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Oris letalske tehnike

(Ob 75-letnici m otornega letenja) 
A N T O N  K U H E L J  (st.)

UVOD

P red  75 leti — dne 17. decem bra 1903 — sta 
b ra ta  W ilbur in  O rville W right izmenoma opravila 
v  okolici vasi K itty  Hawk v Severni Karolini, ZDA, 
štiri polete, k je r sta  p ri prvem  preletela razdaljo 
borih  53 m etrov v 12 sekundah, p ri zadnjem , n a j
daljšem  pa razdaljo 260 m etrov v 59 sekundah 
(sl. 1). Če upoštevamo, da je  tis ti dan nasprotni 
v eter p ihal s h itrostjo  9,7 m etra  na sekundo, je 
imelo letalo pro ti zraku  h itrost okrog 14,1 m/s ali 
50,5 km  na uro. P reletene skrom ne razdalje same 
zase niso razlog, da imamo ta  dan za začetek mo
tornega letenja, pač pa dejstvo, da sta si b ra ta  
W right upala le teti v dokaj močnem vetru. V na-

.jr;
Sl. 1. Prvi uspešni polet O. W righta dne 17. de

cembra 1903
P ilo t vodi letalo  leže. Višinsko krm ilo pred, sm erno 

p a  za k rili [10]

Sl. 2. Turistično letalo »Lojze«. 
K onstrukter ing. Stanko Bloudek 
Teža v le tu  6080 N (620 kp), razpetina 
k ril 9,20 m, nosilna površina 13,1 m 2, 
m otor 59 kW  (80 KM). N ajvečja h i
trost 200 km /h. Poletelo jun ija  1930

spro tju  s poskusi drugih  iznajditeljev pred in za 
tem  dnem  je  tu  šlo v resnici za le tenje in ne za 
več ali m anj posrečene skoke; saj je imelo njihovo 
letalo vse bistvene p rip rave ne le za letenje, tem 
več tu d i za uspešno krm arjenje. Iz p rv ih  poskusov 
se je  sčasoma najprej razvilo krhko športno orodje 
iz lesa, žic in  platna, ki je  že m ed prvo svetovno 
vojno pokazalo svojo uporabnost kot pomožno boj
no sredstvo. Med obema svetovnim a vojnam a se je 
letalstvo postopoma razvijalo naprej, vojna letala 
so se že ločila glede na uporabo v lovska, opazoval
na in  bombniška, pa tud i potniško letalstvo si je 
počasi začelo u tira ti pot. R azvijati se je  začel letal
ski turizem , čeprav je šlo p ri tej v rsti letal včasih 
le za preizkušanje raznih zamisli, ki so jih  potem 
nam eravali uporabiti drugje na večjih in dražjih 
strojih.

Sl. 3. Športni dvokrilnik »Janezek II«. Konstrukter
ing. A nton K uhelj

R azpetina k ril 6,10 m, nosilna površina 9,6 m2, teža 
v le tu  4217 N (430 kp). M otor 55 kW  (75 KM). N ajvečja 

h itrost 185 km /h. Zgrajen  le ta  1937



Za obdobje med obema vojnam a je mogoče naj
bolj značilna živahna raziskovalna dejavnost. V šte
vilnih aerodinamičnih laboratorijih  so preizkušali 
razne oblike letal in  njihovih posameznih delov, 
predvsem  pa so raziskovali več tisoč profilov kril 
in  se naučili, kako prenašati izsledke poskusov z 
modelov na prava letala. S skrbno analizo eksperi
m entalnega m ateriala in z uporabo teoretičnih iz
sledkov so pred sredo stoletja začeli celo zelo uspeš
no računsko določati oblike profilov kril, ki naj bi 
v danih okoliščinah imeli določene optimalne last
nosti. Poleg lesa so kot glavni konstrukcijski m a
terial začeli uporabljati tudi novo odkrite zlitine 
aluminija, čeprav je ostal les in posebej oplemeni
teni les še dolgo prim eren m aterial za gradnjo 
manjših letal (sl. 2 in 3).

Pod silo zahtev, ki jih  je postavil drugi svetovni 
spopad, se je letalstvo med vojno in posebno po 
vojni izredno razmahnilo. Turbinski reaktivni mo
to rji potiskajo po zraku letala na velike razdalje 
in  s hitrostmi, o katerih  nismo mogli pred drugo 
svetovno vojno niti sanjati, turbinski vijačni stroji 
pa omogočajo hitro letenje izredno težkih letal, ki 
bi jih z batnim i m otorji ne mogli opremiti, ker 
kratko in malo ne bi imeli zanje na letalu dovolj 
prostora (sl. 4).

Sl. 4. Leteča ladja Do X.
R azpetina k rila  48 m, skupna nosilna površina 468 m2, 
teža v letu  471 kN (48 000 kp), 12 m otorjev (po dva v 
vrsti) s skupno 53 000 kW  (72 000 KM), največ ja  h itrost 

220 km /h. Z grajena 1. 1929

Letalska tehnika obsega danes vrsto področij, 
potrebnih za uspešno konstrukcijo, gradnjo in  upo
rabo letal. Aerom ehanika obravnava lastnosti zra
ka, pa tudi sile na posameznih delih in na celem 
letalu med njegovim gibanjem ; m ehanika letenja 
rešuje nasprotno nalogo: študira gibanje letala pod 
vplivom danih sil. S tatika in dinam ika letal pro
učujeta obremenitve med letenjem  in sta tako po
membni za varnost letala in okolice, da so obre
m enitve letal med raznimi fazami letenja in vožnje 
po tleh predpisane z m ednarodnim i in javnim i 
predpisi. V letalsko tehniko spadajo tudi metode

določanja napetosti in deformacij v posameznih de
lih letala, vprašanja konstrukcije letal, pogonskih 
naprav in instrum entov. Dandanes, v času inten
zivnega letalskega prom eta, so seveda pomembna 
tud i vprašanja opreme letališč in kontrolnih naprav 
na zemlji. Od vsega tega si bomo lahko ogledali 
v naslednjih vrstah  le nekaj vprašanj, ki se zdijo 
posebno pomembna za razum evanje delovanja so
dobnih letal.

OSNOVNE ENAČBE AERODINAMIKE

Zrak smemo v območju leten ja  (nekako do viši
ne 30 ali 40 kilometrov) vzeti kot kontinuum , v ka
terem  podajamo vse veličine v odvisnosti od časa t 
in od izbranega m esta v prostoru s koordinatam i x, 
y, z (Eulerjev način obravnavanja). Osnovne enač
be so bolj podrobno obdelane v učbenikih m ehani
ke fluidov, npr. v knjigi prof. K. Voronjca in N. 
Obradoviča [11]. Zato bomo tu  samo kratko poro
čali.

K er vzamemo, da so gostota g, vektor h itrosti v, 
tlak  p itd. funkcije k ra ja  in časa, dobimo za po
spešek a, ki je  enak substancialnem u odvodu h itro 
sti, enačbo

d v 8 v 8 v 8 v d v
a  =  —  == ------- +  —  vx + ------- v +  —

dt 8 t 8 X 8 y d z
(D

S prehodom na kom ponente pravokotnega ko
ordinatnega sistem a preverimo, da smemo namesto 
tega pisati tudi:

du 8  v
” +  V — v X (v  X v) d ')

d t 8 1

kjer pomeni y  operator nabla (ali del) in ga pišemo

88 8
V =  1-----'r J —

8 x  8 y 8  z
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Zakon o ohranitvi mase nam  da kontinuitetno 
enačbo

—  +  V fe«) =  0
8 t

ki ima za konstantno gostoto g obliko 

y V :
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Analogno obravnavanje znanega zakona dina
mike kontinuum ov o gibalni količini nam  da im 
pulzni zakon za sile

J 3 l \ f )  d t +  ^  QV„vdS =  j)  p d S  +  J e / mdr (4a)

kjer je p  gostota zunanjih  površinskih sil, f n pa 
gostota zunanjih  prostorskih sil. Podobno dobimo 
impulzni zakon za momente



Jd  (e r  X v)  

8 t
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Ce pridem o k diferencialni obliki obeh zakonov 
in  vzamemo, da je  zrak Newtonovski fluid, ki p red
postav lja linearno zvezo m ed kom ponentam i nape
tostnega tenzorja  in  tenzorja deform acijskih h itro 
sti, dobimo znani sim etrij ski pogoj za tangencialne 
napetosti in  Navier-Stokesove enačbe, ki imajo za 
sm er osi x  obliko.*

d v x 8 v x 8 v x 8 v x
ax ---- —  +  ——  vx +  —— vy +  --— vz —

8 1 8 X 8 y  8  z
1 8 p . 1 8

= ------- ---- \ - v A v x + - v  —  ( y v ) + g x (6)
q 8  X 3 8  X

V enačbi (6) pomeni A Laplaceov operator in  ga 
lahko pišemo A =  y  y ; r) in  v =  tjJq pa sta di
nam ična oz. k inem atična viskoznost zraka.

V ektorska oblika Navier-Stokesovih enačb je za 
pravokotne K artezijeve koordinatne sisteme

a  =  — - у т  +  v A r  + (y  i>) +  g  (8) 
в 3

v  vseh koordinatnih  sistem ih pa velja
1 4

« = -----УР —  v V X(V X») +  - v v  (V v) +  g  (8')
Q 3

N avier-Stokesove enačbe skupaj s kontinuitetno 
enačbo (3) in  s supozicijo da je zrak barotropen 
fluid

e = q (p) (9)

so osnovne enačbe aerodinam ike. Z adnja enačba 
im a p ri nestisljivem  fluidu preprosto obliko

Q = во =  const (9a)
* Tu in še n a  nekaj m estih  smo zaradi boljše p re 

glednosti izpustili nekaj oštevilčenih enačb!

drugje pa izhajamo s supozicijo, da gre za politro- 
pen fluid (med gibanjem  vzamemo vedno n = x)

P Pn— =  — , kjer velja 1 <  n < x (9b)
Qn Qon

n pomeni razm erje specifične toplote pri stal
nem  tlaku  p pro ti specifični toploti p ri stalni pro
stornini.

Za zrak vzamemo ponavadi kar x  =  1,40.
K er se razm ere v atm osferi časovno in krajevno 

zelo sprem injajo, je M ednarodna organizacija za ci
vilno letalstvo ICAO pri Združenih narodih prevze
la že prej uporabljano standardno atmosfero in  jo 
dopolnila z novimi podatki za višine do 30 km. Za 
izhodno enačbo vzamemo najprej enačbo (8), v ka
teri pa so nič vsi členi, ki vsebujejo vektor hitrosti, 
tako da ostane le

— l- y p  + g  = Q (10)

P ri enačbi (9 b) vzamemo v troposferi do višine 
11 km  politropno, v stratosferi do višine 25 km pa 
izotermno stanje. Od te  višine naprej tem peratura 
počasi narašča vse do nekako 60 km. Računi za do
ločanje veličin v odvisnosti od višine so elemen
tarn i in  jih  ne bomo ponavljali; podani so tabelar
no v  priročnikih in  učbenikih praktične aerodina
mike. Tu naj zadošča le k ra tek  pregled (tabela 1).

EKSPERIMENTALNI REZULTATI

Preden podamo nekaj prim erov uporabe osnov
nih  enačb aerodinam ike v praksi, si oglejmo glavne 
rezultate opazovanj in  poskusov. Eden glavnih p ri
pomočkov eksperim entalne aerodinam ike so tuneli, 
ki jih  ima navadno vsak laboratorij po več, da 
v nekaterih  od n jih  proučujejo predvsem posebna 
vprašanja. Na sl. 5 je  pokazan eden prvih  večjih 
tunelov, p ri katerem  im a zračni tok v preizkuševal
nem  odseku ploščino prereza okrog 30 m2. P ri naj
večji hitrosti zraka 420 km /h porabijo motorji, ki

Tabela 1. Atm osfera ICAO

N adm orska 
višina km 0 5 10 15 20 25 30

Tlak N/m 2 
m m  Hg

101325
760,00

54045
405,37

26491
198,70

12107
90,81

5527
41,46

2526
18,95

1184
8,88

T em peratura °C 15,00 —17,52 —50,00 —56,49 —56,49 —56,49 —42,80

Gostota kg/m 3 1,2250 0,7365 0,4136 0,1947 0,0889 0,0406 0,0179

H itrost zvoka m/s 340,3 320,5 299,5 295,1 295,1 295,1 304,25

K inem atična viskoznost 
m m 2/s 14,607 22,103 35,232 73,029 159,970 349,980 835,650



Sl. 5. V elik aerodinamični tunel v Langley Fieldu 
Preizkusni prerez je krog s premerom 6,1 m, največja 
hitrost zraka 420 km/h, moč motorjev 5880 kW 

(8000 KM) [8]

ženejo ventilator V, moč skoraj 6000 kW. Zrak kro
ži stalno okrog in  se vrača proti preizkuševališču 
po dveh povratnih ceveh. Da bi dosegli čim enako
m ernejši tok, so na vseh ogliščih nameščene dokaj 
goste usm erjevalne kaskade lopatic, ki znatno 
skrajšajo potrebno dolžino tunela.

Za delovanje velikih tunelov, ki naj bi dajali 
tudi močan zračni tok, so potrebni veliki motorji, 
saj raste moč pogonske naprave premo sorazmerno 
delovnemu prerezu zračnega curka in kubu h itro
sti. K ljub večanju tunelov in večjih h itrosti zraka 
v  n jih  pa ne moremo pri poskusih skoraj nikdar 
uporabiti letal in njihovih delov v naravni veliko
sti in gnati zrak z enakimi hitrostm i, kakršne imajo 
letala. Dimenzijska analiza Navier-Stokesovih 
enačb (8) pokaže, da bi se pravzaprav moralo več 
števil p ri modelnem poskusu ujem ati s števili leta
la, če naj bo tudi tok okrog geometrično podobnega 
modela podoben toku okrog letala. Od teh  števil 
sta za letalstvo najbolj pomembni Reynoldsovo šte
vilo Re in  Machovo število M. Prvo pomeni v bist
vu razm erje vztrajnostnih in viskoznih sil, drugo 
pa je enako razm erju hitrosti zračnega toka proti 
hitrosti zvoka. Ce označimo z L značilno dolžino 
letala oz. modela, z v 0 hitrost, z rj0 dinamično vi
skoznost in z g0 gostoto zraka daleč pred letalom 
oz. pred modelom, je

M  = V±  (lla,b) 
% v0 ao

kjer je hitrost zvoka ali hitrost širjen ja m alih mo
tenj podana z enačbo

« °  =  ] / —  =  ] / * -  =  f x R T 0 ( 1 2 )
\  d? \  e0

(V skladu z navado označujemo h itrost zvoka z 
a ali a0. Zato moramo seveda razlikovati to skalar- 
no veličino od vektorja pospeška a.)

Iz prej navedenih razlogov ne moremo tud i pri 
poskusih v sodobnih tunelih  skoraj nikoli doseči 
enakosti Reynoldsovih števil za modele in letala. 
Zato se moramo večkrat zatekati k popravkom  m e
ritev, ki so pa tem  bolj zanesljivi, čim bolj se p ri
bližujeta Reynoldsovi števili modela in  letala. Za 
počasna letala nekako do M ~  0,7 enakost Macho- 
vih števil ni potrebna; p ri eksperim entalnem  raz
iskovanju h itrejših  letal pa je enakost teh  števil 
nujno potrebna in  se ji m orajo um akniti vse druge 
zahteve.

Najpomembnejši rezu ltati aerodinam ičnih po
skusov so sile in m omenti zračnih sil, k i jim  z uved
bo količnikov damo tud i brezdimenzionalno obliko. 
Če gre za simetrično telo, ki ga obliva sim etrični 
enakomerni tok v 0 pod vpadnim  kotom a, se v si- 
m etrijski ravnini pojavijo odpor X v sm eri gibanja 
zraka (v am eriški lite ra tu ri D, v  nem ški W), vzgon 
Y pravokotno h  gibanju zraka (v am eriški lite ra tu ri 
L, v nem ški A) in  mom ent sil M, ki ga v  nem ški 
lite ra tu ri jem ljejo navadno okrog sprednjega roba 
(s. r.) profila, v am eriški pa okrog aerodinam ič
nega centra (a. c.), ki leži v bližini prve četrtine 
dolžine tetive l (sl. 6). S tem i veličinam i in  z dina
mičnim tlakom

<70 =  1 č o f  o2 ( 1 3 )

Sl. 6. Zračne sile na profilu  krila 
R ezu ltan ta R vzgona Y in odpora X  se d a  razstav iti 
tud i n a  norm alno kom ponento N in  tangencialno T. 
V obm očju le ten ja  je  odpor znatno m an jši od n a r i

sanega
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Sl. 7. Odporni količnik Cf gladke 
plošče

Odpor tre n ja  sledi p ri lam inarn i 
m ejn i p lasti č r ti 1, p ri tu rb u len tn i 
pa 'črti 4; za prehodno področje ve

lja  k riv u lja  3 [7]

Sl. 8. Odporni količnik  Cf hrapavih plošč 
P ri več jih  debelinah  k  h rapavostn ih  zrnc postane od
po rn i količnik  neodvisen od Reynoldsovega štev ila  [7]

tvorim o količnike brez dim enzije Cx, Cy, Cm z enač
bam i

X  = CxSq 0 Y =  CySq0 M  = C mS lg 0 (14a-c)

P ri telesih z določeno debelino se odporu tre 
n ja  pridruži še profilni odpor, ker dajejo tlaki na 
telo pred mestom naj večjega prereza večjo silo 
v sm eri gibanja zraka kakor tlak i za tem  mestom. 
Z nagibom vzdolžne osi telesa proti zračnemu toku 
za vpadni kot a se poleg odpora pojavita tud i vzgon 
in  moment okrog sprednje točke (nosa) trupa. Če 
vzamemo v enačbah (14 a-c) za S ploščino največ
jega prereza trupa, za I pa dolžino trupa, dobimo 
za narisano telo diagram e na sl. 9.

Za letala je aerodinam ika krila posebno po
membna, ker prispeva njegov vzgon daleč naj večji 
delež p ri uravnovešenju teže. Kakor za druge dele 
letala, podajamo tudi za krilo aerodinamične podat
ke tabelarno ali z diagrami, ker je natančno izra
žanje z obrazci težko; aerodinamične količnike pri 
tem  večkrat pomnožimo npr. s faktorjem  100, da 
dobimo bolj prik ladna števila. Medtem ko so v 
prvem  razdobju letalstva uporabljali največ t. i. po
larne diagram e (gl. npr. sliko 12), k jer sta odporni

k je r pomeni S karak teristično  površino k rila  (po 
navadi je  to ploščina tlorisa krila, dana z enačbo 
S — b i ,  če pom enita b razpetino, I pa globino krila).

Odpor teles p ri g ibanju  fluida je  v veliki m eri 
odvisen od oblike. N ajm anjši odpor im a tanka plo
šča p ri g ibanju  vzporedno z njeno ravnino, ker jo 
tedaj zadržujejo le tangencialne napetosti (torni 
odpor). Odvisnost tega odpora od Reynoldsovega 
števila in  od hrapavosti so raziskovali v mnogih 
aerodinam ičnih in  ladijskih  laboratorijih  in so do
bili za odvisnost količnika Cf (kjer moramo S v 
enačbi (14 a) razum eti izjemoma kot celo stično 
ploskev zraka s telesom: S =  2 bi) od Reynoldso
vega števila rezultate, ki so podani v logaritem skih 
diagram ih na slikah 7 in  8. Za gladke površine 
plošče smemo vzeti do Re =  5.105 krivuljo  1 na 
sl. 7, ki velja  za lam inarno mejno plast, od tam  
dalje velja  najp rej prehodna k rivu lja  3, ki pa je 
znatno odvisna od velikosti h itrostn ih  motenj v zra
ku. Za Reynoldsova števila od 10 m ilijonov dalje 
pa vzamemo v poštev krivuljo  4, ki velja za tu rb u 
lentno m ejno plast. Za hrapave površine z veli
kostjo vzboklin k  ostane p ri večjih Reynoldsovih 
številih  količnik Cf skoraj konstanten (sl. 8).

Sl. 9. Aerodinamični količniki majhnega modela 
trupa

Za p reračun  količnikov je  b ila  vzeta ploščina največ
jega p rereza S =  1,88 dm2 [4]
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Sl. 10. Aerodinamični količniki vzgona A  in odpora 
W krila v odvisnosti od vpadnega kota 

Zaradi preglednosti so vsi količniki pomnoženi s fak
torjem 100 [7]

Sl. 11. Porazdelitev tlakov po zgornji in spodnji 
strani profila v odvisnosti od vpadnega kota  [7]

in momentni količnik podana kot funkciji vzgon
skega količnika in je bil vpadni kot pripisan k toč
kam  diagrama, podajamo sedaj ra je  vse količnike 
v odvisnosti od vpadnega kota (sl. 10). K er ima 
ogromna večina profilov svoj aerodinamični center, 
tako da je količnik momentov okrog njega neodvi
sen od vpadnega kota, zadošča seveda za moment 
samo velikost momentnega količnika cm a . c in po
datki za lego centra.

Taki diagram i nam  pri praktičnem  delu zares 
koristijo šele tedaj, če vemo pri kakšnih Reynold- 
sovih številih so bili dobljeni in kolikšna je bila v it
kost modelov. Pod vitkostjo razumemo razm erje

k jer pom enita b razpetino, S pa ploščino krilnega 
tlorisa. Za krilo pravokotne oblike in globine I je 
seveda X = bjl. Predstavo o prispevku sesalne (zgor
nje) strani in tlačne (spodnje) stran i k rila k  vzgonu 
nam  posredujejo diagram i porazdelitve tlakov oz. 
depresij proti atmosferskemu tlaku  na sl. 11. Te 
razlike napišemo v brezdim enzijski obliki s tem, da 
jih  delimo s q0. K sliki naj še pripomnimo, da je 
tok p ri tem  profilu p ri vpadnem  kotu a =  18° že 
odtrgan, k ar ustreza zadnjem u zgornjemu delu k ri
vulje Ca (a) na sl. 10.
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Sl. 12. Vpliv vitkosti krila na polarni diagram  [7]

Vpliv vitkosti na polarni diagram  je zelo mo
čan. Na sl. 12 so podani diagram i za krila raznih 
vitkosti in z enakim  profilom, izm erjeni v istem 
aerodinam ičnem  modelu in p ri enakih Reynold- 
sovih številih.

S sistem atičnim  preizkušanjem  raznih serij p ro
filov in ob uporabi drugih eksperim entalnih rezul
tatov je nekaj dobro oprem ljenih laboratorijev že 
pred začetkom druge svetovne vojne razvilo več 
novih izredno uspešnih profilnih serij. Natančno 
proučevanje pojavov v m ejni plasti zraka tik  ob 
trdn i površini k rila ali drugega dela letala je  tudi 
privedlo do globljega spoznavanja pogojev odtrga- 
n ja m ejne plasti (in s tem  odtrganja vsega zračnega 
toka) od površine teles in  do vzrokov za prehod 
m ejne plasti iz lam inarne v tu rbulen tno  obliko. 
K er je  m ejna plast tudi v le talstvu zelo tanka, lah 
ko v prvi aproksim aciji k a r vzamemo, da tok zraka 
okrog kril popolnoma ustreza gibanju neviskoznega 
fluida, potem pa na znani način uporabim o te re
zultate p ri študiju  gibanja v m ejni plasti nepo
sredno ob trdn i steni.

PRIPOMBE K AERODINAMIKI

Zunaj območij m ejne plasti obravnavam o torej 
zrak skoraj vedno kot fluid brez viskoznosti. Če po
leg tega še zanemarimo vpliv težnosti, nam  enačba 
(8) ob upoštevanju izraza (1) da Eulerjevo enačbo 
v obliki

8  v  /v2\  1
a  — ----- P V (— I — » Х ( у Х и ) = -  ~ y p  (16)

8 1 \ 2 / q

Za m ajhne h itrosti t ja  do M =  0,5 vzamemo, da 
je zrak nestisljiv, p ri večjih h itrostih  pa suponi- 
ramo adiabatno sprem injanje tlaka. Za funkcijo 
tlaka, ki jo definiram o z enačbo



P (p) = j —  (17)

Po

dobimo v navedenih prim erih

P W = t * i .  (17»,b)
so k — 1 \e  eo/

S tem  pa lahko pišemo enačbo (16) tud i v obliki

—  +  v  (— +  p \ =  vX  (V X v) (16 )

Če je tok še stacionaren in  je zato 8 v /8 t =  0 
dobimo s skalarnim  množenjem  enačbe (16’) in  ele
m enta poti d r  =  v  dt, da je  to taln i diferencial iz
raza v  oklepaju na levi s tran i nič in  da je zato 
vzdolž tokovnice

2 2
— +  P (p) =  —  +  P (po) =  const (18)
2 2

Med stacionarnim  tokom neviskoznega zraka se 
torej to ta lna  energija (ali posplošena entalpija) 
enote mase ne sprem inja (Bernoullijeva enačba za 
»idealen« plin). Če im a ves zrak  v gibanju  enako 
totalno energijo, je  leva stran  enačbe (16’) p ri sta
cionarnem  gibanju nič in  zato m ora tud i desna 
stran  b iti nič. V takem  prim eru  m ora torej b iti tok 
brez vrtincev, ali pa m orata vek to rja  h itrosti in 
n jenega vrtinca b iti vzporedna (Beltram ijevi to
kovi) .

Iz zgornjega lahko sklepamo, da bomo mogli v 
večjem  številu  prim erov vzeti tok neviskoznega 
zraka brez vrtincev. K akor je znano, im a tedaj h i
trost skalam i potencial cp (x , y, z) tako da je

v = v  cp (20)

Za nestisljiv  zrak  dobimo tedaj diferencialno 
enačbo, ki m ora veljati za funkcijo cp, s tem  da 
v kontinu itetn i enačbi (3') vstavimo za hitrost 
zgornji izraz. Tako dobimo

y y < p  =  A<p =  0 (21)

S kalam i potencial m ora torej ustrezati Lapla- 
ceovi diferencialni enačbi. Če pa dopustimo vrelčna 
polja gostote q, moramo na desno stran  enačbe (21) 
postaviti to veličino; tedaj gre torej za Poissonovo 
diferencialno enačbo.

Diferencialno enačbo za skalam i potencial hi
trosti v stisljivem  fluidu tud i dobimo iz kontinui- 
te tne enačbe (3). Iz te  enačbe in iz Eulerjeve 
enačbe (16), ki im a za prim er stacionarnega poten
cialnega toka obliko

eliminiramo ob uporabi enačbe (12) tlak  in gostoto 
in dobimo po daljšem  računanju

1— + 1
/ vzy

l  a2)' ÖX2 \v a2J 8  y 2 \  a2 J 8

n vxvy 8 2 cp o vyvz 8 2 cp ^v zvx 8 2
a2 8  X 8  y a2 8 y  8 z d2 8  z

(22)

V tej enačbi bi m orali natančno vzeto tudi kom
ponente h itrosti nadom estiti s prvim i odvodi po
tenciala po koordinatah. Poleg tega se s hitrostjo 
toka sprem inja tud i h itrost zvoka in bi bilo treba 
to upoštevati. Integracija enačbe (22) je zato možna 
le s sukcesivnimi aproksimacijami. V prim eru pa, 
da se zrak giblje v  glavnem  le premočrtno npr. 
v sm eri osi x  s konstantno hitrostjo v 0 in da štu
diram o le m ajhne m otnje takega toka, vzamemo za 
potencial h itrosti izraz

cp = v0x  +  cp' (x, y, z)

Za funkcijo cp’ velja potem približno linearna 
diferencialna enačba

s katero lahko prav uspešno obravnavamo v dolo
čenih območjih ravne tokove okrog kril in sime
trične tokove okrog vitkih teles in k jer pomeni a0 
zvočno hitrost nemotenega toka.

H itrostni potencial vrelčnega polja gostote q (x ', 
y ' , z )  v točkah M (x, y, z) zunaj vrelcev je za p ri
m er nestisljivega fluida dan z enačbo

cp (x, y, z) : — t f
An J

q (x', y ', z') dx'dy’dz' 
R

(23)

k jer pomeni R razdaljo vrelčnega elementa od toč
ke M

R =  [(x' — x ) 2 +  ( /  — y )2 +  (z' — z)2]1/2 (24)

Če je vrtinčno polje omejeno na tanko cev 
(vrtinčna črta), ki ima v smislu Helmholtzovih 
stavkov krajevno in časovno konstantno jakost Г

Sl. 13. »Inducirana« hitrost vrtinčne črte Г



in k jer začetna in končna točka ni v notranjosti 
fluida (sl. 13), tedaj velja za hitrost v j, ki zaradi 
tega vrtinca nastane v točki M, enačba

Г  f R x e  
4 iz J  R3

ds (25)

S kombinacijami vrelčnih in vrtinčnih polj mo
remo zelo uspešno obravnavati toke nestisljivega 
fluida okrog raznih teles v ravnini in  v prostoru 
(singularitetna metoda).

AERODINAMIKA KRIL

Eden prvih rezultatov teoretične mehanike flui- 
dov, ki so ga v veliki m eri potrdili poskusi, daje 
odvisnost vzgonskega količnika krila velike razpe- 
tine od vpadnega kota a (sl. 6)

Cy « 2  n(a + s) (26)

kjer pomeni e kot med tetivo in smerjo hitrosti v 0, 
p ri kateri je vzgon nič. Enačba velja le za m ajhne 
vpadne kote, ko se tok še ne odtrga od zgornje 
strani krila; a in  e moramo p ri tem  vzeti v ra 
dianih. Da pridemo do zgornje enačbe, poiščemo 
najprej zvezo med skalarnim  potencialom q> (x, y) 
toka, ki je vzporeden h  koordinatni ravnini x  — y, 
in med njegovim vektorskim  potencialom

yj = kip (x, y)

Iz enačb za vektor hitrosti

dobimo
» =  V<P =  v X y

8 q> 8 ip 8 <p

8 x  д у  У 8 y

(27)

8  ip 
8  X

(27a,b)

Enačbi med odvodi obeh funkcij pa sta Cauchy- 
Riemannovi diferencialni enačbi teorije analitičnih 
funkcij kompleksne sprem enljivke

z = x + iy  (28)

kjer pomeni i im aginarno enoto (i2 =  —1). Zato je 
funkcija

f( z )  =  ep +  i ip (29)

analitična funkcija sprem enljivke z in jo im enuje
mo kompleksni potencial, njen odvod po z

/ '( * )  =
d /  8  ep . 8  ip
d z  8 X

+  i •—  =  vx - 
8 x

-1 VV = v (30)

pa imenujemo kompleksno hitrost tokovnega polja 
v ravnini a; — y. Za totalni diferencial tokovne 
funkcije ip (x, y) dobimo izraz

, 8 ip dip ,
dip =  —  d* -1------dy  =  — vydx +  vxdy

8 x  8 y

Smerni količnik na krivuljo ip (x, y) =  const je 
zato

dy_ =  v?
d x  vx

(31)

K rivulje ip (x, y) =  const so torej tokovnice, ker 
imajo tangente nanje v vsaki točki smer hitrosti.

Kompleksni potencial splošnega t. i. cirkulator- 
nega toka okrog krožnega valja  polm era R, ki 
ustreza neskončno dolgi v rtinčni n iti jakosti Г  
skozi koordinatni začetek, se da na  prej opisani 
način sestaviti iz singularitet (dveh vrelčnih n iti 
— dipola v koordinatnem  začetku, vrtinčne n iti in 
enakomernega toka). Tako dobimo

/ i  (z) = v0 (z  +  +  —  ln z (32)
\  z  J 2n

Kompleksna h itrost izhaja iz tega z odvajanjem  
po z

vl (z) = v0 i \ — — ) +  —  = » ! ! — iv, (32a)
\  z2/  2 rcz

Na površini kroga vzamemo z =  Re'& in dobi
mo za h itrost v sourni sm eri izraz

Гv(r =  R) =  2 r0sin & H------- - (32b)
2гzR

Iz Bernoullijeve enačbe izračunam o nato tlak

P =  Po +  — (»o2 — v2)
2

ki ga pomnožimo z elementom površine, da dobimo 
silo na m ali površini valja, ki im a aksialno dolžino 
b in  obodno širino R d & . Kom ponenti zračnih sil 
na valj dobimo potem z integracijo po vsem obodu, 
za komponento X  v smeri realne osi dobimo nič, 
za komponento Y pa najdem o (sl. 14)

2n
Y = — \p b R  sin §  d# =  Q0b r v 0 (33)

o

R ezultanta Y ima pozitivno sm er im aginarne osi 
in  pomeni vzgon, ker je pravokotna k sm eri h itrosti 
zraka u0 daleč pred valjem  in daleč za njim.

Sl. 14. Vzgon in odpor na krožnem  valju



Teles z zunanjo obliko krožnega valja  p ri le ta 
lih ni. Da bi pa še spravili zrak v kroženje okrog 
valja  in  dobili cirkulacijo Г, bi bilo treba valj 
v rte ti okrog njegove osi. Tak poskus so napravili 
p red  veliko leti v Nemčiji in  so poskušali s tako 
napravo poganjati ladje; vendar se stvar ni posre
čila. S prim erno izbrano analitično funkcijo kom
pleksnih sprem enljivk f  =  ca (z) pa lahko preslika
mo tok okrog kroga ravnine z v tok okrog krilnega 
profila v ravnin i f  =  £ +  i r\. P ri gibanju realnega 
fluida okrog profila pride do cirkulacije Г  že nekaj 
trenu tkov  potem  ko se začne profil gibati. Fluid 
teče nam reč v začetku res okrog zadnjega roba 
profila acirkulatorno od spodnje stran i navzgor, 
čez nekaj trenu tkov  pa se ves tok že tako preuredi, 
da imamo na zadnjem  robu gladko odtekanje (sl. 
15 in  16). S tem  pogojem (Kutta-Žukovskij) dobimo 
za cirkulacijo približen izraz

Г  =  n l' v0 sin (a +  s) (34)
k jer je  dolžina V približno enaka globini profila.

Če vzamemo V ji ~  1 in  nadomestimo sinus kota 
a +  e s kotom samim, dobimo približno enačbo (26). 
Seveda velja zadnja supozicija le za m ajhne vpad
ne kote. Zgornje enačbe pa pri velikih vpadnih 
kotih tako v vsakem  pogledu odpovedo, ker se te
daj tok odtrga od profila.

Namesto da bi se zatekli h  konformnemu pre
slikavanju kroga, pridemo do toka okrog danega 
profila tud i tako, da namestimo na skeletni črti 
profila (krivulji, ki veže obe skrajni točki in  leži 
v sredi m ed zgornjim  in spodnjim  obrisom) zvezno 
porazdeljene vrtinčne črte gostote y okrog zelo 
m ajhnih krožnih valjev in  vrelčne črte gostote q. 
H itrostna polja dobimo z integracijo enačb za hi
trosti osamljene vrtinčne in  vrelčne črte, ki sta 
nekoliko podobni zadnjem u členu enačbe (32 a) za 
v±. Če dodamo k tem u še enakomeren tok s hitrost
jo v 0, k i je nagnjen pod kotom a proti tetivi krila, 
dobimo s tem  pri danih gostotah y in  q popolno 
sliko toka nestisljivega fluida okrog nekega profi
la. Se bolj pomembna pa je obratna naloga: pri 
predpisani porazdelitvi hitrosti, ki naj nastane na

cw

Sl. 17. Polarni diagrami klasičnih in laminarnih  
profilov

Sl. 16. Cirkulatorni tok okrog profila po nekaj tre
n u tk ih  od začetka gibanja  [8]

K er velja enačba (33) tud i za aerodinam ični vzgon 
zraka na profilu, dobimo s prim erjavo te  enačbe in 
izraza (14 b)

Y  = Cy b 1\ qqVq2 =  QbvQTtl' vasm (« +  e)
Iz tega izhaja enačba za sprem injanje vzgonske

ga količnika
/'

Cv = 2n — sin (a +  e) (35)
'  /

Sl. 15. Acirkulatorni tok okrog profila v začetku gi
banja fluida  [8]



obrisu profila, določiti gostoto vrelčnih in vrtinčnih 
črt, obliko skeletnice in obris. H itrosti izberemo pri 
tem  tako, da bo v bližini želenega vzgonskega ko
ličnika odpor profila čim manjši. Tako se je  res 
pred leti prvič posrečilo konstruirati t. i. lam inarne 
profile z zelo m ajhnimi odpornimi količniki za do
ločen vzgonski količnik. P rim erjava eksperim ental
no dobljenih polarnih diagramov za znani klasični 
profil NACA 23015 in za lam inarni profil NACA 66 
(2i5)-416 pri Reynoldsovem številu 9 milijonov (sl. 
17) pokaže res velike razlike p ri odporu za območje 
vzgonskih količnikov od 0,2 do 0,6, če je lam inarni 
profil skrbno izdelan in ima zelo gladko površino. 
Oba črtkana polarna diagram a veljata za profile 
propelerjev in  sta bila zato dobljena z m eritvam i 
pri znatno m anjših Reynoldsovih številih. Ugoden 
vpliv oblik lam inarnega profila Zürich 11 v p ri
m erjavi s klasičnim profilom Göttingen 622 se tudi 
pri teh Reynoldsovih številih dobro pozna.

Pri p ravkar opisani metodi konstruiranja lam i- 
narnih  profilov je treba izračun skeletne črte in 
obrisov profila obravnavati ločeno. V novejši dobi 
se je uveljavila še bolj popolna metoda konstruk
cije lam inarnih profilov. Z uporabo izsledkov teori
je m ejnih plasti predpišemo ob zgornjem (hrbtnem) 
obrisu profila tak  potek hitrosti, da je  vsota to r
nega in profitnega odpora p ri izbranem  vzgonskem 
količniku najm anjša, in določimo iz dane porazde
litve h itrosti obliko obrisa. V skladu z vsemi zahte
vam i določimo potem še potek hitrosti in obliko 
obrisa na spodnji (trebušni) strani.

Z upoštevanjem  kolikostnih zvez med pojavi 
prehoda lam inarne m ejne plasti v turbulentno, od- 
trgan ja ene in druge od površine in morebitnega 
ponovnega naleganja lahko na opisani način — 
vsaj za določena območja Reynoldsovih števil — 
konstruiram o zelo uspešne profilne oblike.

H itrostne razm ere v odtrganem  toku so že na 
pogled zelo zamotane (sl. 18) in  jih  je težko dovolj 
natančno teoretično zajeti. Zaradi nizkih tlakov 
v odtrganem  toku se profilni odpor močno poveča, 
vzgon pa se z večanjem vpadnega kota celo m anjša 
(včasih celo skokoma), ker zrak zgoraj ob zadnjem 
robu profila ne odteka več gladko. V odvisnosti od 
ukrivljenosti skeletne črte in od raznih drugih fak

s i. 18. Odtrgani tok na zgornji strani krila pri ve
likem  vpadnem kotu  [7]

torjev se gibljejo največje vrednosti vzgonskega 
količnika čistih profilov brez dodatnih priprav ne
kako v m ejah med 1,0 in 1,8.

Sodobna letala imajo v prim erjavi s svojo težo 
razmeroma m ajhna krila, tako da pripada na vsak 
kvadratni m eter nosilne (tlorisne) ploskve k rila  
teža med približno 600 in 6000 N (60 do 600 kp). 
K er raste hitrost letala p ri poletanju in spuščanju 
s kvadratnim  korenom specifične obrem enitve kril 
in ker m orata ostati obe hitrosti pod določeno 
mejo, so krila vseh h itrejših  letal oprem ljena s po
sebnimi pripravam i, ki omogočajo letenje s poveča
nim vzgonskim količnikom. Take priprave so lahko 
posebna krilca za p ristajan je  ali razcepne plošče 
ob zadnjem  delu tistega območja razpetine krila, 
k jer krilo nima krilc za k rm arjen je letala okrog 
njegove vzdolžne osi. Največji vzgonski količnik še 
bolj povečamo, če poskrbimo, da nastane p ri od
klonu krilca špran ja (sl. 19), skozi katero teče 
razm erom a h iter zrak s spodnje stran i k rila  na 
zgornjo in tam  tako rekoč odpihava proč zelo upo
časnjeno mejno plast zgornje strani.

Designation D iagram ^ m ax.
a  a t  

С-*тах.

1

o

Basic A i r  fo ri C_______ '— 1.54 /5 .5 ° 0.01

W ith 0.2 C S p lit 
F lap  De f le e re d  

6 0 °
2 .5 3 12° 0.18

W ith 0.2  C P lain  
F la p  D e f le c te d  

6 0 ° c --------------Л 2 .3 8 /2 .5 ° 0 .2 2

W ith  0.2 C S lotted  
Flap D e fle c te d  

5 0 ° c = y 4 2. 76 13.5° 0 .2 5

With 0.27C Fowler 
Flap D e flec ted  

3 0 ° c ^ 2 .9 0 0 01
 0 0 .42

Sl. 19. N ekaj naprav za povečanje največjega  
vzgonskega količnika  [5]

Vpliv vitkosti na aerodinam ične lastnosti krila, 
ki je eksperim entalno pokazan s polarnim i d iagra
mi na sl. 12, lahko zelo dobro pojasnimo s pred
stavo, da dajo vzgon vrtinčne niti v  notranjščini 
k rila (gl. enačbo 33). Po Helmholtzovih teorem ih pa 
te niti n ik jer v k rilu  in fluidu ne m orejo nastati in 
ne nehati. Zato si jih  mislimo podaljšane v sm eri 
gibanja zraka proti krilu, kakor prikazuje slika 20, 
formalno kar tja  do startnega mesta, k jer jih  s ta rt
ni vrtinec sklene v zaprt krog (gl. sliko 16). Poleg 
enakomernega toka zraka s h itrostjo  v 0 in dodatne
ga toka okrog k rila  moramo tu  upoštevati tud i in
ducirano h itrost »svobodnih« vrtincev za krilom, 
ki jo dobimo z enačbo (25). K er nas zanimajo 
hitrosti p ri krilu, dobimo pri dani cirkulaciji d Г  
le polovično vrednost izraza v (32 b)

, dP
d vi = ------ (38)

4 T t R



Sl. 20. Vrtinčno polje krila končne vitkosti

V rtinci segajo nam reč tukaj približno le od nič 
do neskončnosti in  ne iz neskončnosti v neskonč
nost, kakor v k rilu  neskončne razpetine. Za R mo
ram o vzeti sedaj razdaljo z — z' (razliko ap likat 
m esta, k je r iščemo h itrost in m esta vrtinca d T ).  
Ce označimo z Гк cirkulacijo vrtinca okrog k rila  
na  m estu z', m ora veljati zaradi Helmholtzovih 
teorem ov enačba

А (г к +  л  =  0
d z 

ali
J n

d Г  = ------k-  d z' (39)
d z'

K er dalje lahko pišemo enačbo (33) s sedanjim i 
označbami za elem ent razpetine d z

dobimo
dK =  Cy \Q0v02ldz =  e0 r kv0dz

d (C„Q 
dz

dz (39')

Svobodni vrtinci inducirajo p ri krilu  h itrost v\, 
k i jo računam o z integracijo enačbe (38) ob upo
števan ju  izraza (39'). Ta h itrost im a v  območju 
razpetine k rila  sm er navzdol in  zato zm anjša efek
tivn i vpadni kot, ki je odločilen za vzgonski količ
n ik  v sm islu enačbe (26). Močna preobrem enitev 
zunanjih  kra jev  kril p ri večanju vpadnega kota pri 
velikem  vzgonu je včasih zelo nevarna; zato je tu  
nakazana m etoda določanja porazdelitve vzgonskih 
količnikov po razpetim  velikega pomena za prakso.

Splošnih metod za določanje porazdelitve vzgon
skih količnikov po razpetini ne moremo obravna
vati, ker so računi zamotani. Tu se omejimo samo 
na najbolj preprost prim er t. i. eliptične porazde
litve vzgona

Konstanto A0 lahko izrazimo s povprečnim 
vzgonskim količnikom krila  Cv po enačbi

+*/2
J* Cy ldz =  Cy S  =  

-bl 2

n-  Aob 
4

(41)

kjer pom enita b in  S razpetino oz. nosilno površino 
krila, A pa njegovo vitkost.

Takšno porazdelitev vzgona po razpetini dobimo 
npr. tako, da damo krilu  v tlorisu obliko elipse, da 
nagnemo vse profile pod istim  nastavnim  kotom 
proti neki izhodni ravnini in  da im a krilo po raz
petim  podobne prereze. Tedaj se vzdolž vse razpe
tine vpadni kot zm anjša za enako vrednost

a, = —  Cy (43)
k X

in  iz enačb (40) in  (41) dobimo, da je vzgonski ko
ličnik C y  po vsej razpetini enak C y .

Če označimo v enačbi (26) vsoto a +  e z aa 
(aerodinamični vpadni kot za krilo neskončne raz
petine), moramo pri računanju vzgonskega količni
ka v prerezu »z« krila končne razpetine nadome
stiti aa z razliko ua — a/. Iz enačbe

Cy = 2 n (a a — — Cy^

dobimo
--- 2 71Cy = --------- aa (44)

2 n
1 +  —

71A

K er je vzgon pravokoten k rezultirajoči hitrosti 
(u0, Vj), pomeni njegova kom ponenta v smeri h itro
sti v 0 odpor (inducirani upor). Količnik tega odpora 
je p ri m ajhnih a» podan z enačbo

C ^ = C y a, = - - C y 2 (45)
7Г A

K rila m ajhne razpetine rabijo torej za dosega
nje velikih vzgonskih količnikov velike vpadne 
kote in  p ri velikih vzgonskih količnikih je njihov 
inducirani odpor zelo velik. Zaradi supozicij pa 
dajo enačbe (43) do (45) količinsko pravilne rezul
tate  le tedaj, če je vitkost k rila večja od ene.

P ri štud iju  aerodinam ičnih količnikov vsega le
ta la  moramo upoštevati, da vzamemo kot značilno



Sl. 21. Letalo DC-3
Najbolj razširjen tip transportnega letala 
med drugo svetovno vojno. Zaokrožen pre
hod bočne strani trupa v krilo je dobro 

viden

površino letala skoraj vedno kar nosilno ploskev 
S krila. Če nimamo eksperim entalnih rezultatov za 
vse letalo, bomo vzeli, da prispeva k vzgonu 
v splošnem le krilo oz. p ri nizkokrilnikih ponavadi 
tudi tisti del tlorisne ploskve trupa, v katerega 
sega krilo. Za odporni količnik vsega letala pa mo
ramo vzeti izraz

Cxk +  ■ Д Cv (46)

k jer pomeni CXk skupni odporni količnik krila. CXi 
in  Si so količniki odpora in odporne ploščine ostalih 
delov letala. Z A Cx upoštevamo interferenčne vpli
ve, od katerih  naj tu  omenimo neugodni difuzorski 
efekt, ki se pojavi p ri nizkokrilnikih. P ri velikih 
vpadnih kotih se nam reč prerez zračnega toka 
v »žepu« med krilom  in trupom  naglo veča. Da bi 
preprečili odtrganje takega močno upočasnjenega 
toka, povežemo krilo in  bočni ploskvi trupa z dalj
šima »Karmanovima« prehodoma, ki preprečita 
naglo razširitev žepov (sl. 21).

AERODINAMIKA VELIKIH HITROSTI

Zrak je plin in njegova stisljivost je zato v p ri
m eru s kapljevinam i zelo velika. K ljub tem u na
vadno zanemarimo njegovo stisljivost do Macho- 
vega števila letenja 0,6 ali 0,7, ker se posebno pri 
aerodinamično lepo izdelanih oblikah ponekod ob 
telesu gostota sicer zmanjša, drugod pa zato zveča, 
tako da se v povprečju te spremembe le malo po
znajo. P ri večjih hitrostih  letenja moramo seveda 
stisljivost upoštevati, posebno pa se pozna ta  vpliv 
pri letenju z Machovimi števili M0 nad ena. V oko
lici M0 =  1 postanejo tokovne razm ere še bolj ne
pregledne, ker tam  niti približna enačba (22) za 
h itrostni potencial ep' ne velja več. Za tokove zraka 
zunaj območja m ejnih plasti pa še vedno veljajo ne 
glede na velikost h itrosti letenja splošni zakoni: kon

tinuitetam enačba (3), enačba stan ja  (9 b) z n — x, 
Eulerjeva enačba (16) in njen integral (18) za p ri
m er stacionarnega toka. Toda uporaba teh  splošnih 
enačb p ri konkretnih prim erih  privede do nepre
glednih in izredno zam otanih računov.

Če se najprej omejimo na območje Machovih 
števil letenja od 0,7 do nekako 0,9, k jer povečanja 
hitrosti okrog kril še n ik jer ne dosežejo h itrosti 
zvoka na tistem  m estu (lokalno Machovo število je 
m anjše od ena), nam  transform acija Kartezijevih 
koordinat

У =
] / l — M02

Z  —
l / l  —  M o 2

C (47)

prevede diferencialno enačbo (22') v enačbo za po
tencial nestisljivega fluida. Iz tega sklepamo, da 
velja v tem  območju za vzgonski količnik Cy na
mesto (26) enačba

l i t
(48 a)

v kateri pomeni a aerodinam ični vpadni kot, ki 
smo ga prej pisali a +  e.

Analogno obravnavanje tokov p ri Machovih šte
vilih letenja nad ena z linearno enačbo (22') pa 
nam  za tanke ravne profile da izraz

(48b)

Da se slika tokov p ri Machovih številih nad ena 
bistveno spremeni, vidimo že iz enačbe (22'), ki 
preide iz eliptične oblike v hiperbolično. Razlika 
postane še bolj jasna, če vzamemo najprej m ajhno 
telo (točko), ki povzroča le neznatne m otnje in  ki 
se enakomerno giblje po osi x  od desne proti levi 
s h itrostjo  v 0 (sl. 22). V času 3 r  pridejo motnje, 
nastale med gibanjem  točke v legah Aj, A2, As, A,„ 
na stožec, ki ga dobimo z vrtenjem  prem ice p (ali 
p') okrog osi X .  Ta stožec imenujemo Machov sto-



Sl. 22. Sirjen je malih m otenj točke po flu idu pri 
enakom ernem  gibanju

žec, prem ice p  pa Machove premice. Polovični kot 
stožca je dan z enačbo

etn 1sin a =  — =  •— ■ (49)
Vq M q

P ri nadzvočnem  gibanju  m ajhnih  teles se torej 
njihovo gibanje v  prostoru  zunaj Machovega stožca 
sploh ne čuti, m edtem  ko sežejo m otnje p ri počas
nem  gibanju  na vse stran i in  tud i daleč čez tren u t
no lego telesa.

P ri g ibanju večjih teles po zraku se pojavljajo 
na  določenih ploskvah ali ravn inah  nagle končne 
sprem em be hitrosti, tlaka in drugih veličin. Ker 
nastanejo te  končno velike sprem em be na zelo 
m ajhnih  razdaljah, govorimo o zgoščevalnih skokih 
ali udarih. V ektor h itrosti je pro ti m ejni ploskvi 
obeh območij v splošnem nagnjen; vendar se hoče
mo najp rej seznaniti s pravokotnim  skokom, kjer 
je  h itrost pravokotna na m ejno ravnino.

Da bi se izognili uporabi več indeksov, označimo 
sedaj h itrost, tlak  in gostoto zraka pred mejno rav 
nino z Uj, p 1( qx, po prehodu na drugo stran  pa 
z u 2, p 2, q2. Ce uporabim o zakona o ohranitv i mase 
in  im pulza na  tanko plast zraka, ki im a osnovno 
ploskev ena, dobimo pri prehodu čez mejno ravnino

Q\u\ — Q2 u 2 0i «i (“i — Ui ) —P2 — Pi (50a,b)
posplošena Bernoulli jeva enačba pa naj ima obliko 
(en. 18)

* Pi -  u^  +  * Pl _  a * 2 ] ° * 2

X ---1 ? 1  2 X ---1 (? 2  2 X  1

=  const 

(50c)

k jer pomeni a* očitno h itrost zvoka na tistih  me
stih, k je r im a tud i sam tok enako hitrost.

Iz teh enačb dobimo po daljšem  računanju Ran- 
kine-Hugoniotjevo enačbo

A p =  Pi — Pi =  x  P2 +  Pi 

Ač 6 2 '—' Sl 62 +  Si
Za kvociente posameznih veličin pred 

in za njim  pa imamo enačbe

(5 la) 

skokom

P2 X 1— = ------- M[2-----------
P i  X  "b 1 X  -f" 1

(5 lb)

«2 =  Sj_ =  * — 1 _ 2_____
«i 62  X  +  2 {x  +  1) M i 2

(51 c)

k jer je M, =  u j a 1 Machovo število p ri dotekanju. 
Za produkt h itrosti zraka pred in  po prehodu čez 
skok velja Prandtlova enačba

и1м2 =  а*2 (51d)

Doslej smo nalogo obravnavali ne glede na to, 
ali gre p ri skoku za spremembo hitrosti navzdol ali 
navzgor. Če pa v enačbi (50 c) nadomestimo kvo
cient p/,o po plinski enačbi z R T , dobimo za razliko 
tem peratur izraz

T i— Ti =  ----- 1 {ui2 -  ui2) =  —  {ui2 -  u i)  (52)
2 xR  le p

K er se zrak sam brez zunanjega dela po drugem 
zakonu term odinam ike ne more shladiti, m orata 
biti obe stran i pozitivni in zato velja ux >  u2. Gre 
torej res za zgoščevalni skok.

P ri poševnih zgoščevalnih skokih obdržijo vse 
tr i  enačbe (50 a—c) svojo veljavnost, ker se tan 
gencialna kom ponenta hitrosti pri prehodu ne spre
meni v x = v 2-, le konstanto a* v enačbi (50 c) mo
ramo nadom estiti z novo konstanto

C2 = a* 2 -----------v2
X  +  1

V podrobne račune se ne bomo spuščali in  naj 
samo omenimo, da se tak  poševni udar pojavlja 
med drugim  tudi pri nadzvočnem toku v konkavnih

Sl. 23. Poševni zgoščinski skok v votlem  kotu to
gega telesa



vogalih trdn ih  teles (sl. 23), če ni kot a preveč ve
lik. Za komponento hitrosti v smeri osi x  po uda
ru, ki je tu  označena s qx, dobimo enačbo tre tje  
stopnje

(U — qx )2 (Uqx — a*2) =  ~  U4x +  "*2j  4x tan2 a

(53 a)

Ce ima ta  enačba realni koren qx <  U, k jer je 
U h itrost dotekanja, je poševni skok možen, v na
sprotnem prim eru pa ne. P ri znani komponenti 
hitrosti qx za skokom, določimo kot nagiba ß  za 
mejo zgoščevalnega skoka iz enačbe

cos2 ß =
r. +  1 

2
u qx — a* 2 

u 2
(53b)

S hitrostno komponento qx in  kotom ß  so dolo
čene tudi preostale veličine hitrostnega polja za 
zgoščevalnim skokom.

V nasprotju  z opisanim pojavom hitrostnega 
skoka v konkavnih vogalih teles poteka pri toku

Sl. 24. Zgostinska slika toka okrog profila pri 
M0 =  0,87 [10]

Sl. 25. Zgostinska slika toka okrog profila pri 
Mo =  1,6 [9]

okrog konveksnega vogala ekspanzija zraka zvez
no. P ri m ajhnih odklonih trdn ih  sten od prvotne 
smeri ostanejo sedaj hitrosti tudi v neposredni bli
žini vogalov končne, v nasprotju  s pojavi p ri ne- 
stisljivem  fluidu, k jer se na robu takega vogala 
pojavljajo neskončno velike h itrosti oz. p rihaja  do 
odtrgan j a toka od trdne stene.

Zgoščevalni skoki pomenijo še nov v ir odpora 
poleg odporov tren ja  in profitnega odpora (indu
cirani odpor je p ri velikih hitrostih  v praksi brez 
pomena, ker poteka letenje p ri m ajhnih vzgonskih 
količnikih). Med letenjem  je  nam reč za nastajanje 
zgoščinskih skokov, podobno kakor p ri valovih plo
vil na vodi, potrebno stalno dovajanje energije, ki 
se kaže v pojavu valovnega odpora.

Medtem ko lahko počasne tokove zraka vidno 
pokažemo le tako, da spuščamo m ed dotekajoči zrak 
pram ene dima, ali da pomešamo vanj drobne vidne 
delce, se pri večjih hitrostih  in posebno p ri zgošče- 
valnih udarih  gostota zraka od m esta do m esta to
liko spreminja, da lahko ob zadostni osvetlitvi ne
posredno razlikujem o področja raznih hitrosti. Še 
bolj je občutljiva Toeplerjeva m etoda zgostin 
(Schlierenmethode), k je r se v posebni optični na
pravi lomijo svetlobni žarki p ri prehodu skozi giba
joči se zrak za sprem enljive m ajhne kote, tako da 
opazimo na zaslonu tud i m ajhne razlike v gostoti. 
Po občutljivosti močno prekaša obe navedeni meto
di in terferom etrična metoda, ki daje sicer tudi ko
ličinske rezultate, ki pa je pri uporabi zelo za
htevna.

S tem i pojasnili lahko brez težav razumemo sli
ki, od katerih  prikazuje prva (sl. 24) zgostinsko 
sliko toka okrog tankega profila p ri M0 =  0,87. 
Navzočnost profila poveča h itrost obtekanja, ki že 
km alu za sprednjim  robom postane večja od h itro 
sti zvoka in  se v skladu s prejšnjim  opisom od tam  
naprej počasi veča. Prehod k m anjši h itrosti od 
zvočne pa im a obliko zgoščinskega skoka, tako na 
zgornji kakor na spodnji stran i profila. Jasno je 
vidna odebelitev m ejne plasti za zgoščinskim uda
rom  na zgornji stran i profila, kar im a tud i za po
sledico povečanje odpora. Na sl. 25 pa je  pokazana 
zgostinska slika nadzvočnega obtekanja bikonveks- 
nega profila p ri M0 =  1,6. K er ima profil topo iz
oblikovan sprednji rob (nos), poševni udar spredaj 
ni mogoč, zato se pojavlja pred profilom  ločen 
pravokotni skok, ki šele v večji oddaljenosti od 
profila sprem eni počasi svojo smer. Oba poševna 
udara na zadnjem  robu profila posredujeta prehod 
od povečanih h itrosti na h itrost letenja v 0 =  M0l/a0 
za profilom.

V povzetku moramo reči, da se tokovne raz
m ere okrog letala in  posebej okrog kril, ko se 
h itrost letenja v 0 približuje h itrosti širjen ja  zvoka 
a0, močno zamotajo. Že tedaj, ko p ri le tenju  s h i
trostjo v 0 <  a0 doseže zrak na posameznih m estih 
zvočno hitrost, se pojavljajo  zgoščevalni udari in 
odporni količnik močno naraste. Še bolj nestabilno



pa je sprem injanje vzgonskega količnika Cy na
vadnih  kril, kakor prikazuje sl. 26. To, pa tudi 
nagel porast odpornega količnika (sl. 27) in  naglo 
sprem injan je prijem ališča zračne sile p ri stalnem  
vpadnem  kotu, so bili p ri p rv ih  poskusih huda ovi
ra  za le ten je  okrog M0 =  1,0. Zato so h itrost širje
n ja  zvoka (1224 km /h v standardni atm osferi ob 
m orski gladini in  1066 km /h v stratosferi) imeno
vali k ra tko  k a r zvočni zid. Tudi danes si prizade
vajo, da bi nadzvočna letala  čimprej prebila ta  
»zid«. Nezanesljivim  aerodinam ičnim  lastnostim  in

Sl. 26. V zgonski količnik  Ca v odvisnosti od M ačko
vega števila

V preg ledu  je  pokazana lega zgoščinskih udarov  p ri 
razn ih  M achovih številih  le ten ja  M 0 [3]

Sl. 27. Uporni količnik letala Cw v odvisnosti od
Mo

P reg leden  d iagram  z nakazano lego zgoščinskih skokov
[3]

ostrim  skokom v tem  območju se izognemo tako, 
da gradim o zunanje površine letala bolj togo in  da 
s prim erno konstrukcijo pogona krm ilnih naprav 
poskrbimo za čim večjo togost krm ilnih površin.

Najuspešnejše sredstvo, ki omogoča letenje z ve
liko podzvočno hitrostjo  brez pretiranega poveča
n ja  odpornega količnika, je  uporaba puščičastih 
kril (sl. 28). Ce je sprednji rob krila nagnjen v sme
ri razpetine pod znatnim  kotom <p nazaj, je za po
večanje hitrosti zraka v okolici k rila v glavnem 
odločilna le kom ponenta h itrosti letenja pravokotno 
k robu, ki je seveda m anjša od hitrosti letenja 
same. K ritična h itrost letenja se tako poveča za 
približno 14 odstotkov, če je sprednji rob k rila  
nagnjen za kot 35° nazaj in za 28 odstotkov pri 
kotu cp =  45°.

Da bi dosegli s sedanjim i stroji tra jen  polet 
z nadzvočnimi hitrostm i, morajo im eti k rila na 
vsak način tako močno nazaj nagnjen sprednji rob, 
da leži ves sprednji rob za Machovimi črtami, ki 
izhajajo iz sprednje konice krila. S tem  dosežemo, 
da ležijo vsa k rila  v  območju zračnega toka zmerne 
hitrosti, k ar znatno zm anjša valovni odpor.

P rofil k rila  m ora dalje im eti oster sprednji rob, 
da preprečim o velik odpor p ri nadzvočnem letenju, 
ki bi nastal zaradi odmika ravnega sprednjega 
zgoščinskega udara od sprednjega robu krila. Ker 
raste  p ri nadzvočnem letenju  odpor krila s kvadra
tom njegove debeline, uporabljam o zelo tanke pro
file z razm erjem  d : l (debelina proti globini) okrog 
3 do 5 */». Da bi pa bilo krilo brez zunanjih opor 
kljub tem u dovolj trdno, je  treba zm anjšati nje
govo vitkost, k ar koristi tudi odporu, ki se znatno 
zmanjša, če povečamo globino k rila  na škodo raz
petine. Tako je nastalo krilo nadzvočnega potniške
ga letala »Concorde« (sl. 29), k jer v rtljiva  zakrilca 
na  zadnjem  delu krila posredujejo poleg krm arje
n ja  le tala  okrog vzdolžne osi tudi višinsko k rm ar
jenje in povečanje vzgonskega količnika. Zaradi 
m ajhne vitkosti ima krilo pri velikih vzgonskih 
količnikih velik inducirani kot (enačba 43) in 
m ora zato p ri spuščanju in vzletanju leteti z veli
kim  nagibom, da tedaj čimbolj zmanjša hitrost (sl. 
30). Da pa ne bi izgubili piloti pregleda čez prostor



dobimo za potrebno gonilno silo F pogonske n a
prave p ri enakom ernem  vodoravnem  letu  enačbo

Sl. 29. Nadzvočno potniško letalo »Concorde« 
R azpetina k ril 25,56 m, nosilna površina 358 m2, teža 
v  le tu  okrog 1775 kN (181 000 kp). 4 potisniki, vsak  z 

nekaj več ko 167 kN (17 000 kp) potiska

Drsno razm erje E danega letala  je  odvisno v ve
liki m eri od vpadnega kota in  doseže največjo 
vrednost p ri dokaj velikih vzgonskih količnikih, 
k je r je h itrost enakom ernega le ten ja  v  vodoravni 
sm eri razm erom a m ajhna.

Iz ravnotežnega pogoja za sile v navpični sm eri 
pri vodoravnem  letu

Sl. 30. Letalo »Concorde« med spuščanjem  
Pilotova kab ina je  nagn jena naprej

pred letalom, se sprednja konica tru p a  s pilotskim  
sedežem vred p ri s ta rtu  in  spuščanju nagne na
vzdol.

Kakor p ri k rilih  se spremenijo p ri velikih hi
trostih  tudi aerodinam ične lastnosti trupov in  d ru 
gih delov letala. M edtem ko je  p ri m ajhnih  h itro 
stih  tja  do M0 =  0,7 aerodinamično najbolj ugodna 
oblika vretenasti tru p  z zaokroženim sprednjim  
delom in razm erjem  prem era pro ti dolžini 1 :6  ali 
1 : 7, so v nadzvočnem območju boljši znatno daljši 
trup i z razm erjem  1 :14 ali 1 :15, k jer m ora poleg 
tega sprednji del še končati v  ostri konici. In te r
ferenca k rila  in  trupa v območju M achovih števil 
M0 =  1 do M( =  2 pokaže tud i veljavnost t. i. plo- 
ščinskega pravila. P ri stiku k rila  s trupom  je zelo 
prim erno zm anjšati čelno ploskev tru p a  tako, da 
narašča skupni čelni prerez k rila  in  tru p a  le počasi 
in  zvezno.

V enakom ernem  nem otenem  letu  v  vodoravni 
sm eri m ora vzgon k ril držati ravnotežje teži letala, 
m edtem  ko m ora potisna ali vlečna sila pogonske 
naprave držati ravnotežje aerodinam ičnem u odpo
ru  vsega letala. Razm erje Cv : Cx im enujem o drsno 
razm erje le tala  E, k i je  odločujoče za velikost po
trebne gonilne sile F p ri znani skupni teži letala 
W =  mg. Iz enačbe

mg =  Y = C ,\ to S v č

dobimo za ustrezno h itrost le tala  enačbo

Vq = (55)

P ri le ten ju  na  večje razdalje je  zelo pomembno, 
da zaradi varčevanja z gorivom izberemo vpadni 
kot čim bliže kotu naj večjega drsnega razm erja. 
Ta veličina pa se kljub vsem aerodinam ičnim  iz
boljšavam  pri večjih h itrostih  zm anjšuje (sl. 31), 
tako da bi postalo le tenje z M achovimi števili od 
0,88 navzgor neugodno. K sreči se ta  neugodna sli
ka zaradi izboljšanega izkoristka potisnikov p ri le
ten ju  z nadzvočnimi h itrostm i znatno popravi; le 
prehod letala  čez zvočno območje m ora b iti čim 
hitrejši.

M0

Sl. 31. Odvisnost drsnega razm erja letal od M ačko
vega števila letenja



O AERODINAMIKI GONILNIH NAPRAV

Okoli trideset le t je  ostal zračni v ijak  edino 
prak tično  uporabna naprava za dajan je vlečne (iz
jem no tud i potisne) sile na letalu. Tudi danes je 
ta  nap rava p ri m ajhnih  h itrostih  le ten ja  tja  do 
M achovega števila 0,6 ali 0,7 najbolj prim erna. Edi
n a  razlika sedanjih  vijačnih pogonov nasproti sta
rim  napravam  je pač, da dajejo danes moč za v rte 
n je  vijakov poleg batnih  m otorjev tud i plinske 
turbine, ki mimo tega izrabljajo  še znatno energijo 
izpušnih plinov za pridobivanje dodatnega potiska. 
Danes dajejo pogonsko moč za v rten je  vijakov 
m ajhn i batn i stro ji z notran jim  zgorevanjem, ne
kako tedaj, kadar gre za letala, ki potrebujejo mo
to rje  do največ 440 kW (600 KM).

Delovanje v ijaka z batnim  strojem  ali tu rb in 
sko vijačnim  pogonom se da v načelu pojasniti 
zelo preprosto. V sak list v ijaka je  v  nekem  smislu 
nekoliko bolj zamotano krilo, p ri katerem  se vsako 
m esto v razdalji r  od osi stro ja giblje proti zraku

Sl. 32. Vlečna in obodna sila na odseku vijakovega
lista

Z arad i velikega vpadnega ko ta  a' p ri zm anjšan i h itrosti 
so včasih  po trebn i v ijak i s sprem enljiv im  korakom

s h itrostjo  u = r Ш zaradi v rten ja  in  s hitrostjo v 0 

zaradi gibanja letala (sl. 32). Ce k tem u dodamo 
še inducirano h itrost A v, ki pa jo je  p ri vijakih 
teže izračunati kakor p ri krilu, dobimo rezultira- 
jočo h itrost ur, s katero se giblje proti zraku m aj
hen del vijačnega lista med razdaljam a r  in r  +  dr 
od osi. Rezultanto dR vzgona dY in odpora dX 
razstavim o na komponento dF v smeri osi vrtenja 
in  na silo dT v nasprotni sm eri vrtenja. P rva kom
ponenta dF daje prispevek k vlečni sili vijaka, pro
dukt r .d T  — d M pa daje prispevek k momentu, 
s katerim  se list vijaka up ira  vrtenju. Moment M 
vseh listov skupaj m ora uravnotežiti v rtiln i mo
m ent batnega m otorja ali plinske turbine in vijak 
se stalno v rti s kotno hitrostjo, pri kateri sta oba 
mom enta enaka in nasprotna, vlečna sila F vijaka 
pa ustreza potem tej kotni hitrosti.

Dokler so bile h itrosti letal m ajhne, ni spre
m em ba hitrosti le tenja mnogo zm anjšala vlečne sile 
vijaka. Ce pa se p ri h itrem  letalu  h itrost gibanja 
v 0 zm anjša npr. na polovico ali še manj, ima nova 
rezultirajoča h itrost v /  proti te tiv i profila mnogo 
večji vpadni kot a ,  p ri katerem  je razm erje med 
vzgonom in odporom za vsak profil mnogo bolj 
neugodno kakor p ri h itrem  letenju. Ta neugoden 
vpliv večjega vpadnega kota p ri m anjši hitrosti le
tala  znatno zmanjšamo z vijaki s sprem enljivim  ko
rakom, k jer vse liste v ijaka hkra ti zavrtimo okrog 
njihove vzdolžne osi. P ri zelo velikih h itrostih  le
ten ja  v 0 pa vijačni pogon vsekakor odpove, čim se 
pojavijo na vijačnih listih zgoščinski udari, ko ab
solutna h itrost |/u 02 +  u2 doseže nekako pri 80 do 
90 odstotkih zvočne hitrosti svojo kritično vred
nost.

Raketne m otorje uporabljamo kot glavno napra
vo za poganjanje letal le v redkih prim erih. Na
vadni raketn i m otor nosi s seboj ne samo gorivo, 
temveč tudi za gorenje potrebni kisik. S tem  po
stane sicer stroj neodvisen od kisika okolice in  de
lu je v velikih višinah celo bolje kakor v gostem 
zraku, zato pa je teža pogonske snovi izredno ve
lika in občutno zm anjša prenašanje koristnega to-

Sg. 33. Shema turbinskega potisnika

Sl. 34. Shema turbinsko ventilatorskega  
potisnika



Sl. 35. Turbinsko ventilatorski potisnik JT8D-209 
Potisna sila 8400—8700 kp pri vzletanju

vora. Zato pridejo za poganjanje letal v območju 
Machovih števil letenja nekako od 0,8 tja  do 3,5 
v glavnem le turbinski potisniki sami ali v kom
binaciji z ventilatorjem .

Turbinski potisnik ali kratko kar potisnik (sl. 
33) je v bistvu razmeroma preprost stroj. Uporab
lja lahka kurilna olja tipa kerozin, ki so podobna 
petroleju in zgorevajo v gorilnikih ali v skupnem 
gorilnem obroču. Zgoreli plini se pomešajo potem 
z dodatnim zrakom, ženejo plinsko turbino D na 
eno ali več stopenj in iztekajo končno iz šobe E 
z veliko hitrostjo v nasprotni smeri letenja. Višek 
impulza iztekajočih zgorelih plinov nad impulzom 
vstopajočega zraka daje potisno silo za premago
vanje zračnega odpora letala. Plinska tu rb ina upo
rab lja  le toliko energije vročih plinov zase, da 
lahko stisne v kom presorju B sveži zrak, ki vstopa 
spredaj pri A v stroj. R otorja tu rb ine in kom pre
sorja pa sta zato seveda p ritrjena na skupni gredi.

Potisna sila te  vrste strojev se zm anjšuje med 
vožnjo letala od začetne vrednosti p ri m irovanju 
največ za kakšnih 15 odstotkov, da bi nekako od 
Machovega števila letenja M0 =  0,5 začela rasti, 
tako da p ri M0 =  1,0 znova doseže začetno vrednost 
in p ri M o =  2,0 naraste še za približno 25 odstot
kov. Od te  vrednosti Machovega števila naprej se 
potisna sila zopet zm anjšuje in  doseže nič p ri 
M0 =  4; Vendar so te vrednosti odvisne nekoliko 
tud i od konstrukcije stro ja in  njegove vgraditve 
v letalo.

Poraba goriva potisnikov se giblje od 0,07 do 
0,1 kg na uro za vsak new ton potisne sile, kar je  za 
počasna letala pod M0 =  0,8 nerentabilno. Za pot
niška letala s hitrostm i med M0 =  0,7 do 1,5 so bolj 
ekonomični turboventilatorski potisniki, k je r delajo 
obodni deli prvih  stopenj kom presorjev F (sl. 34) 
tudi kot ventilatorji in potiskajo del svežega zraka 
ločeno po posebnem vodu do iztočne šobe. Impulz 
tega zračnega toka poveča potisno silo naprave na 
račun energije zgorelih plinov, ki m orajo p ri teh  
strojih  oddati plinski tu rb in i dodatno moč za kom
prim iranje zraka v ventilatorju . P ri m ajhnih h it
rostih le tenja je ta  način proizvajanja potisne sile 
sicer neekonomičen, toda v območju uporabe po
tisnikov od M0 =  0,7 do M0 =  1,5 se poraba goriva 
pri takih strojih  zmanjša kar na 0,05 do 0,073 kg na 
uro za vsak newton potisne sile.

SKLEP

V kratk ih  črtah  pokazan pregled sedanjega sta
n ja aerodinam ike pokaže, da je velik del vprašanj 
zaradi intenzivnega eksperim entalnega in  teoretič
nega dela v glavnem  rešen. To velja posebno za 
naloge v zvezi z razm erom a počasnim letenjem  do 
Machovega števila 0,7; m anj pa so raziskane šte
vilne podrobnosti letenja z večjim i hitrostm i, k jer 
smo v veliki m eri navezani na poskuse na modelih 
in v letu. Kakšne težave so povezane s tra jn im  le
tenjem  z Machovim številom 2,0 ali še več, vidimo 
predvsem  že iz dolge razvojne dobe in  izredno 
previdnega pristopanja k novim konstrukcijam . P ri 
vojnih letalih, ki naj bi letela m ed boji h itre je  od 
M0 =  1,2, je stanje toliko lažje, ker se da z dovaja
njem  dodatnega goriva v potisnik za turbino znat
no povečati potisna sila za kratko razdobje, toda ob 
zelo povečani porabi goriva.

Naj na koncu omenimo, da bo verjetno m orala 
dinam ika letenja h itrih  letal v prihodnje v večji 
m eri upoštevati nestacionarne pojave. Glede m ate
rialov za gradnjo letal lahko ugotovimo, da pridejo 
za hitrosti do M0 =  2,0 v poštev predvsem  alum i
nijeve zlitine in  da se šele p ri h itre jših  letalih  po
jav lja potreba po uporabi titanovih  zlitin in  ne
rjavnega jekla. Jek la  in druge snovi velike trdno
sti porabljajo v  veliki m eri p ri g radnji m otorjev 
že p ri sedanjih letalih, vendar le v m anjšem  obse
gu in za tiste dele, ki so izpostavljeni visokim kon
centriranim  obremenitvam.
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