Dimenzioniranje novog krila postojeceg lakog
zrakoplova

Bojan, Vidovic

Master's thesis / Diplomski rad
2015

Degree Grantor / Ustanova koja je dodijelila akademski / strucni stupanj: University of
Zagreb, Faculty of Mechanical Engineering and Naval Architecture / SveuciliSte u Zagrebu,
Fakultet strojarstva i brodogradnje

Permanent link / Trajna poveznica: https://urn.nsk.hr/urm:nbn:hr:235:574194

Rights / Prava: In copyright /Zasti¢eno autorskim pravom.

Download date / Datum preuzimanja: 2024-05-12

Repository / Repozitorij:

Repository of Faculty of Mechanical Engineering
and Naval Architecture University of Zagreb

DIGITALNI AKADEMSKI ARHIVI I REPOZITORLIL

zir.nsk.hr


https://urn.nsk.hr/urn:nbn:hr:235:574194
http://rightsstatements.org/vocab/InC/1.0/
http://rightsstatements.org/vocab/InC/1.0/
https://repozitorij.fsb.unizg.hr
https://repozitorij.fsb.unizg.hr
https://zir.nsk.hr/islandora/object/fsb:4923
https://repozitorij.unizg.hr/islandora/object/fsb:4923
https://dabar.srce.hr/islandora/object/fsb:4923

SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET STROJARSTVA | BRODOGRADNJE

DIPLOMSKI RAD

Bojan Vidovi¢

Zagreb, 2015.



SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET STROJARSTVA | BRODOGRADNJE

DIPLOMSKI RAD

Mentor: Student:

Izv. prof. dr. sc. Milan Vrdoljak, dipl. ing. Bojan Vidovi¢

Zagreb, 2015.



Izjavljujem da sam ovaj rad izradio samostalno koristeci steCena znanja tijekom studija i

navedenu literaturu.

Zahvaljujem se mentoru izv. prof. dr. sc. Milanu Vrdoljaku na znanju, pomo¢i i strpljenju,
ne samo kod izrade rada, nego i kroz cijelo vrijeme studiranja. Takoder se zahvaljujem dr.sc.

Dubravku Matijasevicu na pomoci tokom izrade rada.

Najvecu zahvalu upuéujem svojoj obitelji, prvenstveno na strpljenju i potpori tokom

studiranja.

Bojan Vidovié¢



SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET STROJARSTVA I BRODOGRADNJE
Sredi$nje povjerenstvo za zavrine i diplomske ispite
Povjerenstvo za zavrine i diplomske ispite studija zrakoplovstva

©

Sveuciliste u Zagrebu
Fakultet strojarstva i brodogradnje

Datum Prilog

Klasa:

Ur.broj:

DIPLOMSKI ZADATAK
Student: Bojan Vidovi¢ Mat. br.: 0035161637

Naslov rada na
hrvatskom jeziku: Dimenzioniranje novog krila postojeceg lakog zrakoplova

Naslov rada na
engleskom jeziku: Sizing of New Wing for Existing Light Aircraft

Opis zadatka:

Metode za odredivanje polja brzine temeljene na primjeni singulariteta postavljaju singularitete na
odredenom podru&ju, uobiéajeno na konturi promatranoga objekta. U takvim metodama za singularitete
primjenjuju se vrtloznice, odnosno vrtlozne niti (npr. metoda noseée linije ili metoda vrtlozne resetke) ili
kombinacije izvora i vrtloznih niti (npr. panelne metode). Te metode pogodne su za brzo odredivanje
aerodinamickih zna&ajki te preliminarno dimenzioniranje krila i optimiranje njegove temeljne geometrije.
Za tako definirano krilo moguce je detaljniju analizu provesti metodama s drugim pristupom odredivanju
polja brzina, temeljenim na primjeni mreZe definirane u cijelom podrucju za koje se analizira optjecanje, $to
je pristup koji koriste metode numeri¢ke mehanike fluida (CFD).

Za postojeci promatrani laki zrakoplov potrebno je preliminarno dimenzionirati novo krilo koje bi, u okviru
modifikacije zrakoplova, omoguéilo bolje performanse zrakoplova.

U radu je potrebno:

e Prikupiti potrebne podatke o promatranom zrakoplovu za koji se planira modifikacija te definirati
zahtjeve relevantne za aerodinami¢ko projektiranje krila; -

e Odabrati aeroprofil prikladan za promatrani zrakoplov te odrediti njegove aerodinamicke znacajke;
Temeljem analize utjecaja odabrati geometrijske znatajke krila koje zadovoljavaju postavljene
zahtjeve za aerodinami¢ke znadajke krila;

e Pregledno prikazati aerodinamicke znagajke odabranog krila; «

o Izraditi crteZ odabranog krila.

U radu je potrebno navesti koristenu literaturu i eventualno dobivenu pomo¢.

Zadatak zadan: Rok predaje rada: Predvideni datumi obrane:
7. svibnja 2015. 9. srpnja 2015. 15., 16.1 17. stpnja 2015.
Predsjjf ednik Povjerenstva:

Izv. prof.“dr. sc. Milan Vrdoljak Proﬁ';dr. sC. Iv}éa Smojver

-~ I




Bojan Vidovic¢ Diplomski rad

SADRZAJ
O DR O 14 N 1 TSP VII
SAZETAK oottt IX
SUMMARY ettt e et e e e nr e e e nrr e e e areeenes X
Lo UVOD etttk E bbbttt bbb 1
1.1, MOtIVACI]a Z& 1ZFA0U FAUA .......cvevieiiiiiieieeieee e 1
2. Programi za analizu profila XFoil 1 Krila XFRLS...........cccciiiiiiiiiicccecee e, 3
2.1, Opis programa XFLRDS........cccooiiiiee ettt sre e ns 3
2.2. Teorijske osnove analize profila ..........cccccoeoeiieii i 3
2.3. Teorijske 0snove analize Krila..........cccoooiiiiiiiii e 4
2.3.1. Prandtlova metoda N0SEEE LINTJE .......cvvvrviiieiiiiiiiieii e 5
2.3.2. Metode VItloZne reSELKE .......ccvvviiiiiiiiii e 6
2.4. Verifikacija metode za primjer profila NACA 23015 ........cccovvevieieiiciece e 8
2.5.  Verifikacija metode analize Krila ..o 12
3. Analiza postojeceg Zrakoplova ........ccoiiiiiiiiiiiiic e 14
3L, POUACT O KU ..t 14
3.2.  Analiza aeroprofila NACA 43015 ....ccociiiieieee et 15
3.3.  Analiza postojeceg krila u XFLRU........cccooviiiiiiiiiiii e, 17
4. Projektni Ciljevi 1 OZraniCeNJa......ccovviuiiieiiiiiiiiesiieie et 21
4.1, UVJEtT KISTAIENJA ....uiiiieiiiiiie ettt 21
4.2, PrOJEKINT CHIEVE ..viiiiiiiiiiiice e 21
4.2.1. Odabir kriterija za parametre Krila..........cccooceiveiieiiiicseee e 22
4.3, GEOMELMTJA KITIA ...ocuviiiiciee et 22
4.3.1. VIEKOSEKITIA .o 23
4.3.2. SUZENJE KITIA.....eiiiiiiiiii e 24
4.3.3.  ZahtJeVi Za Profil.....c.ooiiiiicc e 25
A4, POIEDAN Cp .ot e nreas 25
5. 1ZDOr @BrOPIOTila .. ..o 26
5.1 Laminarni Profill ... 26
5.2.  Odabir mogucih aeroprofila za Krilo..........ccoovveiiiiiiiiiiiccee e 27

Fakultet strojarstva i brodogradnje |



Bojan Vidovic¢ Diplomski rad

5.2.1. Analiza aerodinamicCkih koeficijenata...........cccccoceiiiiiiiiiii i 29

TV AT To ] L C ST S 31
6.1, RAZVOJ WINGIETA. ..ottt 31
6.2.  Karakteristike WINGIETA ...........coueiiiiiiiiiiiiiee s 31
6.3. Aerodinamicke karakteristike Wingleta ...........ccccovvviiiiiiiiiiii 33
6.4. Pregled vrsta wingleta koji ¢e se analizirati...........ccccoveveeiiiiniiienniie e 34
6.5.  Aeroprofili Za WINGIET ..........oiiii e 35

7. ANALIZA NOVOQ KITIA. ... 37
7.1.  Analiza utjecaja vitkosti krila na aecrodinamicke koeficijente ............ccocevvrivriennnnn. 37
7.2. Analiza utjecaja suZenja krila na aerodinamicke koeficijente ............ccccevvvveiiiviennnnn. 39
7.3. Odredivanje napadnog kuta kod Krstarenja..........cccoceveeiiiiiienn e 42
7.4, Analiza utjecaja WINGIETA ........ccooeiiiiiiiiieeeee s 45
7.4.1. Utjecaj wingleta na aecrodinamicke karakteristike Krila.............ccoccooevvrivninnnennn, 47

7.5.  Usporedba aerodinamickih koeficijenata s postoje¢im krilom i prikaz novog krila.. 49

8. ZAKLIUCAK .. oot et et et e et e e et er e e et et et et e e s e e et e er e e e e et e et e e ee e er s 52
LITERATURA ..o oottt et et e et et e e e et et e et e e e e et e e et et e et et e s et e e er e ees et e e er e e esaresanane 53

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1l



Bojan Vidovic¢ Diplomski rad

POPIS SLIKA
Slika 1.1.1: Predvidanje kretanja cijene Li-lonskih baterija [2] .........cccooooiiiiiiiiininiicee, 1
Slika 1.1.2: Predvidanja rasta specifiéne energije baterija [3] ......cccovvveerirriiniieiiienieeee e 2
Slika 2.2.1: Panelna metoda koriStena u XFOILU........ccccciiiiiiiiiiiiiie e 4
Slika 2.3.1: Brzina inducirana vrtloZnom Nith .........cccueeiieiiiiiiniiieniie e 5
Slika 2.3.2: Princip metode N0SEEE NI ......covveviiiiiiiiiiiiiiicie e 5
Slika 2.3.3: Metoda vrtlozne reSetke s potkovic¢astim vrtlozima [6].......cccocoeereeniieniniiieninnne. 6
Slika 2.3.4: Jedan potkovicasti element VLM metode..........cccoovvviiiiiiiiiniciiniicescsiee 7
Slika 2.3.5: Metoda vrtloZne reSetke s zatvorenim i M vrtlozima........c.cceoveeveeieiieie e, 7
Slika 2.4.1: Aeroprofil NACA 23015 ..o 8
Slika 2.4.2: Usporedba rezultata ¢j() Za Re = 2 X 10° ..o 9
Slika 2.4.3: Usporedba rezultata () za Re = 6 X 10° ........cvvuvvveveeeeeeeceeeeeeseesse e 9
Slika 2.4.4: Usporedba rezultata () za Re = 8.9 X 10°% .....voveiveveeeeeeeeeeereeseeeeeeeseseeeeee s 10
Slika 2.4.5: Usporedba rezultata polare za Re = 2.6X10°...........ccccovvvovveeeievsersreneeniesneensennes 10
Slika 2.4.6: Usporedba rezultata polare za Re = 6X10°%...........ccc.covuvvveeecriereieresesseseessiessenees 11
Slika 2.4.7: Usporedba rezultata polare za Re = 8.9X10° .........covvrvveeoeerereereseeeeeseseeereneees 11
Slika 2.4.8: Ovisnost apsolutne greSke izracunatog otpora o koeficijentu uzgona i
Reynoldosvom Broju (Nerit = 6) .eeeeeeeeeeereereeieseeseeie e see e 12
Slika 2.5.1: Usporedba rezultata rasporeda koeficijenta uzgona Krila [7] .......ccccovriviiiienne. 13
Slika 3.1.1: Geometrija postojeceg zrakoplova RODIN ATL .....ccoviiiiiiiniieec e 14
Slika 3.2.1: Aeroprofil NACA 43015 ..ot 15
Slika 3.2.2: Ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu i Reynoldsovom broju aeroprofila
N Y O AN 1 1 SRR 16
Slika 3.2.3: Polara aeroprofila NACA 43015 .......ccoeiiiiiiice e 16
Slika 3.2.4: Ovisnost omjera ci/cq 0 napadnom kutu i Reynoldsovom broju.............ccccceeueee. 17
Slika 3.3.1: Model postojeceg krila u programu XFLRS ........ccccooiiiiiiiiieeeee 17
Slika 3.3.2: Ovisnost koeficijenta uzgona postojeceg krila o napadnom kutu..............cco.e...e. 18
Slika 3.3.3: Polara postojeceg Krila ..o 18
Slika 3.3.4: Ovisnost koeficijenta momenta propinjanja o napadnom Kutu...............cccceenenn 19
Slika 3.3.5: Ovisnost omjera C/Cp 0 napadnom Kutu za v =42 m/S.......ccccevnvvnvninnininnnnenn 19
Slika 4.2.1: Utjecaj L/D 1 specifi¢ne energije baterije na masu zrakoplova ............cccceevvrneee 21

Fakultet strojarstva i brodogradnje I



Bojan Vidovic¢ Diplomski rad

Slika 4.3.1: Parametri Krila KOji S& VAIITAJU.........c.eiiverieiieiieie s seese e 23
Slika 4.3.2: Utjecaj vitkosti krila na ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu ............. 23
Slika 5.1.1: Laminarni i uobicajeni profil .........c.ccocoiiiiiiiiiiie e 26
Slika 5.1.2: Polara laminarnog Profila ..o 27
Slika 5.2.1: Usporedba profila i koristan prostor za smjestaj baterija..........cccceevvereiceervernenne. 28

Slika 5.2.2: Ovisnost koeficijenata uzgona profila u ovisnosti od napadnog kuta za Re = 4 x

L0, 29
Slika 5.2.3: Polara profila za Re = 4 X 10%........oeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eseee e s s 29
Slika 5.2.4: Ovisnost koeficijenta momenta profila o napadnom kutu za Re = 4 x 10°.......... 30
Slika 5.2.5: Ovisnost omjera cy/cq profila 0 napadnom kutu za Re =4 x 10° ...........coccoovn.e. 30
Slika 6.1.1: HOBIMET WINGEID .ovviviiiieieieieeste sttt 31
Slika 6.2.1.: Razlika tlaka na gornjem i donjem dijelu krila zbog uzgona............ccccccevvennnnne. 32
Slika 6.2.2.: Nastanak vrtloga na rubu Krila............cccoceiieiiiiiiic e 32
Slika 6.2.3: Sile koje nastaju zbog uzgona Wingleta............ccocevvviiiiiiicicc e 33
Slika 6.4.1: RUEAN LONG-EZ ......ooueiiiiiieee s 34
Slika 6.4.2: Shovel tip WIngleta (TP 1) ..ooveiieie e 34
SHKa 6.4.3: WINQIELTIP 2 1ttt reene e 34
Slika 6.4.4: Raspodjela uzgona sa i bez WINgleta ... 35
Slika 6.5.1: Prikaz disKretizaCije Krila..........ccooiiiiiiiiieiiesisee e 37
Slika 7.1.1: Utjecaj vitkosti krila na omjer C,/Cp krila u ovisnosti o napadnom kutu, profil

NACA B3-215 ..ottt ettt ne e 38
Slika 7.1.2: Utjecaj vitkosti krila na omjer C,/Cp krila u ovisnosti o napadnom kutu, profil

NACA BAAALLS ...t e et e et e e e sra e e e raeeareeeanns 38
Slika 7.1.3: Utjecaj vitkosti krila na omjer C./Cp krila u ovisnosti o napadnom kutu, profil

WOrtMaNN FX 63-137 ..o 39
Slika 7.2.1: Utjecaj suzenja krila na omjer CL/CD u ovisnosti 0 napadnom kutu, profil NACA

G TSRS 40
Slika 7.2.2: Utjecaj suZenja krila na omjer CL/CD u ovisnosti o napadnom kutu, profil NACA

BAALLS ... ettt eere s 40
Slika 7.2.3: Utjecaj suzenja krila na omjer CL/CD u ovisnosti o napadnom kutu, profil

WOrtMaNN FX 63-137 ......ooiiiiiiiiie ettt nnee s 41
Slika 7.3.1: Usporedba koeficijenata uzgona Krila.............ocooeviiiiiiinienene e 42
Slika 7.3.2: Omjer CL/Cp ZaKIIO ..ocviiiii e 43

Fakultet strojarstva i brodogradnje v



Bojan Vidovic¢

Diplomski rad

Slika 7.3.3:
Slika 7.4.1:
Slika 7.4.2:
Slika 7.4.3:
Slika 7.4.4:
Slika 7.4.5:
Slika 7.4.6:
Slika 7.5.1:
Slika 7.5.2:
Slika 7.5.3:

Slika 7.5.4:

Ovisnost koeficijenta momenta propinjanja krila o napadnom kutu .................... 44
Geometrija WINGIeta tiPa L.......c.ocoiiiiiiiiieee e 45
Izlazne strujnice krila s wingletom tipa 1 ... 46
Geometrija WiNGIeta tiPa 2.......ccveiueiieiieie e 46
Izlazne strujnice Krila s wingletom tipa 2.........cccoovveieiieiicce e 47
Ovisnost omjera CL/CD krila s profilom NACA 63-215 o tipu wingleta............ 47
Raspodjela momenta savijanja po rasponu krila za dvije vrste krila..................... 48
Usporedba omjera CL/CD u ovisnosti u napadnom kutu starog i novog krila..... 49
Usporedba ovisnosti koeficijenta uzgona o napadnom kutu novog i starog krila 50

Usporedba ovisnosti koeficijenta momenta propinjanja o napadnom kutu novog i
16 L£0 0 N | - SRR 50
Nacrt 0dabranog Krila ..........ccooveiiiiiiecece e e 51

Fakultet strojarstva i brodogradnje \Y



Bojan Vidovic¢ Diplomski rad

POPIS TABLICA
Tablica 2.5.1: Parametri Krila za Verifikaciju [7] .......cccooeieiiiiiiiceee e, 12
Tablica 3.1.1: Karakteristike postojeceg krila [9] ......ccovoviiiiiiiiiiii e 15
Tablica 4.2.1: 1ZDOr PrIOTITELA. ......ccviiieie et reere e 22
Tablica 4.3.1: Parametri krila za analizu utjecaja vitkosti Krila............c.ccccoevviveiiiineieiien, 24
Tablica 4.3.2: Parametri krila za analizu utjecaja suzenja Krila...........cccccooeneniiiiiiicnenn, 24
Tablica 4.4.1: Referentni podaci za usporedbu Krila............ccoooiiiiiiiiiieeeee, 25
Tablica 5.2.1: Rangiranje profila po unutarnjoj povrsini (prioritet 2) za podrucje od 0.1c do
0.BC ettt b et R et b e et st e nenrs 28
Tablica 6.5.1: Fiksi parametri geometrije Krila..........cccooeiieiiiiiii e, 37
Tablica 7.2.1: Odabrani parametri Krila ...........c.coeiiiiiiiiiiee e 41
Tablica 7.3.1: Napadni kutovi Kod KIstarenja ..........cccceoereiiiiiininiieeeseese e, 42
Tablica 7.3.2: Rangiranje Krila po prvom prioritetU............cceeviiveieeiieiiie e 43
Tablica 7.3.3: Rangiranje krila po tre¢em prioritetil .........cceevveeieeiiiiiieiie e 44
Tablica 7.4.1: Parametri Wingleta tipa 1 .........cooovviiiiiiiiie e 45
Tablica 7.4.2: Parametri WINgIeta tiPa 2 .......cccooviiiiiieieic e 46
Tablica 7.5.1: Usporedba maksimalnog omjera C/Cp starog i novog krila...............c.c.......... 49
Tablica 7.5.2: Karakteristike Novog Krila............ccooviiiiiiiiiiie e, 51

Fakultet strojarstva i brodogradnje \



Bojan Vidovic¢ Diplomski rad
POPIS OZNAKA
Oznaka Jedinica Opis
A(0.1c-0.6¢) m? Povrsina profila krila od 0.1c do 0.6¢
Co - Koeficijent otpora krila
CL - Koeficijent uzgona krila
Cq - Koeficijent otpora profila
Cq - Koeficijent uzgona profila
b m Raspon krila
c m Duljina tetive profila
Cr m Duljina korijenske tetive
Ct m Duljina vrsne tetive
€d Wh/kg Specifi¢na energija baterija
Nerit - Parametar tranzicije grani¢nog sloja
Re Reynoldsov broj
Sw m? Tlocrtna povrsina krila
\Y m/s Brzina zrakoplova
y m Polozaj po rasponu krila
a stupnjevi Napadni kut
Olcr stupnjevi Napadni kut kod krstarenja
B stupnjevi Kut klizanja
A - Suzenje krila
v m?/s Kinematic¢ka viskoznost
Fakultet strojarstva i brodogradnje VII



Bojan Vidovic¢ Diplomski rad

A stupnjevi Kut strijele krila

r m*/s Intenzitet cirkulacije
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SAZETAK

U radu se definira novo krilo za postoje¢i zrakoplov Robin ATL na kojem se vrsi
preinaka na elektricni pogonski sustav. Fokus ovog rada je izrada novog krila s boljim
aerodinamickim karakteristikama za ovu verziju zrakoplova. Analize ¢e se vrSiti u programu
XFLR5. Utjecaj trupa, repnih povrsina i stajnog trapa se zanemaruje. Da se dobiju referentne
vrijednosti, analizirat ¢e se postojeca krila ¢iji ¢e se rezultati usporediti S rezultatima novog
krila. Odabir parametra krila ¢e se odraditi u 3 razine: prvo ¢e se analizirati utjecaj geometrije
krila na aerodinamicke karakteristike i temeljem toga ¢e se odrediti geometrija krila. Nakon
odabira geometrije krila na temelju rangiranja rezultata analize krila s razli¢itim profilima
odabrat ¢e se profil za krilo. Zadnji dio analize je utjecaj wingleta na aerodinamicke

karakteristike krila i taj dio analize ¢e se napraviti za krilo odabrane geometrije i profila. Na

kraju rada ¢e se usporediti rezultati novog i starog krila.

Kljuéne rijeci: krilo, XFLR5, xfoil, panelna metoda, laminarni profil, metoda vrtloznih

reSetki, wingleti
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SUMMARY

In this thesis a new wing for an existing airplane ,,Robin ATL*“ is defined. This
airplane will have an electric propulsion system built in. The focus of this thesis is design of a
new wing with better aerodynamic characteristics for this version of airplane. The analysis
will be done in XFLR5. Influence of airplane body, tail surfaces and landing gear is not taken
into account. Existing wing will be analyzed to obtain reference values for comparison with th
new wing design. Wing parameter definition will be done in 3 levels: first the influence of
wing geometry on aerodynamic characteristics of wing will be analyzed. Based on this, wing
geometry will be defined. After that influence of the airfoils will be analyzed. Based on this
results airfoil will be chosen. Lastly, the influence of the winglet on the wing characteristics is
analyzed and it is done for the wing with previously determined geometry and airfoil. Results
of the proposed new and old wing will be compared at the end of the thesis.

Key words: wing, XFLR5, xfoil, panel method, laminar airfoil, vortex lattice method,

winglets
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1. UvVOD

1.1. Motivacija za izradu rada

Zbog porasta troskova odrzavanja i cijene goriva, prosjecna cijena sata letenja U
dolarima kod sportskih zrakoplova je u zadnjih 30 godina u prosjeku porasla 3 puta. Proteklih
10 godina razvoj novih sportskih zrakoplova se fokusirao na izradu ekonomic¢nih konstrukcija
koje su u odnosu na stare zrakoplove jednostavnije za odrzavanje i efikasnije Sto se tiCe
aerodinamike i motora.

Razvoj baterija je kod sportskih zrakoplova omogucio implementacija elektromotora
koji imaju razinu efikasnosti do 96% [1], za razliku od 30% efikasnosti kod motora s
unutra$njim izgaranjem. Uz to, elektromotori imaju znacajno jednostavnije odrzavanje zbog
znacajno manjeg broja dijelova. Sto se tehnologije ti¢e, sve komponente potrebne za izradu
elektri¢énog zrakoplova dostupne su i tehnoloski su na visokoj razini. Jedino usko grlo su
baterije, tj. koli¢ina energije koje daju po jedinici mase i volumena (masena i volumna

gustoca energije).

700
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Slika 1.1.1: Predvidanje kretanja cijene Li-lonskih baterija [2]
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Predvida se da ¢e za 5 — 7 godina ta dva faktora udvostru€iti [3], ¢ime bi se dobio
sportski zrakoplov koji je po svim karakteristikama (tu su najvaznije vrijeme autonomije i
dolet) biti konkurentni danaS$njim sportskim zrakoplovima. Uz to ¢e nova tehnologija
znaCajno smanjiti cijenu sata leta zrakoplova zbog znac¢ajno manjih troskova odrzavanja, vece

pouzdanosti motora i mogucénosti da se koriste obnovljivi izvori energije za punjenje baterija.

1

Li-TIon (1/2C,Li + Li,,Co0, <> 3C + LiCo0,) ;—I O today and within next 5 years
O expected within next 10-20 years
O theorectically possible

In-air (Zn + 120, <> Zn0)
Li-S (2Li + S <> LiS) i::l

Li-O, (non aqueuous) (2Li + O, <> Li,0,) T T T

Li-O, (aquenons) (2Li + 1/20, + H,0 <> 2 LiOH)

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000

Slika 1.1.2: Predvidanja rasta specifi¢ne energije baterija [3]

Glavni faktori koji utjecu na vrijeme autonomije su specifina energija baterija i
aerodinamicka efikasnost (omjer uzgona i otpora u krstarenju). Jedna od glavnih stvari koji
pridonose aerodinamickoj efikasnosti su krila. Ovaj diplomski rad dio je projekta ,,eFly* koji
je koncipiran kao konverzija postoje¢eg zrakoplova Robin ATL na elektri¢ni pogonski sustav.
Namjera je ostaviti postojeci trup zrakoplova i V rep. U nosni dio zrakoplova bi se ugradio

elektri¢ni pogonski sustav gdje bi bile smjesten dio baterija, kontroleri i elektromotor.
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2. PROGRAMI ZA ANALIZU PROFILA XFOIL | KRILA XFRL5S5

2.1. Opis programa XFLR5

XFLRS5 je generalno podijeljen u dva modula: xFoil [4] modul za oblikovanje i analizu
2D profila je uklopljen u program. On analizira profil modificiranom panelnom metodom
kojom se izracunaju svi relevantni aerodinamicki podaci za taj profil za odabrane raspone
Reynoldsovih brojeva i napadnih kutova. Temeljem tih podataka aproksimiraju se podaci koji
su potrebnu za analizu krila.

Drugi dio programa se odnosi na analizu krila. KoriStenjem podataka dobivenih iz
numeri¢ke metode analize krila dobije se raspodjela koeficijenta uzgona po tetivi ¢/C. i na
temelju toga se raunaju svi vazni koeficijenti za analizu krila. Dostupne metode su:

e Metoda nosece linije (Lifting — line method)

e Metoda vrtlozne reSetke — izvedba s potkovicastim vrtlozima (Vortex Lattice
Method 1)

e Metoda vrtlozne reSetke — izvedba sa zatvorenim vrtlozima i potkovi¢astim
vrtlozima na izlaznom rubu krila (Vortex Lattice Method 2)

e 3D panelna metoda [5].

2.2. Teorijske osnove analize profila

Potencijalno strujanje oko profila se modelira superpozicijom (zbrajanjem) paralelne
struje, vrtlozne plahte snage y na povrsini profila i izvora snage ¢ na povrsini profila i u tragu
profila. Kontura profila i izlazno strujanje se diskretiziraju na ravne panele, s N panela na
profilu i N, panela u tragu profila. Na tockama izmedu panela na profilu je definirana
cirkulacija snage y; koja ima linearnu distribuciju po panelu. Svi paneli imaju definiranu
konstantnu raspodjelu izvora snage i kojom se modeliraju utjecaji viskoznosti.

Za potrebe izracuna aerodinamiCkih koeficijenata profila, u programu XFLRS se
koristi metoda iz programa XFOIL (Drela & Giles) [6]. Neviskozni dio prorac¢una profila
koristi panelnu metodu. Ako profil ima konaé¢ni izlazni brid, on se modelira panelom s

izvorom.
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! N+Nw

Slika 2.2.1: Panelna metoda koriStena u XFOILu
Za proracun grani¢nog sloja i traga iza profila se koristi model s dvije jednadZzbe koje
se sastoje od integralne jednadzbe grani¢nog sloja i €" metode za kriterij tranzicije laminarnog
u turbulentni grani¢ni sloj. Xfoil pojednostavljuje e" metodu na nadin da se uzima u obzir
samo ona frekvencija koja maksimalno povecava nestabilnosti. Ukupna brzina za svaku toc¢ku
profila i traga iza profila se dobije zbrojem doprinosa slobodne struje, vrtloga na povrsini

profila i ekvivalentnih viskoznih izvora. [6] [7]

2.3.  Teorijske osnove analize krila

Hembholtzovi teoremi opisuju trodimenzionalno kretanje fluida u blizini vrtloznih niti.
Ovi teoremi su primjenjivi kod neviskoznog strujanja.
1. Jacina vrtloga po vrtloZnoj niti je konstantna cijelom duZinom niti
2. VrtloZna nit ne moze zavrs$iti u fluidu, mora se protezati do beskonacnosti, zavrSavati
na krutoj granici ili biti zatvorena
3. Ako nema vanjskih rotacijskih sila, fluid koji je inicijalno bezrotacijski ostaje

bezrotacijski

Polje brzine inducirano vrtloznim nitima se izraCunava iz Biot-Savartovog zakona:

oo
_ r dl x 7
V(xy,2) =~ NEEN (2-1)

—00
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Slika 2.3.1: Brzina inducirana vrtloZnom niti

2.3.1. Prandtlova metoda nosece linije

Prandtlova metoda nosece linije razvijena je kao matematicki model za izracunavanje
uzgona na realnim konstrukcijama krila. U sluéaju pozitivnog napadnog kuta, zbog razlike
tlaka na donjoj i gornjoj povrSini krila dolazi do strujanja zraka i stvaranja vrtloga na
izlaznom rubu krila. Princip metode je prikazan na 2.3.2. Kada bi imali samo jedan IT vrtlog,
zbog konstantne cirkulacije bi imali istu raspodjelu koeficijenta uzgona po krilu, $to nije
fizikalno. Dodavanjem viSe Il vrtloga moZe se dobiti realnija slika raspodjele koeficijenta
uzgona. Kada bi postavili beskona¢no mnogo IT vrtloga dobili bi vrtloznu plahtu. Utjecaj I1
vrtloga na pojedinom rasponu se odreduje primjenom Biot — Savartova zakona (2-1). Time
dobijemo kontinuiranu raspodjelu cirkulacije I'(y) po rasponu krila. Poznavanjem te funkcije
moguce je izraCunati aerodinamic¢ke koeficijente krila. Glavni nedostatak metode je da daje

neprecizne rezultate za krila s malom vitkos$c¢u i velikim kutom strijele. [6] [7]

L) =pV Tk

HREAR

Slika 2.3.2: Princip metode nosece linije
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2.3.2. Metode vrtloZne reSetke

Metoda vrtlozne reSetke (Vortex Lattice Method) je uvedena kao alternativa za krila
koja se zbog svojih karakteristika ne mogu analizirati metodom nosece linije. Glavna razlika
je da je racunanje aerodinamickih koeficijenata neviskozno i linearno pa ne ovisi o brzinu
strujanja i viskoznim karakteristikama zraka. Uz to se mogu analizirati sve vrste geometrija
krila uklju¢uju¢i winglete. Princip metode vrtlozne resetke je da se poremecaj zbog krila

modeliraju kao zbroj vrtloga po rasponu i po tetivi krila, kako je prikazano na slici Slika 2.3.3.

M vrtlozi

Kontrolne tocke

Slika 2.3.3: Metoda vrtlozne resetke s potkovi¢astim vrtlozima [6]

Vezani dio vrtloga (dio BC) za razliku od metode nosece linije ne mora biti paralelan s
y osi (slika 2.3.4). Dio vrtloga koji idu u beskona¢nost moraju biti paralelni smjeru struje iz
beskonac¢nosti da na njih ne djeluje sila zbog strujanja u beskonacnosti. Utjecaj vrtloga po
rasponu i tetivi se odreduje primjenom Biot — Savartova zakona.

Nakon proracuna rasporeda cirkulacije po rasponu krila, dobije se raspodjela uzgona

po rasponu krila koja se racuna po izrazu 2-2.
AL; = pQ.I; Ay, 2-2)

p oznacava gustocu zraka, Q. dinamicki tlak, I intenzitet cirkulacije po rasponu krila, a Ay

pomak po rasponu krila.
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A

Slika 2.3.4: Jedan potkovi¢asti element VLM metode

Algoritam VLM metode prvo izracunava lokalne koeficijente uzgona po rasponu krila
i ostale koeficijente koje se mogu dobiti integracijom povrsinskih sila — koeficijente momenta
I poziciju centra pritiska. Varijable koji ovise o viskoznosti (cg, mjesto tranzicije) su
interpolirani koriste¢i podatke za 2D profil koriste¢i izraCunate koeficijente uzgona po
rasponu krila. Zbog toga rezultate koji su blizu kriticnom napadnom kutu se ne moze uzimati
u obzir.

Druga metoda implementirana u programu XFLR5 je metoda s zatvorenim vrtlozima
po rasponu krila, kod koje su M vrtlozi samo na izlaznom rubu krila. U vecini slucajeva ove
dvije metode daju skoro identi¢ne rezultate. Metoda s zatvorenim vrtlozima omogucuje

analizu krila kad postoji kut klizanja (B #0) [6] [7]

Quad vrtlozi

vﬂrclne tocke

Izlazni M vrtlozi

Slika 2.3.5: Metoda vrtloZne resetke s zatvorenim i N vrtlozima
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2.4.  Verifikacija metode za primjer profila NACA 23015

Kako bi provjerili poklapanje rezultata dobivenih analizom i eksperimentalnih
rezultata, prvo ¢e se napraviti analiza profila za koji su dostupni eksperimentalni podaci.
Profil NACA 23015 koji je prikazan na slici 2.4.1 je odabran zbog sli¢nosti s dostupnim
profilima iz [8] i s profilom koji se Koristi na zrakoplovu. Napravljene su analize za
vrijednosti Reynoldsovog broja od 2.6x10°, 6x10° i 8.9x10°. Kako imamo eksperimentalne
podatke za ovisnost ci(a)i polaru cy(c;), da bi mogli verificirati polaru, podaci za c¢(a) bi nam

u raspon napadnih kutova za krstarenje trebali odgovarati onima dobivenima u XFLRu.

Slika 2.4.1: Aeroprofil NACA 23015

Analiza je napravljena za Reynoldsove brojeve od 2x10° 6x10° i 8.9x10°. Rezultati za
ovisnost koeficijenta uzgona profila o napadnom kutu i parametru Nc; Su prikazani od slike
2.4.2 do slike 2.4.4. Linijski rezultati su dobiveni u xFoilu, a znakovi X predstavljaju rezultate
eksperimenta.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 8
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1,5 -
1 -
NACA
Ncrit=6
05 - Ncrit=9
r ‘C/ T T 1
5 0 5 10 15
Slika 2.4.2: Usporedba rezultata c,(a) za Re = 2 x 10°
1,5 -
1 -
G NACA
Ncrit=6
05 - Ncrit=9

-5 0 5 10 15

al’]

Slika 2.4.3: Usporedba rezultata c,(a) za Re = 6 x 10°
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1,5 -
1 .
G NACA
e NCFit = 6
0,5 -
e NCrit =9

0
aof°]
Slika 2.4.4: Usporedba rezultata c,(a) za Re = 8.9 x 10°

Kako se vidi iz gornjih rezultata, verifikacija je pokazala dobro slaganje rezultata c(a)
za napadne kutove do 10°, §to je dovoljno za podrucje analize koji ¢e biti dio ovog rada.

Parametar tranzicije N o¢ekivano nema znacajan utjecaj na rezultate za koeficijent uzgona.

0,011 -
0,01 -
0,009 -
0,008 -
—o—NACA
Cq
0,007 P —=* —>¢=Nerit =9
== Ncrit=4
0,006 - Ncrit=6
0,005 -
0,004 T T T T 1
0 0,2 04 0,6 0,8 1

Slika 2.4.5: Usporedba rezultata polare za Re = 2.6x10°
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0,011 -

0,01 -

0,009 -

0,008 - —#—NACA
=@ Ncrit=9

—&—Ncrit=6

0,007 -

0,006 -

0,005 -

0,004 T T T T 1
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

C

Slika 2.4.6: Usporedba rezultata polare za Re = 6x10°

0,011 -+
0,01 -
0,009 -

0,008 -
=—NACA

== Ncrit =9
0,007 -

—®— Ncrit=6

0,006 -

0,005 -

0,004 T T T T 1

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1
C

Slika 2.4.7: Usporedba rezultata polare za Re = 8.9x10°
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Cpxfirs = Cpeks

0,0005 -
0 T \ T T T 1 CL
"
( 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2
-0,0005 -
-0,001 - =@ Re=2.6x106
—fli— Re=6x106
-0,0015 4 Re=8.9x106
-0,002 -
-0,0025 -

Slika 2.4.8: Ovisnost apsolutne greske izracunatog otpora o koeficijentu uzgona i Reynoldosvom
broju (Neit = 6)

Kako je na slici 2.4.8 prikazana greska koeficijenta otpora u ovisnosti u koeficijentu
uzgona, ovaj graf takoder pokazuje gresku omjera c /cp za aeroprofil u podrucjima do

vrijednosti koeficijenta uzgona 1, zbog podudarnosti rezultata na od slike 2.4.2 do 2.4.4

2.5. Verifikacija metode analize krila

Kod analize krila ¢e se koristiti metoda vrtlozne reSetke s potkovicastim vrtlozima
opisana u poglavlju 2.3 zbog dovoljne preciznosti za naSe potrebe i brzine analize. [6]
Verifikacija je izvrSena za krilo s karakteristikama prikazanima u tablici 2.5.1. Rezultati

usporedbe su prikazani na slici 2.5.1.

Raspon krila (b) 10 m

Duljina tetive (c) 2m

Suzenje krila (A) 1

Kut strijele (Ag) 45°

Tablica 2.5.1: Parametri krila za verifikaciju [7]
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& Eksperiment
== XFLR5

0 T T T T T 1
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 v/(b/2)

Slika 2.5.1: Usporedba rezultata rasporeda koeficijenta uzgona krila [7]
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3. ANALIZA POSTOJECEG ZRAKOPLOVA

3.1. Podaci o krilu

Slika 3.1.1: Geometrija postojeceg zrakoplova Robin ATL

Postoje¢i zrakoplov ima negativni kut strijele, Sto je rijetkost kod sportskih
zrakoplova. Ovaj zrakoplov je inicijalno konstruiran bez strijele i prvotno je imao dvotaktni
motor. Namjena zrakoplova je bila da zamjeni stare zrakoplove u francuskim aeroklubovima.
Medutim zbog losije pouzdanosti dvotaktnih motora i visih troskova odrzavanja zrakoplov se
slabo prodavao. Da bi se to rijeSilo ugraden je Cetverotaktni motor. Kako je to znacajno tezi
motor, centar mase se pomaknuo prema naprijed Sto je kompenzirano negativnim kutom

strijele.
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Tablica 3.1.1: Karakteristike postojeceg krila[9]

Raspon krila (b) 10.25 m
Kut dihedrala 6°
Kut strijele (A) -7.5°
Povriina krila (S) 12.25 m*
Duljina korijenske tetive (t;) 1.6m
Duljina vr$ne tetive (t;) 0.8m
Aeroprofil NACA 43015
Opterecenje krila 64.2 kg/m*

3.2.  Analiza aeroprofila NACA 43015

Da bi se dobili aerodinamicki koeficijenti profila (2D), profil se analizira panelnom
metodom u rasponu napadnih kutova i Reynoldsovih brojeva koji ¢e se javljati na krilu — za
ovakvo trapezno krilo Reynoldsov broj se linearno smanjuje od korijenske prema vr$noj

tetivi.

Slika 3.2.1: Aeroprofil NACA 43015
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A 6x1016
/0'1/_

) 0,1
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Slika 3.2.2: Ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu i Reynoldsovom broju aeroprofila
NACA 43015

C,

2x1076

4x10°6
0,009 - 6x1076

Slika 3.2.3: Polara aeroprofila NACA 43015
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Slika 3.2.4: Ovisnost omjera c¢)/cq 0 napadnom kutu i Reynoldsovom broju

3.3.  Analiza postojeceg krila u XFLRu

Napravit ¢e se analiza postojeceg krila prikazanog na slici 3.3.1. Model je definiran po
podacima iz tablice 3.1.1. Krilo ¢e se analizirati za brzinu Krstarenja 42 m/s u rasponu
napadnih kutova od 3° do 15°.

Slika 3.3.1: Model postojeéeg krila u programu XFLRS
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Slika 3.3.2:

C
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Ovisnost koeficijenta uzgona poestojeceg krila o napadnom kutu
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Slika 3.3.3: Polara postojeceg krila
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0 5 10 15 q[°]

Slika 3.3.4: Ovisnost koeficijenta momenta propinjanja o napadnom kutu

32 -

30 -
28 -
26 -
24 -

22 -

20 - - | af]
2 4 6 8 10

Slika 3.3.5: Ovisnost omjera C, /Cp 0 napadnom kutu za v =42 m/s

Graf na slici 3.3.5 daje referentnu vrijednost C,/Cp za postojece krilo od 32. Cilj
oblikovanja novog krila je da se dobije vrijednost koja je barem za 15 % veca od referente.

Vidi se kako je za konac¢no krilo maksimalna vrijednost C/Cp manja i na manjem napadnom
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kutu u odnosu na profil zbog induciranog otpora koji je izraZeniji pri ve¢im napadnim
kutovima, a ne uzima se u obzir kod racunanja ovog omjera za profil. Dobivena vrijednost od

4° se slaze s postavnim kutom Kkrila. [9]
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4. PROJEKTNI CILJEVI I OGRANICENJA

4.1. Uyvjeti krstarenja

U osnivanju je definirana brzina krstarenja od 46.3 m/s (90 kn) za horizontalni let. Za
tu brzinu i njoj pripadni raspon Reynoldsovih brojeva treba odabrati aeroprofil s najboljim

aerodinamic¢nim karakteristikama za zrakoplov.

4.2.  Projektni ciljevi

Zrakoplov je namijenjen za inicijalno Skolovanje sportskih pilota. Jedan od najvaznijih
zahtjeva za ovakav zrakoplov je ekonomicnost kod eksploatacije i ¢im veée vrijeme leta. Da
se to postigne, zrakoplov u horizontalnom letu treba letjeti pod napadnim kutom za koji je
najveci omjer C/Cp [10]. Na slici 4.2.1 je prikazan utjecaj omjera C/Cp na dodatnu masu u

vidu baterija.

m yk

M bezbaterija

12 T T T T T T T T T T T T T
100 105 110 115 120 125 130 135 140 145 150 155 160 165 170

e4 [Whikg]

Slika 4.2.1: Utjecaj L/D i specifi¢ne energije baterije na masu zrakoplova

Cilj rada je da se za definirane projektne postavke zrakoplova:
e Dbrzinu krstarenja 46.3 m/s za horizontalni let,
e koeficijent uzgona kod krstarenja C. = 0.4,

napravi optimalno krilo.
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4.2.1. Odabir kriterija za parametre krila

Kako bi mogli usporedivati potrebne Kriterije, rangirat ¢e se po vaznosti i svakome ¢e
se dati prioritet. Krila ¢e se usporedivati i rangirati po tim Kriterijima prikazanima u tablici

4.2.11 na temelju toga ¢e se odrediti optimalno krilo.

Kriteriji Prioritet
max(CL/Cp(acr)) 1
max(A(0.2c — 0.6¢)) | 2
min(Cm(oer)) 3
min(My(1/4 * b/2)) | 4

Tablica 4.2.1: Izbor prioriteta

Kao prvi parametar je odabran omjer C/Cp kod napadnog kuta za krstarenje. Drugi
parametar je povrSina profila na rasponu tetive od 0.2¢ do 0.6¢c. U ovom djelu profila se
namjeravaju smjestiti baterije pa nam je bitno na tom rasponu tetive imati ¢im veéu povrsinu.
Tre¢i parametar je koeficijent momenta propinjanja. Pozeljno je da on bude ¢im manji jer je
potrebno taj moment kompenzirati repnim povriinama koje pridonose otporu. Cetvrti
parametar je vrijednost momenta savijanja na Y2 raspona krila od longitudinalne osi

zrakoplova. Pove¢anjem momenta povecava se potreba za ¢vr§¢im, a time 1 tezim krilom.

4.3. Geometrija krila

Novo krilo je potrebno u korijenskom dijelu prilagoditi obliku trupa koji je napravljen
za aeroprofil NACA 43015. Namjera je da se napravi blagi prijelaz na spoju krila i trupa pa se
I za korijensku i vr$nu tetivu mogu uzeti isti profili i zanemarit ¢e se utjecaj oblika trupa kod
spoja s krilom,

Geometrijske karakteristike krila koje ¢e se varirat su vitkost krila i1 suzenje krila. Da
bi mogli usporedivati rezultate s rezultatima postojeceg krila, ostavit Ce ista referentna
povrsina krila od 12.25 m® Time nam ostaje da mijenjamo vitkost ili suZenje krila. Uvijanje

krila se u ovoj analizi nece uzeti u obzir pa po rasponu krila ostaje isti napadni kut.
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Slika 4.3.1: Parametri krila koji se variraju

4.3.1. Vitkost krila

Vitkost krila je definirana izrazom 4-1. Slika 4.3.2. prikazuje utjecaj vitkosti krila na
aerodinamicke koeficijente krila. Povecavanjem vitkosti krila aerodinamicke karakteristike
krila teze onima kod profila. Problem kod povecavanja vitkosti je potreba za ¢vr§¢om

strukturom krila zbog ve¢eg momenta savijanja krila i vece tendencije za flutter. [11]

AR = — (4-1)

realno krilo

povecavanje AR

ol

Slika 4.3.2: Utjecaj vitkosti krila na ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu
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Odluceno je da ¢e se zbog strukturnih razloga analizirati vitkosti krila za maksimalnu

duzinu krila od 11 m. Kod analize utjecaja vitkosti suzenje krila ¢e se fiksirati na 0.535.

Parametri krila koji se variraju su prikazani u tablici 4.3.1.

AR=17.2 AR =85 AR =9.87
Raspon krila [m] 9.4 10 11
Korijenska tetiva [m] 1.7 1.6 1.45
Vrs$na tetiva [m] 1.6 0.854 0.78

Tablica 4.3.1: Parametri krila za analizu utjecaja vitkosti krila

4.3.2. SuZenje krila

Drugi parametar koji ¢e se varirati kod analize utjecaja geometrije krila je suzenje krila koje je
definirano izrazom 4-2.

Ct

A= (4-2)

Da bi pojednostavili analizu utjecaja suzenja krila vitkost krila ¢e se fiksirati na
vrijednost AR = 9.87. Kako nam je povrsina krila takoder fiksirana, ostaje nam da variramo
vrijednosti korijenske i vrsne tetive, iz napomenu da se tako mijenjaju da vrijednost povrSine
krila ostaje konstantna. Parametri krila koji se variraju kod ove analize su prikazani u tablici

44.1.

A=0.49 A=0.54 A=0.72
Raspon krila [m] 11 11 11
Korijenska tetiva [m] 1.5 1.45 1.3
Vrs$na tetiva [m] 0.73 0.78 0.93

Tablica 4.3.2: Parametri krila za analizu utjecaja suZenja krila
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4.3.3. Zahtjevi za profil

Na temelju profila koriStenima na zrakoplovima slicne namjene odabrat ¢e se
najprikladniji za naSu primjenu. Glavni zahtjevi na profil su:
e Cim veéi omjer C,/ Cp u uvjetima krstarenja (brzina, postavni kut profila)
e Mogucénost smjestaja baterija u krila

e Blaga karakteristika prevlacenja

4.4, Potreban C.

Na temelju potrebnog koeficijenta uzgona definira se potreban napadni kut za rezim
horizontalnog leta. Kako bi dobili rezultate koji se daju usporediti, sva krila imaju iste
referentne podatke prikazane u tablici 4.4.1. Novi zrakoplov je za otprilike 80 kg tezi od

novog zrakoplova, ali jo$ uvijek pada u istu kategoriju.

Masa zrakoplova 659 kg

Povrsina krila (Sw) 12.25 m?

Tablica 4.4.1: Referentni podaci za izra¢un potrebnog koeficijenta uzgona

Koeficijent uzgona se ra¢una prema izrazu 4-3.

2L

C, = Vi, (4-3)

Za podatke iz tablice 4.4.1 dobivena je potrebna vrijednost koeficijenta uzgona C =

0.4. Za taj koeficijent uzgona potrebno je odabrati krilo s najpovoljnijim karakteristikama.
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5. 1ZBOR AEROPROFILA

5.1. Laminarni profili

S pocetkom korisStenja kompozitnih materijala za izradu krila zrakoplova, moguce je
dobiti takvu razinu tolerancija i povrsinske hrapavosti da se koriStenjem laminarnih profila

mogu dobiti znac¢ajna poboljSanja performansi zrakoplova.

Tranzicijz iz laminarnog u
turbulentni graniéni sloj

Tranzicijz iz laminarnog u
turbulentni granicni sloj

Uahicajeni profil

Slika 5.1.1: Laminarni i uobi¢ajeni profil

Mala vrijednost koeficijenta otpora profila krila moze se dobiti oblikovanjem dugih
podrucja laminarnog strujanja na gornjaci i donjaci profila. Kod Reynoldsovih brojeva ispod
5x10° javljaju se laminarni mjehuri¢i odvajanja koji znacajno povecavaju otpor. S
povecavanjem podrucja laminarnog strujanja povecava se tendencija za javljanje laminarnog
mjehuri¢a odvajanja Postoji optimalna tocka za prijelaz iz laminarnog u turbulentni grani¢ni
sloj. Problem kod odredivanja prijelaza je iznimna nestacionarnost koja se javlja zbog
Tolmien-Schlichting valova koji se javljaju u prijelaznom sloju. Kako proces tranzicije iz
laminarnog u turbulentni grani¢ni sloj ostaje jedan od najvaznijih nerijeSenih problema
mehanike fluida, ove pojave se modeliraju koriste¢i empirijske podatke ili e" metoda. Na slici
5.1.2 je prikazana tipi¢na polara za laminarne profile. Podrucje zaokruzeno crvenom bojom je
podru¢je smanjenog otpora zbog laminarnog grani¢nog sloja (Laminar drag bucket). Da se
dobije minimalni otpor, strujanje na profilu treba ostati laminarno ¢im duze po konturi

profila[12].
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Slika 5.1.2: Polara laminarnog profila

5.2.  Odabir mogucih aeroprofila za krilo

Za zrakoplov je odredeno da je brzina krstarenja 90 kt ili 46.3 m/s. Kako je
Reynoldsov broj definiran:

Ve
Re = —

” (5-2)

a duljina tetive se mijenja od 1.6 m na korijenu do 0.8 m na vrhu krila, Reynoldsovi
brojevi za krilo ¢e se kretati u od 2.47 x 10° na vrhu krila do 4.94 x 10° na korijenu krila.
Profil treba imati dobra svojstva definirana u poglavlju 4.3.3 u tom rasponu Reynoldsovih

brojeva.
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0,15 -
0,1 - .
0,05 -
0 .
-0,05 0 : ya
0,1 - Wortmann FX 63-137
—— NACA 64A415
—— NACA 63-215

Slika 5.2.1: Usporedba profila i koristan prostor za smjestaj baterija

Ovdje se profili mogu rangirati po prioritetu br. 2, a to je povrsina profila u rasponu od
0.1c do 0.6¢, gdje se predvida korisni prostor za smjeStaj baterija. Profili su po ovom

parametru rangirani u tablici 5.2.1.

Rang | Profil A(0.1c—0.6¢c) [m?] | A/A:
1. NACA 63-215 6.7512 x 107 1

2. NACA 64A415 6.7423 x 10 0.999
3. Wortmann FX 63-137 | 6.1457 x 10 0.91

Tablica 5.2.1: Rangiranje profila po unutarnjoj povrsini (prioritet 2) za podruéje od 0.1c do 0.6¢c

Iz tablice je vidljivo da izmedu prvo i drugo rangiranog profila postoji zanemariva
razlika dok tre¢e rangirani profil ima 9 % manju povrSinu za smjestaj baterija u odnosu na

prvo rangirani profil.
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5.2.1. Analiza aerodinamickih koeficijenata

Analiza aerodinamickih koeficijenata krila je napravljena u rasponu Reynoldsovih
brojeva od 2.49 x 10° do 4.94 x 10°. Rezultati analize se ne razlikuju znagajno za taj raspon
Reynoldsovih brojeva. Grafovi od slike 5.2.2 do slike 5.2.5 prikazuju aerodinamicke

koeficijente profila za Re = 4 x 10°.

C|2_

== NACA 63-215
= NACA 64A415
0,5 -
/ Wortmann FX 63-137
| —— T / T T
-10,00 -5,00 /O, DO 5,00 10,00 al’]
-0,5 -

Slika 5.2.2: Ovisnost koeficijenata uzgona profila u ovisnosti od napadnog kuta za Re = 4 x 10°

2 -
C
1,5 -
1 - = NACA 63-215
= NACA 64A415
Wortmann FX 63-137
0,5 -
0 T T T T 1

0 0,005 0,01 0,015 0,02 0,025 €

Slika 5.2.3: Polara profila za Re = 4 x 10°
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Na slici 5.2.3 je za NACA profile vidljivo podru¢je laminarnog otpora profila zbog

kojeg je za manje napadne kutove otpor profila znacajno smanjen.

5 (L 5 10 5 20 25 al’]
e
-0,05 -
\
-0,1 -
-0,15 -
———NACA 63-215
-0,2 -
——— NACA 64A415
Wortmann FX 63-137

c,, 025 -

Slika 5.2.4: Ovisnost koeficijenta momenta profila 0 napadnom kutu za Re = 4 x 10°

c/cq

140 /\

120

100

80
== NACA 63-215

== NACA 64A415

Wortmann FX 63-137

[e»]

T T 1 a[o]
-10 -5 0 5 10

Slika 5.2.5: Ovisnost omjera c/cy profila o napadnom kutu za Re = 4 x 10°
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6. WINGLETI

6.1. Razvoj wingleta

Prvi koncept wingleta potjece iz kraja 19. stoljeca kad je engleski inzenjer Lanchester
patentirao ploCe na krajevima krila kao metodu za kontroliranje vrtloga. Pokazalo se da su te
ploce efikasne u smanjenju otpora, pogotovo kod velikih napadnih kutova, kad je i inducirani
otpor veci. Nazalost, kod krstarenja je doprinos parazitskog otpora bio veéi od smanjenja
induciranog otpora

Verzija wingleta koja se koristila na Me 163 su Hoerner wing tips po Dr. Hoerneru.
On je 1952. izdao tehni¢ki ¢lanak u kojem se spominju krajevi krila koji su savijeni tako da
gledaju prema zemlji. Vrh im je oblikovan tako da se smanjuje induciranje vrtloga. Zrak s
donjeg dijela krila lako prelazi po kosom dijelu, ali kad dode do ostrog prijelaza na vrsku krila
zrak ne moze proci 1 biva gurnut dalje od krila ¢ime se povecava efektivni raspon krila kako

to prikazuje slika 6.1.1.

Efektivni raspon krila

Geometrijski raspon krila (
Harner Wing Tip /

Slika 6.1.1: Hoerner wingtip

Whitcomb je 1976. godine u pokazao da je moguce smanjiti ukupni otpor krila
dodavanjem wingleta uz dobro aerodinamic¢ko oblikovanje wingleta. Rezultati njegovih
istrazivanja 1 kriza goriva 1970ih potakla je proizvodace zrakoplova da istraZzuju Koristi

koriStenja wingleta. [13]

6.2. Karakteristike wingleta

Zbog strujanja zraka i uvjeta da je za stvaranje uzgona potrebna razlika tlaka izmedu
gornjake i donjake, na gornjaci je kod ravnoteznog leta tlak nizi nego na donjaci. Zbog toga

na krajevima krila nastaju vrtlozi uslijed prijelaza zraka na vrhu krila — slika 6.2.1.
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-
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Slika 6.2.1.: Razlika tlaka na gornjem i donjem dijelu krila zbog uzgona

Glavni razlog koriStenja wingleta je smanjivanje induciranog otpora koji je posljedica
nastajanja tih vrtloga. Kako bi se smanjila tendencija stvaranja vrtloga, na vrh krila se dodaje
vertikalno krilce koje sprecava prelazak zraka s donjeg na gornji dio. Slika 6.2.2 prikazuje

intenzitet vrtloga ovisno od udaljenosti od vrsne tetive.

Strujnice

Prijelaz
strujnica

Slika 6.2.2.: Nastanak vrtloga na rubu krila
Wingleti se naj¢esce koriste kod putnickih zrakoplova, gdje pridonose smanjenju otpora od 3

—5%. Do prije 10 godina koristili su se ve¢inom samo za putnicke zrakoplove.
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wingleta

Napadni kut-( - nglet

Uzgon wingleta

V

«©

—>

Krilo

Slika 6.2.3: Sile koje nastaju zbog uzgona wingleta

Vazno je dodati da iako smanjuju inducirani otpor, wingleti ne garantiraju ukupno
smanjenje otpora. Stavljanjem wingleta se povecava parazitski otpor koji moze biti vec¢i od
smanjenja induciranog otpora pa je glavni cilj kod oblikovanja wingleta dobiti ¢im vece
smanjenje induciranog otpora uz najmanje povecavanje parazitskog otpora. Dodavanje
wingleta povecava moment savijanja krila i time utjece na povecanje mase krila zbog potrebe
za ve¢om Cvrstocom. Wingleti u principu djeluju kao povecéanje raspona krila zrakoplova.
Kad su dobro dizajnirani, wingleti smanjuju otpor kod penjanja i krstarenja ¢ime se dobiva

manja potro$nja goriva, veci dolet i manja potrebna duzina piste za polijetanje.

6.3. Aerodinamicke karakteristike wingleta

Danasnji moderni materijali (kompoziti) omogucuju izradu krila 1 wingleta bez velikih
povrsinskih neravnina i izbocCina (zakovice). Zbog boljih karakteristika od turbulentnih
aeroprofila i namjere da bazni profil na krilu bude profil s prirodno laminarnim strujanjem, za
profil wingleta ¢e se takoder odabrati profil s laminarnim profilom Kkoji bi trebao ispunjavati
sljedece zahtjeve:

1. mali Cp u uvjetima krstarenja,
2. VISOKi Cy max,
3. postepen 1 kontinuiran prijelaz mjesta tranzicije u granicnom sloju s

povecanjem napadnog kuta.
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6.4. Pregled vrsta wingleta koji e se analizirati

Pregled literature nam daje dvije vrste wingleta koje se najces¢e koriste kod sporijih

zrakoplova. Rutan Long-EZ prikazan na slici 6.4.1 je prvi zrakoplov koji je koristio winglete.
[13]

Slika 6.4.1: Rutan Long-EZ

Shovel tip wingleta (tip 1) prikazan je na slici 6.4.2. U principu je to produZetak krila
zakrivljen prema gore. Kod ovog tipa wingleta vazan je oblik prijelaza sa krila na winglet
zbog javljanja interferencije izmedu krila i wingleta

Slika 6.4.2: Shovel tip wingleta (Tip 1) Slika 6.4.3: Winglet tip 2

Druga vrsta wingleta prikazana na slici 6.4.3 ima normalan zavrSetak krila s
wingletom na zadnjoj polovici tetive krila.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 34



Bojan Vidovic¢ Diplomski rad

U analizi ¢e se razmatrati ove dvije vrsta wingleta i na temelju aerodinamickih i
strukturnih karakteristika ¢e se odabrati najpovoljniji tip wingleta uzimajuéi u obzir omjer
smanjenja otpora wingleta i pretpostavljene dodatke mase krila zbog potrebe za vecom
¢vrstoc¢om krila uslijed drugacije raspodjele uzgona prikazan na slici 6.4.4 koji nastaje zbog
wingleta. Procjena dodatne mase krila ¢e se vrsiti kroz analizu raspodjele momenata savijanja

na krilu.

r'y I Opterecenje s wingletima

Dodatni uzgon kod
krila s wingletima

Faspodjela uzgona po rasponu krila

Krak sile uzgona
na wingletu

_________._,———-—'_,_,_—'—_—
—

krak sile uzgona od dodatka raspona

Slika 6.4.4: Raspodjela uzgona sa i bez wingleta

6.5. Aeroprofili za winglet

Kao i kod odabira profila za krilo, cilj profila za winglet je ostvarivanje velikog
uzgona uz mali otpor. Zato za winglet treba odabrati profil i napadni kut profila za koji ¢e
winglet biti u laminarnom podrucju strujanja (i otpora) kao 1 kod krila. Isto tako kod malih
brzina winglet ne bi smio imati slom uzgona prije krila. Zbog male tetive wingleti su u
rasponu Reynoldsovih brojeva od 7 x 10* do 10°. Kod tako malih vrijednosti postoji problem
laminarnih mjehuri¢a odvajanja koji znac¢ajno pridonose otporu profila. Zbog malog raspona
napadnih kutova wingleta to srecom ne utjeCe znacajno na performanse wingleta. Uobic¢ajeno

se bira profil koji je sli¢ni baznom. [15] Da se pojednostavi izraun, razmatrat ¢e se krila koja
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imaju isti profil duz raspona krila i na wingletu. Kako bi dobili Zeljene karakteristike, kod
odabira profila treba obratiti pozornost na uvjete strujanja zraka po wingletu (Re, a):

e Da bi se sprijeCile nelinearnosti lateralne stabilnosti i kontrolnih Karakteristika
zrakoplova kod slijetanja s bo¢nim vjetrom, winglet u vjetar ne smije izgubiti
uzgon. — Zahtjeva se da je maksimalni C._ profila na wingletu barem jednak
onome profila koji se koristi na krilu [16]

e Da bi se smanjila osjetljivost profilnog otpora wingleta na uvijanje wingleta
potrebno je da podrucje smanjenog otpora zbog laminarnog grani¢nog sloja
profila bude ¢im Sire. Zbog prvog uvjeta je vazno da prijelaz u podrucje
laminarnog strujanja bude ¢im blazi zbog smanjivanja lateralnih nestabilnost,

kako je navedeno u prethodnoj tocki [16]
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7. ANALIZA NOVOG KRILA

Analiza utjecaja geometrije krila ¢e se napraviti za sva tri odabrana profila. Za sve
analize krilo je diskretizirano sa 30 elemenata po rasponu polu-krila, i s 20 elemenata po
duzini tetive, kako je prikazano na slici 6.5.1. Parametri krila ¢ija promjena se ne¢e uzimati u

obzir su prikazani u tablici 6.5.1.

T
B R e e e e
A P
] ! I A N —— i N I Y s s o B N
Slika 6.5.1: Prikaz diskretizacije krila
Parametar Vrijednost
Povrsina krila (Sw) 12.25 m*
Dihedral 3°
Strijela napadnog ruba 5°

Tablica 6.5.1: Fiksi parametri geometrije krila

7.1.  Analiza utjecaja vitkosti krila na aerodinamicke koeficijente

Krila su analizirana za parametre vitkosti krila prikazane u tablici 4.3.1. Prikazan je
utjecaj samo na omjer C./Cp jer je to glavni parametar po kojem odabiremo geometrijske
karakteristike krila. Utjecaj vitkosti na ostale parametre krila je objasSnjen u poglavlju 4.3.1.
Rezultati analize utjecaja vitkosti krila na omjer CL/CD je prikazan od slike 7.1.1 do slike
7.1.3.
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CL/CD 45
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Slika 7.1.1: Utjecaj vitkosti krila na omjer C,/Cp krila u ovisnosti o napadnom kutu, profil
NACA 63-215

CL/CD 45 ~

= AR = 9.87

al’]
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Slika 7.1.2: Utjecaj vitkosti krila na omjer C,/Cp krila u ovisnosti o napadnom kutu, profil
NACA 64A415

Fakultet strojarstva i brodogradnje 38



Bojan Vidovic¢ Diplomski rad

e AR = 9.87
35 = AR = 8.15
AR=7.2
20 A
15 - af°]
-5 0 5

Slika 7.1.3: Utjecaj vitkosti krila na omjer C,/Cp krila u ovisnosti o napadnom kutu, profil
Wortmann FX 63-137

1z rezultata je vidljivo da najbolji omjer CL/CD imaju krila s najve¢om vitkos¢u, §to je

i o¢ekivano. Na temelju toga je odabrano krilo s parametrom vitkosti AR = 9.87.

7.2.  Analiza utjecaja suZenja krila na aerodinamicke koeficijente

Sljedeca analiza je analiza utjecaja suzenja krila. Vrijednosti parametra krila su uzete
iz tablice 4.3.2. Kako se ostali aerodinamicki koeficijenti krila znacajno ne mijenjaju,
prikazani su samo grafovi omjera C/Cp i na temelju tih rezultata ¢e se odabrati vrijednost

suzenja krila.
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42 -~ CL/CD

30

Slika 7.2.1: Utjecaj suzenja krila na omjer CL/CD u ovisnosti 0 napadnom kutu, profil NACA
63-215

CL/CD 42

40

]
5

Slika 7.2.2: Utjecaj suZenja krila na omjer CL/CD u ovisnosti 0 napadnom kutu, profil NACA
64A415
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Slika 7.2.3: Utjecaj suZenja Kkrila na omjer CL/CD u ovisnosti 0 napadnom Kkutu, profil
Wortmann FX 63-137

Analiza utjecaja suzenja krila je prikazana od slike 7.2.1 do slike 7.2.3. 1z analiza je
vidljivo da je razlika u vrijednosti C/Cp zanemariva za vrijednost suzenja krila od 0.54 i
0.49. Vrijednost suzenja od 0.72 ima najmanju vrijednost C/Cp od ova tri slu¢aj i zbog toga
se ne uzima dalje u razmatranje. Kako je razlika rezultata za C./Cp izmedu ostale dvije
vrijednosti zanemariva, odlu€eno je da se za suzenje odabere vrijednost od 0.54 zbog vece
duzine vr$ne tetive, a time 1 potencijalno viSe prostora po rasponu krila za smjestaj baterija.

Time su definirani svi geometrijski parametri krila i prikazani su u tablici 7.2.1.

Parametar Vrijednost
Vitkost krila (AR) 9.87
Suzenje krila (A) 0.54
Raspon (b) 11m
Povrsina krila (Sy) 12.25 m?
Dihedral 3°

Strijela napadnog ruba 5°

Tablica 7.2.1: Odabrani parametri krila
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7.3. Odredivanje napadnog kuta kod Kkrstarenja

Za krilo definirano parametrima iz tablice 7.2.1 napravit ¢e se detaljna analiza utjecaja
profila i na temelju tih rezultata ¢e se odabrati profil za krilo ¢ija je geometrija definirana u
prethodnom poglavlju. Kako je u poglavlju 4.4 izracunat potreban C_ = 0.4, prema podacima
na slici 7.3.1 potrebno je za taj C. odrediti napadne kutove kod krstarenja za krila s 3 razlicita
profila.

——NACA 63-215

== NACA 64A415

% Wortmann FX 63-137
r /O T 1 [°]
a
-5 / j) 5 10
-0,2

Slika 7.3.1: Usporedba koeficijenata uzgona krila

Iz rezultata je vidljivo da krilu s profilom Wortmann FX 63-137 napadni kut kod
krstarenja iznosi -4°, §to je ocekivano, s obzirom na zakrivljenost srednje linije profila. U
tablici 7.3.1 su prikazani pripadaju¢i napadni kutovi kod krstarenja. Za te napadne kutove ¢e

se usporedivati Kriteriji definirani u tablici 4.4.1.

Profil na krilu Oler
NACA 63-215 3°
NACA 64A415 1.5°
Wortmann FX 63-137 | -4°

Tablica 7.3.1: Napadni kutovi kod krstarenja
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CL/CD 45

= NACA 63-215
== NACA 64A415

Wortmann FX 63-137

——— a[’]

Slika 7.3.2: Omjer C_/Cp za krilo

Po grafu na slici 7.3.2 krilo s profilom Wortmann FX 63-137 ima znacajno manji

maksimalni omjer C,/Cp od ostalih profila. Rezultati su rangirani i prikazani u tablici 7.3.2.

Rang | Profil na krilu Oler C/Colaer) | C/Coloer)il C/Coloer)1
1. NACA 64A415 1.5° | 412 1

2. NACA 63-215 3° 40.9 0.992

3. Wortmann FX 63-137 | -4° 32.1 0.779

Tablica 7.3.2: Rangiranje krila po prvom prioritetu
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02 -
. . al’]
410 5

—— NACA 63-215

0.8 4 —— NACA 64A415
Wortmann FX 63-137

c, -
M

Slika 7.3.3: Ovisnost koeficijenta momenta propinjanja krila o napadnom kutu

Na slici 7.3.3 su prikazani dobiveni rezultati koeficijenta momenta propinjanja krila. Rezultati

za napadni kut krstarenja su prikazani u tablici 7.3.3

Rang | Profil na krilu O | Cum(aer) | Cuml@cr)if Cmloter)
1. NACA 63-215 3° -0.253 1

2. NACA 64A415 1.5 |-0.295 1.166

3. Wortmann FX 63-137 | -4° -0.422 1.668

Tablica 7.3.3: Rangiranje krila po tre¢em prioritetu

Na temelju rezultata prikazanih u tablicama 7.3.2, 5.2.1 i 7.3.3 za krilo je odabran
profil NACA 63-215. Po rezultatima za omjer C/Cp i unutarnju povrsinu profila, NACA
profili se nisu znacajnije razlikovali. Kako NACA 63-215 profil ima najmanju apsolutnu

vrijednost koeficijenta momenta propinjanja krila, odabran je kao profil za krilo.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 44



Bojan Vidovic¢ Diplomski rad

7.4.  Analiza utjecaja wingleta

Kod analize utjecaja wingleta analizirana su dva tipa wingleta:

e Shovel tip (tip 1)

e Chord tip winglet (tip 2)
Da se pojednostavi analiza, za winglete je koristen isti profil kao i na krilu. Kako u programu
XFLRS5 nije moguée definiranje zakrivljenih wingleta zbog ograni¢enja metode, wingleti su
aproksimirani rasporedom, nagibom 1 veliCinom tetiva koje su zadane po rasponu Kkrila.
Geometrija krila s wingletima je definirana tako da povrsina krila bude jednaka odabranom
krilu bez wingleta. Zbog tih prilagodbi su se neznatno promijenili kut strijele krila i raspon
krila.

Winglet tipa 1 je shovel tip wingleta. Geometrija wingleta je prikazana na slici 7.4.1

Parametri wingleta prikazani su u tablici 7.4.1.

Slika 7.4.1: Geometrija wingleta tipa 1

y[m] | c[m] Offset [m] Dihedral [°] Twist [°]
0 1.45 0 3 0

5.35 0.78 0.7 20 0

55 0.67 0.81 40 -1

5.6 0.51 0.97 60 -1.5
5.65 0.414 | 1.07 80 -2

5.7 0.285 | 1.2 -2

Tablica 7.4.1: Parametri wingleta tipa 1
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Slika 7.4.2: Izlazne strujnice krila s wingletom tipa 1

Winglet tipa 2 je prikazana na slici 7.4.3 Parametri wingleta prikazani su u tablici
7.4.2.

Slika 7.4.3: Geometrija wingleta tipa 2

y[m] |c[m] | Offset[m] Dihedral [°] Twist [°]
0 1.45 0 3 0

5.35 0.78 0.7 20 0

5.47 0.7 0.78 40 -1

5.56 0.51 0.975 60 -2

5.65 0.35 1.15 80 -3

5.9 0.3 1.25 -4

Tablica 7.4.2: Parametri wingleta tipa 2
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Slika 7.4.4: 1zlazne strujnice krila s wingletom tipa 2

7.4.1. Utjecaj wingleta na aerodinamicke karakteristike krila

Graf na slici 7.4.5 prikazuje utjecaj wingleta na omjer CL/CD krila ovisno o napadnom kutu.
Vidljivo je da se po ovim karakteristikama istice krilo s wingletima tipa 2. To se moze
tumaciti boljem oblikom wingleta tipa 2 $to se tiCe smanjenja utjecaja induciranog otpora, tj.
manjeg intenzitete vrtloga na kraju krila. Analiza je pokazala da se ostali vazni aerodinamicki

koeficijenti nisu znac¢ajno promijenili s dodatkom wingleta, pa se ne uzimaju u obzir.

cL/CD 1
42 -
41 -
40 -

39 -

Bez wingleta
38 -

Winglet tip 1
37 -
Winglet tip 2

36 -
o

35 T T T Ia[ ]
2 2,5 3 3,5 4

Slika 7.4.5: Ovisnost omjera CL/CD krila s profilom NACA 63-215 o tipu wingleta
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M, [N/mm?]
7000 ~

6000 -

5000 -
—NACA 63-215 bez wingleta

4000 - —NACA 63-215 winglet tip 1

—NACA 63-215 winglet tip 2
3000 -+

2000 -

1000 -

0 . y/(b/2)
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

Slika 7.4.6: Raspodjela momenta savijanja po rasponu krila za dvije vrste krila

Iz grafa na slici 7.4.6 vidljivo je da wingleti ne pridonose zna¢ajnoj promjeni momenta
savijanja po rasponu profila. Pri korijenu krila winglet tipa 2 daje ve¢i moment u odnosu na
krilo bez wingleta, ali se po rasponu krila taj moment smanjuje i za vrijednost y/(b/2) = 0.15
moment krila bez wingleta se smanjuje i ostaje manji odnosu na krilo bez wingleta. Na

temelju tih i rezultata za maksimalni omjer CL/CD odabran je winglet tipa 2.
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7.5.  Usporedba aerodinamickih koeficijenata s postoje¢im krilom i prikaz novog krila

Nakon odabira svih parametra krila, slijedi prikaz aerodinamickih koeficijenata novog krila i

usporedba s starim krilom. Na slici 7.5.1 je prikazana usporedba omjera C /Cp za staro i novo

krilo u ovisnosti u napadnom kutu. Krila su usporedivana za brzinu krstarenja od 46.3 m/s.

Vidljivo je znacajno poboljsanje omjera C /Cp za novo krilo.

c/c, 45 -
40 -

35 A

30 -

Novo krilo

Staro krilo

- - - al’]

-2 0 2 4 6 8

Slika 7.5.1: Usporedba omjera CL/CD u ovisnosti u napadnom kutu starog i novog krila

i Krilo Oler CL/CD(acr) CL/CD(acr)i/ CL/CD(Olcr)l
1 Staro krilo 4° 31.2 1
2 Novo krilo 3° 40.9 1.31

Tablica 7.5.1: Usporedba maksimalnog omjera C,/Cp, starog i novog krila

Iz rezultata prikazanih u tablici 7.5.1 vidljivo je da je za novo krilo po kriteriju omjera
CL/Cp bolje za 31 %, $to je znacajno poboljSanje efikasnosti krila. Graf na slici 7.5.2
prikazuje usporedbu ovisnosti koeficijenta uzgona o napadnom kutu. Iz grafa je vidljivo da se

rezultati da su rezultati priblizno jednaki.
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0,9
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0,7
0,6
0,5
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01 -
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0 5 10 f°]

Novo krilo

W Staro krilo

Slika 7.5.2: Usporedba ovisnosti koeficijenta uzgona o napadnom kutu novog i starog krila

Graf naslici 7.5.3 prikazuje usporedbu koeficijenta momenta propinjanja krila za novo
1 staro krilo. Tako novo krilo ima vec¢u vrijednosti momenta propinjanja od starog krila, vazno
je primijetiti kako novo krilo ima manji napadni kut kod krstarenja, pa su vrijednosti

koeficijenta momenta u krstarenju priblizno isti za staro i novo krilo.

0 2 4 6 8 10 a[o]
-1E-15

Novo krilo

Staro krilo

Slika 7.5.3: Usporedba ovisnosti koeficijenta momenta propinjanja o napadnom kutu novog i
starog krila

Fakultet strojarstva i brodogradnje 50



Bojan Vidovic¢ Diplomski rad

Nacrt odabranog krila je prikazan na slici 7.5.4. Prikazana je polovica krila.

| 5650

1450

300

Slika 7.5.4: Nacrt odabranog krila

Raspon krila (b) 11.3m
Kut dihedrala 3°
Kut strijele (A) 8°
Povrsina krila (S) 12.25 m?
Duljina korijenske tetive (t;) 1.45m
Duljina vrsne tetive (t;) 0.78m
Aeroprofil NACA 63-215
Opterecenje krila 72.9 kg/m®

Tablica 7.5.2: Karakteristike novog krila
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8. ZAKLJUCAK

Glavna motivacija za izradu ovog rada je bila izrada aerodinamicki efikasnijeg
krila koji ¢e omoguciti duze vrijeme leta elektricnog zrakoplova i smjestaj baterija u njih. Da
se pojednostavi analiza analiziralo se samo krilo, bez uzimanja u obzir utjecaj trupa, stajnog
trapa i repnih povrSina. Strukturni parametri (osim raspodjele momenta savijanja) se nisu
uzimali u obzir. Cilj je bio dobiti krila koja imaju barem 15% bolji omjer CL/CD u odnosu na
stara krila. Profili su analizirani modificiranom panelnom metodom koja uzima u utjecaj
viskoznosti i poziciju prelaska grani¢nog sloja iz laminarnog u turbulentni, §to je posebno
vazno jer smo analizirali laminarne profile. Krila su analizirana metodom vrtlozne reSetke s
potkovicastim vrtlozima koja je dovoljno tofna za rezim horizontalnog leta za koji se
definiralo novo krilo. Metode analize krila i profila su verificirane usporedbom s
eksperimentalnim rezultatima. Kako bi se rezultati analize novog i starog krila mogli
usporedivati, povr§ina se kod novog krila nije promijenila. Zato su kod geometrije krila
varirani dva parametra; vitkost i suzenje krila. Definirani su Kriteriji po kojima su se
vrednovali rezultati. U ovisnosti o tim parametrima je izabrana geometrija krila s najboljim
svojstvima. Nakon odabira geometrije krila analizirao se utjecaj odabir profila krila na
aerodinamicke karakteristike krila i temeljem te analize je odabran aeroprofil za krilo. Na
kraju se analizirao utjecaj wingleta i odabrana je varijanta krila s wingletom tipa 2. Usporedba

je pokazala da §to je novo krilo bolje za 30 % u odnosu na postojece.

Daljnje aerodinamicke analize koje bi se radile prije odluke o obliku krila su
analiza metodom kona¢nih volumena, koja iako ne moze to¢no predvidjeti otpor, moze
pokazati trend smanjenja otpora ovisno o obliku. Nakon toga bi trebalo uzeti u obzir trup i
napraviti efikasan prijelaz na dijelu gdje se trup spaja s krilom. Posto su wingleti jednostavno
napravljeni i njihov oblik bi se dao optimizirati. Uz to je svakako potrebno napraviti analizu

stabilnosti zrakoplova i1 ako je potrebno podesiti polozaj tezista ili neutralne tocke.
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PRILOZI

l. CD-R disc
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