikoptera s polukrutim rotorimagoe
kod onih sa zglobnim rotorima).

Ako potisak RR djeluje u ravnini NR, polozaj trupalikoptera né se mijenjatiglika5.6).

Sila uzgona NR

Propulzivna sila NR (#?) ulijevo ()

uravnotezuje bo¢nu translaciju
helikoptera udesno.

Momemt valjanja dovodi do
naginjanja trupa ulijevo.

Potisak RR
uravnotezuje
desni okretni
moment na trup

Reakcija je po iznosu
jednaka propulzivnoj
sili NR

Slika 5.6 Polozaji trupa helikoptera u lebdenju

Vratilo NR kod polukrutih i zglobnih rotora moze atn konstruktivni kut prema naprijed u odnosu na
trup helikoptera koji je zbog toga u pravocrtnortulparalelan sa zemljom Sto dodatno smanjuje
parazitni otpor. Zbog toga je tijekom lebdenja R od ravnine okretanja NR, jer je povémjem
ciklicne komande unazad potrebno sgiijeendenciju kretanja helikoptera naprijed.

30



6 Protok zraka kroz disk nosivog rotora

Kretanje molekula zraka u odnosu na neki objekedpret) stvara struju zraka koja djeluje na taj
objekt. Struja zraka koja djeluje na lopaticu NRze@ge razlikovati od struje zraka koja djeluje nug t
zrakoplova. Na trup helikoptera koji se nalazi bdenju bez utjecaja vjetra djeluje vertikalna ili
inducirana struja zraka @Ykoju stvara NRglika 6.7).

Premateoriji elementarnoga krakéengl.Blade Element Theory - BETazmatraju se sile na malom
segmentu polumjera lopatice NRrYdslika 6.1). Ukupna brzina optjecanja promatranog presjéka (
za analizu vetina postavnoga i napadnogaa kuta promatranog geekjpatice rezultat je vertikalne
brzine (z) i tangencijalne brzindJy), odnosno:

U= U2+ U2 (6-1)

Tangencijalna brzina struje zraka na presjeku lopabtora u lebdenju jest njena obodna brzinasiov
0 udaljenosti presjeka o osi rotacije. Za vrh krédaatice vrijedi da jeJr = wR i uzima se kao

referentna brzina.
Ur

Ur

Slika 6.1 Brzine struje zraka i sile na presjeku kraka lopa
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Pri vertikalnom letu i u rezimu lebdenja heliko@tevertikalna brzindJ; zanemariva je u odnosu na
tangencijalnu brzinWy , te vrijedi odnos:

U= b%+U§=UT (6-2)

Tangencijalna brzina struje zraka koja djeluje oatice NR posljedica je rotacije kraka lopatice u
ravnini okretanja diska NR i smanjuje se razmahtakn da je u osi vrtnje jednaka nuglika 6.2).

polozaj nazadujuce %
lopatice
v =270° v =90°
poloZaj napredujuce

oR

lopatice

y=0°

Slika 6.2 Raspored tangencijalne brzine struje zraka u ésipal

Inducirana brzina struje zraka je okomita u odnoguotor i posljedica je stvaranja uzgona. Za rezim
lebdenja helikoptera, a preméeoriji diska (engl. Momenthum theojy inducirana brzina
proporcionalna je snazi potrebnoj za lebdenjenije, izraz za potrebnu snagu (6-3) pokazuje da se
ona povéava s induciranom brzinom:

P, = Z(pAvi3 (6-3)
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Kako je snaga ovisna i o protoku zraka kroz digknay za rezim lebdenja uz konstantnu snagu vrijedi
sljedete:

» Sto je protok zraka kroz disk rotomaaniji, inducirana brzina u lebdenjuyera, ili

= Sto je protok zraka kroz disk rotovedi, inducirana brzina u lebdenjueanja

To su temeljne konstrukcijske karakteristike svélikoptera, jer odrduju dimenzije rotora ovisno o
snazi potrebnoj za lebdenje. Vertikalni protok zrgojavljuje se na udaljenosti od jednog promjera
rotora iznad diska NR, te se ubrzava dok ne postigm&nu vrijednost na udaljenosti jednog do dva
promjera rotora ispod diska NR. Kut ukupne brzitrajs zraka prema ravnini rotacije)(naziva se
kut nagiba struje (engihflow anglg. Za male vrijednosti vrijedi:

Qp~— (6-4)

Kut izmedu profila lokalnog presjeka i ravnine rotacije kaalopatice §) naziva se postavni kut
presjeka lopatice (engpitch anglg. Kut izmeiu profila lokalnog presjeka i ukupne brzine struje
zraka ¢) naziva se napadni kut presjeka lopatice (drigte section angle of attacKz slike 6.1jasno

je vidljivo da napadni kut ovisi o veini vertikalne ili inducirane brzine struje zrakaok rotor,
odnosno da je:

Uz

Sile na elementarnom kraku u ravnini rotacije irmko na nju su:

dF; = dFy, cosg — dFp sing
(6-6)
dFx = dFy, sing + dFp cose

6.1. Protok zraka kroz disk nosivog rotora u napredjuéem letu

Strujanje zraka u pravocrtnom napredejon letu razlikuje se od strujanja zraka kroz ratdebdenju.

U pravocrtnom napredujem letu, ako se helikopter promatra kao &bati objekt, zrak struji u
suprotnom smjeru od smjera leta helikoptera. Zlmag tSto se lopatice rotiraju jednolikom kutnom
brzinom w, brzina optjecanja bilo kojeg promatranog elememg presjeka ili radijalnog dijela
lopatice (d) ovisi o trenuthom azimutnom poloZzaju lopatig®,(obodnoj brzini ¢r) i brzini leta
helikoptera V).

Kod lijevo okré&ucih rotora u napredufiem letu stalnom brzinom, najse brzina optjecanja lopatice
pojavljuje se na desnoj strani diska NR, odnosnp=90°. U azimutnom polozajuy=180° brzina
optjecanja jednaka je obodnoj brzini promatran@gneintarnog presjeka, odnosno brzina leta néautje
na brzinu optjecanja lopatice. Tako za vrh lopatidem polozaju vrijedi da je obodna brzina jednaka
oR. Najmanja brzina optjecanja lopatice pojavljuge & lijevoj strani diska NR odakle ponovo
pocinje rasti da bi u polozaju iznad repnoga konusazimutuy=0° bila jednaka obodnoj brzini, te
postigla svoj maksimum ponovo na desnoj straniadi¥R.
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Lopatica na desnoj strani diskaji+=90° krece se u istom smjeru kao i helikopter. Brzina kojsen
zrak susrée s tom, napredujom, lopaticom jednaka je zbroju obodne brzine proamag
elementarnog presjekéwr) i brzine napredujieg leta helikopteraM). Ako se promatra vrh
napredujde lopatice u azimuty=90°, brzina optjecanja iznosiR+V (slika 6.3.

Lopatica na lijevoj strani diska kie se u istom smjeru kao i struja zraka koja je jpdsla
napredujdeg leta. Tako je brzina optjecanja nazadejlopatice jednaka razlici obodne brzine
promatranog elementarnog presjeka lopatice { brzine napredujeg leta helikopteraV). Za vrh
nazadujde lopatice u azimutw=180° brzina optjecanja iznosiR-V.

Lopatice koje se nalaze u azimutnim polozajigra0° i Yy=180° (iznad repa i nosa helikoptera) ne
zatvaraju nikakav kut s dola@am strujom zraka koja je posljedica kretanja heitkoa u
napredujdem letu. Tako su brzine optjecanja vrhova lopaticem azimutnim polozajima jednake
obodnoj brzini @R).

Smyjer kretanja helikoptera

polozaj nazadujuce

lopatice

y=270° v =90°
;:Ia poloZaj napredujuce
S lopatice

Povrsina diska NR
gdje se ne stvara
uzgon

y=0°

Slika 6.3. Razlike u brzinama optjecanja NR kao posljediedddaja helikoptera u napredujam letu
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b. Podrugje negativnog gubitka uzgona a. Podrucje obrnutog optjecanja

T dFz

polozaj nazadujuce
lopatice i
v =270° y =90°
: Ry | 2 polozaj napredujuce
lopatice
c¢. Podrucje negativnog uzgona

y=0° d. Podrugje pozitivnog uzgona

Slika 6.4 PovrSine diska NR gdje se ne stvara uzgon u udauéem letu
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6.2 PovrSine na disku nosivog rotora u napredujéem letu

Promjene u brzinama optjecanja zraka na naprédpijmazadujdoj lopatici imaju zn&ajan utjecaj na
dinamiku diska NR, kao Stée to biti detaljnije objasnjeno pogl. 7 Razltite brzine optjecanja
elementarnih presjeka duz raspona lopatice koj@njaij svoj azimutni polozaj rezultira raztim
aerodinamikim silama. Promatra li se disk rotora kao cjelimgue je izdvojiti karakteristine
povrsine(slika 6.4):

1. PovrSina diska NR gdje se ne stvara uzgortine je povrSineobrnutog optjecanja,
negativnoga gubitka uzgona negativnog uzgona

a. PovrSina obrnutog optjecanja

U korijenu nazadujte lopatice nalazi se podfje gdje zrak optjge lopaticu od izlaznoga k
napadnoj ivici. To se doda zbog toga Sto je brzina strujanja zraka koja gavijuje zbog
napredujdeg letaveca od obodne brzine svakog elementarnog presjekamalijelu lopatice
(zbog malog polumjera). Ta se povrSina protezelad&ige rotora uzduz razmaha lopatice do
prvog elementarnog presjeka u kojemu je obodnadieidnaka brzini leta helikoptera.

b. PovrSina negativhoga gubitka uzgona

Na povrsini gdje se pojavljuje negativni gubitalgoma obodna brzina presjeka lopaticéave
je od brzine napredujeg leta, Sto sptava pojavu obrnutog optjecanja. 8eim, joS uvijek
razmjerno mala obodna brzina tih presjeka lopatioeodi do manje tangencijalne brzine
strujanja zraka ), te na tom podiju najzn&ajniji utjecaj ima vertikalna ili inducirana
brzina struje zrakalyz). Zbog toga je vektor ukupne brzine optjecanjasjete lopatice
postavljen pod velikim kutom (kut nagiba struje), pa ne vrijedi omjer iz izrggad). Zbog
toga je elementarna aerodingka sila usmjerena prema dolje, a zbog velikodolazi do
odvajanja strujnica s donje strane aeroprofilasee¢o podrgje naziva podréjem negativhoga
gubitka uzgona.

c. PovrSina negativnog uzgona

Na toj povrSini diska kombiniranim djelovanjemcéire obodnih brzina elementarnih presjeka
lopatice i inducirane brzine struje zraka smanggekut nagiba struje. Matim, vektor ukupne
struje zraka je pod takvim koji ima za posljedicu da je elementarna aeroditkansila i dalje
usmjerena prema dolje (negativan uzgon). Zbog nesigega kuta nagiba struje ne dolazi do
odvajanja strujnica s donje strane aeroprofila.

2. PovrSina diska NR gdje se stvara uzgon batrea let

Uzgon potreban za let i upravljanje helikopteromast se na cijeloj preostaloj povrSini
lopatice, odnosno diska NR. Na toj povrsSini disk&ter ukupne brzine optjecanja promatranih
presjeka, kao rezultat vertikaln®J4) i tangencijalne brzineU;) postavijen je tako da
osigurava pozitivne napadne kutove. Pod deiném uvjetima zbog prevelikih napadnih kutova
u podriju blizu vrhova lopatice moze diodo pojave klagsinoga gubitka ili sloma uzgona,
odnosno do odvajanja strujnica s gornje stranepaefita.
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6.3 Protok zraka kroz disk nosivog rotora u prelask u napredujuéi let

Brzina protoka koja je posljedica nadolézg zraka u horizontalnom kretanju helikopterom ili
posljedicateonog vjetra pov@va winkovitost NR.

Kako nadolaz& zrak ulazi u rotor, sva vrtloZzenja ostaju iza gge a kut struje zraka prema
horizontalnoj ravnini priblizava se nuli. Time selypljSavaju performanse helikoptera u letu.

Poveanje winkovitosti NR kao posljedica napredagg leta naziva sgrestrojenje strujnicana NR
Kad helikopter prelazi iz lebdenja u napredijuet, repni rotor povénjem brzine postaje
aerodinamiki ucinkovitiji zbog toga Sto radi na manje turbulentngradriju koje je posljedica

protoka zraka kroz NR. Pog@njem w@inkovitosti povéava se i potisak repnog rotora, Sto u
kombinaciji s povéanjem brzine leta dovodi skretanje helikoptera @veu ulijevo.

Lebdenje 7 km/h

strujanje prema dolje

///f/////////////////////

10 km/h
2-3 km/h .
strujanje prema gore
T T i T T T AT i L 7 i T A T T T T AT LT ULV EETTZL
5 km/h 15 km/h

/////////////////////{/////////

Nastaju vrtlozi sa zemlje

Vrtlozi nestaju

Slika 6.5 Optjecanje diska NR u prelasku iz lebdenja u edpji let
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Naslici 6.5. prikazana su optjecanja diska NR u iz rezima lafade napredujti let. Pri brzinama 2-3
km/h vrtlozni prstenovi se s posemjem brzine p&nju rasipati, a kut inducirane struje zraka prema
horizontalnoj ravnini diska maniji je nego u lebden;

Kut struje zraka prema horizontalnoj ravnini je mialan pri brzinama od priblizno 5 km/h. Zrak koji
prolazi kroz prednji dio diska rotora stvara vrdoja koja se, kako se brzina napredeg leta
pove&ava, sve vise pordul prema trupu helikoptera. Vrtlozenja se nalaze kdwbva lopatica na
prednjem dijelu diska iznad nosa helikoptera.

Pri brzinama od 7 km/h vrtlozenja su pomaknutasse prema repu helikoptera, Sto omége struji
zraka kroz rotor smanjenje kuta prema horizontalawpini i ujednaeniji protok s povéanjem brzine.

Pri brzinama od 10 km/h, Sto ovisi o \ati, povrSine lopatica i broja okretaja, NR helikera
potpuno prevladava turbulentno pogjaui zap@inje rad u razmjerno izjedneanoj struji zraka. Pritom
se kut struje zraka u odnosu na horizontalnu raveue viSe smanjuje.

Horizontalna struja zraka smanjuje induciranu hrzia time i inducirani otpor. To dovodi do
poveanja napadnih kutova, odnosno péaga uzgona.

Kako brzina helikoptera raste, p@¢aga se nesimetrija uzgona na NR. Tako zbog pojavesimetriji
uzgona izméu lijeve i desne strane diska NR helikopter imadé&tiju valjanja udesnggglavije
6.1), a zbog pojave nesimetrije uzgona na prednjtjazsjoj strani diska ima tendenciju pdeeja
uzduznoga kuta prema gogo@lavlje 6.2.

Te tendencije pilot treba na vrijeme spiife kako bi odrzao polozaj diska NR dok helikoppgplazi
raspon brzina pri kojemu se pojavljuje prestrojestjajnica.

Daljnjim poveanjem brzina po prestrojenju strujnica te tendenmogstaju (brzine 15 km/h i é&).
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7 Nesimetrije uzgona na disku nosivog rotora

7.1 Nesimetrija uzgona na lijevoj i desnoj strani tska

Zbog razltitin brzina optjecanja lopatica NR u ratlim azimutnim polozajima dolazi do razlike
uzgona na dijelu diska rotora na kojemu se lopadtieée suprotno od smjera leta i dijelu diska gdje se
lopatica krée u smjeru leta helikoptera. Tal@y, na jednom dijelu povrSine diska ne stvara g®mniz
(tocka 6.1Strujanje zraka kroz rotor u napreddgm lety. Sila uzgona lopaticd=(;) moze se izraziti
kao:

1 _
Fup =5 pUAC, (7-1)

gdje je U brzina optjecanja lopatice(jasrednja vrijednost koeficijenta sile uzgona zaataqu rotora.

Pri brzinama napredujeg leta helikoptera od 200 km/h (55 m/s) kod rotéija lopatice imaju
obodnu brzinu 175 m/s razlika u brzini optjecangpnmedujée lopatice (krée se u smjeru leta) i
nazadujde lopatice (krée se suprotno od smjera leta) B 110 m/s. Kako je sila uzgona
proporcionalna brzini leta (u ovom 8hju brzini optjecanja lopatice), takie se kao posljedica
razlicitin brzina optjecanja lopatica pojavljivati nesitmi@ uzgona na disku rotora. Jedine promjenjive
velicine iz jednadzbe (7-1) sbrzina optjecanjai koeficijent uzgonalopatice.One trebaju biti
medusobno recipréno proporcionalne, odnosno trebaju se neprestamoisobno kompenzirati kako
bi se u napredufiem letu izbjegla pojava nesimetrije uzgona diska.

Kutna brzina lopatica, izrazena preko okretaja N#Rzina leta helikoptera definiraju brzinu optjea
lopatica. Premda se kutna brzina lopatica mozZe njaije unutar vrlo uskog podéja tolerancije
(detaljnije pod tokom 10.4 Autorotacijy, ovdjece se pretpostaviti da je ona konstantna. Zbog $oga
I brzine optjecanja nazaddgl i napredujée lopatice uvijek iste, odnosno razlika u brzintjepanja
izmedu lopatica uy = 90° i Y = 270° je konstantna. Kako bi se ona kompenzirala, pateje
smanijiti veltinu koeficijenta uzgona na napredégyi lopatici (zbog vée brzine optjecanja), odnosno
poveati €, nazadujde lopatice (zbog manje brzine optjecanja).

Za male napadne kutove vrijedi linearna ovisno#fikgenta sile uzgona o napadnom kutu. Dakle,
promjenom postavnoga kuta (izravno dovodi do promj@apadnoga kuta lopatice) moguje
kompenzirati véu silu uzgona koja je posljedicadeebrzine optjecanja, i obrnuto.

Promjena postavnih (a time i napadnih kutova) licpatl svrhu izjedngvanja uzgona na disku NR
postize se mahanjem lopatica NR. Te promjene, akuslopaticu posebno, izvode se tijekom jednog
perioda ili ciklusa rotacije, pa se zbog toga nagivi ciklicnim promjenama postavnoga kuta. Te
promjene dovode do promjena u iznosu sile uzgéing se ostvaruje naginjanje diska NR — a time i
upravljanje helikopterom. Zbog toga se komanda pawljanje oko uzduzne i pogfee osi naziva
ciklicna komanda.
Mahanje lopatica je kretanje lopatica prema ggpeema dolje u odnosu na ravninu vrhova krakova
rotora. Kod zglobnih rotora ono se obavlja oko homtalnog zgloba ili zgloba mahanja. Samo
mahanje lopatica ili u vezi s cikhom promjenom napadnih kutova moZze eliminiratiik&zlizgona na
disku, te time osigurati upravljiv let. U ovom paglju je objaSnjeno samo mahanje lopatica koje se
pojavljuje zbog raztiitog optjecanja napreduja i nazadujte lopatice.
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7.1.1 Posljedica razlike u brzinama optjecanja na ihanje lopatice

Napredujéa lopatica u azimutnom poloZaju = 90° susrée se sa strujom zraka koja je posljedica
napredujdeg leta helikoptera. Zbog toga je brzina optjecargaredujde lopatice jednaka zbroju
njene obodne brzine i brzine leta helikoptera. Zbege brzine optjecanja pojavljuje se iceaesila
uzgona (izraz 7-1), Sto dovodi do kretanja lopapicama gore (mahanja prema gore).

Lopatica postize maksimalnu brzinu mahanja prema gopoziciji gdje postoji maksimalna brzina
optjecanja, a to je u azimutnom polozdje-90°. Na nazadujépj lopatici pojavljuje se manja brzina
optjecanja jer se obodna brzina i brzina leta loglikra méusobno oduzimaju.

Zbog manje brzine optjecanja na nazadojuopatici stvara se manja sila uzgona tako dagzioga
lopatica ima tendenciju spusStanja, odnosno mal@nejama dolje. Lopatica postize maksimalnu brzinu
mahanja prema dolje u poziciji gdje postoji minimeabrzina optjecanja, a to je u azimutnom polozaju
Y =270°.

Zbog faznog pomaka od 90° izthe pobude i odaziva, napredtgulopatica koja ima maksimalnu
brzinu mahanja prema goreju= 90° nastavlja s podizanjem sve dok ne postigne svdsimalni
otklon prema gore. Zbog postojanja faznog pomal§adlozaj se nalazi up=180°.

Nazadujda lopatica reagira na maksimalnu brzinu mahanjanarelolje u azimutnom polozaju
P=270° na n&in da nastavlja sa spuStanjem sve dok ne postigrersaksimalni otklon prema dolje.
Zbog postojanja faznog pomaka, taj polozaj se nalgz=360°.

Maksimalni otklon lopatice prema gore u azimutnoofopaju=180° i maksimalni otklon lopatice
prema dolje u azimutnom polozajui=360° dovode do nagiba diska NR prema nazad. Time je i
pogonska sila NR usmjerena prema nazad, odnosmulpiena komponenta djeluje u suprotnom
smjeru od smjera kretanja helikoptera.

7.1.2 Promjena napadnih kutova kao posljedica mahga lopatica

Mahanje lopatice prema gore i prema dolje dovodipdumjene napadnih kutova lopatice, Sto ima
izravnu posljedicu na silu uzgonslika 7.1).

Na napredujéoj lopatici pojavljuje se vertikalna komponenta ibez struje zraka kao posljedica
mahanja odnosno kretanja lopatice prema gore. @asasikinak povéanja inducirane brzine struje
zraka, Sto za posljedicu ima manji napadni kut.t&ug prema gore stogamanjujenapadni kut
lopatice (preko zgloba uvijanja)ime se kompenzira ¢eiznos sile uzgona kao posljediceceeorzine
optjecanja lopatice ¢ = 90°.

Na nazadujéoj lopatici uy = 270°, vertikalna komponenta brzine struje zraka @kge posljedica
mahanja lopatice ali prema dolje. Time se stvafiaak smanjenja inducirana brzina struje zraka,
odnosno povsava se napadni kut. Kretanje prema dolje sfuma‘ava napadni kut lopatice (talier
preko zgloba uvijanja)¢ime se kompenzira maniji iznos sile uzgona kao edgle manje brzine
optjecanja lopatice gy = 270°.
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Mahanjem lopatica prema gore i prema dolje ne najee ukupna sila uzgona koju stvara NR, jer
lopatice maSu na tien da stvore ravnotezu.

Valja napomenuti da je postavni kut lopatiéa (1 primjeru salike 7.1.konstantanbez obzira na to u
kojemu se azimutnom polozaju lopatica nalazila. liR#én postavnim kutovima u ragitim
azimutnim polozZajima mode je pobuditi mahanje lopatica nac¢imada se ostvari naginjanje diska
rotora u zeljenom smjeru leta, odnosno ontogel se upravljanje oko uzduzne i papre osi
helikoptera.

Napredujuca lopatica
v =90°

Ravnina % o

diskaNR “=wma,,
Horizontalna ravnina
(okomita na vratilo)

Vertikalna brzina
kao posljedica
mahanja lopatice
prema gore

Nazadujuca lopatica
v =270°

Ravnina
diska NR

Horizontalna ravnina
(okomita na vratilo)

Vertikalna brzina
kao posljedica
mahanja lopatice
prema dolje

Slika 7.1 Promjene napadnih kutova kao posljedica mahaogatica
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7.1.3 Cikliéna promjena postavnih kutova lopatica u funkciji upravljanja nagibom diska

Mahanjem lopatica moge je upravljati polozajem diska NR. Na taj seinausmjeruje vektor
propulzivne sile NR u Zeljenom smjeru leta.

Kao 5to je to objasnjeno padckom 7.2 napredujda lopatica maSe prema gore te postize maksimalni
otklon prema gore u azimutnom polozdje-180°. Medutim u napredujéem letu najniza ttka diska

NR treba biti upravo u tom azimutnom polozaju, Btai da lopatica koja napreduje treba mabhati
prema dolje umjesto prema gore.

Kako je srednja vrijednost koeficijenta uzgona lapgizravno povezana s napadnim kutom, lopatica
¢e mahati prema dolje ako postavni kut (a time iagp kut) ima minimalnu vrijednost u azimutnom
polozaju=90°. Zbog faznog pomaka lopatica postize svoj mak@malklon prema dolje upravo u
polozajuy=180°, odnosno iznad nosa helikoptera.

Za nazadujéu lopaticu vrijedi suprotan princip. Kako najvidaka diska NR treba biti u azimutu
P=360° ili iznad repa helikoptera, potrebno je péat postavni kut lopatice u azimutnom polozaju
P=270° kako bi se maksimalni otklon prema gore, zbog dgzpomaka, postigao u azimutnom
polozajuy=360°.

Te promjene postavnih kutova lopatica postizu smglmm ciklene komande upravljanja prema
naprijed. Time je sprifeno naginjanje diska rotora unazad, a koje je eosia razlike u brzinama
optjecanja lopatica u napredagm letu.

Pomaci ciklene komande imaju za posljedicu promjene postavaoifoMa svake pojedine lopatice,
¢ime se mijenjaju napadni kutovi. Pritom je vaznetum obzir fazni pomak kako bi se izdwepobude
(najmanji napadni kut) i odziva (maksimalni otkllmpatice prema dolje) osigurao Zeljeni nagib diska
rotora.

Tako se pomakom cikihe komande prema naprijed smanjuje postavni kutiop u azimutwy=90°.
Istodobno se povava postavni kut lopatice u azimupg=270°.

Najmanji postavni kut u azimutnom polozajs=90° smanjujevrijednost koeficijenta uzgona, a time i
silu uzgona lopatica u tom polozaju. Zbog toga fmpa maseprema dolje Maksimalna brzina
mahanja prema dolje je u polozaju lopatice u kojgennapadni kut najmaniji, Sto je u ovomdslju
azimut y=90°. Zbog faznog pomaka maksimalni otklon lopatice npredolje pojavitéce se u
azimutnom polozaju=180° ili iznad nosa helikoptera.

Najveti postavni kut u azimutnom polozaju=270° poveava vrijednost koeficijenta uzgona, a time i
silu uzgona lopatice u tom polozaju. Zbog tog la@atmase prema gore. Maksimalna brzina mahanja
prema gore je u polozaju gdje je napadni kut r@j\&o je u ovom skaju y=270°. Zbog faznog
pomaka maksimalni otklon lopatice prema gore jaatse u azimutnom polozaju=0° ili iznad repa
helikoptera.

Polozaj maksimalnih otklona lopatica prema doljg-6180° i poloZzaj maksimalnih otklona lopatica

prema gore wp=0° ima za posljedicu naginjanje diska NR prema negrig time i naginjanje vektora
pogonske sile NR prema naprijed.
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Kako se brzina leta helikoptera pdéaga, zbog raztitih brzina optjecanja - a time i razlika u sili

uzgona na disku NR — napredtgulopatica imaite tendenciju mahanja prema gore, a naz&duju

lopatica mahanja prema dolje. Zbog tog efekta Bk dibtora ponovo imao tendenciju naginjanja
unazad, suprotno od smjera leta.

Kako bi se to spriglo, poveanjem brzine napredujag leta helikoptera pilot treba neprestano
potiskivati ciklicnu komandu prema naprijed.

Nazadujuca lopatica (v = 270°)

100/% 15° Q 18° x

J 10° 5°

20

Lebdjenje Napredujuca lopatica (y = 90°)

Smyjer leta helikoptera |:>

Slika 7.2 Odnosi promjene napadnih kutova lopatica s pormaki®®

Na slici 7.2. prikazane su promjene postavnih kutova lopatippreakom cikiéne komande prema
naprijed povéanjem napreduje brzine leta.

U lebdenju, cikiéna komanda se nalazi u (uvjethom) neutralnom p@loza lebdenje i postavni
kutovi napredujte i nazadujte lopatice su jednaki.

Pri malim brzinama napredujeg leta, pomak cikdne komande prema naprijed smanjuje postavni kut
napredujde lopatice, a pov@va postavni kut nazaddgel To ima za posljedicu blago naginjanje diska
rotora prema naprijed.

Pri vetim brzinama napredugeg leta, pilot kontinuiranim potiskivanjem ciitie komande prema
naprijed dodatno smanjuje postavni kut napregrijlopatice, a pov@va postavni kut nazadudg
lopatice. Posljedica je dodatno naginjanje disktoreo prema naprijed i, zbog toga, péarje
napredujde brzine leta.
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7.2 Nesimetrija uzgona na prednjoj i straznjoj strani diska

Razliit protok zraka kroz prednji i straznji dio NR pei@je se zbog naginjanja diska NR prema
naprijed kad se helikopter nalazi u napredeju letu (za razliku od razltog optjecanja lopatica na
ljevom i desnom dijelu diska rotora koje je podlfa brzine napredugeg leta).

Zrak koji prolazi kroz ravninu diska rotora u nagugicem letu, pod utjecajem rotora se neposredno
prije prolaska usmjeruje prema dol@me se osigurava vertikalna brzina struje zrakao A& put
kojim ¢estica zraka putuje pod utjecajem rotora duzietovertikalna brzina téestice véa. Zbog toga

je na prednjem dijelu diska struja zraka kroz rghoblizno horizontalna, dok na straznjem dijelskdi
ima primjetnu vertikalnu brzinu prema dolje. Podiga je razlika u induciranoj brzini stru{é/;) kroz
rotor na prednjem dijelu (tamo je ona manja) iastjam dijelu (véa) slika 7.4).

e Oz

YY JV YYYYYY

Slika 7.4 Inducirana brzina struje zraka kroz disk rotora

Veca inducirana brzina struje zraka kroz straznji dikka smanjuje napadne kutove lopatica. Manja
inducirana brzina struje zraka kroz predn;ji dikdipovéava napadne kutove lopatica.

Veci napadni kut lopatice na prednjem dijelu diska (®Ro azimutnog poloZaja 180°) padeava silu
uzgona lopatice. Povani uzgon lopatice u azimutyy=180° uzrokuje pobudu u smislu mahanja
lopatice prema gore. Zbog faznog pomaka odaziv otaugu pojavljuje se kao maksimalni otklon
lopaticeprema gorena lijevoj strani diska (okgr = 270°).

Manji napadni kut lopatice na straznjem dijelu diskR (oko azimutnog poloZaja 0°) smanjuje sile
uzgona lopatice. Smanjeni uzgon lopatice u azinqut®° uzrokuje pobudu mahanja lopatice prema
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dolje. Zbog faznog pomaka odaziv na pobudu pojg/lge kao maksimalni otklon lopatigeema
dolje na desnoj strani diska (oko= 90°).

Maksimalni otklon lopatice prema gore na lijevajasi i maksimalni otklon lopatice prema dolje na
desnoj strani diska dovode do naginjanja diskaraotodesnu stranu (valjanje helikoptera udesno oko
popr&ne osi). Pri malim brzinama leta to valjanje nigaeno, ali se treba kompenzirati zbog
naginjanja vektora propulzivne sile NR u desnurstra

Nagib diska rotora u desnu stranu, a kao posljetgsimetrije uzgona na prednjem i straznjem dijelu
diska, kompenzira se otklonom ciklie komande u suprotnu stranu (lijevu). Time je ndegaprijeiti
valjanje i zadrzati Zeljenu putanju leta.

Otklon ciklicne komande u lijevu stranu, kao posljedica &wanja desnog valjanja, smanjuje
postavne kutove lopatica u azimutnom poloZggt180°, povetava ih u azimutup=0°.

Poveanjem brzine napredujag leta povéava se i razlika u sili uzgona na prednjem i sfexardijelu
diska rotora. Zbog toga je potrebno dodatnim otkionciklicne komande sprifgi izrazeniju
tendenciju naginjanja diska rotora u desnu stranu.

Na vetiim brzinama leta, razlika uzgona prednjeg i stragrijela diska NR je manja. Razlog je to Sto
je struja zraka kroz ravninu rotora ujedeaa, pa je manja razlika u induciranoj brzini. Ztioga je
otklon ciklicne komande u funkciji sptavanja desnog valjanja helikoptera potrebno smadi
zadrzavanja Zeljene putanje leta.
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8 Lebdenje helikoptera

Lebdenje je rezim leta helikoptera u kojemu se adazstalno mjesto (pozicije) iznad odieee tcéke,
obicno na nekoj manjoj visini iznad tla. Lebdenje jav@arni rezim leta helikoptera jer je, u velikoj
mjeri, preduvjet za polijetanje i slijetanje.

Kako bi se uspostavio taj rezim leta, pogonska ditka rotora treba biti po iznosu jednaka tezini
helikoptera ¢lika 2.]). Kako je u lebdenju potrebno da su pogonska isti@zine helikoptera u
ravnotezi, svaka promjena tog stanja dovodi dokadrtog uzdizanja odnosno snizavanja. Revge
postavnih kutova preko kolektivhe komande upraydjanz osnovni uvjet stalne kutne brzine lopatica,
rezultira dodatnim vertikalnim potiskom. Prema mt@rincipu, smanjenje postavnih kutova izaziva
snizavanje. Zbog toga rezim lebdenja pripada wditikalnog leta helikoptera. U uvjetima bez vjetra
ravnina vrhova lopatica NR ostaje u horizontalnaropaju u odnosu na tlo iznad kojega se helikopter
odrzava u rezimu lebdenja.

Lebdenje pod utjecajem tla piod utjecajemzracnog jastukaengl.in-ground effect - IGEiskoriStava
medudjelovanje brzine inducirane struje zraka kojuasivNR i povrSine tla te je izrazenije Sto se
helikopter nalazi blize tlu.

Helikopteru koji se nalazi u rezimu lebdenja bepeadja tla odnosnbez utjecajazracnog jastuka
(engl. out-of-ground effect - OGEpotrebno je mnogo viSe snage od motora za odnfastalne
visine, Sto negativno ugje na performanse i znatno ograne masu helikoptera i manevre tijekom
leta.

8.1 Znaajke u lebdenju helikoptera bez utjecaja tla

Za potrebe analize utjecaja tla na performanse hdelgu valja napomenuti da je ukupna
aerodinamina sila lopatice jednaka sumi svih elementarnié 88 svim elementima duzine lopatice.
U nastavku je analiziran i prikazan jedino vektelementarneaerodinanike sile (&) na
elementarnonpresjeku lopatice, Sto je iskoriSteno za objagejerkupne sile lopatice i, preko nje,
pogonske sile diska rotora. U realnim uvjetima tatgmostavka nije u potpunosti korektna zbog
razlicitin kutova vitoperenosti lopatica Sto ima za pedigcu razite kutove uvijanja (a time i razite
napadne kutove kao posljedica raitln vertikalnih brzina), ali je dovoljno dobra agksimacija koja
moze posluziti kao ilustracija problema. Ostalinedmti se temelje n@eoriji diska(engl. Momenthum
Theory pri ¢emu je analiziran idealni rotor i strujanje.

Protok zraka kroz ravninu diska moze se prikazati $trujna cije\(slika 8.1). Masa zraka na presjeku
dovoljno iznad rotora (1) usmjeruje se i ubrzavenpa dolje te prolazi kroz ravninu rotora (2) brzmo
V, = V3, odnosno induciranom brzinom. Prolaskom kroz rotor, masa zraka nastavlja uljezdo
konane brzine \{ u presjeku dovoljno ispod rotora (4). Utdjeno je da korga brzina AV) postize
na visini lebdenja koja odgovara promjeru rotora.
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Vazno je naglasiti da pri takvom strujanju vrijeldi je:
AV = 2v; (8-1)

Ako se pretpostavi da je inducirana brzina kromnaw diska rotora 20 m/s, tada prema izrazu (8-1)
konana brzina dovoljno ispod rotora iznosi 40 m/s. blzvigea brzina inducirane struje zraka (koja je
potrebna kako bi se osiguraocvenaseni protok zraka kroz ravninu diska rotor&izravno utjée na
polozZaj vektora aerodinattkie sile (d&F), koji je, u tom sldaju, zn&ajno nagnut unazad.

| dFy

Vi= AV (40 m/s)

RERiY

Slika 8.1 Brzine struje zraka kroz NR, bez utjecajacam jastuka

Polozaj vektora B prema nazad znatno p@a¥a silu na kraku u ravnini rotacije Hg) koja je
usmjerena suprotno od smjera kretanja lopatice,istoklobno smanjuje iznos sile na lopatici duz osi
rotacije (d~y).

8.2  Znaajke u lebdenju helikoptera pod utjecajem tla

Pri rezimu lebdenja pod utjecajem tla, struja zriéj@ prolazi kroz ravninu diska taker se ubrzava
prema dolje. Konégna brzina AV) definirana je visinom lebdenja helikoptera. Ppstwoguénost da
masa zraka udari o tlo prije nego Sto postigne &wndorzinu (u ranijem primjeru to je bilo 40 m/s).
Zbog toga je brzina struje zraka u presjeku (4)i jeozapravo podloga ili tlo i nalazi se blize klis
rotora, manja korima brzina u odnosu na prethodni primjer. Recimazdasi 30 m/s jer se masa
zraka zbog dolaska na prepreku (tlo) ne moze daljeavati §lika 8.2).
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15 m/s

Vi= AV (maks. 30 m/s)

Iy

Povrsina zemlje

Slika 8.2 Brzine struje zraka kroz NR, s utjecajenc‘n@ jastuka

Prema izrazu (8-1) mogde je izr&unati da u tom skaju inducirana brzina struje zraka kroz disk
rotora iznosi 15 m/s. Ta je brzina za 5 m/s maejgoru lebdenju bez utjecaja zemlje, pa je zbogitoga
iznos vektora maniji. Pri istoj tangencijalnoj bizifyt), napadni kut u tom staju je vei od
prethodnog primjeraat > a1). Tim je i sila uzgona @@, 5to je mogte prikazati preko manjega kuta
ukupne brzine) u odnosu na ravninu rotacije. Zbog toga je vekterodinamike sile (&) nagnut
manje unazad nego Sto je to bio¢sluu lebdenju bez utjecaja tla. Posljedica togagf@ komponenta
sile na lopatici duz osi rotacije Kd), odnosno manja komponenta sile na kraku u ravwmtacije
(dFx).

Bitno je zamijetiti da je Bz po iznosu véa pri lebdenju pod utjecajem tla nego Sto je t@eglw
lebdenju bez utjecaja tla. Zbog toga se helikopteristoj snazi pod utjecajem tla kretao prema gore
odnosno da bi ostao u lebdenju na konstantnojividim bi potrebno utroSiti manje snage za lebdenje
To se moZe opravdati i manjom induciranom brzintmnjes zraka u lebdenju pod utjecajem tla.

Uz to, kad se helikopter nalazi u lebdenju pod aajem tla, strujanje zraka prema dolje i od
helikoptera tezi smanjenju stvaranja vrtloznih @nst (manja inducirana brzina struje zraka, manja
razlika u tlakovima iznad i ispod diska NR). Takanyski dijelovi lopatica postajucinkovitiji u
stvaranju uzgona.

Za prelazak iz rezima lebdenja bez utjecaja $lgkq 8.3(a) u lebdenje pod utjecajem tla, pilot
kolektivnom komandom treba smanjiti pogonsku silR.Nako se helikopter priblizava podlozi, ona
stvara sve u@ otpor struji zraka koja je prosla kroz NR (zrakse viSe ki@ horizontalno od diska,
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a paralelno sa zemljom). To spa®a razvoj velike brzine struje zraka ispod rotdta, se ¢ituje u
smanjenju brzine inducirane struje zraka kroz ditéra.

Zbog manjega postavnoga kuta lopati@éa< ¢1 zbog manje inducirane brzine i spustanja kolelivn
komande), u lebdenju pod utjecajem tla vektor aeeodicke sile polozen je blize vertikalnoj osi, pa
je tako za isti iznos sile uzgona potrebno manggerda se helikopter odrzi u lebderglik@a 8.3(b).

Takader, horizontalna struja zraka koja se razvija aibiiravnine diska rotora smanjuje nastajanje
vrtloznih prstena na krajevima lopatica.

A. Jednake vrijednosti postavnih kutova 6 (a1 < )

20 m/s

Bez utjecaja zemlje

b. Jednake vrijednosti napadnih kutovaar =~ (61> 62)

20 m/s

Slika 8.3 Odnosi napadnih i postavnih kutova i vektori aBnamikih sila u lebdenju bez utjecaja i
pod utjecajem zi&@og jastuka
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Kod velicine helikoptera u rezimu lebdenjéinkovitost rotora je pouwana pod utjecajem tla do visine
otprilike jednake promjeru rotora (ta visina owssastavu i kvaliteti podloge). Na visini pola pijema
rotora pogonska sila NR se pdaga za oko 7%, a na visini &g od jednog promjera rotora porast u
pogonskoj sili je mali i u potpunosti nestaje nsinii 1,5 promjera rotora.

Maksimalni &inak utjecaja tla izrazen je kad helikopter lelxhad ravne i glatke povrsSine. Iznad
visoke trave, neravne podloge i brazdi, te iznadevatjecaj blizine tla moze biti bitno smanjen. Seo
pojavljuje zbog djelondinog razbijanja struje zraka i povratka velikih @#hih prstenova s pof@nom
brzinom struje zraka kroz disk rotora.
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9 Izvanredni dogalaji u letu helikopterom

9.1 Gubitak uzgona nazadujée lopatice

Kad je helikopter u napredujem letu i krée se véom brzinom, na nazaduyjoj lopatici moze se
pojaviti gubitak ili slom uzgonas(ika 9.1).

Kod aviona gubitak uzgona odrge njegovu minimalnu brzinu leta, a kod helikoptgubitak uzgona
lopatice rotora odrije njegovu maksimalnu brzinu leta.

U lebdenju raspored sile uzgona na disku NR jerteeslici 9.1(a)

Pove&anjem brzine napredujag leta helikoptera smanjuje se brzina optjecangadujée lopatice
(jer joj je obodna brzina nasuprotna smjeru ldtako je to prikazano nslici 9.1(b) manja povrsina
diska NR koja se nalazi na strani nazadejdopatice (koja ima velike postavne kutove) treba
kompenzirati uzgon koji se pojavljuje na¢eg povrsini diska NR na strani napredéguopatice (koja
ovdje ima manje postavne kutove).

Kako se brzina nazaduje lopatice smanjuje s patanjem brzine napredujag leta, njezin postavni
kut treba se povati kako bi se izjedrn@o uzgon na cijeloj povrSini diska. Ako je to pdéeaje
postavnoga kuta kontinuirano i prati péaaje brzine leta, nazaddpilopaticace pri odréenoj brzini
leta izgubiti uzgon.

Slika 9.1.(c) prikazuje raspodjelu uzgona na disku NR pri ghaoj brzini napredujteg leta
helikoptera gdje se pojavljuje gubitak uzgona napae lopatice. To uzrokuje vibracije i treSnje na
graninoj brzini leta koje se prenose na trup helikoptétieo daie do spuStanja lopatice (mahanje
prema dolje) s ciliem po¢anja napadnoga kuta, odvajanje strujnica i gubitzdrona Siritce se po
disku NR, Sto moZze dovesti do propinjanja i vagah¢likoptera u lijevu stranu.
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a.

Povrsina diska na kojoj se stvara uzgon u lebdjelju

b. Raspodjela uzgona na disku NR u napredujuéem letu

Veti postavni kutovi

nazadujuce lopatice

kompenziraju manju
brzinu optjecanja
(manjak uzgona)

-

MORA SE
IZJEDNACITI

-

Manji postavni kutovi
napredujuce lopatice
kompenziraju vecu
brzinu optjecanja
(viSak uzgona)

="

L\

<

C.

Gubitak uzgona na elementarnim
presjecima lopatice blizu vrha

-

Povrsina diska na kojoj se ne stvara
uzgon §iri se prema vanjskom dijelu
diska.

Moguca su krozzvuéna optjecanja pri
vrhu napredujuée lopatice

-

Helikopter poveéava kut uzduznog
poloZzaja prema gore i skrece u lijevu
stranu

Raspodjela uzgona pri grani¢nim brzinama napredujuceg leta

o e
[><
%
/ n
(ﬁﬁ:

|

Slika 9.1 Raspored uzgona na NR

Povrsina diska na
kojoj se ne stvara uzgon

Negativan uzgon

Povrsina diska
nakojoj se ne
stvara uzgon

Negativan gubitak
uzgona

Obrnuto optjecanje
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9.1.1 Uzroci gubitka uzgona nazadujée lopatice

Pove&anjem brzine napredujag leta helikoptera, povrSina diska NR gdje setaara uzgon glika
9.1) proSiruje se sve viSe od centra prema lijev@rstdiska. Tako je tom povrSinom zakea sve
vedi dio nazadujde lopatice duz njenog razmaha. Zbog toga je potredimoriti viSak uzgona na
vanjskom dijelu nazaduge lopatice kako bi se nadoknadio gubitak uzgonamaarnjem dijelu (blize
korijenu).

U podruiju obrnutog optjecanja, za elementarni presjektiopavrijedi da je obodna brzina manja od
brzine napredujteg leta helikoptera. Zbog toga zrak opgieod izlazne k napadnoj ivici aeroprofila
promatranog elementarnog presjeka.

U podruiju negativnoga gubitka uzgona, obodna brzina praanag elementarnog presjeka u tom
podritju je veta od brzine leta helikoptera, tako da zrak d@gtj@d napadne k izlaznoj ivici
aeroprofila. Mdutim, ukupna struja zraka dolazi na aeroprofil petlkim kutom (kut nagiba struje
zraka) tako da se promatrani elementarni presjétnmu podréju nalazi pod negativnim napadnim
kutom. Zbog toga dolazi do odvajanja strujnica sjelstrane aeroprofila i gubitka uzgona (negativan
gubitak uzgona).

U podriju negativnhog uzgona, obodna brzina promatranognexéarnog presjeka u tom podjuu i
brzina mahanja smanjuju napadni kut ispod dii vrijednosti. Ipak, vektor ukupne struje zrakoe
pod velikim kutomgime se na promatranom presjeku pojavljuje negatizagon.

Slika 9.2. prikazuje raspon vrijednosti napadnih kutova rekaiNR pri brzini leta 200 km/h. Valja
primijetiti da se raspon napadnih kutova u péfruinapredujde lopatice krée od 0° do 2°, dok je
raspon napadnih kutova u podwnazadujde lopatice od 8° do 9°. lako su lopatice uvinutetda
imaju manji postavni kut pri vrhu nego u svom kemiji, napadni kut pri vrhu je éiezbog mahanja
lopatice nagore.

U = 90°

Slika 9.2 Vrijednosti napadnih kutova lopatica na povr&iska NR u napredujiem letu
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Uzroci pojave gubitka uzgona lopatice prilikom létalikoptera na velikoj brzini mogu biti: veliko
opteréenje lopatica, mali okretaji NR (manja kutna brziopatica), velika visina leta, iznenadni
manevri i turbulencija.

Kod helikoptera s jednim NR prije pojave gubitkagoaa nazadujie lopatice ndje&e prethode
osjetne vibracije. Tendencija propinjanja i val@nhelikoptera ulijevo moze biti razmjerno
zanemariva. Ako se cikiha komanda zadrzi u otklonu prema naprijed, a ketm komandom se
ne smanji ili éak poveéa postavni kut lopatica, stanje koje prethodi dubitizgona se dodatno
potencira. Vibracije se znatno pdéewaju, te se moze izgubiti upravljivost helikoptera

9.1.2 Spréavanje gubitka uzgona nazadujée lopatice

Po pojavi prvih predznaka gubitka uzgona, pilob&r@oduzeti sve da sprjetu pojavu. Zbog toga je
potrebno da se svi manevri izvode umjerenim tempehmike pilotiranja. Svi iznenadni maneuvri
(zaokreti, brzo zaustavljanje i sl.) mogu dodatratepcirati gubitak uzgona, te dovesti u pitanje
upravljivost helikoptera.

Gubitak uzgona nazaduj@ lopatice pojavljuje se pri velikim brzinama najugceg leta. S ciliem
spre&avanja te pojave pilot treba letjeti sporije netmjé to uobiajeno u uvjetima kad je:

- visina leta po gusto mnogo véa od standardne

- helikopter opremljen plovcima, naoruzanjem, gedrmim teretom i ostalim Sto stvara dodatni
otpor tijekom leta

- zrak turbulentan

Ako se posumnja na gubitak uzgona, pilot je duZiggdgi postupke propisane uputama za upravljanje
helikopterom, a ti postupci éenito ukljutuju:

- smanijiti snagu
- smanijiti brzinu
- smanijiti intenzitet manevra

- poveati broj okretaja (brzinu vrtnje) NR prema gornjgjanici (povéati kutnu brzinu
lopatica)

- provjeriti polozaj noznih komandi.

54



9.2  SpuStanje sa snagom motora

Spustanje snagom motora rezim je motornog let&kdtiera pri kojemu se spustanje izvodi u struji
zraka od vlastitog NR. Kad se helikopter spuStatgk zraka kroz disk NR je razii od onog u
horizontalnom napredujem letu pri istoj brzini. Sto je spustanje podtive kutom, to su vée |
promjene u protoku zraka kroz disk NR.

Ovisno o brzini silazenja moga sucetiri rezima protoka zraka kroz NR: normalni motorezim,
rezim vrtloZznog prstena, rezim autorotacije i rexjetrenja&e (slika 9.3).

Ti rezimi vrijede samo za protok zraka u vertikaindetu. U spuStanju pri odienoj brzini
napredujdeg leta na disku NR mogu se pojavitéslirezimi protoka, ali brzine silazenja pri kojima
oni pojavljuju i predznaci njihovih pojava se r&zju.

a. Normalni (motorni) rezim

b. Rezim vrtloznog prstena

. “

[ I

c. Rezim autorotacije

d. Rezim vjetrenjace

v H

Slika 9.3 Strujanje zraka kroz NR u okomitom spustanju
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a. Normalni (motorni) rezim

U lebdenju i pri malim brzinama silazenja, indunaébrzina struje zraka od lopatica rotorgavge od
brzine silazenja. Protok zraka usmjeren je premige do odnosu na disk NR. Postoje razlike u
induciranoj brzini struje zraka uzduz razmaha lmgatSto je posljedica razltih kutnih brzina
pojedinih elementarnih presjeka i pripad@junapadnih kutova od korijena do vrha lopaticetidad

koji stvara NR dovoljno je stalan, kao i shaga metpotrebna za odrZavanje stalne kutne brzine
lopatica (broja okretaja NR).

b. Rezim vrtloznog prstena

Pri vetim brzinama silazenja, brzina struje zraka kojpgsljedica vertikalnoga kretanja helikoptera
suprotnog je smjera od inducirane brzine struj&karad rotora. To uzrokuje takvo strujanje zraka
prema gore i djelomino smanjuje induciranu brzinu. Zbog toga se naluigiska NR gdje je
inducirana brzina struje zraka manja od brzinejestzuiaka prema gore (a to je posljedica male kutne
brzine) pojavljuje protok mase zraka kroz disk N&xndo prema goresifka 9.3(b). To ima za
posljedicu turbulentan protok zraka kroz disk NRoveanu brzinu silazenjatak i uz povéanje
snage motora.

C. Rezim autorotacije

Daljnjim povetanjem brzine silazenja disk NR uvodi se u rezinoentacije 6lika 9.3(c). Pri tim,
ve¢im, brzinama silazenja turbulentan protok zrakazkrotor postaje sve ujedteniji. Na nekoj
definiranoj brzini silazenja, za odrzavanje konstarkutne brzine lopatica (koja je izravno povezana
brojem okretaja NR) rie viSe biti potrebna snaga motora. Rotor iz takpogtoka zraka izvié
dovoljno energije, te stvara dovoljno uzgona zatiaimanje brzine silazenja. Time se osigurava
upravljivost helikoptera.

ReZim autorotacije je stanje iztherezima leta u kojemu se rotoru treba osiguratiotjoo snage od
motora kako bi se sprijdo smanjenje broja okretaja i stanja kad se trethazeti snaga kako bi se
sprijecio prevelik broj okretaja rotora.

d. RezZim vjetrenjace

Pri velikim brzinama silazenja velik dio protokaaka kroz disk NR usmjeren je prema gore. Zbog
toga se rotor ponaSa kao vjetréaja iz struje zraka izvia viSe energije nego Sto je potrebno za let
(slika 9.3(d). Taj rezim nije uoldiajen u svakodnevnim operacijama helikoptera. Dergire treba se
dodatno utroSiti kako bi se spiijw prekora&enje broja okretaja NR. To se uddjeno postize
povetanjem kolektivnhoga koraka lopatica, Sto ima zajpdstu i povéanje otpora.
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Da bi se postigao rezim spustanja snagom motoraelpw je vertikalno ili priblizno vertikalno
spustanje brzinom od priblizno 1,5 m/s. Pritom teznapredujéeg leta treba biti nula ili izrazito
mala. Na NR se takier treba utroSiti dio raspolozive snage motora (2094.00%) da se ne smanji
brzina silazenja.

Pod navedenim uvjetima, helikopter moze imatiwbrzinu silazenja zboggga se stvara takav protok
zrakacija je brzina véa od brzine inducirane struje zraka stvorene odraotKao posljedica toga,
protok zraka je kao posljedica kretanja helikoptprama dolje usmjeren kroz povrSinu diska na
malom polumjeru od vratila prema gore. To stvakasdarne vrtloZzne prstenove na lopatici (primarni
se uvijek pojavljuje na vrhu lopatice) na mjestyegdrotok zraka mijenja smjer iz strujanja prema
dolje u strujanje prema gore. Posljedica je nestalurbulentan protok zraka kroz veliku povrSinu
diska NR Sto uvelike smanjuje€inkovitost rotoratak i kad je on i dalje pogonjen od motora.

Na slici 9.3 (a)prikazani su vektori inducirane struje zraka dazmaha lopatica u rezimu lebdenja.
Vektorsko polje definirano je vitopererislopatice.

Slika 9.3 (b) prikazuje vektore inducirane struje zraka duz razan lopatica tijekom spuStanja

helikoptera snagom. Spustanje se izvodi takvomkadnom brzinom (brzina silazenja) da je brzina
inducirane struje zraka na malim polumjerima odtilrausmjerena prema gore, Sto je posljedica
spustanja helikoptera.

Ako se helikopter spusta pod tim uvjetima, uz n&djioe snage motora da uspori ili zaustavi takvo
kretanje, disk rotora ulazi u rezim vrtloznog prsteslika 9.3(c). U tom rezimu, zbog turbulentnog
strujanja zraka kroz NR i neujedigme struje preko lopatica, javljaju se vibracimoguw je gubitak
kontrole nad helikopterom.

Na slici 9.4. (na primjeru helikoptera mase 10.000 kgR=200 m/s, pri uvjetima Miinarodne
standardne atmosfere na razini) prikazan je difagoainosa brzine napredagg leta (horizontalna
brzina) i brzine silaZzenja (vertikalna brzina) alr&tim rezimima spustanja. Iz tog dijagrama mégu
je izvéi nekoliko zakljwaka vezanih uz rezim vrtloznog prstena:

a. rezim vrtloznog prstena moze se potpuno ézlajeo je kut po kojemu se helikopter spusta 30°
ili man;ji pri bilo kojoj brzini napredujéeg leta;

b. u strmim prilazima rezim vrtloznog prstenaza se izbj@ kombiniranjem brzine silazenja i
brzine spustanja (po¥anje jedne zahtijeva smanjenje druge, kako bi sdijagramu izbjegla
podriugja turbulencije i promjena u snazi);

C. pri manjim kutovima spustanja brzina strigamraka zbog kretanja helikoptera, zajedno s
induciranom brzinom zraka od NR sga®a strujanje zraka nagore kroz disk NR;

d. pri velikim kutovima spustanja, malom brzimgilazenja, struja zraka koja se pojavljuje zbog
spustanja helikoptera ima manju brzinu od indu@ratruje zraka od rotora, Sto Sfaea
pojavu protoka zraka kroz NR s donje strane. Velikane silazenja uzrokuju strujanje kroz
NR s donje strane, ali se pri tim brzinama helikopt& nalazi u rezimima autorotacije ili
vjetrenjae.
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Slika 9.4 Odnos brzine napredujag leta i brzine silazenja u rezimu spustanja

Spustanje snagom nestabilan je rezim leta helikap#ko se takvo stanje odrzava, brzina silazenja
helikoptera postize vrijednost pri kojoj struja kaapainje strujati kroz disk NR s donje strane, Sto
dodatno povéava brzinu silazenja.

Izlazak iz tog rezima mogue uz znatno pov@nje snage motora u ranoj fazi vrtloznog prstersa. T
dodana snaga moze biti dovoljna da NR svlada sijeiraka odozdo.

Ako su brzine silazenja ¢e, dodana snaga ¢ee biti dovoljna da se zaustavi strujanje odozda kro
disk NR i pojava rezimu vrtloznog prstena.

Ako nema dovoljno snage motora za izlazak iz reami@znog prstena, povanje skupnoga koraka
moze samo potencirati taj rezim stvatagodatne vrtloge koji pov@vaju brzinu silazenja.

N&cin izlaska iz rezima je po¢anje brzine napredujeg leta i spusStanje kolektivhe komande
(smanjenje skupnoga koraka). Péamje brzine napredujeg leta uoliiajeni je nédin izlaska iz rezima
jer se tako izgubi manje visine nego kod spusSt&ojaktivne komande. Ta se dvacima mogu
kombinirati ako je visina dovoljna.
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9.3 Rezonancija

Lopatice nosivog rotora, zbog promjenjivin optengja koja djeluju na helikopter, izlozene su
razlicitim vrstama deformacije (izvijanje, uvijanje, tgazi dr.). Takaier, neravnomjerna raspodjela
optjecanja aeroprofila lopatice dovodi do nejedqadi otpora, Sto u kombinaciji s radtim
azimutnim poloZajima utje na promjenu okretnog momenta rotora koji se mmienma trup
helikoptera. Takva, periothia, promjena sila i momenata uzrokuje vibracijelog helikoptera. To se
dodatno potencira neravhomjernom zategriwtqgriguSiv&a lopatice, njenim vanjskim ogenjem i
sl. Vibracije konstrukcije helikoptera uzrokovaneripdicnim djelovanjem promijenjivih sila nazivaju
se prinudne vibracije U njih se, uz vibracije od nosivog i repnog retomogu svrstati vibracije
pogonske grupe, reduktora, vratila i ostalih dyelauretaja i konstrukcije helikoptera. Osim tih,
uobicajenih prinudnih vibracija, na helikopteru se mogojaviti samopobdujuce vibracije koje
dovode do rezonancije. Rezonancija je podudaraskéncije prinudnih i samopobujucih vibracija
pri ¢emu se powsmva amplituda titraja. To u najtezim oblicima malevesti do loma konstrukcije
helikoptera. Najzn@jnije su:rezonancija u letu zemaljska rezonancija

9.3.1 Rezonancija u letu

Rezonancija u letu su harmona titranja (vibracije) izm& NR, repnog rotora i ostalih dijelova
konstrukcije u letu helikoptera. Ta vrsta rezongnabino nije problem zbog toga Sto je cuma
helikoptera konstruirana tako da transmisija NRR ®je u istoj fazi tijekom rada. Titraji, odnosno
vibracije jednog dijela konstrukcije ne mogu sed pormalnim uvjetima, poklopiti s titrajima nekoga
drugog dijela, tako da ta vrsta rezonancije za@ifeema veliko zrznje.

Medutim, kad rezonancijski rasponi nisu konstruktivrigSeni, pokaziva brzine vrtnje (broja
okretaja) motora i rotora trebaju se drzati naedmjostima koje spéavaju preklapanja, kako bi se ta
pojava sprijéila.

9.3.2 Zemaljska rezonancija

Zemaljska rezonancija moze se pojaviti kod helikogpisa zglobnim rotorom, kad se zbog cijelog niza
udaraca lopatice rotora izbacuju iz ravnoteznogjataAko se te oscilacije nastave, mogu se same od
sebe povéavati, Sto moze izazvati lom konstrukcije helikopteTa vrsta rezonancijesta je pojava
kod helikoptera s tri lopatice i katiana kao stajnim trapom.

Zemaljska rezonancija se pojavljuje kad helikopdedirne tlo prilikom vertikalnog slijetanja ili

polijetanja 6lika 9.5). Sve tri lopatice NR su razmaknute jedna od dreggednak broj stupnjeva
(120°), ali se konstruktivno mogu pomicati pod @gr@m kutom u horizontalnoj ravnini kako bi se
omogLilo zanoSenje.

Ako jedan kota vecom vertikalnom brzinom dodirne tlo prije ostalilmpuls udarate se prenijeti
preko trupa helikoptera na rotor. Sljédedarce se prenijeti kad drugi katalodirne tlo.

Prvi udar, uzrokovan dodirom jednoga kaa(lika 9.5(a), uzrokuje zabacivanje lopatica u
horizontalnoj ravnini na & da izmeu njih viSe ne postoji jednak kut razmaka (120°ko/se to
ponovi pri dodiru drugoga kata (slika 9.5(b), pojavljuje se rezonancija koja stvara
samoobnavljajée oscilacije i vibracije koje se prenose na truplikoptera.
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Intenzitet oscilacija se povava, te moze do do raspada konstrukcije helikoptera akoosienahne
poduzmu odgovaraje mjere:

- treba odmah prevesti helikopter u rezim lebdenja jgkbroj okretaja rotora u dozvoljenim
granicama (smanjenju oscilacija mogu péimromjene u broju okretaja rotora)

- smanijiti snagu motora ako okretaji rotora nisu avidjenim granicama (kenjem uz pome
koc¢nice rotora mogu secinkovito smanijiti vibracije i oscilacije).
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Slika 9.5 Pojava zemaljske rezonancije kod helikopteragtabnim rotorom
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9.4  Autorotacija

Autorotacija je manevar koji se koristi za sigugmizemljenje helikoptera u siaju otkaza motora,
problema s prijenosnim mehanizmom ili gubitka pgaigotkaza) repnog rotora.

Pri gubitku snage uzrokovane otkazom motora, hptidoima mogénost kontrolirano prinudno
sletjeti zbog mogtnosti samookretanja lopatica nosivog rotora. Taje@m upravljivog leta naziva
autorotacija

U rezimu autorotacije, uzgon NR se stvara i odrzawag jednolike brzine silazenja giemu struja
zraka prolazi kroz rotor odozdo prema gore (u mmaor letu sldaj je obrnut). Dakle, potrebna snaga
za uzgon NR i savladavanje otpora kretanja lopatecaolazi od pogonskog sklopagye posljedica
djelovanja gravitacije odnosno tezine helikoptetatu.

Kako bi se iskoristila potencijalna energija kogi helikopter imao u motornom letu na atbroj
visini, pri otkazu motora i umdenju u rezim autorotacije bitno je vrijeme reakgijm®ta.

Neposredno poslije otkaza motora, NRipge usporavati zbog toga Sto gubici profilne iuetdane
snage apsorbiraju kinéku energiju koju je rotor imao prije otkaza. Kalomod tezinom helikoptera i
djelovanjem gravitacijske sile brzina silazenja @@va, brzina strujanja zraka kroz disk rotora prema
gore takder ¢e se povéavati Glika 9.6).

ravnina rotacije

UZ dFi sing i dFp cosg
«“——————>

U dFx

Slika 9.6.Raspored sila na elementarnom presjeku u autorptaci
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Moguce je da se u spustanju helikoptera postigne brgilegenja kojace osigurati napadni kut
lopatica koji ¢e unaté gubitku broja okretaja rotora odrzavati uzgon pdriezini helikoptera.
Vrijednost napadnoga kuta ogréema je gubitkom uzgona, a kingda energija rotora se trebauvati

do kraja manevra. Jasno je da waju gubitka uzgona NR te biti mogue odrzati jednoliku brzinu
silazenja helikoptera. Zbog toga je nuzno da piletvodobno prepozna trenutak otkaza motora i
spustanjem kolektivne komande (unutar 2 -3 sekumaleon otkaza) osigura manji napadni kut
lopaticama i odrzi okretaje rotora. Tijekom autamje, napadni kut ima male pozitivne vrijednosti.

Elementarna aerodinadhkia sila && moze se razloziti na komponentu uzgoka dkomponentu otpora
dD (slika 9.6). Projekcija ukupne elementarne sile na ravnintadife predstavlja tangencijalnu
komponentu, odnosno silu na kraku u ravnini rotadtjx koja iznosi:

dFyx = dFp cose — dF;, sing (9-1)

Komponenta aerodinatike sile u smjeru vertikalne osif-gdiznosi:
dFz = dFy, cosp + dFp sing (9-2)

Iz izraza za (9-1) i (9-2) jasno je da ako vrijednos:

dFp cosg > dF, sing (9-3)
rotor ¢e usporavati, a ako vrijedi odnos:

dFp cosp < dFy, sing (9-4)

rotor ¢e ubrzavati, odnosno patavati brzinu vrtnje (broj okretaja). Dakle, rotée imati jednoliku
brzinu vrtnje jedino ako je:
dFp cosg = dFy, sing (9-5)

To je mogude postti meiusobnom kombinacijom brzine spuStanja i brzinezeitga (promjenom
uzduznog polozaja helikoptera Sto se postize ariglin komandom) i napadnoga kuta (kolektivha
komanda, u skaju kad vrijedi odnos (9-4). U praksi, pilot nakpocetnog uvdenja helikoptera u
autorotaciju treba osigurati pravilan odnos izmérzine spustanja i brzine silazenja, te odrzategti
odnos cijelo vrijeme do trenutka neposredno prijgetanja. Tako je uspostavijena energetska
ravnoteza, préemu je smanjenje potencijalne energije (gubitaknejsu jedinici vremena jednako
potrebnoj shazi za odrzavanje brzine rotora. Drugjetima, gubitak visine uz kontroliranu brzinu
silazenja osigurava energiju za pokretanje rotstadranje uzgona.

Neposredno prije slijetanja potrebno je da pilopcae manevar ravnanja (endlare), odnosno
istodobnog smanjenja vertikalne i horizontalne fezisve do trenutka pristajanja. U idealnim uvjatim
helikopter treba dotaknuti tlo u trenutku kad bezkretanja bude jednaka nuli. Taj manevar zahtijeva
odgovarajdi tempo podizanja kolektivhe komande (péaeje postavnih kutovafime se povéava i
uzgon rotora. Méutim, zbog istodobnog po¥anja otpora dolazi do smanjenja broja okretajausto
konanici moze imati katastrofalne posljedice. Zbog tggapravilnom procjenom pilota potrebno
iskoristiti kineticku energiju rotacije rotora koja se u tom manewapidno smanjuje.

Raspored podtija diska rotora tijekom autorotacije u napredejm letu prikazan je nglici 9.7.
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Slika 9.7 Podruja diska NR u autorotaciji

Veza izmédu kinetckog momenta rotora i kutne brzine lopatica, a k@gavazna za rezim leta
helikoptera u autorotaciji, opisana je pimdkom 3.1 Stabilnost i precesiji& izraza (1-5) poznato je
da je kinettka energija rotoraHy) veca ako lopatice rotora imaju & kutnu brzinu i v&i moment
tromosti. Moment tromosti rotora je konstantnaedijost (= mr?), dok se tijekom leta kutna brzina
lopatica (promatrana na bilo kojem elementarnonsjpkel) moze mijenjati ovisno o kin&koj
energiji. Promjene kutne brzine u autorotaciji vzra su vezane uz brzinu protoka zraka kroz disk
rotora, a koja je posljedica brzine silazenja. Takopri malim brzinama silazenja smanjuje kutna
brzina, a time i kinetka energija rotora. Posljedica je usporavanje kjatéopatica Sto dovodi do
smanjenja brzine optjecanja zraka oko njenog aefitgpri smanjenja uzgona. Ako se kutna brzina
izrazi preko broja okretaja rotora € 2zn / 60), pri smanjenju ispod definirane granicgjdakretaja

za svaki rotor helikoptera, disk viSecmestvarati pogonsku silu i helikopt&s se poeti nekontrolirano
spustati — odnosno padati. Kutna brzina je izrapneezana s postavnim kutom lopatica. Ako pri
otkazu motora postavni kut lopatica ostane nepenjen, posljedicge biti smanjenje broja okretaja
rotora. Kako bi se to izbjeglo, pilot kolektivnonerkandom treba smanijiti postavne kutove lopatica
¢ime se smanjuje njihov otpor. Na taj jecimamogute kontrolirati okretaje rotora samo kolektivnom
komandom, odnosno manjim postavnim kutom utjecatpovéanje kutne brzine lopatica rotora. To
izravno dovodi do pov@anja kinettke energije rotora koju je potrebno iskoristiti uamevru
pristajanja. Méutim, u praksi je dozvoljeni raspon broja okretagtora vrlo uzak. Ako je kutna brzina
lopatica rotora premala, @io¢e do gubitka uzgona, a ako je kutna brzina preae(ikelik broj
okretaja), moze dio do prevelikih opteréenja lopatice i glatine rotora. U stabilnoj autorotaciji taj
raspon se kke izmeiu 90% i 110% okretaja (u odnosu na normalne uWatemotor radi)glika 9.9).
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Slika 9.8.Utjecaj vremena kasnjenja na kutnu brzinu rotora

Vrijeme potrebno da se brzina rotora smanji na aajmdopustenu brzinugft) ovisi o inerciji rotora,
njegovoj brzini i momentu u trenutku kad je doSlo dtkaza motora. Uablici 2. su prikazane
vrijednosti za genefki helikopter mase 5000 kgégtiri lopatice polumjera rotora od 6,5 m. Podaci
Su vezani uz uvjete na 75% radijusa rotora, a nahie brzina iznosi 18 rad/s. Vidljivo je da se
vrijeme potrebno za pad okretaja mozZe produZzitiepanjem inercije rotora, nominalne brzine, ili

smanjenjem potiska koji stvara u normalnom reziadar

Tablica 2.Primjeri vremena usporenja brzine rotora

Kutna brzina Okr. moment | Inercija rotora| Koef. uzgona Maks. koef.

(wr)o[t&r(?/s] Masa [kg] (Q) [Nm] (1) [kg/m?] (CL nom) (UCZngzs tmin [S]
35,0 5000 23087 6000 0,2640 1,0024 8,63
35,0 5000 23087 5400 0,2640 1,0024 7,76
35,0 5000 23087 6000 0,2640 1,0024 9,49
31,5 5000 22923 6000 0,3258 1,0411 6,49
38,5 5000 23712 6000 0,2183 0,9586 10,67
35,0 4500 21036 6000 0,2377 1,0024 10,52
35,0 5500 25242 6000 0,2904 1,0024 7,14
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Kako bi se uspjesno disk rotora uveo u rezim ataaife, helikopter treba imati odgovaréjuezaj
(spojku) kojace u trenutku otkaza motora automatski odvojiti mat rotora. Na taj se i@ uklanja
otpor motora tijekom autorotacije.

Kod helikoptera s jednim nosivim i jednim repnimtai@m, repni rotor transmisijom treba biti
povezan izravno s nosivim rotorom kako bi se o@rzapravljivost po pravcu i u uvjetima
bezmotornog leta. Uz to, vrijeme reakcije pilot&aeraotkaza motora je klfan ¢imbenik u uspjesSno
izvedenom manevru autorotacije, s obzirom na totréda protéi odreieno vrijeme da pilot
identificira problem i poduzme odgovarégupostupke. To se vrijeme naziva vremenom kasnjenja
(engl. delay time i predstavlja vrijeme proteklo od trenutka otkamatora do spoznaje situacije od
pilota. Vrijeme fiztke reakcije u smislu spustanja kolektivne komandé&rajnji donji polozaj
(minimalni postavni kutovi svih lopatica) nije uldieno u vrijeme kaSnjenja.

Na slici 9.9. prikazano je vrijeme kaSnjenja od 1 sekunde-{TTp) u kojemu se kutna brzina rotora
smanji za 3,5 rad/s (10%) kao posljedica otkazeoraotJ T, slijedi fizicka reakcija pilota koji nakon
Spoznaje o otkazu motora spusSta kolektivhu komanHrajnji donji polozaj. Taj postupak traje 0,9 s.
Vazno je napomenuti da se helikopter joS u trenditkne nalazi u rezimu autorotacije te da je kutna
brzina rotora smanjena za 5 rad/s odnosno za 18¥nasu na p&etnu. Kako helikopter zapmje
svoje vertikalno silazenje, tako se i kutna brziotora povéava,cime se osigurava dovoljna kingta
energija rotora.

41
39+ (To=1,00s
Potpuno spustena kolektivha komanda
5 37 T1=2,00s
=
g 35 35,0 rad/s
S
® Te= 2,90 S
c L
N 33
o)
© 31,5 rad/s
= 31r
= 30,0 rad/s
29,3 rad/s
29 -
T5=3,855s
27 | | | | | | |

Vrijeme (s)

Slika 9.9.0dnos kritenih brzina rotora s viemenom kasnjenja
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U slwtaju da je do otkza motora doslo u trenutku | se helikopter nalazi blizu zemlje, tada@diti
mogwe postéi uvjete ravnoteze pri silazenju pod djelovanjeravijacijske sile Zemlje (e biti
dovoljno vremena @ se oni postignu zbog inercije helikoptera i magne leta).To je najizrazenije
tijekom lebdenja kage prizemljenje u potpuno: vertikalno. Pri otkazu motora lebdenju na nesto
vecim visinama pilotce promjenom uzduznog polozaja pokuSati osiglodreienu brzinu spustanja
(ostvariti i napredujéi let) kako bi izbjegao ulazak rezim vrtloznog prstena (enwortex ring statg
Na manjim visinama pri otkazimalebdenju to je zabranjeno. Dakbkc se otkaz motora pojavi kad
je helikopter na dovoljm visini, pilot ¢e pokuSati uspostaviti pravilan odnos brzine spyatabrzine
silazenja. Gubitak okretaja rotora moze se nadoknaditi treanutpovetanjem vertikalne brzin
silaZzenja, Sto se koristi prije zavrSnog ravnamgkokbi se stvorila dovoljnaineticka energija. Ako se
otkaz pgavi na maloj visini, to n& biti moguie. U kombinaciji sezakasSnjelor reakcijom od pilota
(pad okretaja rotora), tmoze imati katastrofalne posljediZbog togaje zavrSno ravnanje trebno
inicirati u trenutku kadotor ima maksimalnu kinetku energiju i pri minimalnoj brzini silazenja ka
bi se izbjegli snaznidarci o tlo

Kombinacije visine i brzinenapredujdeg leta odréuju opasno podrje na H-V dijagramu (slika
9.10 koje je potrebnazbjegavati tamno). Ako se tijekoneta ili odrelenog manevra helikopter dea
u kombinaciji brzine i visine leta koje ulaze u epa podrdje, u sl&aju otkaza motora pilot de
imati dovoljno visine/brzine da uvede rotor u rezamtorotacije. Drugim rig@ma, helikopter née
imati dovoljno visine da se ostvari protok zrakazroto, u vertikalnon spustanju pod djelovanjem
gravitacije, koji bi osigurao dovoljnukutnu brzinu rotora -a time i dovoljhu energiju rotora .
stvaranje uzgona potrebnog za sigurno prista]
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Slika 9.10Dijagram odnosa brzina-visinaa odrefivanje opasnog podrja
(H-V dijagran za helikopter Bell 206B JetRanger)
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Tijekom leta blizu zemlje helikopter se moze&inatim podri&jima, pa je zbog toga potrebno da pilot
bude dobro upoznat s karakteristikama tog dijagreaaei s prinudnim postupcima na helikopteru.

IzgledH-V dijagramaovisi o opteréenju helikoptera, visini leta po tlaku, vanjskajgeraturi, brzini,
raspolozivoj snazi, broju motora koji rade i kutniojzini rotora. Uohkiajeno je da se podaci
pred@avaju graf€ki za uvjete MSA pri standardnom optésaju helikoptera (postoji mogaoost da se
dodatno uvedu posebgimbenici koji se mogu odnositi na neke dodatne teyjH-V dijagram se
odnosi na odrzavanje stalne brzine i visine, teesenoze primijeniti za rezim penjanja ili spustanja
Otkaz motora koji se pojavi u rezimu penjanja kaghs kombinaciji visine i brzine helikopter nalazi
podruEju koje je potrebno izbjegavati, vjerojatte zavrSiti nesi@m.

Tijekom penjanja motor (ili motori) helikoptera eda poviSenom rezimu, a i napadni kutovi lopatica
NR su véi. Otkaz motora uzrokuje naglo smanjenje broja @feeNR i helikopter se prestaje kretati
prema gore, te zapmje kretanje prema dolje. To uzrokuje pokretanjg, ddnosno pov@nje i
stabilizaciju broja okretaja u dozvoljenim graniG@autorotacija). Pritom se treba pésbdreiena
brzina silazenja koja odgovara brzini spustanjanu odreéienom trenutku.

Ako se helikopter u kombinaciji brzine-visine lggteemaH-V dijagramunalazi u opasnom podifju u
trenutku otkaza motora, visina letacaéiti dovoljna da se broj okretaja NR péae stabilizira unutar
dozvoljenih granica. Stogée dcii do naglog smanjenja broja okretaja rotora, gavée se brzina
silazenja, a podizanje kolektivhe komandé&eeezultirati dovoljnim uzgonom kako bi se ublazilo
slijetanje (zapravate dci do potpunoga gubitka uzgona NR kad se broj ojaesmanji ispod
dozvoljene granice).

Vece visine ili nepovoljan teren stvaraju dodatne ®ééku slijetanju iz uvjeta autorotacije, te
poveavaju rizik osobito kad se helikopter pgd-V dijagramu nalazi u ozn&nim (opasnim)
podrigjima.

Ostale kombinacije brzine i visine leta odnose seuwjete leta pri kojima pilot s progj@m
sposobnostima moze sigurno izvesti slijetanje orataciji (engl.safe areq

Opasno podrtje H-V dijagramamoze se podijeliti ovisno o brzini i visini letap na €lika 9.10:
= Opasnho podrtje A

U rezimu spustanja nakon otkaza motora unutar g@l(A) manja je opasnost od neszeako
postoji pogodan teren za slijetanje. To je pogrwdreieno probnim letovima i konstruktivnim
podacima, te je u obzir uzeto visenbenika. Prvi je brzina silazenja koja je potreloi@ase
osigura brzina protoka zraka kdge pokretati rotor u autorotaciji. Drugimbenik ukljuiuje
inerciju rotora, odnosno brzinu (tempo) smanjenjajeb okretaja od trenutka kad d do
otkaza motora sve do uspostavljanja vertikalnenerailazenja kojate osigurati dovoljnu
kutnu brzinu rotora. Talkter treba se uzeti u obzir vrijeme kaSnjenja iliket@ pilota. Trei
¢imbenik je dodatni uzgon koji se pojavljuje po pregnju strujnica i brzina propadanja za
svaku kombinaciju visine i brzina leta, odnosnoajn broj okretaja i energija koju ima NR
da ublaZi slijetanjeCetvrti ¢imbenik ukljuiuje konstruktivna ogradénja stajnog trapa na
udare odnosno mognost oStéenja drugih dijelova konstrukcije helikoptera zbtwdog
slijetanja.
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Pri malim brzinama napredujeg leta, ako postoji odgovarajueren za slijetanje, visina leta
potrebna za uvdenje u rezim autorotacije nakon otkaza motora gnbl je oko 100 metara
iznad zemlje, dok kod véh helikoptera ta visina iznosi oko 300 metara.

Opasno podrtje B

To podréje ograntuje let helikoptera na odienim (malim) visinama. Ta ograwminja
postavljena su temeljem vremena reakcije pilotaotk@az motora, vremena potrebnog da se
helikopter prevede iz uzduznog polozaja trupa uedyutem letu u polozaj koji omoduje
bolje strujanje zraka kroz NR u autorotaciji i githi visine s brzinom zbog prva dva razloga.
Ako se otkaz motora pojavi kad se helikopter nalazbm podrdju, brzina silazenja koja je
potrebna da osigura protok zraka za pogon NR uretaitji neée se stii postici zbog male
visine leta. Zbog togée dci do pada broja okretaja NR, te on zbog togéenmati dovoljno
energije koja bi stvorila dovoljnu silu uzgona kdkae ublazilo slijetanje.
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