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Saetak

Cilj ovog zavisnog rada je analizirati uzdwnu statcku stabilnost i ravnotezni let ultra-
lakog zrakoplova za razicite uvjete leta. Analizom se ostvaruje uvid u dio moglcnosti
uporabe zrakoplova. Ultra-laki zrakoplov, koji se razmatra, predstavlja repliku zra-
koplova Zlin XIl. Nakon de nirane geometrije, odraleni su ukupni stacionarni koe -
cijenti normalne sile i momenta propinjanja cime je odrden aerodinamcki model.
Odredivanjem koe cijenata, omogilcena je provjera statcke stabilnosti i analiza rav-
noteznog leta. Osim toga, napravljena je procjena maksimalnog koe cijenta sile uzgona
i maksimalnog napadnog kuta krila.

Kljiene rijesi: uzdwna statcka stabilnost, ravnotezni let, stacionarni koe cijenti
normalne sile i momenta propinjanja, maksimalni koe cijent 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 ight
of ultra-light aircraft for di erent ight 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 Xll. After the geometry of the aircraft is de ned, a total
steady normal force and pitching moment coe cients are determined. This de ned
aerodynamic model for this work. Determined coe cients allows veri cation of static
stability and trim analysis. In addition, the maximum lift coe cient and maximum
angle of attack of wing is also determined.

Keywords: static stability, trimmed ight, stationary lift and pitching moment
coe cients, maximum lift coe cient of wing, ultra-light aircraft
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1 Uvod

Tema ovog rada je analiza uzdwne statcke stabilnosti i ravnoteznog leta ultra-lakog
zrakoplova nalik na zrakoplov Zlin XII. Zrakoplov Zlin Xl je sportski, dvosjedni zra-
koplov koji je konstruiralaceska tvrtka Zlin iz Otrokovica sredinom 30-tih godina 20.
stoljeca i s kojim se probila na me&lunarodno zrakoplovno tzste. lako je njegova pro-
izvodnja davno prestala, ovaj je zrakoplov aktualan zbog njegove izrade u samogradnii,
s odredenim izmjenama u odnosu na original. Zrakoplov, koji je temelj ove analize, je
u odredenoj mjeri replika originalnog primjerka s nekolicinom izvisenih preinaka u vidu
drugacijin dimenzija i zamjene konvencionalnog podvozja sa tipom tricikl. Kako se za-
pravo radi o novom zrakoplovu, u samogradnji, ovakva analiza pokazala bi da zrakoplov
maze ostvariti ravnotezni let u aekivanom podrwcju brzina i visina leta.

Rad je podijeljen u nekoliko dijelova, pa tako zapcinje s prikazom geometrije zra-
koplova, od kojih su neke mjere poznate i dobivene od izvsitelja radova replike, dok su
neke, zbog nepotpunosti informacija izvsitelja, preuzete sa originalne konstrukcije. Na-
kon izvsenog prikaza geometrije, prema literaturi[[l], bitice napravljen izracun ukupne
normalne sile i koe cijenta momenta propinjanja. Normalna sila i moment propinjanja
od motora, u ovome radu, nisu uzeti u obzir jer se pretpostavlja dace njihov utjecaj na
konanu izvedbu zrakoplova biti vrlo malen.

Na temelju odredenih koe cijenata normalne sile i momenta propinjanja, maice se
izvsiti analiza ravnoteznog leta i uzdwne statcke stabilnosti zrakoplova. Onostoce
se analizirati su utjecaj pol@aja sredsta 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, ispitatice se zadovoljenje uvjeta statcke stabilnosti i odrediti
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polaaj neutralne tacke.
| na kraju, napravitice se procjena maksimalnog koe cijenta sile uzgona i maksimal-
nog napadnog kuta krilacimece se ostvariti uvid u mogwcnosti 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 razlikomsto ovaj zrakoplov ima manje dimenzije u odnosu na origi-
nalni zrakoplov. Osim smanjenih dimenzija, vizualno se razlikuje u postavi kon guracije
podvozja, ali ono nam kao takvo za ovu analizu nije ni potrebno. Slika 2.2 prikazuje
dimenzije usvojenog zrakoplova, kojegcemo nazvati Z-XII.

iy,

=1/

o

Slika 2.1: Originalni zrakoplov Zlin XII
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Slika 2.2: Dimenzije usvojenog ultra-lakog zrakoplova Z-XI|
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2.1. Kirilo

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

teristike dane u tablici[2.1..

Tablica 2.1: Karakteristike pro la krila

prol | Clark'Y
t 0.117
Xt 0.28
G 5.44
0 -2.558
Swenje krila iznosi
_ Gw _ 1135_ .
wE oo 1:65_0'8182 (2.2)
Povsina dvaju polu-krila
+ . + . .
Cw * Gw By, 166+ 13586 _ ) 42 (2.2)

=2 el R —
S 2 2 2 2

Vitkost krila je

kg, 86%
Aerodinamcka tetiva nosece povsine
4 Sy W 4129 0:8182
=—— 1 — =-— 1 ——— =1:505 2.4
AW = 3 (w+D?Z 386 (0:8182 + 17 mo 24

Kut strijele maksimalne debljine krila, na zrakoplovu, je poznationiznosi; =0 ],
pa poznavaji tu vrijednost maezemo daci do kuta strijele napadnog ruba krila, a ono,

prema formuli (2.3), iznosi:

an( )=tan( o) xS (2.5)
2



Poglavlje 2. Podaci i geometrijske karakteristike ultra-lakog zrakoplové

1.65 1.35
O=tan( Lg) 0:28T

2

; (2.6)

LE — 1:12.
Na isti nacin smo odredili i ostale potrebne kuteve koji su prikazani u tablidi 2]2.

Tablica 2.2: Kut strijele za razltite polaaje na tetivi krila

1= | 0.12
= | -0.88
TE | -2.88

Aerodinamcka apscisa, odnosno srednja udaljenost napadnog ruba krila od osi v,
iznosi

) 142 4 . 1+2 0:8182
Xaw = by —— tan( (&) ‘8'66(1+0:8182)

6(1+ w) tan(1:12) =0:0406 m  (2.7)

Konano, uz poznatu udaljenost napadnog ruba krila od vrha zrakoplova, koja iznosi
low=1.55 m, udaljenost aerodinamckog ishodsta krila od vrha zrakoplova je

lAW = lOW + Xaw = 1:55+0:0406 = 1:5906 m (28)

2.2. Tijelo

Odnos promjera trupa i raspona sa pod-trupnim dijelom je

d=-2=_"22=0:0703 (2.9)

dy = — = === =0:084 (2.10)
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2.3. Horizontalni rep

Horizontalni rep ima simetrcan NACA pro | serije 4, koji ima karakteristike dane
u tablici .3, a koji su preuzeti iz literature [3]. Osim toga horizontalni rep je iznad
povsine krila za visinu h=0.657 m.

Tablica 2.3: Karakteristike pro la horizontalnog repa

prol | NACA 0009
t 0.09
Xt 0.30
G 6.09

Swenje horizontalnog repa je

Cth 0:60

= — = — =0:63186 2.11

" cn 095 (2.11)

Korisna povssina repa

Ch+Chbh _,095+0:6025 )
) _2TT =1:774 nt: (2.12)

Vitkost horizontalnog repa

Sh:2

Ap= 2 = S22 = 2:954 (2.13)

Uz poznati kut strijele na 52% tetive horizontalnog repa, koji iznosi ¢.5,=0 , m@emo
izrecunati kut strijele na polovici tetive, prema formuli .14, i on iznosi:

G Gt
tan( os2) =tan( c=n)  Xoo2 hh1 h; (2.14)
2
0:95 045
0 =tan( c¢=2n) O:OZT; (2.15)
2

c=2h:O-61 .

Na isti nacin mazemo dai do kuta strijele osi otklona kormila visine pa ono iznosi
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HLh =-0.2

Aerodinamcka apscisa, odnosno srednja udaljenost napadnog ruba horizontalnog
repa od osiy je
1+2 4 1+2 0:6316

=h——t =25 tan(8:56) = 0:045 2.16
Xh h16(1+ N an( ren) 6 (1+0:6316) an( ) m ( )

Udaljenost aerodinamckog ishodsta horizontalnog repa od vrha zrakoplova, uz uda-
llenost napadnog ruba horizontalnog repa od vrha zrakoplov&y,=5.45 m, je

Ih = lonh + Xn =5:45+0:045 =5495m (2.17)

Udaljenost izmedu aerodinamckog ishodsta krila i aerodinamckog ishodsta hori-
zontalnog repa:
hh =1y law =5:495 1591 =3:904m (2.18)

| 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, bitice nam potrebna duljina tetive krila
Co ha osi simetrije, prema slicj 2]3. Budici da nam je poznata duljina korijenske tetive
Gw =1.65 m i kutevi napadne i izlazne ivice, g i 1., postupkom u nastavku ma@emo
dai do .

Slika 2.3: Tetiva na osi simetrije

Duljina tetive na osi simetrije zrakoplova
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Co = X1+ Xp+ ¢ =0:0064 + 00163 + 165 =1:673m (2.19)

Udaljenost napadnog ruba krila u korijenu, odnosno na osi simetrije, od vrha zrako-
plova je
lo = low X1 =1:55 0:.0064 = 1544 m (2.20)

Povssina krila sa pod-trupnim dijelom

. Ctowb _1673+135925 _
St =2 55 = 2 5 5 = 13:98 nt: (2.21)
Swenje krila L35
= Gw _ 199 _ 59071
= " 1673 0:807t (2.22)

Aerodinamcka apscisa, odnosno srednja udaljenost napadnog ruba krila od osi vy, je

c1+2 0:8071

142
= = 2u
Xa = bggiyant ) =925 58071

6(1+ )

tan(1:12) =0:044 m (2.23)
Aerodinamcka tetiva iznosi
1398 0:8071

4 4
= 4 Ser -3 1 =1517m  (2.24)

“=37 ( +1)2 9.25 (0:8071 + 1

Udaljenost aerodinamckog ishodsta od vrha zrakoplova
la = lp+ Xa =1:544 +0:0436 = 15876 m (2.25)
Vitkost krila sa pod-trupnim dijelom
A= _— =" =6:12 (2.26)

Prednji polazaj sredsta mase u odnosu na aerodinamcku tetivu krila sa pod-trupnim
dijelom

hn =0:28.
Udaljenost sredsta mase od aerodinamckog ishodsta

hm = hn ca =0:425m (2.27)
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Udaljenost sredsta mase od vrha zrakoplova
Im = Ia+ hy =1:5876 + (0425 =2:.012m (2.28)

Ovo je bio primjer odredivanja polaaja sredsta mase u odnosu na neku referentnu
tacku. Na isti nacin bi odredili i ostale polaje sredsta mase kada dale do njegovog
pomicanja.



3 Normalna sila i moment
propinjanja

Poznavajici sve podatke i geometrijske karakteristike ultra-lakog zrakoplova, ma@zemo
daci do ukupnog stacionarnog koe cijenta normalne sile i momenta propinjanja. Postu-
pak dobivanja koe cijenata slijedi u nastavku.

3.1. Kirilo
Za izrecun gradijenta krila potrebni su nam koe cijenti stlacivosti i koe cijent
iskorstenja pro la. Pri brzini leta V=37.5 m/s, prosjecnoj brzini krstarenja, Machov
broj je vV 375
Ma = a = BTO =OllQ (31)
te je koe cijent stlecivosti
Y p
= 1 Ma?2= 1 011¢ =0:994 (3.2)

Gradijent koe cijenta sile uzgona pro la Clark Y, prema literaturi [2], je ¢ =5.44,
s kutom nultog uzgona (=-2.558 .

Za usporedbu, pomau panelne metode, napravljena je analiza prola Clark Y.
Prema poznatim geometrijskim takama navedenim u literaturi [[4], izvisena je pro-
cjena napadnog kuta nultog uzgona g i koe cijenta sile uzgonac, . Panelna metoda
provedena je prema postupku navedenom u literaturi[5]. Dobiveni su sljedeci rezultati:

o = 3051,

¢ =6:85.

11
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Budui da je ovaj zrakoplov napravljen u samogradnji, mogica su odstupanja samog
pro la krila. Zbog togace se tokom daljne analize koristiti manje vrijednosti koe cijenta
sile uzgonag i kuta nultog uzgona ( kako bi se uzela u obzir mogwnost pogreske,
iako ona, realno, ne mora postojati.

Koristeci gradijent koe cijenta sile uzgona prola ¢ =5.44 i uz poznatu strijelu na
polovici tetive, -=-0.88 , gradijent uzgona normalne sile krila je

2A
(Cn )w = S W . =
2 —
2+ 4+ 2AW 1+ tan( c-2)
o] 2
= ¢ 2 5733 = 4:041 (3.3)
2 5733 2 tan( 0:88)2
2+ 4+ — == 1+ — 7
5:44 0:994

Za odradivanje polaaja hvatsta sile (C. )w , prema literaturi [6], za krila vitkosti
vece od 5 i kuta strijele manje od 35, hvatste normalne sile je h,=0.25.

Vrijednost koe cijenta interferencije planarne kon guracije krilo-tijelo
Kgw =1+3d wd(1 d)=1+3 0:0703 0:81820:0703(1 0:0703) = 1:1574 (3.4)
Vrijednost koe cijenta interferencije otklonjene kon guracije krilo-tijelo

1+0:41d 2 1+0:41 0:0703 2
= S, Kew = Tio070s L1574 =1069  (3.5)

kBW

Buduci da je krilo ne-uvijeno, kut nultog uzgona pro la ¢ bitice jednak kutu nultog
uzgona krila. Uz g i koe cijente interferencije, te postavnog kuta krilaiy, kao varijable,
ekvivalentni napadni kut krila je

o = Kew +kew(iw o) =1:1574 +1:069 iw ( 2558 o =
=1:1574 +1:069i +0:0477 (3.6)
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Pa je koe cijent normalne sile kombinacije krilo-tijelo

Sw 129
=4:041—— (1:1574 +1: +0:0477) =
Swor of 0 13:98( 5 069 +0:0477)

(CN)BW = (CN )
=4:316 +3:98d6 +0:1779 (3.7)
Moment propinjanja pro la Clark Y je ( cno)pr=-0.061, te je spreg krila sveden na
referentnu povsinu:

Awcos( m) Sw _ 0:061 5:733cos( 0:88) 129 _
Aw +2c0s( m) Ser 5733 +2cos( 0:88) 1398

= 00417 (3.8)

(CmO)W = ( CmO)pr

Koe cijent momenta propinjanja kombinacije krilo-tijelo za sredste mase koje je
udaljeno h;,, od aerodinamckog ishodsta bitice

(Cn)ew =(Cmo)w (Cn)ew (he hy) =
= 00417 (4:316 +3:98G6 +0:1779) (025 hp) =
= (1.079 4.316h,) (0:9965 3:98t,)i,, 0:0417+0177%,: (3.9

3.2. Tijelo

Oblik tijela je takav da m@emo zanemariti rezultirajicu normalnu silu, ali moramo
uzeti u obzir spreg od normalne sile prednjeg i zadnjeg dijela.
Za relativni polazaj krila na tijelu

ICW _ lOW + CAhC _ 1:55 + 1:505 0:25

- =0:29 3.10
L¢ L¢ 6:6 2 ( )

prema literaturi [1], na strani 4-9, s dijagrama 5, acitavamo da j&K; =0.56. PoznavajLci
koe cijent koji ovisi 0 odnosu udaljenosti napadne tacke krila od vrha prema ukupnoj
duljini tijela K;, ma@emo prema sljedecoj jednadzbi odrediti koliki je taj koe cijent
momenta od normalne sile prednjeg i zadnjeg dijela tijela.

KidiL¢ _ 056 0:6% 6.6
Ca Sref ~ 1505 1398

(Cn)s = =0:075: (3.11)
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3.3. Savijanje struje

Koe cijent ovisan o vitkosti krila

1 1 1 1
Ky = = = =0:1195 3.12
AT A 1+AY T 612 1+6:1247 (3.12)

Koe cijent ovisan o swenju krila

10 3 _ 10 3 0:8182
B 7 - 7

K =1:078 (3.13)

Aerodinamcka tetiva horizontalnog repa iznosi

45, h 4709 0:6316

“= 3% © (.+1)2 3687 - (06316+1p

=0:788m (3.14)

Razlika udaljenosti hvatsta normalne sile horizontalnog repa i krila je

0:788 1:505
len lew = |h+% In+ CZA = 5:495+ 15906+ =3:725m (3.15)

Koe cijent koji ovisi o polaaju horizontalnog repa u odnosu na krilo

h 0:657
1 - 1
Ky =s—P =g 925 -(.999 (3.16)
3 Ich ICW 3 3.725
b2 9:252

Kut strijele na 1/4 tetive horizontalnog repa 1-4=0.12 , pa je povijanje struje iza
kombinacije krila
d 9 —— 110

g "4 KaK Ky cos( =) =

p — 119
=4:44 0:1195 1:078 0:999 cog0:12) =0:3867 (3.17)

3.4. Horizontalni rep

Za proracun gradijenta normalne sile po napadnom kutu, trebatice nam veltina :

P
=P 1T ™az = "1 098 0117 = 0:904 (3.18)
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Napadni kut na horizontalnom repu je

h = o ef = 0:3867 (11574 +1:069 0:0477) =
=0:5524 0:4134,, 00185 (3.19)

Gradijent koe cijenta normalne sile horizontalnog repa:

2A
(Cn )n = S d > =
2 _
o+ 4+ 2An 1+ tan(  ch=2)
G h 2
2 2:954
= ¢ =3:287 (3.20)
2 2954 2 tan(0:61 )2
2+ 4+ — 1+ ———=—
6:09 0:994

Hvatste gradijenta normalne sile (Cy )i m nalazi se na udaljenosti od aerodinamckog
sredsta horizontalnog repa

he = h, +0:23can =3:904 + 0:23 0:788 = 4:086 m (3.21)
Polaaj hvatsta u odnosu na srednju aerodinamcku tetivu
_hey 4086  _ _
he = o T T505 =2:715 (3.22)

Vrijednost koe cijenta interferencije planarne kon guracije horizontalni rep-tijelo:
Kgh =1+3dy, ndn(1 dy) =1+3 0:084 0:6316 0:084(1 0:084) =1:204 (3.23)
Vrijednost koe cijenta interferencije otklonjene kon guracije horizontalni rep-tijelo:

1+0:41d 2 1+0:41 0:084 2
kgn = “1+d Kgn = 1+0:084 1:204 = 1:096 (3.24)

Kad je upravljacka povsina po cijelom rasponu nosece povsine, onda j&S =§,=1.
Zac =c=0.45 i t=c=0.09, prema literaturi [1], na strani 2-15, sa dijagrama 14, ccitavamo
(g )=5.25. Poznajwi sve navedene podatke, gradijent normalne sile na horizontalnom
repu zbog otklona kormila visine odrdujemo prema formuli i on iznosi

(Cu o :0:9%(%)(@ Yor c0S( L) Ky =

:287
=09 1% 5:25 cos( 0:2) Kg =2:55;: (3.25)
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S ovim vrijednostima, koe cijent normalne sile kombinacije horizontalni rep-tijelo,
uz postavni kut horizontalnog repa kao varijable, bitice

Sh

S (Cn )n(Kgn n+ kenin)+(Cn )hm =
ref

(CN)hB = h slot

1.774
:0:980:85@5 3:287 1.204 (0:5524 0:4134,, 0:0185)+1:.0963, +2:55K; =

=0:2312 0:173y 0:0077 + 03809y, + 0:269K;: (3.26)

Hvatste upravljacke sile u odnosu na srednju aerodinamcku tetivu, na udaljenosti
od aerodinamckog ishodsta zrakoplova
h Xe
_ Mt G 3:904+0:23 0:788

he = . TEos =2:715 (3.27)

Koe cijent momenta propinjanja horizontalnog repa za sredste mase na udaljenosti
h,, od aerodinamckog sredsta letjelice ima

(Codre = (Cn ) *+Cno (he  hm) (Cn)Ki(he hm) =
= 02312 0173y 00077 +03809; (2:715 hp)

0:269K; m (2:715 hy) =
= (0:6277 0:231h,) +(0:4697 0:17Fn)iw  (0:7317 0:269%1,)K; m
(1:034 0:380%,,)in + (0:0209 0:007hy): (3.28)

3.5. Stacionarni koe cijent normalne sile i momenta
propinjanja

Sada, kada imamo sve koe cijente normalne sile od kombinacije krilo-tijelo i hori-
zontalni rep-tijelo, ma@emo odrediti ukupni koe cijent normalne sile.

Cn =(Cn)ws +(Cn)ne (3.29)

Cn =(4:316 +3:986y +0:1779) +(0:2312  0:173w
0:0077 + 0:3809;, + 0:269K; ) (3.30)
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Cn =4:5462 +0:269K¢ , +3:813 +0:3809;, +0:1702 (3.31)

Ukupni stacionarni koe cijent momenta propinjanja bitice

Cn =(Cn)ws *(Cm)e +(Cm)ns; (3.32)

Cm = (1:079 4:316h,)  (0:9965 3:98@y)iw 0:0417 + 0177, +
+0:075 (0:6277 0231d,,) +(0:4697 0:173,)iw
(0:7317 0:26991,)Ks m  (1:0341 0:380%,,)in + (0:0209 0:007hy); (3.33)

Cm = (1:6317 4547%,) (0:5268 3:81%m)iw
(0:7317 0:26951,)Ks m  (1:0341 0:380%,,)in  0:0208 + 0170,: (3.34)

S odredenim koe cijentima normalne sile i momenta propinjanja, ma@emo izvsiti
prikaz u ovisnosti o napadnom kutu, s postavljenim kutom krilaiyy=3 , postavnim
kutom horizontalnog repaip=2 , poleajem sredsta maseh,,=0.28 i otklonom kormila
visine u intervalu -10< , <10.



Poglavlje 3. Normalna sila i moment propinjanjal8

Slika 3.1: Dijagram promjene koe cijenata normalne sile i momenta propi-
njanja ovisno o napadnom kutu i otklonu kormila visine



4 | Maksimalni koe cijent
normalne sile krila

U ovom poglavlju, izvsiticemo procjenu maksimalnog koe cijenta uzgona krila
CLmax I napadnog kuta . Za swenje krila =0.8182, prema literaturi [1], odredujemo
koe cijent C; kojice nam biti potreban za daljni proracun. Vrijednost tog koe cijenta je
C;,=0.05. Osim toga, poznavajwi vrijednosti Machovog brojaMa=0.110 i kuta strijele
napadnog ruba krila, ma@emo odrediti granicu malih i velikih vitkosti krila Ag .

3p1 Ma? 3p1 0:11¢

Ao = Ci( w)+1 cos( ) ) (0:05+1)cos(112) ]

2:84 (4.1)

Kako je vitkost krila Ay, =5.733, a to je vece od granice malih i velikih vitkosti krila,
koe cijent maksimalnog uzgona krilaC nax , zZa male Machove brojeve, je zbroj dvaju
dijelova:

Cimax = fi=t Cimax + 4 Cimax: (4.2)

Koe cijent proporcionalnosti f -, ovisi o strijeli napadnog ruba g i 0 parametru
4 . Prema literaturi [5], 4 y ovisi 0 geometriji pro la, a geometriju pro la znamo
prema [4], pronalazimo da je4 y=2.36. Poznavajwci 4 y i g, iz dijagrama D-7,
priloga literature [1], dolazimo dof - =0.9.

Drugi dio jednadzbe 4 C_nax predstavija korekciju maksimalnog uzgona krila za
4 M = Ma 0:2. Kako se ovdje radi o malim vrijednostima Machovog broja, u kojima
se zrakoplov koristi, ovaj dio jednadzbe m@emo zanemariti.

Za relativnu debljinu krila t, prema slici[2.2, uzeli smo srednju relativhu debljinu
krila t=0.12. Iz dijagrama D-8, iste literature, ccitali smo Cjy,ax =1.730.

Konano, maksimalni koe cijent sile uzgona, prema jednadzbj 42, je
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Cimax =0:9 1:730+0=1:558 (4.3)

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

C
max — o7t (I-_:max + 4 max: (4-4)
L

Prva dvaclana predstavljaju linearni dio. Prvi je aerodinamcka znacajka krila i ako
krilo nije uvijeno, ¢ je jednaka kutu nultog uzgona prolaion je ¢=-2.56 . Treciclan
je prirast pri kojemu se dostze maksimalni uzgon. Sa dijagrama D-10, iz prethodno
navedene literature, za poznate vrijednosti ¢ i 4 y, citavamo 4 ,5x=0.8 .

Prema jednadzbi[4.4, dobivamo iznos maksimalnog napadnog kuta

1:558 180

= . + ——+0:8 = : : .
max 2:56 2041 0:8 =20:32: (4.5)



5 | Uzduna statcka
stabilnost zrakoplova

Stabilnost zrakoplova ogleda se u tome da lice, ukoliko die do nekog vanjskog
poremecaja koji nastoji narwsiti stabilnost ravnoteznog leta, dai do takve promjene
kojace nastojati ponstiti taj poremecaj i ponovno uspostaviti stabilni ravnotezni let.
Postoje dvije stabilnosti ravnoteznog leta koje se analiziraju, a to su: uzdwna i bana.

Zrakoplov je uzdwno stabilan, ako se uslijed poremecaja napadnog ku# , nas-
talog uslijed nekog vanjskog poremecaja, stvara takva promjena momenta propinjanja
koja nastoji ponstiti poremecaj.

Uvjeti statcke stabilnosti, za stabilan ravnotezni napadni kut, su:

Cn <O (5.1)

Da bi prvi uvjet bio ostvaren, odnosno da jeC,, <0,zelimo razmotriti kako pol@aj
sredsta mase utjece na stabilnost leta budici da je direktno s njome povezana preko
jednadzbe

Cn =Cn (hm  hp); (5.3)

iz koje se vidi dace uvjet statcke stabilnosti biti zadovoljen ako je
hm < h ns

odnosno ako je sredste mase ispred neutralne tacke. Neutralna tacka je mjesto na kojem
je gradijent momenta propinjanja neovisan o napadnom kutuSto je sredste mase vse
ispred neutralne tacke, zrakoplovce biti stabilniji, ali timece se vse narsiti upravljivost
samog zrakoplova.
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Stabilnost de nirana ovim uvjetima, u ravnoteznom letu, zovemo uzdwna statcka
stabilnost leta.

5.1. Provjera statcke stabilnosti

Kada smo de nirali uzdwnu stabilnost leta, m@emo sprovesti provjeru uzdwne
stabilnosti zrakoplova Z-XIlI.

1z jednadzbe (3.34) mazemo izviei pojedine clanove i provjeriti da li udovoljavaju
uvjetima. Clanovi koje provjeravamo su:

Cmo+ Cm Kf m= (0:5268 3:813,)iw  (1:0341 0:380%,)in
0:0208 + 0170, (0:7317 0:269%1,)K: m; (5.4)

Cm = (1:6317 4:547hy): (5.5)

Za postavljeni kut krila iy =3 , postavni kut horizontalnog repai,=2 , otklona kor-
mila visine ,,=0 , za kojice koe cijent interferencije biti K=1, te krajnji prednji i
straznji polaaj sredsta mase, h,=0.28 i h,=0.33, imamo prikazane vrijednosti koe -
cijenataC,, i Cpot+ Cyp, K¢ U tablici . Sto de nira ove polaaje tezsta, bitice
pojasnjeno u sljedecem poglavlju.

Tablica 5.1: Stacionarni koe cijenti momenta propinjanja za prednji i
straznji polazaj sredsta mase

0.28| -0.359 0.0228
0.33] -0.131 0.0420

Iz dobivenih rezultata vidimo da su uvjeti statcke stabilnosti zadovoljeni.

5.2. Neutralna ta@ka

Kako bi prvi uvjet stattke stabilnosti bio zadovoljen (5.1)), polaaj sredsta mase
mora ostati ispred neutralne tacke, kaosto je vec receno. Polaaj neutralne tacke je
konstantna vrijednost i m@emo ju odrediti neovisno o tome da li poznajemo pol@aj
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sredsta mase. Budici da su nam pol@aji sredsta mase poznati, ovisno o raspodjeli
tereta, iskoristiticemo jedan pol@aj za odradivanje neutralne take. Za zadani prednji
polaaj sredsta mase, h,,=0.28, prema jednadzbi ), dobiticemo jednadzbu s kojom
cemo odrediti polazaj neutralne take.

Cn smo ve odredili, pa nam za pronalazak neutralne tacke jos nedostajeclacy .
Tajclancemo odrediti prema jednadzbi (8.31), i to je veltina uz napadni kut . Pa

prema (5.3), dobivamo

(1:6317 4:5472 0:28) = 4:5462(028 h,); (5.6)

pricemuce neutralna tacka, u odnosu na srednju aerodinamcku tetivu, imati polaaj
h,=0.359.

S ovako dobivenim rezultatima, u kojem su zadovoljeni uvjeti statcke stabilnosti
leta, m@emo zakljiciti dace zrakoplov Z-XII biti uzdwno stabilan, i takav ce ostati
sve dok je polaaj sredsta mase ispred pol@aja neutralne tacke.



6 Ravnotezni let za
razicite uvjete leta

| kombinacije tereta

Ravnotezni let podrazumijeva da su momenti koji djeluju oko sredsta mase u rav-
notezi, odnosno da je rezultirajici moment jednak nuli. Cilj ovog poglavlja je utvrditi
kako se ponasa zrakoplov za pojedine postavke leta. Na zrakoplov u letu djeluje sila
uzgona i moment propinjanja koji su opisani jednadzbama

CL=Co+C. +CL n; (6.1)

Cm=Cmo* Cn +Cm m: (6.2)

Ravnotezan horizontalan let podrazumijeva da je sila uzgona jednaka tezini zrako-
plova i da je moment propinjanja zrakoplova jednak nuli.

mg

CL=q1—— (6.3)
é Vv 2 Sref
Cm =0 (6.4)

1z ovecetiri jednadzbe (6.1] do[6.4) 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 pol@aja sredsta mase.

Analizirana sucetiri pol@aja sredsta mase, pa shodno tome, icetiri kon guracije
tereta koji su prikazani u tablici[6.7.

24
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Tablica 6.1: Kon guracije zrakoplova i polaaji sredsta mase

Kon guracija A B C D
Polaaj sredsta mase,h,, | 0.28 | 0.29 | 0.32 | 0.33
zrakoplov, 343.5 kg P P P P

max gorivo, 25.2 kg P P
1/10 goriva, 2.52 kg P P
pilot, 80 kg P P P P
putnik, 80 kg P P
ukupna masa, kg 448.7 | 426.02| 528.7 | 506.02

6.1. Utjecaj brzine leta

U dijagramima na slici 6.1, izvsen je prikaz promjene brzine na visini leth=1000 m,
iz kojih zakljicujemo dace zrakoplov u prikazanom rasponu brzina u potpunosti mai
ostvariti ravnotezan let. Minimalne brzine variraju, ovisno od kon guracije, i prikazuju
brzinu sloma uzgona. Maksimalna brzina, uzeta u obzir, =45 m/ssto, s obzirom na
namjenu i karakteristike zrakoplova, predstavlja neki prosjek i kod ostalih vrsta ovakvih
tipova zrakoplova. Ona u stvarnosti maze biti veca ilicak i manja, a ovisi o faktorima
koji nisu tema ovog rada.

6.2. Utjecaj promjene visine leta

Na slici[6.2, vidimo promjenu ravnotenog napadnog kuta i otklona kormila visine
isto za razlcite polaaja sredsta mase ovisno o visini. Ono sto uacavamo jest, da s
porastom visine raste i ravnotezni napadni kut zrakoplova. Razlog tome jesto s poras-
tom visine leta opada i gustaca zraka,sto direktno utjece na koe cijent sile uzgona. Pa
da bismo kompenzirali tezinu, moramo povecati i silu uzgonasto rezultira povecanjem
napadnog kuta zrakoplova, a njime i pozitivan otklon kormila visine. Takder, prikaz
rezultata pokazuje dace i s promjenom visine, za brzinu krstarenj& =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 vecim visinama nece letjeti zbog same kon guracije i
opreme koju ima, a i ha 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 razlcite pol@eaje sredsta mase

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

Onosto je j& zanimljivo za razmotriti, jest da lice zrakoplov mai ostvariti rav-
notezan let za minimalnu brzinu ovisno o visinama leta. Minimalna brzina je, u ovom
slicaju, V=22.5 m/s, a uzeta je kao takva zbog pretpostavke da se zrakoplov nece 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 budwi da bi s promjenom visine zadrzavali
maksimalni napadni kut, a pritom morali povecavati brzinu sloma uzgona. Ravnotezni
let pri V=22.5 m/s prikazan je u dijagramima na slici[6.B, pa njihovim razmatranjem
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Slika 6.2: Promjena visine u ovisnosti od napadnog kuta i otklona kormila
visine za promatranu brzinu i razlcite pol@aje sredsta mase

zakljlcujemo dace i za minimalnu brzinu na razlcitim visinama, do 2000 m, leta biti
mogLce ostvariti ravnotezan let.

6.3. Utjeca] postavnog kuta krila i horizontalnog
repa

Sliedeci dijagrami vezani su uz postavni kut krila i horizontalnog repa. Razlog
njihovom prikazivanju jesto ne znamo kolikice biti njihovi konacni postavni kutevi, a
ovime zelimo prikazati njihovo ponasanje u odrelenom, acekivanom 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 razlcite polaaje sredsta
mase

prikazce biti izveen samo za odralene parametre, koji su navedeni iznad dijagrama, iz
jednostavnog razlogasto njihovih kombinacija mae biti mnogo. 1z dijagrama na slikama
[6.41[6.5, izvodimo zakljuwcak, dace, neovisno o njihovom konacnom postavljanju, za danu
brzinu krstarenja i visinu leta, biti mogice ostvariti ravnotezan let.

6.4. Utjecaj mase zrakoplova

Na sljedecim dijagramima u ovom poglavlju, slikg 6.6, prikazani su ravnotezni na-
padni kutevi i otkloni kormila visine, zavisno od ukupne mase zrakoplova i pol@aja
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Slika 6.4: Promjena postavnog kuta krila u ovisnosti o napadnom kutu i
otklonu kormila visine

sredsta masehy,, te brzine V i visine h. Dijagrami su koncipirani tako da prikazuju
paetak i kraj leta, sa i bez putnika. Tako, primjerice, polaaj sredsta maseh,,,=0.28,
predstavlja zrakoplov na paetku leta s masom kojucine zrakoplov, pilot i puno gorivo.
Na kraju leta, pasto se rezervoar goriva nalazi na takvoj poziciji, masa zrakoplova opada
ali se sredste pomce prema nazad. Isto bi predstavljala kon guracija s putnikom, samo
drugom masom, sto je prikazano krivuljom desno u dijagramima. Osim toga, napadni
kutevi i otkloni kormila visine su gitani, i prikazani u tablici §.2.]
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Slika 6.5: Promjena postavnog kuta horizontalnog repa u ovisnosti o napad-
nom kutu i otklonu kormila visine

Tablica 6.2: Ravnotezni napadni kutevi i otkloni kormila visine prema slici
6.6

hm | Mkl | rav;[]] mil]
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. Utjeca] polazaja sredsta mase

| na zadnjim dijagramima, slika[6.7, prikazana je promjena polaaja tezsta 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 -1& , <10, mogwe kompenzirati
pol@aj tezsta cak u aerodinamckom ishodstu zrakoplova. S druge strane, dijagra-
mima na slici[6.8, za minimalnu brzinuv =20 m/s (koja je uzeta kao prosjek minimalne
brzine svecetiri kon guracije), imamo prikaz da se pol@aj tezsta krece oko granice A
kon guracije. Za tu brzinu, otklon kormila visine nece maci kompenzirati daljni pomak
polxaja tezsta.



Poglavlje 6. Ravnotezni let za razltite uvjete leta i kombinacije tereta32

Slika 6.7: Promjena pol@aja tezsta u ovisnosti o0 napadnom kutu i otklonu
kormila visine za brzinu krstarenja
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Slika 6.8: Promjena pol@aja tezsta u ovisnosti o0 napadnom kutu i otklonu
kormila visine za minimalnu brzinu



7 | Zakljak

Analizom statcke stabilnosti zrakoplova, provedenom u ovome radu, ma@e se za-
kljciti da je razmatrani zrakoplov uzdwzno statcki stabilan. Osim udovoljavanja uvjeta
stabilnosti, zrakoplov mae ostvariti ravnotezni let za promatrane brzine, visine leta i
polaxaja tezsta mase, ali i dijelom za varijabilne postavne kuteve krila i horizontalnog
repa budwci da nisu ispitani svi mogtci uvjeti. Da sumiramo:

Odredeni su temeljni podaci i geometrija zrakoplova. Budwci da su podaci bili
kombinacija replike i originalnog zrakoplova, analizirani zrakoplov ne mora pred-
stavljati repliku zrakoplova kojice biti napravljen.

Odredeni su ukupni koe cijenti normalne sile i momenta propinjanja i prikazani
su dijagramima u ovisnosti od otklona kormila visine i napadnog kuta. Time smo
de nirali aerodinamcki model za analizu.

Napravljena je procjena maksimalnog keo cijenta sile uzgona i maksimalnog na-
padnog kuta s pro lom krila malo slabijih karakteristika. Ovakvim pristupom ide
se na stranu sigurnosti, odnosno pretpostavkom lasijin karakteristika od onih koje
stvarno krilo mae ostvariti.

Provjerom statcke stabilnosti utvr deno je da je gradijent momenta propinjanja
po napadnom kutu negativan za krajnje polaaje tezsta. Dokazom da je krajnji
straznji polazaj sredsta mase dovoljno ispred neutralne tacke, zadovoljeni su uvijeti
stabilnosti izcega smo zaljicili dace zrakoplov biti uzdwno statcki stabilan. lako
je statcka margina kod stranjeg pol@aja tezsta 3%, treba pripaziti o polaaju
eventualnog, dodatnog tereta koji bi se na zrakoplov mogao postaviti.

34
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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 slwcaju, kao
posljedica smanjenja gustae zraka sto ima direktno utjecaja na promjenu sile
uzgona. Da bi se to kompenziralo raste i ravnoteni napadni kut. Nadalje, is-
pitivanjem postavnog kuta krila i horizontalnog repa, kao varijabli, utvrdili smo
da je zrakoplov i dalje u moglcnosti ostvariti ravnotezni let, bez obzirasto smo
ograncili uvjete pod kojima je to mogice ostvariti. Dijagramima pol@aja tezsta
mase i pripadajwih 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
polxaja tezsta. Razlika tih kuteva je relativno mala. | na kraju, izvsili smo pri-
kaz promjene pol@aja tezsta, za maksimalnu masu ovisno od brzine krstarenja i
minimalne brzine. Zakljwcak je, da promjena pol@aja tezsta mase ne bi smjela
prijeci krajnji prednji polazaj, koji je odre den i iznosih,,=0.28, za minimalnu br-
zinu, jer otklon kormila visine to ne bi mogao kompenzirati. Teoretski bi se, kod
brzine krstarenja, polaaj tezsta mogao pomaknuti do aerodinamckog ishodsta,
a da to kormilo dubine mae 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, spwstanja, odrelivanje ovojnice leta te u konanici analiza dinamcke
stabilnosticime bi u potpunosti dobili uvid u mogwnosti zrakoplova.



Literatura

[1] S. Jankovt. Mehanika leta zrakoplovaFSB, Zagreb, 2002.

[2] M. Nenadovc. Osnovi aerodinamckih konstrukcija: elise Masinski fakultet Be-
ograd, 1976.

[3] Jr. J. D. Anderson. Fundamentals of Aerodynamics McGraw-Hill, fourth edition,
2007.

[4] Airfoil tools. http://airfoiltools/airfoil/details?airfoil=clark_il ,
sijecanj, 2017.

[5] Vrdoljak M. Jankovt S. Aerodinamika 1, nastavni materijali FSB, Zagreb, 2010.

[6] Roskam J. Airplane Design: Preliminary calculation of aerodynamic, thrust and
power characteristics Roskam Aviation and Engineering Corporation, 1987.

36



