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Apstrakt:

Simetri¢no opstrujavanje letelice nastupa pri napadnom uglu 6=0°. U
radu je primenjen poluempirijski metod proracuna aerodinamickog
koeficijenta Cx i njegovih komponenata (AERODR). Osnovni sistem
jednacina resava se odgovaraju¢im matematickim postupkom i u svom
kona¢nom obliku daje medusobni odnos komponenata aksijalnog
aerodinamickog koeficijenata za osnosimetri¢no opstrujavanje.

Resenjem autori smanjuju vrednost Cx (McCoy, 1999) do pet pro-
cenata, tako da vrednosti aerodinamickog koeficijenta Cx ne prelaze
0.4. Rezultati dobijeni prora¢unom u skladu su sa postavljenim pret-
postavkama i u okviru oc¢ekivanih vrednosti.

Klju€ne reci:

telo letelice, aerodinamicki koeficijent, sila otpora vazduha, simetri¢no
opstrujavanje.

1. UVOD

Klasi¢na osnosimetri¢na letelica predstavlja rotaciono kruto
telo definisanih konstruktivnih parametara. Ova vrsta letelice
nema dodatne aerodinamic¢ke povrsine i dodatni energetski
resurs tokom kretanja u vidu reaktivne sile i svoju stabilnost
tokom leta obezbeduje ugaonom brzinom oko glavne uzduzne
ose (dinamic¢kom i ziroskopskom stabilnos¢u).

Kretanje ostvaruje u atmosferi od napustanja ,usta“ cevi
oruzja — oruda sa definisanom polaznom brzinom i polaznim
uglom u odnosu na mesto lansiranja. Oblik klasi¢nog osnosime-
tricne letelice je tokom godina evoluirao u skladu sa tehnicko-
tehnoloskim razvojem drustva i nau¢no-tehnickih disciplina.
Savremeni klasi¢ni osnosimetri¢ne letelice se sastoji od prednjeg
dela, tela (srednjeg dela) i zadnjeg dela. Prednji deo najcesce
je ozivalnog oblika (luk kruznice rotiran oko odabrane ose) ili
kombinacije ozivala i konusa. Srednji deo je telo letelice cilin-
dri¢nog oblika na kom se izdvajaju centrirajudi prsten i vodeci
prsten. Centrirajudi prsten predstavlja prednji deo cilindri¢nog
tela delimi¢no veceg pre¢nika i precizno obradene povrsine.
Vodedi prsten je od legure bakra i nalazi se na zadnjem delu
cilindri¢nog tela. Zadnji deo letelice je oblika zarubljenog ko-
nusa. Dno klasi¢ne osnosimetri¢ne letelice je najcesce ravno,
i svojom povrsinom se suprotstavlja dejstvu pritiska barutnih
gasova, koji sagorevanjem deluju na dno i obezbeduju letelici
potrebnu pocetnu brzinu (Ul-Haque & Umar, 2005).
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Prilikom kretanja u atmosferi kao rezultat interakcije osno-
simetri¢ne letelice i atmosfere javlaja se ukupna aerodinamicka
sila i moment (Regodi¢, 2006). Predmet analize ovog rada je
korekcija vrednosti aerodinamickog koeficijenta aksijalne sile
(Regodi¢, 2003).

2. SISTEM JEDNACINA | ANALITICKO RESENJE

Ukupni aerodinamicki koeficijent otpora aksijalne sile po
metodi AERODR iznosi:

CX = CX] + CXSF + CXVP + CX3 + CXD (1)

gde su:

C,, - koeficijent talasnog otpora vrha letelice,
C,; — koeficijent otpora trenja,

C,,, — koeficijent otpora vodeceg prstena,

C,, - koeficijent talasnog otpora zadnjeg konusa i
C,, - koeficijent otpora dna letelice.

Koeficijent talasnog otpora vrha letelice iznosi:

_FBM2 - 1,p)

H (M2 -1)

, odnosno
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C. = (B1 _BZBZ)-(BJ@)(BﬁBA})

(M, - 1)

2)

CXI = CXlV + CXZ (3)
pri cemu je:

_ (B, _BZBZ)'(B\/E)(BS+BAB) .
i (M} -1)

X1v

_d-d,
b= 2L

- nagib koni¢nog vrha,
N

B, = 0.6256 - 0.5313(R /R) + 0.595(R /R)*- konstanta,
B,=0.0796 + 0.0779(R/R) - konstanta,

B, = 1.587 + 0.049(R /R) - konstanta,

B, =0.1122 + 0.1658(R /R) - konstanta,

4

RF =,/M? —1 - konstanta,

— konstanta,

M2 -1
MC =1+ 0.9567p3"% - kriti¢ni Mahov broj.

ZaM_ < M_uvodi se oznaka ZE=RF=,M> -1 i

M? -1
sledidaje C, =—2—.
)€ 24M°

Za M _<I uvodi se oznaka
P, =(1+2M )%, (5)
Za nadzvucno strujanje M_>1, pa je vrednost

25
6
Pp=(+ 2Mi)3'5 (m] (6)
122-(P, -1)-d°
Cyip = ]T\I/)IZ . (7)

©

Za podzvucno strujanje M < 0.91 vrednost koeficijenta C, =0,
a za nadzvu¢no strujanje pri M>1.41 vrednost koeficijenta
C,=0.85C, .. Uintervalu 0.91 <M < 1.4

C,, = (0.245+2.88C_)C,,,. ®)

Na slici 1. prikazane su dimenzije vrha letelice.

R: R o

Slika 1. Dimenzije vrha letelice
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Radijus tangentnog ozivala je

2 2
c n
R, = cz+—2’
(b-a)
pri cemu su:

n - duzina ozivala,
aib - poluprec¢nici baze ozivala,

1
= |~(b-a)*+n® i
c 4( a) +n

R - stvarni radijus, za konus R = cc.

Na osnovu dimenzija radijusa tangentnog oZivala i stvarnog
ozivala dobija se:

RT/R =0 - za konus,
RT/R =1 - za tangentni ozival, i
RT/R = 0+1 - za varijacije sekantnog ozivala.

Vrh projektila oblika kupe prikazan je na slici 2.

Slika 2. Geometrija koni¢nog vrha letelice

Jednacina koeficijenta otpora za koni¢ni vrh C, koriguje se
sa koeficijentom promene pritiska C .

_ 2 (C3+Cy4P)
C,, =%[BJM; —1] +%d§dc},s, 9)

pri ¢emu je po Moru:

s I
2 (x+DM Y x+1 L
C, = 0.9 -11,(10
oMl ( 2 j (2xMi—(x—l)J 10
6 2.5
T X
CXIZZCPS: 1.122[(1.2Mi)35(Ww_1] } (11)

K - koeficijent korekcije zbog promene pritiska na povrsini
letelice. Kartes i Stein su predlozili K=0.9. Dikinson je dao ekspe-
rimentalne rezultate za koni¢ni oZivalni vrh pri supersoni¢nim
brzinama K=0.75. Za vitke oZivale Kol, Solomon i Vilmarth su
predlozili:

M: -1
C—)gl + IHB =f “ézz .
B (x+DM.B
Prora¢unate vrednosti su priblizno jednake eksperimental-
nim. Von Karman je za dvodimenzionalnu transoniku vitkih
tela dao pojednoStavljenu formulu:

Cy, =R/(x + DM: =f

M -1

[(x+1)Mil3]§
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Za osnosimetri¢ni trodimenzionalni oblik za transoniku je:

_ BM 1)
Cxi = FB) + L I)MJ
zaM >M_

1

1+0552/p"

2.1. KOEFICJENT TALASNOG OTPORA
ZADNIJEG KONUSA

gdeje M, =

Pri supersoni¢nom opstrujavanju koni¢nog dna letelice, za
male vrednosti ugla zadnjeg konusa 0, predlaze se jednacina
otpora zadnjeg konusa:

Cou z“thxmed[(l_eumH 2tan, [e’“” [LBT +i)—iﬂ (12)

pri cemu su:

C,,.— proracunata vrednost talasnog otpora zadnjeg konusa,
0,- ugao zadnjeg konusa (negativna vrednost za koni¢ni deo),
LBT- duzina zadnjeg konusa u kalibrima,

Z1- odgovarajudi koeficijent promene pritiska za Prandl-
Majerovu ekspanziju,

A - koeficijent popravke pritiska zadnjeg konusa.

Koeficijenti Z, i A dobijeni su metodom karakteristika za

letelice ciji je zadn]l deo oblika konusa:

2 2 2
- e | 2tand, (DM —4ME -1 Jtan® 0, (13)
L N 2(M: 1)

pri ¢emu je prednji korekcioni faktor otpora zadnjeg konusa
za supersoni¢ne brzine:

o)
1, AR sp BY 0.7435
vy {6\/Mi—l+[2] B-M } (14)
K =28
M2 -1

2.2. AERODINAMICKI KOEFICIJENT OTPORA TRENJA

Koeficijent otpora trenja CXSF moze se izra¢unati na osno-
vu

_ CXSFL 'SWN + CXSFT 'SWCYL
XSF — S >

C

W
pri cemu je za turbolentni grani¢ni sloj (IBLC=2) vrednost

CFL=CFT

4
—C. Sy -
T

CXSFT =

Za laminarni grani¢ni sloj po Blasiusu (IBLC=1) vrednost

1.328

JRe

Cppr =——=—=(1+0.12M2 )",

(15)
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Ukupna opstrujavana povrsina je:

SV = SVV + SVCIL

pri ¢emu je povrsina cilindri¢nog dela
SVCIL =T (LT - LN)

Povrsina vrha letelice je:

SVV:ELN 1_{_% 1+ l_{_% (&J ,
2 81, 3750 \ R

pri cemu je:

D, =1+ l+;2 R
3 5012 )\ R

Prandtl je empirijsku formulu za turbulentni grani¢ni sloj
korigovao zbog promene pritiska:

0455

o = —(logR = (1+021M2)

(16)

pri cemu su:

e

vV, -1
R, =—=— - Rejnoldsov broj,
v
V_=a_M_- brzina opstrujavanja,
1=1,d,,, - opstrujavana duZina i

d,; — kalibar letelice.

Slihting je pokazao veliku podudarnost Prandtlove empi-
rijske formule i rezultata Van Driesta. Za vrednosti: t=15°C,
u =1.7894-10-5kg/ms i p = 1.225 kg/m’ vrednost Rejnoldsovog
broja iznosi: R =23296.3-M -L-d,..

2.3. AERODINAMICKI KOEFICIJENT OTPORA
DNA PROJEKTILA

Tacno odredenje koeficijenta otpora dna letelice bio je pred-
met izu¢avanja mnogih analiticara. Kampan je posmatrao ravno
dno na koje deluje bazni pritisak pri supersoni¢nim brzinama.
Mahov broj odreduje karakter grani¢nog sloja vazduha u oko-
lini dna. Vecina letelica ima turbulentni grani¢ni sloj u okolini
dna. Odnos baznog pritiska p, i pritiska neporemecene struje p
na osnovu teorijskih i empirijskih istrazivanja, iznosi:

Ps |_ 2 (1_ oL l 21—
[g}_[uome(l e )][1+4Mw(1 dB)} (17)

=L -L

pricemuje L =L -L.

Zbog uticaja Rejnoldsovog broja na karakter strujanja, ne
postoji mogucnost potpunog poklapanja podataka efektivnog
baznog pritiska dobijenog teorijskim i eksperimentalnim pu-
tem. Dobra korelacija postize se za zadnji konus duzine do
L,,=1.5d i pre¢nika baze do d,=0,65d. Aerodinamicki koefici-
jent otpora dna letelice dat je relacijom:

2d;, d;

Cop=—2|1-Pe | 14286 1-22 | D2 (g5

AML\ p. p. )M,



Prethodna analiza odnosi se na projektile sa koni¢nim dnom,
najvece debljine d =1, i pokazuje veliku slicnost sa eksperimen-
talnim.

2.4. AERODINAMICKI KOEFICIJENT OTPORA
VODECEG PRSTENA

Vode¢i prsten klasi¢nih letelica uglavnom je lociran na za-
dnjem delu cilindri¢nog dela letelice, uz krivinu zadnjeg konusa.
Za takav polozaj vodeceg prstena otpor je manje vrednosti nego
kod vode¢ih prstenova udaljenih od zadnjeg konusa. Prome-
nom konfiguracije letelice uz veci broj eksperimenata mogao bi
se smanjiti otpor vodeceg prstena (Roetzel, 2005). Na osnovu
eksperimentalnih i teorijskih rezultata dobijena je poluempirij-
ska analiti¢cka zavisnost promene aerodinamickog koeficijenta
otpora vodeceg prstena u funkciji Mahovog broja:

a) C,,=M_ "°(d,,-1)zaM<0.85, (19)
b) Cop= 0.7617531\/Ix12"’2529 (dBND -1)
za 0.85<M<0.95, (20)

) Cyvr :(0-21"'%)((13,@ —1) za M >0.95. (21)

0

3. KONCEPCIJA PROGRAMSKOG RESENJA

Programsko resenje AERODR metode za aerodinamicki
proracun napravljen je u programskim jezicima FORTRANU i
PASCALU na personalnom racunaru. Sastoji se od tri celine -
DATOTEKE (FILE):

1. Program AERODR- glavni program,
2. Datoteka ULAZ10- ulazni podaci i

3. Datoteka IZLAZ10- rezultati prora¢una sa komentar-
om.

Program AERODR je organizovan tako da se proracun
izvodi po celinama aerodinamickog koeficijenta aksijalnog ot-
pora. Naredbom READ ucitavaju se polazni podaci sa datoteke
ULAZ10. Potom se ra¢unaju aerodinamicki koeficijenti otpo-
ra za razli¢ite vrednosti Mahovih brojeva. Na osnovu intervala
nezavisne promenljive i broja tacaka definiSe se korak proracu-
na. Koriste¢i FOR-petlju, redosledom za svaki korak racunaju
se komponente ukupnog aerodinamickog koeficijenta C (M):
C,,(M), C,;,(M), C,,(M), C.,(M), C,,(M),iP,/P (M). Na kraju
prora¢una komponenata sabiraju se 1 proracunavaju se ukupni
aerodinamicki koeficijenti za razli¢ite Mahove brojeve.

Datoteka ULAZ10 sadrzi polazne podatke odvojene zare-
zom i grupisane u tri reda:

— prvi red sadrzi broj projektila za koji se vrsi proracun,

— drugi red sadrzi karakteristike letelice i

— tredi red sadrzi vrstu grani¢nog sloja oko letelice.

Datoteka IZLAZ10 se kreira u toku izvr$enja programa u
nju se smestaju dobijene informacije naredbom WRITE progra-
ma. To su rezultati aerodinamickog proracuna. Strukturisani su
tako da se na pocetku daju polazni podaci potom tabelarni re-
zultati za ukupni aerodinamicki koeficijent aksijalne sile i njene
komponente u funkciji zadatih Mahovih brojeva.

Ovako koncipirano programsko resenje je univerzalno i
moze se upotrebiti za sve vrste klasi¢nih ziroskopski stabilisanih
letelica pri osnosimetri¢nom opstrujavanju (Tablice gadanja za
haubicu 122 mm). Za aerodinamicki prora¢un novog, Zeljenog
zirostabilisane letelice neophodno je datoteku ULAZ10 modifi-
kovati ili kreirati novu sa polaznim podacima odabrane letelice.
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UCITAVANJE GEOMETRLUSKIH
VELICINA DREF, LT, LN, RTR, LBT
DB, DM, DBND, XCGN

—— — — — —
PRORACUN TALASNOG
OTPORA PREDNJEG

DELA CX1

1. KONUS R/RT=0
2. OZIVAL

|
|
|
|
|
|
|
|

| PRORACUN TRENJA CXSF |

PRORACUN OTPORA VODECEG
PRSTENA CXVP

PRORACUN OTPORA
ZADNJEG DELA PROJEKTILA CX3

PRORACUN OTPORA DNA
PROJEKTILA CXD

STAMPA: M, CX, CX1, CXSF,
CXVP, CX3, CXD, PB/P1
STOP

Slika 4.

3.1. REZULTATI AERODINAMICKOG PRORACUNA

U tabeli 2. Prikazani su rezultati prora¢una promene pritiska
iza dna letelice, aerodinamic¢kog koeficijenta Cx i njegovih kom-
ponenata u funkciji Mahovog broja. Realizovane su simulacije:

1. Simulacija 1: Datoteka polazni podaci ,,ULAZ10”
DREF=122 mm, LT=5.049, LN=2.582, RTR=0.76,
LBT=0.787, DB=0.934, DM=0.062, DBND=1.022,
XCGN=3.15 BLC=2.

2. Simulacija 2: Datoteka polazni podaci ,,ULAZ10”
DREF=122 mm, LT=4.891, LN=2.582, RTR=0.76,
LBT=0.387, DB=0.87, DM=0.062, DBND=1.022,
XCGN=3.15 BLC=2.

Datoteka rezultati prorac¢una ,,JZLAZ10” za simulacija 1.

U tabeli 2. dat je uporedni prikaz aksijalnog aerodinamickog
koeficijenta za letelice 122 mm i M=0.5,

M CX CX1 CXSF CXVP CX3 CXD PB/P1
500 172 .000  .051 .000 .000 .121 .976
.600 .174 .000 .050 .000 .000 .124 .964
700 177 .000 .048 .000 .000 .129 .949
.800  .181 .000 .046 .001 .000 .133 .932
850 .183  .000 .046 .002 .000 .135 .922
900 189 .002 .045 .004 .000 .137 911
925 208 .017 .045 .006 .001 .138 .905
950 227 .032  .045 .009 .002 .139 .899
975 246 046 .044 .011 .005 .140 .893

1.000  .300 .059 .044 .011 .010 .177 .858

1.100 366 .133 .043 .010 .006 .174 .831

1.200 362 127 .042 .009 .012 172 .802
1.300  .349 121 .041 .008 .011 .168 .772
1400 332 .110 .040 .008 .011 .165 .741
1.500 .329 112 .039 .007 .010 .161 .710
1.600 .320 .109 .038 .007 .009 .157 .678
1.700 .311 .106 .037 .007 .009 .152 .647
1.800 .303 .104 .036 .007 .008 .148 .617

2.000 .287 .100 .035 .006 .008 .138 .557

2200 271 .097 .033 .006 .007 .128 .502

2500 250  .093 .031 .006 .006 .114 .429

3.000 .220 .088 .028 .005 .005 .093 .332

3.500 .195 .085 .026 .005 .005 .075 .262
4.000 .176 .082 .024 .005 .004 .061 212
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UPOREDNI PRIKAZ AKSIJALNIH AERODINAMICKIH KOEFICIENATA Cx ZA
PROJEKTILE 122mm RAZLICITIH DUZINA ZA M=05-40

Ax,

035

Ml

. |
= —o—122mm(|=559mm)
o1 —0— 122mm(1=598mm)
' ——122mm(1=560)
—— 122mm(1=593mm)
0.05
0
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666620 F25 Frrrrrrrs dNAdANNANNGAGO060 060
[} <}

MAHOV  BROJ M

Slika 5. Uporedni prikaz akcijalnih aerodinamickih koeficijenata Cx za projektile 122mm razli¢itih duzina (559mm, 598 mm,
560mm i 593mm) za interval M=0,5-4,0.

Na slici 5. data je graficka interpretacija realizovanih si-
mulacija za letelice kalibra 122mm razli¢itih duzina (559mm,
598 mm, 560mm i 593mm) za interval brzine leta u intervalu
M=0,5-4,0.

4. REZIME

U radu je prikazan postupak proracuna aerodinamickih ko-
eficijenata aksijalne sile osnosimetri¢ne letelice. Prikazani mo-
del poluempirijskog prora¢una omogucio je dobijanje realnih
vrednosti aksijalnih koeficijenata Cx, komponenti koeficijenata
i derivativa za sve strujne rezime (podzvuc¢no, okolozvucno i
nadzvucno opstrujavanje). Proracun je izvr§en za klasi¢an osno-
simetri¢ni model letelice za osnosimetri¢no opstrujavanje (bez
napadnog ugla). Dobijeni rezultati imaju prakti¢nu primenu za
odredivanje vrednosti aerodinamickih koeficijenata osnosime-
tri¢nih letelica, na osnovu poznate geometrije.

Izvr$ena je korekcija teorijskog modela (McCoy, 1999) i sma-
njena odstupanja do pet procenata. Izvr§ena je detaljna analiza
rezultata proracunskih istrazivanja. Dobijeni rezultati Cx(M) ne
prelaze zadanu teorijsku prednost 0,4. IzvrSena je analiza, do-
bijenih proracunskih vrednosti koeficijenata za model letelice
122mm (duzina: 559mm, 598 mm, 560mm i 593mm) za interval
M=0,5-4,0). Dokazano je da aerodinamicki koeficijent aksijalne
sile predstavlja jedan od najznacajnijih koeficijenata koji defi-
nise aerodinamicku silu i uti¢e na elemente putanje letelice u
podrudju supersoni¢nih brzina, karakteristi¢nih za ovu vrstu
letelice. Maksimalna vrednost Cx se javlja u intervalu M=1,1.
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Rezultati dobijeni prora¢unom u skladu su sa postavljenim pret-
postavkama i u okviru o¢ekivanih vrednosti. Razmatrani model
proracuna moze se koristiti u svim budu¢im proracunima na-
vedene klase letelica.

LITERATURA

McCoy, R.L. (1999). Modern exterior ballistics: The launch and
flight dynamics of symmetric projectiles. Atglen, PA: Schiffer
Pub.

Regodi¢, D. (2003). Zbirka resenih zadataka iz spoljne balistike.
Beograd: USIO.

Regodi¢, D. (2006). Spoljna balistika. Beograd: Vojna akademija.

Regodi¢, D., Jevremovi¢, A., & Jerkovi¢, D. (2013). The predic-
tion of axial aerodynamic coeflicient reduction using base
bleed. Aerospace Science and Technology, 31(1), 24-29.
DOI: 10.1016/j.ast.2013.09.001

Roetzel, W. (2005). Analytical calculation of trajectories using
a power law for the drag coefficient variation with mach
number. Second International Conference of Computa-
tional Ballistics. Southampton: WIT Press.

Ul-Haque, A., & Umar, F. (2005). Study of asymmetric vortical
flow on forebody at high angle of attack. Second Interna-
tional Conference of Computational Ballistics. Wessex In-
stitute of Technology, Southampton: WIT Press.



