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Vsebina predmeta:

Uvod

Osnovni princip delovanja helikopterja
Osnovne definicije

AerodinamicCni preracun rotorja

— Teorija idealnega rotorja — osnovna metoda
— Teorija elementa kraka rotorja

— Kombinirana metoda

— VrtinCne metode

— Numericne metode

Dinamika rotorja
Letalne lastnosti helikopterja

Uvod



Umestitev helikopterjev

[ZRAKOPLOVI ]

[AEROSTATI] [ AERODINI ]
Toplo zracni baloni Letala
Zracne ladja Helikopter;i

Raketoplani

Uvod



Helikopterje delimo po:

 Namenu: Civilni / Vojaski / Specialni
 Pogonu: Batni / Turbo-gredni

* Po stevilu nosilnih rotorjev:
— En glavni rotor + naprava za stabilizacijo

— Dvojni glavni rotor:
* Dva nosilna rotorja
* Tandemski rotor
 Sinhro rotor

Uvod



Sposobnosti helikopterjev:

Lebdenje

Vertikalno premikanje — nicCta hitrost (zero speed)
Mala hitrost letenja

Vecja hitrost premikanja/letenja

________________

Uvod



Delitev helikopterjev: -

En glavni rotor +
naprava za stabilizacijo

Uvod



Delitev helikopterjev: 2

Tandemski rotor

Uvod



Princip komand helikopterjev: 1
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OZANKE: G/R - glavni rotor: R/R - repni rotor; § - spredaj; Z - zadaj; L - levo;
D - desno; sp - spodnji; zg - zgornji; P - potisk; M - moment
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Princip komand helikopterjev: 25
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Princip komand helikopterjev: s

Collective Contral Cyclic Control Yaw Control
Main Rotor Main Rotor Tail Rotor

Uvod



rincip komand helikopterjev: 45
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Princip komand helikopterjev: s

Collective Control Signal Cyclic Control Signal
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Teorija letenja helikopterja

Letalo, Avtogir, Helikopter

LETALO AVTOGIR

—_—
-—I:l:/_;
L
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Osnovni helikopter

Rotorhead Main rotor blade
—— M > Tail rotor
ast
. . gearbox
Tanks Tail rotor drive
Canopy 1 8 | 2 2 A o
Instruments \
Tailplane
&IP8N®  rail boom Tail
Undercarriage rotor
- blade
Definicije - 1
»  Krak rotorja (Rotor blade), Razpetina
kraka (Blade span), Tetiva (Cord line),
Premer Rotorja (Rotor diameter) SHAFT
TI® F'-“T_ij‘ AXIS TIF PATH

PLANE

PLANE OF

+ Ravnina konca kraka - Tip path plane il

(TPP) je ravnina po kateri potujejo konci
krakov. Imenujemo jo tudi Rotor disc.

* Ravnina rotacije — Plane of rotation
(POR) je vzporedna z TPP in gre skozi
glavo rotorja.

SHAFT
AXLS OF AXIS
ROTATION ,

+  Os rotacije — Axes of rotation je 3 2 OF .
pravokotna na POR. Kraki rotorja se : oA

dejansko vrtijo okoli osi rotacije.

*  Os gredi rotorja — Shaft axis.




Definicije — 2

+ Povrsina diska rotorja A (Rotor disc area)
skraj$ano tudi Disk rotorja (Rotor disc) — je
povrsina kroga, ki ga opisejo konci krakov pri
vrtenju:

A=z-R* |m?]

kjer je R dolzina kraka rotorja.

* Obtezba diska rotorja DL (Disc loading) je
vle€na sila rotorja T, ki deluje na enoto
povrsine diska rotorja:

DL = TX [N/m?]
Za lebdenje velja, da je:

T-mg = bL="9
A

Definicije - 3

*  Obtezba kraka BL (Blade loading) je
vle¢na sila kraka, ki deluje na enoto
povrsine kraka rotorja:

BL= [N/m?]

T
Nb ° A;
kjer je T vle¢na sila rotorja, N, Stevilo
krakov, A, povr$ina enega kraka.

Za lebdenje velja, da je:

m-g

T=m-g = BL=
Ny - A

+ Popolnjenost rotorja o (Rotor solidity) —
je razmerje med povrsino krakov rotorja in
povrsino diska rotorja:

o= A _Nocls R_Noly 05 608
A 7-R? z-R

*  Kjer je I, srednja aerodinamicna tetiva
krakov.
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Definicije - 4

* Razmerje hitrosti na koncu kraka u
(Rotor advance ratio) (Tip speed ratio) - je
razmerje med hitrostjo helikopterja in
obodno hitrostjo kraka.

v
Q-R

u=

*  Azimut krakov ¥ (Blade azimuth angle) je d G \
kot med krakom rotorja in vzdolZzno osjo 4 |
helikopterja merjeno od repa helikopterja v
smeri vrtenja kraka.

* Vpadni kot diska rotorja (Rotor disc olv
angle of attack) a,, je kot med vektorjem V2,290

hitrosti rotorja in ravnino glavnega rotorja. 0° / i
ap =+0-180°. g=0" et

Vv

a,=+90° | v

Sile in terminologija - 1
The forces diagram and associated terminology

« Korak kraka ali Nastavni kot kraka (Blade T -
( oAk AL ! R

pitch angle) @ je kot med tetivo profila kraka sy
in referen¢no ravnino glave rotorja. .

* Rotacijski tok (Rotational airflow ali -
Rotational relative wind) predstavlja tok RAVNENA
dotekajocega zraka na krak rotorja zaradi T roTacTskTTOK © ROTACLIE
vrtenja krakov. Hitrost rotacijskega toka je
obodna hitrost kraka v, ki se spreminja
vzdolz njegove razpetine.

Vo=w-r

Hitrost v sredi$¢u rotorja je torej 0, na koncu
kraka pa je najvecja (@-R). Hitrosti so vecje:
—  pri vegjih vrtilnih hitrostih in
—  pri krakih z vegjo razpetino.
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Sile in terminologija - 2

Inducirani tok (Induced airflow) je

komponenta toka zraka skozi disk rotorja, ki _ : SO DS @ D IV DG D

je pravokotna na ravnino diska rotorja. S - \?’ S\, s |y §1\§1§ %

Inducirani tok je posledica nastanka vzgona ® s A U Y C;wom&m&
Induced Flow. L °

Element kraka rotorja

Dotekajoci zrak na krak (Relative airflow
to the blade ali Relative wind) je vsota
rotacijskega toka, induciranega toka in
dotekajo¢ega zraka zaradi horizontalne
hitrosti

Vpadni kot a (Angle of attack) je kot med
smerjo dotekajocega zraka in tetivo kraka.

vzgon L (Lift) je komponenta R, ki je
pravokotna na smer dotekajo¢ega zraka

2 2
Loc ALY g a L@ R)
2 2

upor D (Drag) je komponenta R, ki je
vzporedna s smerjo dotekajoCega zraka

pov? p-(0-R)
D:CD‘A'T:CD .A,%




DEL 1

* upor rotorja Dy, ki je vzporeden z ravnino

Vle€na sila in upor rotorja

R

Rezultirajoo aerodinami¢no silo lahko rastavimo
tudi na:

+ vleéno silo kraka T, (Blade/Rotor thrust),
ki je pravokotna na ravnino rotacije (POR) in

rotacije.
D, NS
s Y\
Upor rotorja je vsota profilnega upora D, in £E—;@s\— _ i
induciranega upora D, v ravnini rotacije. -t -I-\“‘i‘\_\_llj]
D,
Inducirani upor
R L L
R
Vn
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Vlecna sila in upor kraka - 1

Vpliv spremembe vpadnega kota na vlegno silo rotorja.

Vlecna sila in upor kraka - 2

Vpliv spremembe inducirane hitrosti na vleno silo rotorja.
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Vle€na sila in moment upora rotorja

Vlec¢na sila rotorja T (Total rotor thrust /
Rotor thrust) je vsota vle¢nih sil vseh
krakov. Deluje skozi glavo rotorja,
pravokotno na ravnino rotacije.

T=T,
(w0-R)

2
T:CT.A.%ZCTAAAP ;

Moment upora rotorja Q (Torque) je
posledica delovanja upora rotorja D vseh
krakov. Ta moment moramo premagovati,
¢e hocemo vzdrzevati vrtljaje rotorja.

V lebdenju velja:

Q=n-Dg-r

-(w-RY
Q:n-CQ-A-¥-r Co=Cp+Cy;

T

Teza - Weight

TeZza W (Weight) deluje v masnem sredis¢u — m.s. (Center of gravity — CG; bolj pravilno:

Center of mass - CM), ki se oznacuje z znakom
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Razporeditev vle¢ne sile vzdolz razpetine kraka
Uniformity of Rotor Thrust Along Blade Span

Zvitje kraka — Blade Twist

Zvitje krakov uporabimo zaradi izboljSanja
razporeditve vzgona po razpetini.

/—Wllh Untwisted Blades

Zvitje je lahko:

— geometrijsko . _—
-
Tt = Lift istribution
With Untwisted Blades
b With tdeal Twist
%
. L = = =

— aerodinami¢no Induced Velocity Distribution

Razporeditev vle€ne sile vzdolz razpetine kraka

Zozevanje kraka — Taper

« ZoZevanje krakov uporabljamo prav tako za izbolj8anje razporeditve vzgona po
razpetini.

*  Oblike krakov:

L




Konusni kot, Konus rotorja — Coning Angle, Coning

1]
* RAVNINA ROTACITE

» Centrifugalna sila — Centrifugal Force

0s
ROTACLJE

< T

e

F.

L as
e ROTACLIJE
=

« TLali{ RRPM - konusni kot T

Omejitve vrtljajev rotorja — Limits of Rotor RPM

Zgornja meja vrtljajev rotorja
* je omejena konstrukcijsko:

— zaradi vecanja centrifugalne sile: F¢ o v2 . Pri prevelikih vrtljajih pride do poSkodb
materiala — vpetje kraka.

— omejitev je lahko tudi transmisija (turbinski motorji) ali vrtljaji motorja (batni motorji).

Spodnja meja vrtljajev rotorja
* je omejena:
— s porusitvijo vzgona
— zaradi velikega kota konusa rotorja, ve¢anje upogibne obremenitve krakov
— s prekomernim mahanjem krakov
— zvlec€no silo na glavnem rotorju

z vle€no silo repnega rotorja - ne moremo kompenzirati momenta motorja,
— s krmarljivostjo

DEL 1
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Centrifugalni moment kraka — Centrifugal Turning Moments

Centrifugalni moment kraka t.i. "tenis.racket

effect" povzro€ajo centrifugalne sile, ki O
delujejo na vpadnem in izstopnem robu

kraka.

Ta moment hoce postaviti krak v nevtralni
polozaj oz. korak (flat pitch).

Centrifugal
Force Acting
On Blade
Mass
Element -

ﬁ
——

-

End View

Top View

Centrifugalni moment kraka — Centrifugal Turning Moments

11
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Komande helikopterja — Helicopter Controls

»  Sklop nagibnih plo$¢ — Swash Plate
Assembly

Non-rotating
(stationary)
plate

To pilot control
Figure 10-1. Swashplate system

« Kolektivna palica — Collective Lever

« Cikliéna palica — Cyclic Stick -

ROTATING

PITCH-CHANGE ARM
SWASHPLATE

PULLS LEADING EDGE
N,

STATIONARY
SWASHPLATE

PILOT INPUT

cYeLIC CoNTROL

Komande helikopterja — 2

FORWARD

S

ROTATING SCISSORS

PITCH CONTROL ROD.

ROTATING STAR \\\\ =) ROTATING STAR
D >

SCISSORS
FORE AND AFT PITCH CONTROL ROD:
CONTROL INPUT
FROM CONTROL

LEFT LATERAL STICKS VIA

CONTROL INPUT MIXING UNIT LEFT LATERAL /3= STICKS VA

FROM CONTROL ’ - CONTROL INPUT \4 MIXING UNIT

STICKS VIA RIGHT LATERAL FROM CONTROL 8 ] 1

MIXING UNIT CONTROL INPUT STICKS VIA RIGHT LATERAL
FROM CONTROL MIXING UNIT = — * CONTROL INPUT
STICKS VIA FROM CONTROL
MIXING UNIT s STICKS VIA

TRANSMISSION STATIONARY STAR SIS MIXING UNIT

TRANSMISSION:

Figure 30 — High pitch.

. . STATIONARY STAR
Figure 29 — Low pitch.

12
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Komande helikopterja — 3

FORWARD

ROTATING SCISSORS

PITCH CONTROL ROD

ROTATING STAR FORE AND AFT

CONTROL INPUT
LEFT LATERAL FROM CONTROL
CONTROL INPUT STICKS VIA
FROM CONTROL MIXING UNIT
STICKS VIA

RIGHT LATERAL
LAY CONTROL INPUT

FROM CONTROL

STATIONARY SCISSORS mf:é mY

TRANSMISSION STATIONARY STAR

Figure 31— Cyclic pitch.

Rotor blade

<— Rotating plate
) $——— Non-rotating plate

Rotor drive shaft

Location of

spherical

bearing
Figure 49 Schematic of the swashplate and blade pitch attachments for a two-bladed
rotor.

Komande

Nozni Pedali — Yaw Pedals

*  Moment trupa — Fuselage Torque

*  Druge funkcije repnega rotorja
— spreminjanje smeri v lebdenju,

— vzdrZevanje ravnotezja pri horizontalni hitrosti

(kroglica),
—  preprecuje vrtenje trupa v atorotaciji

helikopterja

0% ) ©

0 ROTATION DIRECTION OF ENGINE-DRIVEN MAIN ROTOR.

TORQUE EFFECT ROTATES FUSELAGE IN DIRECTION
OPPOSITE MAIN ROTOR.

TAIL ROTOR COUNTERACTS TORQUE EFFECT AND
PROVIDES POSITIVE FUSELAGE HEADING CONTROL.

13
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Zanos repnega rotorja — Tail Rotor Drift

VRTENIE NI VRTENIA
mement moment uravnoteZi
dvajice sil ¥ dvojica sil Z
Y Z b |
<+
e
) 4 ¥ z

* Zanos repnega rotorja prepre¢imo z
nagibanjem diska glavnega rotorja, kar
lahko doseZzemo na ve¢ nacinov:

— s pomikom ciklika v levo,

— z nastavitvijo komand tako, da je disk nagnjen
v L, ko je ciklik v nevtrali,

—  z vgraditvijo glavne gredi rotorja (transmisije)
pod kotom v L,

— zmeSalno enoto komand, ki nagiba disk v L,
ko dvigamo kolektiv

NI VRTEMTA, IMAMO PA PREMIKANTE V DESNO
moment uravnotedita sili Z
rezultanta sil pa povzrocdi translacijo v desno

Ll

Ty 4T,

/; T

Nagibanje helikopterja zaradi repnega rotorja —
Tail Rotor Roll

o0s delovanja W navpiéna os
vietne sile T, ' |_— helikopterja

14
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Nozni Pedali - nadaljevanje

Postavitev repnega rotorja in smer
vrtenja

NET Trg = Trg = Fesran

Tra Tra
PWR RATI@ = ———— =
Tra = Fysrear NET Trg

FisT = PWRRATIO?T

R N

Original Direction
01 Rotation

' ] ]
30 knots 20 knots 10 knats
Left Sideward Flight

=T T~  Final Diraction
Of Rotation

N

a8

£

k-

é 0 1 1

= 10 knots 20 knots 30 knots
i Right Sideward Flight

b

A

Full Right Pedal

Repni rotor

Bell 47

15
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Repni rotor AW 139

Nozni Pedali - nadaljevanje

* Fenestron — Fenestron Tail
(Shrouded T/R, Ducted T/R)

Prednosti:
— boljsi izkoristek, zato je lahko man;si,
— zavarovan pred udarci ob tla in FOD,

— ni zasencenosti z vetikalnim
stabilizatorjem,

— bolj varen — pri gibanju ljudi okoli
helikopterja

Slabosti:
— zahtevnej$a konstrukcija,

— zelo debel smerni stabilizator (za dobro
ucinkovitost: 20% premera),

— turbulentni tok zaradi debeline
stabilizatorja, zmanjSa ucinkovitost,
— prav tako pomembna smer vrtenja

16
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AS 155 Fenestron EC 120

Nozni Pedali - nadaljevanje

* Tandem rotorji — Tandem Rotors

17
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Nozni Pedali - nadaljevanje

* Koaksialni rotorji — Co Axial Rotors

Nozni Pedali - nadaljevanje

*  Sinhroni rotorji — Synch Rotors

18
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Nozni Pedali - nadaljevanje

*  NOTAR - No Tail Rotor

Prednosti:

— ninevarnosti za poSkodbo repnega rotorja,
pogonskih gredi, leZajev ali Gear box-ov,

— ninevarnega pomika tezi$¢a, zaradi izgube
repnega reduktorja,

— zmanj$ana obremenitev pilota,

— manj obcutljiv na smer vetra,

— vecdja varnost na omejenih terenih,

— lahek dostop do vseh komponent,

— polipropilenski kraki ventilatorja so FOD
tolerantni,

— lahko leti pri odpovedi pogona ventilatorja,

— varno za gibanje ljudi okoli repa.

Adr Intake

Werlical
Warible Pitch Fan srﬂu:gu

Tallboom
with Circulation

Diract Jet
Thruster

NOTAR?® System Circulation Control

*DOWHWEI sh

Circulation
control

oW —
N (

tailboom
Cross
section

Main rotor wake and slot air
produce lift/anti-torque >

-
Boundary Layer Contral Produces Anti-Torque Force

Nozni Pedali - nadaljevanje
{

* NOTAR - No Tail Rotor

19
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Nozni Pedali - nadaljevanje

NOTAR - No Tail Rotor

Gibanje Krakov Rotorja — Rotor Blade Freedom Of
Movement

Spreminjanje koraka — Feathering BLADE ROTATES ABOUT ITS SPANWISE

C@ AXIS. BLADE PITCH ANGLE CHANGES

N —

Mahanje — Flapping L

20
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Gibanje Krakov Rotorja - 2

* Mahanje do izenagenja — Flapping To Equality

Rotor Thrust
Rotor Thrust

N\
Rotor Thrust

. RA R 6°
ng'”al,q AF 55 ﬂ.\,q.ﬁ.(l
\ —
Flapping e —— Plane of Rotation
Veloci —_—
Piane of Rotation
Flapping to Equality.

Gibanje Krakov Rotorja - 3

*  Prehitevanje / zaostajanje — Leading /
Lagging, Dragging, Hunting

Fig. 2.21 Dragging hinge
Fig. 2.224. Drag damper (Hydraulic)

Fig. 2.22B. Drag damper, friction-pad stack

21
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Gibanje Krakov Rotorja - 4

Vzroki prehitevanja / zaostajanja

*  Periodi¢ne spremembe upora — Periodic
Drag Changes

e
IRTUA
*  Pomiki m.s. kraka (ohranitev vrtilne koli¢ine) " _\l

— Blede CG Movement (conservation of
angular momentum.

Figure 79 — Blade mass on coned rotor with no tilt.

VIRTUAL AXIS

MASS

o 1 ~< i
L=a&-1=konst. I=m-r* @oc—0y SO >< ) o
m-r ‘CHANGE
IN RADIUS ‘ !>

CHANGE
! IN RADIUS
T .- .l

ll_.E—ll—. -

Figure 80 — Blade mass movement on cyclically tilted rotor.

Gibanje Krakov Rotorja - 5

»  Efekt univerzalnega ¢lenka — Hooks Joint
Effect

SHAFT AND LAG
[} VIRTUAL AXIS

OF DOTTED

UNTILTED ROTOR

SHAFT AXIS OF

TILTED ROTOR

VIRTUAL AXIS OF
~ TILTED ROTOR

ROTATION

SHAFT AXIS AND VIRTUAL

Q AXIS ARE THE SAME

Figure 81 — Coned rotor references. Figure 82 — Reference changes on cyclically tilted rotor.

TILTED
ROTOR

22
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Gibanje Krakov Rotorja - Povzetek

Total lift
force

Flapping up

Leading
Ve
g A7 o
Total drag o Feathering
force Lagging axis
Flapping down

A FULLY ARTICULATED

HORIZONTAL HINGE PIN

BLADE GRIP FEATHER BEARING

B SEMIRIGID
TRUNNION BLADE GRIP FEATHER BEARING
CHORD

BEARING
SPAN

TRUNNION
BEARING.

Fazni zamik in kot prehitevanja — Phase Lag and Advance

angle
Krmilni krog — The Control Orbit WD
Gibanje drogov spremembe koraka — Pitch "
Operating Arm Movement
D B
A

Hitrost spremembe koraka kraka — Rate of
pitch change

Hitrost mahanja kraka — Rate of blade

flapping
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Fazni zamik in kot prehitevanja - 2

RezultirajoCi polozaj diska — Rezultatnt Disc

Attitude

EQUAL PITCH IN ALL
BLADES. TIP-PATH PLANE
PARALLEL TO HORIZON.

WITHOUT CYCLE FEATHERING

A POINT OF LOWEST BLADE PITCH
o B. POINT OF GREATEST BLADE DISPLACEMENT DOWN
e ~o C. POINT OF GREATEST BLADE PITCH
B - - D. POINT OF GREATEST BLADE DISPLACEMENT UP
’ N
/ \
. \
’ DIRECTION OF Y,

i ROTATION | TIP-PATH PLANE NO
\ LONGER PARALLEL TO

HORIZON

WITH CYCLIC FEATHERING

PL[]

Fazni zamik in kot prehitevanja - 3

Fazni zamik — Phase Lag

je kot med azimutom kraka kjer
imamo najvecjo spremembo
koraka, tar azimutom kraka kjer
ta doseze najvecji odklon.

100

920

80

70

60

50

40

AN

AN

0

005 01 015 02
FLAP HINGE OFFSET (e/l) []

0,25

Kot prehitevanja — Advance angle

Direction
of fiight >
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Fazni zamik in kot prehitevanja - 4

* kot prehitevanja 90° * kot prehitevanja 45°

AFT LEFT-HAND SIDE

Pitch Hom Flapping Hinge

Feathering Axis

RIGHT-HAND SIDE
Swashplate X
\ PITCH CONTROL ROD

LEADS BLADE BY ABOUT

45° VIA HORN ASSEMBLY

Figure 35 — Blade pitch control linkage.

Fazni zamik in kot prehitevanja - 5

ForuaRD

Formaro
t
s gm oS FuaPIG
T
M..;('\\\\ I ///
N /o
BN
e
- TN Lovest

.
-
*
e v
i 37—yl it ool fred o pich Fpee 30— Colc o waiatom o o I i
L) FORWARD
s p—

e S e
Ve
7

=
e
416" 4o 96

.. - e

Figure 39 — Cyclic pitch variation — full left, low pitch. Figure 40 — Cyclic pitch variation — full vight, low pitch.
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Krmarljivost rotorja — Control power
Sistemi glavnega rotorja — Main Rotor Systems

The Teetering Head — Poltogi sistem

(Semirigid system), tudi "Bell rotor head" \ /

“underslung” — “podvesen”

J ]

krmarljivost

Krmarljivost rotorja - 2

potovanje CG

CYCLIC CONTROL STICK
AGAINST REAR STOPS

L=

26
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Krmarljivost rotorja - 3

Clenkast rotor — Fully Articulated Head

Togi rotor (brezélenkasta glava rotorja) — The M
Rigid Rotor (Hingeless Rotor Head) H

effective
hinge offset

Primerjava razliCnih sistemov rotorja

Dovoljeno potovanje CG
*  Vpliv razliénih sistemov rotorjev semAiaID RoToR FULLY ARTICULATED ROTOR

G

RIGID ROTOR MULTIROTOR

I

P />

Kotne hitrosti okoli vzdolZne in precne osi
*  OdZziv ciklicne komande okoli vzdolzne in

- :@I ﬁ
o
=

LONGITUDINAL
“AXS

27
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Primerjava razliCnih sistemov rotorja

Krmarljivost okoli vzdolZne osi Hover Accelerating Steady Roll Rate

Rotorji

BLADE CENTRIFUGAL FORCES HAVE NO INFLUENCE
ON MAST OR FUSELAGE ATTITUDE.

—.
S=-.

FEATHERING
AXIS
AN

e

SEMIRIGID ROTOR CG RANGE

28
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Rotorji — 2

BLADE CENTRIFUGAL FORCES APPLIED TO OFFSET OFFSET HINGE
HINGES HAVE STRONG INFLUENCE ON MAST AND
FUSELAGE ATTITUDE.

FULLY ARTICULATED ROTOR CG RANGE

R-44

29



Enstrom 450B

Bell 412
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AS-355

EC 155
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EC 145

EC 120
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EC 135

A-109

33



S-92

MD-520N
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Bell 427

AS 532
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EH 101
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Repni rotor

EC 145

Repni rotor

Bell 206

38



Repni rotor  Enstrom 450B

Repni rotor Agusta 109

DEL 1
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Repni rotor  Ecureuil AS 350

Repni rotor  S-92

40
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Repni rotor AS 532

Repni rotor EC 225
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* Vzlet (zalebditev)

Navpicni let - 1

» Navpi¢no vzpenjanje - Vertical Climb » Navpi¢no vzpenjanje — element kraka

T

Ve

Vn

_,—/__ T
[ = 1,

b i
T=W+D H
EMgyz=0
Py =Ty w O
Pr=Te (v, 4 vz) P
Po=Py+AP : AP=PF;—Fy 7
L
o= Oy i Ve

L/
Vet
Navpicni let - 2
Rezimi navpi¢nega spuscanja
A. NORMAL THRUSTING STATE
TIP VORTEX

VELOCITY PROFILE
OF AIR RELATIVE
B. VORTEX RING STATE TOROTOR

’ F-Bp

VORTEX

C. AUTOROTATIVE STATE T
¢ ﬁr}w

D. WINDMILL BRAKE STATE T ‘ T
!

| T
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Navpicni let - 3

» Navpi¢no spuscanje — Vertical Descent

T+ W=Dy
ZMyyz =0

» Navpi¢no spuscanje — element kraka

Impulzna teorija idealnega rotorja

_adv

T=m-a , a=—
dt
T=ﬂt-dv=rh<dv

dv=v,

T=m-vy=p-Ayp vV,

n-v,
— 2
P=T-v, , Egy=—7"
2
. 2
-y
T-v,= 2
2
A 2
v, v, =
V.
v=2 = 2.y =v
2 i 2
T=m-dv=n-v, , m=p-A,- v,

T=p-Ayg-v;- 2y, :p'AMR'2'v12

Lebdenje

! RAVMNIMA V.
ROTORTA

ambient
static pressure

podtlak

v
l\f) =2y PROFIL HITROSTI

Potrebna T in P za lebdenje

(w-R)
TH:CT‘A‘¥

P, =M -0
T,=2-p-A-vi=m-g =

inducirana moc :
P=T, v,

i

PROFIL TLAKA
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Lebdenje brez ucinka tal — Hover OGE

\\\\UH///
/‘\\\MH//’R\

e r \@ @ I
/I

LARGE INDUCED

DRAG ANGLE HIGH BLADE PITCH ANGLE
TAF
LIFTIS /
PERPENDICULAR

TO RESULTANT RW.

ANGLE OF - RESULTANT RW
ATTACK o~

LARGE
L1 INDUCED FLOW

VELOCITY

ROTATIONAL RW

ALTITUDE GREATER
THAN ONE ROTOR DIAMETER

Lebdenje z u€inkom tal — Hover IGE

NV
\?\\,\\\1////{@ —

&:

VORTEX

AXIS
OF ROTATION
NET LIFT VECTOR MORE VERTICAL
TAF g ===} f*— REDUCED INDUCED
1 DRAG ANGLE
REDUCED BLADE PITCH ANGLE

DRAG ANGLE OF

ATTACK

«—— RESULTANT RW

~ REDUCED INDUCED

ROTATIONAL RW FLOW VELOCITY

ALTITUDE LESS THAN
ONE ROTOR DIAMETER
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Lebdenje z u€inkom tal - Faktorji

Faktorji, ki vplivajo na talni u€inek:

T[GE
. . . TG{;E
« viSina rotorja nad tlemi 14
13
« vrsta podlage ia
11
* nagib podlage

* veter

04 08 12 16 20

vidina rotorja nad tlemi
Dﬁi

Lebdenje IGE in OGE - tokovnice

() Fiotor hawering out-of-ground affect (OGE)

W
(| ] /A e

Figure 5.20  Flow visualization of the wake of a havering rotor. {a) Oul-of-ground effect
(OGE). {b) In-ground effect (1GE). Reproduced from Fradenbergh (1972,
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.

Boc€no drsenje in bocna sila
Side Slip and Side Force

| Parallel to
| vertical
Parallel to B
I vertical axis Parallel to ::‘I‘igf .
of helicopter / centreline of helicopter | pte
/ /
Centrifugal
force
Slip ball o
race )
Gravit; : !
or track Resultant / Gravity Side force

Kaj meri kroglica?
Meri lateralno ravnotezje oz. kot med rezultanto sil, ki delujejo na helikopter in navpiéno osjo trupa.

Uporabna nad 40-60 KTS.

Bocno silo v translacijskem letu povzro€ajo RR, vertikalni stabilizator, trup in GR.

Bocno drsenje in bo¢na sila
Side Slip and Side Force

Metode balansiranja vieéne sile RR Primerjava karakteristik bocne sile pri letalih
in helikopterjih:

Left Bank and Lateral Flapping Right Sideslip

Rear View Top View !
Main-Rotor Thrust Flight Path ) Right
~_X Right Sideslip Airplans . - Zer0 Bank AND Zero Sideslip
: E
E:
Left kS
Lateral Flappi
ateral Flapping it n

Sideslip Angle

Thrust

=

ht

Gross Weight —_|
i Left Bank Tail-Rotor Thrust ~ ™ Single-Rotor Helicopter

@
ight
< Sidestip Angle g
Zero Sideslip

&
I3 \ Bank Angle

» Helikopter ima inherentno drsenje (inherent sidelip) z
“wings level” in kroglico v sredini.

« Indikatorji drsenja
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Indikatorji drsenja

Translacijski vzgon
Vpliv horizontalnega toka na inducirani tok

S50 G50 55,

v [mis]

Uginkoviti translacijski vzgon — o

Effective Treanslational Lift (ETL):

povecanije ucinkovitosti rotorja pri
translacijskem gibanju

ETL pri hitrosti ~ 16-24 KTS

. I ) 0 40 &0 80 100 120 140
Tudi RR se poveca ucinkovitost v[KTS]
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Potrebna in razpolozljiva mocC

— Power Requirements

«  Profilna mo¢ 4
My=n-r-Dy
=M, o
P
=\f
*  Inducirana mo¢ Pa
M,=n-r-D,
P=M, o
Vpliv Translacijski let Lebdenje
Teze (W) 10%T W= 21% TP, 10% T = 14,3% TP,
Hitrosti (v) | 10% T v = 9,2% { P, .
Vigine (p) | 25% { p = 33% TP, 25% 4 p = 15% TP, _
'\f
. « P
»  Parazitna mo¢ 4
2
V'
D,=Cp-4-2 5
P,=D,-v=konst-v’
=\f
»  Potrebna moc¢ ostalih porabnikov Pa
(ang. Miscellaneous power requirements)
— repni rotor: potrebna mo¢ ~ 5-10% moc¢i
glavnega rotorja
— transmisija, pogonske gredi, hidravlicne
crpalke, ... porabijo §e dodatnih ~ 2-5%
-
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Potrebna in razpolozljiva mocC

Skupna potrebna mo¢

P,=R+P+P,+P,

A J

Potrebna in razpolozljiva mocC

Razpolozljiva mo¢ A

— Je prakti¢no neodvisna od hitrosti.

— Odvisna je od vi§ine, gostote zraka in P,
temperature. L
100%
50%

-

 J

T
10 20 30

v

X

*1000 ft
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Prehod iz lebdenja v translacijski let

Effect of Ground Vortex on Inflow Patterns

15 Knots

Downflow

20 Knots |~ Upflow
§ Knots
% @

10 Knots

30 Knots

o

‘Ground Vomx

Disintegrating Vonlx

Engine Power Reguired

Prehod iz lebdenja v translacijski let - 2

Ground Effect In Forward Flight

1000 Rotoe Height
- k 1 Diameter
yd \\{ 0.6 Diameter
o[ N N 0.3 Diameter
\\
™ \
00 Ny = -
w|] | 00000 TUe————
e ~ Running-off-the
0 ground-cushion region
200
100

O 10 2 % 4 % © 2 s %

Forward Speed (knots)

Effect of Ground Vortex on Lateral Stick
Displacement Required for Trim

Lateral Stick Displacemant (nches)

Left Out of Ground Effect
In Ground Etfect
3
1
L}
/
- Srems C@mmu Ground Vortex
’ = » - w L] n -
. Forward Speed (knots)
1
3
Right
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DEJANSKA
HITROST
KRAKA

400 KTS

-100 KTS
300 KTs

Disimetrija vleCne sile rotorja

TRANSLACITSKI
LET
DOTEKAJCT DOTEKAJCL
ZRAK ZRAK
100 KTS 100 KTS

HITROST
KRAKA
0 KTs

ROTACLISKA 4

HITROST
400 KTS l
HITROST
HELIKOPTERJA
-100 KTS

HITROST
HELIKOPTERJA
100 KTS

ROTACITSKA
HITROST

| 400 KTS

OBMOCJE OBRATNEGA
OBTEKANTA

DEJANSKA
HITROST
KRAKA
400 KTS
+100 KTS
500 KTS

Flapback,

VierLa

: UP-FLAP

Disimetrijo vzgona lahko uravnotezimo :

* Z mahanjem krakov — disk se nagne
nazaj — flapback/blowback

* S cikliénim korakom

* S kombinacijo mahanja in cikli¢nega
koraka

Blowback

DOWNFLAP

Voouwnmar

10
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Vpadni koti na rotorju v translacijskem letu

Tip Speed Ratio = 0.3, Blade Twist = —10°

i i
Level Flight Climb at 1,000 fpm

Autorotation

T/R Flapback in metode odstranitve

Enako kot GR tudi RR z mahanjem
izenaci disimetrijo vzgona na

napredujo¢em in nazadujo¢em kraku.

Disk RR se nagne nazaj (blowback).

Flapback lahko zmanj$amo z
— Rotiranim ¢lenkom
— Rotiranim krmilnim mehanizmom

Normal hinge

Two Methods Of Obtaining Pitch/Flap Coupling

ﬁ Oria Thiee Angie negatiel

Pileh with No Flagpig

S

Canted Hinge Pilch with Flappng

Deita Three Ragle inegative)
i

Pitch Hom Patch Link

vt Beamg
Rotated Contral System  Controd System

11
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Inflow Roll (Transverse Flow Effect)

RESULTANT ANGLE OF RESULTANT ANGLE OF
RELATIVE WIND ATTACK RELATIVE WIND ATTACK
1 wou M/
== JeINDUCED INDUCED
G FLOW 0 éﬁ“:—_——_‘f.“ FLOW
ROTATIONAL RELATIVE WIND ROTATIONAL RELATIVE WIND
DOWNWARD VELOCITY OF AIR MOLECULES USED

BY AFT SECTION OF ROTOR e e =iy ey g s i

FLOW OF AIR

MORE HORIZONTAL

Polozaj komand v razliCnih rezimih letenja

Collective Stick Position

Fullup 1o0s R’“:’,"h Region of High Ll
‘u“cdu;gd Rotor Tit 2777 Cimb at 1,000 fpm
e - Level Fiight
‘ —— -
50u| e
Up s ——

Fulldown

Centered so»

Left 2on

W W w W
Forward Speed {knots)
Longitudinal Cyclic Stick Position

Control Margin Left for Maneuvering

0 %

W % W W w
Forward Speed (knots)

tateral Cyclic Stick Position

Strong Induced Velocity Effect —~

m w W o o

) )
Forward Speed (knots)

12
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DEJAVNIKI, KI VPLIVAJO NA NAJVECJO
HITROST LETENJA

» Razpolozljiva mo¢

+ Strukturalna trdnost

» Konstrukcijske omejitve cikli¢ne palice

» Obratno obtekanje

» Porusitev vzgona na nazadujoCem kraku
» Stisljivost

» Porusitev vzgona zaradi obremenitve

Dejavniki, ki vplivajo na najvecjo hitrost letenja

Obratno obtekanje — Airflow Reversal o
y Xy
0,
RING c
F *
Ay DN .
" o REVERSE
FLOW
/ v«é‘“’“‘“
—~— T
L Wunnonu
\ RW (Forward airspeed
A0 is grester than
ot rotational velocity)

£ i
POSITIVE Y i
STALL : | 5
R
Toranon, M\ . NEGATIVE
T STALL
g L RESULTANT
RESULTANT [ \ Aw
AW
ROTATIONAL
AW L]
ANGLE OF ATTACK EXCEEDS THE CRITICAL ANGLE o

TAF
ANGLE OF ATTACK EXCEEDS THE CRITICAL ANGLE
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THE LIFT OF THIS
SMALL AREA WITH
HIGH ANGLES OF

L2
MUST EQUAL
A

THE LIFT OF THIS
LARGE AREA WITH
LOW ANGLES OF
ATTACK

TIP STALL CAUSES VIBRATION AND
BUFFETING AT CRITICAL AIRSPEEDS.

A4

IF BLADE DESCENDS,
CAUSING GREATER
ANGLES OF ATTACK,
STALL SPREADS
INBOARD

A d

HELICOPTER PITCHES UP
AND ROLLS LEFT

Porusitev vzgona na nazadujo€em kraku
Retreating Blade Stall

NO-LIFT AREA

NEGATIVE LIFT
NEGATIVE ST/ NO-LIFT
STALL ( AReas

REVERSE FLOW

CORRECTION FOR STALL:
* REDUCE POWER.
© REDUCE AIRSPEED.

® REDUCE SEVERITY
OF MANEUVERING.

© INCREASE RPM
TOWARD UPPER LIMIT.

© CHECK PEDAL TRIM.

(@ LIFT PATTERN AT CRITICAL AIRSPEED
(Retreating blade stall)

Pogoji, ki pripomorejo k zlomu vzgona na
nazadujo¢em kraku:

« velika hitrost

« velika obtezba rotorja (velika W)

*  nizki vrtljaji rotorja,

* velikaHy

« ostri in sunkoviti zavoji — G obremenitve
« turbulenca

Vrste zloma

Three Types Of Stall

Thin-Airfoil Stall

‘Laminar Separation Bubbie

Reattachment
Fransiion 10 v
Turbulence Coetficient -
0.9¢;max of Lift

Angle of aftack
Pitching TN
¢max moment

Factors | Stall Characteris

1. Low Reynolds Numbes | 1. Gradual Lift Stall

2. Sharp Nose 2. Abrupt Moment Stall
3. No Leading-Edge 3. Jog Below Stalt
Roughness 4. Hysteresis

vzgona

Trailing-Edge Stall

Turbulent Boundary Layer
Coeflicient

0.9¢;max of Lif
Angle of atack

X Prcning
oy moment
Gy >

Factors Stalt

1. Large Trailing-Edge Angle | 1. Gradual Lift Stail
2. Thick, Turbulent Boundary [ 2. Gradual Moment Stall
La 3. No Hysteresis

yer
3. Blunt Nose

Leading-Edge Stall
Laminar Saparation Bubbie
L“\/llanuhn 10 Turbulence
L. Reaiiaciumni  Coeficient _,J
Increasp Thickness — o 9Cln§ CIt |— Roughen Nose
. Angle of attack
_Droop: Nose Bubbe Exphouss — i
’ Pilching ;\ )
€ymax ol
Separation
Factors Stall Characteristics
1. Sharp Nose 1. Abrupt Lift Stall
2. No Leading-Edge 2. Abrupt Moment Stall
Roughness 3. Hysteresis
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Dinami¢na porusitev vzgona na oscilirajo¢em profilu

2 T
e Stage 1: Airfoil exceeds static stall angle,
y £ G
o —o—Static ) flow reversals take place in boundary layer.
z 15 i} \
8
H 7 N A’w\<
g 1 /B
8
5 e
05 = ~
5| Stage 2: Flow separation at the leading-edge,
o formation of a 'spilled' vortex. Moment stall.
5 1 15 20 25 —
~.
01 —
J -
o =
£ 9 ] g Stage 2-3: Vortex convects over chord, induces
2 — D%\ extra lift and aft center of pressure movement.
T 01 P >
g \
& -02{ {—Unsteady
g —o-Static
2 s
: 5 10 15 2 25
Stage 3-4: Lift stall. After vortex reaches trailing-edge,
flow pi to a state of full ion.
0.6 T o ———
- -
o — Unsteady| © —
&7 057 —o—Static i
£ 0
g o4 =
g o3 .
o Stage 5: When angle of attack becomes low
g o } i enough, flow reattaches front to back.
) J
0.1 T T
M J x \\
0
5

Angle of attack - deg.

PorusSitev vzgona na nazadujoCem kraku — nad.

Znaki zloma vzgona na nazadujoc¢em kraku:
« vibracije, ki jim lahko sledi

* nagibanje v levo (ali desno) in

« dvigovanje nosu.

Nagibanje v levo in dvigovanje nosu sta manj
izrazita pri teetering rotorju.

Ce nagibanije v levo in dvigovanje nosu sku$amo
popraviti s ciklikom - poslab$amo;
povecajo se vibracije; lahko izgubimo
kontrolo.

Preventiva

Letimo pocasneje pri:

*  HD vedji od standardne,

* high-drag konfiguraciji (plovci, zunaniji
nosilci, orozja, podvesni tovor, ...),

*  turbulentnem ozragju.

Resitev
Ko sumimo na zlom vzgona:

spustimo kolektiv (zmanjSamo mo¢),
zmanj$amo hitrost,

zmanjSamo intenzivnost manevra
(obremenitev),

povecamo vrtljaje rotorja,
preverimo, da smo brez drsenja (pedal trim).
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AIRSPEED FOR ONSET OF BLADE STALL
LEVEL FLIGHT 100% RPM R

EXAMPLE
WANTED
MAX RECOMMENDED 20 e s razze:
AIRSPEED FOR KNOWN it PR
ANGLE OF BANK ® ST
KNOWN HE NS &
I 3
FAT=20°C HE 3 :
PRESSURE ALTITUDE g . N
sisworEen - oo
= 23,000 POUNDS o 3 T
ANGLE OF BANK S 7% HHTH
=20 DEGREES 2 X SSiiid
: i =
ueTHOD E R H
w X
ENTER PRESSURE ALTITUDE « NG FAT'C
TO 20 DEGREES FAT. g «-HH T -60
MOVE DOWN TO GROSS i i
22,000 FOUNDS. MOvE & = ssasuee -
LEFT O 20 DEGREES ANGLE 4 2355
VE VERTICALLY T HHH 1
DOWN TO READ INDICATED T T 2
AIRSPEED OF 108 KNOTS. 2 H
H H °
2 s 60-40+20.
o] H HH
10 =
= H
%
H 40 s
H ;3 H
HHSS H
7 H
i T s g
o 3
:is T 4 2 §
- NOTE X 2
E£5SS INSTALLED, REDUCE H E
4 b OTS. e EETTARENG 1 E
” H seessseeescesssass: Y TSN 16
H T e HES, H
240 20 200 180 160 140 120 100 80 60 40

INDICATED AIRSPEED -~ KTS

Stisljivost - Compressibility

*  Odcepitev toka (flow separation)

* Porusitev vzgona zaradi tlaénega skoka
(shock stall)
Posledica tega je:
— veliko povecanje upora,
—  veliko zmanj$anje vzgona,
— pomik c.p.,
— moment Mc (pitching moment).

Indikacije so enake, kot pri porusitvi vzgona
zato to imenujemo porusitev vzgona zaradi
tlaénega skoka oz. shock stall.

Znaki:
* vibracije,
*  velika potrebna moc,

* moment okoli pre¢ne osi (pitching of the
nose).

Pogoji, ki pripomorejo k vplivu stisljivosti:
« velika hitrost,

« velika obtezba rotorja (velika W),

«  visoki vrtljaji rotorja,

+ velika HD,

+  ostri in sunkoviti zavoji — G obremenitve,
+  turbulenca,

*  nizke temperature.

Resitev:
«  spustimo kolektiv (zmanjSamo moc),
*  zmanjSamo hitrost,

*  zmanjSamo intenzivnost manevra
(obremenitev),

*  zmanjSamo vrtljaje rotorja




DEL 3

Porusitev vzgona zaradi obremenitve — “G" Stall

* Vzgon na kraku:

* Faktor preobremenitve:

L
n=——
m-g

» Hitrost porusitve vzgona pri obremenitvi n:

Vslalln = Vstall : \/ﬁ

S povecevanjem G obremenitve nad 1 se hitrost porusitve vzgona
povecuje.

Ravnanje v motornem letu — The Flare - Power Fligh

¢ Thrust Reversal
* Vpliv na polozaj helikopterja — Effect On Aircraft Attitude

« Povecanje skupne vle¢ne sile rotorja/zmanjSanje upora
rotorja — Increase in rotor thrust/decrease in rotor drag
« Povecanije vrtljajev rotorja — Increase in rotor RPM
— zakon o ohranitvi vrtilne koli€ine
— zmanjSanje upora rotorja

« Uc&inek zmanj$anja hitrosti — Effect Of Deceleration
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Vrtin€ni obro¢
Settling with power (vortex ring)

Pogoji v katerih lahko pride do vrtinénega obroc¢a so:

+ skoraj navpi¢no spuscanje,

* hitrost spus¢anja (ROD) najmanj 500 ft/min,

* majhna hitrost letenja (pod 10 KTS),

» rotor mora uporabljati mo¢ (20-100%)

« premajhna rezerva modi, ki bi zaustavila spus€anje

Kdaj pridemo v takdne pogoje:
» prihod z vetrom,

+ prihod v formaciji,

+ vzlet v formaciji,

+  strmi prilet,

* NOE letenje,

* maskiranje,

* lebdenje OGE

Vrtinéni obro¢ — 2
Nastanek

FJ

Figure 6-39. Induced-flow velocity during hovering flight

T

Figure 6-40. Induced-flow velocity before vortex ring state

Figure 6-41. Vortex ring state
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HITROST SPUSCANJA [ ft/min ]

Vrtin€ni obro¢ — 3
|zogibanje pogojem nastanka vrtinénega obroca

0
LAHKA TURBULENCA IN VARIACIJA VLECNE SILE
/ MOCNA TURBULENCHA IN VARIACIJA VLECNE SILE
500
MEJA AVTOROTACWE
1000 —
1500 - 40°
- KOTI SPUSCANJA
60°
o 70°
o 80
2000 | | |
0 10 20 30

HORIZONTALNA HITROST [KTS]

Vrtinéni obroc¢ - 4

Vrtinénemu obroc¢u se lahko izgnemo s spus¢anjem pod kotom manj$im od 30° (pri
katerikoli hitrosti).

Pri strmejSih prihodih se vrtinénemu obrocu izognemo z manj$o ali vecjo hitrostjo
spuscanja od kriti¢ne.

Situacijo poslabsajo:

— velika masa,
— velika Hp,
— nizki vrtljaji rotorja.

Vrtinéni obroé¢ je nestabilen rezim. Ce dovolimo, da se nadaljuje se hitrost spu$é¢anja
povecuje in lahko doseze ekstremne vrednosti.
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Vrtinéni obro¢ - 5

O+

Boundary of bubble

On

v

Bubble bursts

Bubble grows

¥

Bubble reforms

Vrtinéni obroc¢ - 6

Znaki:

* nizkofrekvencne vibracije,

*  hitrost spus¢anja 500-1000 ft/min (in se
povecuje),

* nekontrolirane spremembe polozaja (NE
popravljamo s ciklikom, ¢e ni ekstremno).

Resitev:
Problem:

instiktivno dodajanje kolektiva — poslabsa
stanje (poveca hitrost spuscanja, bolj
turbulentno).

*  povecevanije hitrosti (ciklik naprej — e je
mozno nos navzdol 20-30°),

+  spuscanje kolektiva,

Manj viSine izgubimo samo s ciklikom naprej,

kolektiv pa spustimo, ¢e to dovoljuje viSina.

*  povec¢amo RRPM,

Vrtinéni obro¢€ v specifi€nih pogojih
Vrtinéni obro¢ lahko nastane ob ovirah
(stavbah, nagnjenem terenu, kotanjah,...).

Vrtinéni obro¢ na repnem rotorju

Pogoji za nastanek:
— levi bocni veter,
—  premikanje v levo,
— sukanje v desno.
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Plavanje kraka - Blade sailing

Blade sailing je prekomerno mahanje krakov pri zagonu in zaustavljanju rotorja.
* Do tega pride, ko imamo majhne vrtljaje med zagonom in zaustavljanjem rotorja.
» Najbolj nevaren pri dvokrakem “teetering” rotorju

* Predstavlja nevarnost ljudem, kraki lahko udarijo v omejevalec mahanja ali repni
konus.

Vrtljaji rotorja in togost krakov (Rotor RPM and Blade Rigidity)
Vpliv neugodnega vetra

ZmanjsSanje nevarnosti

Ko imamo veter pri zagonu in zaustavljanju rotorja:

« Startamo motorje brez zagona rotorja — hitrejSe pospeSevanje,

» ciklik rahlo v veter,

» desni boc¢ni veter je bolj ugoden (mast tilt + tailboom clearance),
«  zavoro rotorja aktiviramo, ¢im je mozno.

Resonanca

Sympatetic Resonance

*  Sympatetic resonance je resonanca vibracij
med glavnim rotorjem, repnim rotorjem in
ostalimi rotirajo¢imi elementi helikopterja.

*  Konstrukcija helikopterja je naceloma
taksna, da se temu izognemo.

*  Pod normalnimi pogoji naj ne bi prislo do
resonance, ¢e pa se temu med
konstruiranjem niso mogli izogniti je nevarno
obmocje oznageno na tahometru.
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Resonanca

Zemeljska resonanca (Ground Resonance)

*  Zemeljska resonanca je pojav pri veckrakih helikopterjih, ki se pojavi zaradi odmika CG krakov iz
ravnotezne lege.

*  Bolj pogosta je pri ¢lenkastem tipu rotorja in helikopterjih s kolesi.

«  Zaradi neuravnoteZzenega odmika krakov v ravnini prehitevanja-zaostajanja se CG celotnega
rotorja odmakne od osi vrtenja.

Zemeljska resonanca

Pri zagonu motorja

Do resonance lahko pride, ¢e kraki niso
enakomerno razporejeni pred zagonom, Ce je
poskodovan dusilec prehitevanja-zaostajanja
(drag dumper), ¢e kolapsira kolo, noga,
crosstube oz. reagira na nepravilno obtezbo.

Resitev:

«  takoj ugasnemo motor in

« uporabimo zavoro rotorja (ne glede na RRPM,
€e so vibracije zelo mocne)

ali

»  vzletimo ¢e je to mogoce (dovolj veliki RRPM).

10
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Zemeljska resonanca

Pri pristanku ali vzletu

Ce udarimo z eno nogo povzro&imo odmik

CG krakov, ¢e nato ob nepravem trenutku

udarimo $e z drugo, dodatno pove€amo A
odmik CG in lahko pride do resonance. &

Vzrok je PIO (Pilot Induced Oscilations, tudi

PIT - Turbulence). Vpliva lahko tudi npr.

pokvarjen amortizer — pilot sunkovito

odreagira... .

z vy
Resitev:

ali

takoj vzletimo ¢e imamo dovolj velike RRPM
— sprememba RRPM lahko pomaga,

zmanjSamo mo¢, ¢e so RRPM prenizki,
ugasnemo motor in uporabimo Rotor Brake.

THEN OTHER
WHEEL HITS

Zemeljska resonanca

Faktorji, ki vplivajo na zemeljsko resonanco

Vibracije rotorja:

* razbalansirani kraki (led, poSkodba,...),

* nepravilno balansiranje krakov,

«  pokvarjeni dusilci prehitevanja-zaostajanja (lead-lag dumpers).

Vpliv trupa:

« trd oz. nepravilen pristanek (poslabSamo z nepravilno lego
ciklika, run-on landing na neravnem terenu),

* neenakomerni pritisk olja v amortizerjih ali zraka v gumah,

« pristanek na eno smucko/kolo,

* operacije na ladji.

11
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Avtorotacija

Avtorotacija pomeni rezim letenja helikopterja pri katerem je nosilni rotor v celoti gnan z dotekajo¢im

zrakom zaradi gibanja helikopterja (definicija EASA).

Vertikalna avtorotacija — Autorotation-Vertical

Med vertikalno AR je disk rotorja razdeljen na tri A+ To
obmodja: oRIVEN REGION 30% orvin z

* gnano obmocje — driven region,
* gonilno obmocgje — driving region,
* obmodje zloma vzgona — stall region.

Velikost posameznih obmocij je odvisna od:
«  kolektivnega koraka,
«  hitrosti spus¢anja,

*+  RRPM.
Sile na kraku v vertikalni AR
Driven region (Proppeler region) — Gnano . ’T‘ .
Obm°éje T T- b AeRobviamc s ‘I
+  pokriva 30% radija kraka na koncu kraka, Zoration. : ] gﬁﬁ% oRaG |

* R deluje nazaj in zavira rotor, ustvarja
vle¢no silo in upor rotorja.

DRIVEN
REGION

Areas of Equilibrium — Podrocja ravnotezja
*  Obstajata dve taksni tocki na kraku. R niti ne
pospesuje niti ne zavira rotorja, ustvarja T.

Driving region — Gonilno obmocje y
* lezi med 25 in 70% radija kraka, / i

. . . . . LN TAF TOTAL
«  proizvaja silo avtorotacije — autorotative Ty Aemoovuamc
force — komponenta R, ki deluje v ravnini T
rotacije. Ta sila premaguje upor krakov,

ROTATION

DRIVING

repnega rotorja, pogonskih gredi, ... AnaL or ™ o mEson
/ :
Stall region — Obmoc¢je zloma vzgona oW :
+  obsega notranjih 25% radija kraka, ROTATION

»  zavira krak, vendar sile delujejo navzgor in -
. " ™ . ANGLE OF -~ Ld D  STALLREGION
zavirajo vertikalno spuscéanje. S
1
H

INFLOW

~.

~.

/AUTOROTATIVE FORCE

N,

N,

omvinG
REGION
SN POINT OF
“D_ecinisnom
N

E \

STALL
REGION
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Vertikalna avtorotacija

Dotekajoci tok in Kot dotekajocega toka — Inflow and Inflow Angle
* Dotekajodi tok je odvisen od hitrosti spus¢anja
» Kot dotekajoCega zraka na krak rotorja je odvisen od hitrosti dotekajoega toka in od

vrtljajev rotorja (hitrosti kraka = w*r).

Vpliv Mase in Visine — Effect of Mass and Altitude

»  Ce povedujemo maso helikopterja in viino letenja se nageloma poveduje hitrost
spuscéanja (ROD) in vrtljaji (RRPM).

* Povedanje mase:
TW > T<W > RODT, inflow angle T, TT

* Povecanje viSine:
T™ > pl, Td, T<W > RODT, inflow angle T, TT

The relationship between collective pitch settings,

RPM and gross weights for steady state autorotation

@ 60 MPH is presented here. At low gross weight

and density altitude there is a tendency to under * 14000
speed and at high gross weight and density altitude

there is a tendency to over speed. Thus, the full

down collective needs to be set near the density 12000

o ———

altitude conditions available. The different RPM lines [ ]
agree with different low collective settings. L 10000 ‘_'O‘T,° <
*ROTOR  100.0%Ng = 394 RPM u / r% £
* MAXIMUM  107.0%Ng = 422 RPM 2 8000 . DAVA /45 /é
*MINIMUM  90.0%Ng = 354 RPM E A HS
* ONE FULL TURN Og‘ THE COARSE THREADED 2‘ /
CLEVIS OF THE CHANGE PITCH LINK ROD 6000
WILL CHANGE AUTOROTATION RPM ABOUT &
R*, 2
x At a fixed low collective setting. RPM will % 4000 / /
increase approximately 1% for each 1000 foot w
increase in density altitude or about 100 pounds E
increase in gross weight. 2000
If RPM is low, decrease the length of all pitch change
assemblies equally. If RPM is high, lengthen the assemblies. o
T ] VAVAVAVAV
a
& o A
% VAVAVAVAVAVA
0, ]
‘P,z\ 9
3 2
S L A7)
¢ _1 3 5!§=o /3 ]
ZIofSNSISA o, Q
S| A/l SIS AA 1+
r‘l v, o~ ‘e g_
V- O——
y@ 1|
% AT,
2 /17§11 ]
@ A &
= VAVAVAWI
z /
=
<
n /1717
e AN
T
108 | 106 104 102 100 98 96 94 92 |
Pl ROTOR RPM-PERCENT 90
MAX MIN 206A/BS-M-18-19
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Stabilnost vrtljajev rotorja

Poveéanje vrtljajev: rezultirajo¢a sila se poveda in nagne nazaj - inflow angle J, gonilno
obmocje se pomakne proti srediSéu diska.

Zmanjs$anje vrtljajev: rezultirajo&a sila se zmanj$a in nagne naprej = inflow angle T, gonilno
obmocje se pomakne proti sredi$¢u obodu diska.

" O o, koM

Avtorotacija s horizontalno hitrostjo
Autorotation - Forward Flight

Faktoriji, ki vplivajo na kot dotekajocega toka — Factors Affecting Inflow angle

« Poleg hitrosti spus€anja in vrtljajev rotorja kot pri vertikalni avtorotaciji, tu vpliva Se
1. vpadni kot diska rotorja in
2. horizontalna hitrost helikopterja.

15
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Avtorotacija s horizontalno hitrostjo - 2

RATE OF DESCENT (FPM)

Vpliv horizontalne hitrosti na hitrost
spuséanja —
Effect of Forward Speed on ROD IN

RATE OF DESCENT (HUNDREDS OF FPM)

o vt VNE (KNOTS)
<

\ AIRSPEED
AIRSPEED RANGE 1 RANGE 4
HEIGHT/VELOCITY CAUTION (BEST PARTIAL AIRSPEED RANGE 5
AREAS USE ONLY AT ALTITUDE DECELERATION BEST DISTANCE RANGE
(SEE HEIGHT-VELOCITY DIAGRAM) (BEST FULL-FLARE SPEED)

AIRSPEED RANGE 3
AIRSPEED RANGE 2 SLOWEST RATE/DESCENT
(BEST PRECISION GLIDE SLOPE)  (BEST DECELERATION SPEED)
‘SAME AS SLOW CRUISE

Avtorotacija s horizontalno hitrostjo - 3

FORWARD

@

Asimetrija gonilnega obmoc¢ja diska v
avtorotaciji s horizontalno hitrostjo

DRIVING

DRIVEN
REGION

REGION
|<—— ADVANCING SIDE

RETREATING SIDE ———>]

STALL
REGION

Zavoj v avtorotaciji

16
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Ravnanje — Flare

CHORD LINE
ROTATIONAL
RELATIVE

WIND
ANGLE
oF T ]

RESULTANT
INFLOW RELATIVE WIND

Figure 6-50. Force vectors in autorotative steady-state descent

ROTATIONAL
RELATIV
WIND

Figure 6-51. Autorotative deceleration

Cotective
Pitch 4

At ol
Descert |

Ground Distance

Dolet in trajanje leta v avtorotaciji

Dolet in trajanje leta — Range and Endurance

Karakteristi¢ne hitrosti:

* hitrost najbolj$ega doleta — maximum range

speed,
« hitrost najdaljSega trajanja leta — maximum
endurance speed

Vpliv mase in viSine na dolet in trajanje leta.
Masa T in/ali vig§ina 1:

+  hitrost najvegjega doleta T

+  hitrost najdalj$ega trajanja leta T

Vpliv vetra

17



DEL 3

Drsni kot — Glide Angle. Oy

Dolet in trajanje leta

Q
Q
S

1,000

1,500

Vertical distance (feet)

2,000

v avtorotaciji

Horizontal distance (1,000s of feet)
1 2 3 4 ] 6 7

“Normal descent
+ L
Minimum ra—ty .
descent i
| Slightly higher than
- maximum range B

airspeed

Maximum range airspeed

Figure 18.4 Descent angles

Horizontal distance (1000 of feet)

0o 1 2 3 4 5 6 7
S — Normal' descent;
8 s00 B I
8 11 :
§ "Slightly higher than
3 1000 ; maximum range
I T - I
T Minimum rate of \ N airspeed
£, _descent I
> 1500
“Maximum range airopeed
2,000 B

Figure 18.5 Descent angle with wind

Dolet in trajanje leta

Vpliv vrtljajev rotorja

v avtorotaciji

Horizontal distance (1000 of feet)

A
1 2 5 4 7
= N Nofmat rotof RPM
§ s00 N |
H S i
H S Minimum
5 1,000 | < ‘robDrRP
s ) ! !
T 4
8 Maximum J ~N
$ 1500 rotor RPM! -
2,000

‘igure 18.6 Efiect of rofor RPM on glide path angle
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Dolet in trajanje leta v avtorotaciji

AIRSPEED RANGE 4 AIRSPEED RANGE 3  AIRSPEED RANGE 2 AIRSPEED RANGE 1

’_.._J\__._-_\ ALTITUDE

800 FORCED LANDING
4 ENTRY POINTS
2700 \4AKE 360° TURN
== MAKE "S” TURNS

3|

500

7400 uTILITY

[ HELICOPTER
300

|— OBSERVATION
[ 200 HELICOPTER

HEIGHT-VELOCITY
CAUTION AREA

100

TERRAIN
CA ™
CIRCLE OF ACTION (APPARENT POINT OF COLLISION OR ACTUAL POINT /
OF COLLISION IF COLLECTIVE PITCH WERE NOT APPLIED)
TOUCHDOWN

(TWO HELICOPTER LENGTHS BEYOND CIRCLE OF ACTION)

Figure 6-53. Forced-landing autorotative flight envelope for various
types of helicopters

Pristanek v iz avtorotacije
Autorotative Landing

AIRS\PEED RANGE 4 AIRSPEED RANGE 3 AIRSPEED RANGE 2
~ T~
SO N~

\
NG O \
\,%:\ \‘ﬁ\\\\;\_\ 100 FEET

'\ AIRSP‘EED RANGE1 |
\ \! |
\

~O o~ ~
AIRSPEED RANGE 5 ~ S ~ S \
NN Ss~o S~ \
O~ ~ ~ \
~ ~ ~
NS NS S~ S ~
~ . ~o N
~ ~
~o Ny S
A ~ ™ -

-

iillirilil 2z

Figure 6-54. The last 100 feet
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Diagram viSine in hitrosti
Height-Velocity Diagram

Tudi H-V diagram ali Dead Man Curve

H-V diagram dolo¢a kombinacijo viSine in hitrosti iz katerih lahko helikopter uvedemo
v avtorotacijo ali/oz. izvr§imo varen pristanek v primeru odpovedi motorja.

vedno velja za neke pogoje, ki so definirani v RFM. Ponavadi za max GW in neko Hp,.

Za operacije CP2 in CP3 to ni omejitev, temve¢ le obmocje, ki se mu izognemo, ce je
le mozno oz. ¢e naloga ne zahteva letenja v tem obmodju.

SKID HEIGHT
LARGE SCALE

H-V diagram - 2

4005 . —— 12,000
=0 AVOID OPERATION IN|
Wy SHADED AREA
3| 300 > 10,000
%) % )
4l 250 7 Z///l .
-
g 200 //%% 2 i
= i w| 8000
150 ugJ
100100 =l 6000
5
80— z
S %% VA Bl 4000
[}
WV/ 2
wl 7 2500
0
0 20 40 60 © 150
0) (17.4) (347) (521) (130,3)
INDICATED AIRSPEED - MPH (KNOTS) 0% 26 28 30 32 LB x10(
HEIGHT - VELOCITY DIAGRAM FOR 1" 12 13 14 15 kg x 100

SMOOTH, LEVEL, FIRM SURFACE
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Dvomotorni helikopterji

CP1 operations

H-V diagram - 3

HEIGHT — VELOCITY DIAGRAM

FOR SMOOTH, LEVEL, FIRM SURFACES

400 120
AND ABOVE NOTE: HELICOPTER CONFIGURATION § AND ABOVE
380 SHALL COMPLY WITH THE WEIGHT -
375 ALTITUDE. TEMPERATURE LiMiTS  1.114.3
AS PRESENTED IN FIGURE 1-2FOR
360 HEIGHT - VELOCITY DIAGRAM TO BE +-110
VALID.
340
320 100
2
4 300 Lgo w
& 280 H
|
o 260 80 |
2 240 3
H k70 H
2 220 o
3 2
w
s 200 60 I;l
a
2 180 g
£ 160 e -
o z
w 140 Q
T 40 ]
o 120 z
2 -]
« 100 2
AVOI 30 H
80
60 120
40 T
F10
20
16 4.9
o [}
0 10 20 30 40 Vng

IND!CATED AIRSPEED — KNOTS

Dvomotorni helikopterji

Military Flight Manual —
Odpoved obeh motorjev hkrati

H-V diagram - 4

CONDITIONS:
11,900 POUNDS GW
5000 FEET H,

HEIGHT-VELOCITY DIAGRAM
FOR SMOOTH, LEVEL, FIRM SURFACES
TWIN ENGINE FAILURE

o 10 20 30 40 50

DATA BASIS: ESTIMATED

INDICATED AIRSPEED -

60 70 80
KNOTS

C146-F-8-20
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UH-60A/EH-60A
HEIGHT VELOCITY AVOID REGIONS
EXAMPLE SINGLE-ENGINE FAILURE

SEA LEVEL STANDARD

WANTED:
A TAKEOFF PROFILE WHICH WILL

PERMIT A SAFE LANDING AFTER
AN ENGINE SUDDENLY BECOMES
INOPERATIVE.

KNOWN:

WHEEL HEIGHT - FT
-8 2 EEEELEL28E 88

@ 15 AIRSPEED - KTS

4000 FT 25°C (95°F)

850
00
750 8
650
600 138
£ o
£ =L
Lt
400
E 350
i
250
200
NOTE: bl
SAsEo ONANETE OF 85 OF 100
WRIGHTS GREATER THAN 50
LBS ARE FOR FERR)
ION ONLY, FOR WHICH A ° e el o ol
PLIGHT RELEASE I8 REQUIRED. 70
AIRSPEED ~ KTS
AUTOROTATION

CLEAN CONFIGURATION
100% RPM R ZERO WIND

£ AL R
' E AT
25 T
F - H HHH G AGRVARIATION
] FEHHHIE
E £ .
3z 'AIRSREED FOR
a3 ABOVE /BELOW
i AR OLIDE L AN
3
2
: AR/D VARIATION
OF £300 T/
HH MAY RESUL
FROM FLIGHT
HH CondiTions,
HY + ABOVE /BELOW
H THE NOMINAL
AUTOROTATIONHEEH
'Gws asove. [
g H ﬁ ﬁf 1682518 H
H FHHHH H H
E 3600 A
MAXIMUM
- PEED
8 FORGWS
To
8 2
u.
S
e
s anoss
2000
2so0 FHEREHE
2.
2000 18 B
(13
=0T HHHT
3 HEHEE T
PEEEEERE] 00 10 1
INDICATED AIRSPEED ~ KNOTS
EXAMPLE
WANTED: KNOWN: METHOD:
"RATE OF DESCENT ANO GLIDE RATIO INSTEADY  RPM Ri= 100% A. ENTER AUTOROTATION GHART AT 130 KIAS,
‘STATE AUTOROTATION AT IAS'S OF: GROSS WEIGHT = 18,00L8 MOV UP TO INTERSECTION OF R / D LINE,
A 130KiAS MOVE LEFT, READ RD = 3,660 FT/ MIN
B, soKus B. ENTER AUTOROTATION CHART AT 50 KIAS,
MOVE UP TO 18,000 LB GW LINE, MOVE LE
DR/D =2325 FT/ Mi
THE GLIDE RATIO 16 NOT PROVIDED FOR LOW
DATA BASIS:FLIGHT TEST (il oz

Figure 9-4. Autorotative Glide Distance Chart
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AUTOROTATION
HIGH DRAG CONFIGURATION
100% RPM R ZERO WIND

NOTE: DASH LINE FOR FERRY
MISSION ONLY

*' GLIDE RATIO ~ GR
‘NAUTICAL MILES TRAVEELED

gs
&

PER 1000 FT ALTITUDE 1.0SS

RATE OF DESCENT ~ FT/MIN

0 " 120
A BASIS: FLIGHT TEST INDICATED AIRSPEED ~ KNOTS.

HEIGHT VELOCITY DIAGRAM
324 ROTOR RPM

EXAMPLE A

WANTED

INDICATED AIRSPEED

KNOWN

GROSS WEIGHT = 8700 LB

SKID HEIGHT ABOVE GROUND = 370 FEET

ROOF MOUNTED SYSTEM

METHOD

ENTER SKID HEIGHT HERE

MOVE RIGHT TO GROSS WEIGHT

MOVE DOWN, READ INDICATED

AIRSPEED = 14 KNOTS

EXAMPLE B

WANTED

MINIMUM INDICATED AIRSPEED

FOR CLIMBOUT TO AVOID

HEIGHT VELOCITY RESTRICTIONS

KNOWN

200

GROSS WEIGHT = 8700 LB

LOW HOVER POINT = 5 FEET

SKID HEIGHT ABOVE GROUND - FEET

SKID HEIGHT ABOVE GROUND

ROOF MOUNTED SYSTEM

METHOD

ENTER SKID HEIGHT HERE .

(AT LOW HOVER POINT)

MOVE RIGHT ALONG THE
GROSS WEIGHT LINE

TO THE FASTEST AIRSPEED
MOVE DOWN, READ INDICATED
AIRSPEED = 52.5 KNOTS

ROOF 0 10 20 30
T T T T

40 50 60 70
T LA S
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AUTOROTATIONAL GLIDE CHARACTERISTICS [ autorotationat
POWER OFF B GLIDE

UH-H
T53-L-138
2600 =
[OTE:  AUTOROTATIONAL DESCENT
PERFORMANCE IS A FUNCTION
OF AIRSPEED AND IS
ESSENTIALLY UNAFFECTED BY 2400 @
DENSITY, ALTITUDE, t
WEIGHT. E
2
] T
= T
«
w T,
(2 1w 3
EXAMPLE I <2
W H
WANTED w Is %
. 123 ¢
GLIDE RATIO AND RATE OF DESCENT 1 58
8 N
KNOWN 2 z
w o
AIRSPEED = BOKIAS ROOF S a0 1o 2
ROTORRPM = 314 s =
K S
METHOD 5
ENTER INDICATED AIRSPEED HERE it 1
MOVE UP TO 314 ROTOR RPM LINE 1600- t
MOVE LEFT, READ GLIiDE RATIO = 4.5
CONTINUE UP 80 KIAS TO 314 ROTOR
RPM LINE ON UPPER GRAPH. MOVE
LEFT, READ RATE OF DESCENT = 1725
FPM
1400
T
T
o 4
= T . +
& At :
w 2.
w T s T
3 :
o 2 T :
o i E

}
ROOF 50 60 70 80
NOSE 20 30 40 50 60 70

INDICATED AIRSPEED - KNOTS
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SPOSOBNOSTI V MOTORNEM LETU
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Sposobnosti motorja — Engine Performance

Performanse nevgrajenega motorja v
odvisnostiod Hin T.

» Tusbosnalt Engeng

Take-off Power

. means the output shaft power identified in the
performance data for use during take-off,
discontinued approach and baulked landing is
limited in use to a continuous period of not more
than 5 minutes;

Forward Speed, knols

1,800 > . .t "
% :_\ 5 986 Technology
§ 1400
§ 1200}
i
Vpliv hitrosti letenja na “rating” Tipi¢ne karakteristike porabe goriva turbinskega
nevgrajenega motorja. motorja
(pretok goriva v odvisnosti od H in T ter
obremenitve motorja)
2.200 -
r|_— Takeol! (5 min} 1,100 » Turboshatt Engine
) |[ Intermediate (30 min) — * 1986 Technalogy
1,800
Takeott == 900 |-
1,800 o Maxirmum Continug B 800
= 1.400F Intermediate =
'§L ’ 2 7o0F
2 1200 - Maximum Confinuous oo G i 600 |- it =
2 e ———— @ 4,000, 95 F
= 1000 2 ™
g & 500 5000 SW.. Std. Day
@ ano b " T O. Limit
8 400
el -
Sea-Level Standard 300
400 ———— g F
0007, 85 200 20,000° Std
200 100 < 25,000° Sid
" 30,000 Sud
n_‘_'_l_ " L - : ! . - ; N [ D N S S E— L 1 .
0 20 40 60 B0 100 120 140 160 180 200 O 200 500 1,000 1,400 1,800 2,200

Engine Shalt Horsepower
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RazpolozZljiva in potrebna mo¢
Power Available and Power Required

PA

>

SEA LEVEL
5 000 ft
10 000 ft
15 000 ft

=

O |9 |°|°

»

PA

RazpoloZljiva in potrebna mo¢

IGE / OGE potrebna mo¢

Karakteristi¢ne hitrosti

2 Primer tipi¢nih sposobnosti

SEA LEVEL
100

Indiciran TQ - %
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RazpoloZljiva in potrebna mo¢

Vpliv max vzletne mase
na potrebno in razpoloZzljivo mo¢

3000
7

Power available, sea levet

2 2500
°
£ 2000 {--
=
o
o
». 1500
[
3
o
2 1000
5 —— GTOW=16,000 Ib
° — = -GTOW =17,000 Ib
« 500+ GTOW=16,000 b ~===-GTOW =18,000 Ib
Power installed = 2,800 hp @ SL meeers GTOW=19,000 Ib
0 T T T
0 50 100 150 200
Flight speed - kt
RazpoloZljiva in potrebna mo¢
Vpliv viSine
na potrebno in razpolozljivo mo¢
3000 —
<«——Power available, sea levet
2 2500
E 2000 1 Power avaiiable, 9000"
g_ =
Qo
+ 1500
[
2
[«
S 1000
ie] Sea level
(=] - —-3,000'
T 500 GTOW=16,000 Ib -----6,000'
Power installed = 2,800 hp @ SL | ......... 9,000'
0 T T
0 50 100 150 200

True airspeed - kt




Vzpenjanje

@ = konst.; v = konst.

T;=W-cos@
Ty=W-sin@
ZMypz=10

Ty — D =W sinf

A

o

roc =22
Tw

Vzpenjanje — najvecja hitrost vzpenjanja
5000
- GTOW=16,000 Ib —
E Power installed = 2,600 hp @ SL >
= 40001 -
2
= 3000 1
k<]
Q@
£ 20004
£
£ I Y * Example Holicopter
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E
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RazpoloZzljiva in potrebna moc¢

Operacije z omejeno mocjo — Limited Power Ops

\j

\ A

P

RazpolozZljiva in potrebna mo¢

Operacije z omejeno moc¢jo — Limited Power Ops

~_. /

ug_g®

\

3

LR

A




wpe .
Razpolozljiva in potrebna mocC
. . . -
Operacije z omejeno mocjo — Limited Power Ops
e I—_“ave of Climb - 3000 2500 20001000 o  ower Avadable
11y i -y 1 j o Takeoll Power
4,000 p— — “
Intermediate Power
3,500
§ 3,000 F = Max. Continuous Power
g 2,500
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P One-Engine T.0. Power
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b
& 1500
:
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Najvedji kot vzpenjanja — Max. Angle of Climb

T, —D =W -sinf

s:‘mﬁ'=u
W
Vpliv :
» viSine
* mase
* vetra

A J

Pl

7N

Zavoj - Turning

Zavoj v horizontalnem letu

o= Epass.; o= Rost,

T-cose =W
T-sing = Fg
T, =
Iy, =0
Nagib (°)

\
0
un CF. =
30

45
60

Povecanje
T (%)

36
15,4
41,4

100
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Zavoj - Turning

Potrebna moc¢ za horizontalni zavoj pri
razli¢nih nagibih

/// )

S
‘°o é’
so«
z 50“
g 4
g 3
z °"
3 BANK ANGLE
[
0 AIRSPEED Vne

Dolet in Trajanje leta
Range and Endurance

Dolet (Range)
* je najvecja razdalja, ki jo lahko preletimo z dolo¢eno koli¢ino goriva.

NajdaljSe trajanje leta (Endurance)
* je najdaljSi ¢as letenja z dolo€eno koli¢ino goriva.

» NajdaljSe tajanje leta dosezemo s ¢im manjSo porabo goriva v €asovni enoti, dolet pa
predstavlja kompromis ¢im manj$o porabo goriva in hitrostjo letenja

* Za oboje je kriterij poraba goriva.

— Specifi¢na poraba goriva (Specific Fuel Consumption)
SFC:XY—; [ka/h/kw] [ib/n/hp]

— Pretok goriva(Fuel Flow)

W,
FF:TF:SFC-P [ka/n] [b/h]
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Dolet in Trajanje leta

NajdaljsSe trajanje leta (Maximum Endurance) PA

Najvedji dolet (Maximum Range) F
1. Prilagojen zakon pretoka goriva
(Modified Fuel Flow Law)
Ac =0
SFC = konst.
W, v
“sFcp

R=T-v

Y

Dolet in Trajanje leta

Najvegji dolet (Maximum Range) - nadaljevanje PA
2. Zakon polnega pretoka goriva
(Full Fuel Flow Law)

W, =T-(Ag + B - P)

T A +B.-P’ B. (A/B.)+P

| >

P=0Ohp = SFC=A, =300Ib/h/hp

FF 600
P=300hp = FF=A.+B.-P=300+300=600lb/h = SFC=

=5 =300 = 2b/n/hp
FF 900
P=600hp = FF=A +B.-P=300+600=900Ib/h = SFC=-o-=_ "=15Ib/h/hp

Y

10
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Dolet in Trajanje leta

Pretok goriva
v odvisnosti od hitrosti letenja

Tipi¢ne karakteristike porabe goriva turbinskega motorja

(pretok goriva v odvisnosti od H in T ter obremenitve
motorja)

1,100 — « Turboshaft Engine
(tipi¢en prikaz v FM) » 1986 Technology
1,000 -
Sid. Day
900 = Max. Cont ~
FUEL A Limit
FLOW 800
I/h £ o
[ ] 5 700 = i
z Sea-Level Std = Z
L 4,000, 95°F /// N
T .
£ 500 5000 S 7 P
% 10,000" Std = T. Q. Limit
u
E’ 400 //
g
00
// 15,000" Std
200 20,000° Std
100 < 25,000° Std
30,000° Std
[V} L 1 L 1 1 1 1 1 1 1 ]
0 200 600 1,000 1,400 1,800 2,200
Engine Shall Horsepower
Dolet in Trajanje leta
Specifiéni dolet (Specific Range)
SR A
[nm/l]
max SR
0,99 max SR
Specifiéni dolet v odvisnosti od
» mase helikopterja
Vs mes V| r\-"
SR A
[nm/1]
i 6W
AW,
= 7 g 6W
. Vg
Y, .. 0,99 max SR (LRC)
max SR
v [KTS]




Dolet in Trajanje leta
FUEL o

FLOW Time  Fuelused Improvement

(minutes) (Ib)

[I/h] 5 No wind 58 913 nowind
; (Groundspeed =
102 knots)

40 knot headwind, 96 1512 baseline with
L using no wind headwind

best range speed

(Groundspeed =

62 knots)

40 knot headwind, 81 1335 12% saving in fuel,
using optimum 16% saving in
speed for headwind flight time
(Groundspeed =

74 knots)

> 40knot tailwind, 42 661  baseline with
using no wind tailwind
v best range airspeed

» —
Hrbtni Celni
veter veter

(Groundspeed =
Wy 142 knots)

40 knot tailwind 44 638 4% savings in fuel,
using best range despite slight
airspeed for wind increase in time,
(Groundspeed = over using

134 knots) normal speed

CELNI VETER

Performance Jrvurilanpediod sbbisiand

250-C20R (Sea Level Static) fure and rotor speeds approved for
wc use during takeoff, and limitedinuse
P e o @ maximum continuous period of
Ratin (min) it 5minutes. Inaddition, takeoff power
Rating o o is limited to that power which pro-
Tokeoff (5 min) 450 04608 Crmdsdis il
30- minute power 450 0608 e el )
Mconom confinuous 40 0.608 Takeoff rated power s the takeoff
Normal cruise 380 0431 power deveioped under standard
Craise A (90%) 30 yed static sea level conditions,
Cruise B (75%) 317 0666

30-minute powerratingisapplicable
only during one-engine-out opera-
Model 250-C20R tionof multi-engine arcraftoperated

Fuel Flow at T.0. Temp., O KTAS under FARpart 29. ltsuse ispermitted
T foramaximum period of 30minutes.

<~ £ Maximum continuous rating Is au-

N~ T L e 1el thorized by the engine manufacturer

- —~ only for aircraft certification and for

20 I emergency use.

e | gency
-

2 % B

]

L]

Normal cruise rating is the highest
power authorized by the engine
manufacturer for normal continuous
operation.

H

W, FUEL FLOW b/ hr

Cruise A and Cruise B are the power
lever positions that provide for 90%
and 75% (respectively) of rated nor-

mal cruise power at standard sea
0 2000 4000 6000 5000 10000 12000 14000 16000 18000 20000 fovel stafic condifions.

ALTITUDE, FEET

8

Model 250-C20R
Shaft Horsepower at T.0. Temp., O KTAS

40 ™75 ToRauE Lt
“wo
: ‘
& 0 4.
& 2r
y ©
B >
8
& o0 S
2
E 20 ™~ N
£
3 &,
a0
e -
&
20
180 ALLISON ENGINE COMPANY
00 4000 6000 5000 70000 12000 14060 16000 18000 200 P.O. Box 420
L ALTITUDE, FEET Indianapolis. IN 46206-0420
Speciications subject 1o chonge wihout notice CTP 513505
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Ucinkovitost rotorja — Figure of Merit

* Letalo: optimalen o za (L/D)pqy
* Rotor: povpre¢en o za FM,,,,

induced power
" total power

Cr

* povprecen o = ?

Cr

—_— 2
a

tip

T= Ay prw

Cr T
g A, P Vi

Figure Of Merit

0.9
0.8
0.7
06
0.5
04
03
0.2

1.0 (< Uitimate Limit
(all lift, no drag)
Blade Stall
0.1 Crlo = Rotor Thrust
0 Air Density x Blade Area x (Tip Speed)?

002 0.04 006 008 0.10 0.12 0.14 0.16 0.18 020
Blade Loading Coefficient C1/c

Najvecja vleCna sila rotorja

Max faktor preobremenitve

Pilot stopnjuje manever dokler ne
doseze ene izmed omejitev:

— max mo¢ motorja

— max odklon krmil

— nesprejemljiv nivo vibracij

— visok polozaj nosu ali “rate” dvigovanja

— velike obrementve rotorja, kar se kaze
na velikih silah na komandah

— nestabilnost helikopterja

— sprememba nivoja hrupa rotorja

— nenadno aerodinamiéno
razbalansiranje rotorja (out of track
condition)

Maximum .~

.lﬂ-:}ﬂptimum Range for Hover

Transient Pullups

Steady Turns

Low Orag

.08+

064 Level Flight

.044

024 Typical Forward Speed (knots} High Drag

50 100 150 200
0 05 10 15 20 25 30 35 40 45 50
Forward Speed
Tip Speed

Tip Speed Ratio

13
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Load Factor Capability

Najvecja faktor preobremenitve

Airplane

Helicopter

Forward Speed

Load Factor (N, Gs

-8 =300

Preobremenitvene envelope

A Typical Design V-N Diagram,,,

Hover
[ Level Flight

20 0 80 B0 D0 Q0 D 6D M0 200
True Alrspeed (V). knots

A Typical Design Sideslip Envelope

80

n

Allowable Sideslip Angle, degrees
5 ¥ B & % 8

True Airspeed (V), lmofs

0 a0 60 B0 00 123 tan s D

14



Pristanek in vzlet na nagibu

Pristanek in vzlet na nagibu - 2

 Pristanek na nagib

R

* Vzlet z nagiba

|

L LA
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Pristanek in vzlet na nagibu - 3

Omejitev nagiba

Najvecji nagib na katerega helikopter lahko pristane je odvisen od:
«  konstrukcije helikopterja (tip rotorja, Sirina smuck, dovoljene lege
potovanja tezis¢a)

Pri pristajanju na nagib nas lahko omejuje:

*  maksimalni odklon ciklika,

« udarjanje gredi rotorja (mast bumping) pri poltogem rotorju ali
udarjanje krakov v stati¢ni omejevalec mahanja pri ¢lenkastem
rotorju,

«  veter po nagibu navzdol,

* vlecnasila RR,

* lateralna lega tezisca.

Stati¢na in dinami€na prevrnitev — Static and Dynamic
Rollover

Stati¢na prevrnitev

DEL 5
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DinamiCna prevrnitev — Dynamic Rollover

DinamiCna prevrnitev

Dinami¢na prevrnitev

+  Dinami¢na prevrnitev je pojav, ko je helikopter na tleh le z eno smucko/kolesom in ko ta postane
vrtiSCe za lateralno rotacijo helikopterja (nagibanje), ki je ne moremo ve¢ zaustaviti. Helikopter se
prevrne na bok.

«  Kritiéni kot prevrnitve je veliko manjsi od od kriti€nega kota pri stati¢ni prevrnitvi. Najbolj je odvisen
od kotne hitrosti rotacije (nagibanja) in se z ve€anjem hitrosti rotacije mo¢no zmanjSuje (pod 10°).

«  Ostali faktoriji, ki prav tako vplivajo na velikost kriti€nega kota so:
— sistem glavnega rotorja,
— smucka okoli katere rotira helikopter (L ali D),
— bo¢na komponenta vetra,
— lateralna in vertikalna lega tezis¢a,
— velikost in polozaj vle¢ne sile repnega rotorja.
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Dinamicna prevrnitev - 2

» Do dinami¢ne prevrnitve torej pride, ko se helikopter zacne vrteti okoli vrtiS¢a-
smucke/kolesa. Razlogi:
— ¢e nismo odstranili priveza,
— Ce se smucka ali kolo udari ob fiksni predmet med boénim premikanjem v lebdenju,
— C&e podvozje obti¢i v ledu, mehkem asfaltu, blatu,
— ¢e ne uporabljamo pravilne tehnike vzleta in pristanka,
— ¢e ne uporabljamo pravilne tehnike pilotiranja pri operacijah na nagibu,
— C&e operiramo na prevelikem nagibu, ki je izven omejitev helikopterja,
— ¢&e smucka/kolo kolapsira (se vdre v sneg, okvara amortizerja, lom crosstube-a).

* Ko se je dinami¢na prevrnitev zacela je ne moremo ustaviti samo s pomikom ciklika v
nasprotno smer rotacije. Kolektiv je v takSnem primeru bolj u€inkovit pri obvladovanju
rotacije saj zmanjSa vle¢no silo glavnega rotorja.

DinamiCna prevrnitev na ravni podlagi

* Do dinamiéne prevrnitve na ravni podlagi laF T ‘I
pride pri vzletu, pristanku in bo¢nem
premikanju.

Preventiva:

Vedno vzletamo pocasi in v dveh korakih:

*  najprej dvignemo kolektiv le toliko, da
helikopter postane lahek na smué¢kah in da
zacutimo ravnotezje,

* nato nezno dvignemo helikopter v zrak.

vrtisée

Resitev:
Ce se nagib poveéuje in doseze 5°-8°, poln w
odklon ciklika pa ne zmanj$a kota nagiba,
moramo odstraniti nestabilno nagibanje s
spuséanjem kolektiva. S tem odstranimo
moment vleéne sile, ki povzroca rotacijo
helikopterja okoli smucke/kolesa.
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DinamiCna prevrnitev po nagibu navzgor

. Do dinamiéne prevrnitve po nagibu navzgor lahko
pride med pristankom ali vzletom na nagib in pri
lebdenju z eno smucko naslonjeno na nagib. T

I

. Ponavadi je vzrok za dinami¢no prevrnitev pri vzletu |
po nagibu navzgor prekomerni odklon ciklika v |
nagib in prehitro dodajanje kolektiva, pri pristanku je [
vzrok najveckrat neustrezna in groba tehnika
pilotiranja.

Pogoji, ki poslabsajo situacijo:

. ¢lenkasti ali togi rotor,

. veter, ki piha po nagibu navzgor,

. desna smucka na nagibu zgoraj,

. tezisce helikopterja bolj proti nagibu,
. visoka lega tezisc¢a,

. velika kotna hitrost. vrtisEe

W

Resitev:
Ce se helikopter za&ne nagibati proti nagibu
navzgor, spustimo kolektiv, ciklik pa popustimo proti
horizontali. Kolektiv spustimo z enakomernim,
zmerno hitrim gibom.
Sunkovito spuscanje kolektiva lahko povzrogi
dinamicno prevrnitev navzdol ali udarec krakov
rotorja v trup helikopterja.

DinamiCna prevrnitev po nagibu navzdol

. Do dinamiéne prevrnitve po nagibu navzdol lahko
pride med pristankom ali vzletom na nagib in pri
lebdenju z eno smucko naslonjeno na nagib. T

. Glavni vzrok za tak$no prevrnitev je ponavadi
pristajanje in vzletanje na prevelik nagib, ki je izven
envelope helikopterja ali pa prehitro spus¢anje |
kolektiva.

Pogoj, ki poslabsajo situacijo:

. poltogi (teetering) rotor,

. leva smucka na nagibu zgoraj,

. veter, ki piha po nagibu navzdol,

. tezisce helikopterja od nevtralne osi stran od
nagiba,

. visoka lega tezis¢a,

. velika kotna hitrost.

Resitev:

. pri pristanku: e nam pri pristanku na nagib
zmanijkuje ciklika ali pa se pojavijo mo¢ne vibracije
(mast bumping) prekinemo pristanek in pois¢emo
bolj primeren teren,

. pri vzletu: ¢e se pri polnem odklonu ciklika proti
nagibu in dvigovanju kolektiva za¢ne dvigovati
zgornja smucka na nagibu, takoj prekinemo vzlet s
spuscanjem kolektiva.
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Preventivni ukrepi za preprecitev dinami¢ne prevrnitve

Med vzletanjem in pristajanjem mora pilot
vzdrzevati ravnotezje s ciklikom in prepreciti vecje
hitrosti nagibanja helikopterja.

Vedno vzletajmo pocasi in v dveh korakih: najprej
dvignemo kolektiv le toliko, da helikopter postane
lahek na smuckah in da za¢utimo ravnotezje, Sele
nato nezno dvignemo helikopter navpi¢no v zrak.

Vedno vadimo avtorotacijo iz lebdenja obrnjeni v
veter.

Bodimo posebej previdni, ko lebdimo blizu ograj,
grmovja, luéi na vzletni stezi ali stezi za taksiranje,
oz. blizu katerihkoli ovir, ob katere lahko zataknemo
s smucko.

Ko vadimo manevre v lebdenju na majhni visini, se
prepri¢ajmo, da so smucke na zadostni viSini od

tal, $e posebej pri boénem in vzvratnem premikanju.

Zaradi vetra po nagibu navzdol bomo imeli manj$o
lateralno krmarljivost ciklika za pristanek na nagib.

Izogibajmo se hrbtnemu vetru pri operacijah na
nagib.

Z levo smucko na nagibu zgoraj imamo manj$o
lateralno krmarljivost ciklika zaradi translacijske
tendence RR (levosucni rotor).

Ce se vkrcajo/izkrcajo potniki ali
natovorimo/iztovorimo tovor se potrebni lateralni
pomiki ciklika spremenijo.

Ce ima helikopter povezane rezervoarje z gorivom,
ki omogocajo avtomatsko pretakanje goriva iz ene
strani helikopterja na drugo to povzroci pomik CG
zaradi ¢esar je potrebni pomik ciklika za lateralno
ravnotezje spremenjen.

Pri pristajanju na nagib ne smemao, dovoliti, da
doseZemo skrajni polozaj ciklika. Ce dosezemo
skrajni polozaj, bo nadaljnje spuscanje kolektiva
povzrocilo udarjanje ﬁredi rotorja (mast bumping). V
takSnem primeru prekinemo pristanek in izberemo
drug teren z manj$im nagibom.

Ce se med vzletom z nagiba priéne dvigovati
zgornja smucka/kolo pred spodnjo
smucko/kolesom, enakomerno in pocasi spustimo
kolektiv, ter preverimo, ¢e se smucka/kolo ni
zataknila.

Med operacijami na plavajoco plo$éad, lahko
nagibanje plo$¢adi med pristajanjem ali vzletanjem
povzro¢i dinami€no prevrnitev.

DinamiCna prevrnitev
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DinamiCna prevrnitev

Prekoracitev koraka — Overpitch, Overpitching

RRPM so premajhni, korak (pitch angle) Resitev:

prewsokw% od tu ime Overpitching — + spustiti kolektiv > verjetno grob
prekoracitev koraka.

Ko so RRPM prenizki nimamo dovolj mog¢i pristanek toda kontroliran

motorja, da jih povrnemo na normalino Problem: instiktivno dvigovanje kolektiva

vrednost. pri izgubljanju viSine zaradi padca
RRPM poslabsa situacijo.

Do prekoracitve koraka lahko pride na
katerikoli viSini in v razli¢nih fazah leta,

najbolj verjetno pa v lebdenju. Preventiva:
* Na visokih HD glej TQ, N1, TOT in
Do prekoracitve koraka ponavadi pride, ¢e RRPM, Preformance planning.

skuSamo lebdeti, ko nimamo dovolj mo¢i
motorja — razpoloZljive mog¢i (npr. na veliki
HD) ali pri helikopterjih z batnimi motoriji, ¢e
pilot ne vzdrzuje RRPM in vrtljajev motorja v
predpisanih mejah.




DEL 5

Prekoracitev momenta — Overtorque

Prekoracitev momenta GR

Prekoracitev momenta je pojav pri turbinskih
motorjih pri katerem je moment vecji od
dovoljenega.

Moment lahko omejuje motor ali pogonski
sklopi (ponavadi transmisija). Pri prekoragitvi
momenta torej lahko priakujemo poskodbe
motorja, transmisije, pogona RR, ...

Nekateri helikopterji merijo upogib gredi
rotorja namesto momenta.

Pekoracitev momenta v manevru
— nagibanje
—  push over

Prekoracitev momenta RR

Do prekoracitve momenta RR pride lahko pri
nenadnem, sunkovitem povecanju vpadnih
kotov RR.

Do tega lahko pride npr.pri hitrem vrtenju v
desno in nenadnem zaustavljanju vrtenja z
dodajanjem levega pedala. Zaradi
zapoznele spremembe toka (inflow delay)
pride na RR do zelo velikih vpadnih kotov in
povecanja upora nad predvidene vrednosti.

Ne merimo.

Udarjanje gredi rotorja — Mast Bumping
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Udarjanje gredi rotorja — Mast Bumping

Mast bumping je pojav znacilen za poltogi
sistem rotorja (semirigid — teetering rotor).

Mast bumping je udarjanje glave rotorja v
gred pri poltogem rotorju in je posledica
prekomernega mahanja krakov.

Rezim letenja pri katerem lahko
najverjetneje pride do udarjanja gredi rotorja
je letenje pri majhnih obremenitvah — pod
0,5G.

Slika: Udarjanje gredi rotorja zagadi 0g manevra.

@
B

Udarjanje gredi rotorja - 2

Resitev:

najprej postopoma pove€amo obremenitev s
ciklikom nazaj,

ko je rotor ponovno obremenjen, popravimo
desni nagib s ciklikom v levo.

Situacijo poslabsajo:

drsenje,

velike hitrosti,

nizki RRPM,

velika HD,

velika masa,
turbulenca,

ekstremni poloZaji CG.

Do udarjanja gredi rotorja lahko pride pri:
* negativnem menevru - push over,
* vstopu v avtorotacijo
— v horizontalnem letu
— iz lebdenja OGE
*  priodpovedi RR
* grobo ravnanje s komandami
*  pri nizkih RRPM — povecujejo mahanje,
*  boc¢no premikanje z veliko hitrostjo, ¢emur
sledi hitro zaustavljanje,
+ pristajanje na prevelik nagib.
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Udarjanje gredi rotorja

Udarjanje gredi rotorja

10
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Izguba ucinkovitosti repnega rotorja
Loss of T/R effectivness — LTE

Izguba ucinkovitosti repnega rotorja
Loss of T/R effectivness — LTE

LTE je kriticen aerodinami¢ni pojav malih hitrosti, katerega posledica je
nekontrolirano, nenadno sukanje v desno, ki ne poneha samo od sebe in ki v primeru
prepozne reakcije povzro¢i izgubo kontrole nad helikopterjem.

LTE ni posledica mehanske okvare in se lahko v razli¢nih oblikah pojavi pri vseh
helikopterjih z enim glavnim rotorjem, pri hitrostih manjsih od 30 KTS. Je posledica
nezmoznosti RR, da zagotovi vle¢no silo za vzdrzevanje smerne krmarljivosti. V
lebdenju ga ponavadi povzroca veter iz dolo€enih azimutov ali pa nezadostna vle¢na
sila RR za dano mo¢ na vecjih viSinah.

11
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* ko smo v tem obmogju moramo pri¢akovati

LTE - Obmocja neugodnih smeri vetra - 1

Interferenca diska glavnega rotorja — Main
Rotor Disc Interference

je najbolj nevarno obmocje za zacetek LTE,

veter iz smeri 285-315° (280-330), jakosti
10-20 KTS (10-30), SRk rERFenenc

moznost nenadnega zmanj$anja vlecne sile
RR in biti pripravljeni hitro odreagirati z
dodajanjem levega pedala.

LTE - Obmocja neugodnih smeri vetra - 2

Smerna stabilnost — Weathercock Stability

veter iz smeri 120-240°, jakosti nad 5 KTS
v tem obmodju je helikopter nestabilen po
smeri kar povecuje obremenitev pilota,

¢e dovolimo, da se vrtenje zacne, se bo
hitrost sukanja v tem obmocju $e povecala.

HEGION WHERE WEATHERCOCK
STABILITY CAN INTRODUCE YAW RATES

12
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LTE - Obmocja neugodnih smeri vetra - 3

Vrtinéni obro¢ RR - T/R Vortex Ring State

«  veter iz smeri 210-330°, jakosti pribl. 10-15
KTS,

*  priobrac¢anju v desno se ucinkovitost RR
najprej poveéuje. Ce RR nato pride v rezim
vrtinénega obroc¢a se sukanje v desno
pospesi. Ce dovolimo, da se hitrost
obrac¢anja $e povecuje lahko pride veter v
obmocje 120-240° in se razvije v LTE.

Imamo 2 obmocja prekrivanja!

REGION OF ROUGHNESS
DUE TO TAIL ROTOR
VORTEX RING STATE

LTE - nadaljevanje

* RR mora proizvajati zadosti veliko
vle€no silo v vseh rezimih.
» + korak - kriti¢en pri malih hitrostih
» - korak - kritiGen v avtorotaciji

* Med sukanjem (yaw) pri malih hitrostih
mora RR:
— kompenzirati reakcijski moment GR
— pospesiti helikopter v sukanje
— kompenzirati efekt precesije RR pri
sukanju helikopterja
« velike kotne hitrosti

« > velik vpliv Ziroskopskih momentov na
aerodinamicne sposobnosti

C,
Na voljo za pospeSevanje
m | sukanja
] Precesija
a
G
Kompenzacija momenta motorja
Hitrost sukanja
Kol
c
o
3
o Previeten rotor
=
o
-
@
W
@
j=%
3
o

Hitrost sukanja
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LTE - nadaljevanje

Pogoji, ki pripomorejo k razvoju LTE:

velika masa in velika Hp,
majhna hitrost letenja,
padec moci — Power Droop

Resitev:

levi pedal potisnemo do konca,

ciklik potisnemo naprej, da pove¢amo
hitrost,

¢e visina dovoljuje spustimo kolektiv,

Ce rotacije ne moremo ustaviti, je lahko
edina resitev vstop v avtorotacijo, pri cemer
drzimo levi pedal do konca naprej, dokler se
vrtenje ne ustavi.

V hribih gremo zato na pristanek tako, da lahko

zbezimo v desno.

Izogibanje LTE:

vzdrzujemo vrtljaje rotorja na najvedji
dovoljeni vrednosti,

izogibamo se hrbtnemu vetru pri hitrostih
pod 30 KTS,

izogibamo se OGE operacijam, ki zahtevajo
veliko potrebno mo¢ pod 30 KTS na velikih
HD in neugodnih smereh vetra,

biti moramo pozorni na nenavadno velik
pomik leve ga pedala naprej,

biti moramo pozorni na spreminjajoci se
veter in turbulenco, ko letimo v hribih ali v
blizini ovir

Army:

razvijaj obCutek za helikopter in njegove
reakcije na spremenljiv veter,

zavedaj se vetra

ko je mogoce se obracaj v levo,

izogibaj se velikim odve¢nim gibom komand
— overcontrolling, saj to povecuje verjetnost,
da nas bo helikopter "prehitel”,

leti helikopter (fly the aircraft).

NOTE:

1. Pedat critical wind

azimuth-hovering with

the relative wind within [

thess azimuth angles

can result in inabliity to 45% SEE
maintain hesding due NOTE
to large feft pedal 1

requirements  for

aft cyclic may be 0°
limited

with

longitudinal  AFCS
hardave,

SEE NOTE
2
180°

1GE CRITICAL RELATIVE WIND AZIMUTH

14,000 FT. DENSITY ALTITUDE

BHT412EP-FM-1-3

flight, and tailwind at a

m « LIMIT FOR 1GE MANEUVERS
. YERS
124
10,000
I WIND LIMIT
i
Y el
8
2 R |
13
E o
>
B
3
Z a0
a
2.000
L T T T 1Y
MAXIMUM ALLOWABLE WIND SPEED - 35 KNOTS
Figure 1-3. speed — and
hover.
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CONTROL MARGIN

TRANSLATIONAL FLIGHT
324 ROTOR/6600 ENGINE RPM
0000
EXAMPLE 5
WANTED 1

MAXIMUM RIGHT CROSSWIND COMPONENT

WITH 10% SAFE PEDAL MARGIN

N

e

KNOWN

g

PRESSURE ALTITUDE = 6000 FEET
FAT

GROSS WEIGHT = 8500 POUNDS

METHOD

PRESSURE ALTITUDE — FEET
}

ENTER PRESSURE ALTITUDE

MOVE RIGHT TO FAT

MOVE DOWN

MOVE LEFT, READ 18.8 RIGHT CROSSWIND

COMPONENT

REFER TO CONTROL MARGIN CHART SHEET 2,

SAFE PEDAL MARGIN MAY BE LESS THAN 10%

FOR CROSSWIND COMPONENTS GREATER THAN

18.8 KNOTS IN THE SHADED AREA LABELED

OIRECTIONAL
30

4

1)

H

H

1

=

g 5

2

5 ] 1 X
: <

2 t FHNTN X
t Zus

3 t 5N X,
+ 1 N

g o s

g

S 2

£ . =5 i
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L B LESS THAN 10%
o R

: FLIGHT TEST DATA
DATA BASIS: DERIVED FROM FLIGHT TES] S AN el

CONTROL MARGIN
TRANSLATIONAL FLIGHT
324 ROTOR/6600 ENGINE RPM

CONDITIONS WHERE THE CONTROL

CONTROL
MARGIN

UH-1H
T53-L-138

MARGIN MAYBE LESS THAN 10%
ARE SHOWN IN SHADED AREA
315° o° 45°
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35m

NACINI VZLETA HELIKOPTERJA

Vertikalni vzlet do

B o h = 3-5m nad oviro.
- Vertikalni vzlet in podevno
Sy vzpenjanje s pospedavanjem.

- 1a Vertikalni vzlet s povecevanjem
e L o hitrosti na vidini zraZne blazine
5 SamtT -
g s i
= Ly o : = Vzlet 2 “zaletom",
L et : Sk (running take-off)
it i
A R -
2-3m! .
1 -
Vzlet z zaletom - sposobnosti

-
-

3

X
E
=

o

I

-

o

L]
L
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Vzlet z zalebditvijo in horizontalnim
pospesSevanjem - sposobnosti

W

Gear Height &,

Ground Distance Oz ft

Vzlet s so€asnim vzpenjanjem in pospesSevanjem -
sposobnosti

ft

Gear Height Above Ground
Hl!' ‘

Ground Distance L‘G. yft
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3-5m

oo

NACINI PRISTANKA HELIKOPTERJA

Vertikalni pristanek

=7 ks &ez ovire
i i P -, Pristanek z zalebditvijo.,
_.r" P ~. Pristanek brez zalebditve.
il e
- -
s s
- -
i -
o - Pristanek s "flare-om" in
Jrad — s e zalebditvijo.
- -
" -
= -
-
- _— Pristanek s translacijske

- el " hitrostjo (running landing)
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