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SazZetak

U ovom radu je napravljena numericka analiza ¢vrsto¢e konstrukcije krila solarne bes-
pilotne letjelice metodom konacnih elemenata u programu Abaqus/Standard.

U drugom poglavlju je prikazan CAD model konstrukcije krila, opisani su materijali
konstrukcije krila i solarnih panela te materijali baterija. Baterije su razmatrane u dvije
verzije, kao multifunkcionalni element integriran u konstrukciju krila te baterije neovisne
o konstrukciji krila. Prilikom odabira nacina izvodenja pojedinih elemenata konstruk-
cija vodilo se racuna o tehnologiji proizvodnje.

U trecem poglavlju su dobivene osnovne karakteristike letjelice pri penjanju te pomocu
njih aerodinamicko opterec¢enje na krilo letjelice pri udaru vjetra.

U cetvrtom poglavlju je prikazana priprema numerickog modela konstrukcije krila letje-
lice za analizu ¢vrstoée metodom konaé¢nih elemenata u programu Abaqus/Standard.
U petom poglavlju su prikazani rezultati te je naposljetku dan zakljucak na osnovi

dobivenih rezultata o integraciji baterija u konstrukciju krila letjelice.

Kljuéne rijeci: HALE solarna letjelica, multifunkcionalni elementi, V-n dijagram,

numericka analiza, gubitak stabilnosti
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Summary

In this thesis, a numerical analysis of a solar-powered unmanned aerial vehicle wing
structure using finite element method and software package Abaqus/Standard was per-
formed.

In the second chapter, the CAD model of the UAV was presented, wing structure and
solar panel materials were described, as well as battery composition. Batteries were
investigated in two versions, as a multifunctional element integrated into wing structure
and as batteries independent of the wing structure.

In the third chapter, the basic characteristics of the aircraft during the climb were
calculated and the aerodynamic load on the aircraft wing in the event of gust was sub-
sequently predicted.

In the fourth chapter, the preparation of aircraft wing structure numerical model for
structural analysis using finite element method and Abaqus/Standard software package
was presented.

In the fifth chapter, the results were discussed and the conclusion on integration of

battery pack into the wing structure was given.

Keywords: HALE solar aircraft, multifunctional elements, V-n diagram, numerical

analysis, buckling analysis
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1 Uvod

U okviru kolegija Osnivanje zrakoplova I i II akademske godine 2016/2017 na Fakul-
tetu Strojarstva i brodogradnje grupa studenata je napravila konceptualno projektiranje
bespilotne letjelice na solarni pogon s teoretski beskonacnim trajanjem leta koja bi kr-
starila na visini od 21 kilometar. Takva letjelica spada pod grupu HALE letjelica (eng.
High Altitude Long Endurance), s tim da za razliku od veéine ostalih HALE letjelica
ovakva letjelica energiju za pogon dobiva iz sunceve energije putem solarnih panela.
Na taj nacin, ako se osiguraju uvjeti da letjelica za potrebe misije i samo odrzavanje
u zraku trosi manje energije tijekom dana i noc¢i nego sto po danu prikupi energije, bi
se mogla osigurati teoretski beskonacna istrajnost leta. Slicne letjelice se pokusSavaju
konstruirati ve¢ duze vrijeme, od kojih je najdalje dosla zrakoplovna tvrtka Airbus sa
serijom letjelica Zephyr, koje su prosle faze testiranja i drze rekorde za najdulje trajanje
leta letjelice bez prekida s preko 300 sati leta [1]. Takve letjelice se u novije vrijeme
nazivaju i HAPS letjelice (eng. High Altitude Pseudo-Satellite) zbog specificnosti misija
koje bi trebale obavljati, a to je u sustini zamjena za satelite, pri cemu bi HAPS letjelice
bile jednostavnije, jeftinije i raznovrsnije. Problem pri razvijanju letjelica te vrste jest u
jos uvijek nedovoljno velikom specificnom energetskom kapacitetu baterije, jos uvijek su
baterije prevelike mase s obzirom na energiju koju pohranjuju [2]. Zbog toga je zadatak
inzenjera zrakoplovstva da pokuSaju smanjiti potrosnju energije takve letjelice, kom-
binacijom poboljSavanja aerodinamickih svojstava i smanjivanjem mase konstrukcije.
Aerodinamicka svojstva letjelice odredena su u sklopu konceptualnog projektiranja, pa
¢e se ovaj rad bazirati na dijelu koji se odnosi na konstrukciju letjelice. Kako bi se sma-

njila masa letjelice, razmatrat ¢e se uklapanje baterija u samu konstrukciju letjelice kako



Poglavlje 1. Uvod 2

bi baterije postale multifunkcionalne, odnosno pridonijele krutosti i ¢vrstoc¢i konstruk-
cije krila. Konstrukcija zrakoplova se kroz povijest projektirala, proizvodila i odrzavala
u potpunosti zasebno od ostalih sustava u zrakoplovu, sto se u posljednjih nekoliko
godina pocelo mijenjati razmatranjem uvodenja multifunkcionalnih dijelova konstruk-
cije zrakoplova (eng. Multifunctional Aircraft Structure). Pretpostavlja se da mnogi
sustavi u zrakoplovu mogu pridonijeti ¢vrstoci konstrukcije zrakoplova i obrnuto, da di-
jelovi konstrukcije zrakoplova mogu postati multifunkcionalni ¢ime bi se uvelike smanjila
ukupna poletna masa zrakoplova [2]. Koncept multifunkcionalnih dijelova zrakoplova bi
mogao radikalno promijeniti nac¢ine kako se zrakoplovi konstruiraju i odrzavaju u idu¢ih
10 do 20 godina [3]. Jedan od prvih zrakoplova koji uvelike koriste multifunkcionalne
dijelove je Lockheed Martin F-35, koji na svojim repnim i krilnim povrSinama ima vise
vrsta senzora, dijelove antena i dijelove radara, a svi oni pridonose krutosti konstruk-
cije [4]. Baterije kao konstrukcijski elementi su se pocele razmatrati s pocetkom 21.
stoljeca te se i dalje koncept razvija usporedno s razvijanjem povecavanja energetskog
kapaciteta baterija. U ovom radu je modelirana konstrukcija krila razmatrane letjelice,
metodom kona¢nih elemenata u racunalnom programu Abaqus/Standard provedeno je
dimenzioniranje dijelova konstrukcije krila s obzirom na specificnosti misije letjelice te
su naposljetku integrirane baterije potrebne za obavljanje misije u konstrukciju krila

letjelice.



2 | Model konstrukcije krila

U sklopu konceptualnog projektiranja letjelice izabrana je misija letjelice, odabrana
joj je konfiguracija, krilo i rep su joj aerodinamicki oblikovani i dimenzionirani te je
izvrsen proracun stabilnosti ¢itave letjelice [5]. Pomoéu sliénih letjelica je procijenjena
masa Citave letjelice, odnosno njene konstrukcije te pomocu odredenih aerodinamickih
karakteristika krila te karakteristika baterija i solarnih panela izracunata je masa svih

sustava letjelice, Sto je navedeno u tablici 2.1.

Tablica 2.1: Mase dijelova letjelice odredene konceptualnim projektiranjem [5]

masa [kg]
prazna letjelica 14.48
baterije 30.36
solarni paneli 8.61
motori i propeleri 1.51
ostali dijelovi 6.4
ukupno 61.36

Masa prazne letjelice pokazuje da bi jedno krilo trebalo imati masu od otprilike 6 ki-
lograma da bi se zadovoljila energetska bilanca. Ako se usporedi masa prazne letjelice
i raspon krila, odnosno 14.48 kilograma i 29.33 metara s masom i rasponom krila naj-
slicnije letjelice Zephyr 7, koje su 25 metara raspona krila i oko 18.5 kilograma, moze se
primijetiti kako je masa letjelice optimisti¢cno predvidena u [5] te da je mozda realnija
procjena na taj raspon krila da je mase prazne letjelice otprilike 22 kilograma.

Aerodinamickim oblikovanjem i dimenzioniranjem krila su odredeni parametri krila koji
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odreduju i ogranicavaju konstruiranje elemenata konstrukcije krila. Za konstrukciju

krila najvaznije aerodinamicke karakteristike su prikazane u tablici 2.2.

Tablica 2.2: Najvaznije aerodinamicke karakteristike krila za konstrukciju [5]
aeroprofil SD7003

raspon krila [m)] 29.33
korijenska tetiva [m] | 1.586

vrsna tetiva [m] 0.458
vitkost krila [-] 29.23

kut dihedrala [°] 0
kut strijele [°] 1.15

Na slici 2.1 se moze vidjeti 3D model letjelice odreden u [5], na kojem se mogu vidjeti
rasporedene baterije u dvije aerodinamicki oblikovane kapsule i pogonski sustav letjelice,

odnosno 3 motora i propelera letjelice.

aerodinamicki
oblikovana kapsula
u kojoj su smjestene
baterije

pogonski sustav
letjelice

aerodinamicki
oblikovana kapsula 7

u kojoj su smjestene
baterije

Slika 2.1: 3D model letjelice [5]
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2.1. CAD model konstrukcije krila

Geometrija krila za potrebe ovog rada je modelirana u programskom paketu So-
lidworks s pojednostavljenjem u vidu zanemarenja krilaca letjelice. Zbog velike povrsine
oplate odredeno je da oplata ne moze biti ojacana jer bi krilo bilo pretesko, pa je odluceno
da se radi od neke vrste platna. To znac¢i da ramenjac¢a mora biti otprilike kvadratnog
oblika u presjeku, kako bi preuzela funkciju i torzijske kutije. Na taj nacin je izbjegnut
gubitak stabilnosti uslijed uvijanja. Takav oblik presjeka ramenjace je ujedno pogodan
za integriranje baterija u konstrukciju. Nadalje, zbog vrlo tankog aeroprofila koji je
izabran zbog vrlo malog koeficijenta otpora, procijenjeno je da ¢e veéi problem biti gu-
bitak stabilnosti uslijed savijanja od ¢vrstoce krila, zbog Cega je modelirana i straznja
ramenjaca, koja uvelike doprinosi krutosti konstrukcije krila. Prednja ramenjaca je pos-
tavljena na cetvrtinu duljine tetive, a straznja na tri ¢etvrtine duljine tetive. Iz istog
razloga dodane su uzduznice oblika L izmedu ramenjaca, tri po gornjaci krila te dvije na
donjaci krila. Na slici 2.2 su prikazane dimenzije u milimetrima ramenjaca i uzduznica
u presjeku u korijenu krila, a na slici 2.3 na vrhu krila. Maksimalna debljina aeroprofila

je ujedno visina prednje ramenjace.

13 13 s
! 198 198 E
Py n
3 - 2 nl pd
|
l 2] 198
13 13 60
120
1586

&
15,14

39
4
L4
4

Slika 2.3: Dimenzije ramenjaca i uzduznica u presjeku vrha krila u [mm)|
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Broj rebara je odreden uz opée preporuke za platnene oplate, a to je da je razmak izmedu
rebara do 50 centimetara [6], pa je modelirano 36 rebara uz medusobni razmak od malo
manje od 40 centimetara. Na slici 2.4 se moze vidjeti cjelokupno krilo modelirano u

Solidworks-u.

Slika 2.4: Geometrija krila letjelice s dimenzijama tetiva u korijenu i vrhu te

rasponom u [mm]

Na slici 2.5 se moze vidjeti detalj konstrukcije krila pri korijenu krila s kotiranom uda-
ljenos¢u izmedu rebara, na kojem se moze vidjeti da su ramenjace modelirane kao
trodimenzionalna geometrija, a uzduznice, rebra, ali i oplata koja se vidi na slici 2.4
su povrsine, odnosno plohe. Time je odredeno da ramenjace budu trodimenzionalni
konacni elementi, a uzduznice, rebra i oplata dvodimenzionalni konac¢ni elementi, od-

nosno ljuskasti konacni elementi.
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Slika 2.5: Detalj krila letjelice bez oplate pri korijenu krila

2.2. Materijali konstrukcije krila

Za oplatu, kako je ve¢ napomenuto, je predvideno da ¢e biti napravljena od neke
vrste platna, konkretno je odluceno da ¢e platno biti Oratex600. To platno je veé
mnogo puta ugradivano u razne zrakoplove, a svojstva su mu poznata i dovoljno dobra.
Postoje platna za zrakoplove nesto manje gustoce, no za njih nisu bila dostupna potrebna
mehanicka svojstva. Na slici 2.6 se moze vidjeti kako platno izgleda ugradeno na krilo
aviona, a u tablici 2.3 su prikazana mehanicka svojstva materijala koja su aproksimirana
kao izotropna, ¢ime se ne unosi greska jer su svojstva po smjerovima dana u rasponima

vrijednosti koji se djelomic¢no preklapaju [7].

Tablica 2.3: Mehanicka svojstva Oratez600 platna [7]
E [MPa] | 09 [MPa] | v [-] | p [kg/m?®] | § [mm]
1053 158 0.3 767 0.12

Kako su ramenjace u presjeku priblizno kvadratnog oblika, odluc¢eno je da budu naprav-
ljene od sandwich kompozita zbog dobrog odnosa krutosti i mase konstrukcije. Odlu¢eno
je da ispuna/jezgra ramenjaca bude napravljena od sacastog Nomezr materijala. Svoj-

stva Nomez-a su takoder aproksimirana kao izotropna, prikazana u tablici 2.4.
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Slika 2.6: Oratex600 oplata na krilu jedrilice

Tablica 2.4: Mehanicka svojstva Nomez sadaste jezgre [8]
E [MPa] | 0o [MPa] | v [] | p [kg/m’]
414 7.6 0.28 33

Maksimalna visina Nomez-a jest 100 milimetara [9], no kako se povecava visina Nomex-
a, tako mu se povecava i gustoca, pa ¢e se visina Nomez-a ograniciti na 50 milimetara
kako bi gustoca te ostala svojstva ostala priblizno jednaka onima u tablici 2.4. Kako je
prednja ramenjaca u korijenu visoka oko 135 milimetara, potrebno je jezgru podijeliti
kako bi se dobio visejezgreni sandwich kompozit [10]. Jezgra ramenjace je do polovice
duljine ramenjace podijeljena na tri dijela, od polovice ramenjace do podrucja omedenog
sa zadnja cetiri rebra je podijeljena na dva dijela te taj zadnji segment krila nije podi-
jeljen jer je visina ramenjace na tom dijelu manja od 50 milimetara. Jezgra ramenjace
je podijeljena s po jednim slojem ugljicnim vlaknima ojac¢ane epoksidne smole (eng.
Carbon fibre reinforced polymer - CFRP) te je taj materijal ujedno koristen za pojaseve
ramenjace. Na slici 2.7 se moze vidjeti sendvi¢c kompozit sa Nomez-om kao jezgrom i

slojevima CFRP-a kao povrsinskim slojevima.
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Slika 2.7: Sandwich kompozit sa Nomez-om kao jezgrom i slojevima CFRP-a

kao povrsinskim slojevima [11]

Mehanicka svojstva CFRP-a su prikazana u tablici 2.5.

Tablica 2.5: Mehanicka svojstva ugljicnim vlaknima ojacane epoksidne smole [12]

E; [MPa]

E> [MPa)

G12 [MP&]

G23 [MP&]

G13 [MP&]

V12 [-]

p [kg/m?|

181000

10300

7170

3000

7000

0.28

1600

9

Za razliku od izotropnih materijala, gdje je samo granica razvlacenja oznacena u ta-

blicama 2.4 i 2.3 sa 0y bitna vrijednost kako bi se moglo znati je li doslo do trajnih
ostecenja, kod kompozita kao sto je CFRP to nije tako jednostavno. Kako se sastoje

od dva konstituenta, matrice i vlakana, koji imaju bitno razli¢ita svojstva, popustanje

kompozitnih slojeva se moze dogoditi na vise nacina [13]:

e lom matrice,

e pucanje vlakana,

e izvlacenje vlakana i

e delaminacija.
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Zbog toga je razvijen velik broj kriterija popustanja od kojih su neki i ugradeni u
programski paket Abaqus/Standard, od ¢ega ¢e se u ovom radu zbog toga koristiti tri
kriterija popustanja, Tsai-Hill kriterij, Tsai-Wu kriterij i Hashin kriterij popustanja

kompozita. Za sva tri kriterija potrebno je poznavati pet parametara ¢vrstoce:

e X, - vla¢na ¢vrstoca u pravcu vlakana,

e X, - tlacna ¢vrstoca u pravcu vlakana,
e Y, - vlacna ¢vrstoca okomito na pravac vlakana,
e Y, - tlaCcna ¢vrsto¢a okomito na pravac vlakana i

e S - smicna ¢vrstoca.

Za sve kriterije popustanja kompozita u njihovom materijalnom koordinatnom sustavu
vrijedi da je os 1 usmjerena u smjeru vlakana, os 2 je u smjeru okomito na os 1 u ravnini
sloja te je os 3 okomita na osi 1 i 2. Tsai-Hill kriterij spada u kategoriju energetskih
kriterija popustanja, odnosni se na jedan sloj kompozita u ravninskom stanju naprezanja
te prema njemu do popustanja ne dolazi ako je ispunjeno:

o 0109

2
P
X2 xz Tyr e < b 21)

Tsai-Wu kriterij popustanja se takoder odnosi na jedan sloj laminata u ravninskom

stanju naprezanja, a prema njemu ne dolazi do popustanja ako je ispunjeno:

Fiooi+Fy-o0+Fi-0i 4 Foy- 05+ Fsg-00+2-Flog-01-09 < 1, (2.2)
gdje je -
Fy = Z + Z7
1 1
Fy = Y, + A
1
= _Ti(c’ (2.3)
Fyy = A
Fee = é,

F12:_\/F11F22‘
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Hashin kriterij popustanja, za razliku od Tsai-Hill i Tsai-Wu kriterija, razlikuje popustanje
vlakana i popustanje matrice te se takoder koristi kod ravninskog stanja naprezanja.
Zbog razlikovanja nacina popustanja kompozitnih slojeva vise je kriterija popustanja
[14):

1. Popustanje vlakana uslijed vlacnog naprezanja o1; > 0

(

011

S (22)2 <1, (2.4)

Sia

2. Popustanje vlakana uslijed tlacnog naprezanja o1; < 0

(

011
X

)2 < 1. (2.5)

3. Popustanje matrice uslijed vlacnog naprezanja goe > 0

(022 2 T12

== —)2 < 1. 2.6
v, s, (2:6)

4. Popustanje matrice uslijed tlacnog naprezanja osy < 0

Y.
2553

22— 1](22)2 4 (222 <, (2.7)

(a22)% 4 |( P (g

2553

Ako su ispunjeni navedeni uvjeti do popustanja ne dolazi.
Prema tome, parametri ¢vrstoce potrebni za kriterije popustanja kod CFRP-a prikazani
su u tablici 2.6.

Tablica 2.6: Parametri ¢vrstoée ugljicnim vlaknima ojacane epoksidne smole [12]
X, [MPa] | X.[MPa] | Y; [MPa] | Y,[MPa] | S [MPa]
1500 1500 40 246 68

Uzduznice i rebra letjelice su takoder predvideni od sandwich konstrukcija kojoj su

vanjski slojevi izradeni od CFRP-a, a jezgra od Nomez-a.
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2.3. Solarne c¢elije

Trenutno su za potrebe letjelica pogonjenih solarnom energijom pogodne dvije vrste
solarnih ¢elija, silicijske solarne ¢elije te solarne celije u obliku tankog filma. Te dvije
vrste su najpovoljnije za letjelice na solarni pogon zbog efikasnosti pretvorbe energije,
gustoce, cijene i pouzdanosti, a svaka od te dvije vrste ima svoje prednosti i mane
[15]. Silicijske solarne éelije trenutno imaju efikasnost pretvorbe energije od 16 do 22%,
dovoljno su male gustoce i relativno male cijene. Problem silicijskih solarnih ¢elija je sto
su krhke i ne mogu se jednostavno ugraditi na krilo letjelice. Jedan od nacina je direktno
lijepljenje na krilo, ali to narusava aerodinamiku krila jer krhke solarne ¢elije ne mogu
poprimiti u potpunosti zeljeni aeroprofil, no moze se koristiti kod aeroprofila koji su vrlo
malo zakrivljeni. Na slici 2.8 se moze vidjeti polaganje solarnih ¢elija na gornjaku krila
HALE letjelice Helios, na kojem su koristene silicijske monokristalne solarne ¢elije, gdje

se solarne Celije lijepe direktno na aeroprofil [15].

Slika 2.8: Lijepljenje solarnih éelija na gornjaku krila letjelice Helios [15]

Drugi nacin je koristenje aeroprofila koji su prije polaganja solarnih ¢elija poravnati

po gornjaci, tako da kad se solarne ¢elije nalijepe, tek tada aeroprofil poprima punu
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debljinu. Na slici 2.9 se mogu vidjeti primjeri tako pripremljenih aeroprofila [15].

BC 3111 ) BC 3X92

BC S127 - BC 2125

Slika 2.9: Primjeri pripremljenih aeroprofila za lijepljenje solarnih éelija [15]

Celije u obliku tankog filma su najceS¢e radene od Galij-Arsenij poluvodica, zbog nji-
hove velike efikasnosti pretvorbe energije od gotovo 30%. Njihova prednost je takoder i
fleksibilnost, pa se mogu lijepiti na sve oblike aeroprofila. Problem kod takvih solarnih
¢elija je njihova nesto veCa gustoca, ali i cijena, pa se dosad nisu ugradivale na HALE
letjelice, veé vise na satelite [15]. Prilikom konceptualnog projektiranja je odluceno da
¢e se koristiti Galij-Arsenij solarne ¢elije u izvedbi tvrtke AltaDevices koje se mogu vi-
djeti na slici 2.10. Za konstrukciju krila je bitno da zajedno sa zastitnim slojem solarne
¢elije teze 0,43 kg/m? [5] te da se ugraduju na 2/3 povrsine krila, §to je odredeno masom
solaranih panela iz [5]. Kako bi se §to vise rasteretila konstrukcija krila, odluceno je da

je to povrsina od osmog rebra do vrha krila.

Slika 2.10: Solarne ¢elije AltaDevices ugradene direktno na CFRP [16]
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2.4. Skladistenje energije

2.4.1. Konvencionalno rjesenje

U okviru konceptualnog projektiranja odluceno je da ¢e se energija dobivena solarnim
panelima skladistiti u punjivim baterijama. Kako bi se smanjila ukupna masa letjelice,
cilj je bio naéi baterije sa Sto vetom energetskom gusto¢om. Tvrtka Sion Power u to
vrijeme je reklamirala Litij-Sumpor baterije koje se koriste u HALE letjelici Zephyr 7 te
imaju energetsku gusto¢u od 350 Wh/kg. Mana Li-S baterija je njihova cijena, jer se jos
masovno ne koriste te njihov manji vijek trajanja, od samo 100 punjenja i praznjenja,
u odnosu na nekoliko tisuca kod standardnijih, Li-ion baterija [17]. Kako se solarnim
panelima baterije pune po danu, a prazne po noéi, to znaci da je jedan ciklus punjenja i
praznjenja toc¢no jedan dan, ¢ime baterije mogu izdrzati 3 mjeseca u zraku bez gubitka
svojstava, prihvac¢eno je da se one koriste u sklopu konceptualnog projektiranja letjelice.
Takoder, njihova operativna temperatura mora biti od -20° Celzija do 60° Celzija, a kako
je na 21 kilometar visine temperatura zraka oko -55° Celzija, proracunata je i debljina
izolacije potrebna za baterije. Dimenzije pojedine baterije su 55x37x11.5 milimetara,
a masa pojedine baterije jest 16 grama, pa kako je proracunato da se zbog potrebne
izolacije ne mogu smjestiti unutar krila, odluc¢eno je baterije smjestiti u dvije izolirane
kapsule koje se ovjese svaka na pojedino krilo na udaljenosti od 9.5 metara od korijena
krila, gdje kapsule s baterijama najvise smanjuju moment oko korijena krila izazvan

silom uzgona u letu [5]. Na slici 2.11 se moze vidjeti Li-S baterija tvrtke Sion Power.

Slika 2.11: Li-S baterija tvrtke Sion Power [18§]
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2.4.2. Alternativno rjeSenje

Osim u izoliranim kapsulama ili nekom drugom slicnom rjesenju, baterije se mogu
integrirati u neki konstrukcijski dio krila, ¢ime postaju multifunkcionalni elementi. U
ovom radu koristit ¢e se Telecordia Litij-polimer baterije, koje se mogu slagati u neo-
granicen broj slojeva, s tim da moraju biti unutar Dai-Nippon EP-40 zaStitnog sloja
koji se dodatno moze ojacati slojevima CFRP-a [19]. Na slici 2.12 se moze vidjeti kako
shematski izgledaju slojevi Telecordia Litij-polimer baterija, na slici 2.13 se moze vidjeti

Dai-Nippon EP-40 zastitni sloj, a na slici 2.14 se moze vidjeti shema slaganja baterija,

zastitnog sloja i CFRP-a [19].

katoda
A LiCoO

~0.5mm grafit

Slika 2.12: Shematski prikaz slojeva Telecordia Litij-polimer baterija [19]

rFy
25um

Vezni slo) ——» _\Ar_
Tonski 40 um

zastitni sloj \d
o 15 um

Vezrni sloj TR
30 um

_v

Slika 2.13: Prikaz Dai-Nippon EP-40 zastitnog sloja [19]
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Slika 2.14: Shematski prikaz slaganja baterija [19]

Mehanicka svojstva slojeva Telecordia Litij-polimer baterija su ortotropna, prikazana u
tablici 2.7, a Dai-Nippon EP-40 zastitnog sloja u tablici 2.8, koji je aproksimiran kao
izotropan [19)].

Tablica 2.7: Mehanicka svojstva Telecordia Litij-polimer baterija [19]
E1 [MP&] E2 [MP&] G12 [MP&] V19 [—] 020.2 [MP&] 040.2 [MP&] 14 [kg/m3]
1020 240 392 0.3 3.9 1.1 2540

Tablica 2.8: Mehanicka svojstva Dai-Nippon EP-40 zastitnog sloja [19]
E [MPa] | v [-] | 002 [MPa] | p [kg/m’]
4600 0.35 16.8 1290

Premda se trenutno komercijalne Litij-polimer baterije mogu pronaci s energetskom
gustoéom do 250 Wh/kg, a u clanku [19] iz 2003. godine je koristena vrijednost 163
Wh/kg, za potrebe ovog rada je pretpostavljen kapacitet jednak Litij-Sumpor bateri-
jama, dakle 350 Wh/kg. Ta pretpostavka je uvedena kako bi se pojednostavio izracun
ustede mase prilikom integriranja baterija u konstrukciju, sto ne radi veliku gresku jer
je teoretska energetska gustoca Litij-polimer baterija 584 Wh/kg [20]. Naime, u komer-
cijalnom obliku Litij-polimer baterije dolaze s kucistem, kojega u ovom slu¢aju nema

Sto povecava energetsku gustocu baterija.



3 Aerodinamicko

opterecenje konstrukcije

krila

Jedan od glavnih razloga za visinu krstarenja letjelice od 21 kilometar jest brzina
vjetra na toj visini, koja je priblizno jednaka nuli. No, kako bi dosla do te visine,
letjelica mora proc¢i zonu vrlo jakih udara vjetrova, koji dosezu vrhunac na otprilike 10

kilometara nadmorske visine, kao sto se kvalitativno moze vidjeti na slici 3.1 prema [21].

120

100

80
Nadmorska

visina [kin]
60

40

20

057020 30 20 50 60 70

Prosjeéna brzina vjetra [m/s]

Slika 3.1: Promjena prosjecne brzine vjetra u ovisnosti o nadmorskoj visini
[21]
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Moze se pretpostaviti da ¢e najvece opterecenje na konstrukciju letjelice biti pri udarima
vjetra u zoni najvec¢ih prosjecnih brzina vjetrova dok se letjelica bude penjala na visinu
krstarenja. Kako bi se doslo do trazenog opterecenja, potrebno je do¢i do podataka o
prosjecnim brzinama vjetra na 10 kilometara za podrucje na kojem ce letjelica polijetati

te o performansama i aerodinamickim znacajkama letjelice na toj visini.

3.1. Performanse letjelice pri penjanju

Kako bi dobili aerodinamicku brzinu letjelice pri penjanju na 10 kilometara visine,
potrebno je izracunati dostupnu i potrebnu snagu za penjanje na toj visini, pri cemu je
odredena minimalna vertikalna brzina letjelice od 2.5 m/s od kontrole zra¢ne plovidbe
[5]. Glavni kriterij za odabir aerodinamicke brzine je najmanja potrosnja energije, pa
¢e se izabrati napadni kut pri kojem je najvec¢i omjer koeficijenta uzgona i otpora te pri
tom napadnom kutu ona brzina pri kojom je razlika dostupne i potrebne snage najveca.

Prema [22], potrebna snaga iznosi:
1
P,,:V-(i~p-V2-S~C’D+W-sin(fy)), (3.1)

gdje je p gustoca zraka, V aerodinamicka brzina letjelice, S referentna povrsina letjelice,
Cp ukupni koeficijent otpora letjelice, W tezina letjelice i v kut penjanja.

Dostupna snaga je ogranicena snagom motora letjelice te je dodatno uzeta u obzir efikas-
nost propelera u ovisnosti o brzini letjelice, za Sto su iskoristeni eksperimentalni podaci
za propeler APC Sport 13x7 [23]:

Pdostupno = LI'motora * npropelera- (32)

Kako bi se izracunali i prikazali rezultati, napravljena je skripta u programu Matlab
koja izracunava dostupnu i potrebnu snagu za penjanje, njihovu razliku i brzinu sloma
uzgona. Na slici 3.2 se moze vidjeti potrebna i dostupna snaga te brzina sloma uzgona,
pa je vidljivo da je raspon mogucih brzina od brzine sloma uzgona na otprilike 8 m/s
do otprilike 28 m/s, a na slici 3.3 se moze vidjeti razlika dostupne i potrebne snage, pa

kako je ona najveca za brzinu od 18 m/s, odabrana je ta brzina za brzinu penjanja.
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Slika 3.2: Dostupna i potreba snaga za penjanje u ovisnosti o aerodinamickoj

brzini
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Slika 3.3: Razlika dostupne i potrebne snage za penjanje
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3.2. Aerodinamicke znacajke letjelice

Aerodinamicke znacajke letjelice potrebne za izracunavanje potrebne snage za pe-
njanje, koeficijent otpora letjelice i maksimalni koeficijent uzgona letjelice, su dobivene
pomocu programa XFLRS5 u okviru kolegija Osnivanje zrakoplova I i I za brzinu i visinu
krstarenja metodom vrtlozne resetke(eng. Vortex Lattice Method - VLM). XFLR5 je
besplatan program razvijen iz XFoil-a i sluzi za brzo dobivanje nekih aerodinamickih
znacajki bilo profila, krila ili ¢itavog aviona. Nastavno na analizu za Osnivanje zrako-
plova IiII, napravljena je nova analiza za visinu od 10 kilometara i 18 m/s aerodinamicke
brzine letjelice. U programu XFLR5 u modu Wing and Plane Design postoje tri me-
tode analize krila, metoda nosece linije (eng. Lifting Line Theory - LLT), ve¢ spomenuta
VLM metoda te 3D panelna metoda. lako je prema [24] preporucljivo koristiti LLT i
VLM metode zbog brzine i jednostavnosti, kako bi se dobila raspodjela koeficijenta tlaka
po tetivi i rasponu krila koristena je 3D panelna metoda, jer je to jedino moguce tom
metodom. S novim koeficijentima otpora i uzgona pri napadnom kutu od o =3.5°, gdje
je najvedi omjer koeficijenta uzgona i otpora, performanse letjelice pri penjanju se nisu
bitno promijenile, pa je ostavljena brzina od 18 m/s. Konaéni Cpa, iznosi 1.46 pri o
= 15°, a Cp pri @ = 3.5° iznosi 0.00984. Panelna metoda racuna koeficijent tlaka po
donjaci i gornjaci za pojedine segmente (panele) po ¢itavom krilu, kao $to je prikazano

na slici 3.4.

Slika 3.4: Koeficijent tlaka po krilu: lijevo - gornjaka krila, desno - donjaka
krila
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Program XFLR5 podatke o koeficijentu tlaka za pojedini panel ispisuje i u .txt formatu,
pa je napravljena univerzalna Matlab skripta koja ucitava .txt podatke te ih ispisuje u
vektore, gdje je svaki vektor razlika koeficijenta tlaka izmedu gornjake i donjake za
pojedinu tetivu, a broj tetiva ovisi o tome na koliko panela je krilo podijeljeno po
rasponu. Ti podaci se zatim grupiraju i daju mapu koeficijenta tlaka po tetivi i rasponu

krila, koja se moze vidjeti na slici 3.5.

14

raspon krila [m]

tetiva [m]

Slika 3.5: Razlika koeficijenata tlaka po tetivi i rasponu krila

Koeficijent tlaka se zatim aproksimira izrazom (3.3), Sto se moze vidjeti na slici 3.6.

Cy(x,y) = 1.55 — 0.003765 - z + 3.4337° - y + 4.646™° - 2° — 2.669 " - vy — 4.14777 - ¢/
—1.82577 2% + 56171 2? -y + 16537 - x-y? + 6,497 L P

(3.3)

Ukupan prirast tlaka po segmentima krila pri penjanju se dobiva mnozenjem koeficijenta

tlaka s dinamickim tlakom ¢ [25]:

1
op=Cp-q=Cp-=-p- V2 (3.4)

Opterecenje na krilo se sada svodi na polje tlaka pomnozeno s normalnim opterec¢enjem

n, koji se dobiva uz pomo¢ V-n dijagrama.
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Slika 3.6: Aproksimacija polja razlike koeficijenta tlaka

Iz programa XFLRS5 se takoder mogu dobiti podaci o koeficijentu uzgona normiranom
po tetivi krila letjelice, Sto se takoder moze u programu Matlab iskoristiti kako bi se dobio
polinom koji aproksimira te podatke. Na slici 3.7 se mogu vidjeti podaci o koeficijentu

uzgona u ovisnosti o rasponu krila te polinom osmog stupnja

Cily) = 0.778 +8.2487% -y — 1.2627 7 - ¢y +-6.44 M . o> — 173271 .44 (35)
4267184 — 219372 48 4 9712727 . 4T — 175673 - ¢F '

koji aproksimira te podatke.

* CLvs.y_span
—untitled fit 1

0.7 -

0.6
koeficijent 0.5~
uzgona/tetiva
[m-1] 04—

03[

02

0 5000 ] 10000 15000
Slika 3.7: Aproksimacija koeficijenta uzgona normiranog po tetivi krila letje-

lice

Kada bi zadavali optere¢enje samo na ramenjace letjelica, sto ¢e biti potrebno u slucaju
analize gubitka stabilnosti, u tom bi slucaju bilo pravilno koristiti opterecenje definirano

polinomom prema izrazu 3.5.
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3.3. V-n dijagram

V-n dijagram je dijagram normalnog opterecenja u odnosu na brzinu, gdje V' prika-
zuje aerodinamicku brzinu letjelice, a normalno opterecenje se definira kao odnos ukup-
nog uzgona letjelice i tezine n=L/W. On je jedan od mnogih dijagrama koji prikazuju
ogranicenja letjelice u letu, odnosno ovojnicu leta. Prije svega je vazan konstruktorski,
jer prikazuje koliko normalnog opterecenja letjelica moze podnijeti pri raznim brzinama.
Prilikom leta, letjelica mora uvijek ostati unutar odredenih granica V-n dijagrama, jer
¢e u suprotnom doé¢i do ili gubitka uzgona letjelice ili ostecenja konstrukcije letjelice.
Kako se uzgon i tezina letjelice mogu raspisati, optere¢enje se moze prikazati i kao:

508 Clnas - V?

n= s : (3.6)

Jednadzba 3.6 opisuje krivulju na dijagramu dok normalno opterec¢enje ne dode do mak-
simalnog propisanog konstrukcijski. Prema propisima Europske agencije za zrakoplovnu
sigurnost (EASA) [26], male bespilotne letjelice moraju moci podnijeti n=3.8 ili do naj-
manje 2.0 ako se dokaze da se u letu neé¢e pojavljivati optere¢enja veca od toga. Kako se
s ovim tipom letjelice, odnosno njenom misijom ni u kom slucaju ne mora raditi ostre i
opasne manevre, s odredenim faktorom sigurnosti moze se rec¢i da letjelica nece prelaziti
n=2.5. Maksimalna brzina je ograni¢ena na 50% veéu od brzine krstarenja. Na dijelu
dijagrama u kojem je normalno opterec¢enje negativno, kvalitativno je dijagram jednak,
ali normalno opterecenje je sada ograniceno na -1.5 ili do -0.5 ako se dokaze da se nece
pojavljivati ve¢a opterec¢enja u letu, tako da je ograni¢eno na n=-1. S tim ogranic¢enjima
te otprije poznatim podacima potrebnih za jednadzbu 3.6 moze se izrac¢unati i prikazati
dijagram sa slike 3.8. U nedostatku boljeg rjesenja, EASA predlaze da se i udare vje-
trova, odnosno njihov utjecaj na integritet konstrukcije prikaze u V-n dijagramu. Takav
proracun podrazumijeva udar vjetra okomito na aerodinamicku brzinu letjelice, Sto do-
vodi do povecanja napadnog kuta te time i uzgona odnosno normalnog optereé¢enja, pri

¢emu podrazumijeva da je prije udara vrijedilo n=1. U tom sluc¢aju prema [26] vrijedi:

Ly VK, -Cro Uy
e (3.7)
5
pri cemu je 0.8
_ 00 My (3.8)

Y 5.3+ py
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Slika 3.8: Osnovni V-n dijagram

U izrazu 3.9, C oznacava srednju tetivu krila letjelice, Cr,, gradijent koeficijenta uzgona
krila, a u izrazu 3.7 U brzinu udara vjetra, dok su sve ostale potrebne znacajke od prije
poznate. EASA u dokumentu [26] zahtjeva da pri brzini krstarenja zrakoplovi moraju
podnijeti udare od 15.24 m/s, a pri poniranju 7.5 m/s, no kako to u ovom slu¢aju nema
smisla jer letjelica krstari u zoni u kojoj nema vjetrova, u obzir ¢e se uzeti udar vjetra pri
penjanju. Za taj slucaj nema propisanog pravila, pa ¢e se za brzinu udara vjetra uzeti
prosjecna brzina vjetra na 10 kilometara visine za podrucje sjeverozapadne Hrvatske u
5 sati ujutro jer bi letjelica trebala polijetati prije zore, odnosno u to doba godine oko
4 sata ujutro, kako bi nakon faze polijetanja i penjanja mogla iskoristiti Sto vise solarne
energije, odnosno prikupiti dovoljno energije za narednu no¢. Kako ne postoje podaci o
prosjecnoj brzini vjetra za visinu od 10 kilometara za podrucje sjeverozapadne Hrvatske
u razdoblju kada bi letjelica trebala polijetati, dakle za svibanj i lipanj, za potrebe ovog
rada skupljani su dnevni podaci od 23.4.2018. do 17.6.2018., koji su prikazani u tablici

3.1. Dobivena je prosjecna srednja brzina vjetra 10 m/s u tom razdoblju [27].
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Tako se dolazi do kombiniranog V-n dijagrama koji ukljucuje i sluc¢aj udara vjetra pri

penjanju koji se moze vidjeti na slici 3.9.

n[l

x B

minimalno

penjanja krstarenja

20 25 30 35 40 45 50
V [m/s]

Slika 3.9: Kombinirani V-n dijagram

Kao sto se vidi sa slike 3.9, opterecenje uslijed udara vjetra, oznaceno slovom A premasuje

opteretenja pri manevrima, pa ¢e se zbog toga ¢vrstoca konstrukcije proracunati za taj

iznos normalnog opterecenja, odnosno za n=3.11. Kako je koeficijent tlaka u XFLRS do-
biven za n=1.84, on se poveca 1.69 puta i kao takav unosi u Abaqus/Standard. Premda se
naizgled ¢ini da je zbog vece brzine, a ne toliko velike razlike u normalnom opterecenju,
opterecenje u tocki B vece nego ono u tocki A, krstarenje se odvija na 21 kilometar gdje

je gustoca zraka za red veli¢ine manja nego na visini od 10 kilometara, pa je ukupno

opterecenje visestruko manje.

Time je odreden ukupni prirast tlaka na krilo:

5]7 = Cp(xvy) ’

1
—.p-V?.1.69.
2 p

(3.10)
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Tablica 3.1: Brzina vjetra na 10000 metara visine za podrucje sjeverozapadne Hrvatske

[27]
Datum | Donja granica | Gornja granica | Datum | Donja granica | Gornja granica
brzine vjetra | brzine vjetra brzine vjetra | brzine vjetra
[m/s] [m/s] [m/s] [m/s]
23.4.2018. | 15 20 21.5.2018. | 15 20
24.4.2018. | 5 10 22.5.2018. | 10 15
25.4.2018. | 15 20 23.5.2018. | 5 10
26.4.2018. | 10 15 24.5.2018. | 0 )
27.4.2018. | 20 25 25.5.2018. | 10 15
28.4.2018. | 5 10 26.5.2018. | 10 15
29.4.2018. | 5 10 27.5.2018. | 10 15
30.4.2018. | 10 15 28.5.2018. | 0 )
1.5.2018. | 20 25 29.5.2018. | 5 10
2.5.2018. | 15 20 30.5.2018. | O 5
3.5.2018. | 10 15 31.5.2018. | O 5)
4.5.2018. | 15 20 1.6.2018. | 5 10
5.5.2018. | 10 15 2.6.2018. | 5 10
6.5.2018. | 0 ) 3.6.2018. | 10 15
7.5.2018. | 10 15 4.6.2018. | 10 15
8.5.2018. | 10 15 5.6.2018. | 0 )
9.5.2018. | 5 10 6.6.2018. | O )
10.5.2018. | 5 10 7.6.2018. )
11.5.2018. | 0 8.6.2018. | 10 15
12.5.2018. | 0 5 9.6.2018. | 10 25
13.5.2018. | 5 10 10.6.2018. | 5 10
14.5.2018. | 5 10 11.6.2018. | 5 10
15.5.2018. | 10 15 12.6.2018. | 5 10
16.5.2018. | 5 10 13.6.2018. | 15 20
17.5.2018. | 0 5 14.6.2018. | 10 15
18.5.2018. | 0 5 15.6.2018. | 5 10
19.5.2018. | 10 15 16.6.2018. | 0 )
20.5.2018. | 5 10 17.6.2018. | 0 )




4 Numericka analiza kons-

trukcije krila

U sklopu ovog rada napravljene su dvije vrste analiza konstrukcije krila. Za analizu
¢vrstoce elemenata konstrukcije krila napravljena je staticka linearna analiza. Koristen
je First Ply Failure pristup za dimenzioniranje kompozitne konstrukcije koji ne dopusta
pojavu ostec¢enja za predvideno optere¢enje ¢ime je i materijalni model linearan. Koriste-
njem First Ply Failure pristupa se smatra da je konstrukcija na strani sigurnosti jer on
predvida popustanje kompozitne konstrukcije pri popustanju samo jednog sloja kompo-
zita. Druga vrsta analize je analiza gubitka stabilnosti konstrukcije krila. Linearnom
analizom stabilnosti odreduje se maksimalno opterecenje koju konstrukcija moze pod-
nijeti prije nego nastupi kolaps konstrukcije. Pri tome se odreduje vlastita vrijednost A,
koja predstavlja faktor s kojim trebamo pomnoziti referentno optereéenje da bi dobili
kriti¢no opterecenje koje konstrukcija moze podnijeti prije gubitka stabilnosti. To znaci
da za A < 1 konstrukcija gubi stabilnost, a za A > 1 konstrukcija zadovoljava uvjet
stabilnosti [28]. Uobicajeni faktor sigurnosti za konstrukcije u zrakoplovstvu jest 1.5,
pa ¢e se smatrati da konstrukcija zadovoljava kriterij stabilnosti ako joj je A priblizno
jednaka 1.5.

4.1. Mreza konacnih elemenata

Iz CAD modela krila su u Abaqus/Standard uéitane posebno ramenjace, a posebno
ostali dijelovi. Razlog tome je §to su ramenjace trodimenzionalni elementi, a uzduznice,
rebra i oplata dvodimenzionalni. Dvodimenzionalnim elementima su dodijeljena svoj-

stva konvencionalnih ljuskastih elemenata koji su pogodni za modeliranje tankostjenih

27
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konstrukcija izradenih od kompozitnih materijala. Oplata i uzduznice imaju pravilnu
geometriju, pa su prilikom generiranja njihove mreze koristeni ¢etverokutni S4R konacni
elementi, a mreza konac¢nih elemenata na rebrima je generirana s trokutastim S3R ele-
mentima kako bi se izbjegli distordirani konac¢ni elementi. Ramenjace su podijeljene po
visini na 8 dijelova te po duzini na 37 dijelova, tako da se pocetak i kraj svakog dijela
poklapa s rebrima. Podijeljene su tako kako bi se sto lakSe zadavala svojstva rame-
njacama. Naime, time se postize jednostavno mijenjanje broja slojeva CFRP-a izmedu
svaka dva rebra po duzini, a po visini se na taj na¢in moze modelirati sandwich kompozit
tako da se dvama rubnim dijelovima (najgornjem i najdonjem) dodijele svojstva pojasa,
a sredisnjim dijelovima svojstva jezgre. Tako podijeljenim dijelovima su dodijeljena
svojstva kontinuiranih ljuskastih elemenata te je njihova mreza generirana s pravilnim
heksaedarskim SC8R elementima. Zbog geometrijski odredene debljine, ti dijelovi nisu
pogodni za modeliranje konvencionalnim ljuskastim elementima, veé¢ je potrebno koris-
titi kontinuirane ljuskaste elemente kod kojih je debljina odredena geometrijom, u ovom
slucaju 1/8 visine ramenjace. Za razliku od konvencionalnih ljuskastih elemenata je
potrebno i odrediti orijentaciju i smjer normale na elemente. Slika 4.1 prikazuje detalj
korijena krila, gdje su kontinuirani ljuskasti elementi oznaceni zelenom bojom, a ko-
nvencionalni ljuskasti elementi ruzicastom bojom, dok je smjer normale kontinuiranih

ljuskastih elemenata postavljen u smjeru osi Z s pozitivnom orijentacijom.

N

. - kontinuirani ljuskasti elementi

- konvencionalni ljuskasti elementi

Slika 4.1: Kontinuirani i konvencionalni ljuskasti elementi u korijenu krila

Tako generirana mreza konacnih elemenata se moze vidjeti na slici 4.2 uz uvecan detalj
uz korijen krila s oplatom i bez oplate. Mreza se sastoji od ukupno 251687 elemenata, od
cega 123136 cetverokutnih S4R elemenata, 14887 trokutastih S3R elemenata te 113664



Poglavlje 4. Numeritka analiza konstrukcije krila 29

heksaedarskih SC8R elemenata. Kako su koristeni konacni elementi opée namjene, od-
nosno koriste se za i tanke i za debele ljuske, nije bilo potrebno paziti na debljinu
ljuskastih elemenata u odnosu na ostale dvije dimenzije. Tako je velicina konacnih ele-
menata odredena iskustveno, mreza kona¢nih elemenata je dovoljno usitnjena da se ne

mora raditi analiza konvergencije rjeSenje u odnosu na broj konacnih elemenata.

Slika 4.2: Mreza konacnih elemenata

4.2. Spoj trodimenzionalnih i dvodimenzionalnih ele-

menata

Ramenjace zahtijevaju spajanje s rebrima i oplatom kako bi se krilo ponasalo kao je-
dinstvena cjelina. Kinematska veza Shell to solid coupling se koristi za spajanje klasi¢nih
trodimenzionalnih i dvodimenzionalnih elemenata, ali moze spajati i kontinuirane i ko-
nvencionalne ljuskaste elemente. Ona povezuje rotacijske i translacijske stupnjeve slo-
bode gibanja ljusaka s translacijskim stupnjevima gibanja trodimenzionalnih elemenata.
Kod koristenja Shell to solid coupling spajanja preporucuje se da se ploha dvodimen-

zionalnog elementa ne spaja s nekom od ploha trodimenzionalnog elementa koje su joj
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paralelne, odnosno preporucuje se da je kut izmedu ploha od 60° do 300° [29]. Pravil-
nije je plohu dvodimenzionalnog elementa spojiti s bo¢nom plohom trodimenzionalnog
elementa, kao na slici 4.3. Tada program fiktivno translatira plohu ljuskastog elementa
nesto nize od samog ruba plohe trodimenzionalnog elementa, sto je inace uvjet za pra-

vilno funkcioniranje Shell to solid coupling-a, kako je prikazano na slici 4.3 [29].

ploha ljuske

trodimenzionalni
element L

translatirana ploha ljuske

preporuéuje se spajanje ljuske s tamnijim
dijelom trodimenzionalnog elementa

Slika 4.3: Spajanje trodimenzionalnog i dvodimenzionalnog elementa [29]

Kako je to jedan od mogucih slucajeva kod ramenjaca i oplate, potrebno je odabrati
spajanje oplate s bo¢nim plohama ramenjace kao Sto je prikazano na slici 4.4, gdje
je vidljivo kako je oplata spojena na ruzicaste, odnosno bocne plohe ramenjace. Spoj

rebara i ramenjaca je takoder na bo¢nim plohama ramenjaca.

Slika 4.4: Shell to solid coupling spojevi oplate i prednje ramenjace
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4.3. Opterecenje i rubni uvjeti

Glavno optere¢enje na krilo je uzgon koji krilo stvara, koji se unosi kao tlak po
donjaci krila s polinomom 3.3 kao raspodjelom te iznosom 3.4 pomnozenim s normalnim

opterecenjem, sto odgovara izrazu 3.10:

6p=Cylz,y)-=-p-V*-1.69.

| —

Kako polinom 3.3 predstavlja razliku koeficijenta tlaka po gornjaci i donjaci, optereéenje
se moze narinuti ili po donjaci ili po gornjaci krila, no kako je to optere¢enje uslijed
razlike tlaka, fizikalnije je narinuti tlak po donjaci nego vlak po gornjaci. Dodatno, tezina
solarnih panela je unesena takoder kao opterec¢enje po gornjaci krila kao tlak ravnomjerne
raspodjele, iznosa tezine solarnih panela po jedinici povrsine. Tezina motora se unosi kao
koncentrirana sila na prvom rebru pri korijenu krila. Baterije se u slucaju kada su one
odvojeni dio od konstrukcije krila unose takoder kao koncentrirana sila na ramenjacu 9.4
metara od korijena krila, a kada su integrirani dio ramenjace tada se ovisno o prostoru
koji zauzimaju unose kao tlak na povrsinu koju zauzimaju.

Glavni rubni uvjet je ukljestenje korijena krila, $to je pojednostavljenje koje predstavlja
spoj krila s trupom koji nije definiran u konceptualnom projektiranju. Kako bi simuliralo
prednaprezanje oplate kada je postavljena na konstrukciju krila, zabranjuje se rotacija
oplate oko osi Y sa slike 4.6, Sto dodatno ukrucuje ¢itavo krilo, odnosno smanjuje progib
vrha krila za 2-3% $to je dovoljno realno rjesenje. Na slici 4.5 se mogu vidjeti rubni
uvjet ukljestenja i uzgon kao tlak na donjaci krila, tezina motora i tezina baterija. Na
slici 4.6 se moze vidjeti ukljestenje i optere¢enja po gornjaci krila, odnosno opterecenje

solarnih panela te rubni uvjet na oplatu krila.

ukljestenje ruba krila

tezina motora

uzgon

tezina baterija

Slika 4.5: Ukljestenje, opterec¢enje uzgona, motora i baterija
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tezina solarnih panela

rubni uvjet oplate

S
ukljestenje ruba krila

Slika 4.6: Ukljestenje, rubni uvjeti na oplatu i optereéenje solarnih panela

U slucaju analize gubitka stabilnosti, ¢itava oplata se zanemaruje jer je napravljena
od platna pa je u analizama gubitka stabilnosti uvijek dolazilo do izvijanja oplate, no
to ne povlaci za sobom kolaps citave konstrukcije. U tom slucaju, sva opterecenja se
zamjenjuju opterecenjem uslijed uzgona, koje se mijenja tako da djeluje samo kao tlak
na prednju i zadnju ramenjacu prema izrazu 3.5, ali ekvivalentnog iznosa, dakle onog
iznosa koji izaziva isti progib vrha krila kao i kad je optereéena ¢itava donjaka krila
uslijed uzgona te djeluju i ostala optere¢enja. Optere¢enje na prednju ramenjacu je
otprilike 4 do 5 puta veceg iznosa nego ono na straznju ramenjacu. Na slici 4.7 se
moze vidjeti ekvivalentno optere¢enje na ramenjace s ukljestenjem kao jedinim rubnim

uvjetom.

ukljestenje ruba krila

optereéenje na
prednju ramenjacu opterecenje na
straznju ramenjacu

Slika 4.7: Rubni uvjet i opterec¢enje konstrukcije krila u slucaju analize gu-
bitka stabilnosti
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4.4. Svojstva elemenata konstrukcije krila

Prije prikaza svojstava elemenata krila, potrebno je naglasiti da se do svih svojstava
elemenata krila doslo iteracijom, prikazana svojstva elemenata su krajnji rezultati koji

zadovoljavaju postavljene kriterije ¢vrstoce i krutosti.

4.4.1. Prednja ramenjaca

Prednja ramenjaca je po svojstvima podijeljena na sedam dijelova, s tim da se prvih
pet dijelova sastoje od 6 segmenata ramenjace, Sesti dio od 4 segmenta ramenjace te
sedmi dio od 3 segmenta ramenjace. Pod segment ramenjace se podrazumijeva dio
ramenjace izmedu bilo koja dva rebra, sto znaci da je svaki segment jednake duljine,
392 mm. Svaki segment ramenjace je, kao Sto je napomenuto ranije, podijeljen po visini
na 8 dijelova. U tablici 4.1 su prikazani slojevi ramenjace po dijelovima po duzini (I-
VII) i visini (1-8) $to objasnjava slika 4.8. U tablici 4.1 se podrazumijeva da stupnjevi
oznacCavaju orijentaciju slojeva CFRP-a u odnosu na X os sa slike 4.8, s tim da je
debljina svakog sloja CFRP-a 0.125 mm, a debljina Nomez-a je ostatak debljine tog
dijela ramenjace. Slojevi svakog dijela u tablici su rasporedeni od gore prema dolje.
Opcenito je za svaki dio krila potrebno zadati lokalni koordinatni sustav kako bi pravilno
zadali svojstva materijala. Masa prednje ramenjace sa svojstvima iz tablice 4.1 iznosi

5.19 kilograma.

Prednja ramenjaca s integriranom baterijom

S obzirom na njihovu gustoéu, baterije se mogu integrirati u prednju ramenjacu u
jedan ili vise segmenata, ovisno o volumenu segmenata jer kako se udaljavaju od ko-
rijena krila, segmenti su sve manjeg volumena. Zbog toga se baterije mogu postaviti
u npr. samo prvi segment ramenjace pri korijenu krila ili u zadnjih sedam segmenata
ramenjace. Sto vige mjesta zauzimaju po visini, manje zauzimaju mjesta po duljini
ramenjace, a to je povoljno jer je onda manjeg volumena Dai-Nippon EP-40 zastitni
sloj baterija, pa mu je i manja masa. No, §to su blize korijenu krila postavljene baterije,
manje rasterecuju krilo, pa se zbog toga moraju ojacavati neki drugi dijelovi krila, sto
smanjuje ustedu u masi koja se dobiva postavljanjem baterija u ramenjacu. Procije-

njeno je da bi baterije trebale zauzimati maksimalno tri segmenta ramenjace, sto vise
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udaljena od korijena krila. Taj uvjet zadovoljava druga polovica IV. dijela ramenjace,
gdje baterije smjestene teze 16.15 kilograma, Sto je samo malo viSe od potrebnog. Ta
tri segmenta krila su time olakSana za citavu masu Nomez-a, sloj CFRP-a koji dijeli
Nomez, dva sloja CFRP-a na donjem pojasu ramenjace te jedan sloj CFRP-a na gor-
njem pojasu ramenjace. Na slici 4.8 su crvenom bojom oznacena tri segmenta u kojima
su smjestene baterije, s kotiranim pocetkom i krajem segmenata od korijena krila. U
tablici 4.2 su prikazani slojevi ramenjace po dijelovima po duzini (I-VII) i visini (1-8)
s integriranom baterijom koja je oznacena s LiPo (Litij-polimer), podrazumijeva se isti
lokalni koordinatni sustav, debljina slojeva CFRP-a je 0.125 mm, debljina Dai-Nippon
EP-40 zastitnog sloja baterija je 0.1 mm, a ostatak debljine ramenjace je ili Nomex
ili LiPo baterija koja je orijentirana pod 0° u smjeru osi X. Ukupna masa prednje

ramenjace s integriranim baterijama iznosi 21.13 kilograma.

\

ity

CO~AN W ) ho—

segmenti s
baterijama u drugoj
verziji prednje
ramenjace

Slika 4.8: Prednja ramenjaca podijeljena po duzini (I-VII) i visini (1-8)



Tablica 4.1: Prednja ramenjaca podijeljena po duzini (I-VII) i visini (1-8)
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I 11 111 v A\ VI VII
0°/45° 0°/45°
/45°/ /45° 0°/45°/ 0°/45°/ 0°/ 0°/ 0°/
1 —45°/0°/| —45°/
Nomex Nomezx Nomex Nomezx Nomex
Nomex Nomex
2 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomezx Nomex
Nomex/ | Nomex/ | Nomex/
3 0°/ 0°/ 0°/ Nomex | Nomex | Nomex | Nomex
Nomezx Nomex Nomex
4 Nomezx Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
0°/ 0°/ 0°/
5 Nomex Nomex Nomex Nomex
Nomezx Nomex Nomezx
Nomex/ | Nomezx/ | Nomex/
6 0°/ 0°/ 0°/ Nomex | Nomex | Nomex | Nomex
Nomex Nomex Nomex
7 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
Nomex/ | Nomex/ Nomex/
Nomezx/ Nomex/ | Nomex/ | Nomex/
8 0°/45°/ 0°/45°/ 0°/45°/
0°/45° 0°/45° 0°/45° 0°
—45°/0° —45° —45°
Prosjecna
debljina
. 15.78 13.85 11.92 9.86 8.05 6.52 5.4
sloja

(o]
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Tablica 4.2: Prednja ramenjaca podijeljena po duzini (I-VII) i visini (1-8) s integriranom

baterijom
I 1I 111 IV (1/2) | IV (2/2) Vv VI VII
0°/ Dai-
0°/45°/ | 0°/45°/ _
) 15°)0°) 15 0°/45°/ | 0°/45°/ Nippon 0°/ 0°/ 0°/
Nomex | Nomex | EP-40/ | Nomex | Nomex | Nomex
Nomezxz | Nomex
LiPo
2 Nomezx | Nomex | Nomex | Nomex LiPo Nomez | Nomex | Nomex
Nomezx/ | Nomex/| Nomez/
3 0°/ 0°/ 0°/ Nomex LiPo Nomex | Nomex | Nomex
Nomex | Nomex | Nomex
4 Nomex | Nomex | Nomex | Nomex LiPo Nomex | Nomex | Nomex
0°/ . 0°/ 0°/
5 Nomex | Nomex | Nomex LiPo Nomex
Nomex Nomez | Nomex
Nomex/ | Nomex/| Nomez/
6 0°/ 0°/ 0°/ Nomex LiPo Nomex | Nomex | Nomex
Nomex | Nomex | Nomex
7 Nomex | Nomex | Nomex | Nomex LiPo Nomex | Nomex | Nomex
LiPo/
Nomex/ | Nomez/ Nomex/ Dai-
Nomezx/ . Nomex/| Nomex/| Nomex/
8 0°/45°/ | 0°/45°/ 0°/45°/ | Nippon
0°/45° 0°/45° 0°/45° 0°
—45°/0° —45° —45° EP-40/
OO
Prosjecna
debljina
_ 15.78 13.85 11.92 10.89 8.96 8.05 6.52 5.4
sloja
[mm]
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4.4.2. Straznja ramenjaca

Straznja ramenjaca je na isti nacin podijeljena kao i prednja, na 56 dijelova, po
duzini (I-VII) i visini (1-8). Zbog maksimalne visine od 42 milimetra u korijenu krila,
jezgru od Nomezx-a nije potrebno dijeliti. U tablici 4.3 su prikazani slojevi ramenjace po
dijelovima po duzini (I-VII) i visini (1-8). Tablica 4.3 podrazumijeva iste pretpostavke
kao i kod prednje ramenjace, dakle stupnjevi oznacavaju orijentaciju slojeva CFRP-a
u odnosu na X os, s tim da je i globalni koordinatni sustav za straznju ramenjacu isti
kao i za prednju ramenjacu. Debljina svakog sloja CFRP-a iznosi 0.125 milimetara, a
debljina Nomezx-a je ostatak debljine tog dijela ramenjace. Masa straznje ramenjace sa
svojstvima iz tablice 4.3 iznosi 1.2 kilograma. Integriranje baterija u straznju ramenjacu

nije razmatrano zbog premale visine straznje ramenjace.

Tablica 4.3: Straznja ramenjaca podijeljena po duzini (I-VII) i visini (1-8)

I 11 111 IV Vv VI VII
0°/45° 0°/45°
/45° /45°/ 0°/45°/ 0°/45°/ 0°/ 0°/ 0°/
1 —45°/ —45°/
Nomex Nomezx Nomex Nomezx Nomex
Nomex Nomex
2 Nomex Nomex Nomex Nomezx Nomex Nomezx Nomex
3 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomezx Nomex
4 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
5 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
6 Nomezx Nomex Nomezx Nomex Nomex Nomex Nomex
7 Nomezx Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
Nomex/ | Nomex/
. 15 15 Nomex/ | Nomex/ | Nomex/ | Nomex/ | Nomex/
45°/0° 45°/0° 0° 0° 0°
45°/0° 45°/ 0°
Prosjecna
debljina
_ 6.2 5.44 4.68 3.92 3.16 2.53 2.05
sloja
[mm]
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4.4.3. Uzduznice

Uzduznice su podijeljene tako da im se moze mijenjati svojstva pojasa odvojeno od
struka. Sve uzduznice su modelirane kao sendvi¢ kompozit koji ¢ini jezgra od Nomez-a
te pojasevi od po jedan sloj CFRP-a debljine 0.125 milimetara. Na slici 4.9 su oznaceni
pojasevi uzduznica po gornjaci i po donjaci, strukovi uzduznica po gornjaci i donjaci
te njihovi lokalni koordinatni sustavi. Slojevi CFRP-a su orijentirani pod 0° u smjeru
osi X u lokalnim koordinatnim sustavima. U tablici 4.4 je prikazana debljina Nomez
jezgri uzduznica u slucaju eksternih baterija te integrirane baterije u prednju rame-
njacu. U slucaju kada je baterija integrirana u prednju ramenjacu, zbog nesto manjeg
rastere¢enja krila potrebno je povecati debljinu jezgara uzduznica kako ne bi doslo do
gubitka stabilnosti uzduznica. Ukupna masa uzduznica u sluc¢aju eksternih baterija iz-
nosi 0.772 kilograma, a u slucaju integriranih baterija u prednju ramenjacu masa iznosi
0.895 kilograma.

pojasevi uzduznica koordinatni sustav pojasa
na gornjaci uzduZznica na gornjaci

koordinatni sustav
strukova uzduZnica

koordinatni sustav pojasa— "

_ L pojasevi uzduznica
uzduZnica na donjaci

na donjaci

Slika 4.9: Dijelovi uzduznica i lokalni koordinatni sustavi

Tablica 4.4: Debljine jezgre uzduznica

Debljina jezgre (Nomez-a) [mm]

eksterne baterije integrirane baterije
Pojasevi uzduznica na donjaci 4
Pojasevi uzduznica na gornjaci 9 14
Strukovi uzduznica na donjaci 4
Strukovi uzduznica na gornjaci 7 12
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4.4.4. Rebra

Rebra su takoder predvidena kao sendvi¢ kompozit s po jednim slojem CFRP-a
debljine 0.125 milimetra kao povrSinskim slojevima te Nomex jezgrom. Podijeljena su
na dva dijela kojima se mogu zadavati svojstva, prvi dio, ispred prednje ramenjace na
slici 4.10 osvijetljen crvenom bojom te drugi dio, izmedu dvije ramenjace te iza straznje
ramenjace, na slici 4.10 prikazan plavom bojom. Dio izmedu dvije ramenjace je skloniji
izvijanju uslijed aerodinamickog opterecenja, pa jezgra kompozita mora biti deblja. U
tablici 4.5 je prikazana debljina Nomex jezgre u prvom te drugom dijelu rebara. Slojevi
CFRP-a su orijentirani pod 0° u smjeru osi X u lokalnom koordinatnom sustavu za

rebra sa slike 4.10. Ukupna masa rebara iznosi 0.907 kilograma.

Slika 4.10: Elementi konstrukcije rebara

Tablica 4.5: Debljine jezgre rebara

Debljina jezgre (Nomex-a) [mm]
Prvi dio 1
Drugi dio 3




5 Rezultati

Svi rezultati koji slijede su dobiveni modelom opisanim u prethodnom poglavlju, s

optere¢enjem uslijed udara vjetra opisanim u 3. poglavlju.

5.1. Krilo s eksternim baterijama

Analiza gubitka stabilnosti krila

U analizi gubitka stabilnosti, kako je ve¢ pojasnjeno, razmatrano je krilo bez oplate
s ekvivalentnim optere¢enjem. Analizirano je samo prvih 10 nacina gubitka stabilnosti
kako bi se ubrzala analiza, ali i zbog toga Sto je prvi na¢in gubitka stabilnosti naj-
kriti¢niji, ostali redom imaju veéu vrijednost vlastite vrijednosti A\, tako da c¢e se u
rezultatima prikazati samo prvi nacin gubitka stabilnosti. U prvih 10 nac¢ina gubitka
stabilnosti konstrukcije krila nije dolazilo do globalnih nacina izvijanja konstrukcije. Na
slici 5.1 se moze vidjeti prvi nacin gubitka stabilnosti za krilo s eksternom baterijom, s
faktorom uvecanja rezultata od 1450.
Sa slike 5.1 se moze vidjeti da su uzduznice na gornjaci krila najkriticniji dio krila
za gubitak stabilnosti, ali vlastita vrijednost A iznosi 1.4965 Sto znac¢i da uzduznice sa
svojstvima iz tablice 4.4 sasvim odgovaraju postavljenom kriteriju za gubitak stabilnosti.
Kako je ve¢ napomenuto, do svojstava iz tablice 4.4 se doslo iteracijom, tako da je

rezultat sa slike 5.1 samo krajnji rezultat analize.

40
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Y
Step: Buckle
Z Mode 1: EigenValue = 1.4965

X Primary Var: U, Magnitude
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.450e+03

Slika 5.1: Prvi nacin gubitka stabilnosti za krilo s eksternim baterijama

Analiza ¢vrstoée krila

U analizi ¢vrstoce krila se koriste kriteriji opisani u 2.2. poglavlju. Na slici 5.2 se
moze vidjeti progib krila s faktorom uvecanja 1, maksimalni progib je o¢ekivano na vrhu

krila i iznosi 1294 milimetra.

U, Magnitude

+1.294e+03 Max: +1.294e+003
+1.186e+03
+1.079e+03
+9.707e+02
+8.628e+02

+7.550e+02
+6.471e+02
+5.393e+02
+4.314e+02
+3.236e+02
+2.157e+02
+1.079e+02
+0.000e+00

Y

z ‘l‘x Increment  1: Step Time = 1.000

Primary Var: U, Magnitude
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.120e+00

Slika 5.2: Progib krila s eksternim baterijama
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Na slici 5.3 se moze vidjeti naprezanje po Von Misesu ¢itavog krila. Najveée naprezanje
je u korijenu krila, konkretno na donjem pojasu prednje ramenjace s iznosom od 250.7

MPa, sto je prikazano na detalju slike 5.3.

Max: +2.507e+002

S, Mises

Multiple section points

(Avg: 75%)
+2.507e+02
+2.298e+02
+2.090e+02
+1.881le+02
+1.672e+02
+1.463e+02
+1.254e+02
+1.045e+02
+8.358e+01
+6.269e+01
+4.179e+01
+2.090e+01
+7.436e-05

Max: +2.507e+02

Max: +2.5@7@

Y

Z ‘i‘x Increment  1: Step Time = 1.000

Primary Var: S, Mises
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.3: Naprezanje po Von Misesu krila s eksternim baterijama [MPa]

Ako se promatra samo Oratex600 oplata ili samo Nomezx sac¢e, moze se vidjeti na slikama
5.4 1 5.5 da su najveca naprezanja manja od granice razvlacenja za te materijale, koja
za Oratex600 iznosi 158 MPa, a za Nomez 7.6 MPa.

Na slici 5.6 se moze vidjeti da po Tsai-Hill metodi popustanja kompozita najveca vri-
jednost popustanja je na rebru uz ramenjacu na mjestu na kojem su ovjeSene eksterne
baterije, ali s iznosom 0.5361 ne dolazi do popustanja kompozita. No baterije se u stvar-
nosti ionako ne bi ovjesile doslovno u jednoj tocki, tako da je to zanemarivo. Ako se
izuzmu rebra, najveca vrijednost popustanja je ocekivano u okolici najve¢eg naprezanja,
dakle u korijenu krila, ali s iznosom 0.2908 ne dolazi do popustanja, sto se vidi na slici
5.7.
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S, Mises

Multiple section points

(Avg: 75%)
+2.625e+00
+2.406e+00
+2.188e+00
+1.969e+00
+1.750e+00
+1.531e+00
+1.313e+00
+1.094e+00

+2.533e-04

Z'< Increment  1: Step Time =  1.000
Primary Var: S, Mises
X Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.4: Naprezanje po Von Misesu oplate krila s eksternim baterijama
[MPa]

S, Mises

Multiple section points

(Avg: 75%)
+4.262e-01

+7.436e-05
Max: +4.262e-01

Max: +4. e-001

Y

Z.L‘ 1% Increment 1: Step Time = 1.000

Primary Var: S, Mises
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.5: Naprezanje po Von Misesu Nomex sacaste jezgre ramenjaca krila

s eksternim baterijama [MPa

43
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TSAIH

Multiple section points

(Avg: 75%)
+5.361e-01

+4.468e-02
+0.000e+00

Z Increment 1: Step Time = 1.000
X Primary Var: TSAIH
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.6: Vrijednosti Tsai-Hill kriterija popustanja krila s eksternim bateri-

jama

TSAIH
Envelope (max abs)
(Avg: 75%)

+0.000e+00
Max: +2.908e-01 Max: +2.908e-001

Y

Z“Lx Increment  1: Step Time =  1.000

Primary Var: TSAIH
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.7: Vrijednosti Tsai-Hill kriterija popustanja u korijenu krila s ekster-

nim baterijama
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Po Tsai-Wu metodi popustanja kompozita rezultati se neznatno razlikuju, najveéa vri-
jednost je takoder na spoju rebra i ramenjace gdje je ovjeSen teret i iznosi 0.5564 Sto
se vidi na slici 5.8, a ako se izuzmu rebra najveca vrijednost je u blizini korijena krila

odnosno najveteg naprezanja s vrijednosti 0.3223, sto se vidi na slici 5.9.

TSAIW

Multiple section points

(Avg: 75%)
+5.564e-01

+0.000e+00

Z ’c Increment 1: Step Time = 1.000

X  Primary Var: TSAIW
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.8: Vrijednosti Tsai-Wu kriterija popustanja krila s eksternim bateri-

jama

Po Hashin metodi popustanja kompozita najveca vrijednost se postize za popustanje
matrice uslijed vlacnog opterecenja, ocekivano na mjestu gdje su i Tsai-Wu te Tsai-Hill
metode predvidjele najvece iznose popustanja, no s manjom vrijednosti 0.2874 Sto se
vidi na slici 5.10, pa ne dolazi do popustanja. Elementi bez rezultata na slici 5.10 su

elementi koji nemaju CFRP slojeve.
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TSAIW

Envelope (max abs)

(Avg: 75%)
+3.223e-01
+2.954e-01
+2.686e-01
+2.417e-01
+2.149e-01

Max: +3.223e-01

Y

Z“Lx Increment  1: Step Time = 1.000

Primary Var: TSAIW
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.9: Vrijednosti Tsai-Wu kriterija popustanja u korijenu krila s ekster-

nim baterijama

HSNMTCRT
Envelope (max abs)
(Avg: 75%)

+2.874e-01
+2.635e-01
+2.395e-01
+2.156e-01
+1.916e-01
+1.677e-01
+1.437e-01
+1.198e-01
+9.581e-02

Slika 5.10: Vrijednosti Hashin kriterija za popustanje matrice uslijed vlacnog

opterecenja krila s eksternim baterijama
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5.2. Krilo s integriranim baterijama

Analiza gubitka stabilnosti krila

Zbog manjeg rastereCenja krila, pri modeliranju analize gubitka stabilnosti krila s
integriranim baterijama potrebno je unijeti nesto vece ekvivalentne sile na ramenjace,
pa je potrebno i ojacati uzduznice. S vrijednostima debljine jezgri uzduznica opisanim

u 4. poglavlju, rezultat se vidi na slici 5.11.

I Step: buckle Y
z X Mode 1: EigenValue = 1.4716

Primary Var: U, Magnitude
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.450e+03

Slika 5.11: Prvi nac¢in gubitka stabilnosti za krilo s integriranim baterijama

Moze se primijetiti da su uzduznice kriticni dio, no sa svojstvima iz tablice 4.4 vlastita
vrijednost A iznosi 1.4716 Sto je sasvim dovoljno za postavljeni kriterij gubitka stabil-

nosti.

Analiza ¢vrstoée krila

Na slici 5.12 se moze vidjeti progib krila s faktorom uvec¢anja 1. Moze se primijetiti
da je maksimalni progib od 1565 milimetara, Sto je veci iznos u usporedbi s krilom s
eksternim baterijama, zbog ¢ega su i potrebna ojacanja uzduznica po gornjaci. To-
liki progib je 11% poluraspona krila, ¢ime je opravdano zanemarivanje geometrijskih

nelinearnosti u ovom radu.
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Max: +1,565e+003
U, Magnitude
+1.565e+03
+1.435e+03
+1.304e+03
+1.174e+03

+1.043e+03
+9.129e+02
+7.825e+02
+6.520e+02
+5.216e+02

+3.912e+02 v

+2.608e+02

+1.304e+02

+0.000e+00
Max: +1.565e+03

Y

z biix Increment  1: Step Time =  1.000

Primary Var: U, Magnitude
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.12: Progib krila s integriranim baterijama

Najveca naprezanja su u korijenu krila kao i kod krila s eksternim baterijama, Sto se
moze vidjeti na slici 5.13. Najvece naprezanje po Von Misesu je 263.8 MPa i prikazano

je na detalju slike 5.13.

S, Mises

Envelope (max abs)

(Avg: 75%)
+2.638e+02

+8.792e+01
+6.594e+01
+4.396e+01
+2.198e+01
+9.838e-05

Max: +2.638e+02

Max: +2.6’3’@
Y
V4 ‘llx Increment 1: Step Time = 1.000

Primary Var: S, Mises
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.13: Naprezanje po Von Misesu krila s integriranim baterijama [MPa)
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Najvece naprezanje po Von Misesu u oplati je 2.527 MPa, moze se vidjeti na slici 5.14,
Sto je manje od granice razvlacenja koja iznosi 158 MPa. Najvec¢e naprezanje po Von
Misesu u Nomez sacastoj jezgri je 0.449, Sto se vidi na slici 5.15 te je takoder manje od

granice razvlacenja koja iznosi 7.6 MPa.

S, Mises

Multiple section points

(Avg: 75%)
+2.527e+00
+2.317e+00
+2.106e+00
+1.896e+00
+1.685e+00
+1.474e+00
+1.264e+00
+1.053e+00
+8.427e-01
+6.321e-01
+4.215e-01
+2.109e-01
+3.504e-04

Increment  1: Step Time =  1.000
z P
Primary Var: S, Mises
X  Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.14: Naprezanje po Von Misesu oplate krila s integriranim baterijama
[MPa]

S, Mises
Multiple section points
(Avg: 75%)

+7.221e-05
Max: +4.490e-01

¥4 0‘( Increment  1: Step Time = 1.000

X Primary Var: S, Mises
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.15: Naprezanje po Von Misesu Nomex sacaste jezgre ramenjaca krila

s integriranim baterijama [MPa)]
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U krilu s integriranim baterijama mora se promatrati i popustanje zastitnog sloja ba-
terija i popustanje baterija. Na slici 5.16 se moze vidjeti da je najveée naprezanje u
baterijama u smjeru osi X koordinatnog sustava ramenjace 0.6170 MPa, sto je manje
od granice razvlacenja za baterije 0,99 koji iznosi 3.9 MPa, a na slici 5.17 se moze vidjeti
da je najvece naprezanje u baterijama u smjeru osi Y koordinatnog sustava ramenjace
0.02995 MPa, takoder manje od granice razvlacenja za baterije 0.2 koji iznosi 1.1 MPa,

tako da i baterije zadovoljavaju kriterije ¢vrstoce.

s, 811

Envelope (max abs)

(Avg: 75%)
+6.170e-01

+2.395e-01
+1.975e-01
+1.556e-01
+1.136e-01

Increment  1: Step Time =  1.000
Primary Var: S, S11
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.16: Naprezanje u baterijama u osi X [MPa]

S, 822

Envelope (max abs)

(Avg: 75%)
+2.995-02
+2.747e-02
+2.498e-02
+2.249e-02
+2.001e-02

+11253e-04

Y

Z“t‘ X Increment  1:StepTime= 1.000

Primary Var: S, S22
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.17: Naprezanje u baterijama u osi Y [MPa

Na slici 5.18 se moze vidjeti da je najveé¢e naprezanje zastitnog sloja 3.813 MPa, Sto je

manje od granice razvlacenja koja iznosi 16.8 MPa.
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S, Mises

PLY-2 (middle)

(Avg: 75%)
+3.813e+00
+3.723e+00
+3.633e+00
+3.5432+00
+3.4532+00
+3.3632+00
+3.2732+00
+3.183e+00
+3.093e+00
+3.0032+00
+2.913e+00
+2.8232+00
+2.7332+00

Max: +3.813e+00

: +3-813e+000

Z‘itx Increment 1 Step Time = 1.000

Primary Var: S, Mises
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.18: Naprezanje po Von Misesu zastitnog sloja baterija krila s integri-

ranim baterijama [MPa]

Po Tsai-Hill metodi popustanja kompozita u ovoj verziji krila kriticno mjesto je u ko-
rijenu krila, jer tezina baterije viSe nema hvatiSte u jednoj tocki. S vrijednosti od
0.3059 zadovoljava kriterije popustanja, Sto je vidljivo na slici 5.19. Tsai-Wu metoda
popustanja previda isto mjesto popustanja, opet s neznatnom razlikom u vrijednosti od

0.339, sto je prikazano na slici 5.20.

TSATH

Envelope (max abs)

(Avg: 75%)
+3.059e-01

+1.020e-01
+7.647e-02
+5.098e-02
+2.549e-02
+0.000e+00

Max: +3.05%-01

Max: +3.659a 01
Y

Z‘LX Increment  1: Step Time =  1.000

Primary Var: TSAIH
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.19: Vrijednosti Tsai-Hill kriterija popustanja krila s integriranim ba-

terijama
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TSAIW

Envelope (max abs)

(Avg: 75%)
+3.390e-01
+3.108e-01

+2.825€-02
+0.000e+00

Max: +3.390e-01

Max: +3.390e|
Y

Z'LX Increment  1: Step Time =  1.000

Primary Var: TSAIW
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.20: Vrijednosti Tsai-Wu kriterija popustanja krila s integriranim ba-

terijama

Po Hashin kriteriju popustanja kompozita najveca vrijednost se postize za popustanje
matrice uslijed vlacnog opterecenja, takoder na mjestu gdje su Tsai-Hill i T'sai-Wu kri-
teriji pokazivali najvece vrijednosti, s iznosom 0.09344 koji nije dovoljan za popustanje,

sto se vidi na slici 5.21. Elementi bez rezultata na slici 5.21 su elementi koji nemaju
CFRP slojeve.

HSNMTCRT

Envelope (max abs)

(Avg: 75%)
+9.344e-02
+8.565e-02
+7.787e-02
+7.008e-02
+6.229e-02

+3.893e-02
+3.115e-02
+2.336e-02
+1.557e-02
+7.787e-03
+0.000e+00

Max: +9.344e-02

Y

Z‘L X Increment 1: Step Time = 1.000

Primary Var: HSNMTCRT
Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00

Slika 5.21: Vrijednosti Hashin kriterija za popustanje matrice uslijed vlacnog

opterecenja krila s integriranim baterijama
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Na slikama u ovom poglavlju je pokazano kako obje varijante krila, sa svojstvima iz 4.
poglavlja udovoljavaju svim kriterijima ¢vrstoce i kriterijima stabilnosti konstrukcije.
Masa krila s eksternim baterijama iznosi 10.45 kilograma, dok masa krila s integriranim
baterijama iznosi 26.52 kilograma, od ¢ega je masa baterija 16.15 kilograma, a masa

ostatka konstrukcije krila 10.37 kilograma.

Usporedba rezultata krila s eksternim baterijama i krila s integriranim ba-

terijama

Kako bi se svi krajnji rezultati mogli pregledno vidjeti, prikazani su u tablici 5.1 kao
usporedba dvije varijante krila, dok se na slici 5.22 moze vidjeti progib obje varijante

krila u ovisnosti o rasponu.

1600 . T

eksterne baterije
1400 | integrirane baterije |

1200

—

o

o

o
T

800 -

pragib krila [mm]

600

400

200 -

O 1 1
0 5000 10000 15000
raspon krila [mm]

Slika 5.22: Progib krila u ovisnosti o rasponu u [mm)] krila s eksternim bate-

rijama i krila s integriranim baterijama
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Tablica 5.1: Usporedba rezultata krila s eksternim baterijama i krila s integriranim

baterijama

eksterne baterije

integrirane baterije

Maksimalni progib [mm]| 1294 1565
Naprezanje po Von Misesu [MPa] 250.7 263.8
Naprezanje po Von Misesu (oplata krila) 2.625 2.527
[MPa]

Naprezanje po Von Misesu (Nomex jezgra 0.4262 0.449
ramenjaca) [MPa]

Naprezanje po Von Misesu (zastitni sloj - 3.813
baterija) [MPa]

Naprezanje baterija u X smjeru [MPa) - 0.617
Naprezanje baterija u Y smjeru [MPa] - 0.02995
Maksimalne vrijednosti Tsai-Hill kriterija 0.5361 0.3059
popustanja

Maksimalne vrijednosti Tsai-Wu kriterija 0.5564 0.339
popustanja

Maksimalne vrijednosti Hashin kriterija 0.2874 0.09344
popustanja

Masa konstrukcije krila (bez baterija) [kg] 10.45 10.37




6 | Zakljutak

U ovom radu napravljena je numericka analiza konstrukcije solarne bespilotne le-
tjelice u dvije varijante, s baterijama odvojenim od konstrukcije krila te s baterijama
integriranim u prednju ramenjacu krila. Predviden je razmjestaj i provedeno je dimen-
zioniranje osnovnih elemenata konstrukcije krila za slucaj udara vijetra u fazi penjanja
letjelice u zoni najvecih prosjecnih brzina vjetrova, pri ¢emu su izracunate neke osnovne
performanse letjelice potrebne za penjanje. Prilikom odabira nacina izvodenja pojedinih
elemenata konstrukcija vodilo se racuna o tehnologiji proizvodnje. Masa konstrukcije
letjelice s eksternim baterijama iznosi 10.45 kilograma, a u slu¢aju integriranih baterija
masa konstrukcije letjelice (bez baterija) iznosi 10.37 kilograma. Usteda u masi kons-
trukcije kod krila s integriranim baterijama je dakle oko 80 grama, ¢emu bi se jos trebalo
pridodati usteda u masi samih aerodinamicki oblikovanih kapsula u kojima se pohra-
njuju baterije u eksternom obliku te odredena usteda u masi izolacije baterija. Osim
usteda u masi, smanjen je i ukupan otpor letjelice za iznos koji su stvarale aerodinamicke
kapsule. No, procijenjeno je da i s tim dodatnim ustedama u masi, masa krila ne bi iz-
nosila manje od 10 kilograma. Masa krila predvidena u konceptualnom razvoju letjelice
je oko 6 kilograma, no objasnjeno je u 2. poglavlju zasto je to vjerojatno kriva procjena.
Realnija procjena, 9 kilograma mase krila takoder nije dostignuta ovim radom. Vise
je mogucih razloga, jedan od njih je Sto u ovom radu nisu koristene neke od metoda
optimizacije konstrukcije, ve¢ se konacni model krila odredio procjenama na temelju
iskustva, sto vjerojatno nije optimalno rjesenje. Na primjer, debljina jezgre pojasa i
struka uzduznica po gornjaci krila je prevelika, pa je u tom slucaju vjerojatno povolj-

nije rjeSenje vise uzduznica po gornjaci krila s manjom debljinom jezgre. Drugi razlog

55



Poglavlje 6. Zakljutak 56

bi mogao biti ¢injenica da je konceptualna aerodinamika krila napravljena neovisno o
konstrukeiji krila, odnosno u sklopu kolegija u kojem nije bilo potrebno projektirati
konstrukciju krila. Zadovoljenje aerodinamickih uvjeta krila, prije svega koeficijenta ot-
pora, napravljeno tako da se odabrao vrlo tanak aeroprofil te se zatim povecavao raspon
krila do potrebne razine za zadane uvjete. Tako tanak aeroprofil uz taj raspon krila
uzrokuje gubitak stabilnosti nekih dijelova krila i uz relativno mali progib vrha krila,
zbog cega se ti dijelovi moraju ojacavati vise nego Sto je uobicajeno i time povecavati
masu Citave konstrukcije.

Integriranjem baterija u konstrukciju krila letjelice ostvaruje se usteda u masi od otpri-
like 5% mase krila, ali se povecava kompleksnost te smanjuje trajnost krila. Litij-polimer
baterije zadrzavaju gustoc¢u energije te ostala svojstva do maksimalno 1000 ciklusa pu-
njenja i praznjenja, ali i manje kad se uzmu u obzir uvjeti, odnosno temperatura i
opteretenje na kojem bi radile, Sto znaci da bi ¢itavo krilo trebalo mijenjati svakih par
godina. Posebno oblikovanje baterija kakvo zahtjeva integracija baterija u ramenjacu
ionako nije lako posti¢i, vrlo je zahtjevno i skupo, pa je potreba za mijenjanjem citave
ramenjace krila svakih par godina i zbog toga otezavajuca okolnost. Za daljnji rad na
projektu se predlaze ponovno aerodinamicko oblikovanje krila, uzimajuéi u obzir nedos-
tatke ovako vitkih krila, zatim optimizacija modela konstrukcije krila te tek nakon toga
razmatranje integriranja baterija u krilo, ako ne bude zadovoljen uvjet dovoljno male

mase krila.
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