ZAL ACZNIK NR 2

AERODYNAMICZNE I OSIAGOWE OBLICZENIA SAMOLOTU CESSNA 172S
WYKONANE W ZWIAZKU Z BADANIEM WYPADKU 440/09 JAKI ZAISTNIAL
W KRAKOWIE W DNIU 28.06.2009 R.

W zwiazku z koniecznoscia okreslenia osiagéw samolotu Cessna 172S w zakresach
wychodzacych poza dopuszczalne w Instrukcji Uzytkowania w Locie przeprowadzono
komputerowe obliczenia aerodynamiczne i z zakresu mechaniki lotu.

Dane do obliczen zostaly zaczerpnigte z ogdlnie dostgpnej literatury wymienionej na
konicu opracowania.

Zastosowano typowy algorytm do obliczen osiagéw samolotéw wychodzacy od danych
profilu aerodynamicznego poprzez wyznaczenie biegunowej calego samolotu
i zakonczony okresleniem mocy niezbgednej do Ilotu poziomego oraz mocy
rozporzadzalnej. Wykonano obliczenia réwnowagi podiuznej samolotu zakonczone
okresleniem zaleznosci kata wychylenia steru wysokosci od predkosci lotu dla
zapewnienia rownowagi podluznej. W obliczeniach starano si¢ uwzgledni¢ jak
najwigcej czynnikdw mogacych mie¢ wptyw na ich dokladnos$¢ jednak zastosowana
metoda mocy wyznaczania 0siaggéw samolotu z zalozenia posiada uproszczenia, ktore
dla lotu samolotu na stosunkowo duzych katach natarcia (okoto 20°) wprowadza
znaczne bitedy. Uwzgledniono w zwiazku z tym sko$ny oplyw $migla oraz wplyw
strumienia zasmiglowego na oplyw skrzydia. W obliczeniach aerodynamicznych nie
uwzgledniono skrgcenia geometrycznego skrzydla. Ze wzgledu na brak danych profilu
aerodynamicznego zastosowanego w samolocie Cessna 172S z wychylong klapa
przyjeto do obliczen dane ogdlne, ktére nastgpnie w celu zachowania wiasciwej
doktadnos$ci porownano z danymi dla innego profilu aerodynamiczne go.

Dla skutecznej oceny dokladno$ci przeprowadzonych obliczen wykonano na wstgpie
obliczenia osiagéw dla konfiguracji samolotu ze schowanymi klapami przy
maksymalnym dopuszczalnym cig¢zarze catkowitym (1156 kg) oznaczonym jako m;
w warunkach standardowych w celu poréwnania wynikéw z danymi zawartymi
w ITUwL samolotu Cessna 172S.

W obliczeniach postuzono si¢ metrycznym ukladem jednostek. W celu przeliczenia na
jednostki uzywane przy uzytkowaniu samolotu Cessna 172 nalezy postuzy¢ sig

nastepujacymi przelicznikami:
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1kg=221b

1 m/s = 196 ft/min
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1 predkos¢ wznoszenia w funkcji predkosci.

1 kt = 1,85 km/h
Ponizej przedstawiono wyniki obliczeh na wykresach: moc w funkcji predkosci

325

300

rr

275
Rys. 1 Moc niezbgdna N, do lotu poziomego, moc rozporzadzalna N; 1 predkos¢

225

200
150

175
V [knmvh]

T

1

1
[

1

150

125

— 0° —
w [m/s] dla m1, deIKL_O ,h=0m

70f-- -4

25
obrotowa silnika w funkcji predkosci lotu dla masy 1156 kg, schowanych

klap w warunkach standardowych.

I

I

I

I

I
e S

I

110
1001~ - -
90F---1
80F---1
30F----
3_.______

s/ao]su Twil N UN [srulm

250

2/11

125
V [km/h]

100

s r

Rys. 2 Predkos$¢ wznoszenia w funkcji predkosci po torze dla warunkéw jak na

Rys. 1



W tabeli 1 przedstawiono poréwnanie charakterystycznych parametréw osiggowych

zaczerpnigtych z Instrukcji Uzytkowania w Locie [7] z obliczonymi.

TABELA 1

Parametr Wartos¢ z IUWL | Wartos¢ obliczona | Réznica w % Uwagi

Predkos¢

Lo 98,1 km/h 93,2 km/h -5 1)
minimalna Vg

Predkos¢
maksymalna
w locie
poziomym

233 km/h 230,4 km/h -1.1 2)

Maksymalna
predkosc 3,72 m/s 4,04 m/s +7,5 -
wznoszenia

Predkos¢ po
torze przy
maksymalne;] 135 km/h 143 km/h +5.9 -
predkosci
wznoszenia

Predkos¢
obrotowa
silnika przy
predkosci
maksymalne;j

2700 °*7 . 2700 ™/ yin
(45 /) (45 /)

Uwagi:

1) predkos¢ minimalna w ITUwL podana jest bez mocy a wartos¢ obliczona jest
z mocg czyli taka réznica wydaje si¢ by¢ wartoscia prawdopodobna.

2) réznica pomigdzy predkosciami maksymalnymi jest bardzo mala ale jak
mozna zauwazy¢ z wykresu do obliczen zostalo wybrane $miglo optymalne
dla warunkéw doboru jednak rézniace si¢ od zastosowanego przez producenta.

3) Smiglo zastosowane przez producenta praktycznie nie wymaga redukowania
mocy w celu zapobiezenia rozkreceniu silnika przy predkosci maksymalne;.

Z analizy powyzszej tabeli wynika, ze réznice w porownywanych parametrach nie sa
duze 1 mieszcza si¢ w akceptowalnym poziomie dokladno$ci. Parametrem
obliczeniowym najbardziej odbiegajacym od parametru podanego w Instrukcji C 172S
jest predkos¢ wznoszenia, ktora jest o 7,5 % za duza przy wigkszej predkosci po torze
05,9 % co swiadczy o dobraniu smigla o nieznacznie innych parametrach.

Nastgpnie przeprowadzono obliczenia osiagdw dla konfiguracji samolotu na klapach

wychylonych o kat 10° dla maksymalnej dopuszczalnej masy startowej m;=1156 kg,
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srodka cigzko$ci w polozeniu skrajnie tylnym oraz dla masy mp=1327 kg isrodka
cigzko$ci przekraczajacego tylne dopuszczalne polozenie a wynikajacego z obliczen
(przekroczenie o 0.6 cala wynikajace z obliczenia przypadku, w ktérym z powodu
duzego kata natarcia bagaze mogly si¢ przesuna¢ w najbardziej tylne potozenia
W dalszej czgsci opracowania przedstawiono na wykresach posrednie 1 koncowe wyniki

w przestrzeniach bagazowych).

obliczen.
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Odlegto$¢ wolantu od tablicy przyrzaddw- kat wychylenia steru
WysoKosci

300
280
260
240
220
200
180
160
140
120

przyrzadéw mm

odlegtos¢ wolantu od tablicy

-30 -20 -10 0 10 20 30
kat wychylenia steru wysokosci stopnie

Rys. 12 Zaleznos¢ kata wychylenia steru wysokosci od odleglosci wolantu od tablicy
przyrzadéw pomierzona na blizniaczym samolocie. Czerwong pionowa linig
zaznaczono potozenie blokady wolantu w samolocie C172S, SP-ZAP podczas
zaistnienia wypadku.

Analiza wynikéw obliczen.

Blokada sterow

Na rysunkach 10 i 11 przedstawiono wyniki obliczef kata wychylenia steru wysokosci
do zapewnienia réwnowagi podluznej samolotu odpowiednio w funkcji kata natarcia
i predkosci lotu. W locie pomiarowym zrealizowanym dla masy m; pr¢dkos¢ minimalna
zostala osiagnigta przy wychyleniu steru wysokosci o kat ok. - 3°. Odczytany z Rys. 11
(kolor niebieski) wynosi ok. - 5° co stanowi niewielka rozbiezno$¢ pomigdzy
obliczeniami a pomiarem w locie. Z analizy wykresu dla masy m, (kolor czerwony)
wyraznie wynika, ze w krytycznym locie, zalozona w nietypowy sposéb blokada steréw
nie stanowila przeszkody w sterowaniu podluznym samolotu, gdyz mogta ona
ogranicza¢ wychylenie steru wysokosci o kat wigkszy od +12° (Rys. 12). Jest to
wielko$¢ lezaca poza zakresem statycznego sterowania samolotem begdacego

w konfiguracji podczas zaistnienia wypadku.
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Predko$¢ wznoszenia

Z analizy katoéw natarcia na Rys. 8 wynika, Zze po przekroczeniu krytycznego kata
natarcia bardzo matym przyrostom kata odpowiada znaczny przyrost mocy
niezbgdnej do lotu poziomego, co bezposrednio przenosi si§¢ na znaczne
zmniejszenie uzyskiwanej predkosci wznoszenia. Geometryczne pomiary wykonane
na obrazie zarejestrowanym przy pomocy kamery wykazaly, ze w krytycznym locie
kat natarcia cigciwy przykadlubowej skrzydta wynosit ok. 20°. Na Rys. 8 obliczony
kat natarcia przy predkosci minimalnej wynosi 20.3°. Przy uwzglednieniu 5%
doktadnosci obliczen minimalny btad wynosi +1° stad samolot mégt takze lecie¢ na
kacie natarcia réwnym 21°, a jest to kat powyzej krytycznego. Z obliczen predkosci
wznoszenia w funkcji predkosci lotu przedstawionych na Rys. 9 wynika, ze samolot
moze lecie¢ przy predkosci wigkszej od minimalnej (92.7 km/h) np. ok. 96 km/h na
dwoéch katach natarcia: mniejszym wynoszacym ok. 17° z predkoScia wznoszenia
wynoszaca ok. 1.2 m/s ina wigkszym kacie natarcia wynoszacym ok. 21.1°
z predkoscia wznoszenia 0.5 m/s. Z tego samego wykresu mozna odczytac, ze przy
predkosci minimalnej wynoszacej 92.7 km/h obliczeniowa predkos¢ wznoszenia
samolotu w konfiguracji i1 ci¢zarze jak podczas zaistnienia wypadku wynosi 0.913 m/s.
Z poréwnania dokladnosci obliczen zamieszczonych zalaczniku Nr 2 w tabeli 1 wynika,
ze obliczona maksymalna predko$¢ wznoszenia moze by¢ wigksza od rzeczywistej
o ok. 0.3 m/s.

Uwzgledniajac, ze samolot prawdopodobnie leciat w powietrzu opadajacym
z predkoscia ok. 0.1 m/s, to sumaryczne maksymalne zmniejszenie predkosci
wznoszenia moze wynosi¢ ok. 0.4 m/s. Stad obliczeniowa maksymalna predkosé
wznoszenia moze wynosi¢ ok. 0.5 m/s. Obliczeniowa $rednia pr¢dkos¢ wznoszenia
samolotu SP-ZAP na odcinku pomigdzy pierwszym a drugim zakretem wynosifa 0.6 m/s.

Sa to bardzo zblizone wartosci.

Przy uwzglednieniu: doktadnos$ci obliczen, lotu samolotu w opadajacym powietrzu,
by¢ moze jeszcze wigkszego zatadowania samolotu niz zostalo zatozone do obliczen
oraz nieco mniejsze] mocy silnika niz nominalna mozna stwierdzi¢, ze w takich
warunkach lotu samolot moégl osiagna¢ predko$¢ wznoszenia o wartosci zblizonej

do 0.5 m/s.
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Whioski z obliczen

1. Zatozona blokada na rurze wolantu ograniczata zakres mozliwych wychylen steru

wysokosci ale nie ograniczala wykorzystywanego podtuznego zakresu sterowania

w krytycznym locie samolotu C172S, SP-ZAP.

2. Samolot lecac w drugim zakresie predkosci na duzym kacie natarcia, réwnym lub

bardzo zblizonym do kata krytycznego, mogl uzyskiwa¢ wznoszenie o wartosci

zblizonej do 0.5 m/s.
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