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IZRACUN SILE NA UPRAVLJAC U RAZLICITIM UVJETIMA LETA ZA ZRAKOPLOV
CESSNA 172

Sazetak

U radu je analizirana sila na upravljaC zrakoplova koristeci teorijske izraCune i
eksperimentalne podatke. Prvo je razvijeni teorijski model za proracun sile na upravljac,
a zatim je izveden eksperimentalni let kako bi se prikupili stvarni podaci o silama koje
djeluju na upravlja¢ u razliitim fazama leta. Dobiveni eksperimentalni rezultati
usporedeni su s teoretskim izraCunima kako bi se procijenila to¢nost modela. Analiza je
pokazala da teorijski modeli dobro predvidaju stvarne sile unutar prihvatljivih granica, s
odredenim odstupanjima koja se mogu pripisati nepredvidenim aerodinamickim
fenomenima i varijacijama u eksperimentalnim uvjetima.

Kljué€ne rijeci: stabilnost i upravljivost, sila na upravljac, laki zrakoplov, teziste

DETERMINATION OF CONTROL FORCE UNDER DIFFERENT FLIGHT CONDITIONS
FOR CESSNA 172 AIRCRAFT

Summary

The paper analyzes the force on the aircraft control stick using theoretical
calculations and experimental data. First, a theoretical model for calculating the force on
the control stick was developed, and then an experimental flight was conducted to collect
real data on the forces acting on the control stick in different phases of the flight. The
obtained experimental results were compared with the theoretical calculations to assess
the accuracy of the model. The analysis showed that the theoretical models predict the
actual forces well within acceptable limits, with certain deviations that can be attributed to
unforeseen aerodynamic phenomena and variations in experimental conditions.

Keywords: stability and controllability, stick force, light aircraft, center of gravity
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1. UVOD

Cessna 172 je ameriCki zrakoplov opcée avijacije koji je proizveden u vise od 44 000
primjeraka. Zbog svoje jednostavnosti i stabilnosti izrazito je pogodan za obuku pilota i
rekreativne letove. Ovaj visokokrilac je predstavljen 1955. godine, a od tada postaje
omiljen dillem svijeta.

Cilj ovog rada je izraCunati silu na upravljaC zrakoplova u razli€itim uvjetima leta za
vrijeme penjanja i spustanja zrakoplova te potom i krstarenja. Takav izraCun postize se
eksperimentalnim i teorijskim metodama od kojih eksperimentalna ukljuCuje let na
zrakoplovu Cessna 172 N promatrajuéi relevantne promjene parametara za razliku od
teorijske koja svoju to¢nost temelji na matematickom modelu prema aerodinamickim
karakteristikama dostupnim iz literature.

Prvo poglavlje sacinjava uvod, a drugo poglavlje definira opéenitu stabilnost i
upravljivost zrakoplova kroz opis staticke i dinamicke stabilnosti zrakoplova. Takoder,
potrebno je opisati i uvjete za postizanje minimalne upravljivosti kao i utjecajne veliCine.

U tre¢em poglavlju opisan je zrakoplov Ciji se parametri uzimaju u obzir i pri teorijskom
i pri eksperimentalnom izracunu. Opisuju se opcenite specifikacije zrakoplova koji ¢e biti
od velike vaznosti za provodenje eksperimenta.

U Cetvrtom poglavlju pomocu sustava MATLAB i primjene formula za izracun sile na
upravlja€ dobivaju se teorijske vrijednosti i model koji je kasnije potrebno usporediti s
rezultatima dobivenim eksperimentom.

U petom poglavlju provodi se eksperimentalna faza s razli€itim postavkama brzine za
simulaciju odredenih uvjeta leta koji su provedeni u kontroliranim uvjetima. Eksperiment
se provodi pri penjanju, spustanju i krstarenju zrakoplova u ravnoteznom letu pri razli€itim
brzinama.

U Sestom poglavlju dana je usporedba rezultata teorijskog i eksperimentalnog izracuna
kako bi se ocijenila razina podudaranja ili odstupanja.

Posljednje, slijedi zaklju€ak na temelju rada i rezultata istaknutih u njemu.



2. STABILNOST | UPRAVLJIVOST ZRAKOPLOVA

Kada je rijeC o stabilnosti i upravljivosti zrakoplova, bitno je naglasiti da je stabilnost
zrakoplova tendencija zrakoplova za samostalno vracanje u stanje ravnoteze nakon
djelovanja vanjskog ili unutarnjeg Cimbenika poput meteoroloskih utjecaja (vjetar,
termalna strujanja zraka, turbulencija) ili nesvjesnog upravljanja pilota, respektivno.
Postoje dvije Sire kategorije stabilnosti, a to su staticka i dinamika stabilnost zrakoplova.
StatiCka stabilnost temeljito se opisuje kroz svaki svoj aspekt djelovanja u nastavku 2.1,
a dinamicka stabilnost u nastavku 2.2.

Kako bi zrakoplov bio dinamicki stabilan primarno mora biti statiCki stabilan takoder.
Uvodi se i pojam upravljivosti koji oznaCava povratnu reakciju zrakoplova na svjesno
upravljanje zrakoplovom. Stabilnost i upravljivost su u obrnuto proporcionalnom odnosu,
odnosno $to je zrakoplov stabilniji njegova upravljivost je manja te obrnuto.

2.1 STATICKA STABILNOST ZRAKOPLOVA

Zrakoplov je u stanju ravnoteze onda kada je suma svih sila koje djeluju na njega i
suma svih pripadaju¢ih momenata jednaka nuli. Takvo stanje narusavaju vanjski utjecaiji
pa Ce zrakoplov biti izlozen nebalansiranim silama i njihovim ubrzanjima.

Staticka stabilnost dijeli se na tri primarne kategorije kao Sto su pozitivha, neutralna i
negativna staticka stabilnost.

Pozitivna statiCka stabilnost postoji ukoliko zrakoplov koji je izbaCen iz stanja ravnoteze
posjeduje tendenciju samostalnog vrac¢anja u spomenuto stanje [1], vidljivo na slici 1.

Neutralna statiCka stabilnost postoji ukoliko zrakoplov nakon djelovanja sile ne tezi
povratku u ravnotezu, ali takoder nece nastaviti ni gibanje prema smjeru neravnoteze
[1], slika 2.

Negativna staticka stabilnost postoji ukoliko zrakoplov svoje gibanje nastavlja u smjeru
neravnotezZe i nema tendenciju povratka u ravnotezno stanje [1], vidljivo na slici 3.

Pojam statiCnosti u navedenoj stabilnosti temelji se iskljucivo iz razloga Sto nijedno
posljedi¢no gibanje nije uzeto u obzir, odnosno govori se samo o pocetnoj tendenciji
zrakoplova [1].



Tendencija povratka
u ravnoteZni poloZaj

Ravnotezni polozZaj

Slika 1. Pozitivna stati¢ka stabilnost, [1]

Ravnoteza ostvarena u svakoj tocki pomaka

Slika 2. Neutralna stati¢ka stabilnost, [1]

Tendencija kretanja prema nezeljenom polozaju

Ravnotezni polozaj

Slika 3. Negativna staticka stabilnost, [1]

2.2 DINAMICKA STABILNOST ZRAKOPLOVA

Dinamic¢ka stabilnost zrakoplova, za razliku od staticke stabilnosti definira se
promatranjem tendencija zrakoplova kroz vrijeme. Ukoliko je zrakoplov izbaCen iz stanja
ravnoteze, njegove tendencije kroz okvir vremena prikazat ¢e njegovu dinamicku
stabilnost. Zrakoplov pokazuje da je dinamicki stabilan ako se kroz neko vrijeme
amplituda njegovog gibanja smanjuje prema ravnoteznom polozaju [1], vidljivo na slici 4.
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Slika 4. Pozitivna stati¢ka i dinamicka stabilnost, [1]

Zrakoplov €ija se amplituda vremenom povecava u smjeru nezeljenog gibanja prikazuje
da je dinamicki negativno stabilan [1], prema slici 5.

A
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Slika 5. Negativna stati¢ka i dinamicka stabilnost, [1]

Prema slici 6., zrakoplov koji je dinamiCki neutralan nece povecavati amplitudu
djelovanja, ali je ne¢e ni smanjivati [1]. Konstantna amplituda oznaCava da je zrakoplov
neutralan.

A

Pomak

Slika 6. Neutralna stati¢ka i dinamicka stabilnost, [1]

Takva gibanja predvidena su za stabilnost koja ne oscilira. Zrakoplov s druge strane
moze prikazati svoju dinamicku stabilnost i u slu€aju osciliranja. Kod ovakvih gibanja,



zrakoplov je statiCki stabilan, ali promatrajuc¢i zrakoplov

kroz vrijeme, on moze
demonstrirati bilo koju od dinamickih stabilnosti [1].

Prvi slucCaj je kada zrakoplov koji je statiCki stabilan pokazuje da je i dinamicki stabilan,
vidljivo na slici 7. To znaci da ¢e se njegova amplituda s vremenom smanjivati, a energija

razgraditi. Disipacija energije je kljucna kako bi se demonstrirala pozitivha dinamicka
stabilnost [1].

A

Pomak

Slika 7. Pozitivha stati¢ka i dinamicka stabilnost, [1]

Ako sustav ne prikazuje prigusivanje amplitude, kroz odredeno vrijeme ona se nece ni
smanjivati. lako takav sustav prikazuje staticku stabilnost, zrakoplov je dinamicki
neutralan, prema slici 8. Kada prirodno priguSivanje nije moguce, potrebne su dodatne
modifikacije koje ¢e ga proizvesti u svrhu postizanja optimalne dinamicke stabilnosti [1].

A

Pomak

Slika 8. Pozitivna statiCka i dinamicki neutralna stabilnost, [1]

Posljednje gibanje prema slici 9. opisuje zrakoplov koiji je stati¢ki stabilan jer se nastoji
vratiti u ravnotezni polozaj. No, svaki poku$aj zrakoplova da se vrati u prvobitno stanje



rezultira povecanjem brzine koja s vremenom nastavlja povecavati amplitudu. To je dokaz
da je zrakoplov dinamiCki nestabilan. Postojanje statiCke stabilnosti nije temelj i za
dinamicku stabilnost. Ukoliko je zrakoplov dinamicCki stabilan, garantirano postoji i statiCka
stabilnost [1].

Pomak

Slika 9. Pozitivha stati¢ka i dinamicki negativna stabilnost, [1]

2.3 UPRAVLJIVOST ZRAKOPLOVA

Upravljivost zrakoplova je sposobnost zrakoplova da pruzi odziv na pomak upravljackih
povrsina i postigne Zeljeni polozaj u letu. Dovoljna upravljivost mora biti dostupna za faze
polijetanja i slijetanja, ali i za razliCite manevre u letu. Stabilnost i upravljivost dijele
kontradiktorne zahtjeve pa Sto je zrakoplov stabilniji, to je manje upravljiv. Od velike
vaznosti za upravljivost zrakoplova je pozicija tezista.

Teziste je prema definiciji toCka kroz koju djeluje sila tezine tijela. Pozicija teziSta mora
biti unutar odredenih ograni€enja pa prednju granicu definira djelotvornost horizontalnog
stabilizatora i elevatora, dok straznju granicu odreduje potrebna razina stabilnosti koja
mora biti ispred neutralne toCke, prema slici 10. Prednja granica pozicije tezista utvrduje
se i za postizanje minimalne upravljivosti [1].

Neutralna to¢ka je to€ka u kojoj su momenti repa i momenti krila zrakoplova jednaki.
Ako se teziSte nalazi ispred neutralne toCke, moment repa Ce biti ve¢i od momenta krila.
Sto se teziSte vise pomice prema naprijed, to je i veéi stupanj statitke stabilnosti
zrakoplova. Dakle, Sto je teziste blize neutralnoj toCki to je i zrakoplov upravljiviji [1]. U
praksi, nikada se ne dopusta da se teziSte pomice u tolikoj mjeri da dostigne neutralnu
toCku. U tom slucaju zrakoplov bi bio iznimno osjetljiv na pomicanje kontrola. Udaljenost
teziSta od neutralne toCke daje mjeru statiCke longitudinalne stabilnosti i zove se staticka
margina ili rezerva.
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Slika 10. Prednja i straznja granica tezista, [1]

Teziste ima utjecaja i na brzinu sloma uzgona. Sto je zrakoplov brzi, to je i uzgon veéi.
Brzina sloma uzgona veca je kada je teziste zrakoplova pomaknuto prema naprijed. Kod
jednomotornih zrakoplova, minimalna upravljivost odredena je upravo brzinom sloma
uzgona Vs [2]. Ta brzina predstavlja najmanju brzinu pri kojoj je zrakoplov upravljiv.

2.4 UTJECAJINI PARAMETRI NA UPRAVLJIVOST ZRAKOPLOVA

Upravljacka sila zrakoplova trebala bi prikazati stabilnost zrakoplova i omoguciti pilotu
pouzdanu referencu za preciznu kontrolu zrakoplova. Pozornost se pridaje i reverzibilnim
odnosno nereverzibilnim upravljaCkim sustavima. Reverzibilan upravljacki sustav se
definira kao sustav u kojem ¢e pomicanje upravljata pomaknuti upravljacke povrsine, pa
Ce i upravljacke povrdine pomaknuti istom amplitudom i upravlja¢ samog pilota. U tom
slu€aju, struktura je Cvrsto zajedno spojena. Za reverzibilan sustav, ako pilot pusti
upravljac, sila ¢e na upravljackoj povrsini "nestati”, a povrsina ¢e lebdjeti prema poziciji u
kojoj nema zglobnog momenta. Uvjeti pri kojima je zglobni moment jednak nuli nazivaju
se uvjeti ,slobodne komande®.

U nereverzibilnom sustavu ne postoji Cvrsta struktura, nego se pomicanja odvijaju uz
pomo¢ hidraulickih i elektriénih aktuatora. U tom slucaju, djelovanje pilota na upravljac ¢e
pomicati aerodinamicke upravljacke povrsine, ali vanjsko pomicanje upravljackih povrsina
nece pomaknuti upravlja pilota. Cak i kod ovih uvjeta je potrebno izradunati karakteristike
,Slobodne komande®.
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Slika 11. Utjecaj otklona elevatora, [1]

Potrebno je razmotriti utjecaj otklona elevatora. U slu€aju kao na slici 11, kada se
prikazuje utjecaj elevatora za momente propinjanja, rezultanta linija koja predstavlja
odnos Cy i C, ! za nula stupnjeva otklona oznacava staticku stabilnost i ravnotezni
koeficijent uzgona. Ako se otklon povecéa za 10 stupnjeva (zrakoplov se uravnotezuje za
nizu brzinu) stabilnost zrakoplova se ne mijenja, ali ravnotezni koeficijent uzgona se
povecCava. Kako se elevator pomiCe u razne polozaje, ravnoteza se postize pri razlicitim
koeficijentima uzgona. Ukoliko se tezZiSte pomiCe prema straznjoj granici jasno je da se
stabilnost smanjuje pa su i ve¢e promjene kod ravnoteznog koeficijenta uzgona. Kako
svaka vrijednost koeficijenta uzgona odgovara odredenoj vrijednosti dinamickog tlaka za
podrzavanje zrakoplova u letu, ravnoteznoj brzini moZze biti predodreden otklon elevatora.

Ako je teziste ispred neutralne toCke i pozicija kontrole je povezana sa otklonom
povrSine, zrakoplov dokazuje da ima stabilnost pozicije upravljaca. To znacCi da za
povecanje napadnog kuta zrakoplova pri niZoj brzini, upravljac je potrebno povlaciti, a za
smanjenje napadnog kuta i povecanje brzine, pilot upravlja€ odguruje od sebe, vidljivo na
slici 12.

Postoji inkrement sile koji zavisi od pozicije prilagodljive pomoc¢ne povrSine koji
takoder varira zajedno s dinamickim tlakom ili kvadratom ekvivalentne brzine.

1 ¢,; — koeficijent momenta propinjanja; C, - koeficijent uzgona
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Slika 12. Otklon elevatora u odnosu na ekvivalentnu brzinu, [1]
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Slika 13. Utjecaj prilagodljive pomoc¢ne povrsine, [1]

Slika 13. prikazuje kako se upravljacka sila mijenja u odnosu na brzinu, ali i utjecaj
polozaja prilagodljive pomocne povrSine za silu na upravljac. Pozicija 1 dokazuje da je
potreban odreden otklon elevatora i sila na upravlja¢, uz koristenje pomocne prilagodljive
povrsine, je jednaka nuli. Za uravnotezenje zrakoplova pri veéim brzina, potrebno je sve
manije koristenja prilagodljive pomocne povrsine, kao Sto je pokazano u tockama 2 i 3.

Jos jedan bitan parametar spomenut kod reverzibilnih kontrola je i zglobni moment.
Da bi se bilo koja upravljacka povrSina rotirala oko svojeg zgloba potrebno je primijeniti
silu za savladavanje aerodinamickih tlakova koji se odupiru promjeni polozaja. Takvu silu
moze direktno primijeniti pilot, aktuator ili autopilot. AerodinamiCke sile bilo koje
upravljacke povrsine stvaraju moment oko zgloba [3].

Slika 14. prikazuje tipi€nu repnu povrsinu koja ukljuCuje elevator i ve¢ spomenutu
prilagodljivu pomoc¢nu povrsinu. lako je utjecaj prilagodljive pomocne povrsine na uzgon
minimalan, na moment oko zgloba taj utjecaj je iznimno znacajan. Koeficijent zglobnog
momenta elevatora oznacava se izrazom [3]:
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Slika 14. Geometrija elevatora i pomoc¢ne povrsine, [3]
a) Prikaz u ravnini; b) presjek A-A

He

C =
" 1pv2s,Ce

(1)

U brojniku H, oznaCava moment oko zgloba elevatora, S, oznaCava povrSinu
elevatora dok C, predstavlja srednju tetivu elevatora. Od svih aerodinamickih parametara
klju€nih za odredivanje stabilnosti i upravljivosti zrakoplova, koeficijent zglobnog momenta
elevatora najteZe je odrediti s visokom preciznoS¢u. U mnogim slu€ajevima moZzZe se
priblizno odrediti da je za konacne povrSine koeficijent zglobnog momenta elevatora
linearna funkcija napadnog kuta povrsine za koju je upravljacka povrsina pri¢vrsc¢ena ay,
kuta otklona pomocne prilagodljive povrSine (koji se smatra pozitivnim prema dolje) §; i
kuta otklona elevatora §,.. Kako se vec pretpostavilo da je C;, linearan, slijedi da je:

Che = bo + blas + b256 + b36t
(2)
Odakle slijedi da su by, by, by, bs [3]:
by = Cheo
(3)

aCy,
b, = 60(: = Cheas

(4)
aC,
bZ = aé\ee = Ch863

(5)

10



0Che
= 66t = Ch€6t

bs

(6)

Cre 0znacCava ukupni koeficijent zglobnog momenta, Cy.,, 0znaCava zglobni moment
elevatora zbog zakrivljenosti, a iznosi nula za simetrican elevator. C,,.s, 0znacava zglobni
moment zbog samog otklona elevatora, a Cy.5, 0znacava zglobni moment zbog otklona

pomocne prilagodljive povrSine. Odredivanjem parametara by, by, b, i b; moZe se odrediti
zglobni moment. Sila koju upravljacki sustav mora izdrzati kako bi zadrzao elevator u
Zeljenom kutu je direktno proporcionalna zglobnom momentu, prema slici 15.

°r
(b) I

Slika 15. Raspodijela sile iznad upravljacke povrsine (podzvuéna brzina) [3]
a) Podjela sile iznad upravljacke povrSine za «a, pri §, = 0; b) podjela sile iznad
upravljacke povrSine za 6, pria; = 0

Kada je rije€ o elevatoru u stanju ravnoteze, smatra se da je ukupni moment jednak
nuli, a onda je i tendencija prema plutanju elevatora odgodena zbog tendencije prema
povratku u ravnotezu. Kada ovakvo stanje postoji, moze se pronadéi kut lebdenja [4]:

(7)

Ako elevator ima tendenciju prema lebdenju u struji zraka (brojnik i nazivnik su
negativni) onda se i sama stati¢ka longitudinalna stabilnost smanijuje, Sto bi bio slu¢aj za
rigidnu strukturu. Slobodna kontrola longitudinalne statiCke stabilnosti moze se prikazati
jednadzbom:

11



(acmcg> _ (6Cmcg) +C (a‘Seﬂoat>
—= =—= mee
aCL free aCL fixed ° aCL
(8)
ageﬂoat
acy,
manja nego fiksna statiCka stabilnost. Obzirom da slobodna statiCka stabilnost takoder

sadrzava elemente fiksne statiCke stabilnosti ona je pod utjecajem pozicije tezista.
Pomicanjem teziSta dovoljno daleko prema straznjoj granici dostize se toCka u kojoj je

Cmg, | parametar jesu negativni. To znaci da je slobodna statiCka stabilnost

ac : . _ i ,
(—a’;”g) jednako nula. Ova toCka naziva se neutralna tocka slobodnog elevatora N,.
L 7 free

Kada se odredi slobodna neutralna tocka moze se odrediti i slobodna statiCka
longitudinalna stabilnost za bilo koju poziciju teziSta jednadZzbom:

(acmcg> _Xeg
- = o
aCL free C
(9)

Udaljenost izmedu tezista i slobodne neutralne to¢ke zove slobodna statiCka margina
ili rezerva. Stabilnost upravljacke sile moze se promotriti i iz odnosa momenta propinjanja
i koeficijenta uzgona. Na slici 16. se vidi da je zrakoplov uravnotezen za koeficijent uzgona
0.5. Ako je potrebno da zrakoplov uspori i leti pri koeficijentu uzgona 0.8, pilot mora
savladati stabiliziraju¢i moment propinjanja od 0.03 pri tom koeficijentu uzgona. Ako pilot
ne uravnotezi zrakoplov ponovo, pri novom koeficijentu uzgona moze nastaviti let jedino
ako primjenjuje silu na upravlja¢ zrakoplova. Takva sila mora biti dostatna da pomakne
elevator iz njegove ravnotezne pozicije do pozicije nultog momenta propinjanja pri 0.8 C,

[4].

Slika 16. Ovisnost parametra Cy,., 0 parametru C;, [4]
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3. SPECIFIKACIJE ZRAKOPLOVA CESSNA 172 N

Cessna 172 N, slika 17., predstavlja odliCan primjer lakog jednomotornog i izrazito
stabilnog zrakoplova koji se istiCe po svojoj pouzdanosti, jednostavnosti upravljanja i
svestranosti u razliCitim operativnim okruZenjima. Ovaj model je opremljen klipnim
Lycoming O-320-H2AD motorom, koji pruza 160 konjskih snaga, omogucujuci zrakoplovu
impresivne performanse i upravljivost ¢ak i u zahtjevnim uvjetima leta. Proizvodac elise
fiksnog koraka je McCauley Accessory Division, ima 2 kraka, maksimalnog promjera 75
in te minimalnog 74 in. Normalan raspon brzina kre¢e se od 47 do 128 kt.

Za normalnu kategoriju, maksimalna tezina u polijetanju iznosi 2300 Ib, a isto toliko
iznosi i u slijetanju [5]. Gorivo za Cessnu 172 N je AVGAS 100 LL plave boje te takoder
AVGAS 100 zelene boje. Maksimalni kapacitet spremnika iznosi 43 galona, a ukupno
iskoristivo gorivo je 40 galona. Operativni plafon od 4100 m omogucuje sigurno letenje na
velikim visinama, $to ovaj zrakoplov Cini idealnim izborom za obuku pilota, osobne letove
i manje komercijalne operacije. Cessna 172 ima fiksno podvozje. Uz to, kabina ovog
zrakoplova je dizajnirana za Cetiri osobe i nudi dovoljno prostora za udobnost tijekom
duZih letova, dok instrumenti i kontrole olakSavaju upravljanje i navigaciju, ¢ime se
osigurava siguran i ugodan dozivljaj.

Slika 17. Cessna 172 N Skyhawk, Wikipedia
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3.1 GEOMETRIJSKE | AERODINAMICKE SPECIFIKACIJE ZRAKOPLOVA
CESSNA 172

Pri dizajniranju zrakoplova potrebno je odrediti geometrijske karakteristike zrakoplova.
Geometrijske karakteristike zrakoplova Cessna 172 pronalaze se u pilotskom
operativnom priruCniku u poglavlju 1, naziva ,opcenito“. Pilotski operativni prirucnik
sadrzava pogled na zrakoplov iz tri perspektive, a to su nacrt, tlocrt i bokocrt. Na slici 18.
su prikazane dimenzije raspona krila, maksimalna visina zrakoplova, duzina kotaca,
udaljenost propelera od tla, povrsina krila i minimalni polumjer zaokreta. Aerodinamicke
karakteristike zrakoplova predvidaju ponasanje samog zrakoplova, odnosno daju podatak
o efektivnoj korisnosti povrSina na zrakoplovu. Primjerice, zrakoplov Cessna 172
posjeduje aeroprofil NACA 2412 koji ima maksimalnu zakrivljenost od 2% koja se nalazi
na 40% udaljenosti od prednjeg napadnog kuta uz maksimalnu debljinu aeroprofila od
12%. Kod aeroprofila ovog tipa uzgon i otpor postepeno variraju sa promjenom napadnog
kuta zrakoplova posebno kod niskih brzina kao Sto su to brzine prilazenja i spustanja
zrakoplova. Rezultat je predvidivo i lakSe upravljanje zrakoplovom, $to je posebno bitno
za Skolovanje pilota pri savladavanju tehnike slijetanja.

F - — —— —13
S— Y.
. "1' <
&-3"MAX. < .

Slika 18. Dimenzije zrakoplova Cessna 172, [5]
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Najbitnije geometrijske i aerodinamicke karakteristike za vid ovog rada jesu:

Aeroprofil krila NACA 2412

Aspektni odnos AR iznosi 7.32

Duzina zrakoplova | = 8.2 m (26.92 ft)
Visina zrakoplova h = 2.68 m (8.79 ft)
Raspon krila bw = 11m (36 ft)
Povrsina krila Sw = 16.2 m?(174.37 ft?)

Opterecenje krila zrakoplova iznosi 68.6 k—“‘i
m

Duzina tetive zrakoplova ¢ = 1,4935 m(4.9 ft)

. Raspon elevatora b, = 3.4 m (11.4 ft)

10 Povr$ina repa zrakoplova S, = 2.83 m2(30.46 ft?)
11.Povrsina kormila dubine S, = 1.35m?(14.53ft?)
12.Duzina tetive elevatora C, = 0.389 m

13.Nagib krivulje uzgona a = 5.143

14.Nagib krivulje uzgona repnih povrsina a, = 5.0

© o N~ wDdRE

15. Downwash varijacija u odnosu na apsolutni napadni kut Z—Z = 0.25.
16.Upadni kut repa i; = 4° (0.069 rad), slika 19.

Slika 19. Odredivanje upadnog kuta repa, [9]

3.2 OGRANICENJA | PERFORMANSE ZRAKOPLOVA

U pilotskom operativnom priru¢niku Cessne 172, kao i u svakom drugom POH-u,
nalaze se pod sekcijom 2 i 5 poglavlja ograni€enja i performanse. Najznacajnija
ograni€enja zrakoplova jesu njegove brzine, pa je tako brzina sloma uzgona V; 47 kt, dok
je brzina koja se nikada ne smije dostiCi Vyg jednaka 160 kt. Maksimalna strukturalna
brzina u krstarenju odnosno Vy, jednaka je 128 kt, a uz nju stoji napomena da se takva
brzina ne premasuje osim u uvjetima mirnog zraka, a i tada samo uz oprez. Brzina
manevriranja zrakoplovom odredena je u skladu s masom zrakoplova. U sekciji
performansi, dana su po dva profila za dolet i istrajnost (slike 20. i 21.), a temeljna razlika
je u iskoristivoj koli€ini goriva. Za Cessnu 172, brzina najboljeg doleta je 65 kt [5].
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ENDURANCE PROFILE

45 MINUTES RESERVE
40 GALLONS USABLE FUEL

CONDITIONS:

2300 Pounds

Recommended Lean Mixture for Cruise
Standard Temperature

NOTES:

7 This chart allows for the fuel used for engine start, taxi, takeoff 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.
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ENDURANCE - HOURS

Slika 20. Istrajnost za Cessnu 172 N, [5]

RANGE PROFILE

45 MINUTES RESERVE
40 GALLONS USABLE FUEL

CONDITIONS:

2300 Pounds

Recommended Lean Mixture for Cruise
Standard Temperature

Zero Wind

NOTES:
This chart allows for the fuel used for engine start, taxi, takeoff and climb, and the

1.
2.

distance during climb as shown in figure 5-6.
Reserve fuel is based on 45 minutes at 45% BHP and is 4.1 gallons.
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Slika 21. Dolet za Cessnu 172 N, [5]
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4. TEORIJSKI MODEL IZRACUNA SILE NA PALICU

Sila na upravljaC u pilotskoj kabini iznimno je vazan pokazatelj u kontroli
zrakoplova. Upravlja€ pruza interakciju i spojnicu izmedu pilota i upravljackog sustava,
odnosno poloZaja zrakoplova. Potrebno je izraCunati silu na upravljac koja ¢e pilotu pruZiti
amplitudu odziva upravljackih povrsina. Sila na upravljaC dobar je pokazatelj koliko je
potrebno uravnoteZziti zrakoplov da bi odrzao odredenu brzinu. U ovom poglavlju takoder
se pozornost pridaje i reverzibilnim odnosno nereverzibilnim upravljackim sustavima.
Reverzibilan upravljacki sustav se definira kao sustav u kojem ¢e pomicanje upravljaca
pomaknuti upravljaCke povrSine, pa ¢e i upravljaCke povrSine pomaknuti istom
amplitudom i upravlja¢ samog pilota. U tom slu€aju, struktura je ¢vrsto zajedno spojena.
U nereverzibilnom sustavu ne postoji ¢vrsta struktura, nego se pomicanja odvijaju uz
pomoc¢ hidrauli¢kih i elektri¢nih aktuatora [3]. U tom slucaju, djelovanje pilota na upravlja¢
Ce pomicati aerodinamiCke upravljacke povrSine, ali vanjsko pomicanje upravljackih
povrSina ne¢e pomaknuti upravljac¢ pilota. Za potrebe ovog rada, dovoljno je govoriti o
reverzibilnim sustavima jer je upravo takav i sustav zrakoplova Cessna 172.

Spoj upravljaca i sustava

— -

Slika 22. Shematska prezentacija kontrolnog sustava elevatora [3]

Slika 22. prikazuje shematsku prezentaciju sustava koji je reverzibilan. Kvadrat pod
nazivom ,spoj upravljaca i sustava“ predstavlja osnovne elemente upravljackog sustava.
Smatra se i da je ova struktura idealno ¢vrsta kako ne bi zaostao viSak energije niti trenje
medu elementima strukture. Ovaj sustav ima jedan stupanj slobode. Sila koju pilot
primjenjuje oznaCava se F, oznaka s je pomak, a rad koji obavlja sustav pojacCivaCa snage
oznacava se Wh,.

Ako se promatra mali, gotovo statiCan pomak od ravnoteznog polozaja, odnosno nema
kinetiCke energije u sustavu, o€uvanje energije se moze zapisati prema [3] kao:

o _dW, _ds,
T ds ds ¢

(10)

17



Kako je % proporcionalan F ili H, se moze napisati da je sila jednaka razlici
prijenosnog koeficijenta elevatora G; (engl. elevator gearing) i G, koji predstavlja
prijenosni koeficijent pojacivaca (engl. boost gearing), pa se izraz pojednostavljeno moze
pisati kao [3]:

F = GH,
(11)

odakle slijedi da je G = G, — G,. Parametar G moze biti dizajniran tako da je konstantan
kroz cijeli spektar &, , ili se mozZe, uz koristenje posebnih spojeva utjecati na njegovu
vrijednost za Zeljeni slu€aj. Ako se predstavi utjecaj koeficijenta zglobnog momenta
dobiva se izraz za silu F kako slijedi:

1
F = GCheSeCe pV?
(12)

te se iz navedene formule vidi da vrijednost sile ovisi o kvadratu brzine, ali isto tako i kako
koeficijent zglobnog momenta elevatora varira s brzinom. Iznos Cj, u ravnotezi za kut
pomocne prilagodljive povrSine dobiva se prema formuli:

Che = Cheo + Cheatrim + b25etrim + b36t

(13)

Sto zajedno sa izrazom 13:

1
Sttrim =~ b_3 (Cheo + Cheatrim + bzdetrim)

(14)

daje izraz za Cy,:

Che = b3 (8¢ = 8,,,)

(15)

Iz Cega se zakljuCuje da je koeficijent zglobnog momenta jednak nuli kada je 6; = &;, , -
Ako se izraz 14 uvrsti:

1 Crm a’b, ,
5ttrim == E [Cheo + d_ez- + (CheaCL8e - bZCLa) - det (h - hn)CLtrl‘m]
(16)
u izraz 15 dobije se:
C a’b, ,
Che = b3 + Che, + d—’gg + (Che,Cry, — b2Cr,) — —or (h—hy)Co,
(17)

18



Za det vrijedi izraz:

det = CLaCm6e + CLﬁeCma

(18)
U horizontalnom ravnoteznom letu, uzgon je jednak tezini, pa vrijedi izraz:
w
CLtrim = 1
2pV?
(19)

gdje parametar w predstavlja opterecenje krila. Kada se navedeni izrazi uvrste u izraz
12 proizlazi da je sila F jednaka:

1
F=A+B=pV?

2
(20)
Odakle se parametri A i B raCunaju prema formulama:
_ ab, ,
A=-— GSeCewE(h — hy)
(21)
_ Cmg
B = GS,.C, [b36t + Chey T (CheyCrs, — bcha)]
(22)

Tipi¢an prikaz varijacije sile F s brzinom V kada su svi aerodinamicki koeficijenti
konstantni vidi se na slici 23.

Vrijednost = Const.

\;L 1
~a \"4

TNNg<0
Nagib = dF /dV

>0

Slika 23. Primjer sile na upravlja¢ pri niskoj brzini, [3]
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Slika 23. dala je slijedeci izvod zaklju€aka [3]:

a) Sto je povrsina zrakoplova veéa, to je potrebna i veéa sila na upravljag.

b) Sila je direktno proporcionalna prijenosnom koeficijentu G.

c) Pomicanje teZista prema prednjoj granici znaciti ¢e pomicanje krivulje prema
gornjem smjeru.

d) Tezina zrakoplova uzeta je u obzir kroz parametar w odnosno opterecenje krila.
Povecanje opterecenja krila ima isti efekt kao i pomicanje tezZista prema prednjoj
granici.

e) Dio sile koji varira sa promjenom gustoce i kvadratom brzine smanjuje se s
porastom visine, a povecCava s kvadratom brzine.

f) Svaki parametar u strukturi formule za B opéenito se ne moze zanemariti.

g) Efekt pomocéne prilagodljive povrSine je promjena koeficijenta 1/2 pV2. Samim
time dogada se i promjena zakrivljenosti parabole na slici 23. U toCki Viim
naznacena je brzina pri kojoj sila na upravljac iznosi nula.

4.1 GRADIJENT SILE NA UPRAVLJAC

Jos$ jedna znacCajna karakteristika za upravljanje zrakoplovom je i gradijent sile F s
brzinom V kada je sila F jednaka nuli. Nacin na koji se to mijenja kada se teZiSte pomice
unatrag prikazan je na slici 24.

F

P ——

A~h=h

Tp—

) -y

A~h>h~0 Virim

Slika 24. Utjecaj teziSta na gradijent sile na upravljac pri fiksnoj brzini, [3]

Pretpostavlja se da prilagodljiva pomoéna povrSina postavljena tako da odrzava V,,.;,.
Gradijent sile po brzini se smanjuje magnitudom kako se teziSte pomiCe unatrag. Kada
dostigne slobodnu neutralnu to¢ku A = 0 za zrakoplov sa ili bez repa te pod odredenim
uvjetima, F/V graf postaje linearan i lezi na V osi. Ovo je jako bitna karakteristika neutralne
toCke, to jest kada je teziSte u toj tocCki, nije potrebna nikakva sila za promjenu brzine
uravnotezZenja. Sila se moZe prikazati kao [3]:

oF
—— = BpV

(23)
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Pri brzini Vyyim, F = 01 B = ———, slijedi da je:

2PVirim
OF —24
av Vtrim
(24)
Odakle je A dan izrazom 21. Supstitucijom vrijednosti u formulu 24. dobiva se:
oF _ab, w .
— =2 —_— h—nh
a7 = 265:Ce Gor g (R = 1)
(25)

Iz izraza 25. zakljuCuje se da:

a) Gradijent sile je proporcionalan veli€ini zrakoplova,

b) Gradijent sile obrnuto je proporcionalan brzini uravnotezenja odnosno gradijent se
povecava sa smanjenjem brzine,

C) Gradijent sile je direktno proporcionalan opterecenju krila,

d) Gradijent sile je nezavisan od visine u slu€aju stvarne brzine leta, ali se smanjuje
s visinom za fiksnu ekvivalentnu brzinu.

e) Gradijent sile direktno je proporcionalan slobodnoj statiCkoj margini.

Dakle, kontrola elevatora biti ¢e najzahtjevnija pri razini mora, niskoj brzini, tezistu
pomaknutom prema naprijed i maksimalnoj tezini zrakoplova [3].

4.2 1IZRACUN SILE NA UPRAVLJAC U SUSTAVU MATLAB

Kako bi se dobio teorijski graficki model sile na upravlja¢ u sustavu MATLAB, potrebno
je uvrstiti vrijednosti dobivene izrazom 21. i 22. u izraz 20. Poznato je da se parametar B

v . igr s A . . . . ~ .
moze izraziti i kao B = —t——, a to vrijedi kako je vec reCeno za odredenu brzinu Vi, ,.

2PVerim
Zato, uvrStavajuci sve potrebne derivative i vrijednosti naznacene u tablicama, a koje su
se prije izraCunale putem formula naznacenih u poglavlju 4., dobio se teorijski model
ponasanja sile u ovisnosti o brzini. Teorijski model primijenjen je na tri slu€aja, prema
kojima se provodi i eksperimentalni let.

Odabrane visine su razliCite, jer je prilikom promjene rezZima leta neizbjezno bilo
penjanje ili spustanje zrakoplova. Teorijski model prikazuje ponaSanje sile za slu€aj a)
kada je V;.;;, = 75 kt, odnosno 38.6 m/s, vidljivo na slici 25., te pri visini od 3000 ft, pri kojoj
vrijednost gusto¢e dobivena izrazom:

p =pn(1—2.256- 1075 - H)*256

(26)
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gdje prvi parametar oznaCava standardnu gustoCu zraka pri srednjoj razini mora od
1.225 kg /m3. Parametar H oznacava visinu u metrima, pa na 3000 ft gusto¢a iznosi 1.121
kg/m3, dok na visini od 5000 ft gusto¢a iznosi 1.056 kg/m3. Slucaj b) prikazuje odnos
sile i brzine kada zrakoplov leti na 5000 ft u krstarenju, vidljivo na slici 26., te je brzina
Virim= 46.3 m/s, odnosno 90 kt, te zadnji sluc¢aj, odnosno slu€aj c) prikazuje odnos sile i
brzine za V;.;;, = 75 kt, odnosno 38.6 m/s, vidljivo na slici 27., koji se odvija na srednjoj
gustoc¢i izmedu 3000 i 5000 ft, odnosno odabrana je srednja visina od 4000 ft i njena
gustoca iznosi 1.087 kg/m3. Razlika kod slu¢aja a) i c) temelji se na razli¢itim gusto¢ama
i razliCitim postavkama rucice snage.

Tablica 1. Parametri koriSteni za izracun sile na upravljac pri razli¢itim visinama

Parametar Naziv Vrijednost
G Prijenosni koeficijent prema [6] 5.3136 rad/m
Se Povrsina elevatora 1.35m?
Ce Srednja tetiva elevatora 0.389 m
w Opterecenije krila 672.966 N
a’ Nagib krivulje odnosa uzgona i slobodnog 4.37137
elevatora
b, Odnos koeficijenta momenta zgloba i otklon -0.59
elevatora
det MatriCna determinanta -6.0275
h—h, Statitka margina (slobodni elevator) -0.17729
p Gustoca po visini Varijabilna vrijednost
Virim Brzina Varijabilna vrijednost
Izvor: [8]
F(N)
100
50
N N\ Vtrim
b ;
-50
-100
25 30 35 40 45 55 V (mls)

Slika 25. Slu€aj a) Odnos sile i brzine pri V,,.;,,, = 75kt (38,6 m/s), H = 3000 ft
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F(N)
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Verim

-100
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Slika 26. Slu¢aj b) Odnos sile i brzine pri Vi, = 90 kt (46,3 m/s), H = 5000 ft

F (N)

100

50

Verim

-100

-150
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Slika 27. Slu€aj c) Odnos sile i brzine pri Vi, = 75 kt (38,6 m/s), H = 4000 ft



5. PLAN PROVODENJA EKSPERIMENTA | REZULTATI

Prema dokumentu certifikacijske specifikacije 23 ili CS-23, redni broj CS23.143 stoji

da:

Zrakoplov mora biti sigurno upravljiv za vrijeme svih faza leta ukljucujuci:

1. Uzlijetanje
Penjanje

Krstarenje
Spustanje

o gk wh

Slijetanje (uz snagu ili bez)

Manevar neuspjelog prilazenja

Takoder, promjena medu razliCitim uvjetima leta mora biti izvediva bez rizika od
prelazenja dostupnih ograniCenja unutar bilo kojeg operativhog manevra. Ukoliko
postoje rubni uvjeti koji bi zahtijevali vece fiziCke napore pilota, kontrolne sile moraju biti

mjerene kvantitativnim testovima.

Ni u kojem slucaju sile u uvjetima opisanima ranije ne smiju prijeci vrijednosti dane

tablicom 2:

Tablica 2. Vrijednosti sile prema CS-23

Vrijednosti u Uzduzni | Boc¢ni | Vertikalni
njutnima (N) nagib nagib | nagib
Za privremenu
aplikaciju:
Upravlja¢ 267 133
Volan (dvije ruke) 334 222
Volan (jedna ruka) 222 111
Pedale 667
Za produljenu 89
aplikaciju:

44.5 22

Izvor: [7]

Europska regulativa ne odreduje toCne iznose gradijenta sile, ve¢ se zavrsni dojam
ostavlja subjektivnom misljenju pilota. Prema CS 23, CS21.173, brzina zrakoplova mora
se vratiti u raspon tolerancije pri popustanju sile, a prihvatljiva tolerancija iznosi +/- 10%
uravnotezene brzine [7]. Sila na upravlja¢ mora varirati zajedno s brzinom u tolikoj mjeri

da je pilot moze primjetiti.
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Metoda kojom se odreduje neutralna to¢ka, a samim time i sila na upravljac, odvija se
istovremeno za fiksnu i slobodnu neutralnu to¢ku. Fiksna neutralna to¢ka se definira kao
pozicija pri kojoj elevator ima konstantan otklon. S druge strane, uvjeti pri kojima je zglobni
moment jednak nuli, naziva se slobodna neutralna tocka. Kod ovih uvjeta, mijenjaju se
aerodinamiCke karakteristike, kao i neutralna toCka. Primarno, pilot uravnotezava
zrakoplov za odredenu brzinu i postavku snage za odredeni rezim leta (penjanje,
krstarenje ili spustanje). Potrebno je prikupiti podatke:

1) Brzina na koju je zrakoplov uravnotezen
2) Pozicija elevatora

3) Upravljacka sila

4) Potroseno gorivo

5) Postavka shage

6) Visina

7) Temperatura

Kada se potrebni podaci prikupe, brzina zrakoplova se povecava ili smanjuje
koriStenjem upravljacke sile bez novog uravnotezenja zrakoplova, a nova brzina se
odrzava isklju€ivo pomocu sile na upravljacu. Podaci od 1 do 4. prikupljaju se ponovo pri
novoj brzini. Pri penjanju, potrebno je da prva brzina mjerenja bude iznad brzine
uravnotezenja, pri krstarenju odabir brzina (smanjivanje ili poveéanje brzine) je
neznacajan, dok je kod spusStanja potrebno odabrati brzinu ispod ravnoteZne zbog
ekonomicnosti koriStenja vertikalnog prostora. Ovaj postupak se zatim ponavlja za
suprotne brzine. Kada se podaci prikupe, brzina se opet povecava ili smanjuje od
ravnotezne brzine i to za minimalno 5 kt od prethodnog mjerenja. Podatke od 1 do 4.
potrebno je prikupljati pri svakoj stabilnoj i novoj brzini. Po zavrSetku prikupljanja podataka
iznad i ispod brzine uravnotezenja, pilot popusta silu na upravlja¢ sve dok se
njegove/njezine ruke ne mogu pomaknuti bez ikakve promjene u brzini. Ta brzina se zatim
oznacava kao ,brzina slobodnog povratka“ [4].

Za eksperimentalni let odabire se zrakoplov Cessna 172 N. Cilj ovog eksperimenta je
kvantificirati promjenu sile na upravljacu kada brzina odstupa od V,,;,,, ali i razumjeti kako
razliCiti faktori utjeCu na upravljivost zrakoplova u razliitim uvjetima leta. Kako se
promatraju tri razliCite faze, a to su: penjanje, krstarenje i spustanje, neizbjezna je i
promjena visine. Stoga, eksperiment ¢e se provesti na visinama od 3000 ft do 5000 ft
prema standardnoj atmosferi.

Za izvodenje eksperimenta pripremljena je tablica 3. sa polaziSnim to¢kama koje jesu:
visina, ravnotezna brzina i broj okretaja (RPM). Osim tih parametara, potrebno je mijeriti i
koli¢inu goriva te temperaturu van zrakoplova. Za svaki slu€aj mjerenja, zabiljezi se
pocetna i zavrSna masa zrakoplova.
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Tablica 3. Polazi$ni parametri eksperimenta

Faza leta Visina (H) (ft) Virim (Kt) Broj okretaja (RPM)
Penjanje 3000-5000 75 full
Krstarenje 5000 90 2300
Spustanje 5000-3000 75 1500

Navedeni parametri omogucuju detaljnu analizu utjecaja promjena brzina na silu koja
djeluje na upravljac.

Pri V..im Sila na upravlja€ jednaka je nuli. Zrakoplov se povlacenjem i odguravanjem
upravlja€a izbacuje iz stanja ravnoteze pa je potrebna odredena sila da bi se zrakoplov
zadrZao u novom poloZaju s brzinom koja odstupa od pocetne.

Plan eksperimenta je mijenjati brzinu za +/- 10 kt od ravnoteZne brzine, a pritom mjeriti
silu koja je potrebna da se zrakoplov zadrzi na novoj brzini. Sila povlacenja upravljaca
Smatra se pozitivnom, a sila odguravanja negativnom.

5.1 KORISTENA OPREMA | UREDAJI

Za provodenje eksperimenta koristi se dinamometar SAUTER FK 500 koji mjeri silu do
500 N, a rezolucija dinamometra iznosi 0.2 N. Temperatura rada dinamometra je 10 do
30 stupnjeva Celzijevih, relativna vlaznost zraka je 15 do 80%, dok je sama masa
dinamometra 720 grama. Dimenzije ekrana su 195x82x35 mm. Toc¢nost dinamometra
iznosi +-0.5% (max). Kako kuka dinamometra nije dovoljno velika za uhvatiti upravljac,
bila je potrebna dodatna kuka Cija je masa 22 grama. Prikaz dinamometra nalazi se na
slici 28.

Takoder, koristit ¢e se standardni zrakoplovni instrumenti kao Sto su brzinomjer za
oCitavanje brzine, visinomjer za o€itavanje visine te mehanicki trimer za uravnotezenje
brzine. Gorivo se o€itava sa JPI EDM instrumenta koji prati parametre motora i potrosnju
goriva, a temperatura sa indikatora vanjske temperature, a prikaz koriStenih instrumenata
nalazi se na slici 29. Za potrebe preciznosti rada, oba pilota i putnik izvagani su netom
prije ulaska u zrakoplov, kako bi parametri bili Sto to€niji za izradu liste mase i balansiranja.
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Slika 28. Dinamometar Sauter FK 500

Slika 29. Instrumenti koriSteni pri mjerenju: EDM, mjera& temperature, brzinomjer, visinomjer
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5.2 UVJETI PROVODENJA EKSPERIMENTA

Let je proveden 18. lipnja 2024. godine, a planiran je u 06:20 UTC. Prema podacima
METEO portala Hrvatske kontrole zraCne plovidbe, za vrijeme leta vjetar je bio varijabilan
2 kt, a u tijeku leta blago se poja¢avao do maksimalnih 4 kt. Nije bilo naleta vjetra koji bi
ometali izvodenje eksperimenta. Vrijednost tlaka bila je 1018 hPa, a tlak se nije mijenjao
za vrijeme leta. Temperatura je bila 19 stupnjeva Celzijevih, a toCka rosista 16 stupnjeva.
Zalet je predan plan leta, a zrakoplov je poletio u 8:30 prema lokalnom vremenu iz Lu¢kog
prema toCkama N3-S2-VBA-S2-N3, vidljivo na slici 30. lzvodenje eksperimenta
provedeno je najveCim dijelom od to¢ke S2 do VBA, prema slici 31., kada je uslijedilo i
odobrenje kontrole leta za penjanje na visinu od 3000 ft. NajviSa visina leta bila je 5000
ft. Let je trajao sat vremena, a u zrakoplovu su se nalazile 3 osobe. Takoder, bilo je
potrebno napraviti listu mase i balansiranja kako bi se odredila pozicija teZista zrakoplova.
Masa praznog zrakoplova iznosi 1528.9 Ib, dok je krak 39.61 in. Masu i krak bilo je
potrebno pomnoziti u svakom redu da bi se dobio moment za tu vrijednost. Osim rubrike
za prazan zrakoplov, bilo je potrebno uvrstiti masu iskoristivog goriva koja je u tom
trenutku iznosila 138 Ib, a u zrakoplovu je izmjereno 23 US gal uz pomoc¢ pipete. Takvu
vrijednost je prikazivao i EDM instrument u slu€aju startanja. U izradi ovog eksperimenta
sudjelovala su dva pilota, te se na straznjem desnom sjedalu nalazio putnik. Mase pilota
na prednjim sjedalima su iznosile 380.07 Ib, a masa putnika je bila 157.41 Ib, $to je vidljivo
sa slike MBZ. Prtljaga je iznosila dodatnih 11 Ib, te je dobivena ukupna masa zrakoplova,
od koje se oduzima faktor za start, taksiranje i zagrijavanje motora, pa je ukupna masa
pri polijetanju iznosila 2208.38 Ib, a pripadaju¢i moment 93.5278. Pozicija teziSta pri
ovakvim podacima nalazila se, naravno, u normalnoj kategoriji te je na slici 32. oznacena
pripadaju¢om oznakom.

| D

LD148 GARESNICA
Lerd

L

Lekenk

/2O ———

Slika 30. Geo 2ski prikaz to¢aka rute, Hrvatska kontrola zracne plovidbe
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5.3 1ZVODENJE EKSPERIMENTA | REZULTATI

Eksperiment je izveden 18. lipnja 2024. koriStenjem dinamometra u zrakoplovu
registracije 9A-DMB, kako je opisano u poglavlju 5.1., za precizno mjerenje sila na
upravlja€u zrakoplova tijekom faza penjanja, krstarenja i slijetanja. Pri pokretanju motora
se u zrakoplovu nalazilo 22.7 US gal goriva. Pilot br. 1 je bio instruktor letenja Marko
Bosnjak, a pilot br. 2 doc. dr. sc. tech. Petar Andrasi s Fakulteta prometnih znanosti u
Zagrebu koji je bio odgovoran za mjerenje sile na upravljac. Ispitivanja su obavljena na
visinama od 3000 do 5000 ft, pri ¢emu je zrakoplov bio u Cistoj konfiguraciji. Sile su
billezene prema testnim karticama, koje su dokumentirale sve relevantne parametre za
sljedece scenarije:

Penjanje:

Zrakoplov je uravnotezen na brzinu od 75 kt na visini od 3000 ft punim brojem okretaja
motora (RPM puni broj). Kada je zrakoplov postigao stabilnu brzinu uravnotezenja (Virim),
pilot bi odgurnuo upravlja¢ kako bi se postigla brzina 10 kt ve¢a od Vi, tj. 85 kt. U tom
trenutku, dinamometar se, uz pomo¢ dodatne kuke, zakaci za upravljac te je oCitana sila
odguravanja, koja se smatrala negativnhom. Prosje€no trajanje mjerenja sile bilo je 2
minute. PoCetna masa iznosila je 2193.98 Ib, a zavrSna 2190,92 Ib. Nakon toga, zrakoplov
se vra¢ao na brzinu Vi, smanjujuci brzinu za 10 kt (na 65 kt), i ponovno se mijerila sila,
ovaj put pri povlaenju upravljaca, koja se smatrala pozitivnom. Zbog prakti¢nih razloga,
bitno je naglasiti kako drugo mjerenje nije provedeno odmah nakon prvog, odnosno poslije
mjerenja sile na 85 kt zbog dostizanja visine leta od 5000 ft, pa se drugo mjerenje provelo
na samom kraju eksperimenta. Medutim, ovo mjerenje je takoder izvedeno pri punom
broju okretaja i brzini uravnotezenja od 75 kt, no razliku predstavlja krajnji rezultat u
mjerenju goriva prikazan u tablicama. Dakle, u ovoj fazi nije potro$eno vise goriva nego u
ostalima. Brzina slobodnog povratka u stanje ravnoteze prosjecno je trajala izmedu 30
sekundi do jedne minute, osciliraju¢i od po€etne brzine za samo 2 do 3 kt. Specifi¢no za
fazu penjanja, brzina slobodnog povratka bila je nesto niza, iznosecéi 73 kt. Rezultati
mjerenja zabiljeZeni su u tablici 4.

Krstarenje:

Tijekom krstarenja, zrakoplov je letio na visini od 5000 ft, s brojem okretaja smanjenim
na 2300 RPM. V;,..., Je iznosio 90 kt, a prva nova brzina postignuta je pove¢anjem na 100
kt, pri Eemu se mijerila sila odguravanja kada bi zrakoplov postigao stabilnu brzinu. Nakon
povratka na brzinu V..., brzina se smanjivala na 80 kt, te se mjerila sila pri povlacenju
upravljaCa. Brzina slobodnog povratka oscilirala je izmedu 88 i 92 kt, a prosjek trajanja
povratka bio je izmedu 30 sekundi do jedne minute. Prosje¢no vrijeme mjerenja sile
takoder je iznosilo 2 minute. PoCetna masa u za ovo mjerenje iznosila je 2188 Ib, a
zavrsna je bila za pola galona manja, odnosno 2185 Ib. Rezultati mjerenja zabiljezeni su
u tablici 5.
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Spustanje:

Tijekom spustanja, zrakoplov je mijenjao visinu od 5000 do 3000 ft, s brojem okretaja
smanjenim na 1500 RPM. V..., je tijekom spustanja iznosio 75 kt. Postupak mjerenja sile
bio je identi¢an kao u prethodnim fazama, pri ¢emu se prvo mijerila sila pri brzini od 85 kt.
Nakon povratka na brzinu V;.;,, brzina se smanjivala na 65 kt, te se mjerila sila pri
povlacenju upravljaca. Brzina slobodnog povratka oscilirala je izmedu 73 i 77 kt, a
prosjecno trajanje svakog mjerenja bilo je 2 minute. PoCetna masa zrakoplova iznosila je
2182 Ib, a zavrdna 2176,6 |Ib. Rezultati mjerenja zabiljezeni su u tablici 6.

Za svako mjerenje uzete su 4 vrijednosti oCitane sile, jer se zrakoplov ipak nalazio u
realnim uvjetima i o€itanje nije moglo biti jedinstveno, pa je uzeta aritmeticka sredina te 4
vrijednosti. Odstupanja su bila minimalna izmedu tih vrijednosti te su iznosila izmedu 0,8
i 1 Ib. PotroSnja goriva izmedu svakog mjerenja iznosila je oko 0.5 gal do 0.9 gal, §to je
ovisilo i o postavci snage, koja se mijenjala u skladu s potrebama eksperimenta.

Prema testnim tablicama 4, 5 i 6, moze se o itati da je bila potrebna veca sila pri veéim
brzinama, odnosno manja sila na upravlja¢ se ocitava kod manjih brzina, kako se i
pretpostavljalo. Prema eksperimentu, sile koje se osjete na upravlja¢ kod Cessne 172 N
pokazuju da je zrakoplov izrazito jednostavan za upravljanje, odnosno da sile na upravljac¢
nisu velike, ali daju odredeni odgovor na upravljanje pilota. U svakoj provedenoj fazi, testni
pilot nije osjetio znacCajniju ili zahtjevniju silu koja bi trazila velike napore ili zauzimala
kognitivni kapacitet pilota u tolikoj mjeri da pilot nije u stanju obavljati ostale potrebne
procedure u zrakoplovu.

Tablica 4. Promjena sile pri V., = 75 kt, RPM FULL

Faza penjanja (3000 — 5000 ft)

RPM FULL Promjena Nova brzina | Min. i Max. sila Srednja Srednja sila

brzine (Ib) sila (Ib) (N)
Virim = 75 kt 0 75 kt 0 0 0
Virim = 75 kt +10 85 kt 10.4-11.8 11.52 51.150
Virim = 75 kt -10 65 kt 5.0-54 5.25 22.410
Temperatura zraka (°C): 19
Gorivo (US GAL) poCetak faze: 20.4 | Gorivo (US GAL) kraj faze: 17.5

Tablica 5. Promjena sile pri Vi, = 90 kt, RPM 2300
Faza krstarenja (5000 ft)

RPM 2300 Promjena Novabrzina | Min. i Max. sila Srednja Srednja sila

brzine (Ib) sila (Ib) (N)
Virim = 90 kt 0 90 kt 0 0 0
Virim = 90 kt +10 100 kt 9.2-10.8 10.35 44.480
Virim = 90 kt -10 80 kt 8.5-7.4 8.07 39.410
Temperatura zraka (°C): 17
Gorivo (US GAL) poCetak faze: 19.2 | Gorivo (US GAL) kraj faze: 18.7

31



Tablica 6. Promjena sile pri V., = 75 kt, RPM 1500

Faza spustanja (5000 — 3000 ft)

RPM 1500 Promjena Nova brzina | Min. i Max. sila Srednja Srednja sila
brzine (Ib) sila (Ib) (N)

Virim = 75 kt 0 75 kt 0 0 0

Virim = 75 kt +10 85 kt 6.8-7.2 7 40.033

Virim = 75 kt -10 65 kt 4.2-5.0 4.65 19.572

Temperatura zraka (°C): 18

Gorivo (US GAL) pocetak faze: 18.6 | Gorivo (US GAL) kraj faze: 17.7




6. USPOREDBA TEORIJSKIH | EKSPERIMENTALNIH REZULTATA

Usporedba teorijskih i eksperimentalnih rezultata pokazuje da zrakoplov posjeduje
pozitivhu stabilnost te takoder dobro predvidanje teorijskog modela. Provedene su tri
usporedbe za sluCajeve opisane ranije, odnosno kada se zrakoplov nalazio u penjanju
(referentna visina 3000 ft), krstarenju (referentna visina 5000 ft) i spusStanju (referentna
visina 4000 ft).

Slika 33. prikazuje usporedbu teorijskih i eksperimentalnih vrijednosti na 3000 ft. Plava
krivulja prikazuje teorijske vrijednosti, crvena eksperimentalne vrijednosti, te su
naznacene dvije toCke na osi apscisa koje predstavljaju brzinu slobodnog povratka u
ravnotezno stanje.

Slika 34. prikazuje usporedbu teorijskih i eksperimentalnih vrijednosti na 5000 ft, pri
brzini uravnotezenja od 90 kt.

Slika 35. prikazuje usporedbu teorijskih i eksperimentalnih vrijednosti pri spustanju,
pa je uzeta srednja vrijednosti visine od 4000 ft. Brzina uravnoteZenja bila je 75 kt, kao i
za prvi slu€aj, medutim, broj okretaja iznosio je 1500 RPM.
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Slika 33. Usporedba rezultata na 3000 ft pri V,,.;,,, 75 kt (38,6 m/s)
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Slika 34. Usporedba rezultata na 5000 ft pri V,,.;,, 90 kt (46,3 m/s)
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Slika 35. Usporedba rezultata na 4000 ft pri V,,.;,, 75 kt (38,6 m/s)
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Kako je pri eksperimentu koristeno malo brzina, zbog ograniCenog trajanja leta i
ekonomicnog koristenja vertikalnog prostora, krivulje dobivene eksperimentom strmije su
od krivulje dobivene teorijskim raCunom. Medutim, rezultati pokazuju da zrakoplov u
svakom slu€aju prati priblizne teorijske vrijednosti, a veCa odstupanja se mogu pripisati
realnim atmosferskim utjecajima i trenju. Moze se potvrditi da je potrebna veca sila za
veCu brzinu, odnosno pri odguravanju upravljaca. Takoder, moze se uociti da sila u
penjanju ili spustanju ima viSe zakrivljen oblik nego sila u krstarenju, Ciji je oblik gotovo
linearan. Brzina slobodnog povratka varirala je za maksimalnih 5 kt od ravnotezne brzine
u plusu ili minusu, medutim nakon Sto se zrakoplov ponovo uravnotezio vlastitom
tendencijom na zadanu brzinu, ta razlika se smanjila na 2 kt.
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7. ZAKLJUCAK

Zakljucci koji se mogu donijeti na temelju rezultata i usporedbe rada su sljededi:
Cessna 172 izrazito je stabilan zrakoplov, jer nakon svakog izbacivanja iz ravnoteznog
poloZaja ovaj viSenamjenski visokokrilac imao je tendenciju vlastitog povratka u
ravnotezno stanje.

Sila na upravljaC zrakoplova predstavlja mjeru njegove stabilnosti, pa je izvrstan
pokazatel] osobina zrakoplova. Stabilnost zrakoplova kljuéna je karakteristika koja
omogucuje jednostavnije upravljanje zrakoplovom. Ova karakteristika takoder doprinosi
sigurnosti zrakoplova jer smanjuje mogucnost nesrec¢a uzrokovanih neiskustvom pilota.
Za sluCaj Cessne 172, sila se pokazala mjerodavnom, odnosno bila je proporcionalna
djelovanju pilota na upravljac te je zadovoljila kriterij zahtjeva CS-23, a to je, kako je vec i
reCeno, da pilot mora primijetiti silu na upravlja€ zrakoplova u svim operativnim uvjetima
te u svim fazama leta i pripadaju¢im konfiguracijama. Sila ni u jednom slu€aju nije bila
toliko velika da bi ometala zahtjevne radnje kao $to su komunikacija i navigacija koje pilot
obavlja u zrakoplovu u jako malim vremenskim razmacima, pa se moze zakljuciti da je
ovaj zrakoplov dizajniran s ciliem optimalne ravnotezZe izmedu stabilnosti i upravljivosti.
Za optimalnu podijelu koncentracije pilota, nije dobra ni prevelika stabilnost ni prevelika
upravljivost, jer obje karakteristike mogu povecati mentalne zahtjeve za pilota. Prema
misljenju testnog pilota, bilo je teZe povlaciti upravljac, nego ga gurati od sebe, medutim
sila na upravlja¢ nije povec¢avala radni i mentalni opseg rada pilota. Dakle, nije bilo potrebe
za stalnim ispravljanjem poloZaja zrakoplova, Sto ostavlja dovoljno vremena za sve ostale
radnje, a uravnoteZenje zrakoplova takoder pomaze i u sluCaju nekog iznenadnog
dogadaja, primjerice gubitka komunikacije ili orijentacije u letu, bez da se stvara potreba
za stalnim ispravljanjem upravljaa zrakoplova. Smatram da se zbog vanjskih utjecaja,
primjerice vjetra, kao i dizajnerskih nacina (reverzibilni sustavi sa mehani¢kim nac¢inom
uravnotezenja) te takoder razliCitih postavki snage zrakoplova, otezava preciznije
uravnotezenje zrakoplova. Zbog ovih razloga, rezultati eksperimenta ne mogu biti
savrseno precizni, no eksperimentalni rezultati u zadovoljavajucoj mjeri prate teorijski
dobivene rezultate.

Iz svega navedenog jasno je da je zrakoplov zbog svoje velike stabilnosti manje
upravljiv, no upravo zato je prijateljski nastrojen prema vanjskim smetnjama, kao $to su
atmosferski uvjeti i slucajnim greSkama pilota. Upravo zato Cessna 172 opravdava svoje
visoko mjesto u generalnoj avijaciji i Skolovanju pilota.
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