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11..  ΕΕΙΙΣΣΑΑΓΓΩΩΓΓΗΗ  
 

Ο σκοπός της παρούσας µελέτης είναι να υπολογισθούν τα χαρακτηριστικά επιδόσεων 

ενός µη επανδρωµένου αεροσκάφους (Unmanned Aerial Vehicle - UAV), το οποίο προωθείται 

από δύο στροβιλοαντιδραστήρες ώσεως 200Nt, έκαστος. Η γεωµετρία του UAV χαρακτηρίζεται 

από µια κυλινδρική άτρακτο τετραγωνισµένη στο πίσω κάτω µέρος, πτέρυγα δέλτα και µοναδικό 

κάθετο σταθερό. Το σχήµα και οι βασικές διαστάσεις του UAV παρουσιάζονται στο σχήµα 1.1 και 

στον πίνακα 1. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Σχήµα 1.1. Σχήµα και βασικές διαστάσεις του UAV 
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Πίνακας 1.1. Βασικά χαρακτηριστικά του UAV 

Πτέρυγα 

Λόγος πάχους προς χορδή 

Χορδή ρίζας 

Χορδή ακροπτερυγίου 

Εκπέτασµα 

Λόγος στενότητας 

Επιφάνεια αναφοράς 

Βρεχόµενη επιφάνεια 

Λόγος επιµήκους 

Γωνία βέλους ακµής προσβολής 

Γωνία βέλους του τετάρτου χορδής 

∆ίεδρος γωνία 

 

t = 0.1 

croot = 1.425 m 

ctip = 0.315 m 

b = 2.49 m 

λ = 0.221 

S = 2.42 m2 

Swet = 4.136 m2 

AR = 2.562 

ΛLE = 42° 

Λc/4 = 33° 

Γ = 3° 

Κάθετο σταθερό 

Λόγος πάχους προς χορδή 

Χορδή ρίζας 

Χορδή ακροπτερυγίου 

Εκπέτασµα 

Λόγος στενότητας 

Επιφάνεια αναφοράς 

Βρεχόµενη επιφάνεια 

Λόγος επιµήκους 

Γωνία βέλους ακµής προσβολής 

Γωνία βέλους του τετάρτου χορδής 

 

t = 0.1 

croot = 0.548 m 

ctip = 0.174 m 

b = 1.24 m 

λ = 0.318 

S = 0.448 m2 

Swet = 0.246 m2 

AR = 3.435 

ΛLE = 40° 

Λc/4 = 34.5° 

Άτρακτος 

∆ιάµετρος 

Μήκος 

Βρεχόµενη επιφάνεια 

 

d = 0.285 m 

l = 2.85 

Swet = 2.369 m2 

Λοιπά Στοιχεία 

∆ιαθέσιµη ώση κινητήρα 

Μικτό βάρος αεροσκάφους 

 

Tavailable = 2 × 200 Nt 

W = 95 kg 
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 Η παρούσα µελέτη χωρίζεται σε δύο µέρη. Το πρώτο µέρος περιλαµβάνει την 

αεροδυναµική ανάλυση του αεροσκάφους και το δεύτερο µέρος εστιάζεται στα χαρακτηριστικά 

επίδοσής του. 

 

 Ένα από τα πιο σηµαντικά τµήµατα του υπολογισµού των επιδόσεων ενός αεροσκάφους 

είναι η ακριβής εκτίµηση των αεροδυναµικών συντελεστών, διότι προσδιορίζουν την µέγιστη 

ταχύτητα του αεροσκάφους, επιπλέον των άλλων χαρακτηριστικών του. 

 

 Το πρόγραµµα που χρησιµοποιήθηκε για του υπολογισµούς έχει αναπτυχθεί σε περιβάλλον 

MathCAD. Ο κώδικας θεωρείται ότι είναι πολύ ακριβής καθώς έχει βαθµονοµηθεί µετά από 

συγκρίσεις µε πραγµατικά δεδοµένα από πτήσεις άλλων UAV. 

 

Σε αυτό το σηµείο αξίζει να πούµε ότι το µαθηµατικό µοντέλο αναπτύσσεται και εξελίσσεται καθ 

όλον τον κύκλο ζωής του UAV.  Η ακρίβεια του µοντέλου η οποία αξιολογείται µε βάση τα 

αποτελέσµατα των πτήσεων του αεροσκάφους, είναι αυτή που θα δώσει την αυτοπεποίθηση στον 

σχεδιαστή να προχωρήσει στο επόµενο βήµα ανάπτυξης, είτε αυτό πρόκειται την βελτιστοποίηση 

των επιδόσεων του, είτε για την επέκταση των πτητικών δυνατοτήτων του. Επίσης η σωστή 

τεκµηρίωση των δυνατοτήτων/ικανοτήτων του αεροσκάφους σε διάφορες συνθήκες πτήσης είναι 

ένα απαραίτητο εργαλείο για την πιστοποίηση του αεροσκάφους από τις αρµόδιες αρχές, όσον 

αφορά ασφαλή του πτήση σε ελεγχόµενες περιοχές.  

 

 



6 

22..ΒΒΑΑΣΣΙΙΚΚΕΕΣΣ  ΑΑΡΡΧΧΕΕΣΣ  ΑΑΕΕΡΡΟΟ∆∆ΥΥΝΝΑΑΜΜΙΙΚΚΗΗΣΣ    
 

Από την δισδιάστατη θεωρία αεροτοµών είναι γνωστό ότι µία αεροτοµή δηµιουργείται από 

µία µέση γραµµή και µία κατανοµή πάχους. Στο σχήµα 2.1, παρουσιάζονται τα χαρακτηριστικά 

µεγέθη ορισµού µιας αεροτοµής. 

 

 
Σχήµα 2.1. Χαρακτηριστικά µεγέθη ορισµού αεροτοµής. 

 

Στη µέση γραµµή και στη γωνία πρόσπτωσης οφείλεται η άνωση, ενώ η κατανοµή πάχους 

προσδίδει σταθερότητα στη ροή, καθυστερεί την αποκόλλησή της κυρίως στην ακµή προσβολής 

και γενικότερα επιτρέπει ροή χωρίς κρούση σε µία ευρύτερη περιοχή γωνιών προσβολής γύρω από 

την βέλτιστη γωνία πρόσπτωσης. 

 

Σε αντιστοιχία µε την δισδιάστατη αεροτοµή, η τρισδιάστατη πλέον πτέρυγα µπορεί να 

θεωρηθεί ότι δηµιουργείται από µία επιφάνεια µέσων γραµµών και µία τρισδιάστατη κατανοµή 

πάχους γύρω από την µέση επιφάνεια.  Στο σχήµα 2.2 παρουσιάζονται τα χαρακτηριστικά µεγέθη 

ορισµού µιας πτέρυγας αεροσκάφους.  Η µορφή των µέσων γραµµών και η γωνία πρόσπτωσης 

µπορεί να µεταβάλλεται κατά το άνοιγµα της πτέρυγας. 
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Σχήµα 2.2. Χαρακτηριστικά µεγέθη ορισµού πτέρυγας. 

 

Σε µία τρισδιάστατη πτέρυγα, που βρίσκεται σε γωνία πρόσπτωσης µέσα σε παράλληλη 

ροή, στο επάνω µέρος της επικρατούν χαµηλότερες πιέσεις σε σύγκριση µε το κάτω µέρος της 

πτέρυγας, οπότε το ρευστό τείνει να περάσει από τα ακροπτερύγια στο επάνω µέρος της, 

αναπτύσσοντας έτσι µια εγκάρσια κυκλοφορία και άρα εξισώνει στα ακροπτερύγια την διαφορά 

πιέσεων.  Οι γραµµές ροής έχουν συνεπώς την µορφή του σχήµατος 2.3. 

 

Θεωρώντας αριθµό Reynolds τόσο ώστε τα οριακά στρώµατα που αναπτύσσονται πάνω 

στην αεροτοµή να είναι λεπτά σε σχέση µε  µία τυπική διάσταση της αεροτοµής και µικρή γωνία 

πρόσπτωσης, βλέπουµε ότι, για κάποια απόσταση κατάντη της ακµής προσβολής, η ροή στο 

οριακό στρώµα είναι σε οµοιόµορφες γραµµές ροής, σχεδόν παράλληλες στην επιφάνεια της 

πτέρυγας, και αναφερόµαστε στην ροή ως στρωτή.   Σε κάποιο σηµείο ωστόσο, ανάλογα τώρα µε 

τον αριθµό Reynolds, η διανοµή πίεσης πάνω στην επιφάνεια, η τραχύτητα της επιφάνειας και η 
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παρουσία τυχαίων διαταραχών (π.χ. θόρυβος) η ροή στο οριακό στρώµα γίνεται ασταθής και 

έντονα από στρωτή σε τυρβώδη (σχήµα 2.4.). 

 

 
Σχήµα 2.3. Ανάπτυξη εγκάρσιας κυκλοφορίας. 

 

 

 

 
Σχήµα 2.4. Ανάπτυξη οριακού στρώµατος πάνω σε πτέρυγα (όχι υπό κλίµακα). 

 

Στο τυρβώδες οριακό στρώµα βρίσκουµε ακανόνιστες διακυµάνσεις του µέτρου και της 

διεύθυνσης της ταχύτητας υπερτιθέµενες στην µέση ροή, αλλά η τελευταία παραµένει περίπου 

παράλληλη στην επιφάνεια.  Η διαδικασία µετάβασης από στρωτή σε τυρβώδη ροή στο οριακό 

στρώµα ονοµάζεται µεταβατική περιοχή.  Η κατάντι έκταση της περιοχής όπου λαµβάνει χώρα η 

µετάβαση ποικίλει µε τον αριθµό Reynolds. Σε χαµηλούς αριθµούς Reynolds, για παράδειγµα της 
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τάξης 5·105 ή µικρότερη, µε βάση την χορδή της αεροτοµής, η περιοχή αυτή µπορεί να 

καταλαµβάνει µεγάλο µέρος της χορδής, αλλά για αριθµούς Reynolds µεγαλύτερους από περίπου 

2·106, η κατάντη έκταση της µεταβατικής περιοχής είναι µικρή σε σχέση µε την χορδή και για τις 

περισσότερες περιπτώσεις µπορεί να θεωρηθεί η διαδικασία σχεδόν ακαριαία.  Έτσι 

αναφερόµαστε στο σηµείο µετάβασης για τις δύο διαστάσεις και στην γραµµή µετάβασης για τις 

τρεις διαστάσεις. 

 

Για την παρούσα αεροδυναµική ανάλυση, υπολογίσθηκαν οι αεροδυναµικοί συντελεστές 

για την άντωση (CL) και την οπισθέλκουσα (CD), µε βάση τις εξησόσεις 2.1 και 2.2, οι οποίες 

αποτελούνε και τον ορισµό αυτών.  Το πρόγραµµα που χρησιµοποιήθηκε έχει βαθµονοµηθεί 

χρησιµοποιώντας σταθερές για να αντισταθµίσει την διαφορά µεταξύ των πραγµατικών και 

θεωρητικών τιµών. Η βαθµονόµηση έχει γίνει χρησιµοποιώντας δεδοµένα από πραγµατικές 

πτήσεις παρόµοιων αεροσκαφών. Αυτό κάνει τα αποτελέσµατα απολύτως ακριβή. 

 

LqSCL =       (2.1) 

 

DqSCD =       (2.2) 

 

όπου: 2

2
1 Vq ρ= , η δυναµική πίεση (κινητική ενέργεια ανά µονάδα όγκου) 

 

2.1.Εκτίµηση Άντωσης 

Για τον υπολογισµό της κλίσης της καµπύλης άντωσης, θεωρήθηκε ότι η αεροτοµή είναι µια 

συµµετρική NACA µε µέγιστο πάχος 10%. Το σχήµα 2.5 δείχνει τυπικές καµπύλες άντωσης σε 

πτέρυγα. Η πτέρυγα χωρίς καµπυλότητα δεν παράγει άντωση στις 0ο γωνία προσβολής ενώ η 

πτέρυγα µε καµπυλότητα παράγει θετική άντωση στις ίδιες µοίρες και απαιτείται αρνητική γωνία 

προσβολής για την µηδενική άντωση. 
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Σχήµα 2.5. Καµπύλη άντωσης πτέρυγας. 

 

 Η µέγιστη άντωση επιτυγχάνεται στη γωνία απώλειας στήριξης, πέραν της οποίας η 

άντωση µειώνεται ραγδαία. Όταν η πτέρυγα βρίσκεται σε απώλεια στήριξης, το µεγαλύτερο µέρος 

της ροής πάνω από την ράχη της πτέρυγας έχει αποκολληθεί σχήµα (2.6). 

 

 (α) 

 

 (β) 

Σχήµα 2.6. (α) Αποκολληµένη ροή ανάντη αεροτοµής σε µεγάλη γωνία προσβολής, 

(β) οπτικοποίηση αποκολληµένης ροής µε τεχνική νηµάτων καπνού. 
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 Η κλίση της καµπύλης άντωσης είναι ουσιαστικά γραµµική εκτός από την γειτονία της 

γωνίας απώλειας στήριξης, επιτρέποντας τον συντελεστή άντωσης κάτω από την απώλεια 

στήριξης να υπολογισθεί απλά ως το γινόµενο της κλίσης επί την γωνία προσβολής (σχετικά ως 

προς την γωνία µηδενικής άντωσης). Στην απώλεια στήριξης, η καµπύλη άντωσης γίνεται µη 

γραµµική έτσι ώστε η γωνία µέγιστης άντωσης να είναι µεγαλύτερη από την γραµµική τιµή σε 

ποσό που σηµειώνεται στο σχήµα 2.5 ως ∆α στο CLmax. 

 

 Το σχήµα 2.5 δείχνει επίσης την επίδραση του λόγου επιµήκους (AR=b2/S) στην άντωση. 

Για µία πτέρυγα άπειρου λόγου επιµήκους (η περίπτωση 2-D αεροτοµής) η θεωρητική κλίση της 

καµπύλης άντωσης σε χαµηλές ταχύτητες είναι ίση µε 2 π (ανά ακτίνιο). 

 

 Οι πραγµατικές αεροτοµές έχουν κλίσεις καµπυλών άντωσης µεταξύ 90% και 100% της 

θεωρητικής τιµής. Αυτό το ποσοστό καλείται απόδοση αεροτοµής (η). Μείωση του λόγου 

επιµήκους συνεπάγεται και µείωση της κλίσης της καµπύλης άντωσης, όπως φαίνεται στο σχ.  2.5. 

Σε πολύ µικρούς λόγους επιµήκους, η ικανότητα του αέρα να ξεφεύγει γύρω από τα ακροπτερύγια 

τείνει να αποτρέψει την απώλεια στήριξης ακόµα και σε µεγάλες γωνίες προσβολής. Πρέπει 

επίσης να σηµειωθεί ότι η καµπύλη άντωσης γίνεται µη γραµµική για πολύ χαµηλούς λόγους 

επιµήκους. 

 

 Αυξάνοντας την γωνία βέλους (σχ. 2.2) της πτέρυγας προκαλείται  παρόµοιο αποτέλεσµα 

µε την ελάττωση του λόγου επιµήκους. Μια υψηλά οπισθοκλινής πτέρυγα έχει κλίση καµπύλης 

άντωσης που οµοιάζει µε την καµπύλη λόγου επιµήκους 3, που παρουσιάζεται στο σχήµα 2.5. 

 

 Η επίδραση του αριθµού Mach στην κλίση της καµπύλης άντωσης παρουσιάζεται στο 

σχήµα 2.7. Οι γραµµές των 2-D αεροτοµών αντιπροσωπεύουν τα άνω όρια για την πτέρυγα µε 

άπειρο λόγο επιµήκους και µηδενική γωνία βέλους. Οι πραγµατικές πτέρυγες βρίσκονται κάτω 

από αυτά τα όρια. Επίσης, οι πραγµατικές πτέρυγες ακολουθούν µία µεταβατική καµπύλη στη 

διηχητική ζώνη µεταξύ της ανοδικής υποηχητικής καµπύλης και της καθοδικής υπερηχητικής 

καµπύλης. Η κλίση της καµπύλης άντωσης είναι χρήσιµη για τον υπολογισµό της επαγόµενης 

αντίστασης, όπως θα φανεί παρακάτω, καθώς και στην ανάλυση της διαµήκους ευστάθειας του 

αεροσκάφους. 
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Σχήµα 2.7. Κλίση καµπύλης άντωσης συναρτήσει αριθµού Mach. 

 

Για τον υπολογισµό της κλίσης της άντωσης για ολόκληρη την πτέρυγα χρησιµοποιήθηκε 

µια ηµι-εµπειρική σχέση, (εξίσωση 2.3). Η εξίσωση αυτή θεωρείται πολύ ακριβής µέχρι τον 

αριθµού Mach στο σηµείο της παρεκβατικής οπισθέλκουσας και είναι πρακτικά ακριβής σχεδόν 

µέχρι το Mach 1 για µια οπισθοκλινής πτέρυγα. 
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όπου: 95.0
2

==
βπ

η at
C

, η απόδοση της αεροτοµής. Η τιµή του η έχει δοθεί κατ’ εκτίµηση και 

είναι µία από τις παραµέτρους που εν δυνάµει µπορούν να αλλάξουν τιµή αναλόγος των 

αποτελεσµάτων των δοκιµαστικών πτήσεων του αεροσκάφους.   

 22 1 M−=β  

 Sexposed wing, η εκτεθειµένη κάτοψη της πτέρυγας 
2

107.1 





 +⋅=

b
dF , Ο συντελεστής άντωσης ατράκτου που οφείλεται στο γεγονός ότι 

άτρακτος διαµέτρου d, δηµιουργεί κάποια άντωση λόγω της αλληλεπίδρασης της µε την πτέρυγα. 

 

 Θέτοντας τα αριθµητικά δεδοµένα του υπόψη αεροσκάφους στην εξίσωση 2.3, προκύπτει 

το διάγραµµα 2.1 που περιγράφει την κλήση της καµπύλης άντωσης συναρτήσει της πραγµατικής 

ταχύτητας αέρα. 
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∆ιάγραµµα 2.1. Υπολογιζόµενη κλίση καµπύλης άντωσης συναρτήσει Πραγµατικής Ταχύτητας 

Αέρα. 
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2.2. Εκτίµηση Οπισθέλκουσας 

Όπως και η άντωση έτσι και η αντίσταση (οπισθέλκουσα) είναι ένα αποτέλεσµα 

συνδυασµού διατµητικών δυνάµεων και δυνάµεων πίεσης. Ειδικότερα, η αντίσταση σε µια 

πτέρυγα είναι η συνισταµένη διαφόρων δυνάµεων όπως η αντίσταση του προφιλ της αεροτοµής, η 

αντίσταση επιφανειακής τριβής, η αντίσταση αποκόλλησης, η παρασιτική αντίσταση, η αντίσταση 

καµπυλότητας, η επαγόµενη αντίσταση (αντίσταση λόγω άντωσης), η αντίσταση κυµάτων 

κρούσης, η αντίσταση αλληλεπίδρασης, κλπ. 

 

Ο πίνακας 2.1 παρουσιάζει τα επιµέρους τµήµατα που συνθέτουν τη συνολική δύναµη 

οπισθέλκουσας, µε βάση τον τρόπο δηµιουργίας του κάθε ενός (διάτµηση ή πίεση) και στο εάν η 

κάθε µορφή αντίστασης συνδέεται άµεσα µε την άντωση που παράγεται. 

 

Πίνακας 2.1. Επιµέρους συνιστώσες που συνθέτουν την συνολική δύναµη οπισθέλκουσας 
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Οι δυνάµεις αντίστασης που σχετίζονται άµεσα µε την άντωση είναι γνωστές ως 

παρασιτική αντίσταση ή ως αντίσταση µηδενικής άντωσης. Σε υποηχητική πτήση, η παρασιτική 

αντίσταση αποτελείται κυρίως από την αντίσταση επιφανειακής τριβής, η οποία εξαρτάται κυρίως 

από την βρεχόµενη επιφάνεια. Η αντίσταση επιφανειακής τριβής, µιας επίπεδης πλάκας µε 

βρεχόµενη επιφάνεια ίση µε αυτή του αεροσκάφους µπορεί να προσδιορισθεί για διάφορους 

αριθµούς Reynolds και επιφανειακής τραχύτητας. Ωστόσο, η πραγµατική παρασιτική αντίσταση 

είναι κατάτι µεγαλύτερη από αυτή την τιµή. 

 

Υφίστανται τρεις διαφορετικές αιτίες παραγωγής αντίστασης λόγω δυνάµεων πίεσης. Η 

πρώτη, η συνεκτική αποκόλληση, ήταν η αιτία ουσιαστικής δυσκολίας κατά τα πρώτα στάδια της 

θεωρητικής ανάπτυξης της αεροδυναµικής. Η αντίσταση λόγω συνεκτικής αποκόλλησης, συχνά 

αποκαλούµενη και «αντίσταση µορφής», εξαρτάται από την θέση του σηµείου αποκόλλησης της 

ροής στο αεροδυναµικό σώµα, σχήµα 2.8. Εάν η ροή αποκολληθεί κοντά στο εµπρόσθιο µέρος 

του σώµατος η αντίσταση είναι πολύ µεγαλύτερη από ότι εάν αποκολληθεί προς το πίσω µέρος 

αυτού. 

 

 
Σχήµα 2.8. Ανάπτυξη της αποκόλλησης του οριακού στρώµατος. 

 

Η θέση του σηµείου αποκόλλησης εξαρτάται σε µεγάλο βαθµό από την καµπυλότητα του 

σώµατος. Επιπλέον, το σηµείο αποκόλλησης επηρεάζεται από την κινητική ενέργεια της ροής. Η 

τυρβώδης ροή έχει περισσότερη ενέργεια από ότι η στρωτή ροή, µε αποτέλεσµα ένα τυρβώδες 

οριακό στρώµα να τείνει ουσιαστικά να καθυστερεί την αποκόλληση του. 
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 Η αντίσταση αλληλεπίδρασης είναι η αύξηση της αντίστασης των διάφορων τµηµάτων του 

αεροσκάφους λόγω της εκτροπής της ροής τους από άλλα παρακείµενα τµήµατα. Ως παράδειγµα, 

η άτρακτος γενικά προκαλεί µια αύξηση στην αντίσταση της πτέρυγας επικουρώντας την 

αποκόλληση της ροής στη ρίζα της. Η αντίσταση αλληλεπίδρασης συνήθως είναι το αποτέλεσµα 

της αύξησης της αποκόλλησης της ροής, αν και η αντίσταση επιφανειακής τριβής µπορεί επίσης 

να αυξηθεί εάν ένα τµήµα του αεροσκάφους µετατρέπει την ροή πάνω από ένα άλλο τµήµα σε 

τυρβώδη ή αυξάνει την ταχύτητα. 

 

 Η αντίσταση λόγω κρουστικών κυµάτων προκαλείται από την δηµιουργία κυµάτων 

κρούσης στις υψηλές υποηχητικές ή υπερηχητικές ταχύτητες. Στις υψηλές υποηχητικές ταχύτητες, 

τα κύµατα κρούσης δηµιουργούνται πρώτα στην ράχη της πτέρυγας καθώς εκεί η ροή είναι 

επιταχυνόµενη. 

 

 Το τµήµα της δύναµης αντίστασης που αποτελεί συνάρτηση της άντωσης είναι γνωστό ως 

επαγόµενη αντίσταση. Η αντίσταση αυτή δηµιουργείται από την κυκλοφορία γύρω από την 

αεροτοµή, γεγονός που αναγόµενο στην τρισδιάστατη πτέρυγα δηµιουργεί στροβίλους στον 

οµόρου της ροής της (σχήµα 2.9). Η ενέργεια που απαιτείται για την παραγωγή αυτών των 

στροβίλων αφαιρείται από την πτέρυγα ως δύναµη αντίστασης και είναι ανάλογη του τετραγώνου 

της άντωσης. 

 

 Η υψηλότερη πίεση κάτω από την πτέρυγα αναγκάζει την ποή να ξεφίγει γύρω από το 

ακροπτερύγιο προς την άνω επιφάνεια της πτέρυγας ελαττώνοντας την άντωση και προκαλώντας 

το εξωτερικό µέρος της πτέρυγας να ίπταται σε ένα επιδρών κατώρευµα. Αυτό έχει ως 

αποτέλεσµα την περιστροφή του διανύσµατος της άντωσης προς το πίσω µέρος της πτέρυγας 

δηµιουργώντας µια συνιστώσα της στη διεύθυνση της αντίστασης. 

 

Στην ανάλυση που ακολουθεί και επικεντρώνεται στο υπό εξέταση αεροσκάφος, η ολική 

αντίστασή του είναι το άθροισµα της παρασιτικής αντίστασης και της επαγόµενης αντίστασης. Για 

την εκτίµηση της υποηχητικής παρασιτικής αντίστασης, χρησιµοποιήθηκε η µέθοδος ανάλυσης 

συνιστωσών “Component Drag Buildup Method” (D. P. Raymer, Ref 1). 
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Σχήµα 2.9. Αναδιπλούµενοι στρόβιλοι στον οµόρου παραλληλόγραµµης πτέρυγας.  Η πτέρυγα 

βρίσκεται σε σήραγγα καπνού, όπου οι διακεκριµένες γραµµές ροής γίνονται ορατές µε ίνες 

καπνού. 

 

Ολική Παρασιτική Αντίσταση 

Η µέθοδος “Component Drag Buildup Method” χρησιµοποιεί ένα υπολογισµένο 

συντελεστή αντίστασης επιφανειακής τριβής (Cf) επίπεδης πλάκας και ένα συντελεστή µορφής (form 

factor) (FF) που εκτιµάει την αντίσταση πίεσης λόγω της συνεκτικής αποκόλλησης.  Στην 

συννέχεια, οι συνέπειες αλληλεπίδρασης στην συνιστώσα αντίστασης εκτιµώνται µε ένα συντελεστή 

“Q” και ο συνολικός συντελεστής της συνιστώσας αντίστασης, (εξίσωση 2.4), προσδιορίζεται ως 

το γινόµενο της βρεχόµενης επιφάνειας, και των Cf, FF, και Q. 

 

ref

wetccf
subsonicD S

SQFFC
C cc∑ ×××

=
)(

)(
0

    ( 2.4) 

 

Ο συντελεστής αντίστασης επιφανειακής τριβής εξαρτάται από τον αριθµό Reynolds, τον 

αριθµό Mach και την επιφανειακή τραχύτητα. Ο κώδικας είναι γραµµένος µε τέτοιο τρόπο ώστε 

να θεωρεί ότι για αριθµό Reynolds πάνω από 50000 η ροή είναι τυρβώδης. 

 

Οι συντελεστές µορφής για εκτίµηση υποηχητικής αντίστασης εξαρτώνται από το σχήµα 

του τµήµατος ενώ οι συντελεστές αλληλεπίδρασης επιλέχθηκαν προσεκτικά για κάθε τµήµα 

σύµφωνα µε την θέση τους στον σκελετό του αεροσκάφους. Ο συντελεστής παρασιτικής 
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αντίστασης εκτιµήθηκε για κάθε κοµµάτι του αεροσκάφους χρησιµοποιώντας τις ακόλουθες 

εξισώσεις: 

 

 Για την πτέρυγα, 
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Τα αποτελέσµατα των υπολογισµών του συντελεστή επιφανιακής τριβής και παρασιτικής 

αντήστασης της πτέριγας, συναρτήσει της πραγµατικής ταχύτητας αέρα, παρουσιάζονται στα 

διαγράµµατα 2.2 και 2.3. 
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∆ιάγραµµα 2.2. Υπολογιζόµενος συντελεστής επιφανειακής τριβής της πτέρυγας συναρτήσει 

πραγµατικής ταχύτητας αέρα 
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∆ιάγραµµα 2.3. Υπολογιζόµενος συντελεστής παρασιτικής αντίστασης της πτέρυγας συναρτήσει 

της πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 
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 Για το κάθετο σταθερό, 
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Τα αποτελέσµατα αντίστοιχα δίνονται στα διαγράµµατα 2.4 και 2.5, συναρτήσει της 

πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 
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∆ιάγραµµα 2.4. Υπολογιζόµενος συντελεστής επιφανειακής τριβής του κάθετου σταθερού 

συναρτήσει πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 
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∆ιάγραµµα 2.5. Υπολογιζόµενος συντελεστής επιφανειακής τριβής του κάθετου σταθερού 

συναρτήσει πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 
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 Για την άτρακτο, 
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Τα αντίστοιχα αποτελέσµατα παρουσιάζονται στα διαγράµµατα 2.6 και 2.7. 
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∆ιάγραµµα 2.6. Υπολογιζόµενος συντελεστής επιφανειακής τριβής της ατράκτου συναρτήσει 

πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 
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∆ιάγραµµα 2.7. Υπολογιζόµενος συντελεστής παρασιτικής αντίστασης της ατράκτου συναρτήσει 

πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 
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 Για τους κινητήρες, 
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Τα σχετικά αποτελέσµατα παρουσιάζονται στα διαγράµµατα 2.8 και 2.9. 
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∆ιάγραµµα 2.8. Υπολογιζόµενος συντελεστής επιφανειακής τριβής του κινητήρα συναρτήσει 

πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 



30 

 

20 43.33 66.67 90 113.33 136.67 160
7 .10 4

7.186667 .10 4

7.373333 .10 4

7.56 .10 4

7.746667 .10 4

7.933333 .10 4

8.12 .10 4

8.306667 .10 4

8.493333 .10 4

8.68 .10 4

8.866667 .10 4

9.053333 .10 4

9.24 .10 4

9.426667 .10 4

9.613333 .10 4

9.8 .10 4 CD0(engines) vs TAS

TAS (m/s)

Pa
ra

si
te

 d
ra

g 
co

ef
fic

ie
nt

 fo
r t

he
 e

ng
s

 
∆ιάγραµµα 2.9. Υπολογιζόµενος συντελεστής παρασιτικής αντίστασης του κινητήρα συναρτήσει 

πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 
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Η πλήρης παρασιτική αντίσταση αποτελείται από την αντίσταση επιφανειακής τριβής, 

συµπεριλαµβανοµένου του συντελεστή µορφής και αλληλεπίδρασης συν διάφορες αντιστάσεις, 

καθός και την αντίσταση διαρροών και προεξοχών. Τελικά, η παρασιτική αντίσταση 

υπολογίσθηκε µε βάση την εξίσωση 2.9 και παρουσιάζεται στο διάγραµµα 2.11. 

 

SCqD D ××=
00  (Nt)       (2.9) 
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∆ιάγραµµα 2.10. Υπολογιζόµενος ολικός συντελεστής παρασιτικής αντίστασης συναρτήσει 

πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 
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∆ιάγραµµα 2.11. Υπολογιζόµενη ολική παρασιτική αντίσταση συναρτήσει πραγµατικής 

ταχύτητας αέρα. 
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Επαγόµενη Αντίσταση 

Η επαγόµενη αντίσταση, DI, υπολογίσθηκε µε την χρήση του Oswald’s Span efficiency 

factor. 

 
2

LD CKC
I

×=   (εξ. 2.10) 

 

όπου: 
]64.0)045.01(78.1[

1
68.0 −×−×××

=
ARAR

K
π

  

 

Sq
WCL ×

=  

 

SCqD
IDI ××=  (Nt)       (2.11) 

 

Τα αποτελέσµατα παρουσιάζονται στα διαγράµµατα 2.12 και 2.13. 

 



34 

0 33.33 66.67 100 133.33 166.67 200
0

0.021

0.043

0.064

0.085

0.11

0.13

0.15

0.17

0.19

0.21

0.23

0.26

0.28

0.3

0.32
CDI vs TAS

TAS (m/s)

In
du

ce
d 

dr
ag

 c
oe

ffi
ci

en
t 

 
∆ιάγραµµα 2.12. Υπολογιζόµενος συντελεστής επαγοµένης αντίστασης συναρτήσει πραγµατικής 

ταχύτητας αέρα. 
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∆ιάγραµµα 2.13. Υπολογιζόµενη επαγόµενη αντίσταση συναρτήσει πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 

 



36 

Η ολική αντίσταση, D, δίδεται ως το άθροισµα της παρασιτικής και της επαγόµενης 

αντίστασης:  

IDDD += 0  (Nt)     (2.12) 

 

0 15 30 45 60 75 90 105 120 135 150
0

25

50

75

100

125

150

175

200

225

250

275

300

325

350

375

400

425

450

475

500

D0
DI
D

Drag estimation vs TAS

TAS (m/s)

D
R

A
G

 (N
t) 

 
∆ιάγραµµα 2.14. Υπολογιζόµενη αντίσταση συναρτήσει πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 

Όπως είναι φανερό, η συνολική αντίσταση παρουσιάζει ελάχιστο περίπου για ταχύτητα 38 m/s 

Σηµείο ελάχιστης 
αντίστασης 
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33..ΑΑΝΝΑΑΛΛΥΥΣΣΗΗ  ΕΕΠΠΙΙ∆∆ΟΟΣΣΗΗΣΣ  ΑΑΕΕΡΡΟΟΣΣΚΚΑΑΦΦΟΟΥΥΣΣ  
 

Το δεύτερο τµήµα αυτής της µελέτης ασχολείται µε την ανάλυση των επιδόσεων του 

αεροσκάφους. Στο σχήµα 3.1, παρουσιάζονται η γεωµετρία και τα µεγέθη που παίρνουν µέρος 

στους υπολογισµούς των επιδόσεων ενός αεροσκάφους. 

 

 
Σχήµα 3.1. Γεωµετρία και µεγέθη υπολογισµών επιδόσεων αεροσκάφους 

 

Η γωνία ανόδου γ είναι η γωνία µεταξύ του οριζόντιου και του άξονα ευστάθειας Xs. Η 

κλίση ανόδου (G), η εφαπτόµενη της γωνίας ανόδου, αντιπροσωπεύει την κατακόρυφη ταχύτητα 

διαιρεµένη µε την οριζόντια ταχύτητα. 

 

Αθροίζοντας τις δυνάµεις στις διευθύνσεις Xs και Zs καταλήγουµε στις εξισώσεις 3.1 και 

3.2. Οι αντίστοιχες επιταχύνσεις στο αεροσκάφος στις διευθύνσεις Xs και Zs προσδιορίζονται µε 

την διαίρεση των εξισώσεων 3.1 και 3.2 µε την µάζα του αεροσκάφους (W/g). Αν Τ η δύναµη 

όσης, D η δύναµη οπισθέλκουσας και W το βάρος: 
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( ) γφα sincos WDTF Tx −−+=∑      (3.1) 

 

( ) γφα cossin WLTF Tz −++=∑      (3.2) 

 

Αυτές οι απλές εξισώσεις αποτελούν την βάση υπολογισµού των πιο αναλυτικών 

προγραµµάτων διαστασιολόγησης και επιδόσεων αεροσκαφών, που χρησιµοποιούνται ακόµα και 

σήµερα. Η γωνία προσβολής και το επίπεδο ώσης ποικίλουν έτσι ώστε να παραχθεί η απαιτούµενη 

συνολική άντωση (συµπεριλαµβανοµένου του συντελεστή φόρτου) καθώς και η απαιτούµενη 

διαµήκης επιτάχυνση ανάλογα µε τον ελιγµό που πρόκειται να εκτελέσει το αεροσκάφος (επίπεδη 

πλεύση, άνοδος, επιτάχυνση, στροφή, κτλ.). Η γωνία προσβολής και άντωση περιορίζονται από 

την µέγιστη διαθέσιµη άντωση. Το επίπεδο ώσης περιορίζεται από την διαθέσιµη ώση, όπως αυτή 

δίνεται από πίνακα τιµών της εγκαταστηµένης ισχύος κινητήρων, συναρτήσει του ύψους και της 

ταχύτητας (ή του αριθµού Mach) του αεροσκάφους. 

 

Για τα περισσότερα αεροσκάφη ο άξονας ώσης έχει µικρή γωνία σε σχέση µε τον άξονα 

ευστάθειας στις περισσότερες συνθήκες πτήσης. Αυτό συµβαίνει εκ σχεδιασµού του αεροσκάφους 

και µας επιτρέπει την απλοποίηση των εξισώσεων 3.1 και 3.2 ως εξής: 

 

∑ −−= γsinWDTFx      (3.3) 

 

∑ −= γcosWLFz       (3.4) 

 

Στη συνέχεια, υπολογίζουµε τις επιδόσεις του υπό µελέτη µη επανδρωµένου αεροσκάφους 

για τρεις βασικές συνθήκες πτήσης, την ευθεία οριζόντια πτήση, την επίπεδη στροφή και την 

πτήση σταθερής ανόδου. Όλες οι εξισώσεις που χρησιµοποιήθηκαν λήφθηκαν από την αναφορά 1. 

 

3.1.Ευθεία Οριζοντία Πτήση 

Εάν το αεροσκάφος ίπταται σε µη επιταχυνόµενη ευθεία οριζοντία πτήση, τότε η γωνία 

ανόδου γ, ισούται µε το µηδέν και το άθροισµα των δυνάµεων πρέπει να ισούται µε µηδέν. Αυτό 

οδηγεί στις εξισώσεις 3.5 και 3.6, τις πιο απλές εκδόσεις των εξισώσεων µεταφορικής κίνησης. 
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( ) LCSqLWLiftWeight ⋅⋅==⇒=      (3.5) 

 

( ) ( )2
LDorequired KCCSqDTDragPower +⋅⋅==⇒=     (3.6) 

 

Ουσιαστικά, αυτό που δηλώνουν οι παραπάνω εξισώσεις είναι ότι σε µια ευθεία οριζόντια 

πτήση, το βάρος του αεροσκάφους ισούται µε την άντωση και η απαιτούµενη ώση µε την 

αντίσταση. 

 

Από την εξίσωση 3.5, προκύπτει η ταχύτητα σε ευθεία οριζόντια πτήση η οποία µπορεί να 

εκφρασθεί ως συνάρτηση της πτερυγικής φόρτισης, του συντελεστή άντωσης και της πυκνότητας 

αέρα, (εξίσωση 3.7). 

 

LCS

WV
×××

=
ρ

2
1       (3.7) 

 

 Αυτές οι εξισώσεις υποδηλώνουν ότι ο πραγµατικός λόγος ώσης προς βάρος T/W σε 

ευθεία οριζοντία πτήση πρέπει να είναι το αντίστροφο του λόγου άντωσης προς αντίσταση, L/D. 

Με αντικατάσταση της εξίσωσης 3.5 στην εξ.3.6, µπορούµε να εκφράσουµε τους λόγους T/W και 

L/D, σε ευθεία οριζοντία πτήση µε όρους πτερυγικής φόρτισης και δυναµικής πίεσης, (εξ.3.8). 

 

( ) q
K

S
W

SW
qC

DLW
T Do 






+==

1      (3.8) 

 

Θεωρώντας τώρα, ότι κάθε ένας κινητήρας µπορεί να παράγει 200 Nt ώση, εισάγουµε αυτή 

την τιµή στο διάγραµµα 2.14 και αυτό µας δίνει την µέγιστη ταχύτητα του αεροσκάφους 

(∆ιάγραµµα 3.1). Έτσι, εάν η διαθέσιµη ώση είναι ≈ 400 Nt, η µέγιστη ταχύτητα του αεροσκάφους 

θα είναι περίπου 111 m/s (∆ιάγραµµα 3.1). 

 

Αυτό το αποτέλεσµα µπορεί επίσης να υπολογισθεί από το διάγραµµα 3.2 το οποίο 

παρουσιάζει την διαθέσιµη και απαιτούµενη ώση του UAV σε ευθεία οριζοντία πτήση. Το σηµείο 

όπου η ελάχιστη απαιτούµενη ώση είναι ίση µε την µέγιστη διαθέσιµη ώση θα µας δώσει την 

µέγιστη ταχύτητα του αεροσκάφους (∆ιάγραµµα 3.2). 
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∆ιάγραµµα 3.1. Μέγιστη ταχύτητα αεροσκάφους στο σηµείο τοµής. 
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∆ιάγραµµα 3.2. Μέγιστη ταχύτητα αεροσκάφους στο σηµείο τοµής. 
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 Η ελάχιστη ταχύτητα του αεροσκάφους µπορεί να θεωρηθεί ότι είναι η ταχύτητα απώλειας 

στήριξης η οποία υπολογίζεται µε την εξίσωση 3.9. 

 

max2
1

L

stall

CS

WV
×××

=
ρ

     (3.9) 

 

Όπως φαίνεται στο διάγραµµα 3.3 η ταχύτητα απώλειας στήριξης κυµαίνεται µεταξύ 21.5 

και 27.5 m/s ανάλογα µε το ύψος πτήσης του αεροσκάφους. Πρέπει να σηµειωθεί ότι η 

πραγµατική ελάχιστη ταχύτητα του αεροσκάφους ίσως να είναι µεγαλύτερη από την 

προαναφερόµενες τιµές ανάλογα µε την ταχύτητα στάσης “ελάχιστων στροφών” του κινητήρα. 
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∆ιάγραµµα 3.3. Ταχύτητα απώλειας στήριξης σε διάφορα ύψη. 

3.2.Πτήση Επίπεδης Στροφής 

Εξ΄ ορισµού, στην  πτήση επίπεδης στροφής, η καµπυλόγραµµη τροχιά πτήσης βρίσκεται 

σε ένα οριζόντιο επίπεδο παράλληλο στο επίπεδο του εδάφους, δηλαδή σε µία επίπεδη στροφή το 

ύψος παραµένει σταθερό. 

 

Στην πτήση επίπεδης στροφής, η άντωση της πτέρυγας παίρνει κλίση έτσι ώστε η 

οριζόντια συνιστώσα της ασκεί την κεντροµόλο δύναµη που απαιτείται για την επίτευξη της 

στροφής. Η συνολική άντωση της πτέρυγας είναι n φορές το βάρος του αεροσκάφους W, όπου το 

n εκφράζει τον συντελεστή φόρτου. Ωστόσο, καθώς η κατακόρυφη συνιστώσα της άντωσης θα 

πρέπει να ισούται µε W, η οριζόντια συνιστώσα της άντωσης πρέπει να είναι W φορές η 

τετραγωνική ρίζα του n2-1. Στο σχήµα 3.2 παρουσιάζονται οι παράγοντες που εισέρχονται κατά 

την επίτευξη επίπεδης στροφής αεροσκάφους. 

 
Σχήµα 3.2. Γεωµετρία επίπεδης στροφής. 
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Ο ρυθµός στροφής (dψ/dt) ισούται µε την ακτινική επιτάχυνση διαιρεµένη από την 

ταχύτητα, όπως φαίνεται στην εξίσωση 3.10. Ο ρυθµός στροφής εκφράζεται συνήθως σε µοίρες 

ανά δευτερόλεπτο. 

 

( ) sdegrees
V
ngsrad

V
ng

VgW
nW 3.57111 222

⋅
−

=
−

=
−

=ψ&   (3.10) 

 

Εάν το αεροσκάφος αφεθεί να επιβραδύνει κατά την διάρκεια της στροφής (στιγµιαία 

στροφή), ο συντελεστής φόρτου, n, θα περιορισθεί µόνο από τον µέγιστο συντελεστή άντωσης ή 

την κατασκευαστική αντοχή του ίδιου του αεροσκάφους. Το σχήµα 3.3 δείχνει αυτά τα όρια 

αντοχής και απώλειας στήριξης εκφρασµένα ως ρυθµοί στροφής συναρτήσει της ταχύτητας, για 

ένα τυπικό µαχητικό αεροσκάφος. 

 

 
Σχήµα 3.3. Ρυθµός στροφής και “corner speed”. 

 

Η τοµή του ορίου απώλειας στήριξης µε το κατασκευαστικό όριο αντοχής ορίζει την 

ταχύτητα “corner speed”, η οποία είναι η ταχύτητα για τον µέγιστο στιγµιαίο ρυθµό στροφής.  Σε 

µία κλασσική αεροµαχία, για παράδειγµα, οι µαχόµενοι θα προσπαθήσουν να επιτύχουν την 

ταχύτητα αυτή όσο το δυνατό γρηγορότερα. 

 



45 

 Σε µια παρατεταµένη στροφή, το αεροσκάφος δεν επιτρέπεται να επιβραδυνθεί ή να χάσει 

ύψος κατά την διάρκεια αυτής. Στην παρατεταµένη στροφή η ώση πρέπει να ισούται µε την 

αντίσταση και η άντωση πρέπει να ισούται µε τον συντελεστή φόρτου, n, επί το βάρος του 

αεροσκάφους. Έτσι, ο µέγιστος συντελεστής φόρτου για παρατεταµένη στροφή µπορεί να 

εκφρασθεί ως το γινόµενο του λόγου ώσης-προς-βάρος και του λόγου άντωσης-προς-αντίστασης, 

(εξίσωση 3.11), θεωρώντας ότι ο άξονας ώσης είναι περίπου ευθυγραµµισµένος µε την διεύθυνση 

πτήσης. 

 














=

D
L

W
Tn       (3.11) 

 

Για να επιλυθεί ο παρατεταµένος συντελεστής φόρτου µε όρους βασικών αεροδυναµικών 

συντελεστών, η αντίσταση αναλύεται χρησιµοποιώντας την σχέση qSnWCL =  και τίθεται ίση µε 

την ώση. Αυτό οδηγεί στην εξίσωση 3.12, η οποία προσδιορίζει το µέγιστο διαθέσιµο 

παρατεταµένο συντελεστή φόρτου για µία δεδοµένη κατάσταση πτήσης. 

 

W
SCqT

S
WK

qn Davailble ××−
×

×
= 0     (3.12) 

 

Αξίζει να σηµειωθεί ότι συντελεστής Κ που εκφράζει την αντίσταση λόγω της άντωσης, 

είναι συνάρτηση του συντελεστή άντωσης. Καθώς, ο συντελεστής φόρτου, n, είναι επίσης 

συνάρτηση του συντελεστή άντωσης, η επίλυση της εξ.3.12 θα απαιτήσει την χρήση 

επαναληπτικής αριθµητικής µεθόδου. 

 

Η εξίσωση 3.11 υποδηλώνει ότι ο συντελεστής φόρτου παρατεταµένης στροφής µπορεί να 

βελτιστοποιηθεί πετώντας µε τον συντελεστή άντωσης για µέγιστο λόγο L/D, ο οποίος 

προσδιορίζεται από την εξίσωση 3.13.  

 

K
CC Do

dragorthrustL =min      (3.13) 

 

Χρησιµοποιώντας αυτό τον συντελεστής άντωσης και θέτοντας την άντωση ίση µε n φορές 

το βάρος W, οδηγούµαστε στην εξίσωση 3.14. Αυτή η εξίσωση µπορεί να λυθεί άµεσα είτε ως 
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προς την ταχύτητα είτε ως προς την πτερυγική φόρτιση ώστε να πάρουµε τον µέγιστο συντελεστή 

φόρτου παρατεταµένης στροφής. 

 

K
CqSnWL Do==      (3.14) 

 

Το σχήµα 3.3 δείχνει τον φάκελο πτήσης παρατεταµένου ρυθµού στροφής. Αυτό 

υπολογίζεται χρησιµοποιώντας την εξίσωση 3.10 για να προσδιορισθούν οι ρυθµοί στροφής µε 

βάση τους παρατεταµένους συντελεστές φόρτου στις διάφορες καταστάσεις πτήσης. 

 

Αναφερόµενοι τώρα στο υπόψη αεροσκάφος, φαίνεται στο διάγραµµα 3.4 ότι ο µέγιστος 

συντελεστής φόρτου κατά την διάρκεια επίπεδης στροφής είναι περίπου ίσος µε 4 σε µία ταχύτητα 

ίση µε 80 m/s. Καθώς το ύψος αυξάνει, ο συντελεστής φόρτου µειώνεται εξαιτίας της µείωσης της 

ώσης των κινητήρων µε το ύψος. 

 

Ο ρυθµός παρατεταµένης στροφής, ψ& , υπολογιζόµενος από την προαναφερθείσα εξίσωση 

3.10 δίνεται στο διάγραµµα 3.5. 
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∆ιάγραµµα 3.4. Μέγιστος συντελεστής φόρτου συναρτήσει πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 
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∆ιάγραµµα 3.5. Μέγιστος ρυθµός στροφής συναρτήσει πραγµατικής ταχύτητας αέρα 
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3.3.Πτήση Σταθερής Ανόδου 

Ο ρυθµός ανόδου ορίζεται ως η κατακόρυφη ταχύτητα ενός αεροσκάφους, η οποία τυπικά 

εκφράζεται σε πόδια ή µέτρα το λεπτό. Η κλίση ανόδου, G, είναι ο λόγος µεταξύ κατακόρυφης και 

οριζόντιας διανυθείσας απόστασης και είναι περίπου ίση µε τον κατακόρυφο ρυθµό ανόδου 

διαιρεµένο µε την ταχύτητα του αεροσκάφους, ή το ηµίτονο της γωνίας ανόδου γ. 

  

Οι εξισώσεις 3.3 και 3.4 αθροίζουν τις δυνάµεις που παρουσιάζονται στο σχήµα 3.1, όταν 

η γωνία ανόδου γ είναι µη µηδενική. Θέτοντας το άθροισµα των δυνάµεων ίσο µε µηδέν 

παίρνουµε τις εξισώσεις 3.15 και 3.16 που εκφράζουν την σταθερή άνοδο. 

 

γsinWDT +=      (3.15) 

γcosWL =       (3.16) 

 

Επιλύνοντας τώρα την εξίσωση 3.15 για την γωνία ανόδου καταλήγουµε στην εξίσωση 

3.17. Για συνήθεις γωνίες ανόδου (µικρότερες από 15ο) ο όρος συνηµιτόνου είναι σχεδόν ίσος µε 

την µονάδα. 

 









−≅








−=






 −

= −−−

DLW
T

DLW
T

W
DT 1sincossinsin 111 γγ    (3.17) 

 

Ο ρυθµός ανόδου, ή η κατακόρυφη ταχύτητα, είναι η ταχύτητα επί το ηµίτονο της γωνίας 

ανόδου, (εξίσωση 3.18). 

 









−≅






 −

==
DLW

TV
W

DTVVRoC 1sinγ     (3.18) 

 

Η ταχύτητα για σταθερή ανοδική πτήση µπορεί να εξαχθεί από την εξίσωση 3.16, όπως 

φαίνεται στην εξίσωση 3.19. 

 

γ
ρ
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

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
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

⋅
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C
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L

     (3.19) 
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Ο λόγος ώσης-προς-βάρος δεν είναι πλέον το αντίστροφο του λόγου άντωσης-προς-

αντίσταση, όπως ήταν στην ευθεία οριζοντία πτήση. Επιλύνοντας την εξίσωση 3.17 ως προς τον 

λόγο T/W καταλήγουµε στην εξίσωση 3.20 η οποία εκφράζει τον απαιτούµενο λόγο ώσης-προς-

βάρος για µια σταθερή άνοδο αεροσκάφους µε γωνία ανόδου γ. 

 

V
RoC

DLDLDLW
T

+=+≅+−
1sin1sincos γγγ    (3.20) 

 

 ∆ύο είναι οι συνθήκες ανόδου που ενδιαφέρουν ιδιαίτερα τον αναλυτή επιδόσεων ενός 

αεροσκάφους: ο καλύτερος βαθµός ανόδου, ο οποίος παρέχει την µέγιστη κατακόρυφη ταχύτητα, 

και η καλύτερη γωνία ανόδου, η οποία παρέχει µία ελαφρά χαµηλότερη κατακόρυφη ταχύτητα 

αλλά µε µειωµένη οριζόντια ταχύτητα, έτσι ώστε να µεγιστοποιείται η γωνία ανόδου και µε 

αποτέλεσµα το αεροσκάφος να κερδίζει περισσότερο ύψος για µια δεδοµένη οριζόντια απόσταση. 

 

 Η πιο ακριβής µέθοδος για τον προσδιορισµό του καλύτερου βαθµού ανόδου και γωνίας 

ανόδου είναι η γραφική απεικόνιση του βαθµού ανόδου συναρτήσει της ταχύτητας µε την χρήση 

της εξίσωσης 3.18 και των πραγµατικών δεδοµένων ώσης και αντίστασης, όπως φαίνεται στο 

σχήµα 3.4. Ο βέλτιστος λοιπόν ρυθµός ανόδου είναι προφανώς η κορυφή της καµπύλης ενώ η 

βέλτιστη γωνία ανόδου είναι το σηµείο όπου εφάπτεται η γραµµή που ξεκινά από το την αρχή των 

αξόνων τοµής µε την καµπύλη αυτή. Η γωνία ανόδου είναι το αντίστροφο της εφαπτοµένης της 

κατακόρυφης ταχύτητας διαιρεµένη µε την οριζόντια ταχύτητα σε αυτό το σηµείο. 

 
Σχήµα 3.4. Γραφική µέθοδος για βέλτιστη άνοδο. 
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 Η βελτιστοποίηση της γωνίας ανόδου και του ρυθµού ανόδου µε αναλυτικές µεθόδους 

είναι επίπονη διαδικασία. Ωστόσο, η γραφική ανάλυση είναι πιο αξιόπιστη αλλά δεν προσφέρεται 

για τον προσδιορισµό της επίδρασης των βασικών µεταβλητών. 

 

Μιλώντας τώρα για αεριωθούµενα αεροσκάφη, η ώση είναι ουσιαστικά σταθερή µε την 

ταχύτητα ώστε η εξίσωση 3.17 να µπορεί να µεγιστοποιηθεί άµεσα για τις συνθήκες της βέλτιστης 

γωνίας ανόδου. Εφόσον ο όρος T/W είναι σταθερός συναρτήσει της ταχύτητας, για την 

µεγιστοποίηση της γωνίας ανόδου θα πρέπει να χρησιµοποιηθεί η ταχύτητα για τον βέλτιστο λόγο 

L/D. Η ταχύτητα αυτή προσδιορίζεται από την εξίσωση 3.21. 

 

Do
dragorthrust C

K
S

WV
ρ
2

min =      (3.20) 

 

Για τον προσδιορισµό της ταχύτητας βέλτιστου βαθµού ανόδου για ένα αεριωθούµενο 

αεροσκάφους θα πρέπει να µεγιστοποιηθεί η εξίσωση 3.18. Η εξίσωση 3.21 λαµβάνεται από την 

εξίσωση 3.18 µε την ανάλυση του όρου αντίστασης και κάνοντας την παραδοχή ότι το γ είναι 

αρκετά µικρή ώστε η άντωση να ισούται περίπου µε το βάρος. 
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Για να βρούµε το µέγιστο της εξίσωσης 3.21, θα εξισώσουµε την πρώτη παράγωγό της ως 

προς την ταχύτητα µε το µηδέν και θα λύσουµε ως προς την ταχύτητα, εξίσωση 3.22. 
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 Πρέπει να σηµειωθεί ότι εάν η ώση είναι µηδέν αυτή η εξίσωση ουσιαστικά εκφράζει την 

ταχύτητα για την ελάχιστη απαιτούµενη ισχύ, η οποία αποτελεί το κατώτατο όριο της λύσης.  Η 
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επίδραση της µη µηδενικής ώσης είναι µια σηµαντική αύξηση της ταχύτητας για τον βέλτιστο 

βαθµό ανόδου µε αυξανόµενη ώση. Η ταχύτητα βέλτιστου βαθµού ανόδου συµπεριλαµβανοµένων 

των επιδράσεων ώσης µπορεί να είναι και διπλάσια της ταχύτητας µε ελάχιστη ισχύ. 

 

 Ωστόσο, αυτή η βελτιστοποίηση ανόδου προσδιορίζει µόνο την ταχύτητα για τον βέλτιστο 

ρυθµό ανόδου σε κάποιο ύψος και όχι το συνολικό προφίλ ανόδου που θα πρέπει να ακολουθηθεί 

για την ελαχιστοποίηση του χρόνου για άνοδο σε συγκεκριµένο ύψος. 

 

Για το υπόψη αεροσκάφος και για πτήση µε σταθερή άνοδο, ο ρυθµός ανόδου (RoC) 

υπολογίζεται από την εξίσωση 3.21, ως εξής: 

 

W
TASTT

RoC requiredavailable ×−
=

)(
 

 

όπου: qSCT
bcDrequired ××=

lim
  

 

2
lim0lim bcbc LDD CKCC ×+= , µε 
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)cos( lim
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





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0
4arcsinlim D

available
bc CK

W
T

γ  

 

Όπως φαίνεται από το διάγραµµα 3.6, ο µέγιστος ρυθµός ανόδου είναι ίσος µε 17 m/s 

περίπου για την µέγιστη διαθέσιµη ώση των 400 Nt. 
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∆ιάγραµµα 3.6. Ρυθµός ανόδου συναρτήσει πραγµατικής ταχύτητας αέρα. 
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44..  ΣΣΥΥΜΜΠΠΕΕΡΡΑΑΣΣΜΜΑΑΤΤΑΑ  
 

Η παρούσα εργασία παρουσιάζει την µελέτη που πραγµατοποιήθηκε για την εκτίµηση των 

χαρακτηριστικών επίδοσης ενός µη-επανδρωµένου αεροσκάφους (UAV) µε την χρήση 

απλοποιητικών, αναλυτικών µεθόδων. Η συµπεριφορά του συγκεκριµένου αεροσκάφους όσον 

αφορά την ευθεία οριζόντια πτήση, την επίπεδη παρατεταµένη στροφή και την σταθερή άνοδο, 

δεν έχει υπολογισθεί έως σήµερα στην ακαδηµαϊκή βιβλιογραφία.  

 

Αφού εκτιµήθηκε η ολική τιµή της άντωσης και της οπισθέλκουσας του αεροσκάφους και 

θεωρώντας ότι η ώση που παράγεται από τους κινητήρες είναι ίση µε 400 Nt, υπολογίσθηκε ότι η 

µέγιστη ταχύτητα του αεροσκάφους σε ευθεία οριζοντία πτήση είναι 111 m/s. Ο µέγιστος 

συντελεστής φόρτου του αεροσκάφους σε µια παρατεταµένη στροφή είναι ίσος µε 4, ενώ ο 

µέγιστος ρυθµός ανόδου είναι περίπου ίσος µε 17 m/s. 

 

Αξιολογώντας την αξιοπιστία των αποτελεσµάτων της έρευνας, πρέπει να σταθούµε στις 

παραµέτρους τις οποίες οριοθετούνε την ακρίβεια της µεθοδολογίας που ακολουθήθηκε. Ως προς 

το πλείστον, η υπάρχουσα βιβλιογραφία (δηµοσιεύσεις, πειραµατικά αποτελέσµατα, κα) στον 

τοµέα της αεροναυπηγικής, αναφέρεται στα επανδρωµένα αεροσκάφη τα οποία διαφοροποιούνται 

από τα µι επανδρωµένα όσον αφορά τον σχεδιασµό τους (γεωµετρικές διαστάσεις, αριθµοί 

Reynolds, κα). Αποτέλεσµα αυτής της συνθήκης είναι ότι πολλές από τις θεωρητικές προσεγγίσεις 

που ακολουθήθηκαν για την περάτωση της ανάλυσης ενώ είναι ακριβείς για τα επανδρωµένα 

αεροσκάφη, είναι λιγότερο ακριβείς για τα µι επανδρωµένα. Επίσης τα πτητικά στοιχεία µε βάση 

τα οποία αξιολογήθηκαν και ρυθµίστηκαν τα αποτελέσµατα του µοντέλου, δεν αποκτήθηκαν  από 

περιβάλλον εργαστηρίου µε γνωστές, ρυθµιζόµενες και µι µεταβαλλόµενες παραµέτρους (πίεσης, 

θερµοκρασίας, κλπ) µε αποτέλεσµα ο «ρυθµιστής» της ακρίβειας να µην είναι απόλυτος. 

Περαιτέρω ενέργειες απαιτούνται ούτος ώστε να καλιµπραριστούν  τα πτητικά δεδοµένα και 

στοιχεία όπως η ταχύτητα και η διεύθυνση του ανέµου, η θερµοκρασία και το βαροµετρικό της 

ηµέρας στο ύψος πτήσης πρέπει να συναξιολογηθούν. 

Ως επόµενο βήµα για την ολοκλήρωση του φακέλου πτήσης του αεροσκάφους, πρέπει να 

υπολογισθεί η σταθεροποίηση και ο έλεγχος του αεροσκάφους και στους 3 άξονες (pitch, roll και 

yaw), όπως και η θέση του κέντρου βάρους και η απαιτούµενη γωνία trim σε σχέση µε το ύψος και 

την ταχύτητα πτήσης. Επίσης για τον προσδιορισµό της µέγιστης αυτονοµίας και εµβέλειας του 

αεροσκάφους, κρίνεται απαραίτητο στο µέλλον να γίνει  µία έρευνα όσον αφορά τις επιδόσεις του 
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κινητήρα (κατανάλωση, όση, ταχύτητα αερίων, κλπ) σε σχέση µε το ύψος και την ταχύτητα 

πτήσης. 
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