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SOFTVER ZA PRORACUN UZDUZNE
STATICKE STABILNOSTI I UPRAVLJIVOSTI
AVIONA ZA OSNOVNU OBUKU PILOTA

UDC: 629.7.017.2 : 623.746.7 : 004.4

U ovom radu opisan je softver za proracun uzduzne staticke stabilnosti i upravljivosti

aviona za osnovnu obuku pilota. Softver je uraden sa namerom da konstruktorima omoguci
brzo i lako dobijanje potrebnih rezultata vezanih za stabilnost i upravljivost kod preliminar-
nih proracuna vezanih za ovu vrstu aviona. Program je uraden na osnovu analize velikog
broja aviona iz ove klase, a njegova tacnost je testirana na avionu ,,Lasta“. Rezultati koji su
dobijeni ovim softverom bili su vise od zadovoljavajucih, s obzirom na to da se radi o pro-
gramu koji bi se koristio za preliminarni proracun.

Kljucne reci: uzduzna staticka stabilnost, upravljivost, teziste, rezerva stabilnosti, neutralna
tacka.

SOFTWARE FOR CALCULATION OF AN AXIAL STATIC STABILITY
AND MANAGEMENT OF AIRPLANES FOR BASIC PILOT TRAINING

Summary:

This document introduced software for calculation of an axial static stability and
management of airplanes for basic pilot training. The purpose of this software is to provide a
quicker and an easier way of getting results regarding preliminary calculation of stability
and management for these types of airplanes. The program is based upon analisys of data
gathered from a large number of tested airplanes of this class. The accuracy of the program
has been tested on the airplane type , Lasta” and results were more than satisfying,
especially regarding the fact that the program is meant to be used for preliminary
calculation.

Key words: axial static stability, management, brunt, substitution for stability, neutral point.

Uvod

Pojmovi stabilnost i upravljivost in-
teresantni su nau¢nicima od pocetka raz-
voja avijacije. Vecina udesa koji su se
dogodili na prvim avionima bili su veza-
ni za stabilnost. Zbog toga se pristupilo
pazljivom proucavanju ove problemati-
ke, koja se tice stabilnosti 1 upravljivosti.
Takode, ove pojave se uzimaju kao va-
7ne granice, koje dozvoljavaju avionu
njegovu namenu da se krece u letu, sa
pozitivnom ili negativnom stabilnosc¢u.

Avion je u toku leta izloZzen dejstvu
turbulencije 1 opSte uzburkanosti atmosfe-
re, kao 1 udarima vetra, ali moze biti izlo-
Zen 1 trenutnim poremecajima koje izaziva
pilot, voljno ili nevoljno, pomeranjem ko-
mandi krmila, trzajem vatrenog oruzja i
tome sli¢no. Ako rezultuju¢e sile 1 mo-
menti nakon uznemirenja vrate avion u
prvobitni ravnotezni polozaj, bez ikakvog
angazovanja pilota, on je staticki stabilan.
Ukoliko novonastale sile 1 momenti stvore
kretanje koje ga sve viSe udaljuje od rav-
noteznog polozaja, on je staticki nestabi-
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lan. Ako poremecaj ne stvara nove sile 1
momente, tako da avion nema tendenciju
da se vrati ili jo§ vise udalji od ravnote-
znog polozaja, on je staticki neutralno sta-
bilan.

Avion koji je staticki stabilan ne mo-
ra biti i dinamicki stabilan, ve¢ moze biti
¢ak 1 nestabilan. Medutim, statiCki nesta-
bilan avion bic¢e uvek i dinamicki nestabi-
lan. Odatle se moze izvu¢i vrlo vazan za-
kljucak da je staticka stabilnost nuzan, ali
ne i dovoljan uslov za stabilnost.

U fazi projektovanja aviona prvi re-
zultati dobijaju se analitickim metodama
proracuna. Na osnovu toga doslo se na
ideju da se uradi softver koji bi konstruk-
torima omogucio brzo i lako dobijanje po-
trebnih podataka, vezanih za stabilnost i
upravljivost aviona za osnovnu obuku pi-
lota.

Analiza parametara staticke stabilnosti

Pri projektovanju softvera izvrSena je
analiza postojecih konstrukcijskih resenja iz
klase aviona za osnovnu obuku pilota sa eli-
snom pogonskom grupom. Analiza je izvr-
Sena radi odredivanja granica u kojima se
nalaze parametri vezani za geometriju avio-
na 1 parametri stati¢ke stabilnosti.

Za analizu je odabrano 14 aviona, od
kojih su neki sa klipnom, a neki sa turboeli-
snom pogonskom grupom razli¢itih snaga.

U tabelama 1 i 2 prikazane su geo-
metrijske karakteristike krila i horizon-
talnog repa analiziranih aviona. Na slici
1 grafi¢ki je prikazana raspodela vitkosti,
a na slici 2 raspodela odnosa rastojanja
aerodinamickog centra horizontalnog re-
pa od teziSta aviona prema srednjoj aero-
dinamickoj tetivi analiziranih aviona.

Tabela 1
Geometrijske karakteristike krila analiziranih aviona
Naziv aviona Tip pogonske frlo
grupe b I I et
mP | (m] | [m] | [m % | " | [m
A10B BASIC TRAINER | turboelisna | 20.00 | 11.00 | 2.424 | 1210 | 6.05 | 0.50 | 1.88
B RO e turboelisna | 19.40 | 11.14 | 2.300 | 1.070 | 6.40 | 0.47 | 1.76
ENAER T-35 PILLAN klipna 13.64 | 8.81 | 1.880 | 1260 | 5.69 | 0.67 | 1.59
ZLIN 142 klipna 13.15 | 9.16 | 1420 | 1420 | 638 | 1.00 | 1.42
VALMET L-80 TP turboelisna | 14.75 | 10.15 | 1.830 | 1.038 | 6.98 | 0.57 | 1.47
AR o klipna 9.00 | 7.92 | 1460 | 0920 = 697 | 0.63| 121
A R e T 11 Klipna 10.10 | 835 | 1.600 | 0.784 | 6.90 | 0.49 | 1.24
PZL-130 ORLIK klipna 1230 | 8.00 | 2.000 | 1.166 | 520 | 058 | 1.62
YAKOVLEV Yak-52 klipna 1500 | 9.30 | 1.997 | 1.082 | 5.77 | 0.54 | 1.58
PILATUS PC-7 turboelisna | 16.60 | 10.40 | 1.890 | 1.080 | 6.52 | 0.57 | 1.52
PILATUS PC-9 turboelisna | 1629 | 10.12| 1.890 | 1.080 | 6.29 | 0.57 | 1.52
NAC FIRECRACKER turboelisna | 11.89 | 7.92 | 1.830 | 1.450 | 5.28 | 0.79 | 1.65
UTVA 75 klipna 14.63 | 973 | 1.550 | 1.550 | 6.47 | 1.00 | 1.55
LASTA Klipna 11.00 | 834 | 1590 | 0.870 | 632 | 055 1.27
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Tabela 2
Geometrijske karakteristike horizontalnog repa analiziranih aviona

Horizontalni rep
Naziv aviona
Sk by, I I dy I 4, | s,
A n — V
[mP | [m] | [m] | [m] | ™| ™ |[m]| [m] 4, | s | "
A10B BASIC TRAINER | 540 | 45 | 1.50 | 1.04 | 3.75 | 0.69 | 5.06 | 10.300 |2.685| 0.27 | 0.72
EMBRAER EMB-321

TUKANO 6.77 14.660| 1.35 | 0.73 | 3.21 | 0.54 | 497 | 9.860 |2.824| 0.35 |0.99
ENAER T-35 PILLAN 2.34 (3.050| 0.83 | 0.83 | 3.98 | 1.00 | 4.77 | 7.970 [2.999| 0.17 | 0.51
ZLIN 142 2.59 (2.904| 0.81 | 0.81 | 3.26 | 1.00 | 3.59 | 7.330 [2.528| 0.20 | 0.50
VALMET L-80 TP 3.29 [3.680| 0.88 | 0.88 | 4.12 | 1.00 | 4.31 | 7.900 [2.931| 0.22 | 0.65

AEROSPATIALE
EPSILON 2.00 [3.200| 0.77 | 0.47 | 5.12 | 0.61 | 4.24 | 7.590 |3.503| 0.22 | 0.78

SIAI-MARCHETTI
SF.260TP 2.42 (3.010| 1.05 | 0.55 | 3.74 | 0.52 | 3.87 | 7.100 |3.125| 0.24 | 0.75
PZL-130 ORLIK 2.78 [3.500| 0.84 | 0.84 | 4.41 | 1.00 | 4.81 | 8.450 |2.970| 0.23 | 0.67
YAKOVLEV Yak-52 2.86 [3.160| 1.26 | 0.72 | 3.49 | 0.57 | 4.12 | 7.745 |2.600| 0.19 | 0.50
PILATUS PC-7 3.18 |3.400| 1.37 | 0.77 | 3.64 | 0.56 | 4.89 | 9.775 |3.213| 0.19 [0.62
PILATUS PC-9 3.40 |3.400| 1.28 | 0.77 | 3.40 | 0.60 | 5.22 | 10.175 |3.430| 0.21 [0.72
NAC FIRECRACKER 2.83 [3.350| 0.83 | 0.83 | 3.97 | 1.00 | 4.64 | 8.330 |2.817| 0.24 | 0.67
UTVA 75 3.34 (3.800| 0.91 | 0.91 | 432 | 1.00 | 4.14 | 7.110 |2.671| 0.23 | 0.61
LASTA 2.00 [3.400| 0.84 | 0.59 | 5.78 | 0.70 | 4.17 | 8.040 |3.296| 0.18 | 0.60

Opis softvera

Pri projektovanju ovog programa,
teznja je bila da program bude pregledan
1 jednostavan za upotrebu. Upravo zbog

toga program se sastoji od jednog prozo-
ra (slika 3) na kojem se nalaze sve po-
trebne kartice koje sluze za unos podata-
ka vezanih za pojedine delove aviona.
Pored svih polja za unos, osim §to postoji

TIP AVIONA

SI. 1 — Dijagram raspodele vitkosti analiziranih aviona
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SI. 2 — Dijagram raspodele odnosa rastojanja aerodinamickog centra horizontalnog repa od tezista
aviona prema srednjoj aerodinamickoj tetivi analiziranih aviona

oznaka podatka, dat je i njen puni naziv,
a sa desne strane polja nalazi se jedinica
mere u kojoj treba uneti podatak. Sve to
korisniku olakSava upotrebu i spreCava
da dode do pogreski koje mogu da nasta-
nu pri unosu podataka.

Doprinos krila uzduznoj statickoj
stabilnosti

PoloZaj teziSta ima veliki uticaj na
doprinos krila uzduznoj stati¢koj stabil-

nosti. Polozaj tezista iznad ili ispod aero-
dinamickog centra (ac.) krila znatno ma-
nje uti¢e na stabilnost od polozaja teziSta
ispred ili iza ac. krila. Polozaj teZista iza
1 iznad ac. krila deluje destabilizirajuce,
dok polozaj tezista ispred i ispod ac. de-
luje stabilizirajuce.

Doprinos krila uzduznoj statickoj
stabilnosti aviona dat je u odnosu na pri-
kazani koordinatni sistem na slici 5, unet
u kartici koja nosi naziv krilo (slika 4).

[ Uzduzna staticka stabilnost | upravljivast aviona za pecetnu obuku pilota —[8]x]
Ceniaza | [ Letplaniania sa dizanom komandom | (Lt planitaria sa pustenom komandorr [Projektnatacka |
7 Pomoc |
P e demicz | demiez | v [ s
= = Izracuna
dy  [azs m RV A m [ioss kg
E]
Zog |14 ™ || “Motomilt sa drzanom komandom~—| [~Molarnilet sa pustenom komendom— | £ |1%0% ko | poontakies |
Cma[iz
oz dCmidCz ®
f f o |
o | o L.
Kilo  Horzortahnirep | Tup | Fogonska ouupa|
- Beomeiske repa repa Ulazri na sl
Povisina haiizanialnog repa Sy, 225 e Gradient uzgenahorzontainog repa &y [0.0638 170 ’7 Zoo [1857 ’—‘
Povsinakimia Gy [z | m?

Fovisina kimila ispred sopstvene ose obitaria Sy 00856 2

Farnirna osal

SI. 3 — Izgled programa
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Oblik krila
’7 1+ Stelasto kilo ¢ Pravougaono krilo

[ Geomelriske istce kil
Povisina krila S |— m?
Razmah kiila b T
Ugan strele kia - ¢y I
Tetiva asroprofl u kereru kil | I
Teliva asroprofianakiaukila | | T

Dsnovne sercdinarmicke aeroprofia

Koeficiient momenta pri nultom uzgonu  Cmo I

I— o
; o

Ugao kiila, aeroprofila pri nultom uzgonu Cn I

Relativan polozsi .c krila u & pravey Xa o

Ugao ugradnie kiila - Ot

Gradient uzgona kila &

I 140

Sl. 4 — Kartica ,, krilo

Doprinos krila stabilnosti u progra-

mu dat

(dC, )

dchk:Z+

je slede¢om jednacinom:

X

a

7, — visinsko rastojanje teziSta aviona od
aerodinamickog centra krila,

X, — udaljenost teziSta aviona od aerodi-
namickog centra krila,

l;o— srednja aerodinamicka tetiva,

2C. c 1]z, A — vitkost krila,
N e (@-a)-C. a I C.— koeficijent uzgona,
) e = 1/(1 + 8) — Oswaldov faktor efika-
gde je: ' snosti razmaha,
o — napadni ugao, & — popravni koeficijent,
oy — ugao ugradnje krila, a — gradijent uzgona krila.
Y
Rz RN Q
<] ; Mac = ‘ — j
(XJK‘\& B 7 f‘\sz::::::::iixé/
AT RT ===
ac
X ac , g
5N
X g
X

SI. 5 — Aerodinamicke sile i momenti koji deluju na krilo
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SI. 6 — Dijagram zavisnosti popravnog
koeficijenta od vitkosti

Na primeru Oswaldovog faktora efi-
kasnosti razmaha prikazan je princip po
kojem je program automatizovan. Kao
§to se vidi na slici 1, vitkost krila kod
aviona za osnovnu obuku pilota krece se
u granicama od 5 do 7, pa se sa dijagra-
ma (slika 6) zavisnosti popravnog koefi-
cijenta od vitkosti uzima deo krive koja
se nalazi u granicama od 4 do 8 1 prevodi
u oblik funkcije:

6 =0,0089042 1 —0,0061
Na ovom principu su svi koeficijenti

potrebni za proracun prevedeni u obliku
funkcije, a program ih, na osnovu algo-

ritma koji mu je zadat, poziva i koristi u
proracunu.

Horizontalni rep

Doprinos horizontalnog repa uzdu-
7noj statickoj stabilnosti aviona je veliki
i zavisi od sledec¢ih faktora: od udaljeno-
sti horizontalnog repa od ac. krila, od po-
loZaja horizontalnog repa po visini, uti-
caja strujanja iza elise, itd.

Doprinos horizontalnog repa uzdu-
7noj statickoj stabilnosti dat je sledecom
jednacinom:

(), 202

h

do

gde je:
a;, — gradijent uzgona horizontalnog repa,

17,1 — volumetrijski koeficijent horizontal-
nog repa,
N, —gradijent uzgona,

€ — ugao povijanja vazdusSne struje iza
krila.

Kilo  Horizontalnitep | Trup | Pogonska grups

Povrsina harizantainog repa &,

2252 me
15352 me

Povisina ki Sy

Gradijent uzgona horizontalhog repa a, |0.0638 140

Geometriske karakterstike horizontalnogrepa———————————— | "Aerudinamicka karakteristica hoizontalogreps

Ulazni podaci prikazani na siic
[ Zach 1897 W

Povisia kimia spred sopstvene ose obrtarfa Sy [00455 |

|
|

|

|

|

|

|

|

|

=

| =

| Sarnirnaosal
|

f——Zach

l—Z oo

Sl. 7 — Kartica ,, horizontalni rep **
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Trup

Doprinos trupa uzduznoj stabilnosti
je destabilizirajuci. Ispitivanja pokazuju
da povijanje struje ispred i iza krila, koje
prouzrokuju indukovane brzine slobod-
nih vrtloga krila, imaju veliki uticaj na
promenu momenta trupa i gondola sa
promenom napadnog ugla.

Indukovane brzine ispred krila, koje
stvaraju usponsko strujanje, uticu desta-
biliziraju¢e na sve delove trupa koji se
nalaze ispred krila, dok indukovane brzi-
ne iza krila, koje uspostavljaju nisponsko
strujanje, smanjuju destabilizirajuci efekt
onih delova trupa koji se nalaze iza krila.

Uticaj trupa na uzduznu staticku sta-
bilnost dat je pomocu grafo-analiticke
metode:

2 ]
Cp =B T [2()
da 360-S-1, %
-[Ej-dx
da
gde je:

S — povrsina krila,
s — §irina segmenta trupa.

Veli¢ina de/da za segmente trupa
ispred krila, neposredno ispred krila i za
segmente trupa iza krila ima razliCite
vrednosti, a program ih sam odreduje na
osnovu algoritma. Potrebno je samo da
korisnik vodi racuna pri unosu podataka
u tabele koje su date na slici 8. U prvu ta-
belu treba da unese vrednosti za segmen-
te ispred krila, u drugu samo vrednost za
segment koji se nalazi neposredno uz kri-
lo 1 u trecu tabelu podatke za segmente
koji se nalaze iza krila.

Pogonska grupa

Pogonska grupa ima veliki uticaj, ka-
ko na uzduzno uravnotezenje, tako i na uz-
duznu stabilnost aviona. Posto je tesko raz-
matrati uticaj pogonske grupe uopsteno, a
kako su odabrani avioni za osnovnu obuku
pilota, razmotrice se uticaj pogonske grupe
sa elisom na stabilnost i uravnotezenje.

Pogonska grupa sa elisom svoj uti-
caj ispoljava na slede¢i nacin:

— uticaj vu¢ne 1 normalne sile elise,

— povecanje dinamickog pritiska na
horizontalnom repu,

— povecano povijanje kod horizon-
talnog repa zbog uticaja mlaza elise,

— promena momenta krila zbog uti-
caja mlaza.

Kod elise se javljaju vucna i nor-
malna sila. Doprinos vu¢ne i normalne
sile elise na uzduznu staticku stabilnost
dat je slede¢om jednac¢inom:

Cm,, _dC, 2D* z,
dC. dC. S I

sat

ac,, =D’ L,
+ .

dc. 4§ 1[I,

gde je:

D — precnik elise,

L. — rastojanje normalne sile elise od te-
7iSta aviona,

zr — rastojanje pravca vucne sile od tezis-
ta aviona.

Vrednost za gradijente dCr / dC., i
dC,/ dC, treba odrediti za svaki pojedina-
¢an slucaj 1 to program radi automatski.

Posredni uticaj mlaza elise na uzdu-
7zno uravnotezenje 1 uzduZnu stabilnost
aviona ispoljava se u promeni karakteri-
stika strujnog polja usled mlaza elise 1
promene aerodinamickih karakteristika
onih delova aviona koji se nalaze u mlazu.
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Sl. 8 — Kartica ,, trup

Koeficijent momenta horizontalnog
repa, pod pretpostavkom da se ceo nalazi
u mlazu iza elise, iznosi:

dC,, __a,5(,_de_ds,
- h

dC, a da da

2

’C 2 d(l-f- SCTJ
i) e )
V4 dcC

z

gde je:

& —ugao povijanja od elise,

V,, — brzina u mlazu,

Cr — koeficijent propulzivne sile.
VeliCina ugla & povijanja struje

iza elise zavisi od koeficijenta propul-

zivne sile Cr.

Pregled rezultata

Glavni prozor programa prikazan je
na slici 3. U gornjoj polovini prozora na-

Kilo | Horzontalni ep| Tup  Pogenska arupa

Ulszri podaci prikazani na slci

Viinsko astojanio pravoa vuene sie od st aviena 20 [0131
Dueinsko asiojerie nomalne s oise od o aviona L [2a:

Frecnik elcz D [198 o

SI. 9 — Kartica ,,pogonska grupa**
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‘4 Uzduzna staticka stabilnost i upravljivost aviona za pocetnu obuku pilota

Centraza———~Let planianja sa drzanom komandon

~Let planirania sa pustenom kemandom

IEIET

Prejekina tacks———————————
P Pomac

dEm/dCz [.0.0876083985078
XND 0.334 20699650785 XNU

Keg [03086 dCmdCz .0 01932085556675 dCm/dCz .0 0600520843011 Voo [T més
3 3 Izracunai
d,  [ezm m Hno  |D405B08SsSETS? Hyg  [N30GEI208430710 m  [i8e kg
8% kot
Zog |148 0| e 0 o e e | so s ey || | ka/m | —horzantaln mp——————————

Cazmax [12
dCm/dCz [.0.0884905258513 Olsh
0.37503052585133

Qsesd 18553
o
Sarg [16:32060734038

SI. 10 — Pregled rezultata

laze se polja sa imenima grupe podataka
koji treba da se unesu ili koji ¢e se dobiti
kao rezultat (slika 10). Tako postoje gru-
pe podataka sa imenima ,,centraza‘“, ,let
planiranja sa drzanom komandom®, ,,mo-
torni let sa drzanom komandom®, ,let
planiranja sa puStenom komandom®,
,motorni let sa puStenom komandom®,
»projektna tacka® i ,,horizontalni rep®.

Grupa podataka ,.centraza“ sluzi
za unos podataka za centrazu (prednju,
zadnju 1 uobicajenu centrazu). Vrsi se
unos slede¢ih podataka:

X., — relativan polozaj teziSta u x

pravcu,
dp — duzina od teziSta aviona do Y tetive
horizontalnog repa,

Z.o — visinsko rastojanje teZiSta aviona
od x-ose.

U grupama podataka ,,let planiranja
sa drzanom komandom®, ,,motorni let sa
drzanom komandom®, ,let planiranja sa
pustenom komandom® i ,,motorni let sa
pustenom komandom* prikazuju se re-
zultati rada programa: dCm / dCz — re-
zerva stabilnosti i X, — relativan polo-

7aj neutralne tacke.

Grupa podataka ,,projektna tacka*
sluzi za unos podataka za projektnu tac-
ku za koju se vrsi proracun ugla ugradnje
horizontalnog repa i maksimalni otklon
krmila koji je potreban za tu projektnu
tacku. Unose se sledec¢i podaci:

V — brzina horizontalnog leta,
m — masa aviona u projektnoj tacki,

p — gustina vazduha na visini horizontal-
nog leta,
C.max — maksimalni koeficijent uzgona.

U grupi ,,horizontalni rep* prikazuju
se rezultati rada programa: oy, — ugao
ugradnje horizontalnog repa 1 Oemax
maksimalni otklon krmila visine.

U gornjem desnom uglu nalazi se
opcija ,,Pomoc¢*. Klikom na tu funkciju
otvara se prozor u kojem se nalazi objas-
njenje programa. Ispod njega nalazi se
dugme ,,Izracunaj“, a pritiskom na njega
izvrSava se program. Ako nisu uneti svi
podaci otvorice se prozor sa upozore-
njem: ,,Niste uneli sve potrebne podatke,
unesite 1th!!!*. Posle klika na ,,OK‘ unose
se podaci koji nisu uneti (slika 11).

791 Uzduzna staticka stabilnost x|

I7RS

Miske uneli sve patrebne podatke, unesite ikl
48;

24k

SI. 11 — Upozorenje

Zakljucak

Proracun stabilnosti i1 upravljivosti
aviona pri projektovanju vrlo je bitan. Soft-
ver koji je prikazan u ovom radu obezbe-
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duje da konstruktor lako i brzo dode do po-
dataka vezanih za uzduznu staticku stabil-
nost i upravljivost aviona. Najveca pred-
nost ovog programa je automatizacija. Do
sada je konstruktor pri projektovanju mo-
rao da koristi parametre sa viSe dijagrama
koji nisu bili na jednom mestu (u vise raz-
licitih izvora). Sada je taj problem prevazi-
den koris¢enjem ovog programa. Posto je
program testiran i dao je zadovoljavajuce
rezultate, slede¢i korak je da se unapredi 1
za ostale tipove aviona, kao i za popre¢nu

statiCku stabilnost 1 upravljivost, uzduznu 1
poprec¢nu dinamicku stabilnost.
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