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SAZETAK

U ovom radu analiziraju se performanse zrakoplova Diamond DV20 Katana opremljenog
s Rotax 912 S3 motorom. Sadrzaj rada fokusira se na mjerenje performansi zrakoplova u letu
te usporedbu dobivenih podataka s podacima dostupnima u pilotskom priru¢niku za Diamond
DV20 Katanu. Postoji visSe performansi koje se mogu mjeriti tijekom leta, a u ovom radu fokus
je na odredivanju maksimalne brzine zrakoplova u odnosu na visinu leta. U radu je opisan
postupak prakti¢nog odredivanja maksimalne brzine zrakoplova u odnosu na visinu po gustodi
pri maksimalnoj trajnoj snazi. Opisane su greske koje se javljaju pri praktiénom ispitivanju
performansi zrakoplova. Opisan je teoretski postupak odredivanja maksimalne brzine te su
usporedeni podaci dobiveni prakticnim mjerenjem brzine i podaci dobiveni analitickom
metodom. U radu su navedeni parametri atmosfere i njihov utjecaj na performanse
zrakoplova i motora.

Klju€ne rijeci: Diamond DV20 Katana; mjerenje performansi; maksimalna brzina zrakoplova

SUMMARY

In this thesis, the performance of Diamond DV20 Katana airplane equipped with Rotax
912 S3 engine is measured. Content of the thesis focuses on measuring the performance of
the airplane in flight and comparing the measured data with the data that is available in the
flight manual for Diamond DV20 Katana. There are a lot of performance that can be measured
in flight, but this thesis will focus on determining the maximum speed of the aircraft relative
to altitude. Multiple methods of practical measuring of maximum speed are described in this
thesis but one method is chosen for the practical part of this thesis and possible mistakes of
practical measuring are explained. Theoretical method for calculating the maximum speed is
explained and the results are compared with the data obtained during practical testing. The
thesis explains parameters of the atmosphere and how they contribute to the performance of
the airplane and engine.

Keywords: Diamond DV20 Katana, measuring the performance, maximum speed of the
airplane
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1. uvoD

Prakti¢no ispitivanje performansi zrakoplova jedan je od neophodnih testova prilikom
certificiranja zrakoplova. Vecdina performansi zrakoplova moze se odrediti analiti¢ckim
metodama i pomodéu aerodinamickih karakteristika dobivenih testiranjima na manjim
modelima zrakoplova u aerotunelu, ali tek e se tijekom ispitnog leta prikazati karakteristike
leta tog zrakoplova te nedostaci koji se moraju ukloniti prije pocetka proizvodnje tog
zrakoplova. Performanse zrakoplova koje se mogu mjeriti tijekom leta su: performanse
tijekom penjanja zrakoplova, brzina sloma uzgona i maksimalni koeficijent uzgona,
performanse pri polijetanju, maksimalna brzina, dolet i istrajnost, staticka i dinamicka uzduzna
stabilnost i jo§ mnoge druge performanse.

Glavna tema ovog rada je mjerenje maksimalne brzine zrakoplova pri maksimalnoj
trajnoj snazi. Zrakoplov koji ¢e se koristiti za mjerenje maksimalne brzine je Diamond DV20
Katana, zrakoplov kompozitne strukture opremljen je s Rotax 912 S3 motorom i elisom s
promjenjivim korakom.

Rad se sastoji od Sest poglavlja. Poslije uvoda u drugom poglavlju opisane su
karakteristike zrakoplova Diamond DV20 Katana te su prikazane performanse zrakoplova
dostupne u pilotskom priru¢niku za zrakoplov. U tre¢cem poglavlju opisane su karakteristike
atmosfere te kako se atmosfera mijenja ovisno o visini $to je od izuzetne vaZnosti za izradu
ovog rada zbog konstruiranja grafa ovisnosti funkcije visine i maksimalne brzine zrakoplova. U
cetvrtom poglavlju opisana je metoda kalibracije zrakoplovnog brzinomjera te je ista metoda
provedena za zrakoplov Diamond DV20 Katanu. U petom poglavlju opisana je metoda
odredivanja maksimalne brzine zrakoplova pri maksimalnoj trajnoj snazi s pomodu analiticke
metode i metode prakti¢cnog mjerenja te su iste metode provedene za zrakoplov Diamond
DV20 Katana. U petom poglavlju usporedeni su rezultati dobiveni analitic(kom metodom i
metodom prakticnog mjerenja. U zaklju¢ku je navedena vainost prakticnog mjerenja
performansi zrakoplova.



2. KARAKTERISTIKE ZRAKOPLOVA DIAMOND DV20 KATANA

2.1. Konstrukcija zrakoplova

Trup zrakoplova je semi-monokok konstrukcije, a izraden je od polimera oja¢anim
staklenim vlaknima. Materijal za zaStitu od pozZara na protupoZzarnom zidu na strani motora je
izraden od nehrdajuceg celika.

Krila su izradena od polimera ojacanog ugljicnim vlaknima te su semi-monokok sendvic
konstrukcije, ramenjaca je takoder izradena od polimera oja¢anog ugljicnim vlaknima. Krilca i
zakrilca su izradena od istog materijala kao i ostatak krila, a na trup se spajaju s pomocu
aluminijskih veza i tri vijka po krilu.

Kormilo smjera i kormilo dubine su semi-monokok sendvi¢ konstrukcije. Vertikalni
stabilizator sadrzi antenu za radio komunikaciju, a horizontalni stabilizator sadrzi antenu za
navigacijsku opremu.

2.2. Upravljacke povrsine

Krilca i kormilo dubine su upravljani preko poluga, a kormilo smjera je upravljano preko
kablova. Zakrilca imaju tri moguce pozicije: pozicija za krstarenje, pozicija za polijetanje, i
pozicija za slijetanje i upravljaju se s pomocu elektricnog motora.

Zrakoplov je opremljen trimerom kormila visine.

2.3. Motor Rotax 912 S3

Zrakoplov na kojem ¢e se izvesti praktiéno mjerenje brzine opremljen je Rotax 912 S3
motorom. To je Cetverocilindricni, cetverotaktni bokser motor. Glave cilindara motora su
hladene tekuéinom, a tijela cilindara su hladena zrakom. Elisa zrakoplova se pogoni s pomocu
reduktora s omjerom redukcije 2.43:1. Motor ima zapremninu 1.352 litara, maksimalnu snagu
pri polijetanju od 73.5 kW pri 5800 RPM-a. Maksimalna snaga za polijetanje je ogranicena na
koristenje do pet minuta i zbog tog razloga ona se neée koristiti tijekom prakti¢nog ispitivanja
maksimalne brzine zrakoplova. Maksimalna trajna snaga iznosi 69 kW pri 5500 RPM-a te se
ona mozZe koristiti za neograniceni period trajanja i zbog tog razloga ¢e se koristiti za
odredivanje maksimalne brzine zrakoplova. Motor je bez sustava za prednabijanje te ¢e zbog
toga performanse motora opadati s visinom zbog smanjenja gustoée zraka. Performanse
motora su prikazane s pomodéu tablica i grafova.

Grafikon 1 prikazuje gubitak performansi motora u ovisnosti s povecanjem visine.
Prikazane su funkcije ovisnosti snage motora i visine pri 5800, 5500, 5000, 4800, i 4300



okretaja po minuti i pri punom otklonu rucice snage motora. Pri uvjetima gdje se temperatura
razlikuje od standardne temperature potrebno je korigirati snagu motora tako da se snaga
motora pri standardnim uvjetima pomnoZi s omjerom standardne i stvarne temperature.

SNAGA 80

[kw] 5800 rpm

Performanse pri polijetanju

10

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 7500
VISINA PO GUSTOCI [m]

Grafikon 1: Performanse motora u odnosu na visinu po gusto¢i [1]

U slucaju kada se temperatura razlikuje od standardne temperature korekcija snage se
vrsi po jednadzbi (1):

— Tstandard
Pmot - Pstand (1)

Tact
gdje oznake imaju sljedece znacenje:
®  Ppyot— stvarna snaga motora
® Pgand — Standardna snaga motora pri standardnoj temperaturi na visini
®  Tstandard — Standardna temperatura na odredenoj visini
® Tut— stvarna temperatura na odredenoj visini

Performanse motora pri razli¢itim brojevima okretaja prikazane su graficki u tablici 1 koju

je izdao proizvoda¢ motora.
U tablici 1 dodatno su crvenom bojom oznacene performanse motora pri maksimalnoj
trajnoj snazi zato Sto se maksimalna brzina u ovom radu odreduje pri radu motora na
maksimalnoj trajnoj snazi. Takoder bitan je podatak o potrosnji goriva te ona iznosi 25 I/h pri



maksimalnoj trajnoj snazi, a specificna potrosnja goriva pri toj snazi iznosi 285 g/kWh na
srednjoj morskoj razini.

Tablica 1: Performanse motora ovisno o postavljenom broju okretaja motora i tlaku punjenja
motora prema [1]

Postavke snage Broj okretaja Snaga motora Okretni Tlak punjenja
motora [RPM] [kW] / [HP] moment [Nm] / [in. HG]
[ft. Ib]
Snaga pri 5800 73.5/100 121.0/89.24 27.5
polijetanju
Maksimalna 5500 69.0 /90 119.8 / 88.36 27
trajna snaga
75% 5000 51.0/68 97.4/71.84 26
65% 4800 44.6 / 60 88.7 /65.42 26
55% 4300 38.0/50 84.3/62.17 24

2.4. Performanse zrakoplova iz pilotskog prirucnika

Za obavljanje normalnih operacija zrakoplovom Diamond DV20 Katana performanse su
prikazane s pomocu grafikona ili tablica u pilotskom priru¢niku. U ovom radu prikazane su
tablice i grafikoni iz priru¢nika koji ée se koristiti za odredivanje parametara potrebnih za
dobivanje rezultata maksimalne brzine zrakoplova.
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Grafikon 2: prikaz ovisnosti indicirane brzine V; (1AS) i kalibrirane brzine Ve (CAS) [2]



U grafikonu 2 prikazana je ovisnost indicirane ili prividne brzine zrakoplova V; (IAS) u
odnosu na kalibriranu brzinu zrakoplova Vs (CAS). Ovaj graf je od velike vaznosti za
odredivanje maksimalne brzine zrakoplova zbog razloga Sto prikaznik brzine u zrakoplovu
prikazuje indiciranu brzinu, a za krajnji izracun je potrebna kalibrirana brzina. Odnosi brzina
bit ¢e objasnjeni u narednim poglavljima rada.

Za odredivanje brzine krstarenja zrakoplova koristi se graf 3 iz priru¢nika iz kojega se s
pomocu podataka visini, temperaturi zraka, i postavkama snage odreduje brzina krstarenja.

Prilikom upravljanja zrakoplovom pilot treba paziti da ne prekoraci dozvoljene
maksimalne brzine kako ne bi doSlo do ostecenja konstrukcije zrakoplova. Brzine koje su
znacajne za ovaj rad su Vo i Ve.. Vivo je maksimalna strukturalna brzina krstarenja, to je brzina
preko koje zrakoplov smije i¢i jedino u uvjetima mirnog zraka te uz dodatan oprez preko te
brzine, na brzinomjeru je oznacena Zutim lukom. V¢ je brzina koja se nikako ne smije prijeci

tijekom operacija zrakoplovom, na brzinomjeru jer prikazana crvenom linijom. Operativne
brzine su prikazane u tablici 2.

Visina po tlaku [m]
Visina po tlaku [ft]

Grafikon 3: Odredivanje brzine krstarenja pri odabranoj postavci snage za zrakoplov
Diamond DV20 Katana [2]

Tablica 2: Ogranic¢enja brzina zrakoplova prema [2]

Vi (1AS) [kt] [km/h] Opis
Va 104 193 Manevarska brzina zrakoplova
Ve 81 150 Maksimalna brzina sa izvu¢enim zakrilcima
Vno 117 217 Maksimalna strukturalna brzina krstarenja
Ve 161 298 Maksimalna brzina zrakoplova



Za potrebu odredivanja mase zrakoplova za teoretski postupak odredivanja maksimalne
brzine zrakoplova u odnosu na visinu, koristit ¢e se podaci dostupni u pilotskom priruéniku

prikazani u tablici 3.

Tablica 3: Performanse u krstarenju za zrakoplov Diamond DV20 Katana [2]

Snaga motora u % maksimalne trajne snage

Visina po ! Standardna 55 % 65 % JL 75 %
tlaku I [RPMT MP | sotrotnngorva MP | rotroinjagoriva |[RPM] MP | Potroinjsgoriva
ft | m j°c]°F [F00[in.Hg} Un [gaihrl-100in. Hg| kh [®¥v [100 Jin. Hg | Lrh |oai
0 ] 0 |15] 59 |[19 |24.7[136[36][20 [257][156]4.1][21 [27.0]18.0[4.8
2000 | 600 | 11 | 52 || 19 |24.0(14.4 3.8 || 20 |24.7 |16.0 | 4.2 || 22 [25.7 [ 18.4 | 4.9
4000 | 1200 | 7 | 45 || 19 |233 (156 |41 21 |23.3|16.8 | 4.4 [226]24.3 196 | 5.2
6000 | 1800 | 3 | 38 || 20 |220|168 |44 || 22 |22.7|196 |52 |226]23.3[23.2(6.1
8000 | 2400 | -1 | 31 || 21 |21.0|18.0|4.8 |j 22 |21.7 | 21.2 | 5.6 [[22.6 |22.0|23.6"|6.2
10000| 3000 | -5 | 24 || 22 [19.7 |19.2 | 5.1 [[22.6[20.3"|22.4*|5.9°

12000 3600 | -8 | 17 [|22.6 |18.0"|20.4" | 5.4"

85 % 95 % 105 %

Visina po Standardna |

tlaku temperatura MP | rotroinjazoriva  |[RPM | MP | potroinjagoriva FRPM MP | Potroinjagoriva
ft. m Fo it = in.Hg| Uh |oeitw “400{in. Hg | L/h |oa¥ [1*100 [in.Hg| Vh |ealtr
0 0 15 | 59 |[22.6]27.7|122.0|5.8 {[22.6|28.3 | 26.0|6.9 ||23.8 |129.7*|30.0*|7.9"

2000 | 600 |11 | 52 2261267 [22.4|5.9|[22.627.7[26.8°|7.1*
4000 | 1200 | 7 | 45 }|22.625.7*{25.2*|6.7*

Tablica 3 je potrebna za odredivanje mase zrakoplova pri odredenim visinama za
dobivanje teoretskog izracuna maksimalne brzine zrakoplova u odonosu na visinu po gustodi
pri maksimalnoj trajnoj snazi. 1z tablice ¢e se odrediti potroSno gorivo u litrama te ce se
potroseno gorivo pomnoziti za faktorom 0.75 kako bi se dobio podatak o masi potroSenog
goriva i sukladno tome dobio podatak o masi zrakoplova u danom trenutku.

2.5. Elisa zrakoplova

Zrakoplov Diamond DV20 Katana opremljen je s elisom Hoffmann HO-325F/170FQ. To
je dvokraka elisa s hidraulickim reguliranim stalnim korakom. Odabrani broj okretaja elise ¢e
biti odrzavan u operativnim granicama s pomocu regulatora okretaja. Za povecanje nagiba
krakova elise koristi se ulje pod tlakom. Promjer elise je 1.7 m, a raspon koraka elise je 15°-
35°. Tijekom dobivanja podataka o maksimalnoj brzini zrakoplova bit ¢e nam potreban

podatak o stupnju korisnog djelovanja propelera.

__ korisna snaga (2)
ulozena snaga



Stupanj korisnog djelovanja elise je potreban za izracun korisne snage elise, koja ¢e nam biti
potrebna za izraCun maksimalne brzine zrakoplova.

Py =1 Ppot (3)

Korisna snaga se dobije umnoskom stupnja korisnog djelovanja elise i snage motora.
Stupanj korisnog djelovanja elise je uvijek manji od 1, a najvedi je kod velikih brzina envelope
zrakoplova. U operativnom priru¢niku zrakoplova Diamond DV20 Katana nije dostupan
podatak o stupnju korisnog djelovanja elise pa ¢e se koristiti stupanj iskoristivosti od 0.85 ili
85 %. Graf 4 prikazuje ovisnost stupnja korisnog djelovanja elise i koeficijenta napredovanja
za elisu s konstantnim brojem okretaja.
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Grafikon 4: Ovisnost stupnja korisnog djelovanja elise i koeficijenta napredovanja elise s
konstantnim brojem okretaja [3]



3. KARAKTERISTIKE ATMOSFERE

3.1. Standardna atmosfera

Za svrhu ostvarivanja standarda izmedu svih korisnika zra¢nog prostora, medunarodna
organizacija za civilno zrakoplovstvo ICAO je s pomoc¢u mnogih eksperimenata 1975. godine
prihvatila parametre standardne atmosfere do visine od 80 km visine. Za svrhe ovog rada bit
¢e potrebni podaci o troposferi.

Troposfera je najnizi sloj zemljinog plinskog omotaca i prostire se do visine od 16 km
na podrucju ekvatora i do otprilike 8 km na podrucju polova. Gradijent temperature u
troposferi je -6.5 K na svakih 1000 m.
Za odredivanje ostalih parametara atmosfere potrebno je postaviti nekoliko
pretpostavki.
1. Sastav atmosfere je savrSeni plin te za njega vrijedi jednadzba
p=eRT (4)
e p—tlakzraka
e o —gustoca zraka
e T-—temperatura zraka
e R-plinska konstanta (287.053 Nmkg'K?)

2. Temperatura se smanjuje linearno s povecanjem visine do visine od 36089 ft ili
11000 m, Sto predstavlja gornju granicu atmosfere
3. Temperatura u stratosferi je konstantna i iznosi 216.65 K

Za odredivanje standardne temperature pri odredenoj visini koristi se jednadzba:

T=T,+pBH—-H) (5
e T —temperatura na odredenoj visini
e Tp— pocletna temperatura
e B -—Temperaturni gradijent
e H-—odredena visina
e Hp—pocetna visina

Graf 5 prikazuje promjenu temperature u odnosu na visinu u standardnoj atmosferi.
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Temperatura [2C]

Grafikon 5: Prikaz ovisnosti temperature i visine u standardnoj atmosferi [4]

Za definiranje parametara atmosfere mogu se koristiti omjeri. Omjer tlaka se moze definirati

kao:
—9n
s=L =+ L —ny) ©)
Po Ty
e p—tlak zraka na visini
e po—tlak zraka na razini mora (101325 Pa)
e gn-— ubrzanje Zemljine sile teZe (9.81 ms?)
Omjer gustoce se moze definirati kao:
“9n_
o= =+ L Hy H ™
Qo Ty

e o — gustoca zraka na razini mora (1.225 kgm3)

e o —gustoda zraka na visini

Vazno je napomenuti da se atmosfere u vedéini slucajeva razlikuje od standardne
atmosfere te se mjerenje performansi zrakoplova vrsi u ne standardnoj atmosferi. Nakon
mjerenja performansi vrsi se korekcija koja svodi performanse na standardnu atmosferu. To
omogucuje usporedivanje performansi zrakoplova s drugim zrakoplovima i omogucuje



pilotima zrakoplova da odreduju performanse potrebne za let i da vrie korekciju performansi
prema uvjetima atmosfere za taj odreden let.

Tablica 3 prikazuje parametre standardne atmosfere po visini do visine 15000 ft zbog
toga Sto visine veée od 15000 ft nisu potrebne za svrhu mjerenja performansi u ovom radu.

Tablica 4: Parametri standardne atmosfere do 15000 ft [4]

Visina = Temperatura Tlak zraka Omjer Omjer Visina
[ft] [C] hPa PSI In.Hg  tlakova gustoce [m]
0 +15 1013 14.7 29.92 1.0 1.0 0
1000 +13 977 14.17 28.86 0.9644 0.9711 305
2000 +11 942 13.67 27.82 0.9298 0.9428 610
3000 +9.1 908 13.17 26.82 0.8962 0.9151 914
4000 +7.1 875 12.69 25.84 0.8637  0.8881 1219
5000 +5.1 843 12.23 24.90 0.8320 0.8617 1524
6000 +3.1 812 11.78 23.98 0.8014  0.8359 1829
7000 +1.1 782 11.34 23.09 0.7716  0.8106 2134
8000 -0.8 753 10.92 22.22 0.7428 0.7860 2438
9000 -2.8 724 10.51 21.39 0.7148 0.7620 2743
10000 -4.8 697 10.10 20.58 0.6877  0.7385 3048
11000 -6.8 670 9.72 19.79 0.6614  0.7156 3353
12000 -8.8 644 9.35 19.03 0.6360  0.6932 3658
13000 -10.8 619 8.99 18.29 0.6113 0.6713 3962
14000 -12.7 595 8.63 17.58 0.5875  0.6500 4267
15000 -14.7 572 8.29 16.89 0.5643  0.6292 4572

3.2. Gustoca zraka

Gustoéa je masa fluida po jedinici volumena. Buduéi da su sve aerodinamicke sile
odredene dinamickim tlakom, a dinamicki tlak je proporcionalan s gusto¢om zraka, to znaci da
je gustoca zraka jedan od bitnih parametara za odredivanje performansi zrakoplova. Ovisnost
dinamickog tlaka o gustoci zraka moze se vidjeti na jednadzbi:

1 2
q=z0V (8)
e g-—dinamicki tlak zraka (Pa)
e V—brzina slobodne struje zraka

Gustoéa zraka je parametar koji teSko direktno mijeriti bez specijalne opreme, ali
mjerenje temperature zraka i tlaka zraka tijekom leta je jednostavno s pomocu instrumenata
koji su ugradeni u zrakoplov. Gustoca zraka se mozZe vrlo jednostavno izraCunati s pomocu
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podataka o temperaturiitlaku zraka s jednadzbom idealnog plina. Temperatura zraka se mjeri
s pomocu standardnog termometra koji radi na principu Sirenja i suzavanja materijala pri
promjeni temperature. Tlak zraka se mjeri s pomodu visinomjera koji je ustvari tlakomjer sa
skalom kalibriranom u stopama [ft].

3.3. Visina zrakoplova

U generalnom smislu visina zrakoplova se smatra vertikalnom pozicijom zrakoplova u
odnosu na Zemljinu povrsinu, ali zbog razloga Sto se karakteristike atmosfere mijenjaju s
visinom, pojam visina se moze odnositi na vertikalnu poziciju odredenih vrijednosti tlaka,
temperature ili gustode zraka. Zbog toga visine se moZe podijeliti na:

e \Visina po tlaku — visina na kojoj se nalazi odredena vrijednost
standardnog tlaka zraka

e Visina po gustoéi — visina na kojoj se nalazi odredena vrijednost
standardne gustoce zraka

e Apsolutna visina zrakoplova — visina zrakoplova mjerena od srednje
razine mora (MSL)

e Indicirana visina — visina koju pilot olitava s visinomjera. MozZe se
razlikovati od prave visine zbog greske u statickom sustavu ili pogresno
postavljenog visinomjera.

Apsolutna visina zrakoplova je vertikalno odstojanje zrakoplova mjereno od referentne
linije koja se naziva srednja morska razina (MSL). Tijekom zrakoplovnih operacija relativna
visina predstavlja vaznost za nadviSavanje prepreka i za vertikalnu separaciju od drugih
zrakoplova u zraénom prostoru. Visina po gustoéi je vaina za odredivanje performansi
zrakoplova, te se mozZe znatno razlikovati od relativne visine ili apsolutne visine. Bitno je da ¢e
performanse zrakoplova uvijek biti iste za odredene visine po gustodi zraka.

P =812 hPa

T=144°C
1

RELATIVMNA VISINA= 3000 FT

APSOLUTHA VISINA= 5000 FT
VISINA PO TLAKU = 6000 FT
VISINA PO GUSTOCI = 7000 FT

SREDNJA RAZINA MORA l

Slika 1: Prikaz apsolutne visine, visine po tlaku, visine po gustoci i relativne visine [5]
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Na primjeru su prikazani odnosi visina. Zrakoplov leti na apsolutnoj visini od 5000 ft iznad
srednje morske razine. Tlak zraka se razlikuje od standardnogiiznosi 812 hPa, sto je tlak zraka
koji odgovara standardnoj visini na 6000 ft. Temperatura zraka je 14.4 stupnjeva Celzija, Sto s
kombinacijom tlaka zraka od 812 hPa daje gusto¢u zraka od 0.98374 kg/m? $to predstavlja
gustocu koja se nalazi na standardnoj visini od 7000 ft. Sto bi znacilo da na taj odredeni dan
pri odredenim uvjetima atmosfere zrakoplov ¢ija je apsolutna visina 5000 ft ima performanse
kao da se nalazi na 7000 ft visine. Primjer je graficki prikazan na slici 1.

Jedna od visina koja nije potrebna za odredivanje performansi zrakoplova je relativna
visina. To je visina iznad prepreke ili terena. U primjeru na slici 1 zrakoplov se nalazi iznad
terena koji se rasprostire do 2000 ft iznad srednje morske razine, a zrakoplov se nalazi na
apsolutnoj visini od 5000 ft, razlikom tih dviju visina dobiva se relativna visina koja iznosi 3000
ft u ovom slucaju. lako relativna visina nije od velikog znacaja za mjerenje performansi
zrakoplova, bitna je za odabir rute i zranog prostora na kojem ée se izvoditi testiranja
performansi kako ne bi doSlo do ugroZavanja sigurnosti i potencijalnog udara zrakoplova u
teren pri izvodenju mjerenja performansi.

Visinomjer u zrakoplovu je kalibriran po standardnom tlaku te se standardni tlak na
visini moze odrediti prema jednadzbi:

p =po(1—2.256- 10~5 'Hp)5'256 ©)

e p—tlak zraka [Pa]
e H,—visina po tlaku u standardnoj atmosferi

Gustoca zraka pri visini u standardnoj atmosferi se dobiva po jednadzbi:
0 =00(1—2.256-107° .Hp)4.256 (10)

U situacijama kada bi se tlak zraka razlikovao od standardnog tlaka na razini mora koji
iznosi 1013 hPa javljala bi se greska prikazivanja apsolutne visine zrakoplova. Za uklanjanje te
greSke zrakoplovni visinomjeri su opremljeni s rotiraju¢im gumbom s pomocu kojeg se prije
leta postavi ispravan tlak zraka za odreden dan, lokaciju i stanje atmosfere. Tlak zraka se
dobiva od kontrole leta prije pocetka letenja. Kada je na visinomjeru postavljen stvarni tlak na
razini mora, visinomjer ¢e prikazivati apsolutnu visinu, ako ne postoji greska instrumenta. Ako
je na visinomjeru postavljen tlak zraka 1013 hPa ili 29.92 in Hg, zrakoplov ée prikazivati visinu
po tlaku. Za mjerenje performansi zrakoplova postavka visinomjera ¢e biti postavljena na tlak
zraka 1013 hPa zbog toga Sto apsolutna visina ne predstavlja nikakav znacaj za mjerenje
performansi zrakoplova, a visina po tlaku ¢e biti vazna pri izracunima. Na slici 2 je prikazan
standardni zrakoplovni visinomjer i gumb za postavljanje tlaka zraka.
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Takva postavka visinomjera omogucuje dobivanje stvarnog omjera tlaka zraka na visini po
tlaku u odnosu na standardni tlak zraka na morskoj razini. S pomodéu toga se dobiva podatak o
stvarnom omjeru tlaka:

5. = Pact

act —

(1)

0

S pomodu istog principa dobiva se stvarni omjer temperature zraka:
T, t[°C] + 273.15
6., = lact _ [°C] (12)
T, 288.15

Dijeljenjem stvarnog omjera tlaka i stvarnog omjera temperature daje podatak o stvarnom
omjeru gustoce:

0
Oqct = Ba_ct (13)

act
U ovom radu visina po gustoci je bitna za izracun performansi zrakoplova te se ona dobiva po

jednadzbi:

0.235
1- Oqct

= 9,689 105 U1l

hy (14)

Slika 2: Standardni zrakoplovni visinomjer [6]

3.4. Atmosferski uvjeti

Za izvodenje prakti¢nih testova na zrakoplovu atmosfera bi trebala biti Sto mirnija te bi
se testiranja trebala izvesti u Sto je moguce stabilnijem zraku. NaZalost, atmosfera nikada nije
u potpunosti mirna te se uvijek javljaju smetnje. Takve smetnje najc¢eSée nazivamo
turbulencija.

Turbulencija moZe znacajno utjecati na performanse zrakoplova, a u nekim slucajevima
moZze u potpunosti onemogucditi izvodenje prakticnih testiranja performansi zrakoplova. Takve
sluc¢ajeve gdje turbulencija u potpunosti onemogudi testiranja mogu se sprijeciti odabirom
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prigodnije lokacije za izvodenje testiranja, odabirom visina i najbitnije odabirom dana
testiranja kada meteoroloska situacija omogucava atmosferu bez turbulencije. Turbulencija se
stvara uslijed konvektivnih vertikalnih kretanja zracnih masa, strujanjem zraka preko brda i
planinskih podrucja i zbog smicanja vjetra. U svakom slucaju, prilikom izvodenja prakticnih
testiranja zrakoplova, treba u obzir uzeti pojavu turbulencije u atmosferi.

Konvektivno strujanje je vrsta vertikalnog strujanja zraka zbog zagrijavanja zraka i
zemljine povrsine. Konvektivna strujanja se najvise mogu primijetiti na malim visinama i
tijekom toplih dana. U trenutku kada se zrak uzdize, mijesa se s hladnim zrakom koji se spusta.
Takva strujanja stvaraju pozitivne i negativne vertikalne sile na zrakoplov.

Planinska turbulencija se stvara uslijed strujanja zraka preko planinskog podrucja ili
vecéih objekata. Da bi doSlo do stvaranje planinske turbulencije mora postojati prisutnost
vjetra. Vjetar neée utjecati na mjerenje performansi zrakoplova, ali u kombinaciji s planinskom
turbulencijom moze dodi do problema tijekom testiranja. Preporucuje se izbjegavati planinska
podrucja za mjerenje performansi zrakoplova, pogotovo uz prisutnost vjetra.

Termika je pojava koja se javlja uslijed zagrijavanja povrsSine Zemlje te dolazi do
konvektivnih gibanja. Termika je najprisutnija uslijed velike temperaturne promjene, najcesce
kada su jutarnje temperature male, a popodnevne velike. Tijekom jutarnjih sati temperature
pri povrsini Zemlje moze biti priblizno ista temperaturama zraka pri veéim visinama te je zbog
toga pozeljnije izvoditi prakticna mjerenja tijekom jutarnjih sati kada je prisutnost termike
najmanja.

Temperaturna inverzija je pojava kada je zrak na viSim visinama topliji nego zrak pri
povrsini zemlje, takva pojava temperaturne inverzije pruza najmirniju atmosferu. Na Zalost
takva pojava je sklona stvaranju magle i niskih oblaka koji bi narusili vidljivost za prakti¢éno
ispitivanje performansi zrakoplova, a vidljivost je nuZna za osiguravanje adekvatne sigurnosti
pri izvodenju testiranja. NajpoZeljniji uvjet bi bila visoka podnica oblaka koja ne bi narusavala
vidljivost tijekom ispitivanja performansi, a smanjila bi zagrijavanje Zemljine povrsine i tako bi
smanjila termiku i konvektivna strujanja zraka.

Prije izvodenja prakticnog ispitivanja performansi zrakoplova, u sklopu pripreme leta,

detaljno ¢e se prouciti meteoroloSka situacija s pomocéu podataka dobivenih od
meteoroloskog zavoda Hrvatske kontrole zracne plovidbe.
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4. KALIBRACIJA ZRAKOPLOVNOG BRZINOMIJERA

4.1. Sustav zrakoplovnog brzinomjera

U vedini testiranja performansi zrakoplova bit ¢e potreban podatak o stvarnoj brzini
zrakoplova. Stvarna brzina zrakoplova je ustvari brzina slobodne struje zraka pomocu koje se
odreduje dinamicki tlak slobodne struje zraka. Zbog toga je potrebno da je sustav za
prikazivanje brzine zrakoplova kalibriran te da se sa sigurno$¢u moZe odrediti stvarna brzina
zrakoplova.

Zrakoplovni brzinomjer je ustvari mjerac tlaka zraka koji mjeri zaustavni tlak zraka, a
staticki otvor na zrakoplovu mjeri staticki tlak zraka. Otvori za mjerenje statickog i zaustavnog
tlaka zraka se mogu i ne moraju nalaziti na istom mjestu. U slucaju zrakoplova DV20 Katana,
sonde za mjerenje statickog i zaustavnog tlaka zraka se nalaze na istom mjestu te se u tom
slu¢aju ta sonda zove Pitot — Prandtlova cijev, koja je u pojednostavljenoj skici prikazana na
slici 3. Pitot — Prandtlova cijev mjeri razliku zaustavnog i statickog tlaka, ali daje indikaciju o
brzini. To je mogucde zbog toga sto je dinamicki tlak umnoZak % gustoce zraka i kvadrata brzine.
Brzinomjer koristi standardnu vrijednost gustoée zraka za izracun brzine zrakoplova. Koristi
gustoéu zraka na srednjoj morskoj razini koja iznosi 1.225 kg/m3. To ima posljedicu da
indikacija brzine na visinama iznad srednje morske razine ili uslijed ne standardne atmosfere
nece biti indikacija stvarne brzine zrakoplova. Zbog toga treba provesti korekciju izmedu
stvarne gustoce zraka i gustoée zraka na srednjoj morskoj razini

—

A
=" 5SLOBODNA STRUJA ZRAKA

[

=
i

4
/ -

Pr

Presjek- A - A

Slika 3: Pitot — Prandtlova cijev [7]
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4.2. Greske zrakoplovnog brzinomjera

Jedna od nezaobilaznih greSaka zrakoplovnog brzinomjera je greska indikatora brzine.
Zrakoplovni instrumenti su baZzdareni do visoke razine to¢nosti, ali nikada nece prikazivati u
potpunostito€nu fizikalnu vrijednost te zbog toga treba uzeti u obzir greSku prikazivanja brzine
prilikom testiranja performansi zrakoplova. GreSka prikazivanja brzine ¢e biti jednaka
neovisno o brzini i mjestu instalacije brzinomjera na plocu instrumenata zrakoplova.

Druga greska je greSka zbog pozicije statickog i totalnog otvora tlaka zraka. Greska
pozicije ovisi o0 mogucnosti mjerenja statickog i zaustavnog tlaka ovisno o njihovom polozaju
u odnosu na vektor brzine zracne struje. Sonda za mjerenje zaustavnog tlaka mora biti
postavljena direktno u smjeru vektora zra¢ne struje, a sonda za mjerenje stati¢kog tlaka mora
biti postavljena pod pravim kutom u odnosu na vektor zracne struje. Tijekom leta polozaj
zrakoplova se mijenja te je ne moguée odrzavati konstantan idealan poloZaj u rasponu
operativnih brzina koji je potreban da sonde za staticki i zaustavni tlak mjere to¢ne vrijednosti
tlakova i zbog toga Ce se javljati greska pozicije zrakoplovnog brzinomjera. Efekt greske zbog
poloZaja sondi za mjerenje tlakova se smanjuje instalacijom Pitot — Prandtlove cijevi ispod krila
te se na tom poloZaju nalazi na zrakoplovu Diamond DV20 Katana. Prikaz greske zbog pozicije
otvora statickog i totalnog tlaka prikazan je na slici 4.

7~
5950

Slobodna struja zraka ——» Q ----- —ﬁ ----------- ~
N
cNNCY

Staticki otvor

T

Slobodna struja zraka —— \
3,

Staticki otvor prima
dio zaustavnog tlaka
osim samog statickog

Slika 4: GresSka polozaja zrakoplovnog brzinomjera [8]

Zbog mnogih izvora gresaka koji utje¢u na ocitanje brzine zrakoplova, definiraju se
razli¢ite vrijednosti brzina zrakoplova.

e Vi — indicirana ili prividna brzina. Brzina koja se olitava sa zrakoplovnog
brzinomjera, korigirana je za mehanicke greske brzinomjera.

e V. — kalibrirana brzina. To je indicirana brzina korigirana za greSku pozicije
Pitot — Prandtlove cijevi.
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e V.—ekvivalentna brzina. To je kalibrirana brzina korigirana za stlacivost zraka. Pri
manjim brzinama vrijedi da je ekvivalentna brzina jednaka kalibriranoj brzini te
Ce se ta pretpostavka uzeti u obzir kod prakti¢nog mjerenja brzine u ovom radu.

e V; — stvarna brzina. To je ekvivalentna brzina korigirana za gustocu zraka, za
manje brzine vrijedi da je to kalibrirana brzina korigirana za gustocu zraka.

Za vecinu prakti¢nih mjerenja potreban je podatak o stvarnoj brizi zrakoplova V:. Za
dobivanje stvarne brzine zrakoplova prvo je potrebno indiciranu brzinu zrakoplova korigirati
za gresku poloZaja kako bi se dobio podatak o kalibriranoj brzini Vca. Zbog testiranja pri manjim
brzinama nije potrebno korigirati kalibriranu brzinu za ekvivalentnu brzinu. Nakon dobivanja
podataka o kalibriranoj brzini ona se lako moze pretvoriti u stvarnu brzinu odredivanjem
omjera gustoée s pomocu vrijednosti temperature zraka i visine po tlaku.

Zrakoplovni brzinomjer je kalibriran u odnosu na standardnu gustocu zraka pri srednjoj
morskoj razini te dobiva podatak o dinami¢ckom tlaku po jednadzbi:

1 2
q= EQOVcal (15)

Za dobivanje podatka o stvarnoj brzini zrakoplova koristit ¢e se podatak o stvarnoj
gustodi zraka te ¢e onda jednadzba biti:

1
q=50V; (16)
Kada se jednadzbe (15) i (16) izjednace, dobije se:

1 ) 1 5
EQVt = EQOVcal (17)
Iz Cega slijedi:
Qo 1
Ve = ? Vear = \/_E Vear (18)

Kod savrsenog sustava zrakoplovnog brzinomjera staticki otvor bi prikupljao samo staticki tlak
iz okolne atmosfere zrakoplova. Zbog fizikalnih razloga to nije moguée te ée staticki otvor
mjeriti odredenu razinu dinamickog tlaka na svom otvoru $to je prikazano u jednadzbi.
Pp=Dstqp (19)
e pp— ukupni tlak statickog otvora
e ps—staticki tlak
e gp—dinamicki tlak na otvoru statickog tlaka

U jednadzbi (19) vidljivo je da je ukupni tlak statickog otvora jednak zbroju stati¢kog i
dinamickog tlaka u statickom otvoru.
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Dinamicki tlak na statickom otvoru se mozZe definirati kao umnozak koeficijenta tlaka i
dinamickog tlaka slobodne struje zraka [5]:

1
qp = Lpq = CpEQVtZ (20)
e (,— koeficijent tlaka

Uvrstavanjem jednadzbe (20) u jednadZbu (19) za totalni tlak dobiva se:

1
Pp =Ds Tt CpEQVtZ (21)

Zrakoplovni brzinomjer je kalibriran koristeci gusto¢u zraka na srednjoj morskoj razini
te koristi zbroj totalnog tlaka izmjerenog na statickom otvoru s dinamickim tlakom za
odredivanje brzine pa iz toga slijedi jednadzba:

1
Pt brzinomjer = Pp T E QOVi2 (22)
Dodavanjem koeficijenta tlaka u jednadzbu moze se napisati:
1 2 1
SooV? =pe— (G502 (23)

Kada se jednadzba (23) podijeli s dinamickim tlakom slobodne struje zraka dobit ce se:

V2 —
QVi _ Pt PS_C (24)
oV2 1 .2 P
t jQVt
Za manije brzine vrijedi da je:
1 2
Pe —Ps =5 eV (25)
Iz ¢ega slijedi:
V7
oV =1-(, (26)
Iz jednadzbe (26) slijedi:
Vi
V, = —— (27)

o Jo(d=Cy)

Ako se umjesto stvarne brzine uvrsti jednadzZba za kalibriranu brzinu dobit ¢e se:

Vt _ Vcal _ Vi

Vo Jo(1-Gp)

(28)
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Iz ¢ega slijedi da je kalibrirana brzina jednaka:

Vear = ——="V; (29)

Iz izvoda za dobivanje kalibrirane brzine moze se zakljuditi da je faktor korekcije za

1
[1-Cp

odredivanje greske pozicije zrakoplovnog brzinomjera.

U slucaju zrakoplova Diamond DV20 Katana za odredivanje kalibrirane brzine koristit
¢e se graf 2 iz drugog poglavlja rada.
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5. ODREDIVANJE MAKSIMALNE BRZINE ZRAKOPLOVA

5.1. Analiticko odredivanje maksimalne brzine zrakoplova

Maksimalna brzina zrakoplova u horizontalnom letu ovisi o dostupnoj snazi motora i
potrebnoj snazi motora za odrzavanje horizontalnog leta. Oba navedena faktora ovise o visini
leta te ¢e zbog tog razloga maksimalna brzina zrakoplova ovisiti o visini. Vecina zrakoplova ima
vremensko ograni¢enje za koriStenje maksimalne snage motora Sto uklju¢uje zrakoplov
Diamond DV20 Katana te ée se zbog tog razloga sva mjerenja i odredivanja brzine vrsiti pri
maksimalnoj trajnoj snazi.

Za analiticko odredivanje performansi zrakoplova koristit ¢e se podaci iz zavrSnog rada
[10] i diplomskog rada [9] u kojima su racunalnim metodama i eksperimentalnim mjerenjima
dobiveni podaci o aerodinamickim karakteristikama zrakoplova Diamond DV20 Katana.

Maksimalna brzina zrakoplova bit ée kada je potrebna snaga izjednacena sa
raspoloZzivom snagom:

P, = Py (30)
JednadZba za potrebnu snagu:
1 3 2F¢ 1
Pr = ECDOQAVt + m . Vt (31)

Gdje su:
e (po— koeficijent parazitnog otpora zrakoplova
e Fs—tezina zrakoplova
e ¢ —Oswaldow koeficijent, za Diamond DV20 Katanu iznosi 0.756 [10]

2
e AR - aspektni odnos krila, AR = %, iznosi 10

e A-—povrsina krila, iznosi 11.6 m?

Jednadzba za raspoloZivu snagu:
Py = NPmot (32)
Gdje su:

e 1 —stupanjkorisnog djelovanja elise, za Diamond DV20 Katanu Ce se uzeti
da iznosi 0.85 zbog nedostupnosti stvarne vrijednosti stupnja korisnog
djelovanja elise, koristit ¢e se navedena vrijednost koja je dobivena
prakti¢nim testiranjima [5]

e P, —Shaga motora

Za odredivanje snage motora pri odredenoj visini koristit ¢e se empirijska jednadzba

koju su dobili Gagg i Farrar. Jednadzba se koristi za dobivanje snage motora pri visini ako je
poznata snaga motora na srednjoj morskoj razini.
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Oger — 0.117

— ) - 745.699) (33)

Poot = (BHPsl . (
Gdje su:
e BHPs —konjska snaga motora na srednjoj morskoj razni
e 745,699 — faktor konverzije konjske snage [BHP] u snagu [W]

S pomocu jednadzZbe (33) moZe se odrediti snaga motora u odnosu na visinu po gustoci.
Vrijednosti za koje ¢e se odredivati snaga motora bit ¢e u inkrementima od 1000 stopa zbog
razloga Sto ¢e se praktiéno ispitivanje vrsiti u inkrementima od tisuéu stopa. Vrijednosti
dostupne snage i raspoloZive snage motora u odnosu na visinu iznosi:

Tablica 5: Dostupna i raspoloZiva snaga na visini po gustodi

Visina po gustodi hy [ft] Dostupna snaga motora Pmo:  RaspoloZiva snaga Pa [W]
[w]

0 63 090.58 53 633.79
1000 60 995.24 51 845.95
2000 58 718.17 49 910.45
3000 56 496.95 48 022.41
4000 54 542.52 46 361.14
5000 52 836.27 44 910.83
6000 51 185.87 43 507.99
7000 49 566.48 42 131.51
8000 47 785.78 40617.91
9000 45 986.47 39 088.50

10 000 44 125.11 37 506.34
11 000 42 431.27 36 066.58
12 000 40 973.20 34 827.22
13 000 39211.11 33 329.45

Za potrebe ovog rada koristit ¢e se vrijednosti dostupne snage motora dobivene Gagg
i Farrovom jednadZzbom unato¢ tome Sto je dostupan graf koji prikazuje dostupnu snagu
motora u odnosu na visinu po gustoéi od proizvodaca motora. Razlog zbog kojeg se graf
proizvodaca motora nece koristiti je to Sto su vrijednosti visina i inkrementi neprikladni za
svrhu prakti¢nog testa u ovom radu, Sto onemogucuje precizno ocitanje snage motora u
odnosu na visinu po gustodi.

Kada se vrijednosti dostupne snage motora u odnosu na visinu po gustoéi dobivene
Gagg i Farrovom jednadzbom uvrste u graf dobiva se krivulja koja je sli¢na krivulji 1 dostupnoj
od proizvodaca motora te se jasno vidi gubitak snage s povecanjem visine po gustodi. Grafikon
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6 prikazuje usporedbu vrijednosti snage motora dobivene Gagg i Farrovom jednadzbom i
vrijednosti dobivene iz grafikona 1.

80000

Podaci dobiveni Gagg i
70000 Farrovom jednadzbom

Podaci dobiveni iz grafikona 1
60000
50000

40000

30000

Snaga motora P... [W]

20000

10000

0 1000 2000 3000 4000 5000 OO0 7000 8000 9000 10000 11000 12000 13000
Visina po gustoci h.[ft]

Grafikon 6: Usporedba ovisnosti dostupne snage motora i visine po gustoci dobivene Gagg i
Farrovom jednadzbom i podacima iz grafikona 1

U ovom radu odredivat ¢e se parametri brzina u odnosu na visinu po gustodéi do visine
od 13000 stopa, zbog razloga sto prakti¢ni plafon leta zrakoplova Diamond DV20 Katana iznosi
13120 stopa.

Sljededi korak pri odredivanju maksimalne brzine zrakoplova pri maksimalnoj trajnoj
snazi u odnosu na visinu je izjednacavanje jednadzbe potrebne snage i jednadzbe raspolozive
snage.
2F2

1
P, = = CpooAVP + —S— . —
4 =5 CooRAVE ¥ oA

> €0

Za teorijsku metodu odredivanja maksimalne brzine zrakoplova, koristit ¢e se i podaci dobiveni
u diplomskom radu [9] u kojem su ispitivanjima u letu dobiveni podaci za zrakoplov Diamond
DV20 Katana, koji iznose:

e (Cpp=0.020254 i K =0.060273 [9]

Za usporedbu maksimalne brzine zrakoplova koristit ¢e se i vrijednosti dobivene
racunalnom metodom procjene aerodinamickih koeficijenata u zavrsnom radu [10] u kojem
su dobivene sljedece vrijednosti:

e (pp=0.029iK=0.042[10]
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Kad se ulazne vrijednosti iz izvora [9] uvrste u jednadZbu (34) dobije se:

3 F¢
Py = 011747 @ - V3 +0.01039 - — - -~
t

Kad se ulazne vrijednosti iz izvora [10] uvrste u jednadzbu (34) dobije se:

2

3 F; 1
P, =0.1682 -9 -V 4+ 0.00724 - — - —
e Vi

Preostale potrebne vrijednosti za teorijsko odredivanje maksimalne brzine zrakoplova u
odnosu na visinu po gustodi su masa zrakoplova i gustoéa zraka pri odredenim visinama.

Masa zrakoplova koja ée se koristiti za ra¢unsku metodu bit ée izracunata masa pomodu
tablice 3 dostupne od proizvodaca zrakoplova. U tablici 6 prikazana je izraCunata masa pri
odredenim visinama prakticnog testiranja te potrosnja goriva pri odredenim visinama
prakti¢nog testiranja. Masa zrakoplova prije pocetka prakti¢nog testiranja iznosi 724.9 kg sto
je prikazano u tablici 10.

Tablica 6: Izracunata masa zrakoplova pri odredenim visinama sa postavkom maksimalne
trajne snage i podacima iz tablice 3

Visina po tlaku Hp Potrosnja goriva Provedeno IzraCunata masa
[ft] [kg/h] vrijeme na visini zrakoplova [kg]
[min]

0 19.5 2 704.75
1000 19.8 2 705.3
1500 19.95 2 705.96
2000 20.1 2 706.62
3000 19.5 3 707.29
4000 18.9 2 708.26
5000 18.15 3 708.89
6000 17.4 2 709.8
7000 17.56 2 710.38
8000 17.7 2 710.97
9000 17.25 2 711.56

10 000 16.8 2 712.13
11 000 16.05 2 712.69
12 000 15.3 3 713.23
13 000 14.59 4 713.99

Na pocetku prakti¢nog testiranja zrakoplov je prvo penjao na visinu od 13000 stopa.
Vrijeme potrebno da zrakoplov popne na visinu od 13000 stopa na dan ispitivanja performansi
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iznosi 35 minuta. Za odredivanje potroSenog goriva i mase zrakoplova na visini od 13000 stopa
koristi se prosjek potrosnje goriva od O stopa do 130000 stopa koji iznosi 17.045 kg/h.
IzraCunata masa zrakoplova nakon penjanja na visini od 13000 stopa iznosi 714.96 kg.

Tablica 7: Gustoda zraka atmosfere na dan mjerenja performansi zrakoplova

Hp, [ft] e [kg/m?]
0 1.1603
1000 1.1264
2000 1.0897
3000 1.0539
4000 1.0224
5000 0.9949
6000 0.9683
7000 0.9422
8000 0.9135
9000 0.8845
10 000 0.8545
11 000 0.8272
12 000 0.8037
13 000 0.7753

Zbog nedostupnosti podataka, vrijednosti za potrosnju goriva pri neparnim visinama
po tlaku su odredene interpolacijom. Vrijednosti za masu zrakoplova i vrijeme provedeno na
visini za visine 1000 stopa i 0 stopa su odredene interpolacijom zbog nemoguénosti izvodenja
prakti¢nog testiranja pri danim visinama.

Za dobivanje podataka o stvarnoj brzini zrakoplova koristit ¢e se vrijednosti gustoce
zraka na dan mjerenje performansi koje su prikazane u tablici 7.

Nakon uvrstavanja vrijednosti u jednadzbu (34) moZe se konstruirati tablica ovisnosti
maksimalne brzine pri maksimalnoj trajnoj snazi u odnosu na visinu po gustodi.
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Tablica 8: Ovisnost visine po gustoci i maksimalne stvarne brzine zrakoplova pri maksimalnoj
trajnoj snazi koristeci jednadzbu (34)

Visina po gustoci Hy [ft]

0
1000
2000
3000
4000
5000
6000
7000
8000
9000

10 000
11 000
12 000
13 000

Tabli¢ne vrijednosti iz tablice 9 mogu se prikazati graficki u grafikonu 7.

Stvarna brzina zrakoplova Vit [m/s]
s
(=]

0 2000

Cpo = 0.020254 i K = 0.060273

Podaci dobiveni jednadibom (34)

4000

Stvarna brzina V; [m/s]

[9]
70.399
70.082
69.695
69.283
68.874
68.483
68.061
67.613
67.064
66.441
65.706
64.941
64.188
63.132

6000 8000
Visina po gustoci h. [ft]

Stvarna brzina V; [m/s]

Cpo=0.029i K =0.042 [10]

63.045
62.810
62.526
62.224
61.927
61.646
61.345
61.025
60.639
60.204
59.698
59.179
58.678
57.988

CDO=0.020254i K =0.060273 [9]

CDO=0.029i K = 0.042 [10]

10000

12000

14000

Grafikon 7: Ovisnost visine po gustoci i maksimalne stvarne brzine zrakoplova u metrima po
sekundi pri maksimalnoj trajnoj snazi dobiveni jednadzbom (34)
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U zrakoplovstvu za indiciranje brzine se najces¢e koriste ¢vorovi [kt] te faktori konverzije
iznose:

km m

Zbog tog razloga u grafikonu 8 prikazan je odnos visine po gustoc¢i i maksimalne stvarne
brzine zrakoplova pri maksimalnoj trajnoj snazi gdje je brzina prikazana u ¢vorovima radi lakse
usporedbe s podacima iz priru¢nika zrakoplova i s podacima s prakti¢nog testiranja zrakoplova.

150
140
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50

Stvarna brzina zrakoplova Vvt [kt]

30

50 CDO=0.020254i K =0.060273 [9]

10 CDO=0.029i K = 0.042 [10]

0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000
Visina po gustodi h. [ft]

Grafikon 8: Ovisnost visine po gustoci i maksimalne stvarne brzine zrakoplova u ¢vorovima
pri maksimalnoj trajnoj snazi

5.2. Opis procedure prakticnog mjerenja maksimalne brzine zrakoplova

Procedura eksperimentalnog mjerenja maksimalne brzine zrakoplova nije previse
zahtjevna. Tijekom leta postavlja se maksimalna trajna snaga te se ocitava brzina pri
horizontalnom letu. Prilikom mjerenja maksimalne brzine zrakoplova potrebno je uzeti u obzir
faktore koji mogu utjecati na tocnost izmjerenih podataka. Tijekom horizontalnog leta male
devijacije od stvarne visine zrakoplova mogu znacajno utjecati na promjenu otpora zrakoplova
te se tako moze stvoriti greska pri o¢itanju brzine zrakoplova. Vjestine pilota i stanje atmosfere
moZze imati zna€ajan utjecaj na odrzavanje horizontalnog leta i stvarne visine zrakoplova. Zbog
tog razloga prakti¢no testiranje se mora vrsiti u mirnoj atmosferi, najcesce u jutarnjim satima.
Pilot koji upravlja zrakoplovom tijekom prakti¢nog testiranja mora odrzavati horizontalni let i
pravu visinu zrakoplova nekoliko minuta da se osigura da ne postoje tendencije penjanja ili
spustanja zrakoplova. U slucaju sumnje da horizontalni let nije bio odrzavan tijekom
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prakti¢nog ispitivanja, potrebno je ponoviti ispitivanje za odredenu visinu na kojoj se sumnja

da je nastala greska. Tijekom testiranja vrijednosti ¢e biti zapisane u tablicu 9.

Tablica 9: Tablica za unos podataka tijekom prakti¢cnog mjerenja

PODACT DOBIVENI PRAKTICNIM MJERENJEM

ODEEDIVANIE MAX BREZFINE ZEAKOPLOVA PEI MAYX TERAJNOI SNAZFT

Datim-

Totalizer:

Masa goriva:

Masa pilota:

Masa pitljage:

Ulupna masa zrakoplowva:

Visina po tlalm [{i]

IAS [Kt]

QAT [°C]

Totalizer

Vrijeme

EPM

MAP [inHg]

Eomentar

0

1000

2000

3000

4000

S000

6000

T000

8000

2000

10 000

11 000

12 000

13 000
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Na pocetku testiranja zrakoplov treba biti opterecen $to je moguce blize maksimalnoj
certificiranoj masi pri polijetanju. Masa zrakoplova utje¢e samo na inducirani otpor zrakoplova
koji predstavlja manji dio ukupnog otpora zrakoplova pri veéim brzinama, dopustene su
devijacije od 10 % maksimalne mase zrakoplova pri polijetanju zbog razloga $to nece imati
znacajan ucinak na mjerenje maksimalne brzine zrakoplova.

w1
Units used: speed in knots, visibility in kilometers, altitude in hectofeet above mean sea level
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Slika 5: Meteoroloska situacija na dan prakti¢cnog mjerenja [11]

Kada je pilot siguran da odrzava horizontalni let i kada je zrakoplov prestao ubrzavati,
moze se izvrsiti oCitanje indicirane brzine zrakoplova, vanjske temperature zraka i visine po
tlaku. Nakon testiranja potrebno je korigirati indiciranu brzinu zrakoplova za greSku polozaja
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kako bi se dobio podatak o kalibriranoj brzini zrakoplova te nakon toga je potrebno korigirati
kalibriranu brzinu zrakoplova za gusto¢u zraka kako bi se dobio podatak o stvarnoj brzini
zrakoplova.

Potrebno je odrediti visinu po gustoci tako da se izraCuna omjer gustoce zraka s pomocu
izmjerenih podataka o visini po tlaku i vanjskoj temperaturi zraka. Na kraju testiranja izraduje
se grafikon ovisnosti stvarne brzine zrakoplova i visine po gustoci za maksimalnu trajnu snagu.

5.3. Tijek prakticnog mjerenja maksimalne brzine zrakoplova

Let za prakticno mjerenje izveden je 2. 9. 2024. Let je izveden na podrucju aerodroma
Luc¢ko (LDZL) na visinama od 1500 stopa do 13000 stopa. Prije leta detaljno je proucena
meteoroloska situacija koja je prikazana na slici 5 te je bilo utvrdeno da nije bilo nikakvih
smetnji koje bi mogle utjecati na mjerenje performansi zrakoplova. Prije leta odredena je
pozicija teziSta i masa zrakoplova pri polijetanju Sto je prikazano na slici 6.
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Slika 6: Masa zrakoplova i polozaj tezista pri polijetanju
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Polijetanje je izvedeno u 05:43 po standardnom vremenu, te je zrakoplov penjao na

visinu od 13000 stopa. Nakon sto je dosegnuta Zeljena visina ocitani su potrebni parametri

nakon cega se zrakoplov spustao u inkrementima od 1000 stopa te su ponovno ocitani

parametri nakon Sto je zrakoplov prestao ubrzavati u horizontalnom letu. Zrakoplovom je

upravljao instruktor letenja Marko BoSnjak. Tablica 10 prikazuje izmjerene podatke tijekom

prakti¢cnog mjerenja.

Tablica 60: Izmjereni parametri tijekom prakti¢nog testiranja

PODACI DOBIVENI PRAKTICNIM MJERENJEM
| ODREDIVANJE MAYX. BRZINE ZRAKOPLOVA PRI MAX. TRAJNOJ SNAZI
| Datum- 02.09.2024 Masa pilota: 156 kg
Totalizer: 916.0 Masa prtljage: 3 kg
Masa goniva: 52.5 kg Ulkupna masa zrakoplova: 7249 kg
Visina po tlaku [ft] | IAS [kt] | OAT [°C]| Totalizer | Vrijeme RPM |MAP [m-Hsll Komentar
Nije moguce
0 Lrmjeniti
Izmjereno na
. 1500 # zhog
1500 126 28 9173 6:47 2260 28 —=
2000 125.5 28 9173 6:45 2260 27.1 Nema
3000 1245 27 9172 6:42 2260 26.1 Nema
4000 118.2 25 9172 6:40 2260 25,1 Nema
S000 1125 22 9172 6:38 2260 245 Nema
6000 1115 19 917.1 6:35 2260 238 Nema
7000 109.2 16 9217.1 6:33 2260 22,8 Nema
8000 106.2 14 917 6:31 2260 21.9 Nema
9000 105.5 12 917 6:29 2260 21 Nema
10 000 100.7 11 917 6:27 2260 20 Nema
11 000 100.5 9 916.9 6:25 2260 19.2 Nema
12 000 96.5 6 9169 6:22 2260 18.5 Nema
13 000 842 5 916.8 6:18 2260 18 Nema

30



Prvo je potrebno izvesti korekciju brzinomjera. Za dobivanje stvarne brzine zrakoplova
potrebno je indiciranu brzinu korigirati za greSku polozaja statickog otvora, a potom korigirati
indiciranu brzinu za gustoc¢u zraka za dobivanje stvarne brzine zrakoplova. Za dobivanje
kalibrirane brzine koristit ¢e se grafikon 2 iz drugog poglavlja rada. Odnos indicirane i
kalibrirane brzine prikazan je u tablici 11.

Tablica 11: Vrijednosti korekcije indicirane brzine za gresku polozaja

H,, [ft] Vi [kt] Vear [kt]
1500 126 125,7
2000 125,5 124,5
3000 124,5 121.5
4000 118,2 117,8
5000 112,5 112
6000 111,5 110,4
7000 109,2 108,8
8000 106,2 106,7
9000 105,5 104,5

10 000 100,7 102,4

11 000 100,5 100,7

12 000 96,5 97

13 000 84,2 85,5

Sljededi korak je izracunati visinu po gustoéi s pomoéu podataka o visini po tlaku i
temperaturi zraka kako bi se kalibrirana brzina mogla korigirati za gusto¢u zraka da se dobije
stvarna brzina zrakoplova.

Parametri za odredivanje visine po gustodi i dobiveni rezultati visine po gustodéi su
prikazani u tablici 12. Jednadzibe za odredivanje visine po gustoéi prikazane su u tre¢em
poglavlju.

Iz tablice 12 moze se primijetiti da je na dan prakticnog testiranja maksimalne brzine
zrakoplova pri maksimalnoj trajnoj snazi temperatura okolnog zraka u atmosferi bila visa od
standardne temperature zraka. Zbog tog razloga visina po gustoéi je na dan testiranja
performansi visa od visine po tlaku. Shodno tome performanse zrakoplova su loSije na dan
testiranja nego kad bi temperatura zraka bila jednaka temperaturi zraka u standardnoj
atmosferi.

Kada uzmemo u obzir devijaciju od standardne temperature u standardnoj atmosferi i
temperature atmosfere na dan prakticnog mjerenja, dobije se da prosje¢na devijacija od
standardne temperature izmedu 1500 i 13000 stopa iznosi ISA+16 °C.
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Tablica 12: Ovisnost visine po gustoci i visine po tlaku na dan mjerenja performansi

Visina po Stvarni Stvarna Stvarni omjer Stvarni Visina po
tlaku Hp omjer tlaka temperatura temperature omjer gustoci [ft]
[ft] Sact t [°C] (OAT) Ouct gustoce Ot Ha
1500 0.9469 28 1.0451 0.9060 3328.2
2000 0.9298 28 1.0451 0.8897 3931.9
3000 0.8962 27 1.0416 0.8604 5038.8
4000 0.8637 25 1.0347 0.8347 6033.6
5000 0.8320 22 1.0243 0.8123 6920.0
6000 0.8014 19 1.0139 0.7904 7804.9
7000 0.7716 16 1.0035 0.7689 8692.1
8000 0.7428 14 0.9965 0.7454 9683.7
9000 0.7148 12 0.9896 0.7223 10 682.1
10 000 0.6877 11 0.9861 0.6974 11 786.0
11 000 0.6614 9 0.9792 0.6754 12 786.8
12 000 0.6360 6 0.9688 0.6565 13 666.6
13 000 0.6113 5 0.9653 0.6333 14 773.5

Korak nakon izracuna visine po gustodi je izraditi grafikon i tablicu odnosa visine po
gustodi i maksimalne brzine zrakoplova pri maksimalnoj trajnoj snazi. Prije toga je potrebno
napraviti korekciju kalibrirane brzine za gustocu zraka s pomoc¢u jednadzbe iz 4 poglavlja rada.
Rezultati su prikazani u tablici 13.

Tablica 13: Ovisnost stvarne brzine zrakoplova i visine po gustoci sa postavkama maksimalne
trajne snage

Visina po tlaku H,, [ft] Vear (CAS) [kt] Visina po gustoci V¢ (TAS) [kt]
Hy [ft]
1500 125,7 3328.2 132,1
2000 124,5 3931.9 131.9
3000 121.5 5038.8 130.9
4000 117,8 6033.6 128.9
5000 112 6920.0 124.3
6000 110,4 7804.9 124.2
7000 108,8 8692.1 124.1
8000 106,7 9683.7 123.6
9000 104,5 10 682.1 122.9
10 000 102,4 11 786.0 122.6
11 000 100,7 12 786.8 122.5
12 000 97 13 666.6 119.7
13 000 85,5 14 773.5 107.4
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S pomocu dobivenih podataka moZe se konstruirati graf ovisnosti stvarne brzine
zrakoplova i visine po gustoéi.
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Grafikon 9: Izmjerena stvarna brzina zrakoplova pri maksimalnoj trajnoj snazi na zadanim
visinama
5.4. Usporedba podataka odredivanja performansi matematickom metodom i
prakticnim mjerenjem

Nakon sto je konstruiran graf ovisnosti maksimalne brzine zrakoplova pri maksimalnoj
trajnoj snazi u odnosu na visinu po gustodéi, podaci dobiveni praktiénim mjerenjem se mogu
usporediti s podacima dobivenima matematickom metodom sto je prikazano na grafikonu 10.
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Grafikon 10: Usporedba maksimalne brzine zrakoplova pri maksimalnoj trajnoj snazi i
zadanim visinama dobivenih eksperimentalnim mjerenjem i teoretskom metodom
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Narancasta krivulja predstavlja performanse dobivene jednadZbom (34) s ulaznim
vrijednostima iz izvora [10],a plava krivulja s ulaznim vrijednostima iz izvora [9] ,a zelena
krivulja predstavlja performanse dobivene prakti¢cnim mjerenjem. Na obje krivulje vidljiv je
znacajan pad maksimalne brzine s povecdanjem visine. Krivulja dobivena matematickom
metodom se razlikuje od krivulje dobivene prakti¢nim testiranjem zbog:

e KoriStenja Gagg i Farrar jednadzbe za odredivanje snage motora. Jednadzba prikazuje
aproksimaciju snage motora u odnosu na visinu te ne odreduje egzaktne vrijednosti
snage motora.

e KoriStenje izraCunate mase zrakoplova u jednadZbi za potrebnu snagu. KoriStena je
izraCunata masa zrakoplova koja se moze razlikovati od stvarne mase zrakoplova te
tako utjecati na inducirani otpor koji utje€e na maksimalnu brzinu zrakoplova. Veca
masa povecava inducirani otpor i smanjuje maksimalnu brzinu zrakoplova.

e KoriStenje aproksimiranog stupnja korisnog djelovanja elise. Vrijednost pravog stupnja
korisnog djelovanja elise nije dostupna pa je koriStena vrijednost od 0.85.

e Zaokruzivanje vrijednosti. Prilikom izracuna performansi zrakoplova sve dobivene
vrijednosti zaokruZene su na tre¢u decimalu Sto moZe utjecati na dobivene rezultate.

Tijekom prakti¢nog testiranja na izmjerene podatke mogli su utjecati sljedeci ¢imbenici:

e GreSka pito-statickog sustava. Mehani¢ke greske pito-statickog sustava su
minimalne u zrakoplovnim instrumentima, ali svejedno su mogle utjecati na
izmjerene podatke.

e Postavka snage. Zrakoplov Diamond DV20 Katana ima mehanicki indikator broja
okretaja elise, tijekom testiranja posebno se obracala pozornost na postavku
maksimalne trajne snage, medutim zbog nepreciznog indikatora broja okretaja
mogla se pojaviti greska postavke snage.

e Upravljanje zrakoplovom. Zrakoplovom je upravljao instruktor letenja te se tijekom
mjerenja performansi osiguravalo da zrakoplov bude u horizontalnom letu. U
realnosti, ne moguce je da ne postoje oscilacije zrakoplova te je moguce da se javila
greSka izmjerenih podataka zbog oscilacija zrakoplova.

e Atmosfera zraka. Na dan mjerenja performansi atmosfera je bila bez najavljene
turbulencije ili potencijalnih nepogoda za mjerenje performansi. Unato¢ tome,
atmosfera nikada nije u potpunosti mirna te se mogla javiti greSka mjerenja
performansi zbog stanja atmosfere.

e Stanje zrakoplova. lako su performanse zrakoplova i motora dostupne u pilotskom
prirucniku. Pravo stanje zrakoplova moze se za odredenu marginu razlikovati od
podataka dostupnih u priru¢niku Sto moZze utjecati na izmjerene podatke.
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Parametri zbog kojih se moZe javiti greska uslijed stanja zrakoplova su: starost
zrakoplova, broj sati rada motora, adekvatno odrzavanje zrakoplova, Cistoca i
glatkost oplate zrakoplova, moguéa ostecenja tijekom eksploatacije zrakoplova i
jo§ mnogo drugih ¢imbenika.

Pretvorba indicirane brzine u kalibriranu brzinu. Za pretvorbu iz indicirane u
kalibriranu brzinu dostupan je grafikon iz priru¢nika aviona, ali zbog nepreglednosti
i vecih inkrementa brzina, nije mogude precizno odrediti kalibriranu brzinu s
pomocu indicirane brzine.
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6. ZAKLJUCAK

Prakticno mjerenje performansi je od izuzetne vaznosti u tijeku proizvodnje zrakoplova.
Izmjerene performanse dokazuju prora¢unate vrijednosti te dodatna ukazuju na potencijalne
greSke koje su se mogle javiti tijekom proizvodnje zrakoplova. lako se veéina performansi
zrakoplova mozZe odrediti matemati¢kim metodama, koristenjem aerotunela ili koristenjem
racunalnih simulacija, nikada se performanse nec¢e modi u potpunosti utvrditi dok se ne izvede
prakti¢no testiranje u letu.

U ovom seminarskom radu izvrseno je prakticno mjerenje maksimalne brzine zrakoplova
u odnosu na visinu po gustoCi pri postavkama maksimalne trajne snage na zrakoplovu
Diamond DV20 Katana. Podaci dobiveni matematickom metodom i podaci dobiveni
prakti¢nim mjerenjem razlikuju se za odredenu marginu zbog ¢imbenika koji su navedeni u
petom poglavlju rada, od kojih je jedan od c¢imbenika masa zrakoplova koja se tijekom
prakti¢nog ispitivanja smanjuje zbog potrosnje goriva i tako se povecava maksimalna brzina
zrakoplova zbog smanjenja otpora. Razlika u vrijednostima dobivenih prakti¢cnim mjerenjem i
matemati¢kim metodama je u sustini dokaz za potrebom izvodenja prakti¢nih testiranja
prilikom certificiranja novih zrakoplova ili prilikom proizvodnje novog zrakoplova.

lako se s velikim pouzdanjem moze vjerovati performansama dobivenima analitickim

metodama, za potpuni dokaz performansi zrakoplova potrebno je izvesti let tijekom kojega ée
se te iste performanse ispitati i dokazati u stvarnoj atmosferi.
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