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Sazetak

U ovom radu napraviljen je eksperiment ispitivanja uzduine staticke stabilnosti
zrakoplova generalne, odnosno opcée avijacije Cessna 172, pomocu ispitivanja zrakoplova u
samom letu, te izraCuna pomocu formula opisanih u radu. Cilj rada je opisati stabilnost i
upravljivost zrakoplova opéenito, te podatke i rezultate dobivene izvodenjem eksperimenta
ispitivanja uzduzne staticke stabilnosti na zrakoplovu, usporediti s rezultatima dobivenim
izracunom. Na kraju rada izlozeni su rezultati i zakljuéci provedenih eksperimenata i
izracuna.

Kljucne rijeci

Zrakoplov opce avijacije, izraCun uzduzne staticke stabilnosti, eksperiment, stabilnost i
upravljivost

Summary

In this paper, an experiment was made to test the longitudinal static stability of the
Cessna 172 general aviation aircraft, by testing the aircraft in flight, and calculating it using
the formulas described in the paper. The aim of the work is to describe the stability and
maneuverability of the aircraft in general, and to compare the data and results obtained by
performing the longitudinal static stability test experiment on the aircraft, with the results
obtained by calculation. At the end of the paper, the results and conclusions of the
conducted experiments and calculations are presented.

Key words

General aviation aircraft, calculation of longitudinal static stability, experiment, stability
and maneuverability



Sadrzaj

B U 1V o o [ PP P PP PP PP 1
2. Stabilnost i upravljivost ..., 2
2.1, StatiCka stabilNOSt.....ccooiiiiiiiiee e 2
2.2, Dinamicka stabilnOost ......ccuueiiiiiiiiiiie e 4
2.3.  Uvjeti uzduZne statiCke stabilnosti .......cccoeeiiiiiiiiiiiiii 7
2.4, POZICHA tZISTA. . e e e eiieeitiieie et ettt e e e e e e e e e e eerr e aaaeaees 10
2.4.1. Odredivanje PozZiCije teZISta.........evvrrrrieereeeeereeeriiieeeeeeeeeeerreeeeeeeeeeeeennanas 10

2.4.2. Neutralna toCka......c.eeiiiiiiiiiieee e 11

2.4.3. StatiCKa MBZEIVA....ccueeii et 12

2.5, UzdUZNa UPTaVvljiVOST ...uuueeeie ettt e e e e e e eeearabieeeeeeaeeees 13
2.6, ZglobNi MOMENT.....ciiiiiiiiii e e e e e e e ee e e e e eeaeeees 14
2.7. Upravljacka sila za ravnotezni et .......cccoovvveiiiiiiiieiiiiiieicceee e 17
3. Eksperiment ispitivanja uzduzne staticke stabilnosti ..........cccovvvvviiieieeiiiiiiiiiine. 21
3.1, UVjeti eKSPerimeENTa...cuuuecei it e e e e eee bbb eeeaaeees 21
3.2. Ispitivanje uzduZne staticke stabilnosti .........cceeeeeiiiiiiiiiiiiiiie 24
4, 1ZvOdenje eKSPEIIMENTA ...uuvuueiiiiiiiiieeiitieee et ee e e e e e e e e eeebabeeeeeeaeeens 27
4.1. Priprema i opis izvodenja eksperimentalnog leta ......cccoevvevirviiiiiieenenieeeenne, 27
4.2.  Rezultati eksperimenta .......oouveiiiiii i 31
5. Karakteristike zrakoplova Cessna 172 N .......cooeiiiiiiiiiiiiiei e 38
5.1. Geometrijske karakteristike ........ouuueeiriiiiiiiice e 39
5.2, Performanse zrakoplova ........coeeuiiiiiiiiiiieieeeccee et e e 41
6. Racunski nacin odredivanja uzduZne staticke stabilnosti.........................l 44
6.1.  1zraun sile NA UPraVIac .......uuueeunuiii s 44
6.2.  1zradivanje grafova.......c s 46
6.3. Usporedba eksperimentalnih i raCunskih rezultata..........cccooeeviiriiiiiiieennnnnns 49
ZAKITUCAK e e e e et e e e e e e aa 51
=T = ) U N 52
POPIS SIKA ..o e e e e e e e e e e e aaaaaaa 53

oY oY R - | o | ot I RPN 55



1. Uvod

U ovom radu odredena je uzduzna static¢ka stabilnost zrakoplova Cessna 172 pomodéu
eksperimentalnih i racunskih metoda. Eksperimentalna metoda se smatra metodom
ispitivanja uzduZne staticke stabilnosti u samom letu, tako da se odreduje sila pilota na
upravljac pri odredenoj brzini zrakoplova, dok se racunska metoda temelji na izracunu sile
na upravlja¢ u odnosu na brzinu zrakoplova pomoc¢u formula opisanih u radu. Cilj rada je da
se pomocdu rezultata dobivenih iz dvije metode odredivanja uzduZne staticke stabilnosti,
procjeni i usporedi stabilnost zrakoplova Cessna 172.

Prvo poglavlje predstavlja uvod, a u drugom poglavlju je opisana stabilnost i upravljivost
zrakoplova opcenito, Sto ukljucuje opis:
e staticke i dinamicke stabilnosti,
e uvjeta uzduZne staticke stabilnosti,
e odredivanja pozicije tezZiSta, neutralne tocke i staticke rezerve,
e uzduZne upravljivosti,
e zglobnog momenta,
e upravljacke sile za ravnotezni let.

U tre¢em poglavlju opisan je eksperiment uzduzne staticke stabilnosti za CS — 23
zrakoplove, Sto se odnosi na zrakoplov Cessna 172. Opisani su uvjeti eksperimenta i
ispitivanja uzduzne staticke stabilnosti.

U cCetvrtom poglavlju opisano je izvodenje eksperimenta ispitivanja uzduzne stati¢ke
stabilnosti, Sto ukljucuje pripremu i opis izvodenja eksperimenta, odnosno $to je sve bilo
potrebno pripremiti i uzeti u obzir prije leta, te prikaz i opis rezultata dobivenih samim
eksperimentom.

U petom poglavlju opisan je zrakoplov na kojem se provodi eksperimentalni let i
odredivanje uzduzne stati¢ke stabilnosti, odnosno zrakoplov Cessna 172 N. Opisane su
opcenitosti vezane uz zrakoplov, performanse te geometrijske karakteristike koje ¢e biti
potrebno pri racunskom dijelu rada.

Racunski dio rada obraden je u Sestom poglavlju, te je prikazan nacin dolaska do
konacnog rjesenja, koje je prikazano u grafu odnosa sile na upravlja¢ pilota i brzine
zrakoplova., te ¢e se usporediti s rezultatom iz eksperimenta.

Na kraju rada donesen je zakljuéak na temelju svega opisanog, te dobivenih rezultata iz
eksperimenta i racunskih metoda.



2. Stabilnost i upravljivost

Stabilnost je svojstvo nekoga mehanic¢kog, tehnic¢kog ili drugog sustava da samostalno
odrzava ili uspostavlja ravnotezno stanje nakon prestanka djelovanja uzroka koji
je poremetio ravnotezu. Stabilnost zrakoplova je sposobnost zrakoplova za samostalno
vradanje u ravnotezno stanje nakon djelovanja nekog poremecaja poput turbulencije ili
djelovanja pilota na upravljacke povrsine. U nastavku ¢e se detaljnije opisati dvije vrste
stabilnosti, a to su stati¢ka i dinamicka stabilnost. Upravljivost zrakoplova je odziv zrakoplova
na namjerni otklon upravljackih povrsina te sile potrebne za otklon upravljacke palice.
Vecina zrakoplova je dizajnirana pridajuci popriliénu paznju stabilnosti, ali to nije uvijek
slucaj, pa tako imamo primjer Cessne 172 koji je vrlo stabilan, dok su primjerice vojni
zrakoplovi nestabilniji [1] [2].

2.1. Staticka stabilnost

Staticka stabilnost je inicijalni odziv zrakoplova koji leti u ravnoteznom letu nakon nekog
poremecaja. Postoje tri vrste staticke stabilnosti, a to su pozitivnha, negativna i neutralna,
koje ¢e biti detaljnije opisane pomocu sljedecih slika.

Na slici 1 moZzemo uociti primjer pozitivne staticke stabilnosti, odnosno uo¢avamo da se
zrakoplov nakon poremecaja poput turbulencije ili udara vjetra koji je prouzrocio podizanje
nosa, nastoji vratiti u svoj pocetni poloZaj, odnosno zrakoplov samostalno spusta nos. Iz toga
mozemo zakljuciti ako sile i momenti koji djeluju na neko tijelo uzrokovani nekim
poremecajem, odnosno vanjskim utjecajem sile, teze prema vracanju tijela u prvobitno
ravnotezno stanje onda tijelo ima pozitivnu staticku stabilnost.

Primjer neutralne staticke stabilnosti uo¢avamo na slici 2, odnosno djelovanje
poremecaja koje uzrokuje da zrakoplov nastavlja letiti u novom poloZaju bez tendencije
vracanja u ravnoteZni polozZaj niti ima tendenciju nastavljanju daljnjeg kretanja od svog
prvobitnog ravnoteznog poloZaja. Iz toga zaklju¢ujemo da su u neutralnom statickom
sustavuy, sile i momenti koji djeluju na tijelo jednaki nuli, te se tijelo na novoj poziciji nalazi u
ravnoteznom poloZaju.

Posljednja i najnepozeljnija vrsta staticke stabilnosti je negativna staticka stabilnost
prikazana na slici 3. Uo¢avamo da zrakoplov na koji djeluje neki vanjski poremeéaj nema
tendenciju vracanja u prvobitni ravnotezni poloZaj niti tendenciju zadrzavanja na novoj
poziciji u ravnoteznom stanju nakon prestanka djelovanja poremecaja, nego nastavlja
daljnje kretanje od ravnoteZznog poloZaja, odnosno u slucaju prikazanom na slici 3, nastavlja
propinjati. 1z toga zaklju¢ujemo da ako je suma sila i momenata na tijelo takva da tijelo
nastavlja kretanje od svog prvobitnog ravnoteznog polozZaja, radi se o negativnoj statickoj
stabilnosti [1] [2].



Slika 1. Pozitivna staticka stabilnost [2]

Slika 2. Neutralna staticka stabilnost [2]

Slika 3. Negativna staticka stabilnost [2]



2.2. Dinamicka stabilnost

Dinamicka stabilnosti je stabilnost koja se bavi odzivom tijela tijekom vremena nakon
inicijalnog odziva, odnosno reakcija na vanjsku silu koja je izbacila tijelo iz ravnoteznog
poloZaja. Primjer prikazan na slici 4, prikazuje zrakoplov koji leti pod napadnim kutom a,
odnosno ravnoteznim napadnim kutom, jer je suma svih sila i momenata oko tezista jednaka
nuli, na slici je to zrakoplov koji je oznacen s brojem jedan. Zrakoplov oznacen s brojem dva,
na koji djeluje neki vanjski poremecaj, odnosno udar vjetra ili turbulencija, pomaknut je iz
prvobitnog ravnoteznog polozZaja i nalazi se u novom napadnom kutu a.

Slika 4. Poremecaj ravnoteZznog napadnog kuta zrakoplova [1]

Pomak koji je vidljiv na slici, odnosno a - a., smatra se trenuta¢nim pomakom u
vremenu, te je na slici 5, a - ae, dan kao funkcija vremena t. Na slici 5 su prikazana dva
dijagrama koji opisuju primjer pozitivne dinamicke stabilnosti, te je uocljivo da postoje dvije
vrste pozitivne dinamicke stabilnosti, a to su aperiodi¢an pomak i prigusene oscilacije. Za t
=0amplituda pomak « - a. jednaka je onoj koju je uzrokovala vanjska sila u danom trenutku.
Preduvjet da zrakoplov bude dinamicki stabilan je da bude i static¢ki stabilan. Ako je
zrakoplov staticki stabilan, te je njega djelovao neki vanjski poremecaj koji ga je izbacio iz
ravnoteznog stanja, inicijalno ¢e teZiti prema vracanju u ravnotezu tako da ¢e se a - a.
postepeno smanjivati. Ako se nakon nekog vremena zrakoplov vrati u ravnotezno stanje,
radi se o aperiodicnom pomaku prikazanom na slici 5a. U slucaju prikazanom na slici 5b,
zrakoplov pri povratku u ravnotezu moze preskociti ravnotezni polozaj ili ae, te se nakon vise
oscilacija vratiti u ravnotezni poloZaj i to je primjer priguSene oscilacije. U oba slucaja
zrakoplov se vratio u prvobitni ravnotezni polozZaj i iz toga se mozZe zakljuciti da je zrakoplov
dinami¢ki stabilan ako se samostalno, nakon Sto je nakon djelovanja neke vanjske sile
izbacen iz ravnoteznog polozaja, kroz neko vrijeme ponovno vrati i zadrzi u ravnoteznom
poloZaju.
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Slika 5. Primjeri dijagrama ovisnosti amplitude poremecaja od vremena dinamicki
stabilnih tijela: a) aperiodican pomak i b) prigusene oscilacije [1]

Nakon inicijalnog odziva staticke stabilnosti, zrakoplov mozZe oscilirati s postepenim
povecanjem amplitude poremecaja od stanja ravnoteze, sto je primjer negativne dinamicke
stabilnosti, odnosno rastucih oscilacija, prikazanih na slici 6. Uocava se da se zrakoplov u
jednom ili vise trenutaka vrac¢a u ravnotezno stanje, ali se ne zadrzava jer se amplituda
poremecaja konstantno povecava s vremenom. Takoder, moguce je da zrakoplov oscilira
konstantnom amplitudom poremecaja, Sto je slucaj neutralne dinamicke stabilnosti. Slika 7
prikazuje sve 3 vrste dinamicke stabilnosti na primjeru kretanja zrakoplova na koji djeluje
neki vanjski poremecaj koji ga izbacuje iz ravnoteze [1] [2].

Pomak

Rastuce oscilacije

Slika 6. Dinamicka nestabilnost [1]



Slika 7. Pozitivna dinamicka stabilnost [2]

Slika 8. Dinamicka nestabilnost [2]

Slika 9. Neutralna stabilnost [2]



2.3. Uvjeti uzduzne staticke stabilnosti

Staticka stabilnost i kontrola zrakoplova oko sve tri osi su bitne stavke pri dizajniranju
zrakoplova. Razmatrat ¢e se samo uzduzna stati¢ka stabilnost, koja je ujedno i najbitnija za
staticku stabilnost pri dizajniranju zrakoplova, testiranju zrakoplova u zracnom tunelu i
istrazivanja u letu, te joj se radi toga pridaje viSe paznje od lateralne i direkcionalne staticke
stabilnosti. Zamislja se kruti zrakoplov s fiksiranim kontrolama, naprimjer kormilo dubine je
u nekom fiksiranom polozaju, te se pretpostavlja da je zrakoplov testiran u zracnom tunelu
ili u slobodnom letu. Na slici 10 prikazan je odnos momenta teZiSta Mc; s napadnim kutom,
odnosno koeficijenta momenta tezista Cuv,cg Sa apsolutnim napadnim kutom a,. Za veéinu
konvencionalnih zrakoplova ta krivulja je linearna, kao Sto se vidi na slici 10 vrijednost Cucg
pri nultom uzgonu se oznacava se Cu,, dok se vrijednost aq pri Mcg = 0 oznacava sa o,
odnosno ravotezni napadni kut.

CM. g
(+)
C . . ~ a‘:’rﬂ', g
MO Nagib = o RawvnoteZni napadni kut

a

o
;‘\ a

(-}

Slika 10. Krivulja koeficijenta momenta s negativnim nagibom [1]

Pretpostavlja se da je zrakoplov u mirnom, ravnoteznom letu pri ravnoteZinom
napadnom kutu ae, kao $to je prikazano na slici 11a. Iznenada dolazi do udara vjetra koji
uzrokuje trenutaénu promjenu napadnog kuta, odnosno dolazi do povecanja ili smanjenja
napadnog kuta. Ako je zrakoplov propeo zbog udara vjetra, kao $to je prikazano na slici 11b,
onda je aq> ae, odnosno kao Sto se vidi na slici 10 moment oko teZiSta je negativan. Ako je
taj moment negativan znaci da je obrnut od kazaljke na satu i ima tendenciju spustanja nosa
prema dolje, odnosno zrakoplov inicijalno ima tendenciju vradanja u pocetno ravnotezno
stanje nakon vanjskog poremecaja, u ovom sluc¢aja udara vjetra. Ako nakon udara vjetra
zrakoplov ponire, kao $to je prikazano na slici 11c, tada vrijedi a4 < ae, $to znaci da je moment
oko tezista pozitivan, odnosno u smjeru kazaljke na satu i ima tendenciju podizanja nosa
prema gore, odnosno inicijalno ima tendenciju povratka u prvotno ravnotezno stanje. U oba
slu¢aja zrakoplov ima tendenciju vraéanja u ravnotezno stanje Sto je definira uvjet staticke
stabilnosti.
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Slika 11. Prikaz staticke stabilnosti: (a) zrakoplov u poloZaju ravnoteZe (b) nos
zrakoplova je pomaknut gore nekim poremecajem (c) nos zrakoplova je pomaknut prema
dolje nekim poremecajem [1]

ZakljuCuje se da je zrakoplov koji ima odnos Cu,cqi s kao Sto je prikazano na slici 5
staticki stabilan, te je na slici uocljivo da je Cumo pozitivan, dok je nagib krivulje 0CM,cg/0a
negativan. Za nagib koeficijenta momenta krivulje koristi se parcijalna derivacija, zbog toga
Sto Cwm,cg OVisi 0 viSe varijabli uz og i zato je matematicki ispravnije koristiti 9CM,cg/0a nego
dCu,ce/daq, za predstavljanje jednadzbe nagiba krivulje. Derivacija 0CM,cg/da simbolizira
trenutacnu stopu promjenu Cu,cg U 0dnoOSuU na ag, za slucaj kada su sve druge varijable
konstantne.

CW.I.:

| Ravnoteini napadni kut

Slika 12. Krivulja koeficijenta momenta s pozitivnim nagibom [1]

Uzima se u obzir drugi zrakoplov, odnosno zrakoplov koji ima odnos Cu,cg i 0 prikazan
na slici 12. Ako se zamisli da zrakoplov leti pri ravnoteznom napadnom kutu oe, kao sto je



prikazano na slici 13a, djelovanjem vanjskog poremecaja, naprimjer udara vjetra, koji
uzrokuje propinjanje zrakoplova, tada vrijedi as > ae, Sto rezultira pozitivnim Cucq koji ima
tendenciju daljnjeg propinjanja zrakoplova od ravnoteinog stanja, prikazano na slici 13b.
Ako vanjski poremecaj uzrokuje poniranje zrakoplova, vrijedit ¢e da je as < e, Sto rezultira
negativnim Cu,cq koji ima tendenciju daljnjeg poniranja zrakoplova od ravnoteZnog polozaja,
prikazano na slici 13c. Zbog toga Sto takav zrakoplov uvijek tendenciju daljnjeg kretanja od
ravnoteznog polozZaja, smatra se staticki nestabilnim, Sto znaci da je Cwmo negativan, a
0Cwm,cg/0a pozitivan.

Ca, g & pozitivan

fa) (2]

O, o 12 NEgEtivan

fch

Slika 13. Prikaz staticke nestabilnosti: (a) zrakoplov u poloZaju ravnoteZe (b) nos
zrakoplova je pomaknut gore nekim poremecajem (c) nos zrakoplova je pomaknut prema
dolje nekim poremecajem [1]

Za zrakoplove prikazane na slikama 11 i 13, vrijedi da a. ima pozitivhu vrijednost.
Zrakoplov se u letu koristi ve¢im rasponom napadnih kuteva, dok leti od Vsrau, gdje je aq
najveci, do Vmax, gdje je aa najmaniji. Vrijednost ravnoteznog napadnog kuta ae. mora biti u
tom rasponu vrijednosti napadnih kuteva, jer ako se ne nalazi u tom rasponu zrakoplov neée
biti u ravnoteZznom letu. Pretpostavlja se da je horizontalni stabilizator u nekom zako¢enom,
odnosno fiksiranom polozaju i promatra se stabilnost nepomi¢nog upravljanja ili na
engleskom stick fixed. Kada se a. nalazi u tom rasponu, zrakoplov se smatra longitudinalno,
odnosno uzduzno balansiranim.

Iz svega navedenog zakljuCuje se da zrakoplov bude uzduZno uravnotezen i staticki
stabilan potreban kriterij je:

e Cmomora biti pozitivan
e 0CM,cg/da mora biti negativan.



Odnosno, krivulja odnosa koeficijenta momenta tezista i apsolutnog napadnog kuta
mora izgledati kao na slici 10 [1].

2.4. Pozicija tezZista

Teziste predstavlja teoretsku toCku u kojoj se pretpostavlja da se nalazi cjelokupna
koncentracija teZine nekog tijela. TeZiSte zrakoplova je tocka u kojoj je zrakoplov
uravnotezen, te se mora nalaziti unutar granice koju odreduje proizvodac. Postoje prednja i
straznja granica teziSta, te ovisno o tome gdje se nalazi teziSte unutar odredenih granica,
letacke sposobnosti i performanse zrakoplova ce se razlikovati [1].

2.4.1. Odredivanje pozicije tezista

Proces odredivanja pozicije teziSta zrakoplova zapocinje vaganjem zrakoplova kada
proizvodac odreduje masu praznog zrakoplova (Basic Empty Mass — BEM), odnosno masu
zrakoplova koja ukljucuje:

e neiskoristivo gorivo i druge fluide,

e ulje za podmazivanje u motoru i sustavima,
e protupoZarne aparate,

e pirotehnicke uredaje,

e opremu za kisik u slucaju opasnosti,

e elektroni¢cku opremu.

Sve navedeno mora biti postavljenja na to¢no odredene pozicije, fluidi moraju biti
punjeni na to¢nu koli¢inu te zrakoplov mora biti Cist kako bi vaganje bilo Sto preciznije.
Vaganje se izvrSava u zatvorenom prostoru na ravnoj povrsini, kako bi se umanjili
atmosferski utjecaji koji bi mogli utjecati na rezultate. Zrakoplov se vaga tako da se svaki od
kotaca postavi na vagu, kao Sto je prikazano na slici 14, te olitane mase se mnoZe s
krakovima, odnosno udaljenostima kotaca od referentne linije. UmnoZak ocitanih masa i
krakova dati ¢e ukupan moment zrakoplova koji se onda dijeli sa sumom ocitanih masa kako
bi se dobila pozicija teZista xc, prikazano jednadzbom (1).

1M (1)

X = o
6 = v

Prednja granica teZista je odredena je djelotvornos¢u horizontalnog stabilizatora i
elevatora, dok je straznja granica odredena potrebnom razinom stabilnosti aviona, te mora
biti ispred neutralne tocke. Neutralna tocka je tocka pri kojoj zrakoplov postaje neutralno
stabilan, ako se teZiSte nalazi unutar nje, a ako se nalazi iza nje zrakoplov postaje nestabilan.
Staticka rezerva je udaljenost pozicije tezista od neutralne tocke, te ée biti detaljnije opisani
u nastavku [3].
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Slika 14. Primjer vaganja zrakoplova [3]
2.4.2. Neutralna tocka

Uzima se u obzir situacija u kojoj je poziciji teziSta, oznacenoj sa h, dopusteno pomicanje
pod uvjetom da je sve ostalo fiksirano. Prema jednadzbi (2) indicira se da je staticka
stabilnost funkcija od h. Vrijednost dCwy,cg/0a uvijek moZe biti negativna ispravnim
pozicioniranjem tezista, te takoder postoji specificna pozicija tezista u kojoj ¢e vrijednost
0Cwm,cg/O0a biti jednaka nuli. Pri opisanim uvjetima vrijednost h je definirana kao neutralna
tocka, oznacena sa hy, te u tom slucaju kada je h = h,, nagib krivulje odnosa koeficijenta
momenta tezista i apsolutnog napadnog kuta izgleda kao Sto je prikazano na slici 15.

0Cy cq a; de (2)
a, al(h—hgc,p) = Va - (1 ~ 3 ]

Za slucaj kada vrijedi da je h = h, i Cy,cg/0a = 0, vrijedi jednadzba (3), iz koje proizlazi
jednadzba (4).

a de 3
Oza[hn_hac_VH;t(l_%)] )

a oe (4)
h, = hacwb + Vu ;t 1 - %)

Za jednadzbu (4) vrijedi da su vrijednosti s desne strane jednadzZbe, radi prakti¢ne potrebe,
odredene dizajnom konfiguracije zrakoplova, $to znadi da za odredeni dizajn zrakoplova
neutralna tocka ima fiksnu vrijednost, odnosno smatra se tockom koja je ,zamrznuta“
negdje na zrakoplovu, te je neovisna o stvarnoj poziciji teziSta. Koncept neutralne tocke je
predstavljen kao alternativa kriterija stabilnosti. |1z jednadzbi (2) i (4) se vidi da dCwm,cg/0a
moze biti negativan, nula ili pozitivan ovisno o tome je li h maniji, jednak ili veéi od hy, Sto je
prikazano na slici 15. Pozicija tezista h se mjeri od napadnog brida krila, te je bitno da je
h < hp, kako bi se zadovoljio alternativni kriterij stabilnosti koji glasi:

Za uzduznu staticku stabilnost, pozicija teZiSta mora uvijek biti ispred neutralne tocke.
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Slika 15. Utjecaj pozicije teZista u odnosu na neutralnu toc¢ku na staticku stabilnost [1]

Neutralna tocka se smatra aerodinamickim centrom zrakoplova, te je razlog toga vidljiv
na slici 15, gdje se vidi da u slucaju kada je h = h, koeficijent momenta teziSta je neovisan o
napadnom kutu, Sto je zapravo definicija aerodinamickog centra, odnosno tocke oko koje su
momenti neovisni o napadnom kutu [1].

2.4.3. Staticka rezerva

Posljedi¢no prethodno opisanoj jednadzbi (2) slijedi supstitucija iste sa jednadzbom (5),
te nakon supstitucije i rjeSavanja tih dviju jednadzbi dobije se jednadzba (6).
a; de (5)
h =h, - Vyg—(1 - —
n H a ( aa)

acCwp

Potrebno je uzeti u obzir da Vi u jednadzbama (3) i (5) nije isti kao u jednadzbi (2). U
jednadzbi (2) V4 ovisi o kraku sile mjerenom od pozicije teZista, dok se u jednadzbama (3) i
(5) teZista nalazi u neutralnoj tocki, te je krak sile mjeren od pozicije neutralne tocke. No, ta
razlika je mala, pa ¢e se u ovom slucaju ignorirati, te supstitucijom jednadzbi (2) i (5) i
ponistavanjem izraza Vx4 dobije se jednadzba (6).

aCM,Cgaaa _ (6)
Udaljenost h — h, je definirana kao staticka rezerva, prikazna na slici 16. Jednadzba (6)
prikazuje staticku rezervu kao direktnu mjeru uzduzne staticke stabilnosti. Kako bi zrakoplov

bio staticki stabilan, stati¢ka rezerva mora biti pozitivna, te Sto je ona veca to je zrakoplov
stabilniji [1].
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Slika 16. Prikaz staticke rezerve [1]

2.5. Uzduzna upravljivost

U ovom dijelu objasnit ¢e se uzduzna upravljivost zrakoplova iz statickog pogleda.
Temelji se na pitanjima kako se ravnotezno stanje pravolinijskog leta mijenja raspolozivim
kontrolama. Postoje dvije vrste promjena koje pilot ili autopilot mogu napraviti, a to su
promjena propulzivnog potiska ili promjena u konfiguraciji. U to se jos ukljucuje i operacija
aerodinamickim upravljackim povrSinama, poput kormila dubine, zakrilaca i pretkrilaca. Kao
Sto je vidljivo na slici 17, promjenom teziSta mijenjaju se ravnotezni uvjeti, odnosno mijenja
napadni kut pri kojem je C» = 0. Pomicanjem teZiSta prema naprijed, smanjuje se ravnoteznii
napadni kut i koeficijent uzgona, oznaka C;, dok raste brzina za ravnotezni let. Primjer toga
je nacin letenja jednog od zacetnika zrakoplovstva Otta Lilienthala, koji je pri letovima
jedrilice pomicao svoje tijelo kako bi promijenio teziste.

Cm}
R hn

Crm = Cmg+ a(h = hp)a
cﬂa h = h"
A <i
CG naprij 2

Slika 17. Utjecaj teZista na krivulju Cy [4]

Varijabilni moment propinjanja osigurava elevator koji otklonom za neki kut, oznaka &,
ostvaruje prirast za C; i Cy zrakoplova. Prirast koeficijenta uzgona, odnosno 4C;, je dovoljno
mali da moze biti zanemaren za veéinu potrebnih izracuna. Smatra se da su prirastimomenta
i uzgona linearni s promjenom otklona elevatora, te zbog toga vrijede sljededi izrazi (7):
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AC, = Cpy, - b, (7a)

C, = C(a) + Crg, - Oe (7b)
ACy = CM69~ de (7¢)
Cy = Cy(a) +CM59' de (7d)

Cv(@) i C(a) se odnose na momente i uzgone pri & = 0. Otklon elevatora prema dolje,
kao Sto je prikazano na slici 18a, smatra se pozitivnim te rezultira pozitivnim Cise i negativnim
Cwmse. Otklonom elevatora kroz konstantni pozitivni kut uzrokuje pomicanje krivulje odnosa
Cv— a, kao Sto je prikazano na slici 18b, dok se napadni kut pri nultom uzgonu takoder malo
mijenja, kao Sto je prikazano na slici 18c [4].

/’_\éijrizontalni dio repa
\__,N

(a)

Cm

Se=0 .
Pofetni a trim
k/

o - O
Finalni & trimg, .0 AC,,

()
Cg
8,20
3.-0
I Poletni a trim
Finalni |
atrim :
ACE
-— i
I
|
| 1
L
/A i
0
(c)

Slika 18. Utjecaj otklona elevatora na CM
a) otklon elevatora, b) krivulja CM — a, c) krivulja CL — a [4]

2.6. Zglobni moment

Kako bi se aerodinamicke upravlja¢ke povrsine poput kormila smjera, kormila dubine i
krilaca, mogle rotirati oko svoga zgloba, potrebno je primijeniti silu kako bi se prevladao
aerodinamicki pritisak koji se odupire kretanju. Aerodinamicka sila na svaku upravljacku
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povrsinu stvara moment oko zgloba. Na slici 19 prikazana je povrsina repa koji ima elevator
s pomoc¢nom povrsinom ili na engleskom tab. Pomoc¢na povrsina ima zanemariv utjecaj na
uzgon aerodinamicke povrsine na kojoj se nalazi, ali njen utjecaj na zglobni moment je velik.

¢

Ravnina repa

I
Linija zgloba ¢,

elevatora
-\‘i\_ Elevator

- . ——— -
L———‘ POMOCNE pOVIENg —_—
\

Linjjz 2g'oba ponfocne povriine

Zglob elevatora

Zglob pomocne

Vriine

(b)

Slika 19. Geometrija elevatora i pomocne povrsine
a) Prikaz ravnine, b) presjek A-A [4]
Koeficijent momenta zgloba elevatora, oznaka Che, je definiran izrazom (8):

Che # (8)
ij SeZ‘e

He oznacava moment aerodinamickih sila na elevator i pomoénu povrsinu oko linije zgloba
elevatora, Se oznacava povrsinu dijela u kojem se nalaze elevator i pomoéna povrsina iza

linije zgloba elevatora, dok ¢, predstavlja srednju tetivu istog dijela.

Od svih aerodinamickih parametara potrebnih za odredivanje stabilnosti i kontrole,
zglobni moment najteze je odrediti s preciznos¢u. Normalna raspodjela sile tipicna za
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podzvucno strujanje povezana je s promjenama u a i &, kao Sto je prikazano na slici 20. Sila
koja djeluje na pokretni dio ima prilicno osjetiljiv moment oko zgloba, te je na slici 20a i 20b

moment oko zgloba negativan.

T R e
Kentrola

% .
Fiksirana povrsina Zglob
v fa)

Slika 20. Normalna raspodjela sile iznad upravljace povrsine pri podzvucnim brzinama
a)Raspodjela sile iznad upravljacke povrsine za a: pri d. = 0. b) Raspodjela sile iznad
upravljacke povrsine za . priox = 0 [4]

U praksi se pretpostavlja da je za ograni¢ene povrsine Che linearna funkcija od as, i &,

te se dolazi do sljedeéeg izraza (9):
Che = bo + blas + b26€ + b36t (9)

gdje Su bo, b1, bz i b32
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U izrazu (9) as oznacava napadni kut povrSine za koju je upravljacka povrsina
prikvacena, odnosno krilo ili rep, dok & oznac¢ava kut pomaka pomocéne povrsine koji je
pozitivan ako je prema dolje. Odredivanje momenta zgloba se tako pretvara u pojedinacno
odredivanje by, b1, bz i bz [4].

2.7. Upravljacka sila za ravnotezni let

Prije svega bitno je istaknuti vaznost upravljackih sila za kvalitetu upravljanja. Uredaji u
kokpitu mogu biti dizajnirani da stvore viSe manje svaki Zeljeni sinteticki osje¢aj na primarne
letacke kontrole. Isto tako je potrebno istaknuti da se upravljacke sile prisutne kod

»prirodnog” osjecaja na kontrole moraju modi izra¢unati.

.

al

I

I Povezivanje kontrolnog sustava

L ]

Slika 21. Shematski prikaz upravljackog sustava elevatora [4]

Na slici 21 prikazan je shematski prikaz reverzibilnog upravljackog sustava. Iscrtkani
pravokutnik na slici predstavlja skup svih poluga, Sipki, remenica, kablova i pojacivaca snage
koji ¢ine jedan upravljacki sustav. Pretpostavlja se da su svi elementi i struktura za koju su
prikvaceni idealno kruti, tako da se energija naprezanja ne stvara u njima, te se zanemaruje
trenje. Takav sustav ima jedan stupanj slobode. F oznacava silu koju primjenjuje pilot, te je
ona pozitivna prema iza, s oznacava pomak, dok W) oznacava rad sustava pojacivaca snage.
Ocuvanje energije daje (10):

Fds + dW, + H,d8, = 0 (10)
ili
dw, dé,
Tas ds e

S obzirom da je dW,/ds proporcionalno s F i He moZe se zapisati da je (11):

F = (G, — Gy)H, (11)
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gdje G1 = —dé,/ds > 0 predstavlja prijenosni koeficijent elevatora ili na engleskom
dwy,
elevator gearing, dok G, = H/ds predstavlja prijenosni koeficijent pojacivaca ili na

e

engleskom boost gearing. Sada se izraz (11) moZe zapisati kao (12):

F =GH, (12)

gdje je G = G1 — Gy. Za fiksirani Gi1, odnosno odredeno kretanje upravljacke povrsine je
rezultirano odredenim pomakom upravljaca, dodatkom pojacivaca snage dolazi do
smanjenja vrijednost G, te posljedi¢no i F.Dodavanjem koeficijenta momenta zgloba u izraz
(12), za Fvrijedi (13):

1
F=G Cho3 pV2S,c, (13)

Sto znadi da F ovisi o brzini zrakoplova, te utjecaju brzine na Cpe. Vrijednost Cpe pri
ravnoteznim uvjetima za proizvoljni kut pomocne povrsine je dan kao (14):

Che = Cheo + Cheatrim + b25€trim + b35t (14)
$to u kombinaciji sa (15):
1 (15)
Sttrim = T (CheO + Chea’ o bzgetrim)
b3 trim
daje (16) za Che:
Che = b3 (6, — 6ttrim) (16)

Sto znadi da je zglobni moment jednak nuli kada je 6, = &, . . Nadalje, uvrStavanjem izraza
(17):

1 C (17)
Storim = = [Cheg + 220+ (ChegCus, = baCo, )
a'b, ,
- det (h' - h' TL)CLtTim]
u izraz (18) dobije se:
Cong a'b, (18)

Che = bs + Cpey + 0+ (CheaCLae - bcha) -
za det vrijedi (19):

det (h - h’n)CLtrim
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det = CLaCmSQ + CL6eCma (19)

Uzgon je jednak teZini u horizontalnom letu, pa vrijedi (20):

CLtrim = 1 = (20)
2PV?
dok w predstavlja opterecenje krila, odnosno w = W/S. Kada se izrazi (18) i (20) uvrste u izraz
(13) dobije se:

1
F=A+B§,0V2 (21)
gdjesuAiB:
_ ab, .
A= —GSeCeWE(h —-h'y)
j— Cm
B = GS.Celbs8:+Cre, + 2 (Cpo, €1y, — b2Cy, )]
P

e 2
Vrued{nns‘t < dpV

Konstantna
= ‘_’:_ulm vrijednost
! S| | ] .
Y S v
AN S
- N 8 <0
R Nagib = dP/dV

% =0

8 >0

Slika 22. Primjer F/V grafa [4]

Izgled grafa odnosa sile na upravlja¢ Fi brzine zrakoplova V koji je potrebno dobiti nakon
uvrstavanja potrebnih vrijednosti je prikazan na slici 22. Kada su aerodinamicki koeficijenti
konstantni, kao Sto je prikazano na slici 22, mozZe se doéi do sljedecih zakljuéaka:

e Potrebna sila na upravljac raste s veli¢éinom zrakoplova,odnosno parametara poput
Se, C, i ostalih.
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F je direktno proporcionalan s prijenosnim koeficijentom G. Pozicija tezista utjece na
konstantu vrijednost prikazanu na slici 22, tako da pomicanje tezista prema naprijed
uzrokuje translaciju krivulje prema gore.

Tezina zrakoplova ulazi u obzir kroz opterecenje krila w, te se poveéanjem
opterecenja krila stvara isti utjecaj na krivulju kao i pomicanje tezista prema naprijed.
F se smanjuje s povecanjem visine, jer se smanjuje gustoca zraka, dok s porastom
brzine raste

Kod ¢lana B jednadzbe uocljivo je da su sve vrijednosti konstante osim &, odnosno
otklona pomoéne povrsine, koji utjeCe na zakrivljenost krivulje kao $to je vidljivo na
slici 22, odnosno mijenja mjesto presijecanja krivulje odnosa sile na upravljaci brzine
sa osi brzine, Sto znaci da pri & < 0 Vrgim raste, pri &= 0 Vrriv Se ne mijenja, dok za
&> 0 Vrgiv se smanjuje. Drugim rijeCima, promjenom u J: mijenja se brzina pri kojoj
je potrebna sila na upravljac jednaka nuli [4].
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3. Eksperiment ispitivanja uzduzne staticke stabilnosti

Eksperiment je proveden na zrakoplovu Cessna 172N s ciljem ispitivanja uzduzne
staticke stabilnosti, te u skladu sa zahtjevima i postupcima propisanih EASA CS — 23
standardom, odnosno neobvezujuéim tehnic¢kim standardima usvojenih od strane EASA-e
(Europske agencija za sigurnost zracnog prometa) kako bi se zadovoljili bitni zahtjevi
regulative. Certifikacijska specifikacija 23, odnosno CS — 23, se koristi jer se odnosi na
zrakoplov na kojem su provedena ispitivanja. U dokumentu su opisani uvjeti koji su potrebni
za uspjesno ispitivanje uzduzne staticke stabilnosti zrakoplova, te ée biti opisani u nastavku.

3.1. Uvjeti eksperimenta

Eksperiment mora zadovoljiti uvjete opisane u CS 23.171, CS 23.173 i CS 23.175. U CS
23.173 je opisano da kako bi uzduzna staticka stabilnost bila zadovoljena upravljacke sile
kormila dubine i trenje unutar upravljackog sustava moraju biti takvi da:

a) Povlaéenjem upravljaca prema sebi, odnosno podizanjem nosa prema gore,
potrebno je da se ostvare i odrze nove brzine koje su manje od brzine za ravnotezni
let ili Vrriv, dok guranjem upravljaca od sebe, odnosno spustanjem nosa prema dolje,
potrebno je ostvariti i odrzati brzine veée od Vrrm. Ovo se mora pokazati za sve
brzine koje se mogu odrzati u letu, osim za brzine za koje je potrebna upravljacka sila
veca od 178 N kako bi se postigle, te za brzine iznad maksimalne dozvoljene brzine i
brzine ispod minimalne dozvoljene brzine za stabilan let.

b) Nakon laganog popustanja upravljacke sile na upravljac, brzina bi se trebala vratiti
na brzinu koja je priblizna Vrzim, odnosno u granicama tolerancije odstupanja od Vv
koja iznosi +/- 10 %.

c) Sila na upravlja¢ mora varirati sa brzinom tako da svaka znatna promjena brzine
rezultira promjenom sile koja ¢e biti jasno primije¢ena od strane pilota zrakoplova.

d) Trenje unutar upravljackog sustava je ograni¢eno jer prekomjerno trenje stvara
maskirajuci efekt na stabilnost, odnosno ne prikazuje se stvarno stanje.

e) Stabilan nagib krivulje je uvjet koji zahtjeva od testnog pilota da donese odluku o
tome je li nagib krivulje odnosa sile na upravljac i brzine dovoljno strm kako bi bio
zadovoljen uvjet pod c), odnosno kako bi se jasno mogla primijetiti promjena brzine
sa promjenom sile na upravljac.

U CS 23.175 opisano je ispitivanje uzduzne staticke stabilnosti prema reZimu leta,
odnosno penjanju, krstarenju i slijetanju.

Za zrakoplov u penjanju krivulja sile na upravljac mora imati stabilan nagib, a brzine
moraju biti izmedu 85 % i 115 % od Vtrim, dok konfiguracija za let mora biti takva da su:

a) Zakrilca uvucena,
b) Podvozje uvuceno, ako se ne radi o fiksiranom podvozju,
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c) Postavkasnage je maksimalna trajna snaga (MCP - Maximum continuous power),
odnosno najveca snaga kojoj motor zrakoplova moze biti izloZzen kroz duzi period
vremena,

d) Zrakoplov mora biti uravnotezen na brzini koja se koristi pri odredivanju
performansi penjanja, odnosno brzini opisanoj u CS 23.69 a)., za slucaj kada su
svi motori u operativnom stanju mora biti odreden stabilan gradijent i stopa
penjanja za svaku tezinu, visinu i vanjsku temperaturu unutar uspostavljenih
operativnih ograni¢enja pod sljede¢im uvjetima:

e snaga na motorima ne smije biti veéa od maksimalne trajne snage,

e podvozje i zakrilca moraju biti uvuceni,

e brzina penjanja ne smije biti manja od 1.3 Vs;, odnosno brzine sloma
uzgona sa uvucéenim zakrilcima i podvozjem.

Za zrakoplov u krstarenju podvozje i zakrilca su uvuceni, te se koriste razli¢ite postavke
snage potrebne da zrakoplov postigne odredene brzine krstarenja na visoj i nizoj visini, koje
idu do Vo, maksimalna brzina za normalne operacije, ili Vne, maksimalna brzina za sve
operacije, ako je moguce. Brzina ne bi trebala prelaziti brzinu V4, odnosno maksimalnu
brzinu krstarenja s maksimalnom trajnom snagom. Za CS — 23 kategoriju zrakoplova, krivulja
sile na upravlja¢ mora imati stabilan nagib na svim brzinama koje su u rasponu od 15 % od
Vrrim plus dobiveni raspon slobodne povratne brzine ( Free return speed range - FRSR) ,
odnosno raspon brzina kojima ¢e zrakoplov letiti bez potrebne sile ruke na upravljac i bez
potrebe ponovnog uspostavljanja ravnoteznog leta. Taj raspon brzina je uvijek ispod ili iznad
vrijednosti Vrriv, te nagib krivulje ne treba biti stabilan za sljedece brzine:

e Brzine manje od 1.3 Vs;

e Brzine vece od Ve, za zrakoplove Cija je brzina Ve odredena pod uvjetima opisanim
u CS 23.1505 a), odnosno sljede¢im uvjetima u kojima brzina Vnemora biti odredena
tako da:

a) Nije manja od 90 % minimalne vrijednosti Vp, odnosno maksimalna brzina
koja se planira koristiti u testiranju, koja ne smije biti manja od 1.4 Vcmin,
odnosno manja od minimalne brzine za koju je zrakoplov dizajniran u
krstarenju, opisano u CS 23.335,

b) Nije ve¢a od manje od 0.9 Vp, opisanoj u CS 23.335, i 0.9 puta maksimalne
brzine opisane u CS 23.251.

Za zrakoplov u slijetanju, krivulja sile na upravlja¢ mora imati stabilan nagib izmedu
brzina 1.1 Vs;i 1.8 Vs; sa:

e zakrilcima u poziciji za slijetanje,
e izvuéenim podvozjem,
e zrakoplovom uravnoteZenim na sljedece brzine:
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b)

Vrer, odnosno brzina zrakoplova u odredenoj konfiguraciji za slijetanje, u tocki koju
prolazi u spustanju kroz visinu od 15 metara ( 50 stopa ), pri odredivanju udaljenosti
za slijetanje, bez snage.

Vier, s dovoljno snage da se moze odrzati kut spustanja od 3°.

U CS 23.171 detaljnije su opisane potrebna stabilnost i sile.

a)

b)

U dokumentu dio vezan za stabilnost odnosi se primarno na staticku stabilnost.
Nikakve kvantitativne vrijednosti nisu specificirane za stupanj trazene stabilnosti, Sto
omogucuje jednostavne metode testiranja osim ako ne postoje neka ogranicenja.
Regulativa zahtjeva da zrakoplov bude stabilan i da ima dovoljnu promjenu u
upravljackoj sili, nakon Sto je pomaknut iz ravnoteznog stanja, da se dobije
odgovarajuci osjecaj kontrole potreban za sigurno izvodenje operacije.

Dio vezan za silu opisuje da bi se veli¢ina izmjerenih sila trebala povecavati od
polijetanja s polijetanjem od Vrrim do brzina ranije opisanih u CS 23.175 ili do limita
sile koji iznosi 178 N. Promjena sile na upravljacu s promjenom brzine bi trebala biti
stabilna, odnosno sila povla¢enja potrebna kako bi zrakoplov letio sporije od Vrrim i
sila guranja kako bi zrakoplov letio brze od Vv, te gradijent bi trebali biti jasno
primijeéeni od strane pilota na brzinama od 1.3 Vs; do Vae. Na slici 23 prikazan je
odnos sile na upravljac i brzine zrakoplova u konfiguraciji za krstarenje. Na grafu se
moze vidjeti da je graf krivulje stabilan, odnosno raspon brzina je izmedu 1.3 Vs i
Ve, te da je raspon brzina jednak zbroju ranije opisane FRSR brzine i vece od plus 74
km/h (40 ¢vorova) i 15 % od Vrrim. Dok slika 24, prikazuje slucaj kada su brzine manje
od 1.3 Vs; gdje se vidi da nagib krivulje viSe nije stabilan. Sila povlacenje se smanjuje
sa snizavanjem brzine do, ali ne i Vsz, medutim sila povlacenja ni u kojem slucaju ne
bi trebala pasti ispod nule dok ne dode do sloma uzgona.

Povlatenje
(+) FRSR + = 40 KTS or 15%
« »
1
1
1
1
Fe T .I'I.I'Fi
1
1
1
I
Guranje FRSR + > 40 KTS OR 15% V¢
) F—’|
W
TRIM

Slika 23. Primjer za konfiguraciju pri krstarenju [5]
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Slika 24. Nestabilnosti pri malim brzinama [5]

Nadalje, na slici 25 prikazan je detaljniji prikaz odnosa sile na upravlja¢ i brzine
zrakoplova za visSe brzina, odnosno Vsi, Vv i Ve, na koji se odnose uvjeti ranije opisani iz
CS 23.173. Jasno se uocava stabilan nagib krivulje od brzina 1.3 Vs; do Vg, dok smanjenje
brzine ispod 1.3 Vs; i povecéanje brzine iznad Ve uzrokuje nestabilan nagib, odnosno sila na
upravljac tezi prema nuli [5].

VFc 1 Mec
Povlatenje

(+)

Fe

Guranje

)

x=FRSR + (3‘ 74 km/h {40 kt} or 15% VTHIM)

Slika 25. Primjer odnosa sile na upravljac i brzine pri razli¢itim Vrm [5]

3.2. Ispitivanje uzduZne staticke stabilnosti

U CS 23.175 zahtijeva da se u konfiguraciji za krstarenje testovi za uzduZnu staticku
stabilnosti provode s reprezentativnim brzinama krstarenja na visim i nizim visinama do Vg,
dok Virim ne bi trebala prelaziti V4. Uzduzna staticka stabilnost treba biti prikazana za sve
brzine koje zrakoplov moZe odrzati, kako je ranije opisano u CS 23.173 a), Sto znaci da se
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treba demonstrirati za Citav raspon brzina od Vs; do Ve Slika 26 prikazuje tipicnu

pokrivenost raspona brzina u krstarenju, te su za srednje vrijednosti stavljene brzina za

najveéi domet, za najvecu istrajnost i za krstarenje pri velikim brzinama. Ispitivanje se izvodi

na sljedeci nacin:

a)

b)

c)

d)

Uravnoteziti zrakoplov na brzinu koja je jednaka sumi Vs1, vecoj od 40 ¢vorova i 15 %
Vrrim i FRSR, te provesti test uzduzne staticke stabilnosti za Vv unutar raspona
brzina i paziti da ne dode do sloma uzgona.

Odrediti V4 za nizu visinu, te koristeéi se trajnom snagom provesti test uzduzne
staticke stabilnosti u odredenom rasponu brzina, ali ne prekoraditi Vie.

Izabrati dodatne ravnoteine tocke,npr. brzine za najveci domet i istrajnost, dok se
ne ostvari Zeljena pokrivenost podacima kao Sto je prikazano na slici 11.

Penjati na najvecu mogucu visinu za let, ovisno o tipu zrakoplova i presurizaciji

kabine, uravnoteziti zrakoplov na V4 i ponoviti test do maksimalne brzine Vie.

Koriste se dvije procedure za izvodenje ispitivanja uzduzne staticke stabilnosti, a to su

stabilizirana metoda i metoda ubrzavanja i usporavanja, te ¢e u nastavku biti detaljnije

opisane.

1.

Stabilizirana metoda je metoda u kojoj zrakoplov treba biti uravnotezen u uvjetima
mirne atmosfere kako bi se ispunile uvjeti zahtijevani od regulative. Ispitivanja bi se
trebala provoditi pri kriticnoj kombinaciji tezine i teZista, odnosno manjim tezinama
i tezisStu prema iza. Nakon postizanja odredene Vg, potrebno je primijeniti silu
povlacenja na upravljac i stabilizirati se na manjoj brzini, te bi se taj proces trebao
ponavljati za svakih 10 ili 20 ¢vorova od Vrzim dok se ne postigne minimalna brzina za
stabilan let bez sloma uzgona. U odredenoj stabiliziranoj tocki, sila povlacenja bi se
trebala postepeno smanjivati kako bi zrakoplov ponovno postigao Vv, odnosno
brzinu pri kojoj je potrebna sila na upravlja¢ jednaka nuli. Ovisno o koli¢ini trenja
unutar upravljackog sustava, brzina na kojoj ¢e se zrakoplov stabilizirati ée biti nesto
manja od prvotne Vv, te kako je navedeno u CS 23.173 b), nova brzina koja se zove
slobodna povratna brzina (Free return speed - FRS) bi trebala biti u granicama
odstupanja od 10 % od V7rm. Nakon zavrsetka ispitivanja koristenjem sile povlacenja,
potrebno je ponovno uspostaviti Vg te primijeniti silu guranja i postepenog
opustanja, do maksimalne brzine koja iznosi 115 % Vrrim, na isti nacin kao sto je ranije
opisano za primjenu sile povlaéenja. Raspon visina za provodenje ispitivanja bi
trebao biti +/- 610 metara (2000 stopa) od ravnotezne visine, kako bi se
minimalizirale promjene snage s visinom pri fiksnim postavkama snage koje bi mogle
utjecati na uzduZnu stati¢ku stabilnost. Ova metoda je prikladna za zrakoplove
slabijih performansi penjanja, poput Cessne 172 N.

Metoda ubrzavanja i usporavanja je tehnika ispitivanja uzduzne static¢ke stabilnosti u
letu, te je prikladna za zrakoplove s moguénosti krstarenja pri velikim brzinama.
Zrakoplov je uravnoteZen na Zeljenu brzinu pri odredenoj postavki snage. Snaga se
zatim povedava, $to uzrokuje ubrzavanje zrakoplova i poveéanje brzine krstarenja do
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ekstremne brzine Zeljenog pojasa podataka. Nakon toga snaga se vraca na pocetnu
postavku snage za Vv te zrakoplov usporava na trenutnoj visini dok ne postigne
prvotnu Vmm. Podaci o uzduznoj statickoj stabilnosti dobiveni su tijekom
usporavanja zrakoplova na Vrmm s postavkom snage i trimerom kormila dubine
postavljenih u originalnoj ravnoteznoj poziciji, to je nacin dobivanja podataka iznad
Vrrim. Za dobivanje podataka ispod V7riv, potrebno je prvo smanjiti snagu kako bi
zrakoplov usporio na najmanju brzinu odredenog pojasa podataka, a zatim se snaga
vraéa na pocetnu te se podaci o uzduznoj statickoj stabilnosti mjere pri ubrzavanju
zrakoplova na Vrrim. Ako je odnos potiska i otpora takav da zrakoplov ima poteskoée
u vracanju na Vv, dopustene su male promjene visine od +/- 610 metara ( 2000
stopa ) kako bi se zrakoplov vratio na Vraiv, ali ravni ravnoteznilet je poZeljniji. Podaci
koji se mjere svakih na otprilike svakih 10 ¢vorova pri povratku na Vg su brzina i

sila na upravljac.

Prikupljanje podataka, odnosno ocitavanje sile se izvrSava pomocu ru¢nog mjeraca sile,
elektronske ru¢ne ovjesne vage ili na elektronicki nacin, te se usporeduju s kalibriranom
brzinom radi uskladenosti s regulativom. Sila na upravlja¢ mora biti izmjerena osim ako:

e promjenom sile na upravljac jasno dolazi do promjene brzine,
e maksimalne sile na upravljac opisane u CS 23.173 i CS 23.175 nisu prekomjerne [5].
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Slika 26. Rasprostranjenost podataka za uzduznu staticku stabilnost [5]
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4. lzvodenje eksperimenta

Eksperiment je proveden na aerodromu Varazdin, 16. srpnja 2022. u 10 sati prema UTC,
odnosno 12 sati prema lokalnom vremenu. Cilj eksperimenta je utvrdivanje uzduzne staticke
stabilnosti za Cessnu 172 N, te je izveden prema ranije opisanim uvjetima. Eksperiment se
izvodio na visinama od 3000 ft i 5000 ft prema standardnoj atmosferi, odnosno tlaku od
1013 hPa. Na svakoj od visina koristene su dvije Vrrivm, 0d 90i 100 ¢vorova, dok su za mjerenja
sile na upravlja¢ koriStene brzine prikazane u tablicama a), b), c) i d). Pomocu dobivenih
mjerenja prikazanih u tablicama, izradeni su grafovi odnosa sile na upravljac i brzine te ¢e
biti prikazani u nastavku.

4.1. Priprema i opis izvodenja eksperimentalnog leta

Za izvodenje eksperimentalnog leta pripremljene su tablice a), b), c) i d) za svaki slucaj
provedbe eksperimenta u letu, odnosno za razliite pocetne Vv i razliCite visine (oznaka
H). Visine i Vrriv koje su koriStene za mjerenja u tablicama su sljedece:

a) H = 3000 ft, Vrrivm= 90 kt,
b) H=3000 ft, Vram = 100 kt,
C) H = 5000 ft, Vraivm= 90 kt,
d) H=5000 ft, Vraim= 100 kt.

Mjerenja i parametri leta koji su upisani u tablicama su: sila na upravlja¢, okretaji po
minuti pri Vv ( Revolutions per minute - RPM), koli¢ina goriva, pocetna i zavrSna masa te
ranije opisani FRSR. Instrument koji je koriSten za mjerenje sile na upravljac je elektronska
ru¢na ovjesna vaga, prikazana na slici 27, te je koristena tako da se kukica na donjoj strani
vage zakaci na upravlja¢ zrakoplova, nakon ¢ega se zrakoplov ustabili na planiranoj visini i
Vv te zapo€ne s mjerenjem sile na upravlja€. Zrakoplov se iz ravnoteznog stanja,
povlacenjem i odgurivanjem upravljaca izbacuje iz ravnoteZnog poloZaja, te je potrebna sila
na upravlja¢ kako bi se zadrzao u novom poloZaju i na novoj brzini. Instrument za mjerenje
je koristen tako da kad se postigne nova brzina, uslijed povlacenja ili guranja upravljaca
zrakoplova, mjeri se sila koja je potrebna da se zrakoplov zadrZzi na novoj brzini. Sljedece
brzine su uzete za mjerenje potrebne sile na upravljac:

e zaslucaj a) i c), koristene su brzine od 80, 70 i 60 kt za mjerenje sile na upravljac pri
povlaéenju, te brzine 100 i 110 kt za mjerenije sile pri guranju.

e zasludaj b) i d), koristene su brzine od 90, 80, 70 kt za mjerenje sile na upravljac pri
povlaéenju, te brzine 110 i 120 kt za mjerenije sile pri guranju.

Kao Sto je vidljivo na slici 27, kukica instrumenta koja se trebala prikvaditi na upravlja¢ nije
bila dovoljno velika, pa se zbog toga koristila dodatna veéa kukica koja se mogla uspjesno
prikvaciti za upravljac. Nakon vedih sila na upravljac, odnosno preciznije pri mjerenju sile na
upravljac na brzini od 60 kt, dodatna kukica se savinula, te ju je bilo potrebno zamijeniti s
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dodatnom kukicom vece debljine, koja je uspjesno posluZila za sva preostala mjerenja, obje
prikazane na slici 28.

Slika 27. Elektronska rucna ovjesna vaga Slika 28. Dodatne kukice
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Za izvodenje eksperimenta potrebno je uzeti dvije visine, nizu i najvisu visinu leta za tip
zrakoplova na kojem se provodi eksperiment, iz prakti¢nih razloga i ograni¢enog vremena
leta uzete su visine od 3000 i 5000 ft.
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Na slici 29 je prikazana tablica mase i balansiranja koju je potrebno ispuniti prije svakog
leta kako bi se odredio polozZaj tezista zrakoplova, odnosno kako bi se utvrdilo je li teziste u
granicama koje odreduje proizvodac zrakoplova, kao Sto je ranije opisano u poglavlju 3.
Prema podacima sa zadnjeg vaganja zrakoplova izvucenih iz [7], masa praznog zrakoplova
9A-DMB iznosi 693.5 kg ili 1528.9 Ib, dok je krak tezista 1.006 m ili 39.61 in. Masa praznog
zrakoplova se uvrStava u tablicu prikazanoj na slici 29. Nakon $to se u tablicu uvrsti masa
praznog zrakoplova, potrebno ju je pomnoziti s duljinom kraka teziSta kako bi se dobio
moment praznog zrakoplova, nadalje potrebno je uvrstiti masu iskoristivog goriva, mase
pilota i putnika na prednjem sjedistu, mase putnika na straznjem sjedistu te masu prtljage
za svaki prostor predviden za smjestaj prtljage, u ovom slucaju postoje dva takva prostora.
Sumom navedenih podataka dobije se masa zrakoplova na stajanki ili na engleskom Ramp
Mass, odnosno masa zrakoplova koja je ve¢a od mase zrakoplova pri polijetanju jer ukljucuje
i gorivo potrebno za pokretanje motora i taksiranje do pozicije za polijetanje zrakoplova, iz
tog razloga je u tablici za odredivanje pozicije teziSta prikazan dodatak za gorivo koji je
potrebno oduzeti od mase i momenta zrakoplova na stajanki, kako bi se dobila masa i
moment zrakoplova pri polijetanju koji se uvrstavaju u graf odnosa mase i momenta te se
odredi pozicija tezista, kao Sto je prikazano na slici 29 gdje crna tocka oznacava poziciju
teziSta zrakoplova na polijetanju

Kao Sto je potrebno napraviti prije svakog leta,tako je i za eksperimentalni let potrebno
provjeriti meteorolosku situaciju. Podrucje provodenja eksperimentalnog leta, odnosno
podrucje iznad Ludbrega, nalazilo se u polju blago povisenog tlaka zraka koji je iznosio 1020
hPa. Temperatura na povrsini u vrijeme provodenija leta je iznosila 28 °C, dok je na visini od
3000 ft vanjska temperatura iznosila 19 °C, a na 5000 ft 15 °C. Pokrivenost naoblakom u letu
nije predstavljala problem, te u ve¢inskom dijelu leta iznosila 2/8 pokrivenosti, odnosno na
engleskom few, te u kraéem vremenskom periodu 3/8 pokrivenosti, odnosno na engleskom
scattered, te se radilo o nagomilanim oblacima, odnosno poznatije ,Cumulus”,
medunarodna kratica ,,Cu“, koji su se nalazili na visinama od 3500 do 5000 ft. Sto se tice
stanja atmosfere pri izvodenju eksperimenta, bilo je dosta nestabilnosti uslijed razvoja
konvektivnih oblaka Cumulusa, $to je vidljivo u pove¢anom temperaturnom gradijentu od
povrsine do 3000 ft koji je iznosio 3.3 °C. Najvedi problem za izvodenje eksperimenta i Sto
preciznijeg mjerenja predstavljala su vertikalna uspono nispona strujanja uslijed razvoja
Cumulusa koja su se znacajno osjetila na 3000 ft, dok su na 5000 ft bila manja, ali ne i
neosjetna. Takva strujanja su oteZala precizno mjerenje sile na upravlja¢ pri odredenim
brzinama, ali su i dalje uspjeSno izvedena, tako da su se odredena mjerenja na koja su
djelovala takva strujanja provodila vise puta radi Sto preciznijih rezultata. Vjetar na visini od
3000 ft iznosio je 040/5 kt, dok je na visini od 5000 ft iznosio 060/7 kt.

4.2. Rezultati eksperimenta

Eksperimentom ispitivanja uzduZne staticke stabilnosti zrakoplova Cessna 172 N,
odnosno ispitivanja potrebne sile na upravlja¢ zrakoplova pri odredenim brzinama razlicitim
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od Vrrim, dobiveni se grafovi odnosa sile na upravljaci brzine zrakoplova na temelju podataka
zapisanih u ranije opisanim i prikazanim tablicama. Zbog toga $to se s eksperimentom u letu
zapocelo sa slu¢ajem d, odnosno sa Vram = 100 kt i H = 5000 ft, radi prakti¢nih razloga,
odnosno jer se zrakoplov veé nalazio na toj visini i Vrgin, tim ée se redom opisivati i rezultati.
U slucaju d je trebalo odrediti silu na upravlja¢, uz ostale parametre vidljive u tablici, pri
brzinama od 90, 80, 70, 110 i 120 ¢vorova. Mjerenjem sile na upravljac, koje je ranije u
opisano u poglavlju Priprema i opis izvodenja eksperimentalnog leta, za navedene brzine,
dobivena je sila u Ib, koja je redom za brzine 90, 80, 70, 110 i 120 ¢vorova iznosila, 4.1, 7.5,
10.5, 2.7 i 13.9. Uvrstavanjem tih vrijednosti u graf odnosa sile na upravlja¢ i brzine
zrakoplova dobije se graf na slici 30. Isti postupak se radi i za slu¢aj b, odnosno koriste se iste
brzine na kojima se mjere sile na upravlja¢, te se dobiju iznosi sila redom 3.4,7.2,9.6, 2.44 i
13.4, koje su zatim uvrStavaju u graf na slici 33 . Za slucajeve a i ¢ koriStena je druga Vrrim
od 90 kt, te su koriStene i druge brzine na kojima se mjere sile na upravljac, a to su 80, 70,
60, 100i 110, dok sile na upravljac za slucaj a redom iznose 2.9, 5.2,9.5,5.4i 12.5, a za slucaj
c2.6,5.3,8.5,2.6i11.03, te se uvrstavanjem tih vrijednosti dobiju grafovi na slici 32 za slucaj
a i slici 33 za slucaj c. Grafovi i tablice su poslagani prema redoslijedu izvodenja
eksperimenta. Vrijeme potrebno za izvodenje svakog pojedinacnog mjerenja, trajalo je u
prosjeku po dvije minute, Sto se vidi u tablicama po koli¢ini goriva koja se snizavala 0.3 US
gal za svako od mjerenja, jer je potrosnja goriva za Cessnu 172N 8 US gal po satu.

Tablica 1. Rezultati za slucaj H = 5000 ft, Vv = 100 kt

KOLICINA
V [kt] F[Ib] GORIVA
[US gal]
Vrriv = 100 kt 90 4.1 27.4
H = 5000 ft 80 7.5 27.1
70 10.5 26.8
110 2.7 26.5
120 13.9 26.2
RPM@ Vrrim[o/min] 2550
POCETNA MASA [lb] 2221
ZAVRSNA MASA [Ib] 2211
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Slika 30. Graf za slucaj H = 5000 ft, Vrrnm = 100 kt
Tablica 2. Rezultati za slu¢aj H = 5000 ft, Vrrim = 90 kt
KOLICINA
V [kt] F [lb] GORIVA
[US gal]
Vrrim = 90 kt 80 2.6 25.9
H =5000 ft 70 5.3 25.6
60 8.5 25.3
100 2.6 25
110 11.03 24.7
RPM@V+rim [0/min] 2400
POCETNA MASA [Ib] 2209
ZAVRSNA MASA [Ib] 2200
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Slika 31. Graf za slucaj H = 5000 ft, Vrrim = 90 kt
Tablica 3. Rezultati za slucaj H = 3000 ft, Vrrim = 90 kt
KOLICINA
Vrrim= 90 kt V [kt] F [Ib] GORIVA
80 2.9 24.4
70 5.2 24.1
60 9.5 23.8
100 5.4 23.5
110 12.5 23.2
RPM@Vrrim [0/min] 2300
POCETNA MASA [Ib] 2198
ZAVRSNA MASA [Ib] 2189
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Slika 32. Graf za slucaj H = 3000 ft, Vrrim = 90 kt
Tablica 4. Rezultati za slucaj H = 3000 ft, Vraim = 100 kt
KOLICINA GORIVA
V [kt] F[lb]
[US gal]
Ve = 100 kt 90 3.4 22.9
TRIM = 80 7.2 22.6
H =3000 ft
70 9.6 22.3
110 2.44 22
120 13.4 21.7
RPM@ V7riv [0/min] 2500
POCETNA MASA [Ib] 2187
ZAVRSNA MASA [Ib] 2178
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Slika 33. Graf za slucaj H = 3000 ft, Vraim = 100 kt

Na grafovima za svaki od slu¢ajeva moze se uociti da ¢e potrebna sila na upravljac za
odrzavanje odredene brzine biti veca, Sto je ta brzina veéa, odnosno manja od Vgm. Plave
tocke u grafu predstavljaju odnos sile na upravljac¢ potrebne za odrzavanje odredene brzine,
dok crne tocke na grafu predstavljaju ranije opisanu slobodno povratnu brzinu na koju se
zrakoplov vraca nakon Sto je odradeno mjerenje sile na upravljac za povlacenje, Sto
predstavlja crna tocka na brzini manjoj od Vv, dok crna tocka na brzini vecoj od Vrrim
predstavlja brzinu na koju se zrakoplov vraé¢a nakon Sto je odradeno mjerenje za guranje.
Slobodna brzina povrata, kao $to je ranije opisano, mora biti u granicama odstupanja od
10 % od Vrrim, Sto je u tablicama i grafovima za sve slucajeve uocljivo da jest. Slobodne
povratne brzine za svaki od slu¢ajeva iznosile su:

e Slucaja: 88i92 kt
e Slucajb:97i102 kt
e Slucajc:87i93 kt
e Slutajd: 98101 kt

Trend linija grafa, odnosno linija u grafu crvene boje, potvrduje da odnos sila na
upravlja€ i brzine zrakoplova za Cessnu 172 N, ima oblik pozitivhe uzduZne staticke
stabilnosti, kao Sto je prikazano na slici 34, gdje je sivom bojom oznacen izgled grafa s
pozitivnom stabilnosti, plavom bojom s neutralnom i crvenom za nestabilnost. Na slici 35
prikazan je graf na kojem su smjeStena sva mjerenja, te se mogu vidjeti razlike u potrebnim
silama na upravlja¢ pri razli¢itim visinama. Iz priloZenih grafova dobivenih eksperimentom
za zrakoplov Cessna 172 N moze se zakljuditi da se radi o zrakoplovu s visokom razinom
stabilnosti, kao Sto se i pretpostavljalo. U nastavku rada c¢e se takoder odredivati uzduzna
staticka stabilnost zrakoplova, ali se nece koristiti eksperimentalna metoda, nego ¢ée se
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odredivati pomocu raCunalne metode, te ¢e se stabilnost isto procjenjivati preko grafa
odnosa sile na upravljac i brzine zrakoplova.
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Slika 34. Primjer izgleda F/V grafa za pozitivnu stabilnost, neutralnu stabilnost i
nestabilnost [8]
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Slika 35. Usporedba svih eksperimentalnih mjerenja
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5. Karakteristike zrakoplova Cessna 172 N

Zrakoplov na kojem je proveden eksperimentalni let s ciliem odredivanja uzduine
stabilnosti zrakoplova je Cessna 172N, proizveden od istoimene americke tvrtke Cessna,
prikazan na slici 36. Zbog svoje dugovjecnosti i popularnosti Cessna 172 je jedan od
najuspjesnijh zrakoplova u povijesti. Za eksperimentalni koristila se Cessna 172 N,
registracijske oznake 9A-DMB iz flote Hrvatskog zrakoplovnog nastavnog sredista. Radi se o
zrakoplovu sa cetiri sjedala, te visokim fiksiranim krilima, dok je rep konvencionalan.
Pokretan je motorom proizvodaca Lycoming model 10-320-H2AD, dizajniran da radi na 100
LL AVGAS, dok su verzije Cessne prije njega letile na 80 i 87. Motor je klipni sa Cetiri cilindra,
izravno pogonjen i hladen zrakom, te ima 160 konjskih snaga i smjesSten je na nosu
zrakoplova. Propeler McCauley 1C160/DTM7557. je fiksnog koraka sa 2 kraka, maksimalnog
promjera 75 in (190 cm), te minimalnog 74 in (188 cm). Zrakoplov koristi fiksirano podvozje
u obliku tricikla. Maksimalna teZina za polijetanje i slijetanje je 2300 lbs (1043 kg).
Maksimalni kapacitet rezervoara iznosi 43 US gal, dok je iskoristivo gorivo 40 US gal.
Zrakoplovi Cessna 172 N i ostale varijacije su u vrhu proizvodnje u svijetu kroz povijest,
pokazali su se kao pouzdani i sigurni za let i velik broj pilotskih Skola ih koristi za letacku
obuku studenata, do 2015. godine proizvedeno preko 44000 primjeraka. Smatra se iznimno
stabilnim zrakoplovom, te na to i upucuje sami izgled zrakoplova Cciji se motor nalazi na
prednjem dijelu zrakoplova i samim time je teZiSte pomaknuto prema naprijed ¢ime se
stvara stabiliziraju¢i moment kojem takoder doprinose visoko postavljena dihedralna krila

[7].

Slika 36. Zrakoplov Cessna 172N [9]
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5.1.

Pri

Geometrijske karakteristike

proizvodnji zrakoplova proizvoda¢ mora odrediti mnogo bitnih propisanih

parametara kako bi zrakoplov mogao ispuniti uvjete za licenciranje i dozvole za

plovidbenost, odnosno dozvole koja jamci da je zrakoplov sposoban sigurno izvrSavati

letacke operacije u propisanim uvjetima. Geometrijske karakteristike zrakoplova koje

moraju biti zadovoljene pri projektiranju i dizajniranju zrakoplova se odreduju pocetnom

skicom koja prikazuje nacrt, tlocrt i bokocrt. Dimenzije zrakoplova prikazane su na slici 37,

detaljnija geometrija repa je prikazana na slici 38, dok se iz slike 39 procijenio Tail angle of

incidence, oznaka it, na slici prikazano crvenom strelicom, tako da se iz slike odredio kut koji

iznosi 4°. Neke od bitnih geometrijskih karakteristika su:

Duljina zrakoplova /= 8.2 m ( 26.92 ft)

Raspon krila by =11 m (36 ft)

Visina zrakoplova h =2.68 m ( 8.79 ft)

Povrsina krila Sw = 16.2 m?(174.37 ft?)

Duljina tetive ¢ = 1.49 m (4.9 ft)

Raspon horizontalnog stabilizatora by = 3.4 m (11.4 ft)

Povrsina repa S:= 2.83 m? (30.46 ft?)

Povrsina kormila dubine Se = 1.35 m? (14.53 ft?)

Povrsina kormila smjera Sg= 0.69 m? (7.43 ft?)

Povrsina vertikalnog stabilizatora Sy=1.04 m? (11.2 ft?)

Udaljenost aerodinamickog centra u odnosu na predniji brid krila = 0.3675 m (1.2 ft)
Udaljenost prednjeg brida krila od nosa zrakoplova = 1.934 m (6.35 ft)
Udaljenost izmedu glavnih kotaca = 2.55 m (8.38 ft)

Duljina tetive elevatora ¢, iznosi 0.389 m

Tail angle of incidence i: = 4° (0.06981 rad)

a: je nagib krivulje uzgona repa te iznosi 5

a je nagib krivulje uzgona krila te iznosi 5.143

::—Zje downwash u odnosu na apsolutni napadni kut te iznosi 0.25 [7] [10].
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Slika 37. Dimenzije zrakoplova Cessna 172 N [7]
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5.2.

P 1| | (R

Cs=0389m
— S.=135m? iscrtani dio

i
i

Slika 38. Geometrija repa

Slika 39. Procjena i: [9]

Performanse zrakoplova

Zrakoplovi su dizajnirani tako da zadovolje karakteristike propisane od strane nadleznih

tijela.

Performanse zrakoplova proizvoda¢ objavljuje u POH-u, odnosno Pilotskom

operativnom prirucniku, te se pilot duzan drzati stavki koje su propisane u njemu jer

omogucuju siguran i ekonomican let. Primjeri performansi za zrakoplov Cessna 172 N su

sljededi:

Minimalna brzina leta, odnosno brzina prevlaéenja Vs = 47 kt

Vne = 160 KIAS

Vo, odnosno maksimalna strukturalna brzina u krstarenju iznosi 128 KIAS

Va, odnosno maksimalna brzina izvodenja manevra pri kojoj se ne smije davati nagli
otkloni komandi ovisi o masi pa tako za 2300 Ib Va =97 KIAS, za 1950 |b Va = 89 KIAS,
za 1600 Ib Va = 80 KIAS

Vg, odnosno brzina rotacije iznosi 55 kt

Vy, odnosno brzina najbrzeg penjanja iznosi 85 kt
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e Brzina maksimalnog doleta iznosi 65 kt
e Maksimalna visina leta iznosi 12000 ft [7].

CESSNA SECTION 5
MODEL 172N PERFORMANCE

RANGE PROFILE

45 MINUTES RESERVE
40 GALLONS USABLE FUEL

CONDITIONS:

2300 Pounds

Recommended Lean Mixture for Cruise
Standard Temperature

Zero Wind

NOTES:

1. This chart allows for the fuel used for engine start, taxi, 1akeolf and chimb, and the
distance during climb as shown in figure 5-6.

2. Reserve fuel is based on 45 minutes at 45% BHP and 1s 4,1 gallons.

12, —— ——
e 118 KTAS 109 96 KTAS
'A KTAS-
10,000
A
]
94 KTAS
8000 < —ts
- M22 L [Mis 106 KTAS |
i KTAS | KTAS
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4 6000
= '
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e |
&‘ 4000 1M8_L g L 03 KTASV
U F KTAS J KTAS oI o [S92 KTAS
2000 & § B
RE11aT 9] 107791 ¥ 15100 KTAS 1
SL KTAS ] KTAS 90 KTAS
450 500 550 600 650

RANGE - NAUTICAL MILES

Slika 40. Izrac¢un dometa za Cessnu 172 N [7]
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CESSNA SECTION 5
MODEL 172N PERFORMANCE

ENDURANCE PROFILE

45 MINUTES RESERVE
40 GALLONS USABLE FUEL

CONDITIONS:
2300 Pounds

Recommended Lean Mixture for Cruise
Standard Temperature

NOTES:
1. This chart allows for the fuel used for engine start, taxi, takeolf and climb, and the
time during climb as shown in figure 5-6.

2. Reserve fuel is based on 45 minutes at 45% BHP and is 4.1 gallons.

12,000
[Tt I =
£f ]
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10,000 ,§
5/ o
‘?' |
- 8000
w
w
w
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b I S £
r~ w0 ] =3
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i 1T
SL 3 ) 5 ) 7

ENDURANCE - HOURS

Slika 41. Izracun istrajnosti za Cessnu 172 N [7]
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6. Racunski nacin odredivanja uzduzne staticke stabilnosti

U radunskom dijelu rada odredivat ¢e se, kako je ranije spomenuto, uzduzna staticka
stabilnost zrakoplova preko grafa odnosa sile na upravljac pilota i brzine zrakoplova koji je
potrebno dobiti kako bi se usporedili rezultati eksperimentalnog leta i racunskog dijela rada.

6.1. lIzracun sile na upravljac

Kako bi se usporedili podaci dobiveni eksperimentom s izracunom dobivenim podacima,
koristit ¢e se izrazi navedeni u 2.7., kako bi se dobio graf odnosa F odnosno sile pilota na
upravlja¢, i brzine zrakoplova. lzraz (21) ée se koristiti za uvrStavanje potrebnih podataka,
odnosno:

1
F=A+B§,DV2

Clanovi jednadZbe A i B predstavljaju, kako je ranije opisano:

_ ab, ,
A= —GSeCeWE(h —-h'y)

— Cm
B = GSeCe[b35t+Che0 + ﬁ(cheaCLtge - bcha)]

Kako bi se izracunao F, najprije je potrebno izracunati A i B. Pocevsi s izraCunom A,
potrebno je pronaci podatke poput:

e G koji predstavlja prijenosni koeficijent te za Cessnu 172 N iznosi 3.28 rad/m, izvuceno
iz [10]

e S. predstavlja povrSinu elevatora, te kako je ranije navedeno u Geometrijske
karakteristike zrakoplova iznosi 1.35 m?

e (, predstavlja srednju tetivu elevatora i pomocéne povrsine, te iznosi 0.389 m

e w predstavlja opterecenje krila, koje za Cessnu 172 iznosi 68.6 kg/m?, izvuceno iz
[11],te se treba pomnofZiti s gravitacijskom konstantom ubrzanja g = 9.81 m/s?, te se
dobije da je w=672.966 N

e a' koja predstavlja nagib krivulje odnosa uzgona i napadnog kuta kada je elevator
slobodan, odnosno elevator je slobodan kada moZe slobodno rotirati oko svojeg
zgloba pod utjecajem aerodinamickog pritiska, te se moze izraéunati pomodu:

. Crs,Cheq 0.43 - (—0.05)
T T Ty T (—0.59)

= 4.56355
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odnosno izraza iz [4], gdje Clanovi iz izraza predstavljaju derivative za zrakoplov
Cessna 172, koji su izvuceni iz [11] i prikazani su na slici 42. UvrStavanjem derivativa
u jednadzbu dobije se da je a'=4.56355.

e b, predstavlja odnos koeficijenta momenta zgloba i otklona elevatora, te se moze
zapisati i kao Cheae' Podatak o iznosu b; je izvucen iz [12], te je b, = —0.59

e det je ranije opisana u 2.7., te se odnosi na:
det = CLaCmae"' CLgeCma: 4.6-(—1.28) + 0.43 - (—0.89) = —5.5053
koji se takoder izracunava pomocu ranije spomenutih derivativa.

e (h -h',) predstavlja staticku rezervu u odnosu na neutralnu toc¢ku za slobodni
elevator, te se dobije pomocu izraza iz [4]:

, 1 Cins, Cheq 1 (—1.28) - (—0.05)
(h_h”)_E<C’"a b, >_4.56355'(_0'89' (=0.59)
=—0.17124
Uvrstavanje u A:
_ab ,
A =—GS,Cow detz (h—h'p)

= (—3.28) - 1.35-0.389 - 672.966 456355 - (~0.59) (-0.17124)
ST e e (—=55053)

=97.0799

Nakon Sto se svi iznosi uvrste u jednadzbu, dobije se da je A = 97.0799. Nadalje,
potrebno je izracunati B, koji sadrze sljedece ¢lanove:

e Ranije navedene G,S., C, i det

e bsi & Ciji ée umnozak biti jednak nuli, jer je otklon pomocéne povrsine, odnosno ¢,
jednak nuli zbog toga Sto pri izvodenju eksperimenta nije koristen

® (he,, odnosno koeficijent momenta zgloba pri ay = 0, dok je aw napadni kut
horizontalnog dijela repa, za zrakoplove s repom i simetrichom upravljackom

povrsinom moze se izracunati pomocu:
at St

. Se
Chey = —by - (i + g)[1— %2 (1=,
pa tako prije uvrdtavanja valja spomenuti da je b; = Cy,, te da je g = 0,dok
ostatak jednadzZbe Cine ranije spomenuti podaci u dijelu Geometrijske karakteristike,
te se uvrStavanjem dobije:

5 2.83
Che, = (—0.05) - (0.06981 + 0)[1 - 143 162 (1-0.25) = —0.003046
e (p,derivativizvucen iz [11], odnosno koeficijent momenta pri nultom uzgonu iznosi

0.07

Uvrstavanje u B:
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) C,
B = GS,C, [b35t + Chey + g (CreaCra, = bcha)]
0.07
(—5.5053)

-((~0.05) - 0.43 — (—0.59) - 4.6)) = —0.06422

= 3.28-1.35-0.389 - [0 + (—0.003046) +

Longitudinalni derivativi Lateralni direkcionalni derivativi
c ] c -.089
m i
u ]
Co -.89 Cy -.47
a P
C -5.2 c .096
m. L
é r
o -12.4 C .178
m lg
q S,
o 0 c L0147
oy E‘.G
c u 0 c, R . 065
“‘TG 8
c. 0 C, -.03
u P
c, 4.6 C, -.099
a | r
cL. 1.7 Ca, -.053
* ‘A
c, 3.9 C, -.0657
q o
C, .13 c -.31
o Ya
C 0 c -.037
D, Y
Cr -.093 c .21
Xu Ye
C .43 c 0
Lf, | ¥s
c, " .06 ! c, * 1187
D6 | ¥
c E r R
m -1.28 |
Sg a
|
(‘.hd - 050 ch‘fa, - olo
Ch -.590 C ~-.570
5, hs,
Slika 42. Derivativi za Cessnu 172 [12]
6.2. lzradivanje grafova

Ponovno se vra¢a na izraz 21, u kojem se umjesto A i B uvrstavaju dobiveni iznosi, dok
se za p, odnosno gustoéu zraka, stavlja odgovarajuca vrijednost gustoce zrake za odredenu
visinu, za V, odnosno brzinu zrakoplova, koriste se brzine od 10 do 150 ¢évorova, odnosno 5
do 77 m/s radi uskladenosti s mjernim jedinicama, te kako bi se prikazala konstantna
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vrijednost prikazana na slici 22, preko koje F ne prelazi. Nakon uvrStavanja vrijednosti izraz
Ce biti sljededi:

F = 97.0799 — 0.06422 - pV'2.

Kao Sto je prikazano na slici 22, potrebno je pomoc¢u konacne jednadzbe iznad izraditi
graf. Kako bi se $to bolje uocdila promjena sile na upravljac s visinom, koristit ée se 3 visine,
odnosno visina na razini mora, te visine od 5000 i 10000 ft. Gustoca zraka se mijenja tako da
se smanjuje s porastom visine pomocu sljedeceg izraza (22):

p=p,(1—2256-107° - H)*256 (22)
gdje pn oznadava standardnu gustoéu zraka od 1.225 kg/m?3, a H oznadava visinu u metrima.
Tako ¢e za visinu na razini mora gustoéa zraka iznositi 1.225 kg/m?3, za 5000 ft ili 1524 m
iznositi 1.056 kg/m3, dok ¢e za 10000 ft ili 3048 m iznositi 0.9046. Uvrstavanjem vrijednosti
za P na razini mora, dobije se graf prikazan na slici 43, dok je graf za visinu od 5000 ft prikazan
na slici 44 a za visinu od 1000 ft na slici 45.

F[N]
150

100

Konstantna
vrijednost

wn
o

VTRIM

80 90

Sila na upravljac

o
!

-100

-150
Brzina zrakoplova V [m/s]

Slika 43. Graf odnosa F iV na razini mora
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Slika 44. Graf odnosa F iV na 5000 f
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Slika 45. Graf odnosa F i V na 10000 ft

Iz prikazanih grafova je vidljivo da konstantna vrijednost kod svih slu¢ajeva, odnosno za
sve visine, za F ne prelazi preko 100 N. Dok kao $to je opisano u 2.7., s poveéanjem visine F
se smanjuje, Sto je vidljivo iz toga da se Vrrm s poveéavanjem visine povecava, odnosno sila
na upravlja¢ je jednaka nuli pri vecoj brzini, pa tako na razini mora Vv iznosi 97 kt ili 49.7
m/s, na 5000 ft iznosi 104 kt ili 53.5 m/s, dok za 10000 ft iznosi 112 kt ili 57.8 m/s.
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6.3.

Usporedba eksperimentalnih i racunskih rezultata

Pogledom na grafove dobivene eksperimentalnim nacéinom i grafove dobivene

racunskim nacinom pojedinacno moze se vidjeti da im se oblik poklapa s onim prikazanim

na slici 34, odnosno poklapa se s krivuljom pozitivne stabilnosti. Takoder se moZe uociti da
¢e gornje krivulje kod oba sluc¢aja teziti u neku konstantnu vrijednost, Sto je kod racunskog
slu¢aja izrazenije jer to nije moguée u tolikoj mjeri provesti eksperimentalno u letu, ali

takoder u letu bi pri manjim brzinama doslo do sloma uzgona, $to znaci da bi sila na upravljac

u tom slucaju pala na nulu.

Tablica 5. Usporedba rezultata

V [kt] V[m/s] F [N] Eksperiment F [N] Izra¢un
70 36 46.7 53.11
80 41.2 33.4 39.65
90 46.3 18.2 24.39
110 56.9 12 12.7
120 60.33 61.8 26.336
Vrrivm [M/s] 51.44 53.5
FN]
150
100
D
© 50
=
o
S 0
E 0 10 20 a0 40 20 70 a0 a0
= -50
LY
-100
-150 :
Brzina zrakoplova V [m/s]

Slika 46. Usporedba rezultata eksperimentalne i racunske metode

Na slici 46 prikazana je usporedba rezultata eksperimentalne i raCunske metode

odredivanja uzduine staticke stabilnost pomoéu odnosa sile na upravljac F i brzine
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zrakoplova V. Trend linija crvene boje prikazuje rezultate dobivene racunskom metodom,a
trend linija crne boje prikazuje rezultate dobivene eksperimentalnom metodom, dok plave
tocke prikazuju odnos sile i brzine za raunsku metodu, a narancaste boje za
eksperimentalnu. Za usporedba su uzeti rezultati grafa za 5000 ft za racunsku metodu, te
rezultati slucaj d, odnosno Vg = 100 kt i H = 5000 ft, kako bi se usporedili rezultati dviju
metoda na 5000 ft. Iz slike je vidiljivo, kao Sto je i ranije spomenuto da oba grafa imaju oblik
pozitivne stabilnosti. Takoder se moZe uociti da su konacni rezultati eksperimentalne i
racunske metode kod veéine mjerenja priblizno iste vrijednosti, dok ima i onih koji su vise
razlikuju poput mjerenja potrebne sile na upravlja¢ za brzinu od 120 kt ili 60.33 m/s, te se
kao razlog toga mogu uzeti u obzir ranije spomenuti meteoroloski utjecaji koji su djelovali
na zrakoplov tijekom izvodenja eksperimenta.. Vrijednosti sile na upravljac¢ pri odredenoj
brzini za oba slucaja prikazani su u tablici 5, te ¢e se prikazati sile na upravlja¢ samo za brzine
koje su korstene za oba sluéaja, odnosno 70,80,90,100,110i 120 kt ili 36.011, 41.1556, 46.3,
51.44, 56.9 i 60.33 m/s, takoder je bilo potrebno pretvoriti silu u lb dobivenu
eksperimentom, u silu u N.
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Zakljucak

Iz svega prikazanog u radu, moze se zakljuciti da su stabilnost i upravljivost jedni od
najbitnijih elemenata pri izvodenju letackih operacija zrakoplova, pa tako im se kod
proizvodnje i konstrukcije zrakoplova pridaje velika paznja kako bi se osigurala potrebna
razina sigurnosti.

Kao Sto se i pretpostavljalo, zrakoplov Cessna 172 N se pokazao iznimno stabilnim
zrakoplovom. Nakon provodenija dvije vrste ispitivanja, odnosno eksperimentalno i racunski,
rezultati su pokazali da se radi o vrlo stabilnom zrakoplovu pri usporedivanju grafova
eksperimentalne i racunske metode ispitivanja uzduzne staticke stabilnosti. Krivulje grafova
odnosa sile na upravljac i brzine zrakoplova su za oba slucaja poprimile potrebne oblike, kao
Sto su ranije prikazani na slici 34, za pozitivnu stabilnost. Takoder se moze primijetiti, iako
to nije bilo moguce odraditi u eksperimentalnom dijelu, da ¢e gornji dio krivulje kod oba
slucaja teziti prema nekoj konstantnoj vrijednosti. lako pri izvodenju eksperimentalnog
dijela meteoroloska situacija nije bila savrSena za izvodenje ispitivanja, radi ranije
spomenutih strujanja, eksperiment je donio zadovoljavajuce rezultate, te smatram da
ispitivanje stabilnosti u letu nece dati potpuno precizne rezultate kao izracuni radi razlicitih
meteoroloskih utjecaja, vidljivo na slici 46, ali ¢e pilot u zrakoplovu Cessna 172 N modi osjetiti
da se nalazi u vrlo stabilnom zrakoplovu. Radi velike stabilnosti zrakoplov, nije toliko
upravljiv, ali velika veéina zrakoplova tipa Cessna 172 sluzi za obuku novih pilota i u tom je
slucaju pozeljan stabilniji zrakoplov, te iz tog razloga je opravdana ¢injenica da se do 2015.
godine proizvelo preko 44000 primjeraka.
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