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OZET

HAVA ARACLARININ PERFORMANS VE KARARLILIK UCUS TESTLERI
Yusuf Serhat ONLER
Ugak Govde Motor Bakim Anabilim Dali
Anadolu Universitesi, Fen Bilimleri Enstitiisii, EKim 2017

Danisman: Prof.Dr.Mehmet Serif KAVSAOGLU

Havacilik sektorii, glinlimiizden yaklasik bir asir 6nce, Wright kardeslerin diinya
tizerinde kanatli bir platform ile ilk ugusu gergeklestirdikleri glinden bugiine giderek daha
kapsamli faaliyetler icine girmektedir. ilk ugusun gerceklestirilmesinden bu yana
tasarlanan, gelistirilen ve lretilen hava araglar1 da giderek daha kabiliyetli makineler
haline almislardir. Bu baglamda hava araglarinda yapisal dayanim, siirat, manevra
kabiliyeti, menzil, havada kalis ve aviyonik sistem yetenekleri gibi alanlarda ¢ok biiyiik
ilerlemeler kaydedilmektedir.

Bu tez, 6zellikle askeri alanda faaliyet gosteren ve her gecen giin daha kabiliyetli
ve karmasik sistemler halini alan askeri ugaklarin, performans ve kararlilik testleri
hakkinda bilgi vermek ve bu kapsamda kullanilan test tekniklerini agiklamak maksadiyla
hazirlanmustir.

Bu baglamda komple bir test siirecinin alt bilesenleri olan veri toplama teknikleri,
ihtiya¢c duyulacak veriler ve parametreler, test manevrasinin icrasi, veri analizi ve
anlamlandirma ve sonuglarin askeri standartlar ile kiyaslanmasi konularina deginilmistir.

Bu tezde bahsedilen test teknikleri ve veri analizi yontemleri genel olarak tiim
sabit kanat hava araglarina uygulanabilir olsa da sonuglarin yorumlanmasi igin askeri

standartlar referans alinmis ve askeri ucaklar iizerine yogunlasilmistir.

Anahtar Sozciikler: Performans, Stabilite ve Kontrol, Test Ugusu, Ugus Test Teknikleri.



ABSTRACT

PERFORMANCE AND STABILITY FLIGHT TESTS OF AIR VEHICLES
Yusuf Serhat ONLER
Department of Aircraft Fuselage Engine Maintenance
Anadolu University, Graduate School of Sciences, October 2017

Supervisor: Prof.Dr.Mehmet Serif KAVSAOGLU

The aviation industry gets into more comprehensive operations since the day that
Wright brothers performed the first flight with a platform having wings. The air vehicles,
which are designed, developed and produced throughout the time since the first flight was
performed, have transformed more capable machines. In this respect, tremendous
progresses are achieved at structural strength, speed, maneuver capability, range,
endurance and avionic system ability areas.

This thesis was prepared for explaining test techniques and giving information
about performance and stability tests of military aircraft which are operating in military
activities and becoming more capable and complex systems day by day.

Within this scope, data acquisition techniques, data and parameters needed,
executing of test maneuver, data analyses and interpretation, and comparison of results to
military standards subjects that are sub-components of complete test process were
mentioned.

Due to military standards were used as reference documents to interpret the
results, this study concentrates on military aircraft, even though the test techniques and
data analyses methods that are mentioned in this thesis can be applied to all fixed wing

air vehicles.

Keywords: Performance, Stability and Control, Test Flight, Flight Test Techniques.



ONSOZ

Havacilik, insanoglunun hayatinda yer almaya basladigi ilk glinden bu yana
sayi1siz teknolojik gelismelerin ortaya ¢ikmasina vesile olmustur. Bu gelismelerin kaynagi
kimi zaman artan ihtiyaclar, kimi zaman Onemi zaman iginde farkedilen emniyet
gereksinimleri, kimi zaman ise sektorde faaliyet gosteren aktorler arasindaki rekabet
ortami olmustur.

Dogas1 geregi birgok risk faktoriinii biinyesinde barindiran havacilikta, malesef ki
yiiz y1l1 askin siire igerisinde sayisiz kaza meydana gelmistir. Bu istenmeyen durumlari
en aza indirgemek ve giivenilir, baglayict birtakim standartlarin belirlenmesi adina
1944’te Sikago Konvansiyonu’nun toplanmasi, 1947°de Uluslararas1 Sivil Havacilik
Organizasyonunun (ICAO), 1967’ de Amerika Birlesik Devletleri Havacilik Otoritesinin
(FAA) ve 2003’te Avrupa Havacilik Emniyeti Otoritesinin (EASA) kurulmasit bu
alandaki kilometre taglaridir.

Emniyet gereksiniminin bu derece 6n plana ¢iktig1 havacilik sektoriinde, soz
konusu otoriteler tarafindan belirlenmis ve gokyiiziine ¢ikacak her ugagin saglamasi
gereken birtakim standartlar bulunmaktadir. Bu standartlar iireticiler ve test ekipleri
tarafindan ulasilabilecek agik kaynak yazili dokiimanlardir.

Ote yandan tahmin edilebilecegi iizere, askeri havacilikta ise gdrevin basarimu,
operasyonel gereklilikler gibi faktorlerden dolay1, emniyet olgusu sivil havacilikta oldugu
gibi en Onemli aktdr olamayabilmektedir. Rakibine iistiin gelmek, yiiksek siirat ve
manevra kabiliyetine sahip olmak, gelismis aviyonik sistemler ile donatilmak, kararli bir
ucus sergilemek ve kullanim kalitesi ile kontrol edilebilirligin tatmin edici seviyede
olmasi askeri ucaklardan beklenen beklentiler arasindadir. Beklentilerin, kullanicilarin
sahip oldugu operasyonel ve spesifik ihtiyaglara gore degiskenlik gosterebilmesi
nedeniyle askeri ucgaklar ve askeri uguslar i¢in, sivil sektdrdekine benzer sekilde teskil
edilmis otoriteler bulunmamaktadir.

Askeri havacilikta operasyonel isterler ve farkli beklentilerin varligi sebebiyle
sivil alandakine benzer kapsayict ve dikte ettirici kurallar koymak miimkiin
olmadigindan, s6z konusu ihtiyaglarin karsilanmasi gorevini milli olarak teskil edilmig
teskilatlar yada otoriteler ve bunlara bagli test birimleri tistlenmektedir. Bu ¢alismada da
askeri alanda bir hava aracinin performans ve kararlilik ugus test siireci ele alinmis olup,

bu kapsamda bilgiler verilmeye ¢alisilmistir.
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1. GIRIS

Test, ortaya ¢ikan bir iriiniin kullanici ile bulusmadan once gegirildigi son
asamadir. Havacilik sektoriinde isletilmekte olan test siirecleri, ele alinan test {iriiniiniin
ve silirecin karmasikligi sebebiyle olduk¢ca uzun zaman zarfinda sonuca ulasan
caligsmalardir. Bu kapsamda s6z konusu iirlin, daha dogru tabirle hava araci, yer testleri,
fonksiyonel testler, kalifikasyon testleri ve ucus testleri gibi bilinyesinde yiizlerce alt
baslik barndiran test asamalarindan geg¢mektedir. Bu calismada ise, bahsedilen
siireclerden olan ucus testleri siireci ele alinmastir.

Bu tezde kullanilmis olan tiim veriler Kasim 2015 tarihinde, Yuma, AZ, A.B.D
sehrinde konuslu olan Draken firmasina ait A4 Skyhawk savas ugagina ait veriler olup,
bizzat s6z konusu ugagin performans ve kararliligini degerlendirmek maksatli yapilan test
ucuslarindan toplanmistir. A4 Skyhawk ucagi, Pratt & Whitney J52—P—8B/C model
turbojet motor ile donatilmis tek motorlu, tek ve cift pilotlu versiyonlart olan, limitsiz
hava-yer atak kabiliyetine ve limitli hava-hava angajman yetenegine sahip saldirt
ucagidir. Hidrolik sistemden gii¢ alan flaplara, spoilerlere ve hava frenlerine (ing: speed
brakes), bunun yaninda aerodinamik olarak hareketlenen hiicum kenari slatlara sahip
olup, delta planform formunda kanatlari vardir [17].

Test ekibi tarafindan s6z konusu ucagin performans ugus testlerinde iki yonli
bakis a¢is1 benimsenmistir. Bunlardan ilki, test ekibinin sahip oldugu mesleki bilgi ve
birikimler dogrultusunda test u¢aginin performans test sonuglarini yorumlamak ve bu
kategorideki bir ugaktan beklenmesi muhtemel olan performans beklentilerini karsilayip
karsilayamayacagini degerledirmek seklinde olmustur. ikinci yaklasim ise elde edilen
sonuclarin ugak {ireticisinin, kullanicilara sunmus oldugu ucus kitabindaki (ing: Aircraft
Flight Manual — AFM) performans tablolart ile karsilastirmast olmustur. Bahsi gegen tiim
veriler, analizler siirecinde matematiksel ¢evrimler ve yontemler kullanilarak “standart
gilin” sartlarma gore standardize edilmistir. Standardizasyon énemlidir ¢ilinkii; herhangi
iki ayr1 u¢agi kiyaslarken ya da bir u¢agin performansini ortaya koyarken test giiniine ait
salt verileri kullanmak dogru bir yaklasim olmayacaktir. Soyle ki, bir ugak soguk giinde
test edilirken (itki yliksek olacaktir), bir bagka ugagin ayn1 manevralari sicak giinde icra
edip daha diisiik sonuglar ortaya koymas: muhtemeldir. Bu sebeple basing, sicaklik ve
dolayisiyla yogunluk gibi performansa direkt etki eden parametreler standart giin
sartlaria gore standardize edilirken, benzer sekilde performansa dogrudan etkiye sahip

bir diger faktor olan agirlikta test ugaginin maksimum agirlik degerine gore (dolayisiyla
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en kotli duruma gore) uyarlanarak degerlendirme yapilmistir. Bu maksatla uguslar
esnasinda basing irtifasi i¢in standart giin degeri baz alinarak 29.92 in/hg altimetre degeri
kullanilmistir.

Kararlilik testlerinde ise Amerikan savunma bakanligi tarafindan yayimlanmig
olan ve ugus kalitesi konularin1 kapsayan MIL-HDBK-1797 Flying Qualities of Piloted
Aircraft askeri standardi kullanilmistir. Yunuslama, yatis ve doniis olmak tizere her ii¢
eksendeki kararlilik seviyesi, sz konusu standardin dikte ettigi kistas degerler referans
alinarak degerlendirilmistir. Performans ucus testlerinin yani sira bilhassa kararlilik ugus
testlerinde oldukg¢a hassas veri toplanmasi ihtiyaci bulunmaktadir. Siirat, irtifa, hiicum
acis1, yatis a¢is1 ve orani, doniis agis1 ve orani, tirmanis agisi ve orani, her ii¢ eksendeki
yiik faktorleri gibi parametreler yiiksek 6rnekleme oraninda (>10 Hz) toplanmalidir. Aksi
takdirde veri analizi siirecinde toplanmis olan verilerin ¢oziiniirliigiliniin diisiik olmasi
sebebiyle hatali sonuglara ulasma ihtimali ortaya ¢ikmaktadir. Bu baglamda icra edilmis
olan ugus testlerinde veri toplama maksatli olarak, veri goriintiilemede kendine ait arayiiz
yazilimina sahip olan Appareo marka ticari atalet 6l¢tim birimi (ing: IMU) kullanilmistir.

Ucus testleri dogas1 geregi riskli ve maliyetli sliregler oldugundan, hassas veri
toplanmasina ihtiyag olmayan ve pilotun manevra esnasinda is yukiiniin ¢ok yiiksek
olmadig1 sortilerde, yedek veri olmasi maksadiyla kokpit ici ucus gostergeleri
kullanilarakta el yordamiyla gerekli parametreler not edilmistir. Bunun yapilmasindaki
maksat, s0z konusu riskli ve maliyetli sortilerin gerek olmadig: siirece muhtemel bir IMU
arizasi sebebiyle tekrar edilmek istenilmemesidir.

Bu g¢alismada, 6zelde A4 Skyhawk ucagi icin, genelde ise tiim askeri ucaklari
kapsayacak sekilde, performans ve kararlilik testleri ve test teknikleri hakkinda bilgi
verilmeye calisilmis ve A4 Skyhawk ugagi icin elde edilmis sonuglar {izerine yorum

yapilmistir.



2. PERFORMANS TESTLERI
2.1. Kalkis Performansi

Ucusun ilk asamasi olan kalkis safhasi, bir¢ok risk faktoriinii de beraberinde
getirmektedir. Tiim ugus genelinde ugcagin en agir sekliyle algak irtifada bir manevra icra
ediyor olmasi ve siiratinin de diisilk olmas1 bu riskler silsilesinin ana elemanlaridir.
Malesef ki diinya genelindeki istatistikler de en ¢ok ucak olaymin ve kazasinin ugusun
kalkis ve inis safhalarinda gerceklestigini gostermektedir. Bu kapsamda bilhassa askeri
havacilikta icra edilecek gorevin getirmis oldugu zihinsel mesguliyet faktorii de pilotlarin
is yiiklerini biiytik olgiide arttirmaktadir.

Bu denli kritik 6neme haiz olan kalkis safthasiyla ilgili ugagin performansi
incelenirken de ayni sekilde titiz ve dikkatli ¢alisilmalidir. Bunun yaninda kalkis olarak
adlandirilan ugus sathasi, sadece ucagin yerde kosturmaya baslayip tekerlerinin yerden
kesildigi noktaya kadar olan kisim olmayip, yerden kesilis sonrasi da askeri havacilikta
mania temizleme, sivil havacilikta emniyetli irtifa olarak adlandirilan 50 feet’lik irtifaya
kadar olan tirmanig kismini da icermektedir [7, 12, 21]. Bu baglamda ugus testlerinde
kalkis mesafesi hesaplanirken, ugagin hem yerdeki kosturma mesafesi hemde 50 feet’e
ulagincaya kadar yerde katettigi mesafe goz oniinde bulundurulmalidir. Fren birakma,
burun kaldirma, yerden kesilis ve 50 feet noktalarimi tespit edebilmek ve gerekli
hesaplamalar1 yapabilmek i¢in gereken Ol¢im cihazlari/gostergeleri ve parametreler

Cizelge 2.1°de verilmistir.

Cizelge 2.1. Kalkis Performansi Parametreleri Kullanim Alanlar

OLCUM PARAMETRESI KULLANIM AMACI
Stirat
Basing Irtifas Mach sayisi ve dinamik basing hesabi i¢in

Dis ortam sicakligi

Motor Kompresor Giris Sicakligi .
Itki diizeltmeleri i¢in

Motor Kompresor Devir Sayisi

Meteoroloji balonu ya da METAR Standart Giin diizeltmeleri i¢in

Radar altimetre Havalandiktan sonraki yer mesafesi hesabi i¢in

Agiklamali 6rnegi verilen parametrelerin  disinda, kalkis performansinin
degerlendirilmesi siirecinde veri analizinde kullanilan parametreler Cizelge 2.2°de

sunulmustur [7, 15].



Cizelge 2.2. Kalkis Performansi Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

Sg Sa Weotar quel
-yer mesafesi- -hava mesafesi- -ucak toplam agirligi- -yakit agirligi-
Hrwy ng Ny Ny
-pist siirtiinme Kkatsayisi- | -z ekseni yiik faktorii- | -x ekseni yiik faktorii- | -y ekseni yiik faktorii-
c 0 d NN
-yogunluk orani- -sicaklik orani- -basing orani- -Motor devri-
FF (Qr)
Vwina, Ta, Pa Viwina, Ta, Pa Lso e
-yakit akismetre )
-A0 ft- -A50 ft- ) -50 feet tirmanis siiresi-
degeri-

Pilot teknigi ve uygulama usuliiniin veriler {izerinde etkisinin biiylik olmasi
sebebiyle, kalkis performans testlerinde toplanan verilerde standartlik yakalanmasi ve
miinferit sapmalarin veri analizlerini etkilememesi i¢in Ornek sayisinin miimkiin
oldugunca yiiksek tutulmasi gerekmektedir. Bu mantikla A4 Skyhawk ugagiyla icra
edilen kalkis performansi testlerinde 2 ayri test pilotuyla toplamda 6 kalkis testi
yapilmustir. Uygulama usuliinde maksimum standardin yakalanmasi adina her iki pilotta
ucak manuelinin kalkis i¢in vermis oldugu prosediirlere uygun sekilde hareket
etmislerdir. Veri analizi i¢in gerekli olan tiim ivme ve atalet parametreleri daha 6nce
bahsedilmis olan Appareo marka ticari atalet 6lgtim birimi (IMU) ile toplanmistir. Bunun
yaninda tiim kalkislarda ugak maksimum kalkis agirligi olan 20.000 1b’yi [17]
yakalayabilmek i¢in tam yakit ile test yapilmistir. Test ugagi operasyonel kosullara uygun
bir modeli temsil etmesi maksadiyla 2 adet harici yakit tanki ve 2 adet AIM9 hava hava

fiizesi ile konfigiire edilmistir. Test giiniine ait kosullar Cizelge 2.3’ de sunulmustur.

Cizelge 2.3. Kalkis Performansi Test Kosullari

Pist Basing Irtifasi 188 feet

Pist Egimi 0.3° agag1 yonlii
0.02 (asfaalt)

+20°C ila +22°C

Pist Siiriikleme Katsayisi

Test

Kosullar: OAT (outside ambient temperature)

Riizgar Bileseni 4.5 ila 7 knots [kafa riizgari]
Take-off/ MIL Power

20.000 Ib

Motor Giicii

Ucak Agirhigt




Icra edilen 6 kalkis test verisinin ortalamasi u¢ak kullanict manuelinde hesaplanan

degerle kiyaslanabilmesi acisindan ayni grafik lizerinde Sekil 2.1°de sunulmustur.

Kalkis Mesafesi
Tarih : 18.11.2015 OAT: ISA Konf : Kalkis - 50 drag index
Power : MILITARY Pist irtifasi: 188 feet Agirlik : 20.000 Ib (STD)

4700
— a@o || | | meS=sceemceessecscommssscngmmnn—-
E [o) Test Verisi
™

]

g 4600 [e]
‘B [0} Ortalama
» o S
-1} (o] fo) Deger
2
' 4550
= == =3 g limiti
8T @ @ @ eeoacescacesccccccccccccccccccccooe=
=

4500

4450

0 1 2 3 4 5 6 7
Test Noktalarn

Sekil 2.1. Kalkis Performanst Test Sonuglart

Grafik tlizerinde goriilen noktali kirmizi smnirlar, kalkis test verileri igin
hesaplanmus olan standart sapma degerinin ii¢ kat1 olan 3¢ degerine gére belirlenmistir?.
Standart sapma formiiliinde n ornek sayisini, X ise orneklerin aritmetik ortalamasini

temsil etmektedir.

2.1)

Hesaplanan 6 ayri kalkis mesafesi verisinin standart sapmasi () 22.14 feet olarak
elde edilmistir. Sonraki adim olarak, 3c degerine gore +66 feet’lik bir bant aralig
olusturulmustur. Buna gore, test verilerinin yeterli ve tutarli oldugu varsayimi ile A4
Skyhawk ucagi ile yapilacak tiim kalkislarin %99,7 olasilikla +3c’lik aralikta
gerceklesecegi soylenebilecektir?. Olusturulan bu araligin, ucak kullanici manuelinde
verilen 4500 feet’lik degerin lizerinde oldugu goriilmektedir ki bu da gercek kosullarda
kullanict manuelinde verilen degeri tam anlamiyla yakalamanin miimkiin olmayacagi

anlamina gelmektedir. Yinede bu degerler baz alinarak yapilan karsilastirmaya gore, test

L International Test Pilot School Pre-TPS Course, Statistics Book (2009), sayfa 2.9
216: %68.3, 26:%95.5, 30:%99.7, 4o: %99.994 - 6rneklem dagihmimin gergeklesme araliklari. International Test
Pilot School Pre-TPS Course, Statistics Book (2009), sayfa 2.10
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verileri analiz sonuglari ile AFM arasinda maksimum %3.02’1ik bir deviasyon meydana
geldigi gorilmiistiir. Olusan farkin oldukga kiigiik olmas1 ve kabul edilebilir limitler
dahilinde olmasi1 ise, test verilerinin ireticinin sunmus oldugu degerler ile tutarh
oldugunun bir gostergesidir. Bunun yaninda testler esnasinda test pilotlarinin ugaga
asinalik kazanma siireci olan ilk birkag sortide hata miktar1 daha fazlayken, takip eden
sortilerde test verileri ile AFM verilerinin birbirine yakinlagtig1 tespit edilmistir. Tekil

bazda hesaplanan farklililar Cizelge 2.4’de sunulmustur.

Cizelge 2.4. Kalkis Performansi Test Sonuglart Ile AFM Karsilastirmast

Test Verisi AFM Verisi Farkhihk
[ft] [ft] [%0]
1. Kalkig 4636 3.02
2. Kalkis 4600 2.2
3. Kalkis 4579 1.75
4. Kalkis 4585 4500 1.9
5. Kalkis 4571 1.57
6. Kalkis 4567 1.48
Ortalama 4590 2

Sonug olarak A4 Skyhawk ugaginin kalkis performansinin, gerektirdigi kisa pist
mesafesi degerleri ile askeri gorevlere uygun olacagi ve kullanicilarin gorev
planlamalarinda AFM’in 6ngordiigii degerlere giivenerek planlama yapabilecekleri
degerlendirilmektedir. Kalkis performansi veri analizine ait hesaplama adimlar1 Ek-1’de

sunulmustur [7].

2.2. Tirmams Performansi

Tirmanis performansi kalkis sonrasi seyriisefer irtifasina tirmanincaya kadar
gececek siire, harcanacak yakit ve yer izdiisiimiinde katedilecek mesafenin hesaplari gibi
konular1 kapsar. Askeri havacilik s6z konusu oldugunda ise en iyi tirmanis siiratinin (ing:
best rate of climb) hesaplanmasi da 6nemli bir faktor olarak ortaya ¢ikar. Test edilen
ucgagin sahip oldugu performansa gore iki farkli test teknigi uygulanabilmektedir. Yiiksek
stiratli jet ugaklar1 icin Level Acceleration-Deceleration adi verilen test teknigi
uygulanmakta iken, nazaran da diisiik siiratli ugaklar i¢inse Sawtooth Climb teknigi tercih
edilmektedir [7, 16]. Saw Tooth Climb tekniginde farkli irtifalar1 (giderek artan)
kapsayacak sekilde belirli bir irtifa bandinda (jetler i¢in 4000 — 5000 ft, digerleri 1000 —
2000 ft) farkl: siiratlerde tirmanislar yapilir. Her siirat i¢in testin yapildig: irtifa bandini

katedis siiresi hesap edilir ve buradan tirmanis orani hesaplanir. Her farkli siirat igin
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hesaplanan tirmanis oranlar1 tek bir grafik tizerinde birlestirilir ve en iyi tirmanig siirati

elde edilir. Ornek gésterim Sekil 2.2°de sunulmustur.

Tirmanis orani - Surat

> Tirmanis
Orani

Tirmanis Orani (ROC)

+ En lyi Tirmanis Siirati

Siirat (M)

Sekil 2.2. Siirate Gére Tirmanis Orani Degigimi

Yiiksek performansh jetlerde ise sawtooth climb teknigini kullanmak pratik ve
ekonomik olmayacagindan level acceleration — deceleration teknigi uygulanir. Yine
farkli irtifalarda ugagin tutunabilecegi minimum stiratten hizlanabildigi maksimum siirate
kadar hizlanmasini igeren bir manevradir. Bilindigi {izere bir ug¢agin diiz ugus sartlarinda
havada kalabilmesi i¢in ugak agirliginin toplam tasimaya, siiriiklemenin ise itkiye esit
olmas1 gerekmektedir. Bu noktadan hareketle eger bir ugak diiz ucus esnasinda
olusturdugu toplam siiriiklemeden fazla itki iiretiyorsa bu itki Spesific Excess Power
(SEP) olarak adlandirilir ve s6z konusu ugak bu ihtiya¢ fazlasi itkiyi kullanarak
hizlanabilir, tirmanabilir ya da enerji harcayacak manevralar gerceklestirebilir [4, 8]. Bu
manevradaki matematiksel anlam da ugagin tam gaz kolu ayarinda diiz ugusta iken
tirettigi itki ile elde edilen akselerasyon miktarindan SEP’i hesaplamak ve bunu tirmanis
i¢cin kullanabileceginden hareketle en iyi tirmanis oranim belirlemektir. Ornek gdsterim

Sekil 2.3°de sunulmustur.



Tirmanis orani - Surat

Azalan irtifa

Tirmanig Orani (ROC)

Siirat (M)

Sekil 2.3. Irtifamin Tirmanis Oramina Etkisi

Test esnasinda hassas veri toplanabilmesi i¢in irtifa, miimkiin olan en dikkatli
sekilde sabit tutulmalidir. Manevraya baslangic icin siirati pratik olan en diisiik seviyede
(vaklasik 1.2 Vi secilmesi tavsiye olunur [7]) tutarak gaz kolunu tam gaz ayarina
acarak testin yapilacag irtifaya tirmanig baslatilir. Bu tirmanisi test irtifasinin yaklasik
1000 feet asagisindan baglatmak yeterli bir 6l¢iidiir. Bu tirmanisin yapilis sebebi ise sabit
test irtifasinda minimum stiratte akselerasyona baslamadan 6nce motorun tam giigte
stabillesmesi icin zaman kazanmaktir. Test esnasinda hizlanmanin baslatildig1 minimum
stiratten hizlanmanin sona erdigi maksimum siirate kadar her 10 saniyelik araliklarla siirat
degerleri kayit altina alinmalidir. Bu degerler test sonrasi veri analiz kisminda ug¢agin test
kosullarinda sahip oldugu birim agirlik basina potansiyel ve kinetik enerji toplami olan

enerji irtifas1 degeri hesap edilip, enerji irtifasinin zamana gore tiirevinden ise SEP elde

edilir [7].

1
Toplam Enerji = PE + KE = mgh + EthZ (2.2)
B iw
Toplam Enerji = Wh + E?Vt (2.3)
L by v 2.4
V.2
Enerjiirtifasi, h, = h + Z (2.5)



dhe _ 4 h+Vt2 2.6
dt  dt 29 (26)

dh, dh V,dV,

= — 2.7
dt ~ dt g dt @7
. A
he= h+ <V, (2.8)
g
A A
SEP = h, = h+ ik (2.9)

Bu kapsamda tirmanig performansi hesaplamalar1 icin gereken Olgiim

cihazlari/gostergeleri ve parametreler Cizelge 2.5’de sunulmustur.

Cizelge 2.5. Tirmams Performanst Parametreleri Kullanim Alanlari

OLCUM PARAMETRESI KULLANIM AMACI

Stirat

Basing Irtifasi Mach Sayisi ve Dinamik Basing hesabi igin
OAT

Meteorolojik Bilgi Standart Giin diizeltmeleri i¢in

Yakit Akigsmetre Hassas ucak agirligi hesabi icin

Total siire (10 sn araliklarla) Spesific Excess Power hesabi i¢in

Aciklamali O6rnegi verilen parametrelerin disinda, tirmanis performansinin
degerlendirilmesi siirecinde veri analizinde kullanilan parametreler Cizelge 2.6’da

sunulmustur.

Cizelge 2.6. Tirmanis Performansi Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

Hp \ Wtotal VVfuel
-basing irtifasi- -ugak hizi- -ucak toplam agirhgi- -yakit agirhigi-
A
o ‘ o 0 5
-irtifa band1 tirmanis
) -yogunluk orani- -sicaklik orani- -basing orani-
suresi-
k4 Vwina FF(Qp) NN
-istikamet agisi- -riizgar hizi- -yakit akigsmetre degeri- -Motor devri-

Bu kosullar altinda A4 Skyhawk test ucaginin tirmanis performansini

degerlendirmek ve en iyi tirmanis siiratini belirleyebilmek i¢in ugagin gérev yapmasi



muhtemel irtifa band1 olarak 10.000 feet — 30.000 feet arasi sec¢ilmistir. Ancak testler
esnasinda Yuma, AZ hava trafik kontrolu tarafindan 26.000 feet Uzerinin kullanimin
tahditlenmesi sebebiyle test irtifa bandi 10.000 feet ile 26.000 feet arasi olarak
gilincellenmistir. Zaman araliklarindaki siirat ve irtifa degerlerini hassas olgebilmek ve
ucus sonrasi veri analizinde kullanabilmek i¢in test esnasinda GoPro kamera ve ses kayit

cithaz1 kullanilmistir. Test i¢in se¢ilmis irtifalar Cizelge 2.7°de sunulmustur.

Cizelge 2.7. Level Acceleration Test Manevrasi Irtifalar:

Test Irtifa [ft]
Level Acceleration 10000
Level Acceleration 12500
Level Acceleration 16000
Level Acceleration 18000
Level Acceleration 20000
Level Acceleration 24000
Level Acceleration 26000

Standart giin sartlarina indirgenerek hesaplanmis olan SEP’e bagli en iyi tirmanis
oran1 grafigi Sekil 2.4’de sunulmus olup, grafik iizerinde kullanicilara fikir vermesi
acisindan ugagin enerji kaybetmeden siiratini irtifaya ya da irtifasini siirate ¢evirebilecegi
sabit enerji irtifas1 referans ¢izgileri de gdsterilmistir.

Sonug¢ olarak analizler sonucu elde edilen veriler neticesinde A4 Skyhawk
ucaginin en 1yi tirmanis oranini yakalayabilmek i¢in siiratini 0.7M — 0.8M arasinda

muhafaza etmesi gerektigi sonucuna ulasilmistir.
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Spesific Excess Power Grafigi
C.G:20.33-20.36 MAC% W, :20.000[Ibs] OAT:ISA Gaz Kolu: MILITARY
26500 - I "
P I En iyi Tirmanig E 30 Ft/sec
24500 e | Siirati
! 0.7-0.8M
22500 = 10 Ft/sec
ﬁ 20500 50 Ft/sec
2
& 18500 60 Ft/sec
t
= 16500
70 Ft/sec
14500
80 Ft/sec
12500 |
m® 90 Ft/sec
10500 ‘ -
0,2 0,3 04 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1 1,1 1,2
Mach Sayisi

Sekil 2.4. Test Ucagi En Iyi Tirmnanis Orani Grafigi

Ote yandan tirmanista harcanan yakit ve katedilen yer mesafesi degerlerinin AFM
ile kiyaslanmasi i¢in 11.000 feet ile 17.500 feet aras1 yakit akismetre ve GPS koordinat
parametreleri kaydedilmistir. Yapilan kiyas sonucu Cizelge 2.8’de sunulmus olup, test
verileri ile AFM degerlerinin tutarli oldugu degerlendirilmistir. Tirmanis performansi veri

analizi hesaplama adimlar1 Ek-2’de sunulmustur [7].

Cizelge 2.8. Tirmanis Performansi Test Verisi ile AFM Karsilagtirmast

Harcanan Yakat Test Harcanan Yakit AFM Fark
irti [1b] [Ib] [%]
Irtlf?fgandl 150 150 0
11000-17500 Tirmams Yer Mesafesi Tirmanis Yer Mesafesi Fark

Test AFM %]
[NM] [NM]
12.6 12 5

2.3. Seyriisefer Performansi

Seyriisefer performansi belirlenirken g6z Oniinde bulundurulmasi gereken
faktorler, en uzun menzil (ing: best range) ve en uzun havada kalis (ing: best endurance)
stiratlerinin belirlenmesidir [7, 9, 19]. Eger ucagin anlik ugus parametrelerini yer
istasyonunda goriintiilemeye olanak saglayan telemetri adi verilen sistem ya da tam

Olctimlendirilmis bir ugak kullaniliyor ise bu siiratlerin belirlenmesi daha kolay olacaktir.
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Bu olanaklara sahip olundugu durumlarda ucus esnasinda pilot tarafindan elle not
tutularak kayit altina alinmig veriler yerine daha hassas ve saglikli veriler kullanilmis ve
daha gercekei sonuglara ulagilmis olur. Seyriisefer performansinin degerlendirmesi i¢in
stabilized points ismindeki test manevrasi icra edilir. Testin icrasi igin nazaran yiiksek bir
siiratte pilot tarafindan ugak stabil hale getirilerek diiz ugurulur, tiim parametreler
sabitlendiginde motor saatlerinden giic ve yakit akismetre degerleri kaydedilir.
Sonrasinda belirli siirat araliklarinda siirat diisiiriilerek ayn1 manevra ve kayit sekli tekrar
edilir. Yakit akismetre degerinin artig gosterdigi, diger bir deyisle gerekli gii¢ ihtiyacinin
artmaya basladig1 nokta ugagin notr kararlilik sergiledigi stirattir. Bu siiratten daha diistik
stiratlerde ucag: sabit gaz kolu ayar ile diiz ugurmak miimkiin olmayacak ve harcanan

yakit daha fazla olacaktir. Ornek gosterim Sekil 2.5°de sunulmustur.

Gerekli Giig - Siirat

Kararsiz Bolge Kararh Bolge

Gerekli Giig - Lbf

Siirat - M

Sekil 2.5. Diiz Ugus I¢in Siirate Karsilik Gerekli Olan Gii¢

Kararli noktadan kararsiz bolgeye gecilen ve gerekli giiciin minimum oldugu
nokta en uzun havada kalis siiratidir ki, pratikte kullanilmasi zor olan bir siirattir. Ayni
zamanda indiiklenmis siiriiklemenin ciddi manada artisa basladigi noktadir [2]. Farkli
irtifalarda tekrar edilen bu test serilerinin sonunda elde edilen veriler ile en iyi menzil
stiratini belirlemek i¢in ise harcanan birim yakit miktar1 bagina katedilebilecek mesafeyi
veren deger olan ve 6rnek gosterimi Sekil 2.6’da verilmis olan spesifik hava menzili (ing:

spesific air range - SAR) hesaplanir [7].
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Spesific Air Range

® Test data

SAR (nm/gal)

En Uzun Menzil
Siirati

P A ——

=

Sekil 2.6. Siirate Karsilik Spesifik Hava Menzili

dS dSdt  dS dt

SAR=—Gw=awat ™ " aaw
V,

SAR = — L (2.10)
Qr

Seyriisefer performansi degerlendirmesi veri analizinde kullanilan parametreler

Cizelge 2.9’da sunulmustur.

Cizelge 2.9. Seyriisefer Performansi Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

Hy, \4 Wiotal Wryel
-basing irtifasi- -ucak hizi- -ucak toplam agirligi- -yakit agirhigi-
OAT o 0 3
-dis ortam sicakligi- -yogunluk orani- -sicaklik orani- -basing orani-
FF(Qp) NN Vivina
-yakit akigmetre degeri- -Motor devri- -riizgar hizi-

A4 Skyhawk ucagmin seyriisefer performansini belirleyebilmek ic¢in oncelikli
olarak stabilised points test manevrasi ile ihtiyag duyulan veriler toplanmistir. Daha
sonrasinda toplanan veriler her performans testinde oldugu gibi standart giin sartlarina
uyarlanarak standardize edilmistir. Bu kapsamda elde edilen sonuclar Sekil 2.7 ve Sekil

2.8’de sunulmustur.
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Gug Egrisi - Siirat

Tarih ;: 19.11.2015 OAT: ISA Konf : Seyir - 50 drag index
C.G:20.38-20.42 MAC% Basing irtifasi: 20.000 feet Agirhk : 20.000 b

15500

14500
(™
2 13500
1
5
® 12500
>
@ 11500
[}
G

10500

9500 En Uzun Havada Kalig Siirati
(Best Endurance)
8500 +
0,5 0,55 0,6 0,65 0,7 0,75 0,8 0,85 0,9 0,95 1
Siirat - M

Sekil 2.7. Test Sonucu Hesaplanan En Uzun Stire Havada Kalig Siirati

Spesific Air Range - Siirat

Tarih : 19.11.2015 OAT: ISA Konf : Seyir- 50 drag index
C.G:20.38-20.42 MAC% Basing irtifasi: 20.000 feet Agirlk : 20.000 Ib
1,2
—
1 __-."" 1 ."‘.-..‘-
= ot L J I .. .
20 0,8 . .__
£ .’ 1 ‘.,
c °
T 06 o |
< I
<
@ 1
04
I

| En Uzun Menzil Siirati

0,2
| (Best Range)
o A4
0,5 0,55 0,6 0,65 0,7 0,75 0,8 0,85 0,9 0,95
Sirat- M

Sekil 2.8. Test Sonucu Hesaplanan En Uzun Menzil Siirati

Analiz sonuglarina gére A4 Skyhawk ucaginin en uzun siire havada kalmasi i¢in
ucus esnasinda tutulmasi gereken siirat 0.65 M, en uzun menzil ile seyahat
gergeklestirebilmesi i¢in ise tutulmasi gereken siirat 0.73 M olarak hesaplanmistir. Bu

degerler grafiklerden de anlasilabilecegi lizere;
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e En uzun havada kalis i¢in gerekli giiclin minimum oldugu noktadan (min. Yakit
sarfiyati)

e En uzun menzil i¢in ise hiza karsilik gelen siiriiklemenin minimum oldugu, yani
spesific air range’in maksimum oldugu noktadan ¢ikarilmistir.

Sonug olarak A4 Skyhawk ucaginin yakit kapasitesinin icra edecegi goreve gore
degisebilecegi, ancak tam yakit ile kalkis yapilmast durumunda hesaplanan siiratlerin
kullanicilar tarafindan uygulanmasi durumunda gorev etkinliginin biiyiik 6l¢iide artacagi
degerlendirilmistir. Seyriisefer performans: veri analizi hesaplama adimlar1 EK-3’te

sunulmustur [7].

2.4. Stall Performansi

Bir ucagin havada tutunabilecegi minimum siirat olan stall siirati amerikan askeri
ucus kalitesi standardi olan MIL-HDBK-1797"de su sekilde tanimlanir®:

1G’lik yiik faktorii ile ugus esnasinda esdeger hava hizi cinsinden (Veqyipatent)
asagidaki 3 faktorden en yiiksek olanidir.

. ile diiz ve kararli ugus yapilan, yani tasima katsayisinin hiicum agisina

Cy max

karsilik maksimum degere ulasip grafikte egime basladigr ilk noktaya karsilik
gelen siirat (Sekil 2.9),

CL
C[, max

Olstall o

Sekil 2.9. Tasima Katsayisimin Hiicum A¢isina Bagl Degisimi

e Diiz ve kararli ucus esnasinda istemsiz olarak yunuslama, yatis ve doniis
hareketlerinin olustugu siirat,
e Diiz ve kararli ugus esnasinda tolere edilemeyecek aerodinamik bozuntu (buffet)

ya da yapisal titresimlerin bagladig siirat.

3 MIL-HDBK-1797, paragraf 3.4.2, sayfa 3.
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Bu sekilde tanimlanan stall siiratinin hassas sekilde belirlenmesinin, bu siiratin
ugaklarin trafik paterni ve yaklagma siiratlerinin ve ayn1 zamanda inis, kalkis siiratlerinin
belirlenmesinde referans alinmasindan 6tiirii bilylik 6nemi vardir. Bunun yani sira
akrobasi ve askeri ucaklar gibi limitlere yakin bolgelerde ucuslar gerceklestiren ugaklar
i¢in stall siiratinin dogru sekilde belirlenmesinin haricinde, stall karakteristigi ve kullanim
kalitesinin de ortaya konmasinin hayati 6nemi bulunmaktadir.

Ucak agirhigl, ytk faktori, itki, slipstream etkileri, konfigiirasyon ve agirlik
merkezi gibi parametlerinden dogrusal olarak etkilenen stall siirati, dolayisiyla ucagin
tagima kapasitesi, bir¢ok ag¢idan ugak genel performansina etki etmektedir. Bu kapsamda
stall testleri esnasinda MIL-HDBK-1797 askeri standardi uyarinca ii¢ ana husus iizerinde
yogunlasilmaktadir.

o Stall Oncesi, stall esnasi ve stall sonras1 kurtarma safhalarinda ugus kumandalari
etkinligini kaybetmemeli, ugak pilot tarafindan her ti¢ eksende de (ing: pitch, yaw,
roll) £20° igeriside kontrol edilebilmelidir.

e Ayni sekilde stall dncesi, stall esnasi ve stall sonrasinda kumanda etkinliginin
siirdiirtilebilmesi ve ugus emniyetinin riske girmemesi i¢in l6vyede hissedilen
kuvvetler ucagin ait oldugu kategori i¢in belirlenmis limitlerden fazla
olmamalidir.

e Son olarak ise ugaktaki stall ikaz sistemi, pilotu stall’dan 6nce uygun bir siirat
araliginda uyarmalidir (ne ¢ok erken ne de ¢ok gec).

Bu kapsamda A4 Skyhawk uc¢aginin stall performansi testlerinde hem ugagin stall
ve stall ikaz siiratlerinin hassas sekilde tespitine hemde ugagin stall oncesi, stall esnasi ve
stall sonrasi ugus kullanim karakteristiklerine dikkat edilmistir.

Testler esnasinda trim siiratinden stall siiratine dogru olan yavaglama orani 1 kt/sn
olarak icra edilmistir. Her iki test pilotu tarafindan birer adet stall manevrasi
gerceklestirilmistir. Veri analizinde ucak agirligi en kotli durum olan maksimum agirliga
yani 20.000 1b’ye gore standardize edilmistir. Atmosfer kosullar1 ise standart giin

kosularina uyarlanmigtir. Test giiniine ait kosullar Cizelge 2.10’da sunulmustur.
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Cizelge 2.10. Stall Performansi Test Kosullar

1 G Stall Test Kosullar:

Konfigiirasyon Seyir / 2x drop tank Ucak C.G 21.5 % MAC
Trim Siirati 195 knots itki IDLE
Trim irtifas: 15.000 ft. OAT -5°C

Stall performansi degerlendirmesi veri analizi siirecinde kullanilan parametreler

Cizelge 2.11°de sunulmustur.

Cizelge 2.11. Stall Performansi Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

Hy Virim Weotar Wruel
-basing irtifasi- -baslangic trim siirati- -ugak toplam agirligi- -yakit agirhigi-
OAT o 0 )
-dis ortam sicaklig1- -yogunluk orani- -sicaklik orani- -basing orani-
Vusset dv/dt Viwina Vstau
-buffet olusum siirati- -yavaglama orani- -riizgar hizi- -stall stirati-
n, Ny n, Hyrecovery
-z ekseni yiik faktorii- -x ekseni yiik faktorii- | -y ekseni yiik faktori- -kaybedilen irtifa-
0] v (S B
-yunuslama agisi- -doniis agisi- -yatis agisi- -sideslip agisi-

Her iki pilotta stall siiratini, icra ettikleri manevralar sirasinda stall siiratine dogru
yavaglama gerceklestirerek hiicum agisim1 maksimuma getirirken ucagin c¢okiise
(algalmaya) basladig1 noktadan tespit etmislerdir. Bu durum stall’un tanimi kisminda da
bahsedilen birinci madde olan hiicum agisina karsilik €;, .~ degerine ulasildigini
gostermektedir. Bunun disinda ugakta herhangi bir anomali ya da kararsizlik isariyla
karsilagilmamustir. Testler sonucu tespit edilen siiratler ile AFM tarafindan saglanmis

olan siiratlerin karsilastirmasi Cizelge 2.12°de verilmistir.

Cizelge 2.12. Stall Siirati Test Verisi ile AFM Karsilastirmasi

Test Verisi — AFM Kiyaslamasi
Test Stall Siirati [KIAS] | AFM Stall Siirati [KIAS] Fark [%]
140 3.45
142 145 2
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Test ile tespit edilen stall siiratleri ile AFM stall siiratleri tutarlilik géstermistir.
Test ucaginda stall’u 6nceden ikaz eden, sesli ya da gorsel ikaz veyahut stick shaker
benzeri bir sistem olmadigi i¢in stall ikaz1 konusunu degerlendirebilmek i¢in aecrodinamik
buffet’lar dogal stall ikazi olarak kabul edilmis ve ugus esnasinda buffet’lar ile
karsilasilan stiratler referans alinmistir. MIL-HDBK-1797’ye gore stall ikazi, ne pilotu
gereksiz yere strese sokacak sekilde erken (stall siiratine ¢ok uzak), ne de pilota stall’dan
kacinmak i¢in zaman birakmayacak kadar geg (stall siiratine ¢ok yakin) olmamalidir. Bu
kapsamda verilen 6l¢iit stall ikazinin 1.15 V; ile 1.05 V; arasinda gelmesi gerektigidir. Test
ucagiyla yapilan testlerde stall ikazi ile karsilasilan siiratler ve askeri standart gerekliligi

Sekil 2.10°da sunulmustur.

1G Stall ikaz Siiratleri

170

* Buffet

v 160
< Suratleri
b4
.
- . —1.05 Vs
2 150 Stall Ikazi Siirat Araligi
X
3 —1.15Vs
r
e 140
=
(2]

130

130 135 140 145 150

Stall Siiratleri - KIAS

Sekil 2.10. Stall Siiratlerine Karsilik Stall Ikaz Siiratleri

Sekil 2.10°da goriilebilecegi lizere stall ikaz1 olan buffet’lar 155 Knots ve 158
Knots’ta meydana gelmis olup, standardin dikte ettigi limitler igerisindedir.

Ikinci kosul olarak ise test ugagmin stall karakteristikleri degerlendirilmis ve
ucagin stall Oncesi, stall esnast ve stall sonrasinda kullanim kalitesi ve kumanda
edilebilirligi tizerine yogunlasilmistir. Stall siireci, veri analizi kisminda Appareo IMU
verileri kullanilarak tespit edilmis ve stall baslangic1 olarak tasimanin kaybolmaya
basladigi G break noktasi kabul edilmistir. Yunuslama, yatis ve doniis eksenlerinde

ucagin pilot kumandalarina verdigi tepkiler Sekil 2.11°de sunulmustur.
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Stall Karakteristigi
C.G:21.5%MAC Hp_trim : 15000 feet  Vtrim: 195 KIAS
Konf : Seyir / 2 x Drop Tanks  Power : IDLE OAT : ISA
250
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< 200
=
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o
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Sekil 2.11. Stall Siiresince Test Ugagimin Kontrol Edilebilirligi

Grafikte goriildiigli tlizere stall olusumu ve sonrasindaki kurtarma siirecinde
ucagin kontrol edilebilirlii acisindan herhangi bir sorun yasanmamis olup test ucagi
standartta belirtildigi sekilde her {i¢ eksende de £20° i¢erisinde kontrol edilebilmistir. Her
tic eksende kararliligin1 koruyan test ucaginda stall siirecinde anormal duruma girme,
kontrol kaybi ya da virile girme temayiilii gozlemlenmemistir.

Ucgiincii kosul olarak, stall’a yaklasma, stall olusumu ve stall siiresince 16vye
kumandasinda uzunlamasina eksende pilota etki eden kuvvetler dl¢iilmiis ve sonuglar
Sekil 2.12°de sunulmustur. Her iki test pilotu tarafindan stall siiresince 16vyenin yatis
ekseninde olduk¢ca yumusak oldugunun belirtilmesi sebebiyle Ol¢limler sadece

uzunlamasina eksende yapilmistir. Elde edilen sonuglara gore hissedilen kuvvetler en
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fazla 30 Ib’ye kadar ¢ikmis olup, standarttaki limit degerlerin altinda gerg¢eklesmistir. Bu
konu hakkindaki MIL-HDBK-1797°de verilen kistas degerler ise Cizelge 2.13°de

sunulmustur.
Stall Esnasindaki Lovye Kuvvetleri
C.G: 21.5 %MAC Hp_trim: 15.000 Feet Vtrim: 195 KIAS
Konf: Seyir / 2 x Drop Tanks Power: IDLE OAT: ISA
35
30
2
L 25
Ei Stall
§ 20 I
5 15 1
=
£ 10 '
2 1
D
0 1
0 10 20 30 40 50 60 70 80
Siire - saniye

Sekil 2.12. Stall Esnasindaki Lovye Kuvvetleri Test Verisi

Cizelge 2.13. Stall Siiresince Kumandalara Etki Edebilecek Maksimum Kuvvetler [14]

Kontrol Tipi Yunuslama (Ib) Yatis (Ib) Doniis (Ib)
Yan Lovye 20 15
Ortadan Lovye 50 25
Direksiyon
(ift el gorevler) 75 40
(tek el gorevler) 50 25
Rudder Pedal 175

Sonug olarak, AFM stall siirati verilerinin test verileri ile tutarli olmasi, stall
ikazinin standartlarda verildigi sekilde uygun siiratlerde olugsmasi ve ugagin kontrol
edilebilirlik sorunu yasanmamasi sebebiyle A4 Skyhawk ucaginin stall performansi
olumlu degerlendirilmistir. Stall performansi veri analizi hesaplama adimlar1 Ek-4’te

sunulmustur [7].

2.5. Manevra Performansi

Dontlis  performansi askeri ucaklarin genel performans degerlendirmesi
bakimindan en hayati ve ayirt edici 6zelligidir. Bilhassa hava angajmanlar1 esnasinda
diisman ucagina tistiinliik kurulmasinda en 6nemli faktordiir.

Degerlendirmeye alinan ugagin doniis performansi, ucagin sahip oldugu stirekli

ve anlik doniis kapasitesi ele alinarak yorumlanir. Siirekli donilis performansi ugagin
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enerji kaybetmeden (hiz ve irtifa) gerceklestirebildigi maksimum akselerasyonlu doniisii
icerir. Kanat kaldirma oran, siiriikklemesi ve motor itki giiciiyle dogrudan iliskilidir. Anlik
doniis performansi ise ugagin enerji kaybetmesine miisaade edilerek elde edilebilen
maksimum akselerasyonlu doniistiir. Kanatlarin sagladigi kaldirma oraniyla dogrudan
iliskilidir. Her iki durumda da maksimum doniis orani ve minimum doniis yarigapi
belirlenir.
Anlik doniis performansinin sinirlarini ortaya koyabilmek icin tasima siri (lift

boundary) belirlenmelidir. Tasima sinirinin kisitlart su faktorlerdir:

e Yatis salimimlar1 (wing rock)

e Aerodinamik bozuntular (buffet)

e Motor gii¢ limitleri

e Yapisal limitler

e Pilot G limitleri

Stirekli doniis performansinin sinirlarini belirleyebilmek igin ise itki siniri (thrust
boundary) tespit edilmelidir. Itki smirmnin kisitlar1 su faktorlerdir:
e Kanat kaldirma orani
e Siiriikkleme

e Motor gii¢ limitleri

Tagima smirini belirlenmesinde ana faktor C; .~ degerini hesaplamaktir. Bu

deger ise stall performansi testlerinde daha dnceden tespit edilmis durumdadir. Ancak
manevra esnasinda yiik faktoriiniin biiylikligii oldukga arttigi i¢in tagima sinirt wind up
turns manevralart ile dogrulanmalidir. Wind up turn manevrasi ile, anlik sahip olunan
siiratte ucagin buffet’lar hissedilinceye kadar iiretebilecegi maksimum yiik faktori
belirlenir.

Itki stmirmin belirlenmesinde ise level accelerations manevralar1 kullanilir. Bu
sinir dahilinde ugak hiz ve irtifasin1 kaybetmeden, daha dogrusu enerji kaybetmeden,
donilis manevralar gergeklestirebilir.

Manevra performansin1 degerlendirebilmek icin, seyriisefer performansinda
oldugu gibi benzer sekilde operasyonel agidan makul bir irtifa olmas1 sebebiyle 20.000
feet segilmistir. Bu kapsamda icra edilen manevralarin dagilimi Cizelge 2.14’de

sunulmustur.
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Cizelge 2.14. Doéniis Performansi Igin Icra Edilen Test Manevralar

Siirat Irtifa Agirhk 0
Test [KIAS] [ft] [1b] CG [%MAC]
Level Acceleration - 20000 18000 23.8
Wind Up Turn 160 20000 17600 23.4
Wind Up Turn 205 20000 17550 23.2
Wind Up Turn 235 20000 17500 23
Wind Up Turn 260 20000 17550 23.2
Wind Up Turn 280 20000 17500 23
Wind Up Turn 300 20000 17450 22.9
Manevra performansi degerlendirmesi veri analizi slirecinde kullanilan
parametreler Cizelge 2.15’de sunulmustur.
Cizelge 2.15. Manevra Performansi Veri Analizinde Kullanilan Parametreler
Hp Vtrim Wtotal quel
-basing irtifasi- -baslangi¢ trim siirati- -ucak toplam agirhigi- -yakit agirhigi-
OAT o 0 5

-dis ortam sicakligi-

-yogunluk orani-

-sicaklik orani-

-basing orani-

Vbuffet (Wmd Up)

-buffet olugum stirati-

n, (maksimum)
-z ekseni yiik faktorii--

Ugak konfigiirasyonu

teotar (10 sn araliklarla)

-toplam siire-

Test sirasinda veri toplama iglemi Appareo IMU, GoPro kamera ve pilot el notlar1

ile gerceklestirilmigtir. Veri analizi kisminda kullanilan Oswald etkinlik faktorii ise

benzer kanat planformuna sahip ucaklarin verileri baz alinarak 0.85 olarak kabul

edilmistir. 20.000 feet irtifada alt1 farkl siiratte icra edilen wind up turns manevralari

sonuglarina gore olusturulan literatiirdeki adi1 doghouse plot olan doniis performansi

grafigi Sekil 2.13’de sunulmustur.
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Donlis Performansi

Tarih : 18.11.2015 OAT : ISA Basing irt. : 20.000 ft Agirlik : 20.000 |b (STD)
Power : MIL Oswald e.f: 0.85 Konf: Seyir - 50 drag index
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Sekil 2.13. Doniig Performansi Test Sonuglar

Test ugaginin yapisal limiti (Vyz) olmasi sebebiyle grafik {izerinde siirat 750
Knots ile siirlandirilmistir. Ayni sekilde yapisal limitlerden 6tiirii yiik faktorii de 4G ile
kisitlanmistir. Hesaplamalar sonucu grafik iizerinde de goriilebildigi iizere, 20.000 feet
irtifada maksimum siirekli doniis oran1 290 Knots siiratte 6.06 °/sn ve minimum doniis
yarigap1 +1.9G ile 2300 feet’tir. Enerji kaybetmeden tutulabilecek maksimum yiik faktori
420 Knots siiratte ve 4000 feet’lik yarigap ile +2.4G’dir. Grafikten yorumlanabilecegi
lizere siirat arttik¢a, doniis oraninda hafif diisiis ve doniis yaricapinda artis goriilmektedir.
Bunun yaninda maksimum anlik doniis oran1 410 Knots siirat ile +4G ytik faktorii ile 9.35
°/sn olarak elde edilmistir.

Sonug olarak kullanicilarin hava hava angajmanlar1 sirasinda rakiplerine karsi
iistiinliik saglayabilmek adina, diisiik doniis yarigcaplar1 ve nazaran yiiksek doniis oranlari
elde edebilmek i¢in siiratlarini 300 Knots civarinda muhafaza etmelerinin fayda
saglayacagi disiiniilmektedir. Manevra performansi veri analizi hesaplama adimlar1 Ek-

5’te sunulmustur [7].
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2.6. Alcalis Performansi

Algalis performansi degerlendirilirken hem normal algalis ugus kosullari, hemde
motor arizasi siiziiliis performansi ele alinir. Normal sartlar algalis performansi
degerlendirilirken test manevralar1 ugak {ireticisinin tavsiye ettigi motor rejimleri
kullanilarak icra edilir ve algalma siiresi, alcalista harcanan yakit, alcalista katedilen
mesafe gibi faktorler belirlenir. Siiziiliis performansinda ise motor arizasini simiile etmek
amachi IDLE thrust kullanilir.

Bir ugagn siiziiliis performansi diisiiniilenin aksine ugak agirligindan bagimsizdir.
Maksimum siiziiliisii saglamak i¢in ugak minimum stiriiklemenin olusacagi siiratte ugmak
zorundadir ki bu agirliktan bagimsiz bir parametredir. Bu baglamda ugagin siiziiliis
mesafesi (range) agirlikla degismeyecek ancak siiziiliis havada kalis siiresi (endurance)

agirlikla ters orantili olarak degisecektir [1, 7, 18].

L
R = (VicosY)t = hE (Y acistile stiziilmekte olan ucak icin) (2.11)

hL

VicosY = —— 2.12
cosY = -7 (212)
h
Veop = " (2.13)
VicosY L (2.14)
Vrop D '

Stiziiliis hatt1 boyunca tagima-siiriikleme oranmin (L/D), dolayisiyla siiziiliis

VRrRoD
VT)

menzilinin (R) maksimum olacag: yer, algalis oraninin siirat ile olan oraninin (
minimum oldugu noktada gergeklesecektir. Bu siiratin tespitinde kullanilan test teknigi
ise tirmanistakine benzerdir. Saw tooth climb manevrasinin algalis kisimlar1 benzer
mantikla farkl stiratlerle ve IDLE gaz kolu ayar1 kullanilarak yapilir ve her bir trim siirati
ve irtifa band1 icin alcalis oranlar1 kaydedilir. Algalis performansi degerlendirmesi veri

analizi siirecinde kullanilan parametreler Cizelge 2.16’da sunulmustur.
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Cizelge 2.16. Alcalis Performansi Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

H P \ Wiotar Wf uel
-basing irtifasi- -ugak hizi- -ugak toplam agirhigi- -yakit agirhigi-
A
o o 0 5
-irtifa bandi algalig
-yogunluk orani- -sicaklik orani- -basing orani-
stiresi-
¥ Vwind FF (Q f ) NN
-istikamet acisi- -riizgar hizi- -yakit akismetre degeri- -Motor devri-

Test ugaginin alcalis performansini degerlerndirmek i¢in, 15.000 feet ile 9.000
feet irtifa bandinda, 160K ve 280K aras1 yedi farkl siirat kullanilarak yapilan algalis

testlerinde elde edilen ve standart giin sartlarina uyarlanan test sonuglart Sekil 2.14°de

sunulmustur.
Alcalig orani (ROD) - Siirat

Tarih : 19.11.2015 OAT : ISA Konf : %25 Flap - 50 Drag Index
Power : IDLE Agirlik : 16.0001b Pressure Alt. : 15.000- 9.000 feet
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150 170 190 210 230 250 270 290
Siirat - Knots

Sekil 2.14. Siirate Karsilik Al¢alis Oranlar: Test Sonuglari

Stiziiliis stiratinin belirlenmesinin yanisira AFM’de kullanicilar i¢in saglanmig
olan alcalista harcanan yakit ve kat edilen yer mesafesi degerleri de test ekibi tarafindan

elde edilen sonuglar ile karsilastirilmis olup, karsilastirma Cizelge 2.17’de sunulmustur.
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Cizelge 2.17. Alcalis Performansi Test Verileri ile AFM Karsilastirmast

Harcanan Yakit Test Harcanan Yakit AFM Fark
irtifa Bandi [1b] [1b] [%]
[ft] 15.75 15 5
15000-9000 Algalis Mesafesi Test Algalis Mesafesi AFM Fark
[NM] [NM] [%]
11.4 11 3.6

Cizelgede sunulmus olan algalista kat edilen yer mesafesi degeri hassas sonug
alinabilmesi i¢in, ucus testinde algalisa baslangig irtifasi olan 15.000 feet ile al¢alis bitis
irtifas1 olan 9.000 feet noktalarindaki GPS koordinat verileri alinarak hesaplanmaistir.

Sonug olarak A4 Skyhawk ugaginin algalis performansinin, sahip oldugu uzun
stizlilis mesafesi ve dislk yakit tiiketimi agisindan memnun edici seviyede oldugu
degerlendirilmistir. Algalis performans: veri analizi hesaplama adimlar1 Ek-6’da

sunulmustur [7].

2.7. Inis Performansi

Gerek testin icrasinda dikkat edilen hususlar, gerekse veri analizinde uygulanan
veri indirgeme yontemlerinin benzerlik gostermesi agisindan inis performansi ile kalkis
performansi test stiregleri benzerlik i¢indedir. Tipki kalkis sathasinin tanimlanmasinda
oldugu gibi, inis sathasinda da sivil ve askeri otoriteler tarafindan siirecin
degerlendirmesinde dokunusa 50 feet kala olan noktadan itibaren baglanmas1 gerektigi
belirtilmektedir [7, 12, 21]. Komple bir ugus sathas1 diisiiniildiigiinde, inis safhasi pilot
yorgunlugunun en ist diizeye ulastigi, is yiikii ve yogunlugun belirgin Olgiide artis
gosterdigi ve diisiik siirat, degisken hava kosullar1 gibi faktorlerden dolay1 kritik riskler
iceren kisimlardan en 6nde gelenidir.

Yaklagma ve palye kisminda gaz kolu kullanimi, palyeye gecis yiiksekligi ve
teknigi, oturus siirati, burun tekeri koyma siirati, fren ve spoiler kullanim siiratleri ve
teknikleri gibi pilot kaynakli bircok degisken igcermesi sebebiyle standart uygulama
yapilmasi hususuna maksimum diizeyde dikkat edilmesi gerekir. Ayn1 zamanda 6rnek
sayisi1 arttirilarak muhtemel sapmalarin etkisi en aza indirgenebilir. Kalkis performansi
degerlendirmesi veri analizi siirecinde kullanilan parametreler Cizelge 2.18°de

sunulmustur.
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Cizelge 2.18. Inis Performansi Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

Sg Sa Weotar quel
-yer mesafesi- -hava mesafesi- -ucak toplam agirligi- -yakit agirligi-
Hrwy ng Ny Ny
-pist siirtiinme Kkatsayisi- | -z ekseni yiik faktorii- | -x ekseni yiik faktorii- | -y ekseni yiik faktorii-
c 0 d NN
-yogunluk orani- -sicaklik orani- -basing orani- -Motor devri-
FF (Qf)
Vwina, Ta, Pa Viwina, Ta, Pa Lso e
-yakit akismetre )
-AO ft- -A50 ft- ' -50 feet algalis siiresi-
degeri-

Testler sirasinda ivme ve ag1 verileri Appareo IMU vasitasiyla elde edilmistir.
Yedek veri olmas1 bakimindan kabin i¢i gostergeleri kaydeden GoPro kamera ve pilot ses
kayd1 verileri de toplanmistir. Kalkis testlerinde oldugu gibi, 6rnek sayisinin ¢ok olmasi
gerektiginden toplamda 6 inis test manevrasi icra edilmis olup, test giiniline ait kosullar

Cizelge 2.19°da sunulmustur.

Cizelge 2.19. Inis Performans: Test Kosullar:

Pist Basing Irtifast 188 feet
Pist Egimi 0.3° asag1 yonli
Pist Siirtiinme Katsayisi 0.02 (Asfaalt)
Test Kosullart | OAT +20°C ila +22°C
Riizgar Bileseni 5 ila 3 knots [kafa riizgari]
Motor Gli¢ Ayari IDLE
Ucgak Agirhigi 15500 Ibs

Veri analizlerinde sonuglar standart giin sartlarina uyarlanmis olup, ucak agirlig
da benzer sekilde 16.000 Ib’ye standartlastirilmistir. Kalkis performansinda oldugu gibi,
test verilerine dayanarak inis performansinin geneli hakkinda bir kestirim yapabilmek
i¢in, inis mesafesi test verilerine 3o faktorii eklenmistir. Standardize edilmis kosullara
karsilik AFM’in kullanicilara sagladigi inis mesafesi degeri 4600 feet olarak tespit
edilmistir. Bu hesaplamalar 1s181nda elde edilmis olan sonuclarin AFM ile kiyaslamasi

Sekil 2.15’de sunulmustur.
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Inis Mesafesi

Tarih : 18.11.2015 OAT : ISA Konf : inis - 50 drag index
Power : IDLE Pist irtifasi: 188 feet Agirhk : 16.000 Ib (STD)
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Sekil 2.15. Inis Performans: Test Sonuglar:

Sekilde de goriildiigii lizere, test verileri ile AFM verileri arasindaki sapma kalkis
performansina kiyasla bir miktar artis gostermistir. Test ekibinin bu konu hakkindaki
yorumu, test manevralari esnasinda AFM’de belirtildigi sekilde maksimum frenleme
yapilamamis olmasinin sapma miktarini arttiran etken olabilecegi yoniinde olmustur.

Sonug olarak A4 skyhawk ugaginin inis performansi, test verilerinin AFM
degerleri ile tutarli olmas1 sebebiyle ve elde edilmis sonuglara gore test ugaginin inis
mesafesinin kisa olmasi nedeniyle uzun pistlere ihtiya¢ duymayacagindan 6tiirii memnun
edici seviyede oldugu degerlendirilmistir. Inis performansi veri analizi hesaplama

adimlar1 EK-7’de sunulmustur [7].
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3. KARARLILIK TESTLERI

Ugaklar iizerinde kararlilik olgusunun incelenmesi ve hareket modlarinin
olusturulabilmesi i¢in yaklasim ve uygulamalar iki ana kisim seklinde ele alinir. Bunlar:
e Yunuslama kararliligi/boylamsal kararlilik (ing: longitudinal stability) ile,
e Yatis ve doniis kararliligi/yanal-istikametsel kararliliktir (ing: lateral-directional
stability).

Yatis ve doniis eksenlerinin bir arada ele alinmalarinin sebebi bu iki eksenin
birbirleriyle siirekli bir etkilesim iginde olmalarindan dolayidir [5, 6]. Ugaklarin ii¢
boyutlu ortamdaki hareketleri olduk¢a karmasik olabilmektedir. Bu yiizden bu karmasik
hareketleri matematiksel olarak tanimlayabilmek adina birbirlerine dik konumda olan ii¢
boyutlu eksen takimlarini da tanimlamak gerekir. Bu kapsamda halihazirda kullanimda
olan ve farkli kullanim alanlar1 i¢in kolayliklar saglayan eksen takimlar1 bulunmaktadir.
Kararlilik analizi konusunda kullanilmasi tercih edilen eksen sistemi ise hiza bagl eksen
takimi olarak adlandirilan eksen takimidir. Hiza bagli eksen takiminda Ox ekseni hiz
dogrultusunda olup, ilerleme yoniinde pozitiftir. Oy ekseni yanlamasina uzanmakta olup,
sag kanat dogrultusunda pozitiftir. Oz ekseni hiz dogrultusuna dik olan ve yer ¢ekimi
ivmesi yoniinde pozitif olan eksendir. Kararlilik analizi konusunda kullanilan semboller

Cizelge 3.1°de sunulmustur [6].

Cizelge 3.1. Kararlilik Analizinde Kullanilan Semboller

Kararh Sapma Acisal Acisal Atalet
Eksen Kuvvet | Moment )
Hiz Hizx Hiz Konum Momenti
Ox U u X L p (0] IXx
Oy Vv \ q (S) lyy
Oz W w Z N r v lzz

oldugu

Cizelge 3.1°de bahsi gegen tanimlamalarin ugak tizerindeki gosterimi Sekil 3.1°de

gibidir.
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Sekil 3.1. Kararlilik Analizi Eksen Takimlar:

Benzer sekilde, Sekil 3.1°de tanimlanmis olan ve ugagin hiza bagli eksen
takimindan ne 6lgiide saptigini gosteren Euler acilarinin gosterimi Sekil 3.2°de sunuldugu

gibidir.

A

éo
1

Sekil 3.2. Eksen Takimlari ve Euler A¢ilar

Bir ugagin yeterli 6l¢iide performans sergileyebilmesi igin tatmin edici seviyede
kullanim kalitesine sahip olmasi1 gerekir (ing: handling qualities). Ayni sekilde bir ugagin
diizglin ugus kosullarin1 devam ettirebilmesi i¢in de yeterli seviyede kararliliga (ing:
flying qualites) sahip olmasi gerekmektedir [8]. Bu baglamda tasarimcilar tarafindan ugus
kalitesi ve kullanim kalitesi arasinda bir denge saglanmasi gerekmektedir. Ugus kalitesi
degerlendirmesi ugagin her ii¢ eksende sahip oldugu kararlilik karakteristiklerinin

Olctimlenmesi ve yorumlanmasi konularini kapsar. Herhangi bir dis etkenin ugagin kararl
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sekilde uctugu trim pozisyonunu bozmasi/etkilemesinden sonra u¢agin i¢ dinamiklerinin
bu duruma verdigi tepki degerlendirilir. Buradaki ana elemanlar hareketin salinim
karakteristigi, frekansi, soniimleme orani gibi parametrelerdir.

Kararlilik statik ve dinamik olarak iki boyutta incelenir. Statik kararlilik ugagin
dis etkenler (dikey yonlii hava akislari, tiirbiilans vb.) tarafindan rahatsiz edildikten sonra
ilk verdigi tepkinin seklidir. Eger ilk hareket olarak baslangi¢c pozisyonuna donme
temayiilii gosteriyor ise statik kararlilik pozitifitr. Bunun yaninda dinamik kararlilik ise
ucagin zaman igerisinde sergiledigi salinimlarin sekliyle 6l¢iiliir. Salinimlarin genlikleri
soniimlenen ya da siddetlenen sekilde olabilir.

Kararlilik analizi ile ilgili deginilmesi gereken son konu ise ugagin hareket
modlaridir. Daha 6nce de deginildigi gibi hareket modlarinin boylamsal eksen ile yanal-
istikametsel eksenler baslig1 altinda incelenmeleri gerekmektedir. Oncelikle boylamsal
eksen ele alinacak olursa, ucagin denge konumunda ugmakta iken rahatsiz edici dis
etkenlere verdigi tepkinin kisa ve uzun periyotlu olmak tizere iki kisimda incelenir [5, 6,
13, 14];

1) Kisa Periyot: Siirat ve irtifanin degismedigi, anlik bir dis etken sebebiyle hiicum
acisinin degistigi (periyot ~ 1 sn) durumda meydana gelen salinim i¢inde ugagin
verdigi ilk tepkidir.

2) Uzun Periyot: Salinim baslangici sonrasi ugagin verdigi tepki olup, uzun periyotlu
bir salintm durumunda hiicum agis1 degismezken siirat ve irtifa salinim siiresince
degismektedir. Saliimin basladig1 yonde ugak siirati trim siiratinden daha fazla
ise (yliksek siiriikleme) soniimleme orani da diger duruma gore daha yiiksek
olacaktir.

Yanal-istikametsel hareket modlart ise ti¢ ayri1 kisimda ele alinmakta olup, bunlar;

1) Roll Mod (yatis): Yatis ekseninde trim pozisyonundan ayrildiktan sonra kararl
yatis oranin1 yakalama siiresi ve olusan yatis momenti konularini igermektedir.

2) Spiral Mod: Yatis ve donis bagmtisindan (ing: roll — yaw coupling)
kaynaklanmaktadir. Genel itibariyle iraksayan (ing: divergent) yapidadir ve
zaman sabiti uzundur (>20 sn).

3) Dutch roll Mod: Benzer sekilde yatis doniis bagintisindan kaynaklanan salinimli
bir harekettir. Istikamet (ing: directional) kararlilig1 ile dihedral etki arasindaki

etkilesimden tetiklenir.
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Kararlilik analizinde kullanilan semboller, eksen takimlar1 ve hareket modlarina
kisaca deginildikten sonra, ucaklarin kararlilik ucus testlerine gecilmeden 6nce MIL-
HDBK-1797de kararlilik seviyeleri ile ilgili yapilan tanimlamaya deginmek uygun
olacaktir. MIL-HDBK-1797"ye gore eger bir ugak kararli ise bu ii¢ ayr1 seviyede olabilir?.
Bunlar;

Seviye 1: Kararlilik tatmin edici seviyededir. Ugagin ucus kalitesi acik sekilde gorevin
icrasina uygundur. Arzu edilen performans minimum diizeyde pilot is yikii ile
karsilanabilmektedir.

Seviye 2: Kararlilik kabul edilebilir seviyededir. Ugagin ugus kalitesi gorevin icrasina
uygundur. Ancak pilot is yiikiinde bir miktar artis ve gorev etkinliginde bir miktar diisiis
ya da her ikisi birden goriilebilir.

Seviye 3: Ugak kararlilik agisindan kontrol edilebilir seviyededir, ancak pilot is ylikiinde
dikkat c¢ekici seviyede artis vardir. Gorev etkinligi uygun diizeyde degildir. Hassasiyet
gerektiren kimi ugus safhalar1 gergeklestirilemez.

Benzer sekilde MIL-HDBK-1797’de farkli seviyedeki ucaklar ve farkli ugus
safhalar1 i¢in de farkli gerekliliklerden bahsedilmektedir. Bu agidan, standartta gecen ve
kararlilik testlerinde kullanacagimiz ugus sathalar1 kategorileri ve ugak siniflandirmalari
husularina miiteakip paragrafta deginilmistir®.

Ucus Safthalari:
Kategori A: Ani manevra yapma, hassas rota takibi ve hassas ugus parametrelerini tutma
gereksinimi olan non-terminal ugus safhalaridir. S6z konusu safhalar sunlardir:
e Hava-hava angajmamn
e Yer hedeflerine taarruz
e Mihimmat salma
e Havadan yakit ikmali
o Kesif
e Diisiik irtifa arazi takibi
e Denizalti tarama/arama
o Diisiik irtifa parasiit atis1

e Yakin kol ugusu

4 MIL-HDBK-1797, APPENDIX A, paragraf 3.3, sayfa 85.
5 MIL-HDBK-1797, APPENDIX A, paragraf 3.2, sayfa 77-80.
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Kategori B: Hassas ugus parametre tutma gereksinimi olmayan, is yiikiiniin manevra

basindan sonuna dogru artis gosterdigi non-terminal ugus safhalaridir. S6z konusu

safhalar sunlardir:

Tirmanis

Seyriisefer

Bekleme

Havadan yakit ikmali (tanker ugak)
Alcalis

Acil durum algalis

Havadan kargo/ytik atma

Kategori C: Hassas rota/ugus yolu takibi ihtiyaci olan, ugus yiikiiniin giderek arttigi

terminal ugus safhalaridir. S6z konusu sathalar sunlardir:

Kalkis
Yaklasma
Pas ge¢gme

Inis

Ucak simiflandirmalari:

Simif I: Kiiciik ve hafif ugaklardir. Ornegin:

Hafif seyahat ugaklari
Baslangi¢ egitim ugaklari

Hafif g6zlem ugaklari

Smif II: Orta agirliktaki, diisiik ve orta seviye manevra kabiliyetine sahip ugaklardir.

Ornegin:

Agir seyahat ve arama-kurtarma ucaklari

Hafif ya da orta agirlik ulagtirma/kargo/tanker ucaklari
Erken ihbar ve elektronik karistirma ugaklari

Kesif ugaklar1

Agir bombardiman ugaklari

S6z konusu ugaklarin egitim ugaklari

33



Smif Ill: Biiyiik ve agir kiitleli, orta ve yiiksek seviye manevra kabiliyetine sahip
ucaklardir. Ornegin:
e Agir ulagtirma/kargo/tanker ugaklari
e Agir bombardiman ugaklari
e Hava devriye ve erken ihbar ugaklari
e S0z konusu ucaklarin egitim ucaklari
Simif IV: Yiiksek manevra kabiliyetine sahip ugaklardir. Ornegin:
e Savas ucaklari
e Saldir1 ugaklar
e Operasyonel kesif ugaklar
e Operasyonel gozlem ugaklar

e S0z konusu ucaklarin egitim ugaklari

Bu kapsamda verilen tanimlamalar 1s1ginda ugus testlerinde kullanilmig olan A4
Skyhawk ugaginin Sinif IV kategorisinde yer aldig1 belirlenmistir.

Test ucaginin kararlilik seviyesini siniflandirmada referans olarak kullanacagimiz
bu tanimlar1 da acikladiktan sonra kararlilik testlerine geg¢ilmesinin uygun olacagi

degerlendirilmektedir.
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3.1. Boylamsal Statik Kararhhk

Boylamsal statik kararlilik (ing: longitudinal static stability) gozlemlenirken
ucagin denge pozisyonundayken degisen kosula verdigi ilk tepki gozlemlenir. Bunun
Ol¢limii i¢in Ornek olarak trim pozisyonunda stabil u¢makta olan ugagin 16vye ile
yunuslama durumu sabit tutulurken, gaz kolu vasitasi ya da pike flab1 kullanilarak siirati
degistirilir. Bu esnada ugak eger statik kararli ise durumunu korumak, daha dogrusu eski
haline getirmek isteyecektir. Ornegin gaz kolu ile hizlanma saglanan durumda ugak icsel
tepki olarak siiratini diisiirmek isteyecek ve bu yilizden de burun yukar1 pozisyon almak
isteyecektir. Bunun kokpit icerisindeki yansimasi da pilotun 16vyede hissedecegi geri
tazyik olacaktir. Trim pozisyonundan ne kadar uzaklasilirsa 16vyedeki tazyik te o dlcilide
artacaktir (eger statik kararlilik var ise). Ayni sekilde yavaslama yapildiginda da tam tersi
durum gegerli olacaktir [11]. Boylamsal statik kararlilik ugagin kontrol edilebilirligi ve
ucus emniyeti agisindan Onem arz etmektedir ve statik kararsiz olan bir ucagin
kullaniminda s6z dahi edilemeyecegi bir gercektir.

Ucgus testi i¢in uygulanabilecek iki ayrim yéntem vardir. i1ki ucagn irtifasini sabit
tutarken gaz kolu ile hizlanma ve yavaglama saglanan hizlanma-yavaslama (acceleration-
deceleration) yontemidir. Ikinicisi ise daha pratik ve hassas bir yontem olan sabit gaz
kolu ayari ile tirmanis-algalis (stabilised points) yontemidir. Yaklasik olarak £50 kt’lik
bir siirat bandinda 6nce tirmanis sonrasinda ise algalis gerceklestirilir ve her 10 kt
gecisinde 16vyedeki tazyik (kuvvet) ve deplesman miktar1 not edilir [5, 6, 20]. Boylamsal

statik kararlilik veri analizi stirecinde kullanilan parametreler Cizelge 3.2’de sunulmustur.

Cizelge 3.2. Boylamsal Statik Kararliltk Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

V OAT Wtotal qugl
-ugak siirati- -dis ortam sicakligi- -ugak toplam agirhigi- -yakit agirligi-
Fs
] Konfigiirasyon
-16vyeye etkiyen kuvvet-

Bu kapsamda ugus testlerinin gerceklestirildigi A4 Skyhawk ugaginin sahip
oldugu yiiksek performans ve genis siirat zarfi sebebiyle boylamsal statik kararliligin test
edilmesi i¢in hizlanma-yavaslama test teknigi kullanilmistir. Bu yontemin tercih
edilmesinin nedeni 6zellikle yiiksek siirat testlerinde eger tirmanis-alcalis test tekniginin

kullanilmast durumunda baglangi¢ trim irtifasindan ¢ok fazla sapilacak olmasidir. Bu
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baglamda testin yapildig1 irtifaninda, yogunluk ve dinamik basing gibi faktorlerden dolay1
kararlilik tizerinde etkilerinin oldugu bilinmektedir.

Icra edilen ucus testinde baslangic trim irtifasi olarak bu smiftaki ugaklarin
siklikla gorev yaptiklari irtifa olan 20.000 feet secilmistir. Siirat zarfinin da biiyiik kismini
kapsayabilmek icin baslangic trim stiratleri 230 K ve 330 K secilmistir. Bu sayede +50
K’lik hizlanma yavaslamalar yapilarak 180 K ila 380K arasi tiim siiratler statik kararlilik
acisindan kapsanmistir. Yine ugus testleri esnasinda zaman ve maliyet etkin planlama
yapabilmek adina 230 K trim siiratli test ile 330 K trim siiratli test iki ayr1 test pilotu
tarafindan ugulmus olup, 16vyede hissedilen kuvvetler, test ekibi tarafindan 16vye tizerine
yerlestirilmis olan kuvvet algilayici sensorler vasitasiyla olctilmiistiir. Ugus testlerinin
dogas1 geregi risk icermesi ve yliksek maliyetli faaliyetler olmasi sebebiyle her zaman
icin 6l¢iimlendirme sisteminde meydana gelmesi muhtemel arizalara kars1 yedek verilerin
toplanmis olmasi gerekir. Bu sayede biiylik emek ve para harcanan ugus testlerinin tekrar
edilmesi ihtimali en aza indirgenmis olacaktir. Bu kapsamda A4 Skyhawk ucaginin ucus
testlerinde daha dnceki kisimlarda da bahsedildigi gibi kokpit ici GoPro kamera, ses kayit
cihaz1 ve pilot el notlari ile de veri kaydi alinmistir. Toplanan verilerin analizi sonucu

elde edilen sonuglar Sekil 3.3’de sunulmustur.

Boylamsal Statik Kararlilik

Tarih: 18.11.2015 Konf.: Seyir - Drag Index 50 irtifa: 20000 feet
C.G:%22.6-%22.8 MAC Siirat: 230-330KIAS Motor Giicii: %87 - %94
OAT:- 8°C

Pilot 1

Pilot 2
-1190 210 230 250 270 230 310 330 350 370 390

Lovye Kuvveti- Ib
s WNF ORPNWRBOO®O

Siirat - Knots

Sekil 3.3. Trim Siiratinden Uzaklastik¢a Degisen Lovye Kuvvetleri

Veri analizi siirecinde birinci pilot tarafindan 230 Knots’ta icra edilen manevrada
+50 K siiratlerinin her ikisinde de kuvvet Ol¢lim sisteminden gelen verilerin
giivenirliginin azaldig1 ve verilerde anlamsiz bir sagilim oldugu tespit edilmistir. Bu

sebeple bu noktalar veri analizinden ayiklanmig ve grafik lizerinde kapsanmamustir.
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Eldeki mevcut veriler 1s18inda test ucaginin pozitif statik kararlilik sergiledigi tespit
edilmis olup, bu durumun Ol¢lim sensorlerinde miinferit anlik bir ariza olabilecegi
degerlendirilmistir.

Boylamsal statik kararliliga MIL-HDBK-1797’nin yaklasimi su sekildedir®:

Seviye 1 ve 2 icin, ortadan 16vye (ing: centerstick) kontrollii u¢aklarda 1G’lik diiz
ucusta siirat — lovye kuvveti grafiginde egim dogrusal ve stabil olmali, 3 1b/0.01M
oranindan daha ytiksek kararsizlik trendi gosteren yerel egimler olmamali, kararsiz trend
egim bolgesinde kuvvet degisimi 10 1b’den fazla olmamalidir.

Seviye 3 icin, ortadan 16vye kontrollii ugaklarda 1G’lik diiz ugusta siirat — 16vye
kuvveti grafiginde egim dogrusal ve stabil olmali, 6 1b/0.01M oranindan daha yiiksek
kararsizlik trendi gosteren yerel egimler olmamali, kararsiz trend egim bolgesinde kuvvet
degisimi 20 Ib’den fazla olmamalidir.

Elde edilen sonuclar 15181inda, V - F; grafiginde her iki siiratte de, kararli ve
dogrusal artan bir trend oldugu gozlemlendiginden siiratlerin M cinsinden
hesaplanmasina gerek goriilmemistir. Bu baglamda A4 Skyhawk ucaginin ugus
testlerinde elde edilen verilerin analiz sonucuna gore boylamsal eksen statik kararliligi

Seviye 1 olarak degerlendirilmistir.

3.2. Boylamsal Dinamik Kararhhk

Boylamsal dinamik kararlilik konusunda, sabit ugus kosullarint muhafaza etmekte
olan ugagin boylamsal eksende (ing: pitch ekseni) rahatsiz edilmesinden sonra zaman
akisi icerisinde verecegi tepki degerlendirilir. Boylamsal eksende denge konumunu bozan
rahatsiz edici faktorlerin uygulanis hizina gore ucagin verecegi tepkininde periyodu
degisecektir. Bu kapsamda uygulama hiz1 yliksek olan tiirbiilans, hamleli hava akimi,
windshear gibi anlik rahatsiz edici faktorler ugagin kisa periyot dinamik kararlilig: ile
ilgili olacaktir. Ote yandan uygulama hiz1 nispeten daha diisiik olan dikey yonlii hava
akimlari, termal akimlar gibi rahatsiz edici faktorler ise ucagin uzun periyot dinamik
kararliligini etkileyecektir. Bu kapsamda boylamsal dinamik kararlilik kisa periyot ve

uzun periyot olarak iki ayr1 asamada ele alinmaktadir.

6 MIL-HDBK-1797, APPENDIX A, paragraf 4.4.1.1, sayfa 375.
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3.2.1. Kisa periyot

Boylamsal kisa periyot dinamik kararlilikta bahsi gegen durumu analiz edebilmek
icin bu kosullar1 saglayacak stick doublet veya rap test manevralari ile durum simiile
edilir. Burada yapilan aslinda denge konumunda u¢makta olan ucgaga yunuslama
ekseninde, bir tam (doublet) veya yarim (rap) rahatsiz edici siniizoidal dalga
uygulamaktir. Manevra sonrasi baslangi¢ kosuluna gore ucagin yapmis oldugu salinim
sayis1 gozlemlenir ve salimim frekansi ile soniimleme oranlar1 hesaplanir. Aslinda bu
noktada simiile edilen durum ugagin siiratinin degismesine mahal vermeden hizli sekilde
anlik olarak hiicum agisini degistirmektir. Bu sekilde aslinda boylamsal anhik (ing: short
period) dinamik kararlilik Ol¢iilmiis olur. Anlik dinamik kararliligin goéreve etkisi
Ozellikle hava-hava angajmani, havada yakit ikmali, yakin kol ugusu, hassas mithimmat
atis1 gibi konularda kendisini gosterir.

Genel itibariyle kararlilik testlerinin performans testlerine nazaran pilotaj
uygulamasi daha kolay olsa da ¢ok daha kabiliyetli 6l¢limlendirme cihazlar1 ve bunlarin
test ucagi tizerinde hassas montaj1 islemlerini gerektirir. Ayni zamanda kullanilan 6l¢tim
cihazlarinin 6rnekleme oraninin (ing: sample rate) en az 10 Hz degerinde olmasi
analizlerde fayda saglayacak ve hata yapilmasi ihtimalini azaltacaktir. Ucus testlerinde
test ekibi tarafindan, daha onceki kisimlarda bahsi gecen Appareo IMU ol¢lim cihazi
kullanilmis olup, agisal hiz ve ivme verileri toplanmistir. Bu kapsamda, boylamsal anlik
dinamik kararlilik degerlendirmesi veri analizinde kullanilan parametreler Cizelge 3.3’ de

sunulmustur.

Cizelge 3.3. Kisa Periyot Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

|4 OAT Wiotar Wryer
-ucak siirati- -dis ortam sicaklig1- -ugak toplam agirhigi- -yakit agirhigi-
H, AOA n,
Konfigiirasyon )
-basing irtifasi- -hiicum agisi- -z ekseni yiik faktorii-

q o T

Motor Gii¢ Ayart )
-yunuslama agisal hizi- -yunuslama agisi- -salimim periyodu-

Test ugaginin operasyonel siirat araligin1 kapsamak maksadiyla ii¢ ayr siiratte ve
yine test ugaginin temsil ettigi grubun ¢okca gorev icra ettigi irtifa olan 20.000 feet’te icra

edilen testlere ait kosullar Cizelge 3.4’de sunulmustur.

38



Cizelge 3.4. Kisa Periyot Boylamsal Dinamik Kararlilik Test Kosullar

irtifa 20.000 feet 20.000 feet 20.000 feet
Siirat 250 Knots 330 Knots 380 Knots
Test teknigi Stick doublet | Stick doublet | Stick doublet

Ucg ayr1 siiratte icra edilmis olan test manevralarindan elde edilmis olan verilerin

analiz sonuglarina gegmeden Once analizlerde kullanilan terimleri ve formiilasyonlar:

aciklamak uygun olacaktir. Bu kapsamda asagida aciklamalar1 verilen terimlerin

hesaplanma yontemleri EK-8’de sunulmustur [6].

1)

2)

3)

4)

5)

(. Sontiimleme oranimi gosteren terim olup, boylamsal eksende ugagin denge
konumunu bozan bozuntunun yada yunuslama kumanda girdisinin sonucunda
ucagin s6z konusu hareketi ne dl¢lide soniimledigini gosterir.

kiitlesine bagli olarak siirekli sekilde salinimda bulunacag: frekanstir.

Wdsp: Ugagin soniimlenmis frekansini gosteren terim olup, gerek yapay
soniimleyici ugus sistemlerinin etkisiyle, gerekse ucagin geometrik yapisi ve
kumanda yiizeylerinin etkisiyle salinimin soniimleme frekansidir.

T: Salinim periyodunu gosteren terim olup, salinimdaki bir u¢agin her bir tam
salinim dalga boyu arasinda saniye cinsinden gecen zamandir.

CAP: Kontrol beklenti parametresi (ing: control anticipation parameter) olarak
tanimlanan terim olup, u¢agin baslangic yunuslama ivmesi (kumanda verildigi
anda) ile denge konumuna ulasmis ivmesi arasindaki oran olarak
tanimlanmaktadir. Bu parametre ugagin boylamsal eksendeki kullanim kalitesine
direkt olarak etki eder. Bu etkinin ana faktorii ise pilot kumanda girdisi ile ugagin
denge konumuna ulasmasi arasindaki zaman gecikmesidir (ing: time lag). CAP
degerinin idealden uzak olmasi durumunda bilhassa hassas kumanda gerektiren
ucuslarda pilot siirekli istedigi pozisyonu yakalayabilmek i¢in kumandalar ile
bogusmak zorunda kalacaktir. Ornegin, CAP degerinin biiyiik oldugu ugaklarda
baslangi¢ yunuslama ivmesi, denge haline ulagmis ivmeye kiyasla daha biiyiik
degerde olacaktir. Bu yiizden pilot fazla kumanda verdigi hissine kapilacak ve
verdigi kumanday1 azaltacak ve erken kesecektir. Bu durum ise nihai olarak
yakalanmasi arzu edilen pozisyonun heniiz yakalanamadan manevranin erken

bitmesi ile sonuglanacaktir. Tam tersi durum diisiiniildiigiinde, CAP degeri diisiik
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olan ugaklarda baslangi¢ yunuslama ivmesi, denge haline ulagsmis ivmeye kiyasla
daha diisiik olacaktir. Bu yiizden pilot yetersiz kumanda verdigini diisiinecek ve
verdigi kumanda miktarini arttiracaktir. Bu durum ise nihai olarak yakalanmasi
arzu edilen pozisyonun kagirilip manevranin istenenden fazla olmasi ile

sonuglanacaktir [10, 14].

2

CAP = sp (w :short period frekans) (3.1)
n/a P

Bu tanimlamalar 1s18inda A4 Skyhawk ucagimin boylamsal eksen kisa periyot
dinamik kararlilik analiz sonuglar1 gorsellestirilmis sekilde sirasiyla Sekil 3.4, Sekil 3.5
ve Sekil 3.6’da sunulmus olup, her bir kosul i¢in hesaplanmis periyot, soniimleme orant,

soniimleme frekansi, dogal frekans ve CAP degerleri Cizelge 3.5’ de sunulmustur.

Boylamsal Dinamik Kararlilik (Kisa Periyot)

Tarih: 18.11.2015 Konf: Seyir - Drag Index 50 Hptrim: 20000"
C€G:%23.1 MAC Vtrim: 250 Knots Motor Giicii: %87
OAT:- 8°C

10

1. Salimim

Yunuslama orani - derece/sn

-6 Pilot
Kumandasi

Ugak
Tepkisi

Zaman - saniye

Sekil 3.4. Kisa Periyot 250 Knots Stiratteki Test Sonuglart

Boylamsal Dinamik Kararhlik (Kisa Periyot)

Tarih: 18.11.2015 Konf: Seyir - Drag Index 50 Hptrim: 20000"
CG:%23.1 MAC Vtrim: 330 Knots Motor Giicii: %93
OAT:- 8°C

1. sahinim

Yunuslama orani - derece/sn
o

Pilot Ugak
Kumandasi H Tepkisi

Zaman - saniye

Sekil 3.5. Kisa Periyot 330 Knots Siiratteki Test Sonug¢lari
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Tarih: 18.11.2015
CG: %22 MAC
OAT:- 8°C

12

10

Yunuslama orani - derece/sn
=

Pilot
Kumandasi

-—==

Boylamsal Dinamik Kararlilik (Kisa Periyot)

Konf: Seyir - Drag Index 50

Vtrim: 380KIAS

P P LS

I

Hptrim: 20000"
Motor Giicii: %99

Ugak
Tepkisi

/12.

3 4 5

1. Salimm

Zaman - saniye

Sekil 3.6. Kisa Periyot 380 Knots Stiratteki Test Sonuglart

Cizelge 3.5. Kisa Periyot Veri Analizinde Elde Edilen Sonuglar

Control
] Soniimleme | Soniimleme Dogal o
Siirat Periyot Anticipation
Oram Frekansi Frekans
Parameter
250 Knots | T:2.6sn | (:0.28 Wdsp: 2.41 rad/sn | Wnsp: 2.52 rad/sn | CAP: 0.465 g~1sn2
330 Knots | T:2.1sn | £ 0.31 Wdsp: 2.99 rad/sn | Wnsp: 3.3 rad/sn | CAP: 0.506 g~1sn™?2
380 Knots | T:2sn (041 Wdsp: 3.14 rad/sn | Wnsp: 3.44 rad/sn | CAP: 0.520 g~1sn—2

Yapilan hesaplamalar 1s1ginda A4 Skyhawk ucagmin boylamsal kisa periyot

dinamik kararliligt MIL-HDBK-1797 uyarinca degerlendirilmis olup, elde edilen

sonuclar Sekil 3.7°de sunulmustur.

Bu baglamda elde edilen sonucglara gore A4 Skyhawk ucaginin boylamsal kisa

periyot dinamik kararlilig1 nispeten diisiik siiratlerde Seviye 2 iken, 380 knots test noktas1

sonuclarina gore Seviye 1 olarak degerlendirilmistir. Test ekibinin bu durum hakkindaki

yorumu artan siirat ile birlikte ugagin CAP karakteristigi pek degismese de soniimleme

oraninin arttig1 ve ucagin kullanim kalitesinin 1yilestigi yoniinde olmustur.
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Sekil 3.7. Test Sonuglarinin MIL-HDBK-1797 Uyarinca Degerlendirmesi [14]

3.2.2. Uzun periyot

Boylamsal kisa periyot dinamik kararliligin yaninda, nispeten daha az
ehemmiyete sahip olan uzun periyot dinamik kararliligin da (ing: phugoid) incelenmesi
gerekir. Dikey yonlii hava akimlari, termal akimlar gibi rahatsiz edici faktorlerin ugagin
boylamsal denge konumunu ne 6l¢iide etkileyecegi ve ugus yolunda meydana getirecegi
saliimlar ele alinir. Test i¢in ¢ok yliksek acili olmamak kaydiyla ucagin yunuslamasi
degistirilir ve hizin bir miktar diigmesine ya da artmasina miisaade edildikten sonra lovye
serbest birakilir. Bu sayede hiicum agis1 miimkiin oldukca degistirilmeden stiratte bir
deplasman elde edilmis olur. Eger uzun periyotta dinamik kararlilik varsa ucak ¢ok diisiik
frekansli salinimlar yaparak zamanla ilk pozisyonuna donmeye ¢alisacaktir [6]. Salinim
periyotlar1 ¢ok kisa olmayip, ayni zamanda salinim genliginde biiylime temayiilii
gbzlemlenmiyor ise ugus emniyeti ve gorev basarimi agisindan dnemli bir sorun teskil
etmeyecektir.

Uzun periyot dinamik kararlilik ucus testleri esnasinda ¢ok hassas veri toplanmasi
ihtiyact bulunmamaktadir. Pilot tarafindan ucagin trim ayarlar1 ile oynanmadan
yunuslama durumu degistirilerek sadece siirati degistirilir ve kumandalar nétrlenip
serbest birakilir. Sonrasinda ug¢agin boylamsal dogrultuda salinima girmesiyle birlikte,

test ekibi tarafindan her bir salinimin tepe noktalarinda siirat ve irtifa degerleri zamana
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kars1 kayit altina alinir ve salinimlarin soniimlenip soniimlenmedigi gézlemlenir. Bu

baglamda veri analizi siirecinde kullanilan parametreler Cizelge 3.6’da sunulmustur.

Cizelge 3.6. Uzun Periyot Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

-basing irtifasi-

Konfigiirasyon

V OAT Wtotal que[
-ugak siirati- -dis ortam sicakligi- -ucgak toplam agirligi- -yakit agirligi-
Hp T Vpeak’ Hpeak

-salinim periyodu-

-tepe noktasi siirat ve

irtifa-

Ucus testinde baglangig trim siirati 240 Knots, irtifas1 ise 20.000 feet sec¢ilmis olup

gorsellestirilmis veri analizi sonuglar1 Sekil 3.8’de ve hesaplanmis degerler Cizelge

3.7’de sunulmustur.

Tarih: 18.11.2015
CG:%21.6 MAC
OAT:- 8°C

270

250

230

210

Siirat - Knots

190

170

150

Boylamsal Dinamik Kararliik (Uzun Periyot)

Konf: Seyir - Drag Index 50
Vtrim: 240 Knots

30,75;194,62

20 40

Hptrim: 20000'
Motor Giicii: %88

68,5;249,63

:L Seviye 1:
“Seviye2: (>0
Seviye3: T>55sn
60 80 100

Zaman - saniye

120

Sekil 3.8. Uzun Periyot 240 Knots Test Sonucu

Cizelge 3.7. Uzun Periyot Veri Analizinde Elde Edilen Sonuglar

] Soniimleme | Soniimleme
Siirat Periyot
Oram Frekansi
240 Knots T:85sn (. 0.46 Wdp: 0.074 rad/sn

MIL-HDBK-1797’ye gore uzun periyotta ucak iraksayan salinim karakteristigi

sergilese bile, periyodu 55

saniyeden kisa olmadig1 siirece Seviye 3 olarak

degerlendirilmektedir. Benzer sekilde salimim periyodu 55 saniyeden uzun ve notr
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sonlimleme var ise Seviye 2, eger soniimleme orani 0.04’ten biiyiik ise Seviye 1 olarak
smiflandirilma yapilmaktadir’. Elde edilen sonuglar 1s1ginda A4 Skyhawk ucaginin
boylamsal uzun periyot dinamik kararliligi Seviye 1 olarak degerlendirilmistir. Bu
kapsamda test edilen ugag1 ucuracak olan kullanicilarin, 6zellikle yakit tasarrufu saglama
maksath diisiik siirat bekleme paterni uygulamalarinda siirat ve irtifay1 muhafaza
konusunda sikint1 yagamayacaklari, s6z konusu parametreler ucak tarafindan korunurken
ucus ekibi tarafindan kokpit ic¢i ikincil gorevler ile rahatlikla ilgilenilebilecegi

degerlendirilmektedir.

3.3. Boylamsal Manevra Kararhhg

Boylamsal manevra kararliligi, teoride boylamsal statik kararlilik ile yakindan
ilintili bir konudur ve pilot tarafindan ugaga manevra yaptirilirken tecriibe edilen 16vye
kuvvetleriyle ilgilidir. Manevra kararliligi, s6z konusu uc¢agin kullanim kalitesi ile
dogrudan baglantilidir. Manevra kararliligi ve statik kararlilik arasindaki fark ise:

e Statik kararlilik yiik faktoriintin sabit 1G oldugu ugus kosulunda dis etkenler
sebebiyle siiratte meydana gelen degisimlere ucagin verdigi tepkiyi ele alirken,

e Manevra kararlilig1 ise siiratin sabit oldugu ucus kosullarinda yiik faktoriinde
meydana gelen degisimlere ugagin verdigi tepkiyi ele alir.

Referans olarak alinan askeri standartlarda [13, 14] manevra kararlilig1 konusu ii¢
ana hususta ele alinmaktadir ve bunlarla ilgili rakamsal limitlemeler verilmektedir. Bu {i¢
ana husus ise kisaca:

e Manevra esnasinda yiik faktorii ile 16vye kuvveti dogrusal orantili olmaly,

e Siirat artmasiyla birlikte 16vye kuvvetleri de dogrusal sekilde artmali,

e Manevra esnasinda 16vye kuvvetlerinde ters gradyant ya da yumusama olmamali
seklindedir.

Goreve etkisi 0zellikle hava angajmani ya da akrobasi esnasinda ugak kontroliiniin
ve manevra etkinliginin maksimum diizeyde elde edilmesi ile ilgilidir. Unutulmamalhidir
ki manevra esnasinda 16vye kuvvetlerinde dogrusal artis istenmesinin yani sira, lovyenin
dogal olarak tasarimdan gelen agirhig da dnemli bir faktordiir. Oyle ki ¢ok hafif 16vye

kuvvetleri hassas ugusa imkan verecek ancak ucus boyunca nispeten siirekli yiiksek

" MIL-HDBK-1797, APPENDIX A, paragraf 4.2.1.1, sayfa 167.
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konsantrasyon gerektirecek, 6te yandan ¢ok yiiksek 16vye kuvvetleri de zamanla pilot
yorgunluguna sebep olacaktir.

Boylamsal manevra kararliligini Slgebilmek igin siirati sabit tutarken yiik
faktoriinii degistirecek sekilde manevralar gerceklestirilir. Bunu saglayabilmek icin ise
steady pull up, stabilised G turn ya da wind up turn isimleri verilen manevralar
gerceklestirilebilir. Steady pull up manevrasinda ugak dalista iken istenen siirat
yakalandiginda burun yukari g¢ekisle beraber yiik faktorii arttirilarak daligtan g¢ikailir.
Belirlenen test siiratinde farkli yiik faktorleri ile ¢ekisler yapilmasi gerektiginden c¢ok
tekrarli zaman alan ve yorucu bir manevradir. Stabilised G turn manevras: da benzer
sekilde stirati sabit tutarken ylik faktoriinlin sirastyla degistirildigi yatay doniisler igeren
bir harekettir. Bu baglamda uygulanmasi en pratik olan yontem wind up turn manevrasidir
[6]. Trim test siirati yakalandiginda ugak yatish ve dalish sekilde spirale benzer sekilde
manevra ettirilir. Yiik faktorii arttik¢a enerjinin diislip siiratin azalmamasi igin yatis ve
dalis miktar1 arttirilir. Bu sayede tek bir manevrada test edilmek istenen tiim yiik faktorleri
kapsanmis olur. Bu noktadan hareketle, A4 Skyhawk ucaginin testlerinde test ekibi
tarafindan wind up turn test teknigi kullanilmistir. Manevra kararlilig1 genel itibariyle
hava hava angajmani ucus sathasini yakindan ilgilendirdigi icin, test irtifa ve siiratleri
hava hava angajmanini temsil edecek sekilde belirlenmeye c¢alisilmis olup, test edilen

irtifa ve siiratler Cizelge 3.8’de sunulmustur.

Cizelge 3.8. Manevra Kararliligi Test Kosullar

Test Teknigi Wind up Turn Wind up Turn
Siirat 0.8 M 0.9 M
Irtifa 20.000 feet 20.000 feet

Belirtilen siirat ve manevralarindan toplanan stirat, yiikk faktorii ve 16vye

kuvvetleri verilerinin analizi sonucu ulasilan sonug Sekil 3.9°da sunulmustur.
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Manevra Kararlihgi

irtifa: 20.000 feet Siirat: 0.8 & 0.9 M OAT:-9C Konf: Clean CG: 22.35 MAC%
25

-
Il

5.6409x - 5.2602

!
,»f —— 09M

5.4838x + 1.2284 —o— 0.8M

20

Lovye Kuvveti- b

1 1,5 2 2,5 3 3,5 4 4,5
Yiik faktorii - G

Sekil 3.9. Yiik Faktiriine Karsuik Lovye Kuvvetlerindeki Degisim

Analiz sonucu ortaya ¢ikan sonuglara gore 0.8 M siiratte icra edilen manevrada
16vye kuvvet gradyant1 5.48 iken, 0.9 M siiratte gradyant 5.64 olarak hesaplanmigstir.
Manevra kararliligr ile ilgili MIL-HDBK-1797 kriterlerini gosteren tablo Cizelge 3.9°da
elde edilen bu sonuclarin MIL-HDBK-1797 kriterleri ile kiyaslamali tablosu ise Cizelge
3.10’da sunulmustur. Tabloda yer alan n/a degerini hesaplayabilmek i¢in sinusoidal stick
pumping isimli manevra icra edilmis ve ucaga seri halde sabit frekansli 16vye ileri — geri
kumandas1 verilmistir. Toplanan verilerden n degerlerine karsilik gelen a degerleri tespit

edilmis ve ortalama n/a degeri hesap edilmistir.

Cizelge 3.9. Yiik Faktoriine Karsiik Lovye Kuvvetleri Grafiginde Goériilebilecek Maksimum ve Minimum
Gradyant Degerleri [14]

Seviye Maksimum Gradyant Minimum Gradyant
1 % (28°den bityiik olmamak kaydiyla) % ya da 3 (hangisi biiyiikse)
2 % (42.5’den biiyiik olmamak kaydiyla) % ya da 3 (hangisi biiyiikse)
3 56 =% yada 2 (hangisi biiyiikse)

Not: n; ucak limit yiik faktoriinii belirtmektedir. A4 Skyhawk ugagi i¢in 6 G’dir.
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Cizelge 3.10. Test Sonucglarinin MIL-HDBK-1797 ile Karsilastirmasi

Test Noktas1 | Maksimum Gradyant | Minimum Gradyant | Test Verisi Sonug¢
240/ 25.893 21/5 .
0.8 Mach 5.48 Seviye 1
=9.26 =4.2
240 /37.5 21/5 )
0.9 Mach 5.64 Seviye 1
=6.4 =4.2

Sonug olarak A4 Skyhawk ucaginin boylamsal manevra kararliligit MIL-HDBK-
1797 uyarinca Seviye 1 olarak degerlendirilmis olup, s6z konusu ucagi ucuracak
kullanicilarin hava hava angajmani ya da akrobasi gibi ugus sathalarinda ug¢agi herhangi

bir anomali hisssetmeden basariyla manevra yapabilecekleri dngoriilmektedir.

3.4. Yanal-istikametsel Statik Kararhhk

Boylamsal (ing: longitudinal) dogrultuda gozlemlenen statik kararliligin, yanal
(ing: lateral) ve istikametsel (ing: directional) dogrultularda test edildigi durumdur.
Sonucu itibariyle ugagin sahip oldugu istikametsel kararlilik ve dihedral etkinin bir
kombinasyonudur. Ugagin olasi bir dis etken sebebiyle denge pozisyonundan
uzaklagmasindan sonra verdigi ilk tepki ele alinir. Bu iki eksen birbirleriyle dogrudan
etkilesim ig¢inde olduklarindan (ing: coupling) tek konu basligi altinda incelenmeleri daha
dogru olacaktir.

Bir ugak yanal dogrultuda rahatsiz edildiginde bu etkiyi diizeltecek direkt bir
moment yoktur. Bunun yaninda rahatsizlik faktorii sonrasi yatisin baglamasiyla birlikte
yatis tarafina kayis hareketi (ing: sideslip) baslar. Yana kayisla beraber ise, ugagin kanat
geometrisinin bir sonucu olan dihedral etki devreye girer ve diizeltici moment olusur.
Dihedral etkinin ana bilesenleri su sekilde siralanabilir:

e Kanatlarin govdeye montaj yeri (listten, ortadan, alttan),

e Kanatlarin sahip oldugu siipiirme agilar (ileri, geri, notr),

e Kanatlarin yatay diizleme gore sahip olduklar1 montaj acis1 (dihedral, anhedral,
notr),

e Ucak agirlik merkezinin dikey eksendeki pozisyonuna gore, agirlik merkezinin
altinda ve iistiinde kalan govde ylizey alani,

e Dikey stabilizenin biiyiikliigii ve konumu.

47



Sayilan bu faktorlere gore, listten montajli, geri ok acili, dihedral agili ve c.g.
tizerindeki gévde yiizey alani fazla olan ugaklarda dihedral etki kuvvetli olacaktir.

Bahsi gecen yatis ve sonrasindaki yana kayis hareketini ugus testinde simiile
edebilmek icin uygulanan test teknigi steady heading sideslip manevrasidir [6]. Bu
manevrada, trim pozisyonunda ugmakta olan ucaga dis etkenleri (tiirbiilans, hamleli yan
rliizgar gibi) simiile edecek sekilde pilot tarafindan manevra yaptirilir. Aslinda yapilan,
Ugagin yer izini sabit tutacak sekilde, koordineli ve kademeli olarak rudder ve aksi yonde
kanatgik kumandasi verilerek, ucagin herhangi bir tarafa dogru kayisa geg¢mesini
saglamaktir. Manevra boyunca yana kayis miktar1 arttirildik¢a rudderdaki ve 16vyedeki
kuvvetlerin dogrusal olarak artmakta oldugu gozlemlenir. Yanal-istikametsel statik
kararlilik degerlendirmesi veri analizi siirecinde kullanilan parametreler Cizelge 3.11°de

sunulmustur.

Cizelge 3.11. Manevra Kararliligi Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

4 OAT Wtotal l/|/}uel
-ucak siirati- -dis ortam sicakligi- -ugak toplam agirligi- -yakit agirhigi-
E F. B
Konfigiirasyon " s
-rudder’a etkiyen kuvvet- -16vyeye etkiyen kuvvet- -yana kay1s agisi-
o 6y O
-yatis agisi- -rudder deplasman miktari- | -l6vye deplasman miktari-

Test manevras1 250 Knots ve 330 Knots olmak {izere iki ayri siiratte ve 20.000
feet irtifada icra edilmis olup, manevra boyunca uygulanan rudder mikari pilot tarafindan
%?25°1ik Olgiiler ile arttirilmistir. Veri analizi igin ihtiyag duyulan pedal ile 16vye
kuvvetleri ve deplasman miktarlari pedallar ve 16vye lizerine yerlestirilmis
kuvvet/deplasman Glger sensorler vasitasiyla kaydedilmistir. Test manevrasi boyunca
yana kayis miktarini arttirabilmek i¢in daha fazla rudder kumandasi verilmesi gerektigi,
bunu yaparken pedallarda hissedilen kuvvetlerin giderek arttig1 ve kayis sonrast ucagin
ucus hattint sabit tutabilmek i¢in aksi tarafa yatis kumandasi1 miktarininda arttirilmasi
gerektigi gozlemlenmistir. Bu gozlemler 1s1g1inda aslinda veri analizi yapmadan dahi test
ucaginda istikametsel ve yanal kararliligin pozitif oldugu anlasilmistir. Verilen
kumandalarin nétrlenmesi ile birlikte ucak tekrar baslangi¢ trim pozisyonuna donmiistiir.

Bu kapsamda test u¢agindan toplanan verilere gore olusturulmus yana kayis agisina
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karsilik gelen pedal kuvveti ve 16vye kuvveti grafikleri Sekil 3.10 ve Sekil 3.11°de

sunulmustur.
Yanal - istikametsel Statik Kararhlk
Tarih: 18.11.2015 Konf: Seyir - Drag Index 50 irtifa: 20000 feet
C.G:%22.5- %22.8 MAC Siirat: 330 & 250 Knots Power: %94 - %87
OAT:- 8°C
100
75
50
=2
.é 25
; 330 KIAS
S 0
-
s 15 -10 5 0 5 10 15
- -25
3 250 KIAS
« -50
75
-100
Sideslip acisi - derece
Sekil 3.10. Yana Kayis Agisina Karsilik Pedal Kuvvetindeki Degigim
Yanal - istikametsel Statik Kararlilhk
Tarih: 18.11.2015 Konf: Seyir - Drag Index 50 irtifa: 20000 feet
C.G:%22.5- %22.8 MAC Siirat: 330 & 250 Knots Power: %94 - %87
OAT:- 8°C
8
6
4
2
:
o~ 2 250 KIAS
Q
2
2 0
: -12 -10 -8 -6 -4 -2 0 2 4 6 8 10 —8—330KIAS
> -2
=
0
—
-4
6
-8
Sideslip agisi - derece

Sekil 3.11. Yana Kayis Agisina Karsilik Lévye Kuvvetindeki Degisim

Grafiklerden de anlasilabilecegi lizere yana kayis miktar1 attikga, istikametsel
kararliligin bir sonucu olarak ayni tarafa dogru biiyiikliigii dogrusal artan bir diizeltici

doniis momenti olusmaktadir. Testler esnasinda rudder pedallarda maksimum 100 1b’ye,
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16vyede ise maksimum 6 1b’ye varan kuvvetler dl¢iilmiistiir. Bu kapsamda MIL-HDBK-
1797 ve MIL-F-8785’te tanimlanan ifadeler uyarinca, yana kayis miktar: arttik¢a olusan
diizeltici momentlerinde dogrusal olarak arttig1 ve bunun kokpit icerisinde artan pedal
kuvveti olarak hissedildigi, manevranin hi¢bir kisminda bu dogrusal iligskinin degismedigi
ve pedal kuvvetlerinde bir yumusama hissedilmedigi, pedal kuvvetlerinin 250 Ib’yi
asmadig1 ve lovyedeki kuvvetlerin de 10 1b’yi agsmadigi tespit edilmistir.

Sonug olarak, 6zellikle yan riizgarda inis ve kalkis, 1slak/buzlu zeminde taksi, tek
motor arizas1 asimetrik itkili ugus gibi sathalar iizerinde birinci dereceden etkisi olan
yanal-istikametsel  statik kararliik A4 Skyhawk ugaginda pozitif olarak

degerlendirilmistir.

3.5. Yanal-istikametsel Dinamik Kararhhk

Dinamik kararlilikta, u¢agin trim pozisyonunu bozan etkilere zaman igerisinde
verdigi saliimsal tepki incelenir. Buradaki iki ana faktor dihedral etki ve istikametsel
kararliliktir. Bunlar etkileyen ana elemanlar ise dikey stabilize etkinligi ve kanat
geometrisidir. Bir ugak i¢in istikametsel kararlilik olmazsa olmaz 6zelliklerden birisidir.
Bunun yaninda kanadin sahip oldugu dihedral etki de arzu edilen bir karakteristiktir.
Ancak dihedral etki ¢ok kuvvetli olup istikametsel kararlilik nispeten diisiik olursa dutch
roll adi verilen bir salmimsal dinamik hareket ortaya ¢ikar ve bu istenmeyen bir
durumdur. Ote yandan bu durumu engellemek igin dihedral etki azaltilacak sekilde
tasarim yapilirsa bu seferde ucakta spiral modda genligi arttirma (iraksama) egilimi
gozlemlenir. SOyle ki ugak istemsiz yatisa girdiginde siirekli olarak yatisini arttirma
temayiilii gosterir. Ancak bunu ¢ok agresif bir sekilde yapmadig siirece ¢ok biiyiik bir
sorun teskil etmez. O ylizden tasarimci bu iki kosul arasinda dengeyi yakalamak
zorundadir [3, 8]. Test ekibi ugagin bu eksenlerdeki kararliligimi 6lgmek icin rudder
doublet ad1 verilen bir test yontemiyle ucaga anlik olarak bir yana kayis agis1 verir ve
sonrasinda ugagin tepkileri gozlemlenir. Salinim sayisi, frekanst ve soniimleme orani
hesaplanir. Spiral modda ise ugaga bilingli olarak belli bir miktarda yatis agis1 verilir ve
ucak kendi haline birakilir. Yatis1 arttirip arttirmama durumu incelenir. Incelenen tiim bu
parametreler i¢in standartlarda belirlenmis degerler mevcuttur. Roll modda ise ugagin
yatis performansi ele alinir. Yatis hizi orani ve kararli yatis oranini yakalama siiresi tespit

edilir. Yanal istikametsel dinamik kararliligin goreve etkisi ugagin yan riizgarda kontrol
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edilebilirligi, yan rlizgar inis karakteristigi, hassas mithimmat atis performansi, yakin kol
ucusu, havada yakit ikmali gibi konular1 kapsar.

Kararlilik testlerinin Oncesindeki tanimlamalar kisminda da bahsedildigi gibi
yanal ve istikametsel eksenler birbirleriyle dogrudan etkilesim i¢inde olduklardan
herhangi birinde baslayan bir hareket digerinide tetiklemektedir. Bu yiizden bu iki
eksende olusan hareketler ve kararlilik analizleri dinamik kararlilik sathasinda da bir
arada incelenecektir. Yanal ve istikametsel eksenlerde olusan yatis ve doniis hareketleri
ucak tizerinde 3 farkli modu tetikler. Bunlar:

Roll Mod: Yatis agisinin yaninda ¢ok kiigiik olgiide doniis ve kayisi igerir. Tasima
farkliliginin olusmasiyla biiyiik yatis momentleri meydana gelir ve yatis agisina karsilik
notr kararhiliktadir, etkisi yatis oranini soniimlemesi iizerinedir.

Spiral Mod: Yatis ve doniisiin yaninda ¢ok kiigiik dl¢iide kayist igerir. Genellikle yatis
ve doniis arasindaki etkilesimden dolay iraksayan karakteristiktedir.

Dutch Roll Mod: Yatis, doniis ve kayist bir arada igeren salinimsal bir hareket olup
soniimlenebilir ya da iraksayan olabilir, genellikle kisa periyotludur (1 — 7 sn).

Bu li¢ mod kararlilik analizlerinde sirasiyla ele alinacaktir.

3.5.1. Roll mod

Serbest ii¢ boyutlu hava ortaminda manevra yapmakta olan bir ucgak
diistintildiiglinde; yatis manevrasi esnasinda asagi yonlii hareket eden kanatta hiicum
acisinin hatiri sayilir sekilde yiikselmesi, diger kanatta ise azalmasi sonucu harekete karsi
bir direng olusur ve yatis soniimlenme egilimine girer. Yatis kesildiginde tagima farki da
ortadan kalktig1 i¢in bu etki sona erer ve genellikle notr kararlilik kendisini gosterir
duruma gelir. Ozelikle askeri ve akrobasi ugaklarinda ani ve hassas yatigli manevralar
yapilabilmesi ugagin roll mod karakteristigine baglidir. Buradaki ana faktorler ugagin
yatis kumandasi verildikten sonra harekete baslarken gosterdigi direng, kararl yatis hizim
yakalama siiresi ve kumanda uygulamasi kesildikten sonra hareketin bitis seklidir. Daha
acik anlatimla hareketin erken ya da ge¢ soniimlenmesi ya da salinim olup olmamasidir
(ing: undershoot, overshoot, oscillation).

Ticari sivil ugaklara kiyasla askeri ugaklar ugus boyunca yatis eksenini ¢okca ve
agresif sekilde kullanirlar. Bu sebeple ucaklarin yatis hiz1 ve kararli yatis hizin1 yakalama
stireleri ile ilgili askeri standartlarda verilmis referans degerler bulunmaktadir. A4

Skyhawk ucaginin ugus testlerinde bu hususlari inceleyecek sekilde planlama yapilmistir.
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Bu kapsamda roll mod kararlilig1 degerlendirmesinde veri analizi

parametreler Cizelge 3.12’de sunulmustur.

Cizelge 3.12. Roll Mod Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

surecinde kullanilan

14 O0AT Wtotal quel
-ugak siirati- -dis ortam sicakligi- -ucgak toplam agirligi- -yakit agirligi-
Hp o p
Konfigiirasyon o
-basing irtifasi- -yatis agisi- -yatis agisal hizi-
troll

-yatig siiresi-

Roll mod manevralarinda tam 16vye kumandas: ile agresif manveralar icra

edildiginden, hizl1 gelisen ve hassas veri toplanmasi gereken bu testte gerekli veriler

Appareo IMU vasitasiyla toplanmistir. Hava hava angajmanlarinin icra edildigi zarfi

temsil etmesi i¢in test irtifasi 20.000 feet, test siirati 380 Knots olarak belirlenmistir. Test

ucaginin 90°lik bir yatis1 tamamlama stiresi ve kararli yatis hizin1 yakalama siiresi

degerlerini hesaplayabilmek i¢in ugus testinde ucaga sol 45°den sag 45°ye tam bir yatis

manevrasi yaptirilmistir. Elde edilen verilerin analizi sonucu ortaya ¢ikan sonuglar

sirastyla Sekil 3.12 ve Sekil 3.13’de sunulmustur.

Yatis agisi - derece

Tarih: 18.11.2015
C.G:%21.9 MAC
OAT:- 8°C
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0
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Yanal-istikametsel Dinamik Kararlilik (Roll Mod)

Konf: Seyir-Drag Index 50
Virim: 380 Knots

Hptrim: 20000 feet
Power: %98

Siire - saniye

Sekil 3.12. 90 Derecelik Yatis1 Tamamlama Stiresi
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Yanal-istikametsel Dinamik Kararlilik (Roll Mod)
Tarih: 18.11.2015 Konf: Seyir-Drag Index 50 Hptrim: 20000 feet
C.G:%21.9 MAC Vitrim: 380 Knots Power: %98
OAT-8°C
160

= L7, N R i B — ===k 4 *———0

g *__,.._-0--

¢ 10 /

g 100

ST - s

] 80 I

= 60 i T

2 a0 1 1 =0.4sn

L] |

g 20 I

- 0 v

0 0,25 0,5 0,75 1 1,25 15 1,75
Siire - sn

Sekil 3.13. Kararl Yatis Hizini Yakalama Stiresi

Kararli yatis hizin1 (ps,) yakalama siiresi olan roll mod zaman sabiti z,. ile ilgili

hesaplamalar su sekildedir [6]:

Roll mod zaman sabitini hesaplayabilmek i¢in t = 7, kabul edildiginde:

P yatis orami
1

T, = ——
Ly

D(t) = Dss {1 —e r} (roll rate — yatis agisal hizt)

Pty = Pssil

1
Pty = Dss {1 - _}

_ yatig ivmesi (rad

sn

-t

— e—l}

e

p(t) = 0632pss

(3.2)

3.3)

(3.4)

(3.5)

(3.6)

(3.7)

Buna gore t = 1, aninda yatis orani, final degerinin %63.2’sinde olacaktir. Sekil

3.13’te yatig oraninin final degeri 150 °/sn olup, %63.2°si 90 °/sn’dir. 90 °/sn’nin tekabiil

ettigi deger ise roll mod zaman sabiti olan 0.4 saniyedir. Buna gore yatis kumandasi

verildikten 0.4 sn sonra ugak kararli yatis hizin1 yakalamis olacaktir.
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Sekil 3.12 ve Sekil 3.13’de incelenen parametreler olan roll mod zaman sabiti 7,

ve yatis tamamlama siiresi ile ilgili MIL-HDBK-1797°de verilen referans degerler

Cizelge 3.13 ve Cizelge 3.14’de sunulmustur.

Cizelge 3.13. MIL-HDBK-1797 Roll Mod Zaman Sabiti I¢in Limit Degerler [14]

Ucus Safhasi Ucak Seviye
Kategorisi Sinifi 1 2 3
A LIV 1.0 1.4
I, 1l 1.4 3.0
B Hepsi 1.4 3.0 10
c LIl IV 1.0 1.4
I, 11 14 3.0
Cizelge 3.14. MIL-HDBK-1797 Yatis Hizi I¢in Limit Degerler [14]
SEVIiYE ASI:JA%EI 30 derece 90 derece 180 derece 360 derece
VL 1.0
1 L 1.4 2.3 4.1
M 1.0 1.6 2.8
H 1.4 2.3 4.1
VL 1.6
5 L 13
M 1.3 2.0 34
H 1.7 2.6 4.4
VL 25
3 L 2.0
M 1.7 3.0
H 2.1

Not: Cizelgede goriilen siireler saniye cinsindendir.

S6z konusu tablolardaki referans degerleri kullanabilmek siirat zarfini yine
standartta verilmis tanimlamalara gore belirlememiz gerekmektedir. MIL-HDBK-

1797°de siiratler i¢in verilmis olan tanimlamalar Cizelge 3.15°de sunulmustur.

Cizelge 3.15. MIL-HDBK-1797 Test Siiratleri Limit Araliklar: [14]

SURAT ARALIGI SURAT ARALIGI
SEMBOLU
Viin < V< Vppin + 20 Kt
VL Vipin +20Kt <V < 1.4V,
L 14 Vpm <V < 0.7 Vg
M 0.7 Vmax SV < Vmax
H
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Testlerde kullanilmis olan A4 Skyhawk ugaginin maksimum stirati V,,,: 420
Kias’tir. Bu deger baz alinarak yapilan hesaba gore testte kullanilan 380 Kias’lik stiratin
yiiksek siirat kategorisinde oldugu belirlenmis olup, hesaplama Cizelge 3.16’da

sunulmustur.

Cizelge 3.16. Roll Mod Test Siiratinin Tanimlanmast

Siirat Zarfi Sembolii Seviye I i¢in
H O.7Vmax S V S Vmax
294 <380 <420

Veri analizi sonucunda, kararli yatis oranin1 yakalama siiresi olan roll mod zaman
sabiti 0.4 sn, 90°’lik yatis1 tamamlamak i¢in gereken siire ise 0.75 sn olarak elde
edilmistir. S6z konusu degerler MIL-HDBK-1797 referans degerleri ile kiyaslandiginda
A4 Skyhawk ugaginin roll mod kararlilik seviyesi Seviye 1 olarak tespit edilmis olup,

referans tablolar iizerinde gosterimleri Cizelge 3.17 ve Cizelge 3.18’de sunulmustur.

Cizelge 3.17. Roll Mod Zaman Sabiti Test Sonucu

Ucus Safhasi Ugak Seviye
Kategorisi | ___Swmufi____| ____ 1] 2 3
A LIV 1.0 1.4
I, 11l 1.4 3.0
B Hepsi 1.4 3.0 10
C 1,11V 1.0 1.4
I, 11l 1.4 3.0

Cizelge 3.18. Roll Mod Yatig Hizi Test Sonucu

. SURAT
SEVIYE ARALIGI 30 derece 90 derece 180 derece 360 derece
VL 1.0
1 L 1.4 2.3 41
IS | S PR SRS ¥ R : 1.6 2.8
H 1.4 I 2.3 4.1
VL 1.6
5 L 1.3
M 1.3 2.0 3.4
H 1.7 2.6 4.4
VL 2.5
3 L 2.0
M 1.7 3.0
H 2.1
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3.5.2. Spiral mod

Spiral modun ucus zarfi igerisinde en ¢ok On plana ¢iktig1 nokta bekleme
paternleridir. Kimi zaman kesif ugaklar1 ya da hava devriye ucaklar1 gorevleri geregi bir
nokta ya da bolge iizerinde, kimi zamanda tiim kategorideki askeri ucaklar alet uguslari
esnasinda inig paterni Oncesi bekleme yapmaktadirlar. Bekleme paterni genel itibariyle
elips ya da dairesel bir ugus yolu seklinde olmaktadir. Bekleme esnasinda ugagin ¢ok
hafif bir yatis agisinda sabitlenerek bu ugus yoluna oturtulup sabit sekilde donmesi
saglanir. S6z konusu manevra esnasinda pilotlar icra ettikleri gorev geregi (alet usulleri,
kesif islemi, aviyoniklerin kullanimi gibi) kokpit i¢cinde yogun bir isyiikiine maruz
kalabilmektedirler. Bu siirecte pilotlar gérevin icrasi ile mesgulken ugaktan s6z konusu
bekleme paterninde kararli sekilde u¢masi beklenir.

Spiral mod yatis ve doniisiin yaninda ¢ok kiigiik dl¢iide kayisi igeren harekettir.
Cok kiiclik bir yatis agistyla ugmakta olan ugakta yine kiiciikte olsa bir yana kayisin
baslamas1 ve ucagin riizgér i¢ine dogru donmesiyle ilgilidir. MIL-HDBK-1797°de spiral
mod i¢in verilen kistas baslangi¢ yatis agisinin ikiye katlanma siiresi ile ilgili olup,
baslangi¢ yatis acgisi i¢in maksimum 20° degeri Onerilmektedir. Ugus testinde 0’dan
20°’ye kadar olan yatis agilarinda farkl: siirat ve irtifalarda baglangic kosullari segilerek
test manevralar1 gercgeklestirilir. Trim sartlar1 saglandiktan sonra ucak istenen yatig
acgisina getirilir ve kumandalar serbest birakilir. Ugagin yatist alma egilimminde mi
(yakinsak), yoksa yatis1 arttirma egiliminde mi (iraksak) olduguna bakilir. Eger iraksak
ozellikte ise baslangi¢ yatis agisini ikiye katlama siiresine (ing: time to double amplitude)
bakilir. Bu deger genel itibariyle standarttaki degerlerin {izerinde ise bir risk teskil etmez,
ancak gorerek (ing: visual flight rules - VFR) ugus kosullarindan alet (ing: instrument
flight rules - IFR) ugus kosullarma gegildiginde risk faktorii artmaya baglar. Ugus
testlerinde spiral mod kararliligini degerlendirmek igin MIL-HDBK-1797’de verilen

genligi ikiye katlama siiresi ile ilgili kistas degerler Cizelge 3.19°da sunulmustur.

Cizelge 3.19. MIL-HDBK-1797 Spiral Mod Limit Degerleri [14]

UCUS SAFHASI ) : .
KATEGORISi SEVIYE 1 SEVIYE 2 SEVIYE 3
A&C 12 sn 8sn 4sn
B 20 sn 8 sn 4sn
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Spiral mod kararliligi degerlendirmesi veri analizi siirecinde kullanilan

parametreler Cizelge 3.20’de sunulmustur.

Cizelge 3.20. Spiral Mod Veri Analizinde Kullanilan Parametreler

V OAT Wtotal que[
-ugak siirati- -dis ortam sicaklifi- | -ugak toplam agirligi- -yakit agirligi-
Hp D t,
konfigiirasyon o o )
-basing irtifasi- -yatis agisi- -genligi ikiye katlama siiresi-

Test ugagi ile icra edilen testler esnasinda daha ziyade bekleme paterni sathasini
temsil etmesi maksadiyla test irtifasi 10.000 feet, test siirati 250 Knots olacak sekilde
belirlenmistir. Askeri standartta 0° ila 20° arasinda spiral mod kararliliginin incelenmesi
gerektigi tavsiye edildiginden, test ekibi tarafindan zaman kazanmak i¢in sadece en kotii
kosul olan 20°’lik yatis agisimin her iki yondede (sag ve sol) test edilmesi

kararlastirilmistir. Veri analizi sonucu elde edilen sonuglar Cizelge 3.21°de sunulmustur.

Cizelge 3.21. Spiral Mod Test Sonuglar

Test Siirat Sola Yatis Saga Yatis
irtifas: " Konfigiirasyon Ag1 Siire Ag1 Siire
[KIAS] o o
[ft] [°] [sn] | [°1 | [sn]
10.000 250 Seyir 20—»40 | 13 |20—40| 15

Test verilerine gore sola yatis genligi ikiye katlama siiresi 13 saniye, saga yatis
genligi ikiye katlama siiresi 15 saniye olarak tespit edilmistir. Elde edilen sonuglarin MIL-

HDBK-1797 standart degerleri ile kiyaslamali gosterimi Cizelge 3.22°de sunulmustur.

Cizelge 3.22. Spiral Mod Test Sonuglarimin MIL HDBK-1797 ile Karsilastirmasi

UCUS SAFHASI ) : .
KATEGORISi SEVIYE 1 SEVIYE 2 SEVIYE 3
A&C 12sn 8sn 4 sn
B 20 sn (8sm) 4sn
N—r”

Sonug olarak ugus sathasi1 B kategorisinde yer alan bekleme paterninde test ucagi
A4 Skyhawk’1n sahip oldugu yatis agis1 genligini ikiye katlama siiresi degerine gore spiral

mod kararlilig1 Seviye 2 olarak degerlendirilmistir.
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3.5.3. Dutch roll mod

Dutch roll adi verilen hareket ucakta yatis, donilis ve kayist bir arada igeren
salimimsal bir hareket olup soniimlenebilir ya da iraksayan olabilir, genellikle kisa
periyotludur. Daha 6nceki kisimlarda da bahsedildigi gibi u¢agin sahip oldugu istikamet
kararlilig1 ve dihedral etki arasindaki etkilesimden tetiklenir. Genel itibariyle istikamet
kararliliginin yanal kararliliga (dihedral etki) nazaran daha zayif olmasi sonucunda ortaya
cikmaktadir. Bu ylizden kimi zaman geri ok agili ve iistten kanath yiiksek yanal kararliliga
sahip askeri kargo ucaklarinda, dihedral etkiyi azaltmak icin kanatlara anhedral ag1
verildigi tasarimlarin 6rneklerini gorebilmekteyiz. Dutch roll esnasinda yatig-doniis orani
(®/¥) olusacak miiteakip salinimlarin karakteristigini etkileyecektir. Eger hareket
cogunlukla doniislityse ve kanat uglar1 ufuk hattinda yatay bir elips ¢iziyorsa bu harekete
yilanlama (ing: sneaking) denir ve istikamet kararliligmin yiiksek oldugunu gosterir,
dutch roll daha hizli sonlimlenecektir. Aksi durumda hareket ¢ogunlukla yatisliysa ve
kanat uglar1 ufuk hattinda dikey bir elips ¢iziyorsa bu harekete kanat sallama (ing:
wingrocking) denir ve yanal kararliligin yiiksek oldugunu gosterir, dutch roll daha yavas
sonlimlenecektir. Test ucagimiz olan A4 Skyhawk’inda aralarinda bulundugu yiiksek
performanslt ve manevra kabiliyetli askeri ucaklarda istikamet kararliligindan taviz
vermeden ayni zamanda yanal kararliliginda yiliksek olmasi istenir. Bu durumun dutch
roll salinimlarina sebebiyet vermemesi i¢inde bu siniftaki ugaklar genellikle yaw damper
ad1 verilen yapay soniimleyici sistemler ile donatilirlar.

Dutch roll modu o6zellikle askeri ugaklari operasyonel agidan havadan yakit
ikmali, yakin kol ugusu, hassah mithimmat atisi/yer atagi gibi sathalarda etkilemektedir.
Bu sebeple bu sebeple ugus testinde bu sathalar1 temsil edebilecek sekilde siirat ve irtifa
belirlenmeye c¢alisilmis olup, test irtifast 20.000 feet, test siirati 330 Knots olarak
belirlenmistir. Ayn1 zamanda test ucaginda yaw damper sistemi mevcut oldugundan
muhtemel damper arizas1 durumunda ugagin karakteristigini gorebilmek i¢in yaw damper
OFF pozisyonda test tekrar edilmistir. Bu kapsamda dutch roll mod degerlendirmesi veri

analizi siirecinde kulanilan parametreler Cizelge 3.23’de sunulmustur.
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Cizelge 3.23. Dutch Roll Mod Veri Analiizinde Kullanilan Parametreler

14 OAT Weotar quel
-ugak siirati- -dis ortam sicakligi- -ucgak toplam agirhigi- -yakit agirhigi-
Konfigiirasyon Hp (0] v
-yaw damper ON/OFF- -basing irtifasi- -yatig agisi- -doniis ag1si-
p r
-yatis acisal hizi- -doniis agisal hizi-

Ucus testlerinde dutch roll mod karakteristigi ile ilgili veri toplayabilmek i¢in
kokpit i¢ci GoPro kamera (ufuk hatt1 goriintiisiinii kaydeden), pilot el notlar1 ve Appareo
IMU kullanilmistir. Yaw damper’in aktif ve pasif oldugu her iki kosul i¢inde denge
konumundaki ugaga, rudder doublet yontemiyle kayishh ve doniislii rahatsizlik faktori
girdisi yapilmis ve ucak tepkisi kayit altina alinmistir. Elde edilen verilerin analizi sonucu

ortaya ¢ikan sonuglar Sekil 3.14 ve Sekil 3.15’de sunulmustur.

Yanal-istikametsel Dinamik Kararllik (Dutch Roll Mod)

Tarih: 18.11.2015 Konf: Yaw Damper OFF - 50 Drag Index Hptrim: 20000 feet
C.G:%21.8 MAC Vtrim: 330 Knots Power: %93
OAT:- 6°C
30
1. salinim

20

.

c
d
g
o 10
2
(7]
-]
' 0
]
£ 8
g -10 :
o
b 1
=1 I
2 -20 |
0
a 1

30 1

Pilot I Ucak
Kumandasi ! Tepkisi

-40

Siire - saniye

Sekil 3.14. Dutch Roll Mod Yaw Damper Off Test Sonuclar:
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Yanal-istikametsel Dinamik Kararlilik (Dutch Roll Mod)
Tarih: 18.11.2015 Konf: Yaw Damper ON - 50 Drag Index Hptrim: 20000 feet
C.G:%21.8 MAC Vtrim: 330 Knots Power: %93
OAT:- 6°C
20 I
15 | Ugcak
I Tepkisi
c
< 1
)]
o |
2
g I
r |
N
= | 8 9
3 1
S |
= I
c
8 g5 Pilot : 1. salinim
Kumandasi
20 |
Siire - saniye

Sekil 3.15. Dutch Roll Mod Yaw Damper On Test Sonuglart

Veri analizi sonucu elde edilen grafiklerden goriilebilecegi gibi u¢agin dahili bir
sistemi olan yaw damper’in dutch roll mod salinimlar1 iizerindeki etkisi oldukca
blyiiktiir. Yaw damper’in aktif oldugu durumda hareket tek bir salinimda ve diisiik
frekansta (uzun periyotta) soniimlenmektedir. MIL-HDBK-1797°de dutch roll

sonlimleme oran1 ve frekansi ile ilgili olan kistas degerler Cizelge 3.24’de sunulmustur.

Cizelge 3.24. Dutch Roll Mod Soniimleme Orani Igin Limit Degerleri [14]

. UCUS SAFHASI . MINC{W, MIN W,
SEVIYE KATEGORISI UCAK SINTFI MING (rad/sec) (rad/sec)

A I, 1, 101V 0.4 0.4 1.0

1 B Hepsi 0.08 0.15 0.4

C 111V 0.08 0.15 1.0

I, 111 0.08 0.10 0.4

2 Hepsi Hepsi 0.02 0.05 0.4

3 Hepsi Hepsi 0 - 0.4

A4 Skyhawk ugagi ile yapilan ugus testleri sonucu hesaplanan soniimleme orani
ve frekansi degerlerine gore, test ugaginin yaw damper OFF sekilde uctugu durumlarda
Kategori A ucus safhalarini basariyla icra etmek i¢in uygun olmayacagi, Kategori B
sathalar i¢in ise yeterli seviyede olacagi, bunun yaninda yaw damper’in ON oldugu her
durumda Kategori A dahil tiim ucus sathalarin1 Seviye 1 diizeyde kararlilikla icra

edebilecegi degerlendirilmis olup, sonuglar Cizelge 3.25°de gosterilmistir.
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Cizelge 3.25. Dutch Roll Mod Veri Analizi Sonuglart

YAW DAMPER ON

T:43n W,,: 2.91 rad/sn Wy: 2.14 rad/sn C:0.68
YAW DAMPER OFF
T:1.75sn W,: 3.6 rad/sn W, 3.59 rad/sn 0.1
SEVIYE | L U? SAFHASI UCAK SINIFI | MIN¢ MINCW, | MIN W,
KATEGORISI (rad/sec) (rad/sec)
. A | LoV | o4 | 04 | 10
B Hepsi 0.08 0.15 0.4
! LIV 0.08 0.15 1.0
¢ I, 1 0.08 0.10 0.4
2 Hepsi Hepsi 0.02 0.05 0.4
3 Hepsi Hepsi 0 - 0.4
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4. SONUC

A4 Skyhawk ucagiyla yapilan g¢aligma neticesinde, hava araglarimin ugus
testleriyle ilgili sonuglar iki ayr1 kisimda ele alip, ilk kisimda bu ¢alismaya konu olan
ucagin test sonuclarini genel yonleri ile irdelemek, ikinci kisimda ise hava araglarinda
ucus testlerinin 6nemi ve dikkat edilmesi gereken hususlari1 vurgulamak uygun olacaktir.

Oncelikli olarak A4 Skyhawk ucagi ile gerceklestirilen performans ucus
testlerinde ugak degerlendirmesi i¢in, daha dnceki kisimlarda da bahsedildigi gibi test
ekibinin sahip oldugu tecriibeler kullanilmigtir. Performans konusu ucaklar icin
tamamiyla ayirt edici bir faktordiir. Ancak performans faktoriiniin ugus emniyetini
dogrudan etkilememesi ve tasarlanan ya da iretilen u¢agin performans seviyesinin
kullanicilarin taleplerine gore sekillenmesi sebebiyle bu hususta otoriteler tarafindan
ortaya konmus herhangi bir kisitlama ya da kural bulunmamaktadir. Bu baglamda test
ucaginin performansi, kendi sinifindaki bir ugaktan beklenmesi muhtemel olan bir seviye
g6z Oniinde bulunudurularak degerlendirilmistir. Kullanim konsepti olarak, bu siniftaki
ve kabiliyetteki bir u¢agin sahip oldugu limitli hava-hava kapasitesi sebebiyle hava-hava
gorvleri yerine hava-yer gorevlerinde kullanilacag: bir gergektir. Bu bakis agisiyla, A4
Skyhawk ucagiin kalkis, seyriisefer, stall, algalis ve inis performansinin memnun edici
seviyede oldugu degerlendirilmistir.

Ote yandan tirmanis ve manevra performansinin ise bu kategorideki bir ucaga
gore beklentinin bir miktar altinda oldugu degerlendirilmektedir. Tirmanis ve doniis
performansini dogrudan etkileyen iki ana faktor agirlik ve itkidir. S6z konusu ucagin
agirhiginin aslinda benzer klasmandaki ugaklar ile yakin seviyede olmasina karsin, sahip
oldugu itki kapasitesi nazaran diisiiktiir. Benzer sekilde test ugaginda kullanilmis olan
motorun art yakiciya (ing: afterburner) sahip olmamasi da, gerek goriilen durumlarda bu
handikapin kapatilmasina engel olmaktadir. Bu sebeple oOzellikle agresif doniis
manevralarinin icra edilecegi gorevlerde A4 Skyhawk’m enerjisini muhafaza etmekte
giicliik yasayacagi ongoriilmektedir. Ancak yukaridaki kisimda deginildigi lizere, hava-
hava gorevlerinin, gorev paketindeki/grubundaki baska ucaklara devredilip, A4
Skyhawk’1n hava-yer gorevleri i¢in kullanilacagi sortilerde gerek tirmanis, gerekse doniis
performansinin  diisiikliigiiniin  kullanicilar i¢cin  bir sorun teskil etmeyecegi
degerlendirilmektedir.

Kararlilik olgusu ise, u¢agin ucus ve kullanim kalitesine ve dolayisiyla da ugus

emniyetine etkisi kaginilmazdir. Ugus emniyetinin yaninda, u¢agin kontrol ve kumanda
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edilebilirligi dogrudan kararlilik ile ilgilidir. Icra ettikleri gorevlerde yogun ve agresif
sekilde manevra yapma ihtiyaci olan askeri ucaklarda, bu manevralar1 gerceklestirirken
manevra hassasiyetin korunmasi da olduk¢a énemlidir. Bu kapsamda A4 Skyhawk’in
kararlilik testlerinde, askeri ucgaklarin kararlhiliklarini sayisal olarak tanimlayip
degerlendirmeye olanak saglayan MIL-HDBK-1797 askeri standardi kullanilmistir.

Yapilan testler neticesinde, s6z konusu ugagin her ii¢ eksendeki statik ve dinamik
kararliliginin genel olarak memnun edici seviyede oldugu tespit edilmistir. Biitlinii
itibariyle bakildiginda test pilotlarinin ugagin kumanda edilebilirlifinden memnun
kaldiklar1 ve hi¢bir noktada kararsizlik yada diisiik seviye kararlilik olan Seviye 3 ile
karsilagilmadig1 sonucuna varilmistir. Seviye 2 kararlilik ise, uzunlamasina kisa periyot
dinamik kararlikta siiratin diistiriildiigii test noktalarinda ve yanal-istikametsel dinamik
kararlilik spiral mod ile dutch roll mod yaw damper OFF kosulda tespit edilmistir. Yaw
damper OFF olan test noktas1 u¢agin normal operasyonel kosulu olmayip, muhtemel bir
damper arizasi durumunda ucagin karakteristiini gozlemlemek maksatl icra edilmis
olup, normal kosulda (yaw damper ON) kararlilig1 Seviye 1’dir. Bu kapsamda s6z konusu
ucagin kararliliginin, memnun edici seviyede olmasi, icra edecegi ve biiyiik oOlgiide
hassasiyet gerektiren hava-yer gorevlerinde basarim seviyesini arttiracak bir faktor
olacaktir.

Ikinci olarak A4 Skyhawk’1n ugus testleri sonucunda edinilmis olan bilgi birikimi
ve tecriibeler 15181nda, komple bir test siirecinin alt elemanlari olan planlama, icra, analiz
ve degerlendirme asamalari ile ilgili 6nemli hususlara deginmek uygun olacaktir.

Ugus testinin ilk asamasi olan planlama safhasi, esasinda tiim test siirecinin en
kritik ve {izerinde en ¢ok kafa yorulmasi gereken kismidir. Ugus testleri, normal ugus
kosullarinda tecriibe edilmeyen zarf limitlerinin test edildigi uguslar olmasi sebebiyle her
adim dikkatlice planlanmali ve karsilasilmasi muhtemel riskler i¢in onceden hazir
olunmalidir.

Testlerin icrasinda ise en 6nemli faktor plan ne ise onun ugulmasidir. Ugus testleri
dogas1 geregi bircok bilinmezi biinyesinde barindirmasindan dolay1r bu testlerde en
onemli husus riklerin minimize edilmesidir. Ugagin pist i¢erisinde kosturmaya basladigi
andan itibaren makul 6lgiide stres ve tedirginlik aslinda test ekibinin menfaatine olan bir
durumdur. Gerek giirliltiisiiz ve diizgiin veri toplanabilmesi i¢in, gerekse ucus
emniyetinin maksimum diizeyde tutulabilmesi i¢in ugus testinin hi¢bir aninda gereksiz

insiyatife ve rehavete yer yoktur.
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Plana uygun sekilde icra edilen test manevralar1 sonrast en énemli kisim, elde
edilen verilerin anlamlandirilmasidir. Yiiksek c¢oziiniirlikte ve hassasiyette veri
toplanabilmesi adina dl¢limlendirilmis ucak kullanmak test ekibine ¢ok biiyiik fayda
saglayacaktir. Bunun yaninda her ne kadar 6l¢timlendirilmis bir test ucagina sahip olunsa
da, her zaman i¢in ucus esnasinda veri analizine girdi olacak ana parametreler test ekibi
tarafindan kokpit igerisinde kayit altina alinmalidir. Bir diger faktor de, miithendislik veri
analizi i¢in toplanmasi hayati 6nem arz eden sayisal verilerin yani sira, ucagin kullanim
kalitesiyle ilgili fikir vermesi bakimindan pilot yorumlari da test esnasinda kayit altina
almip degerlendirilmesidir. Standartlar referans alinarak ucagin karakteristikleri ortaya
konulabiliyor olsa da, son kullanic1 olarak pilotlarin ugus esnasinda hissetikleri, ucagin
performans, kararlilik ve aviyonik sistem kabiliyetlerinin bir 6zetidir.

Tiim bu kistaslar 1s1g1nda gergeklestirilecek olan ugus testlerinde dikkat edilecek
son nokta ise; test ekibinin test ettikleri ug¢agin, ilerleyen zamanlarda birgok farkli bilgi
ve tecriibe seviyesinden ve yas grubundan pilot tarafindan kullanilacagini her zaman goz

ontinde bulundurmasi ve degerlendirmelerini bu sorumlulukla yapmasi gerektigidir.
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EKLER

Ek-1 Kalkis Performansi Veri Analizi

(M@ G (@] 6 [®6 7 @) (O |00 (11) (12) | (13) (14) (15) (16) | (17) | (18) | (19)
Sq | Sa | OATeest | hi | dhic | dhpe | hotest | Suest | Owst | Vo | Vi@LIO | dVic | dVpe | Ve@LIO | Vi@LIO | tso | © | Weest | Sqow
| /@] e | @] @ | @] @ (kts) | (KIAS) | (kts) | (kts) | (KEAS) | (KTAS) | (sec) | (deg) | (Ibs) | (ft

(20) (21) (22) | (23) | (24) | (25) | (28) (27) (28) | (29) | (30) | (31)

Sglesl OATstd Sstd Ostd wstd Tnles! Tn std Sgstd dsa SaDw Salesl Sastd
) | ¢ (lbs) | (Ibs) | (lbs) | (®) | (f) | () | () | (R)

1. §,: fren birakma noktasindan yerden kesilise kadar oOlglilen yer kosturma
mesafesidir.

2. S,:yerden kesilisten 50 feet katedis noktasina kadar olan hava mesafesidir
(yerdeki izdiisiim mesafesi).

3. OAT;,4:: test gliniinde Slgiilmiis hava sicakligidir.

4. h;:ucak irtifasidir (indicated).

5. dh;,: altimetre gosterge hata miktaridir (instrument correction).

6. dhy,: statik sistem pozisyon hata miktaridir (position correction).

7. hgiese: (4)H(5)+(6) : kalibre edilmis test irtifasidir.

8. Otest: (1 — 6.87559x107° x (7))>25588

288.15
273.15+(3)

9. 0Opest: (8) X
10. V,,: piste paralel yondeki riizgar hizidir.
11. V; @ L/O : yerden kesilisteki indirgenmis ugak stiratidir.

12. dV;: siirat saati gosterge hatasidir.

13. dV},.: statik sistem pozisyon hatasidir (siirat saati i¢in).
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14.

15.

16.

17.

18.

19.

20.

21.

22.

23.

24.

25.

26.

27.

28.

L
35

2\ 35 :
v, @ L/O: ©)xag? <i<<1+0_2(w)) _1>+1> -1

0.2 9 Qo

yerden kesilisteki esdeger ugak stiratidir.
V, @ L/O: % yerden kesilisteki ger¢ek ucak siiratidir.

tso: yerden kesilisten 50 feet katedis anina kadar gegen siiredir.
0: pist egimidir.
Wiese: ucagin test agirhigidir.

1.85
Sgow: (1) X (1 + %) riizgarsiz kosuldaki yer kosturma mesafesidir ((10)

rliizgar karsidan alimiyorsa pozitif, arkadan aliniyorsa negatif isaretlidir).

19 . . TP
Stest' Tag% ((19))96 sty Fuzgarsiz kosul ve egimsiz pist durumuna gore diizeltilmis

(1.689 x (15))2

yer kosturma mesafesidir ((17) egim asagi yonliiyse pozitif, yukar1 yonlilyse
negatif degerdedir).

OATsrp: standart ortam sicakligidir (ISA sartlarina gore olmasi gereken).

Ssrp: (1 —6.87559x107° x h.s)>25588  h . kalibre edilmis standart irtifadir

(analiz sonucunun uyarlanilmasi istenen irtifadir. Orn: deniz seviyesi vb. gibi).

288.15
273.15+(21)

osrp: (22) X
Werp: standart ugak agirligidir (analiz sonucunun uyarlanilmasi istenen agirliktir).

T}, test: test kosularindaki net itkidir.

T, stp: standart kosullardaki net itkidir.

. Oy (@) (@)
Sgsrtp- (20) x ((23)) X ( (18)) X ((26)) standart kosullara uyarlanmis yer

mesafesidir.

dS: (10) x (16) riizgar kars1 yonliiyse pozitif, arkadan ise negatif alinir.
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29. S, ow: (2) +(28) riizgarsiz kosula gore diizeltilmis hava mesafesidir.

30. Sg test: (29)

. ﬂ 0-7 @ 2-3 @ 1-6
31. S, srp: (30) x ( (23)) x ( (18)) x ( (26)> standart kosullara uyarlanmis hava

mesafesidir.

Toplam kalkis mesafesi : (27) + (31) dir.
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Ek-2 Tirmams Performansi Veri Analizi

W] @ | @ [ @[6 | 6 | @@ | 6 [0 (1) | (2 (3] (4 | (15 | (6 | (7 | (18
t hi dhic | dhpe | he Vi dVie | dVie Ve 3 Ve OATwst | o Vi AT he dhidt. Whes:
(sec) | (ft) (/) | (ft) | (ft) | (KIAS) | (kts) | (kts) | (KCAS) (KEAS) | (°C) (KTAS) | (°C) (ft) (ftisec) | (Ibs)
Pest - 500
et - 400
et - 300
Pheat - 200
Pest - 100
™
Pest 100
et +200
et +300
Prest +400
Pest +500
() | @) l@en| @ | @ |e| @ | @8 | @] @8 | (29
dhidtess | Mo | M | q | dhfdtuer | Wa | dhituas | T | Tug | dVidteg | dhidtes
(Ibs) | (lbs) | (ft/sec?) | (ftimin)

(ft/sec)

(9)

(Ibs/ft?)

(ftlsec) | (Ibs) | (ftisec)

1. t: herbir irtifa gegisindeki siiredir.

2. h;:ugak irtifasidir (indicated).

6. V;:indirgenmis ucak siiratidir.

7. dV;.: slrat saati gosterge hatasidir.

9. V.:(6)+(7)+(8) Kkalibre edilmis ucak siiratidir.

he¢ test: (4)+H(5)+(6) : kalibre edilmis test irtifasidir.

dV,: statik sistem pozisyon hatasidir (siirat saati i¢in).

10. 8: (1 — 6.87559x107° x (5))>2>°88 basing oranidur.

11. V,:

dh;.: altimetre gosterge hata miktaridir (instrument correction).

(10) x agy? 1
0.2 (10)

suratidir.

12. OAT;.g;: test giiniinde 6l¢iilmiis hava sicakligidir.

13. 0: (10) x

273.15+(13)

288.15

<(1 +0.2(

(9)

)" -1 +1)

yogunluk oranidir.
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dh,: statik sistem pozisyon hata miktaridir (position correction).

esdeger

hava



14.V,

15.

16.

17.

18.

19.

20.

21.

22.

23.

24.

25.

26.

27.

28.

29.

. (an
£ a3

gercek hava siiratidir.

OATgyp: standart ortam sicakligidir (ISA sartlarina gore olmasi gereken).

273.15+(12) , 1.689% x (14)2
273.15+(15) 29

h,: (5) x

kinetik ve potansiyel enerji toplami olan enerji

irtifas1 degeridir.

%; spesifik tirmanis orani enerjisidir. (16)’nin (1)’e gore tiirevinden elde edilir.
e

Wiest: ucak test agirhigidir.

dh
dttest: (17) — ROCpst
N, test: test esnasindaki normal yiik faktoridiir.

M,: ((11—4) kalibre edilmis mach sayisidir.
0

q: 1481 x (10) x (21)? test irtifasindaki dinamik basingtir.

dh kx (14)x (18)

apxs | X3%2x (1 —(20)%) normal yiik faktoriiniin 1’e

1 (19) -

At nz=1
standardize edecek sekilde hesaplanmis tirmanis oranidir.

Werp: ugak standart agirligidir.

dh | @ k x (14)
dt wstd (23) x (24) + (22)xS x (24)

x ((18)% — (24)2) normal yiik faktoriiniin 1’e
ve agirligin standart agirlik degerine standardize edildigi tirmanis oranidir.

Ttest: test glinii sicakliginda, test irtifasindaki itkidir.

Tsrp: standart gilin sicakliginda, test irtifasindaki itkidir.

av . g

: ((27) — (26) + (25)) normal yiik faktoriiniin 1’e, agirligin standart
dtseqg (24)

agirliga, itkinin standart giin kosullarina standardize edildigi ivmelenmedir.

dh
dt sed

160 x <(28) X @) normal yiik faktoriiniin 1’e, agirhigin standart

agirhiga, itkinin standart giin kosullarina standardize edildigi tirmanis oranidir.
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Ek-3 Seyriisefer Performansi Veri Analizi

M @ @& | @] 6 6 | ™ (8) 9 | (0) | (1) | (12) | (13) | (14) | (15) | (16) | (17) (18)
hi | dhe|dhge | he | Vi [ dVie|dVee| Ve | & | Ve |OAT| o | Ve | M | dM | M. | Q@ | Wi
M) | () | () | () | (KIAS) | (kts) | (kts) | (KCAS) (KEAS) | (°C) (KTAS) (Ibsihr) | (Ibs)
(19) (20) (21) (22) (23) (24) (25) (26)
Wi N NANO | Fuld | Qrd(8Y0) SAR CL Co
(Ibs) | (rpm) | (rpm) | (lbs) (Ibsthr) | (nm/lbsg)

1. h;: ugak irtifasidir (indicated).

2. dh;.: altimetre gosterge hata miktaridir (instrument correction).

3. dhy,: statik sistem pozisyon hata miktaridir (position correction).

4. h;iest: (1)+(2)+(3) : kalibre edilmis test irtifasidir.

5. V;: indirgenmis ugak siiratidir.

6. dV;.: slirat saati gosterge hatasidir.

7. dVy: statik sistem pozisyon hatasidir (siirat saati i¢in).

8. V.: (5)+(6)+(7) kalibre edilmis ugak siiratidir.

9. &:(1—6.87559x107° x (5))52>°88 basing oranidur.

5 L
2 2\ 3 35
10. V,: O)x ap” (i ((1 +0.2 (@) ) - 1) + 1) -1 esdeger hava
0.2 9 ao
stiratidir.
11. OAT;.g;: test giinlinde 6l¢iilmiis hava sicakligidir.
) 288.15 <
12. 6: (9) x 315400 yogunluk oranidir.
13. Vs 22 sercek hava siratidir
Ve i 8¢ :
L(13) . . )
14. M;: — indirgenmis mach sayisidir.
0
15. dM: mach sayis1 diizeltme faktoriidiir. (eger var ise)
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16.

17.

18.

19.

20.

21.

22.

23.

M,: (14)+(15) kalibre edilmis mach sayisidir.

Qf: test esnasindaki yakit akismetre degeridir.

Wiest ® ucak test agirligidir.

Wgest : % boyutsuz ucak agirlig1 degeridir.
t

N : test esnasindaki motor devir sayisidir.

N . , 288.15
NC (20) 273.15+(11)

;—" : boyutsuz itki degeridir. (F,, degeri motor performans tablolarindan elde edilir).
t

Qr .7 288.15
5vV0 T (9) +/273.15+(11)

24. SAR : % spesifik hava menzilidir.

25.C, : a9 tastma katsaysidir. (S : kanat al
O T ez as 12sima Katsayisi ir. (S : kanat alani)

26. C, 2) stiriikleme katsayisidir. (S : kanat alani)

D 1481x (16)2xs
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Ek-4 Stall Performansi Veri Analizi

(1) (2 (3) (4) (5) (6) (1) (8) 9 | (10 (11) (12) (13) | (14) | (19
histan | dhic stan | dhpestan | hestan | Vistan | dVie stan | dVpe stan | Ve stan 8 Vestal | OATiest | Nizstan Wiest | Wsta | Vest
) | () (f) ) | (KIAS) | (kts) | (kts) | (KCAS) (KEAS) | (°C) (@ | (bs) | (lbs) | (KEAS)
) | on | 8 | 19 | @ (21) 22) @) (24
Ve st dVic st dVpe sta Vist R recover dhic recover | dhpe recover he recover dhrecover
(KCAS) | (kts) (kts) | (KIAS) (ft) (ft) ) ) ()

1. h;gtqn: ucak stall irtifasidir (indicated).

2. dhicgeqn: altimetre gosterge hata miktaridir (instrument correction).
3. dhpc stqu: statik sistem pozisyon hata miktaridir (position correction).
4. hgeans (1)+(2)+(3) : kalibre edilmis stall irtifasidir.

5. Vi stqu: indirgenmis ugak stall siiratidir.

6. dVj.seqn: strat saati gosterge hatasidir.

7. dVye sequ: statik sistem pozisyon hatasidir (siirat saati igin).

8. V.stan: (5)+(6)+(7) kalibre edilmis ugak stall siiratidir.

9. &:(1—6.87559x107° x (5))>2588 basing oranidir.

L

24\ 3.5 35
10. V, staur: % (é <(1 +0.2 (%) ) - 1) + 1) — 1| esdeger stall

hava siiratidir.
11. OAT;.s;: test giinlinde 6l¢iilmiis hava sicakligidir.
12. n, stqn : stall esnasindaki normal yiik faktoriidiir.
13. Wiese ¢ ugak test agirhigidir.

14. Wyq ¢ ucak standart agirhigidir.

15.V, 4ta : (10)X% standart agirlik igin stall esdeger hava hizidir.
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16.

17.

18.

19.

20.

21.

22.

23.

24.

1

24\ 3.5 3.5
Ve sta: %2 ((9) ((1 + % (@) ) — 1) + 1) — 1| standart agirlik igin

ag

stall kalibre hava hizidir.

dV;. stq: strat saati gosterge hatasidir.

AV seq: statik sistem pozisyon hatasidir (stirat saati i¢in).

Vi sta: (16)-(17)-(18) indirgenmis ucak stall siiratidir.

h; recover- stall sonrasi indirgenmis ugak irtifasidir.

dhic recover: altimetre gosterge hata miktaridir (instrument correction).
dhyc recover- Statik sistem pozisyon hata miktaridir (position correction).
he¢ recover : (20)+(21)+(22) stall sonrasi kalibre ugak irtifasidir.

Ahyecover: (4)-(23) stalldan kurtarmak i¢in gerekli olan irtifadir.
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Ek-5 Manevra Performansi Veri Analizi

M@ | @ [ @6 | @6 @ | ® © [(0] @1 (12) (13| (4 | (15 | (16) | (17) | (18)
t | b | dhe [dhe| he | Vi | dVie |dVee| Ve |8 | Ve |OATew| o | Vi | OATws | Miwst | Mc | g
(sec) | () | () | (R) | (f) | (KIAS) | (kts) | (kts) | (KCAS) (KEAS) | (oc) (KTAS) | (°C) (Ibsift?)

19 )| @[ e e e @ e
Wiest | Woa | Nowsta | Tiest | Tow Nz st W R
(Ibs) | (lbs) | (g) | (lbs) | (lbs) | (g) | (deglsec) | (ft)
1. t: belli zaman araliklartyla kaydedilen siiredir.
2. h;:ugak irtifasidir (indicated).
3. dh;.: altimetre gosterge hata miktaridir (instrument correction).
4, dhpC: statik sistem pozisyon hata miktaridir (position correction).
5. hgtest: (2)+(3)+(4) : kalibre edilmis test irtifasidir.
6. V;:indirgenmis ucak siiratidir.
7. dV;.: slrat saati gosterge hatasidir.
8. dV,,: statik sistem pozisyon hatasidir (siirat saati i¢in).
9. V.:(6)+(7)+(8) kalibre edilmis ugak stiratidir.
10. 8: (1 — 6.87559x107° x (5))>2>°88 basing oranidur.
2 24\ 3.5 35
11. V,: ) xaq (i ((1 +0.2 (@) ) - 1) + 1) -1 esdeger hava
0.2 9 ao
stiratidir.
12. OAT;,g;: test giiniinde 6l¢iilmiis hava sicakligidir.
) 288.15 <
13. ¢: (10) x 73154 L0) yogunluk oranidir.
. an . i g
14. V;: M) gercek hava siiratidir.
15. 0AT,;4: standart hava sicakligidir.

76



16.

17.

18.

19.

20.

21.

22.

23.

24.

25. w

26.

N, test - test esnasindaki normal ivmedir.
M, : kalibre edilmis mach sayisidir.

q : 1481 x (10) x (17)2

Wiese © ugak test agirligidir.

Weiq ¢ ucak standart agirhigidir.

. (16)x (19)

N Wed' (20, standart agirlik i¢in uyarlanmis normal yiik faktoriidiir.

Ttest : test esnasindaki itkidir.

Ts¢q - Standart itkidir.

Ny std - \/ (21)% + k(is();;; ((23) — (22)) standart agirlik ve itki degerlerine gore

standardize edilmis normal yiik faktoriidiir.

. 180 g/(20)2-1

std ' 1689 % (1) standart agirlik ve itki i¢in doniis oranidir.

. (1.689 x (14))2

RStd " g /(24)2_1

standart agirlik ve itki i¢in doniis yarigapidir.
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Ek-6 Al¢alis Performans: Veri Analizi

(1) () B | @ | (6) M | ® (9) (10) | (11) (12) | (13) | (14) (15) (16) | (17)
t h | dhi | dhge | he Vi | dVie | dVpe | Ve 5 Vo |OATes| o | Vi | OATaa | he | dhidte
(sec) | () | () | (f) | (ft) | (KIAS) | (kts) | (kts) | (KCAS) (KEAS) | (°C) (KTAS) | (°c) | () | (ftisec)
Pisst +500
hitest +400
hiest +300
hiest +200
Pitest +100
Hitest
hiest -100
hitest -200
htest -300
hiest -400
hiest -500

(18) (19) (20) | (21) | (22) (23) (24) (25)
Wiest | dh/dtiest | Nztest M. q dhidty=1 | Waa | dhidtsg
(lbs) | (ft/sec) (g) (Ibsift?) | (ftisec) | (Ibs) | (ft/min)

1. t:irtifa araliklarinda kaydedilen stiredir.

2. h;:ugak irtifasidir (indicated).

3. dh;.: altimetre gosterge hata miktaridir (instrument correction).
4. dhy,: statik sistem pozisyon hata miktaridir (position correction).
5. hgtest: (2)+(3)+(4) : kalibre edilmis test irtifasidir.

6. V;:indirgenmis ucak siiratidir.

7. dV;.: slrat saati gosterge hatasidir.

8. dV,,: statik sistem pozisyon hatasidir (siirat saati i¢in).

9. V.:(6)+(7)+(8) kalibre edilmis ugak stiratidir.

10. 8: (1 — 6.87559x107° x (5))>2>°88 basing oranidur.

1

2y 35 35
11. V,: a0 xan® (L ((1 + 0.2 (@) ) — 1) + 1) —1 ] esdeger hava

0.2 (10) ap

suratidir.
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12.

13.

14.

15.

16.

17.

18.

19.

20.

21.

22.

23.

24.

25.

OAT;.s;: test gliniinde Olclilmiis hava sicakligidir.

288.15

c: (10) X 273.15+(12)

yogunluk oranidir.

V;: an gergek hava siiratidir.

Vv(a3)
OATj;,: standart hava sicakligidir.

273.15+(12) , 1.6892 x (14)?

he: (5) X273.15+(15) 29

kinetik ve potansiyel enerji toplami olan enerji
irtifas1 degeridir.
%: spesifik algalig orani enerjisidir. (16)’nin (1)’e gore tliirevinden elde edilir.

Wiest: ucak test agirhigidir.

dh

: (17) = RODy gt

dttest

N, test: test esnasindaki normal yiik faktoriidiir.

M,. (2—4) kalibre edilmis mach sayisidir.
0

q: 1481 x (10) x (21)? test irtifasindaki dinamik basingtir.

dh kx (14)x (18)

22)x S

- (19) - x32.2x (1—(20)%) normal yiik faktoriiniin 1’e

dt nz=1
standardize edecek sekilde hesaplanmis algalis oranidir.

Werp: ugak standart agirligidir.

dh
dt Wstd.

@18) k x (14)
60 x ((23) X (24) + (22)xS x (24)

x((18)2—(24)2)) normal  yiik

faktoriinlin 1’e ve agirhigin standart agirlik degerine standardize edildigi alcalig

oranidir.
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Ek-7 inis Performansi Veri Analizi

() | @ | B [ 4 [ (5 (6 | (M (8 | (9 [(0] (11 |[(12)| (13) | (14) (15) | (16) | (17) | (18) | (19)
Sg Sa OAT: hi dhic dhpc hctest | Brest | Otest Vu Vi@TD dVic dvpc VE@TD Vl@TD tso 0 Wiest Sgﬂw

est

) | (®) | o) | @) | d) | @ | (5 (kts) | (KIAS) | (kts) | (kis) | (KEAS) | (KTAS) | (sec) | (deg) | (Ibs) | (ft)
(20) (21) | (22) | (23) | (24) | (25) | (26) (27) (28) | (29) (30) (31) | (32) (33) (34) (35) | (36)
Sg test OATsId Bstd Ostd wstd Tn test Tn std Sg std dsa Sa 0w Vi @ 50ft dVic dec Ve @ 50ft Vt @ 50ft hv sa std

) | (c) (bs) | (Ibs) | (bs) | () | (®) | () | (KIAS) | (kts) | (kts) | (KEAS) | (KTAS) ft)

1. §,: oturustan durus noktasina kadar dlgiilen yer mesafesidir.

2. S,:50 feet katedis noktasindan oturusa kadar olan hava mesafesidir (yerdeki
1zdlisim mesafesi).

3. OAT;.;: test giinlinde Ol¢iilmiis hava sicakligidir.

4. h;: ugak irtifasidir (indicated).

5. dh;.: altimetre gosterge hata miktaridir (instrument correction).

6. dhy,: statik sistem pozisyon hata miktaridir (position correction).

7. hgiese: (4)H(5)+(6) : kalibre edilmis test irtifasidir.

8. Otest: (1— 6.87559x107° x (7))5-25588

288.15
273.15+(3)

9. Orest: (8) X
10. V,: piste paralel yondeki riizgar hizidir.
11. V; @ T/D : oturus esnasindaki indirgenmis ugak siiratidir.

12. dV;: siirat saati gosterge hatasidir.

13. dVj,.: statik sistem pozisyon hatasidir (siirat saati i¢in).

L

2y 3.5 35
14.V, @ T/D: | Q% <i <(1 +0.2 (220D ) - 1) + 1) —1

0.2 (9 ag

oturus noktasindaki esdeger ugak siiratidir.
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15.

16.

17.

18.

19.

20.

21.

22.

23.

24.

25.

26.

27.

28.

29.

30.

31.

32.

V. @ T/D: \(/1(—% oturustaki gergek ucak siiratidir.

trp: 50 feet katedisten oturus anina kadar gecen siiredir.
0: pist egimidir.
Wiese: ucagin test agirhigidir.

ao)\18> ) . .
Sgow: (1) X (1 +@) riizgarsiz kosuldaki yer mesafesidir ((10) riizgar

karsidan alintyorsa pozitif, arkadan alintyorsa negatif isaretlidir).

S, - (19)
test- _2gx(19) xsin(17)
(1.689 x (15))2

rlizgarsiz kosul ve egimsiz pist durumuna gore diizeltilmis

yer mesafesidir ((17) egim asag1 yonliilyse pozitif, yukar1 yonliiyse negatif
degerdedir).

OATsrp: standart ortam sicakligidir (ISA sartlarina gore olmasi gereken).

Ssrp: (1 —6.87559x1076 x h.)>25%88  h . kalibre edilmis standart irtifadir

(analiz sonucunun uyarlanilmasi istenen irtifadir. Orn: deniz seviyesi vb. gibi).

288.15
273.15+(21)

ostp- (22) X
Wsrp: standart ugak agirhigidir (analiz sonucunun uyarlanilmasi istenen agirliktir).
T test: test kosularindaki net itkidir.

T, stp: standart kosullardaki net itkidir.

2
Sg stp- (20) X (%) x (%) standart kosullara uyarlanmis yer mesafesidir.

dS: (10) x (16) riizgar kars1 yonliiyse pozitif, arkadan ise negatif alinir.
Sqow: (2) +(28) riizgarsiz kosula gore diizeltilmis hava mesafesidir.

V; @ 50 ft : 50 feet kat edisteki indirgenmis ucak siiratidir.

dV;. : siirat saati gosterge hata miktaridir.

dV, : siirat saati statik sistem pozisyon hatasidir.
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33.V, @ 50 ft: (30)+(31)+(32) 50 feet kat edisteki esdeger ucak siiratidir.

34.V, @50 ft: % 50 feet kat edisteki gercek ucak siiratidir.

2_ 2
35, h, ; Le89XGY) zg““" XU hava fazindaki kinetik enerji degisimidir.

(35) (35)

36. S, srp" (28) x (%)(35)+50 x (%) @930 standart kosullara uyarlanmis hava

mesafesidir.

Toplam inis mesafesi : (27) + (36) dir.
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Ek-8 Kararhlik Veri Analizi Hesaplamalari

X degerleri

TRP=22-X1_X_% tepe noktalar1 arasindaki gegis oranidir, genel itibariyle bu
X, X3 Xs X

oran dalga boyu boyunca sabittir. (ing: Transient Ratio of Peaks)

T : iki dalga boyu arasinda saniye cinsinden gegen siiredir. (Periyot)

1 v e
{ = ————= sOnlimleme oranidir.

2
Vs
1+(ln(TRP)

o . .
W, = - soniimleme frekansidir.

_ Wy <
W, = ic dogal frekanstir.
w
CAP = =22 Control Anticipation Parameter. Not : « hiicum agist, n yiik faktdriidiir.

L
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