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SaZetak

Cilj ovog zavrsnog rada je analizirati uzduznu staticku stabilnost i ravnotezni let ultra-
lakog zrakoplova za razlicite uvjete leta. Analizom se ostvaruje uvid u dio moguénosti
uporabe zrakoplova. Ultra-laki zrakoplov, koji se razmatra, predstavlja repliku zra-
koplova Zlin XII. Nakon definirane geometrije, odredeni su ukupni stacionarni koefi-
cijenti normalne sile i momenta propinjanja ¢ime je odreden aerodinamicki model.
Odredivanjem koeficijenata, omogucena je provjera staticke stabilnosti i analiza rav-
noteznog leta. Osim toga, napravljena je procjena maksimalnog koeficijenta sile uzgona

i maksimalnog napadnog kuta krila.

Kljuéne rijeci: uzduzna staticka stabilnost, ravnotezni let, stacionarni koeficijenti
normalne sile i momenta propinjanja, maksimalni koeficijent sile uzgona krila,

ultra-laki zrakoplov
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Summary

The aim of this thesis is to analyze the longitudinal static stability and trimmed flight
of ultra-light aircraft for different flight conditions. The analysis gives us better insight
into some possibilities of the aircraft. Ultra-light aircraft, which is being considered, is
a replica of the aircraft Zlin XII. After the geometry of the aircraft is defined, a total
steady normal force and pitching moment coefficients are determined. This defined
aerodynamic model for this work. Determined coefficients allows verification of static
stability and trim analysis. In addition, the maximum lift coefficient and maximum

angle of attack of wing is also determined.

Keywords: static stability, trimmed flight, stationary lift and pitching moment

coefficients, maximum lift coefficient of wing, ultra-light aircraft

Xiv



1 Uvod

Tema ovog rada je analiza uzduzne staticke stabilnosti i ravnoteznog leta ultra-lakog
zrakoplova nalik na zrakoplov Zlin XII. Zrakoplov Zlin XII je sportski, dvosjedni zra-
koplov koji je konstruirala ceska tvrtka Zlin iz Otrokovica sredinom 30-tih godina 20.
stolje¢a i s kojim se probila na medunarodno zrakoplovno trziste. lako je njegova pro-
izvodnja davno prestala, ovaj je zrakoplov aktualan zbog njegove izrade u samogradnji,
s odredenim izmjenama u odnosu na original. Zrakoplov, koji je temelj ove analize, je
u odredenoj mjeri replika originalnog primjerka s nekolicinom izvrsenih preinaka u vidu
drugacijih dimenzija i zamjene konvencionalnog podvozja sa tipom tricikl. Kako se za-
pravo radi o novom zrakoplovu, u samogradnji, ovakva analiza pokazala bi da zrakoplov
moze ostvariti ravnotezni let u o¢ekivanom podrucju brzina i visina leta.

Rad je podijeljen u nekoliko dijelova, pa tako zapocinje s prikazom geometrije zra-
koplova, od kojih su neke mjere poznate i dobivene od izvrsitelja radova replike, dok su
neke, zbog nepotpunosti informacija izvrsitelja, preuzete sa originalne konstrukcije. Na-
kon izvrsenog prikaza geometrije, prema literaturi [I], biti ¢e napravljen izra¢un ukupne
normalne sile i koeficijenta momenta propinjanja. Normalna sila i moment propinjanja
od motora, u ovome radu, nisu uzeti u obzir jer se pretpostavlja da ¢e njihov utjecaj na
konac¢nu izvedbu zrakoplova biti vrlo malen.

Na temelju odredenih koeficijenata normalne sile i momenta propinjanja, moci ¢e se
izvrsiti analiza ravnoteznog leta i uzduzne staticke stabilnosti zrakoplova. Ono §to ce
se analizirati su utjecaj polozaja sredista mase, promjena brzine i visine leta te utjecaj
postavnog kuta krila i horizontalnog repa na otklon kormila visine i ravnoteznog na-

padnog kuta. Osim toga, ispitati ¢e se zadovoljenje uvjeta staticke stabilnosti i odrediti
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polozaj neutralne tocke.
I na kraju, napraviti ¢e se procjena maksimalnog koeficijenta sile uzgona i maksimal-

nog napadnog kuta krila ¢ime ¢e se ostvariti uvid u moguénosti napravljenog krila.



2 | Podaci i geometrijske

karakteristike ultra-lakog

zrakoplova

Promatrani zrakoplov po konturi i samom obliku odgovara zrakoplovu ZLIN XII,
slika [2.1] ali s tom razlikom $to ovaj zrakoplov ima manje dimenzije u odnosu na origi-
nalni zrakoplov. Osim smanjenih dimenzija, vizualno se razlikuje u postavi konfiguracije
podvozja, ali ono nam kao takvo za ovu analizu nije ni potrebno. Slika prikazuje

dimenzije usvojenog zrakoplova, kojeg ¢emo nazvati Z-XII.

Slika 2.1: Originalni zrakoplov Zlin XII



Poglavlje 2. Podaci i geometrijske karakteristike ultra-lakog zrakoplova

650

4300

180
] .
V* @é/ %@’? - _ 600
| 6600
tSOO__2
#_LO
[
i | ] ] ) L 1 | g
I T S
|

2100

270 450
/

4625

Slika 2.2: Dimenzije usvojenog ultra-lakog zrakoplova Z-XII

N
1350
1550 1650
5450 200
6600
o o j
< re)

— N |
— |
|

4



Poglavlje 2. Podaci i geometrijske karakteristike ultra-lakog zrakoplova 5

2.1. Krilo

Profil krila promatranog zrakoplova je Clark Y, koji prema literaturi [2], ima karak-

teristike dane u tablici 2.1l

Tablica 2.1: Karakteristike profila krila

profil | Clark Y
t 0.117
Ty 0.28
Cla 5.44
Qg -2.558°
Suzenje krila iznosi
Ctw 1.35
Aw = = — =0.8182. 2.1
Y aw 165 (2.1)

Povrsina dvaju polu-krila

Crw + G bW 1.65+ 1.35 8.6 2
Sy =20 BT o L TR T —12.9m?. 2.2
w 2 2 2 2 o (2:2)
Vitkost krila je
b2, 8.652
Ay = X = = 5.7333. 2.3
VS 129 (2:3)

Aerodinamicka tetiva nosece povrsine

4
caw =3 ) —1505m.  (2.4)

Sw (1_ : A ) _ % 182‘.69 (1_ 0 0.8182

by A + 1)2 8.6 8182 4 1)2

Kut strijele maksimalne debljine krila, na zrakoplovu, je poznat i on iznosi Ay = 0 [°],

pa poznavajudéi tu vrijednost mozemo doc¢i do kuta strijele napadnog ruba krila, a ono,

prema formuli ([2.5)), iznosi:

Crw — Gw
B (2.5)

2

tan(At) = tan(ALE) — Ty
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1.65 —1.35
0= tan(ALE) - 028T,

2
App = 1.12°.

Na isti nac¢in smo odredili i ostale potrebne kuteve koji su prikazani u tablici [2.2]

Tablica 2.2: Kut strijele za razli¢ite polozaje na tetivi krila

Ayjy | 0120
Aeja | -0.88°
Arp | -2.88°

Aerodinamicka apscisa, odnosno srednja udaljenost napadnog ruba krila od osi vy,

1znosi

1+ 2\ 1+2-0.8182
= by W tan(Arp) = 8.6 - 2002 n(1.12°9) = 0.0406 m. (2.7
Taw = bwgaT,y endes) 601+ 0.8152) *n(112) m. (27)

Konacno, uz poznatu udaljenost napadnog ruba krila od vrha zrakoplova, koja iznosi

low=1.55 m, udaljenost aerodinamickog ishodista krila od vrha zrakoplova je

Law = low + zaw = 1.55 + 0.0406 = 1.5906 m. (2.8)

2.2. Tijelo

Odnos promjera trupa i raspona sa pod-trupnim dijelom je

_d. 065
d =% — 22 _ 00703 2.
= gqr = 00703 (2.9)

Odnos promjera trupa, na mjestu 1/4 tetive horizontalnog repa, i raspona repa
~dy 0211

d, = ==2° =0.084. 2.1
e Y (2.10)
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2.3. Horizontalni rep

Horizontalni rep ima simetrican NACA profil serije 4, koji ima karakteristike dane
u tablici 2.3 a koji su preuzeti iz literature [3]. Osim toga horizontalni rep je iznad

povrsine krila za visinu h=0.657 m.

Tablica 2.3: Karakteristike profila horizontalnog repa

profil | NACA 0009
t 0.09
Ty 0.30
Cla 6.09
Suzenje horizontalnog repa je
Cth 0.60
A = — = —— =0.6316. 2.11
" en 095 (211)

Korisna povrsina repa

Crn + Can by, 0.95+ 0.602.5 9
=2—— =2———— =1.774m". 2.12
Sh 2 2 2 2 rm (212)
Vitkost horizontalnog repa
b? 2.2892
Ap=2L = = 2.954. 2.13
TS 1774 (2.13)

Uz poznati kut strijele na 52% tetive horizontalnog repa, koji iznosi Ag 5=0°, mozemo

izracunati kut strijele na polovici tetive, prema formuli [2.14] i on iznosi:

Crh — C
tan(Aos2) = tan(Acj2n) — Zo.o2 %, (2.14)
2
0.95—-0.45
0 = tan(Acjzp) — 0.02 ==, (2.15)
2

Aujan=0.61°.

Na isti nac¢in mozemo doc¢i do kuta strijele osi otklona kormila visine pa ono iznosi
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AHLh:—O.QO

Aerodinamicka apscisa, odnosno srednja udaljenost napadnog ruba horizontalnog
repa od osi y je
142\, 14+2-0.6316

— by tan(Apgn) = 2.5 tan(8.56°) = 0.045m.  (2.16
T =g,y ten(Aeen) 6 (15 0.6310) (8567 m. - (2.16)

Udaljenost aerodinamickog ishodista horizontalnog repa od vrha zrakoplova, uz uda-

ljenost napadnog ruba horizontalnog repa od vrha zrakoplova, lo,=5.45 m, je

lp = lop +xp =5.45+0.045 = 5.495 m. (2.17)

Udaljenost izmedu aerodinamickog ishodista krila i aerodinamickog ishodista hori-
zontalnog repa:
hyp =1, — law = 5.495 — 1.591 = 3.904 m. (2.18)

I na kraju, za izracun normalne sile horizontalnog repa, treba nam omjer koliki

postotak tetive repa zauzima kormilo dubine. Taj podatak nam je poznat i iznosi

% _0.45.
C

2.4. Zrakoplov

Za proracun krila sa pod-trupnim dijelom, biti ¢e nam potrebna duljina tetive krila
o na osi simetrije, prema slici Buduéi da nam je poznata duljina korijenske tetive

¢,w=1.65 m i kutevi napadne i izlazne ivice, A; g i Arr, postupkom u nastavku mozemo

doéi do ¢y.
co An
JAYY: < A "%
~»
X1 1.65 X2

Slika 2.3: Tetiva na osi simetrije

Duljina tetive na osi simetrije zrakoplova
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o =1 + 22 + ¢, = 0.0064 + 0.0163 + 1.65 = 1.673 m. (2.19)

Udaljenost napadnog ruba krila u korijenu, odnosno na osi simetrije, od vrha zrako-
plova je
lo =low — 21 = 1.55—0.0064 = 1.544 m. (2.20)

Povrsina krila sa pod-trupnim dijelom

cotearh 1673+ 1.359.25 ,
vy =22 W = — 13.98 m?. 2.21
Spet A 5 . 3.98m (2.21)
Suzenje krila
1.35
A= P .8071. (2.22)

Co 1.673

Aerodinamicka apscisa, odnosno srednja udaljenost napadnog ruba krila od osi y, je

1+ 2) 1+2-0.8071
T2 tan(Arg) = 9.25
61+ ) ander) G- (1+0.8071)

x4 =b tan(1.12°) = 0.044m.  (2.23)

Aerodinamicka tetiva iznosi

_§S%f< R ) _z_113.98< ~ 08071
3 b (A+1)2/) 3 925 (0.8071 + 1)2

CA

) —1517m. (2.24)

Udaljenost aerodinamickog ishodista od vrha zrakoplova
g =lp+24 =1.54440.0436 = 1.5876 m. (2.25)

Vitkost krila sa pod-trupnim dijelom

B 9.25°

A — _
Syef  13.98

=6.12. (2.26)

Prednji polozaj sredista mase u odnosu na aerodinamicku tetivu krila sa pod-trupnim
dijelom
h,, = 0.28.

Udaljenost sredista mase od aerodinamickog ishodista

B = hy - ca = 0.425 m. (2.27)
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Udaljenost sredista mase od vrha zrakoplova
lym =1la+ hy, = 1.5876 + 0.425 = 2.012 m. (2.28)

Ovo je bio primjer odredivanja polozaja sredista mase u odnosu na neku referentnu
tocku. Na isti nacin bi odredili i ostale polozaje sredista mase kada dode do njegovog

pomicanja.



3 Normalna sila i moment

propinjanja

Poznavajuéi sve podatke i geometrijske karakteristike ultra-lakog zrakoplova, mozemo
do¢i do ukupnog stacionarnog koeficijenta normalne sile i momenta propinjanja. Postu-

pak dobivanja koeficijenata slijedi u nastavku.

3.1. Kirilo

Za izracun gradijenta krila potrebni su nam koeficijenti stlac¢ivosti § i koeficijent

iskoristenja profila. Pri brzini leta V=37.5 m/s, prosjecnoj brzini krstarenja, Machov

broj je v
37.5
Ma = — === =0.110 3.1
“ T T 340 ’ (3.1)
te je koeficijent stlac¢ivosti
B =vV1—Ma? =+v1-0.1102 = 0.994. (3.2)

Gradijent koeficijenta sile uzgona profila Clark Y, prema literaturi [2], je ¢n=5.44,
s kutom nultog uzgona ay=-2.558°.

Za usporedbu, pomoc¢u panelne metode, napravljena je analiza profila Clark Y.
Prema poznatim geometrijskim tockama navedenim u literaturi [4], izvrena je pro-
cjena napadnog kuta nultog uzgona «g i koeficijenta sile uzgona ¢;,. Panelna metoda

provedena je prema postupku navedenom u literaturi [5]. Dobiveni su sljedeéi rezultati:

ap = —3.051°,

Claa — 6.85.

11
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Buducdi da je ovaj zrakoplov napravljen u samogradnji, moguca su odstupanja samog
profila krila. Zbog toga ¢e se tokom daljne analize koristiti manje vrijednosti koeficijenta
sile uzgona ¢, i kuta nultog uzgona agy kako bi se uzela u obzir moguénost pogreske,

iako ona, realno, ne mora postojati.

Koristeci gradijent koeficijenta sile uzgona profila ¢;,=5.44 i uz poznatu strijelu na

polovici tetive, A./»=-0.88°, gradijent uzgona normalne sile krila je

(Cna)w = Y 2Awn — -
T 2 tan(A,
2+\/4+( CZV;’ ) <1+—(ﬁ2/2))
_ 2 5723;5‘73“:"” — =401 (33
o yfa (EDETY (1 0y

Za odredivanje polozaja hvatista sile (CL,)wa, prema literaturi [6], za krila vitkosti

veée od 5 i kuta strijele manje od 35°, hvatiste normalne sile je h.=0.25.
Vrijednost koeficijenta interferencije planarne konfiguracije krilo-tijelo
Kpw = 14+3d—Awd(1—d) = 1+3-0.0703—0.8182-0.0703(1—0.0703) = 1.1574. (3.4)

Vrijednost koeficijenta interferencije otklonjene konfiguracije krilo-tijelo

14 0.41d>2 <1 +0.41-0.0703
- = BW —

2
_ 1.1574 = 1.069. 3.5
1+d 1+ 0.0703 ) (3:5)

kow = (

Buduéi da je krilo ne-uvijeno, kut nultog uzgona profila «yq biti ¢e jednak kutu nultog
uzgona krila. Uz ag i koeficijente interferencije, te postavnog kuta krila iy, kao varijable,

ekvivalentni napadni kut krila je

acy = Kpwa + kpw(iw — o) = 1.1574c + 1.069 (iW (2558 1L80>> -

= 11574 + 1.069 iy + 0.0477. (3.6)
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Pa je koeficijent normalne sile kombinacije krilo-tijelo

S 12.9
(Cx)sw = (Cna) S—Wf g = 4.041 =0 (115740 + 1.069iw +0.0477) =

= 4.3160r + 3.986iy + 0.1779.  (3.7)

Moment propinjanja profila Clark Y je (¢0),-=-0.061, te je spreg krila sveden na

referentnu povrsinu:

Aw cos(A,,)  Sw 5.733 cos(—0.88°)  12.9
(Cmo)w = (emo)y Aw +2c08(A) Sres 5.733 + 2 cos(—0.88°) 13.98
= —0.0417. (3.8)

Koeficijent momenta propinjanja kombinacije krilo-tijelo za srediste mase koje je

udaljeno h,, od aerodinamickog ishodista biti ée

(Cm)BW - (CmO)W - (CN)BW (Bc - ]_Zm) -
= —0.0417 — (4.316cx + 3.986iy + 0.1779) (0.25 — h,,) =
= —(1.079 — 4.316h,,)a — (0.9965 — 3.986h,, )i, — 0.0417 4+ 0.1779h,,. (3.9)

3.2. Tijelo

Oblik tijela je takav da mozemo zanemariti rezultirajué¢u normalnu silu, ali moramo
uzeti u obzir spreg od normalne sile prednjeg i zadnjeg dijela.

Za relativni polozaj krila na tijelu

lew  low +cahe  1.55+1.505-0.25

—0.292 3.10
Ly Ly 6.6 ’ (3.10)

prema literaturi [I], na strani 4-9, s dijagrama 5, o¢itavamo da je K ;=0.56. Poznavajuéi
koeficijent koji ovisi o odnosu udaljenosti napadne tocke krila od vrha prema ukupnoj
duljini tijela K, moZemo prema sljedecoj jednadzbi odrediti koliki je taj koeficijent

momenta od normalne sile prednjeg i zadnjeg dijela tijela.

CK;dLp  0.56-0.65%- 6.6

Ch -
(Cm)s == g = T505-13.08

a =0.075q. (3.11)
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3.3. Savijanje struje

Koeficijent ovisan o vitkosti krila

1 1 1 1
K, = —— — _ —0.1195. 3.12
AT A1+ AYT 612 1461217 (3.12)

Koeficijent ovisan o suzenju krila

10 — 3\ 10 — 3 0.8182
Ky =2 73 w _ 10 37088 — 1.078. (3.13)

Aerodinamicka tetiva horizontalnog repa iznosi

4 Sy, ( A > 4709 ( 0.6316

T3 U T wr12) T 3687\ (0.6316 1 1)2

) —0.788m.  (3.14)

Razlika udaljenosti hvatista normalne sile horizontalnog repa i krila je

0.788 1.505
[ lh+% - (lﬁ%) = 5495+ —— - (1 5906+T) —3.725m. (3.15)

Koeficijent koji ovisi o polozaju horizontalnog repa u odnosu na krilo

, h 0.657
925 _ (099 (3.16)

len — law ch 3.725
b2 \/ 9.25 9.25/2

Kut strijele na 1/4 tetive horizontalnog repa A;,,=0.12°, pa je povijanje struje iza

kombinacije krila

de

1.19
= 444(KA KA KH COS(A1/4)> =
07

1.19
= 4.44 (0.1195 -1.078 - 0.999 - \/003(0.120)) = 0.3867. (3.17)

3.4. Horizontalni rep

Za proracun gradijenta normalne sile po napadnom kutu, trebati ¢e nam veli¢ina 3:

B =+y/1—m Ma2 =+1-0.98-0.1102 = 0.994. (3.18)
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Napadni kut na horizontalnom repu je

de

Qh =0 = - Qef = Q- 0.3867 (1.1574c + 1.069iy, — 0.0477) =

= 0.5524c — 0.41344y — 0.0185. (3.19)

Gradijent koeficijenta normalne sile horizontalnog repa:

24,
(CNa)h - i (A )2 =
2Ah7T 2 tan ch/2
2+\/4+<Clah) <1+ B )
92.92.954 -
_ — 9 2 m o 3.287. (3.20)
- 2. - tan(0.61°
94y fa4 (ST (g AR )
+\/ +< 6.00 ) ( T 0.0082 )

Hvatiste gradijenta normalne sile (Cy, )0, nalazi se na udaljenosti od aerodinamickog

sredista horizontalnog repa

hea = hp +0.23 cap, = 3.904 + 0.23 - 0.788 = 4.086 m. (3.21)
Polozaj hvatista u odnosu na srednju aerodinamicku tetivu
- hen — 4.086
o = — 2 9715 3.22
ca 1.505 (3:22)

Vrijednost koeficijenta interferencije planarne konfiguracije horizontalni rep-tijelo:
Kpn = 1+43d, — M\dy, (1—dp) =1+3-0.084 —0.6316-0.084(1 —0.084) = 1.204 (3.23)

Vrijednost koeficijenta interferencije otklonjene konfiguracije horizontalni rep-tijelo:

1+ 0.41J)2 <1 +0.41-0.084
- 5 Bh —

L :< -
Bh 1+d 1+0.084

2
) 1204 =1.096.  (3.24)

Kad je upravljacka povrsina po cijelom rasponu nosec¢e povrsine, onda je S5/Sp=1.
Za cs/c=0.451t/c=0.09, prema literaturi [1], na strani 2-15, sa dijagrama 14, o¢itavamo
(¢15)=5.25. Poznajuéi sve navedene podatke, gradijent normalne sile na horizontalnom

repu zbog otklona kormila visine odredujemo prema formuli i on iznosi

) (Cis)pr cos(App) Ky =

3.287
=0.9- 1@ -5.25 - COS(—O.QO) : KF = 255Kf (325)
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S ovim vrijednostima, koeficijent normalne sile kombinacije horizontalni rep-tijelo,

uz postavni kut horizontalnog repa kao varijable, biti ¢e

S .
(CN)he = Mh Nstot S_hf <(CNa)h (Kpnay + kppin) + (CNé)h5m> =
1.774 ) )
= 0.98-0.85-m (3.287(1.204-(0.5524&—0.413421/1/—0.0185)+1.09632h> +2.55Kf) =

= 0.2312ac — 0.173iy — 0.0077 + 0.38097p, + 0.2695K. (3.26)

Hvatiste upravljacke sile u odnosu na srednju aerodinamicku tetivu, na udaljenosti

od aerodinamickog ishodista zrakoplova

Ze
hy, + cp, = 3.904+0.23-0.788
A - 1.505

hes = = 2.715. (3.27)

Koeficijent momenta propinjanja horizontalnog repa za srediste mase na udaljenosti

h., od aerodinamickog sredista letjelice ima

(Codin = = ((Crva)a + Cxo ) (hea = i) = (Cs) g (es — o) =
= (0.2312a — 0.173iy — 0.0077 + O.3809z’h) (2.715 — hyy)—

—0.2695K ;6,, (2.715 — h,,) =
= —(0.6277 — 0.2312h,, ) + (0.4697 — 0.173h,, )iy — (0.7317 — 0.2695h,,,) K 0.,
— (1.034 — 0.3809h,,)is, + (0.0209 — 0.0077h,y,). (3.28)

3.5. Stacionarni koeficijent normalne sile i momenta
propinjanja

Sada, kada imamo sve koeficijente normalne sile od kombinacije krilo-tijelo i hori-

zontalni rep-tijelo, mozemo odrediti ukupni koeficijent normalne sile.

Cn = (Cn)ws + (Cn)us (3.29)

Cy = (43160 + 3.986iy + 0.1779) + (0.2312a — 0.173iyy—
— 0.0077 + 0.3809i, + 0.2695K (6,,) (3.30)
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Cn = 4.5462a + 0.2695K ¢0,,, + 3.813iw + 0.3809¢;, 4 0.1702 (3.31)

Ukupni stacionarni koeficijent momenta propinjanja biti ¢e

Cm = (Cm)WB + (Om)B + (Cm)hB, (332)

Cp = —(1.079 — 4.316h,,)a — (0.9965 — 3.986h,, )iy — 0.0417 + 0.1779h,,+
+0.075a — (0.6277 — 02312h,, ) + (0.4697 — 0.173h,, )iy —
— (0.7317 — 0.2695h,,) K 16, — (1.0341 — 0.3809%,,)ip, + (0.0209 — 0.0077h,,), (3.33)

Cpy = —(1.6317 — 4.5472h,,)or — (0.5268 — 3.813h,, )iy —
— (0.7317 — 0.2695h,,,) K 16, — (1.0341 — 0.3809h,,)ip, — 0.0208 + 0.1702h,,,. (3.34)

S odredenim koeficijentima normalne sile i momenta propinjanja, mozemo izvrsiti
prikaz u ovisnosti o napadnom kutu, s postavljenim kutom krila iy =3°, postavnim
kutom horizontalnog repa i,=2°, polozajem sredista mase h,,=0.28 i otklonom kormila

visine u intervalu -10°< 4,,, <10°.
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Slika 3.1: Dijagram promjene koeficijenata normalne sile i momenta propi-
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4 | Maksimalni koeficijent

normalne sile krila

U ovom poglavlju, izvrsiti ¢emo procjenu maksimalnog koeficijenta uzgona krila
C'Limaz 1 napadnog kuta a,q,. Za suzenje krila Ay =0.8182, prema literaturi [1], odredujemo
koeficijent C koji ¢e nam biti potreban za daljni proracun. Vrijednost tog koeficijenta je
C1=0.05. Osim toga, poznavajuéi vrijednosti Machovog broja Ma=0.110 i kuta strijele
napadnog ruba krila, mozemo odrediti granicu malih i velikih vitkosti krila Ag.

31— Ma2 3v/1— 0.1102
Ap = ¢ - = 2.84 (4.1)

(CrOw) +1) cos(hyp)  (0:05+ ) cos(1.127)

Kako je vitkost krila Ay =5.733, a to je vete od granice malih i velikih vitkosti krila,
koeficijent maksimalnog uzgona krila Cr,,.., za male Machove brojeve, je zbroj dvaju
dijelova:

Crmaz = fr/i Cimaz + & Crmaa- (4.2)

Koeficijent proporcionalnosti f,/; ovisi o strijeli napadnog ruba Ay i o parametru
A y. Prema literaturi [5], A y ovisi o geometriji profila, a geometriju profila znamo
prema [4], pronalazimo da je A y=2.36. Poznavajuéi Ay i Apg, iz dijagrama D-7,
priloga literature [I], dolazimo do f,;=0.9.

Drugi dio jednadzbe A Cpa. predstavlja korekciju maksimalnog uzgona krila za
AM = Ma—0.2. Kako se ovdje radi o malim vrijednostima Machovog broja, u kojima
se zrakoplov koristi, ovaj dio jednadzbe mozemo zanemariti.

Za relativnu debljinu krila ¢, prema slici 2.2] uzeli smo srednju relativnu debljinu
krila t=0.12. Iz dijagrama D-8, iste literature, ocitali smo Cj,,q,=1.730.

Konaé¢no, maksimalni koeficijent sile uzgona, prema jednadzbi je

19
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Clmaz = 0.9+ 1.730 + 0 = 1.558. (4.3)

Napadni kut krila pri kojem krilo ostvaruje maksimalni uzgon je zbroj tri dijela:

CLma:r (44)

Qmaz = Qo + C +A Xmaz-
La

Prva dva ¢lana predstavljaju linearni dio. Prvi je aerodinamicka znacajka krila i ako
krilo nije uvijeno, ag je jednaka kutu nultog uzgona profila i on je ag=-2.56°. Tred¢i ¢lan
je prirast pri kojemu se dostize maksimalni uzgon. Sa dijagrama D-10, iz prethodno
navedene literature, za poznate vrijednosti Apg i Ay, o¢itavamo A cu,q,=0.8°.

Prema jednadzbi 4.4 dobivamo iznos maksimalnog napadnog kuta

1.558 180
= —2 °© —_— . ° — 2 . 20- 4
Qe 56+ o o T 08 =203 (4.5)



5 Uzduzna staticka

stabilnost zrakoplova

Stabilnost zrakoplova ogleda se u tome da li ¢e, ukoliko dode do nekog vanjskog
poremecaja koji nastoji narusiti stabilnost ravnoteznog leta, doc¢i do takve promjene
koja ¢e nastojati ponistiti taj poremecaj i ponovno uspostaviti stabilni ravnotezni let.
Postoje dvije stabilnosti ravnoteznog leta koje se analiziraju, a to su: uzduzna i boc¢na.

Zrakoplov je uzduzno stabilan, ako se uslijed poremecaja napadnog kuta Aa, nas-
talog uslijed nekog vanjskog poremecaja, stvara takva promjena momenta propinjanja
koja nastoji ponistiti poremecaj.

Uvjeti staticke stabilnosti, za stabilan ravnotezni napadni kut, su:
Ca <0, (5.1)

Om() + Cm55m > 0. (52)

Da bi prvi uvjet bio ostvaren, odnosno da je C),, <0, Zzelimo razmotriti kako polozaj
sredista mase utjece na stabilnost leta budué¢i da je direktno s njome povezana preko
jednadzbe

Cma == CNa(hm - Bn)a (53)
iz koje se vidi da ¢e uvjet staticke stabilnosti biti zadovoljen ako je
h < hy,

odnosno ako je srediste mase ispred neutralne tocke. Neutralna tocka je mjesto na kojem
je gradijent momenta propinjanja neovisan o napadnom kutu. Sto je srediste mase vise
ispred neutralne tocke, zrakoplov ¢e biti stabilniji, ali time ¢e se viSe narusiti upravljivost

samog zrakoplova.
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Stabilnost definirana ovim uvjetima, u ravnoteznom letu, zovemo uzduzna staticka

stabilnost leta.

5.1. Provjera staticke stabilnosti

Kada smo definirali uzduznu stabilnost leta, mozemo sprovesti provjeru uzduzne
stabilnosti zrakoplova Z-XII.
Iz jednadzbe (3.34)) mozemo izvuéi pojedine clanove i provjeriti da li udovoljavaju

uvjetima. Clanovi koje provjeravamo su:

Cono + Crns K0, = —(0.5268 — 3.813h,, )iy — (1.0341 — 0.3809h,,,)is—
— 0.0208 + 0.1702h,, — (0.7317 — 0.2695h,,,) K 16, (5.4)

Cpna = —(1.6317 — 4.5472h,,,). (5.5)

Za postavljeni kut krila i1,=3°, postavni kut horizontalnog repa 7,=2°, otklona kor-
mila visine 6,,=0°, za koji ¢e koeficijent interferencije biti Ky=1, te krajnji prednji i
straznji polozaj sredista mase, h,,=0.28 i h,,=0.33, imamo prikazane vrijednosti koefi-
cijenata Cpo 1 Cpo + Cps K 0., 1 tablici Sto definira ove polozaje tezista, biti ¢e

pojasnjeno u sljede¢em poglavlju.

Tablica 5.1: Stacionarni koeficijenti momenta propinjanja za prednji i

straznji polozaj sredista mase

0.28 | -0.359 0.0228
0.33 | -0.131 0.0420

Iz dobivenih rezultata vidimo da su uvjeti staticke stabilnosti zadovoljeni.

5.2. Neutralna tocka

Kako bi prvi uvjet staticke stabilnosti bio zadovoljen (5.1]), polozaj sredista mase
mora ostati ispred neutralne tocke, kao Sto je ve¢ receno. Polozaj neutralne tocke je

konstantna vrijednost i mozemo ju odrediti neovisno o tome da li poznajemo polozaj
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sredista mase. Buduc¢i da su nam polozaji srediSta mase poznati, ovisno o raspodjeli
tereta, iskoristiti ¢emo jedan polozaj za odredivanje neutralne tocke. Za zadani prednji
polozaj sredista mase, h,,=0.28, prema jednadzbi , dobiti ¢emo jednadzbu s kojom
¢emo odrediti polozaj neutralne tocke.

Cima smo veé odredili, pa nam za pronalazak neutralne tocke jos nedostaje ¢lan Cly,.

Taj clan ¢emo odrediti prema jednadzbi (3.31)), i to je veli¢ina uz napadni kut a. Pa
prema (j5.3]), dobivamo

— (1.6317 — 4.5472 - 0.28) = 4.5462(0.28 — hy,), (5.6)

pri cemu ¢e neutralna tocka, u odnosu na srednju aerodinamicku tetivu, imati polozaj
h,=0.359.

S ovako dobivenim rezultatima, u kojem su zadovoljeni uvjeti staticke stabilnosti
leta, mozemo zakljuciti da ¢e zrakoplov Z-XII biti uzduzno stabilan, i takav ¢e ostati

sve dok je polozaj sredista mase ispred polozaja neutralne tocke.



6 Ravnotezni let za

razli¢ite uvjete leta

I kombinacije tereta

Ravnotezni let podrazumijeva da su momenti koji djeluju oko sredista mase u rav-
notezi, odnosno da je rezultirajué¢i moment jednak nuli. Cilj ovog poglavlja je utvrditi
kako se ponasSa zrakoplov za pojedine postavke leta. Na zrakoplov u letu djeluje sila

uzgona i moment propinjanja koji su opisani jednadzbama
Cr = Cro+ Craa + Crsdm, (6.1)

Cro = Cro + Criae + Cris0m. (6.2)

Ravnotezan horizontalan let podrazumijeva da je sila uzgona jednaka tezini zrako-

plova i da je moment propinjanja zrakoplova jednak nuli.

m
épV Sref
Crn =0 (6.4)

Iz ove cetiri jednadzbe do u programu Matlab generirana je matrica kojom
smo napravili dijagrame ponasanja zrakoplova za promatrane varijable. U nastavku
slijedi prikaz ovisnosti napadnog kuta i otklona kormila visine ovisno o brzini, visini
leta, postavnog kuta krila i horizontalnog repa te polozaja sredista mase.

Analizirana su cetiri polozaja sredista mase, pa shodno tome, i ¢etiri konfiguracije

tereta koji su prikazani u tablici [6.1]

24



Poglavlje 6. Ravnotezni let za razli¢ite uvjete leta i kombinacije tereta 25

Tablica 6.1: Konfiguracije zrakoplova i polozaji sredista mase

Konfiguracija A B C D
Polozaj sredista mase, h,, | 0.28 0.29 0.32 0.33
zrakoplov, 343.5 kg V vV Vv Vv
max gorivo, 25.2 kg Vv Vv
1/10 goriva, 2.52 kg V Vv
pilot, 80 kg vV vV v/ vV
putnik, 80 kg v/ vV
ukupna masa, kg 448.7 | 426.02 | 528.7 | 506.02

6.1. Utjecaj brzine leta

U dijagramima na slici[6.1], izvrsen je prikaz promjene brzine na visini leta h~=1000 m,
iz kojih zakljucujemo da ¢e zrakoplov u prikazanom rasponu brzina u potpunosti moci
ostvariti ravnotezan let. Minimalne brzine variraju, ovisno od konfiguracije, i prikazuju
brzinu sloma uzgona. Maksimalna brzina, uzeta u obzir, je V=45 m/s §to, s obzirom na
namjenu i karakteristike zrakoplova, predstavlja neki prosjek i kod ostalih vrsta ovakvih
tipova zrakoplova. Ona u stvarnosti moze biti veca ili ¢ak i manja, a ovisi o faktorima

koji nisu tema ovog rada.

6.2. Utjecaj promjene visine leta

Na slici vidimo promjenu ravnoteznog napadnog kuta i otklona kormila visine
isto za razlicite polozaja sredista mase ovisno o visini. Ono $to uocavamo jest, da s
porastom visine raste i ravnotezni napadni kut zrakoplova. Razlog tome je Sto s poras-
tom visine leta opada i gustoca zraka, sto direktno utjece na koeficijent sile uzgona. Pa
da bismo kompenzirali tezinu, moramo povecati i silu uzgona sto rezultira pove¢anjem
napadnog kuta zrakoplova, a njime i pozitivan otklon kormila visine. Takoder, prikaz
rezultata pokazuje da ¢e i s promjenom visine, za brzinu krstarenja V=37.5 m/s, zra-
koplov ostvariti ravnotezan let. Raspon visine koji je razmatran je uzet kao takav, jer
se smatra da ovaj zrakoplov na veéim visinama nece letjeti zbog same konfiguracije i

opreme koju ima, a i na njegovu namjenu. S obzirom da tema ovog rada nije bilo pro-
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Slika 6.1: Promjena brzine u ovisnosti od napadnog kuta i otklona kormila

visine za promatranu visinu i razlicite polozaje srediSta mase

nalazenje ovojnice leta, pa ni neznamo teoretski plafon leta, razmotrena je samo visina
do 2000 m.

Ono sto je jos zanimljivo za razmotriti, jest da li ¢e zrakoplov moci ostvariti rav-
notezan let za minimalnu brzinu ovisno o visinama leta. Minimalna brzina je, u ovom
slucaju, V'=22.5 m/s, a uzeta je kao takva zbog pretpostavke da se zrakoplov neée do-
voditi do same granice ravnoteznog leta. Drugo, brzina sloma uzgona raste s porastom
visine, pa ako bi imali brzinu sloma uzgona kao varijablu, dijagram promjene visine
ovisno o alfa i delta ne bi imao smisla budué¢i da bi s promjenom visine zadrzavali
maksimalni napadni kut, a pritom morali pove¢avati brzinu sloma uzgona. Ravnotezni

let pri V=22.5 m/s prikazan je u dijagramima na slici , pa njihovim razmatranjem
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alfa [°]

-1 | | | | | | | | |
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
h[m]
4’ T T T T T T T T T
351
= 3f 4
1S
s
8 25f .
e —
2t , i
15 | | | | | W
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
h [m]

Slika 6.2: Promjena visine u ovisnosti od napadnog kuta i otklona kormila

visine za promatranu brzinu i razli¢ite polozaje sredista mase

zakljuéujemo da ¢e i za minimalnu brzinu na razli¢itim visinama, do 2000 m, leta biti

moguce ostvariti ravnotezan let.

6.3. Utjecaj postavnog kuta krila i horizontalnog
repa

Sljedeci dijagrami vezani su uz postavni kut krila i horizontalnog repa. Razlog
njihovom prikazivanju je §to ne znamo koliki ¢e biti njihovi kona¢ni postavni kutevi, a

ovime zelimo prikazati njihovo ponasanje u odredenom, ocekivanom rasponu. Njihov
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Slika 6.3: Promjena visine u ovisnosti od napadnog kuta i otklona kormila

visine za promatranu minimalnu brzinu i razlicite polozaje sredista

mase

prikaz ¢e biti izvrsen samo za odredene parametre, koji su navedeni iznad dijagrama, iz
jednostavnog razloga sto njihovih kombinacija moze biti mnogo. Iz dijagrama na slikama
[6.4]i[6.5] izvodimo zakljucak, da ée, neovisno o njihovom kona¢nom postavljanju, za danu

brzinu krstarenja i visinu leta, biti moguce ostvariti ravnotezan let.

6.4. Utjecaj mase zrakoplova

Na sljedeé¢im dijagramima u ovom poglavlju, slika prikazani su ravnotezni na-

padni kutevi i otkloni kormila visine, zavisno od ukupne mase zrakoplova m i polozaja



Poglavlje 6. Ravnotezni let za razli¢ite uvjete leta i kombinacije tereta 29

0.32

ih=2°, V=37.5 m/s, h=1000 m, m , =528.7 kg, hm =0.
uk potez

4 T T T T T T T T T

alfa [°]

delta m [°]

- ! ! ! ! ! ! ! ! !
0 0.5 1 15 2 25 3 3.5 4 4.5 5

i, [

Slika 6.4: Promjena postavnog kuta krila u ovisnosti o napadnom kutu i

otklonu kormila visine

sredista mase A, te brzine V i visine h. Dijagrami su koncipirani tako da prikazuju
pocetak i kraj leta, sa i bez putnika. Tako, primjerice, polozaj sredista mase h,,=0.28,
predstavlja zrakoplov na pocetku leta s masom koju ¢ine zrakoplov, pilot i puno gorivo.
Na kraju leta, posto se rezervoar goriva nalazi na takvoj poziciji, masa zrakoplova opada
ali se srediste pomice prema nazad. Isto bi predstavljala konfiguracija s putnikom, samo
drugom masom, $to je prikazano krivuljom desno u dijagramima. Osim toga, napadni

kutevi i otkloni kormila visine su is¢itani, i prikazani u tablici
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iW=3°, V=37.5 m/s, h=1000 m
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Slika 6.5: Promjena postavnog kuta horizontalnog repa u ovisnosti o napad-

nom kutu 1 otklonu kormila visine

Tablica 6.2: Ravnotezni napadni kutevi i otkloni kormila visine prema slici

6.0f

P | my [kg) | Qraus [°] | Om, [°]
0.28 | 448.70 0.03 3.73
0.29 | 426.02 -0.24 3.78
0.32 | 528.70 0.94 3.55
0.33 | 506.02 0.68 3.60
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Slika 6.6: Promjena ukupne mase u ovisnosti o napadnom kutu i otklonu

kormila visine

6.5. Utjecaj polozaja sredista mase

I na zadnjim dijagramima, slika[6.7], prikazana je promjena polozaja tezista pri brzini
krstarenja V'=37.5 m/s i maksimalnoj masi zrakoplova, koji nam pokazuju da je kor-
milom visine, za dani raspon otklona kormila od -10°< §,, <10°, mogu¢e kompenzirati
polozaj tezista cak u aerodinamickom ishodistu zrakoplova. S druge strane, dijagra-
mima na slici za minimalnu brzinu V=20 m/s (koja je uzeta kao prosjek minimalne
brzine sve Cetiri konfiguracije), imamo prikaz da se polozaj tezista krec¢e oko granice A
konfiguracije. Za tu brzinu, otklon kormila visine ne¢e mo¢i kompenzirati daljni pomak

polozaja tezista.
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V=37.5 m/s, h=1000m, m=528.7 kg, i W=3°, ih=2°
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Slika 6.7: Promjena polozaja tezista u ovisnosti o napadnom kutu i otklonu

kormila visine za brzinu krstarenja
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V=20 m/s, h=1000m, m=528.7 kg, i W=3°, ih=2°
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Slika 6.8: Promjena polozaja tezista u ovisnosti o napadnom kutu i otklonu

kormila visine za minimalnu brzinu



( | Zakljucak

Analizom staticke stabilnosti zrakoplova, provedenom u ovome radu, moze se za-
kljuciti da je razmatrani zrakoplov uzduzno staticki stabilan. Osim udovoljavanja uvjeta
stabilnosti, zrakoplov moze ostvariti ravnotezni let za promatrane brzine, visine leta i
polozaja tezista mase, ali i dijelom za varijabilne postavne kuteve krila i horizontalnog

repa budud¢i da nisu ispitani svi moguci uvjeti. Da sumiramo:

e Odredeni su temeljni podaci i geometrija zrakoplova. Buduéi da su podaci bili
kombinacija replike i originalnog zrakoplova, analizirani zrakoplov ne mora pred-

stavljati repliku zrakoplova koji ¢e biti napravljen.

e Odredeni su ukupni koeficijenti normalne sile i momenta propinjanja i prikazani
su dijagramima u ovisnosti od otklona kormila visine i napadnog kuta. Time smo

definirali aerodinamicki model za analizu.

e Napravljena je procjena maksimalnog keoficijenta sile uzgona i maksimalnog na-
padnog kuta s profilom krila malo slabijih karakteristika. Ovakvim pristupom ide
se na stranu sigurnosti, odnosno pretpostavkom losijih karakteristika od onih koje

stvarno krilo moze ostvariti.

e Provjerom staticke stabilnosti utvrdeno je da je gradijent momenta propinjanja
po napadnom kutu negativan za krajnje polozaje tezista. Dokazom da je krajnji
straznji polozaj sredista mase dovoljno ispred neutralne tocke, zadovoljeni su uvjeti
stabilnosti iz ¢ega smo zaljucili da ¢e zrakoplov biti uzduzno staticki stabilan. ITako
je staticka margina kod straznjeg polozaja tezista 3%, treba pripaziti o polozaju

eventualnog, dodatnog tereta koji bi se na zrakoplov mogao postaviti.

34
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e Analizom ravnoteznog leta, utvrdili smo da sa smanjenjem brzine leta, raste rav-
notezni napadni kut, ali je on manji od kuta sloma uzgona. Promjenom visine
leta, odnosno njenim porastom, opet raste napadni kut, ali u ovom slucaju, kao
posljedica smanjenja gustoc¢e zraka Sto ima direktno utjecaja na promjenu sile
uzgona. Da bi se to kompenziralo raste i ravnotezni napadni kut. Nadalje, is-
pitivanjem postavnog kuta krila i horizontalnog repa, kao varijabli, utvrdili smo
da je zrakoplov i dalje u moguénosti ostvariti ravnotezni let, bez obzira $to smo
ogranicili uvjete pod kojima je to moguce ostvariti. Dijagramima polozaja tezista
mase i pripadajué¢ih ravnoteznih napadnih kuteva i kuteva otklona kormila visine,
za danu visinu i brzinu krstarenja, prikazali smo kako se ravnotezni napadni kut
i kut otklona mijenjaju tijekom leta sa smanjenjem ukupne mase i promjenom
polozaja tezista. Razlika tih kuteva je relativno mala. I na kraju, izvrsili smo pri-
kaz promjene polozaja tezista, za maksimalnu masu ovisno od brzine krstarenja i
minimalne brzine. Zakljucak je, da promjena polozaja teziSta mase ne bi smjela
prijeéi krajnji prednji polozaj, koji je odreden i iznosi h,,=0.28, za minimalnu br-
zinu, jer otklon kormila visine to ne bi mogao kompenzirati. Teoretski bi se, kod
brzine krstarenja, polozaj tezista mogao pomaknuti do aerodinamickog ishodista,

a da to kormilo dubine moze kompenzirati.

Ovim radom dan je uvid u samo jedan dio karakteristika promatranog zrakoplova,
dok bi se u daljnjem postupku trebala provesti analiza performansi horizontalnog za-
okreta, penjanja, spustanja, odredivanje ovojnice leta te u konacnici analiza dinamicke

stabilnosti ¢ime bi u potpunosti dobili uvid u mogucénosti zrakoplova.
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