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SAZETAK

U ovom zavr$nom radu izvrSena je analiza ¢vrsto¢e nestandardne konfiguracije krila aviona te
usporedba iste sa konvencionalnom konfiguracijom krila putnickog aviona srednjeg dometa.
Prethodno je obavljen pregled literature, prikazani su koncepti novih pogona zrakoplova te
trendovi u zrakoplovnim konstrukcijama. S obzirom na koli€inu dostupnih podataka te
kompleksnosti konstrukcije, za analizu ¢vrstoce odabrana je Strut braced wing konfiguracija.
Proracun zapocinje modeliranjem geometrije krila konvencionalnog zrakoplova, Airbus-a
A320, u 3D programskom paketu Solidworks 2018. Krilo Strut braced wing koncepta
konstruirano je tako da ostvaruje priblizno jednak iznos sile uzgona u rezimu krstarenja kao i
krilo Airbus-a A320 kako bi se mogla nanijeti ista opterec¢enja. To je izracunato jednostavnim
aerodinamickim proracunima u programu XFLR 5. Modeli napravljeni u Solidworks-u su
spremljeni u STEP formatu i prebaceni u program Abaqus/Standard za analizu Cvrstoce
primjenom metode kona¢nih elemenata. Prvo su na oba modela nanesene aluminijske legure
standardne u zrakoplovstvu, a nakon toga je konceptualna konfiguracija modelirana i sa
kompozitnim materijalima. Sljede¢i korak je zadavanje rubnih uvjeta i optereéenja u obliku
konstantnog tlaka uslijed sile uzgona i tezine motora. Zadnji korak prije samog proracuna je
zadavanje mreZe kona¢nih elemenata. Nakon viSe provedenih analiza te promjena debljina
elemenata prikazani su rezultati u obliku ekvivaletnih naprezanja, Tsai-Wu kriterija

popustanja za kompozitne konstrukcije te su usporedene mase analiziranih modela.

Kljuéne rijeci: krilo, Abaqus/Standard, metoda kona¢nih elemenata, masa
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SUMMARY

In this Bachelor thesis, a structural analysis of the non-standard configuration of an aircraft
wing and a comparison with the conventional wing of a medium-range passenger aircraft is
performed. Previously, a review of the literature was done, where concepts of new aircraft
propulsion and trends in aircraft construction were presented. Given the amount of data
available and the complexity of the structures, Strut braced wing configuration was selected
for analysis. The calculation begins by modeling the geometry of the wing of a conventional
aircraft, the Airbus A320, in the 3D software package Solidworks 2018. The Strut braced
wing is conceptually designed to achieve approximately the same lift force in cruising mode
as the wing of the Airbus A320, so the same loads can be applied. These simple aerodynamic
calculations were done in XFLR 5. Models made in Solidworks were then saved in STEP
format and transferred to Abaqus/Standard for structural analysis with use of finite element
method. Firstly, standard aluminum alloys were applied to both models, and then the
conceptual configuration was modeled with composite materials as well. The next step is to
assign boundary conditions and loads in the form of constant pressure due to lift force and
engine weight. The last step before starting the calculation was creation of mesh. After several
analyzes and changes in the thickness of the elements, the results in the form of equivalent
stresses, Tsai-Wu yielding criteria for composite construction and masses of the analyzed

models are presented.

Key words: wing, Abaqus/Standard, finite element method, mass
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1. UVOD

Zrakoplovna industrija danas tezi vecoj efikasnosti, manjoj potrosnji goriva te ostavljanju Sto
manjeg otiska na okoli§. Kako bi se dugorocno postigli navedeni ciljevi, biti ¢e potrebne
velike promjene na putnickim zrakoplovima danasnjice ili, ¢ak, zamjena istih sa potpuno
novim konfiguracijama i tehnologijama. Prisutan je ve¢ velik broj koncepata za zrakoplov
buduénosti, a u ovom ¢e radu biti analizirana ¢vrstoca jednog od njih. Radi se konfiguraciji
Strut  braced wing C¢ije je obiljezje dodatan Stapni element. lako naizgled sli¢an
konvencionalnom zrakoplovu, koncept bi mogao omoguditi znatno smanjenje otpora i
potroS$nje goriva. Primjenom metode koncanih elemenata, koja se danas, uz pomo¢ snaznih
racunala, masovno koristi u inZenjerskom svijetu, u ovom je radu izvrSena konceptualna
analiza ¢vrstoce krila Strut braced wing koncepta. Za proracun je koriSten programski paket
Abaqus/Standard koji se temelji na navedenoj metodi. Ocjena ¢vrsto¢e dana je usporedbom
masa sa krilom konvencionalnog zrakoplova, Airbus-a A320, ¢ije su karakteristike preuzete iz
literature. Oba su krila konstruirana uz pomo¢ 3D paketa Solidworks te nakon toga prebaceni
u Abaqus. Osim upotrebe aluminija kao konstrukcijskog materijala u modeliranju krila, vazan
dio ovog rada je upravo primjena kompozitnih materijala na konceptualno krilo kako bi se
pokazalo dodatno smanjenje mase te potencijal za primjenu istih na nove zrakoplovne

konstrukcije.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 1



Karlo Jurina Zavrsni rad

2. Trendovi u zrakoplovnoj industriji

Od samih pocetaka mlaznog doba avijacije, zra¢ni se promet poceo ubrzano razvijati, ¢cime je
postao transport sa najve¢om stopom rasta. Danas je u svijetu zrakoplov afirmiran kao
neophodno sredstvo transporta koje osigurava globalnu povezanost. Razvoj zrakoplovstva je
oduvijek bio pod utjecajem gospodarskih 1 politickih faktora te povezan sa gusto¢om same
populacije. Shodno tome, Sjeverna Amerika i Europa prednjace u razvoju avijacijskog
sektora. Medutim, predvida se izrazit porast potraznje za zratnim prometom u Kini, Indiji te

Bliskom istoku kao posljedica sve veceg prodiranja navedenih regija u svjetsku ekonomiju.
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Slika 1. Trend zracnog prometa po regijama [1]

U narednom razdoblju ¢e, prema ACARE-u [2], zracni promet rasti 4-5% godis$nje. Takav rast
potrebno je ostvariti uz minimiziranje negativnog utjecaja na okolis. 2 % od ukupne emisije
CO, u okoli$ otpada na zra¢ni promet, ali taj udio je konstantan od 90-ih godina 20. st. te nije
pratio ogromno povecanje u broju putnika [3]. Ipak, zra¢ni je promet cijelo vrijeme bio pod
povecalom te oznacen kao jedan od vodecih zagadivaca okolisa. Upravo je zagadenje okoliSa

danas uzrok promjena u zrakoplovnom sektoru, ali 1 svim granama industrije.
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Slika 2. Udio emisija zra¢nog prometa u ukupnoj emisiji CO2 [3]

Stoga, zrakoplovna je industrija u Europi postavila sljedece ciljeve do 2050. g.: znatno

smanjenje potrosnje goriva, redukcija emisija, veca ulaganja u istrazivanje i edukaciju te

upotreba najmodernije tehnologije uz odrzavanje najviSeg stupnja sigurnosti i pouzdanosti.

Postizanje navedenih ciljeva nije vezano samo za Europu, ve¢ avijacijski sektor na globalnoj

razini, jer odrzivi razvoj bez istih nece biti mogu¢. Zrakoplovna industrija je na dobrom putu

Sto se tiCe postizanja kratkorocnog smanjenja potrosnje goriva. Medutim, cilj znatne redukcije

CO,, NO4 1 razine buke zahtijeva medusobnu suradnju svih sudionika u avijaciji, od

proizvodaca zrakoplova, motora, zrakoplovnih kompanija pa sve do drzavnih institucija. Slika

3. prikazuje predvidenu koli¢inu emisija CO, u narednom razdoblju. Kako bi se ostvarila

trajektorija koja predvida 50 %-tno smanjenje emisija do 2050. g, zrakoplovna industrija mora

biti usmjerena ka navedenim ciljevima, tj. tehnologiji zelenog zrakoplova.
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Slika 3. Predvideno smanjenje emisija [3]

2.1. Koncepti novih pogona zrakoplova

Za dugoro¢no planiranje prema 2050. g. biti ¢e potrebne potpuno nove tehnologije i
konfiguracije. Nove pogonske tehnologije koje najviSe obecavaju su Open-rotor, Boundary
layer ingestion (BLI), pogon na vodik te elektri¢ni pogon. Uslijed velikog omjera tezine po
jedinici pohranjene energije, baterije jos uvijek ne mogu biti primaran izvor energije za pogon
zrakoplova. Stoga, postoji velik broj hibridnih-elektri¢nih zrakoplova koji koriste tekuce
gorivo kao glavni izvor energije. Vecina potpuno novih zrakoplovnih konfiguracija ima
dodatne prednosti osim ustede goriva, poput manje buke, manjih troSkova odrZavanja, bolje

iskoriStenje zrakoplova itd.

2.1.1. Open-rotor

Koncept otvorenog rotora je, konstrukcijski, hibrid izmedu propelera i turboventilatorskog
motora sa suprotno rotiraju¢im, otkrivenim ventilatorom. Omogucuje redukciju potrosnje
goriva i emisija CO, oko 30% u odnosu na konvencionalni turboventilatorski motor znatnim
povecanjem omjera opstrujavanja. Lopatice promjenjivog napadnog kuta s brzinom
omogucuju jo$ vecu efikasnost pogonske skupine pri malim brzinama. Stoga, sli¢no kao i

turboprop motori, motori s otvorenim rotorom posebno su zanimljivi za zrakoplove kratkog
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dometa. Medutim, troSkovi integracije ¢e biti veliki jer su mehani¢ki kompliciraniji i od
turboventilarskih i turboprop motora. Takoder, prisutni su problemi vezani sa sigurnos$éu
(ostecenje lopatica), bukom, pouzdanoscu te efikasnoS¢u na brzinama iznad Mach 0.75.
Stoga, proizvodaci predvidaju da ¢e koncept otvorenog rotora uc¢i u upotrebu oko 2030. g.
Francuski proizvodac zrakoplovnih motora, Safran, testirao je 2017.g. svoj koncept motora s
otvorenim kontrarotiraju¢im rotorom te demonstrirao zamjetno manje stvaranje buke kao

jedan od najvecih problema Open-rotor koncepta.

Slika 4. Koncept otvorenog rotora, Safran [4]

2.1.2. Boundary layer ingestion

Uvlacenje grani¢nog sloja obecavaju¢ je koncept za smanjenje potroSnje goriva, smanjenja
emisija te operativnih troSkova. BLI tehnologija predstavlja uvlacenje grani¢nog sloja s trupa
zrakoplova u motor. Koncept je ve¢ prisutan u brodovima i torpedima s istom svrhom, dok
Boeing 1 NASA intenzivno ispituju karakteristike istog u zrakoplovne svrhe. Prednosti
uvlacenja granicnog sloja proizlaze iz reenergizacije turbulentnog strujanja iza zrakoplova, $to
omogucuje ustedu energije. Slika 5. prikazuje usporedbu strujanja s motorom odvojenim od
konstrukcije te motora ugradenog u konstrukciju s idealnim slu¢ajem kod kojeg je prisutno
100 %-tno uvlacenje grani¢nog sloja. Kod konvencionalne konstrukcije brzina na ulazu u
motor jednaka je brzini slobodne struje. Motor ubrzava struju tako da proizvedena koli¢ina
gibanja savladava otpor. Kod BLI konfiguracije snaga potrebna za savladavanje otpora je

manja nego kod konvencionalne. Razlika u potrebnoj energiji prisutna je zbog manje brzine
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grani¢nog sloja u odnosu na brzinu slobodne struje. Drugim rijeima, pogon sa BLI
tehnologijom mozZe posti¢i istu potisnu silu za manju brzinu na ulazu u motor. Problem
uvodenja BLI koncepta je, naravno integracija motora i konstrukcije. Takoder, uvlacenje
grani¢nog sloja rezultira neuniformnom brzinom na ulazu i ventilatoru, Sto moze degradirati
performanse motora. Postignuti gradijenti tlakova stvaraju sekundarna strujanja te moze doci
do odvajanja grani¢nog sloja, a potencijalno iskrivljenje lopatica uslijed jakih turbulencija

izaziva dodatne vibracije i buku.

Momentum excess fo
balance the momentum
deficit : engine thrust

Powded (:J ------

engines Momentum deficit :

airframe drag

BLI W,

Slika S. Usporedba BLI i motora odvojenog od konstrukcije [5]

Najznacajniji koncept zrakoplova sa BLI tehnologijom jest Aurora D8 te ¢e, zbog svoje

zanimljive Double bubble konfiguracije, detaljnije biti prikazan kasnije.

2.1.3. Vodikom pogonjen zrakoplov

Kriza nafte u 70-im godinama potaknula je NASA-u, Lockheed i Douglas da zapocnu
istrazivanja vodikom pogonjenog zrakoplova. U Sovjetskom Savezu je prvi put upotrijebljen
vodik u putnickom zrakoplovu Tupolev-u Tu-155, kojim je izvrSeno viSe uspjesnih letova
teku¢im vodikom i zemnim plinom. Njemacka DASA je, takoder, u suradnji sa Tupolev-om
razvila 90-ih godina projekt Cyroplane, razmatraju¢i uvodenje vodikom pogonjenog

zrakoplova u civilni promet.
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Slika 6. DASA Cyroplane [6]

Danas je ideja opet aktualna, zbog navedenih ekoloskih razloga. Glavna prednost koristenja
tekuceg vodika je Sto ne zagaduje okoliS. Produkti izgaranja vodika sadrze oko 2,5 puta vise
vlage koja gotovo ne doprinosi zagadenju. Visoka ogrjevna vrijednost vodika (Hq=120 kJ/g)
rezultira zamjetnom uStedom goriva i ukupnom masom, koja ¢e posebno biti izraZzena na
zrakoplovima za velike udaljenosti. Najveéa mana tekuceg vodika je mala gustoca i niska
temperatura. Naime, u teku¢em stanju, na temperaturi od 20 K, vodik ima specifi¢nu masu
70,8 kg/m3 u usporedbi sa 800 kg/m3® kerozina. Posljedi¢no, pohrana tekuéeg vodika
zahtijeva spremnik pod tlakom mnogo ve¢i u odnosu na konvencionalni zrakoplov ¢ime je

smanjen prostor za teret 1 putnike.

2.1.4. Elektricni pogon

Ideja koriStenja elektrine energije kao cistog zrakoplovnog pogona poprimila je veliku
vaznost u 21.st. Elektri¢ni motori ne proizvode nikakve emisije tijekom rada, rade sa 90% -
tnom efikasnos¢u te proizvode vrlo malu buku Sto su klju¢ne karakteristike za ostvarivanje
ekoloskih ciljeva do 2050.g. Nedavna istrazivanja predvidaju ulazak hibridnog elektricnog
pogona u redovnu sluzbu u 2030-im godina, dok potpuno elektri¢ni zrakoplov nakon 2040.g.
Elektri¢ni zrakoplov, zasigurno, ima najveée Sanse postati pogonom buduénosti u zracnom
prometu, a lideri zrakoplovne industrije zapoceli su sa istrazivanjem 1 testiranjem razli¢itih
podvrsta elektricnog pogona koji bi s vremenom trebali zamijeniti konvencionalne motore te

¢e isti ukratko biti predstavljeni u ovom tekstu.
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Slika 7. Predvideni ulazak u sluzbu razli¢itih vrsta elektri¢nog zrakoplova|[3]

Gensraton

Fiamary

Slika 8. Vrste elektri¢nih pogona[7]

Potpuno elektrificirani pogonski sustav je u sustini, S§to se ti¢e ugradnje, vrlo jednostavan
koncept. Baterija opskrbljuje potrebnu elektricnu energiju koja pokre¢e motor. Uzimajuéi u
obzir sve potrebne komponente takve pogonske grupe, ona je ve¢ u startu teza od referentnog

konvecionalnog pogona. Upravo su gustoca energije i teZina same baterije limitiraju¢i faktori

potpuno elektricnog pogona. Naime, za vece zrakoplove, gustoéa energije morala bi biti
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viSestruko veca, uz neznatno povecanje mase, Sto je danas, jo§ uvijek neizvedivo. Zbog
navedenih problema, hibridni i turboelektri¢ni sustavi namecu se kao bolja rjeSenja u bliskoj

buduénosti.

U turboelektricnom pogonu 1 ili 2 mlazna motora stvaraju potrebnu snagu koja pomocu
generatora pogoni elektromotore, dok se ni u jednoj fazi leta ne oslanjaju na baterije. Ideja je
takvog pogona da motori s unutraS$njim izgaranjem rade s optimalnom efikasnoscu. Kako je
relativno lako dovesti elektri¢nu energiju do motora na avionskoj konstrukciji, turboelektricni
koncept se razmatra u kombinaciji sa tzv. distribuiranim pogonom u svrhu ostvarivanja veceg

Bypass omjera te prednosti uvlac¢enja grani¢nog sloja u propelerima.

Hibridni sustav koristi plinske turbine za pogon, ali i za baterije ¢ime se razlikuje od
turboelektricnog. Naime, baterije takoder osiguravaju potrebnu snagu tijekom jedne ili vise
faza leta. Razlikujemo dvije vrste hibridnih sustava, paralelni 1 serijski. U paralelnom sustavu,
elektromotor pogonjen baterijom i turbinski motor su pric¢vrséeni na isto vratilo koje pogoni
propeler ili ventilator. Na taj nacin omogucen je zajednicki ili samostalan rad jednog od
navedenih. Baterijski se pogon uglavnom koristi kad je potrebna maksimalna snaga dok motor
s izgaranjem za postizanje optimalnog reZima leta. Treba spomenuti Boeing-ov SUGAR
(Subsonic Ultra Green Aircraft Research) projekt koji predvida uStedu na gorivu od 60%.
Koncept koji je proizaSao iz projekta je zanimljiv, takoder, zbog konfiguracije krila s
ojacanjem koja ¢e bolje biti predstavljena u nastavku. Paralelna konfiguracija ipak ima jednu
veliku manu. Kako su elektromotor i1 plinska turbina na istom vratilu, konstrukcija

dosadasnjih turbina morala bi biti potpuno promijenjena.

Kod serijskog hibrida samo su elektromotori mehanicki povezani sa propelerima. Plinska
turbina preko generatora napaja bateriju te pogoni propeler. Kao i kod turboelektri¢nog
pogona, postoji mogucénost distribucije elektromotora po konstrukciji. 2017. Airbus, Rolls-
Royce i Siemens sklopili su partnerstvo s ciljem razvoja i konstruiranja demonstracijskog
zrakoplova, E-fan X. E-fan X koristi serijsku hibridnu tehnologiju za pokretanje 2 MW-tnog
elektricnog motora, montiranog na BAe 146 testni avion, umjesto jednog od 4 mlazna motora.
Dugoro¢ni je plan konstruirati putnicki zrakoplov opremljen E-fan X tehnologijom s

kapacitetom 50-100 putnika koji bi trebao postati operativan oko 2035. g.
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Slika 12. E-fan X projekt na BAe 146, Airbus [8]

Trenutno poznati elektrificirani pogonski sustavi su, unato¢ svim prednostima, limitirani
kratkim udaljenostima 1 malom snagom. Analiza mase tih pogonskih sustava pokazuje da su
od navedenih samo turboelektricni i hibridni sustavi moguéi s obzirom na trenutnu
tehnologiju. Medutim, i uz njih veze se velika masa. Potrebna su daljnja istrazivanja kako bi

se ti sustavi optimirali te postigao cilj smanjenja potro$nje goriva i emisije Stetnih plinova.

2.1.5. Distribuirani pogon

Distribuirani sustav bio je ve¢ predstavljen i testiran kroz povijest, naravno, pogonjen
konvencionalnim motorima s unutarnjim izgaranjem. lako ne postoji to¢na definicija
distribuiranog sustava, primjeri takvih bili su YC-49 sa 4 motora ugradena u konstrukciju
krila te Hunting H.126 u kojem je testiran koncept mlaznih zakrilaca u svrhu povecanja

koeficijenta uzgona pri malim brzinama leta.
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Slika 13. Hunting H.126 [9]

Danas je distribuirani pogon aktualan zbog potencijala povecanja efikasnosti u odnosu na
konvencionalne pogonske skupine te smanjenja buke pri polijetanju i slijetanju. Poznato je da
povecanje broja ventilatora za istu koli¢inu potiska omogucuje manje omjere tlakova u
pogonskoj jedinici, ali i manje dimenzije. Danas, to je izvedivo ako se ventilator potpuno
odvoji od jezgre motora te poveze na elektri¢ni motor velike efikasnosti. Jedan takav koncept
je NASA-in N3-X, kapaciteta slicnog danasnjem Boeingu 777, ¢ija se konfiguracija sastoji
od 14 distribuiranih ventilatora ugradena u Blended wing body konstrukciju koja ¢e detaljnije
biti prikazana u nastavku. Ventilatori su pogonjeni elektricnim motorima koji snagu dobivaju

od dva turboelektri¢éna generatora na vrhovima krila svaki pritom proizvodec¢i 30 MW snage.
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2.2. Zrakoplovne konstrukcije

Nove vrste zrakoplovnih pogona utjecu, naravno, i na razvoj zrakoplovnih kostrukcija.
Zrakoplov, kao vrlo sloZena cjelina, zahtijeva optimalnu kombinaciju svojih komponenti, te

razvoj istth mora biti uskladen, kako bi se postigli ciljevi smanjenja potro$nje goriva te
povecanja efikasnosti. Medutim, integracija istih uvodi novi stupanj slobode. Pronalazak
prikladnog mjesta za postavljanje motora moze imati odlucujuéi ucinak na izvedivost nove

konfiguracije.

U zrakoplovnim konstrukcija metalne legure su i dalje prvi izbor pri odabiru materijala. Ipak
sve vise se koriste nekonvencionalni materijali, posebno kompoziti. Prvi putnicki zrakoplov u
kojem su glavni konstrukcijski elementi napravljeni od kompozita, a ne od konvencionalnih
metalnih legura, je Boeing 787. Kompoziti u Boeing-u 787 ¢ine 50% mase zrakoplova od
¢ega vecina otpada na laminate sa ugljicnim vlaknima. Udio pojedinih materijala u Boeing-u

787 prikazani su na Slici 9.

Materials used in 787 body

Fiberglass B Carbon laminate composite - Total materials used
M Aluminum I Carbon sandwich composite - By weight
Aluminum/steel/titanium : Other
: Steel 3% composites
10% 50%

ltaniurn_

Aluminum
20%

By comparison, the 777 uses 12 percent
compaosites and 50 percent aluminum,

Slika 9. Udio pojedinih materijala u Boeing-u 787 [11]

Velik udio kompozita u Boeingu 787 omogucio je lakSu zrakoplovnu konstrukciju, uz
povecanu ¢vrstocu 1 sigurnost. Manja masa zrakoplova prevodi se u manji potreban uzgon te
manji otpor, §to uzrokuje smanjenje potrebnog potiska te, naposlijetku, manju potro$nju

goriva.
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Medutim, istrazivanja pokazuju da daljnje smanjenje mase, te napredak aerodinamickih
karakteristika zrakoplova konvencionalnih konstrukcija, ne¢e dovoljno utjecati na njihovu
efikasnost. Stoga, razmatraju se revolucionarne konfiguracije ¢ija realizacija, unato¢ tome $to
zahtijevaju velika ulaganja 1 istraZivanja, predvida traZzene redukcije emisija ugljika te

smanjenje potroS$nje goriva.

2.2.1. Boxwing

tome je znatno smanjenje induciranog otpora uslijed vrtloZzenja na krajevima krila. Klju¢an
dio Box wing konfiguracije su krila koja tvore zatvoren uzgonski sustav, kutijastog oblika u
frontalnoj ravnini. Dva su krila medusobno spojena sa vertikalnim zavrSetcima i spojeni s
trupom na prednjoj 1 straznjoj strani zrakoplova. Lockheed-ov Box wing koncept prikazan je
na Slici 10. lako je L-1011 Tristar posljednji putnicki zrakoplov iz Lockheed-a, kompanija je
takoder, u skladu sa novim trendovima zrakoplovne industrije, zapocela sa razvojem

inovativnih konfiguracija za putnicki prijevoz.

Slika 10. Box wing koncept, Lockheed Martin [12]

Box wing konfiguracija je dobila ime po njemackom znanstveniku L. Prandtlu cije je
istrazivanje 20-ih godina 20. st. postalo temeljem (ne)stlacivog strujanja u aerodinamici.
1924. g. Prandtl je objavio rad [13] u kojem je opisao kako Box wing konfiguracija moze

ostvariti puno manje vrijednosti induciranog otpora nego ekvivaletni jednokrilici. Takoder,
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zaklju¢io je da ¢e ekvivalentni trokrilac imati manji inducirani otpor nego dvokrilac.
Analogno, dao je ovisnost po kojoj inducirani otpor tezi u nulu kako broj krila tezi
beskonacnost. Medutim, kako povecan broj krila sa sobom vuce probleme, prije svega vezane
uz proizvodnju parazitski otpor i masu, Box wing konfiguracija, prema Prandtlu, predstavlja
optimalno rjeSenje. Za ostvarivanje minimalnog induciranog otpora moraju biti zadovoljeni
sljede¢i uvjeti: raspodjela uzgona i ukupni uzgon moraju biti jednaki na oba horizontalna

krila, a raspodjela uzgona na vertikalnim krilima mora imati leptirasti oblik.

ﬂ-rr“l'l'['

*ﬂ.ul]HH

Slika 11. Raspodjela cirkulacije po gornjem i donjem krilu i vertikalnoj ukruti[14]

Znanstvenici s talijanskih sveuciliSta su pocetkom 21.st. proveli opSirna istrazivanja [15]
koncepta Prandtlaviona te njegovu primjenu za male zrakoplove te uskotrupne i Sirokotrupne
putnicke 1 transportne zrakoplove. IstraZzivanjem su doSli do brojnih rezultata 1 zakljucaka. Na
primjer, kako bi se zadovoljio spomenuti uvjet jednakosti uzgona na oba krila, potrebno je
zadnje visoko krilo spojiti na vrh vertikalnog stabilizatora. Sljede¢i zaklju€ak je smanjenje
induciranog otpora i u slucaju otklonjenih uzgonskih povrsina §to zahtijeva njihovo sinkrono
otklanjanje s obje strane. Najvaznije, postignuto je 30 %-tno smanjenje induciranog otpora u
odnosu na konvencionalnu jednokrilnu konfiguraciju. Jedna od proucavanih konfiguracija
prikazana je na Slici 12., a predstavlja veliki putnicki zrakoplov, kapacitetom sli¢an Airbus-u

A380.
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Slika 12. Prandtiplane koncept velikog putnickog zrakoplova[19]

Integracija motora kod Box wing koncepta ne predstavlja problem te postoji viSe strategija
ovisno o veli¢ini zrakoplova. U slucaju Sirokotrupnih zrakoplova sa 4 motora, dva motora
mogu biti pozicionirana ispod prednjeg krila (ili iznad, za postizanje male buke), a druga dva
na straznjem dijelu trupa ili ispod zadnjeg krila. Kod dvomotorne konfiguracije, motori mogu

biti spojeni na straznji dio trupa ili ispod prednjeg krila.

Box wing zrakoplov je novi koncept koji s provedenom optimizacijom uz povecanje
aerodinamicke efikasnosti, smanjenje mase te upotrebom novih materijala i tehnologija ima
potencijal smanjenja potro$nje goriva, emisija i buke, ali istovremeno je aerodinamicki i

strukturalno je vrlo kompleksan.

2.2.2. Blended wing body

Tijekom dvadesetog stoljeca, bezrepni zrakoplovi i koncept leteceg krila bili su konstantno
predmetom istraZivanja, ali samo je nekoliko njih zaZivjelo. Postignu¢a znanstvenika i
inZenjera, prije svega iz Njemacke, postala su Siroko poznata u svijetu zrakoplovstva.
Medutim, na razvoj koncepta lete¢eg krila vjerojatno je najvise utjecao Amerikanac Jack

Northrop. Unato€ brojnim preprekama te protivnicima njegovih ideja, 80-ih godina razvijen je
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bombarder B-2, konstruiran na temelju XB-35 i B-49. Iako se lete¢e krilo prije svega
razmatralo zbog aerodinamicke efikasnosti, konfiguracija bombardera B-2 odabrana je
primarno zbog Stealth karakteristika pri ¢emu mu je povrsina radarskog presjeka 0.01 m? u
usporedbi sa 0.5m? koliko ima B-1. B-2 je postao operativan u 90-im godinama

demonstrirav§i mogucnost vojnog zrakoplova s konstrukcijom leteceg krila.

Pojava B-2 potaknula je istrazivanja u zrakoplovnoj industriji sa svrhom uvodenja koncepta
leteceg krila u putnicke zrakoplove. Ruski institut TSAGI proucavao je prikladnost takve
konfiguracije za velike putnicke i transportne zrakoplove, dok su istrazivanja u SAD-u bila
fokusirana na Blended wing body (BWB) koncept razvijan od kompanija McDonnel
Douglas i NASA-e. Iako je svaka varijacija imala svoje karakteristike, zajednicka im je bila
20-25 %-tno povecanje aerodinamicke efikasnosti, smanjenje mase konstrukcije te manji

operativni troSkovi u usporedbi sa konvencionalnom konfiguracijom.

top view bottom view

Slika 13. BWB konfiguracija za veliki putnicki zrakoplov[16]

Danas postoji vise varijacija koncepta leteceg krila. Tako postoje Hybrid wing body, All-wing
te Span loader. Ovdje ¢e biti predstavljena BWB konfiguracija za koju je dostupno najvise
informacija. Koncept velikog putnickog BWB zrakoplova prikazan je na Slici 13. Putnicka
kabina i prostor za prtljagu BWB-a su integrirani unutar uzgonskog tijela velike debljine 1

malog aspektnog odnosa. Velika aerodinamicka efikasnost BWB konfiguracije posljedica je,

Fakultet strojarstva i brodogradnje 16



Karlo Jurina Zavrsni rad

ponajprije, povoljnog omjera totalne povrsine koja je u dodiru sa zrakom u odnosu sa
volumenom kabine. Cilj uvijenosti 1 zakrivljenosti krila duz raspona je postizanje priblizno
elipticne raspodjele uzgona pri velikim brzinama. Sljedeca tablica prikazuje usporedbu
geometrije 1 aerodinamckih karakteristka BWB 1 konvencionalne konfiguracije. Za
usporedbu koriStene su iste vrijednosti korisnog volumena, ukupne mase te Machovog broja.
Ukupna povrsina u dodiru sa zrakom manja je za 21 % u odnosu na konvencionalni dizajn.
Unato¢ malom rasponu, BWB postize vecu aerodinamicku efikasnost, pogotovo na vecim
nadmorskim visinama. Sa aerodinamickog stajaliSta BWB predstavlja obecavajucu alternativu

danasnjim komercijalnim zrakoplovima.

Tablica 1. Usporedba aerodinamic¢kih karakteristika konvencionalne i BWB konfiguracije[16]

Povr§ina u dodiru | L/D C,
sa zrakom, m?
Konvencionalna 3852 19,7 0,47
konfiguracija
BWB konfiguracija | 3040 24,4 0,28

Veliki izazov za inzenjere konfiguracije leteCeg krila je integracija kabine pod tlakom. Na
Slici 14. su prikazana dva koncepta. Prvi koncept koristi tanku konstrukciju povezanu
lukovima koja preuzima opterecenja uslijed tlaka u kabini te je neovisna o oplati. Drugi se
koncept bazira na debeloj sendvi¢ konstrukciji koja osim tlaka u kabini preuzima i opterecenja

uslijed savijanja krila te se pokazao kao bolja opcija [21].
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Slika 14. Koncepti konstrukcije centralne kabine pod tlakom|[17]

Boeing-ov koncept BWB-450, Slika 15. sastoji se od dvije glavne konstrukcijske
komponente, centralnog uzgonskog tijela i dva krila. Prednji dio srediSnjeg dijela sadrzi
putnicku 1 pilotsku kabinu, a konstrukciju ¢ine debeli paneli koji podnose tlaéna naprezanja
kao 1 savijanje. Longitudinalna unutarnja rebra povezuju gornje i donje povrSine podnoseci
savijanje 1 torziju. Kompozitni materijali poput CFRP ili GLARE namec¢u se kao optimalno

rjeSenje, sa visokim omjerom ¢vrstoce i mase.

winglet rudder

drag ruddervons

ﬁ" A‘" “;-:i'-

simple-hinged
=, elevons

S L

centerbody interior cross-sections

three-position slats

Slika 15. Konstrukcija i kontrolne povrSine BWB-450[17]
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2.2.3. Strut/Truss braced wing

Strut braced wing (SBW) konfiguracija je bila koriStena u samom pocetku razvoja
zrakoplovstva, ali je prisutna i danas u zrakoplovima generalne avijacije. U pocetku, Stapni se
potporanj koristio za potporu krila s tankim aeroprofilom uslijed aerodinamickih optere¢enja
izazivajudi, pritom, znatno povecanje otpora. S vremenom, konzolno krilo s odgovaraju¢im
omjerom debljine i duljine tetive omogucilo je izbacivanje potpornog Stapa iz konstruiranja.
Ipak, zbog dobrih karakteristika koje se uz nju vezu, ideja SBW konfiguracije ostala je
aktualna. Jedan od povijesnih primjera SBW konstrukcija je iz 50-ih godina na familiji

zrakoplova Hurel-Dubois HD c¢ija su krila velikog aspektnog odnosa imala ojacanje.

Slika 16. Hurel Dubois HD 34 [19]

Danas je, uz upotrebu novih tehnologija, SBW koncept ponovno postao zanimljiv zbog
potencijala ustede goriva. Naime, Stapni podupira¢ omogucuje smanjenje mase krila
zahvaljujué¢i smanjenju momenta savijanja. Prisutnost Stapnog ojacanja, kao i kod Hurel-
Dubois HD zrakoplova, nudi povecanje aspektnog odnosa, Sto direktno rezultira povecanjem
aerodinamickih performansi. Takoder, smanjen je parazitski i inducirani otpor, a Krilo moze
biti konstruirano s manjim kutom strijele za ostvarivanje laminarnog strujanja. S obzirom da
je smanjena i ukupna masa zrakoplova, nisu potrebni veliki motori, §to direktno utjece na
potro$nju goriva. Uz prisutnost dodatnog Stapnog elementa SBW konfiguracija prelazi u
Truss braced wing. Dodatan element povecava kompleksnost konstrukcije, ali i prednosti

naspram konvencionalnog zrakoplova.
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Slika 17. SBW i TBW konfiguracije [20]

Boeing u partnerstvu s NASA-om od 2010. radi na ve¢ spomenutom projektu SUGAR te su
predstavili Transonic truss braced wing (TTBW) koncept zrakoplova kojem predvidaju
ulazak u upotrebu 2030.-2035.g. Konstrukcija se sastoji od lakih i ultratankih kompozitnih
materijala u svrhu izrazito poveéane efikasnosti. Zrakoplov je namijenjen letu na brzinama do
Mach 0.8, §to je sliéno dana$njim putni¢kim zrakoplovima, ali brZe od prijasnjih TBW
koncepata. Raspon krila od 51 m kra¢i je od Sirokotrupnih Airbus-a A350 1 Boeing-a 787, ali
je vec¢i od Boeinga 737 MAX 8 za 16 m. Kako je TTBW koncept uskotrupni tip zrakoplova,
predviden je kao nasljednik upravo 737 klase zrakoplova. Kako bi se omoguc¢ilo ogromno
povecanje raspona, Boeing planira uvesti tehnologiju sklapanja krila primijenjenu na
zrakoplovu Boeing 777X, ali na viSoj razini. Naime, krila bi se sklapala na polovici
poluraspona, §to je, naravno, omoguceno uz prisutnost Stapnog ojacanja. Dodatna uSteda mase

mogla bi se ostvariti upotrebom navedenog pogonskog koncepta otvorenog rotora.
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sty

Slika 18. SUGAR TTBW, Boeing [21]

Kod konstruiranja zrakoplova s takvom konfiguracijom krila vazna je optimalna pozicija
motora, $to moZe predstavljati problem, zbog prisutnosti ojacanja. Sljede¢i problem je
povecan broj konstrukcijskih elemenata $to dovodi do vece kompleksnosti i podloznosti
kvarovima. Na primjer, kod negativnih optere¢enja Stap je pod utjecajem tlacnog optereéenja
te je potreban dodatan mehanizam za njegovo opustanje. SBW/TBW konstrukcija zrakoplova
je moguca samo kao visokokrilna, §to je, prije svega, pogodno za transportne zrakoplove.
Ipak, sli¢nost trupa te repnog dijela sa konvencionalnom konfiguracijom, a s time i mala
potrebna ulaganja u razvoj, te gore navedene prednosti, SBW/TBW je obecavaju¢ koncept i

za putnicki prijevoz.

2.2.4. Three-surface Aircraft

Three-surface Aircraft (TSA) koncept sastoji se od prednjeg krila, centralnog krila i repnog
krila. Centralno krilo je najve¢e te mu je glavna uloga stvaranje uzgona, dok funkcije
prednjeg 1 zadnjeg krila variraju izmedu stvaranja uzgona 1 stabilnosti. Dok se u vojnom
zrakoplovstvu s konfiguracijom s tri povrSine Zeli posti¢i veca sposobnost manevriranja prije i
poslije gubitka uzgona, u civilnom zrakoplovstvu TSA konfiguracija zanimljiva je zbog

ustede goriva i vece efikasnosti.
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Slika 19. Piaggio 180 Avanti [22]

Jedini dosad uspjeSan primjer sa takvom konfiguracijom je dvomotorni poslovni zrakoplov
Piaggio 180 Avanti, prikazan na Slici 19. Sa svojim kapacitetom od 7 do 9 putnika svrstan je
u kategoriju manjih poslovnih zrakoplova. Pogonjen dvama P&W PT60 turboprop motorima,
Avanti moze ostvariti maksimalnu brzinu u krstarenju od 730 km/h te letjeti na maksimalnoj
nadmorskoj visini od 12500 m. U usporedbi sa poslovnim mlaZnjacima istog kapaciteta moze
ostvariti ve¢i dolet. Krila su na Avantiju pozicionirana srednje do visoko iza kabine ¢ime je
minimizirana frontalna povrsina. S obzirom da su krila ravna te velikog aspektnog odnosa,
ostvareno je laminarno strujanje. Svojim oblikom te finom izradom trup takoder ima veliki
doprinos dobrim aerodinamickim karakteristkama. Konfiguracija s potisnim turboprop
motorima izolira sve kontrolne povrsine od /oseg strujanja uzrokovanog propelerom ¢ime je
smanjen parazitski otpor, vibracije i buka. Prisutnost prednjeg krila omogucilo je pomicanje
centralnog krila iza kabina, a zadnje je krilo koriSteno za bolju kontrolu propinjanja. Kako
prednje krilo pridonosi stvaranju uzgonu, glavno krilo se moglo smanjiti odrzavajuci isti
ukupan uzgon. Prednja su zakrilca medusobno mehanicki nezavisna, a sinkronizacija cijelog

sustava zakrilaca je ostvarena uz pomo¢ elektronske kontrolne jedinice.

2000.g. Njemacki zrakoplovni centar u Braunschweigu bio je centar istraZivanja TSA
konfiguracije. AAIA je objavila istrazivanje [23] u kojem su usporedena tri koncepta TSA

konfiguracije: nisko pozicioniran kanar sa pozitivnim i negativnim kutem strijele te visoko
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pozicioniran kanar sa pozitivnim kutem strijele. Nisko pozicioniran kanar sa pozitivnim
kutem strijele pokazao se najboljim sa stajaliSta potrosnje goriva te je provedena konfiguracija
takve konfiguracije. Raspodjela uzgona i cirkulacije u krstarenju dana je na Slici 20.
Povecanje otpora uslijed trenja kompenzirano je smanjenjem induciranog i valnog otpora Sto
vodi do vece aerodinamicke finese u odnosu na konvencionalni zrakoplov. Ipak, treba
napomenuti i znatno smanjenu staticku stabilnost, koja predstavlja jedan od najvecih

problema TSA konfiguracije.
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Slika 20. Raspodjela uzgona i cirkulacije optimizirane TSA konfiguracije[23]

2.2.5. Twin fuselage

U viSe navrata kroz povijest dvotrupna konfiguracija pokusala se koristiti pri konstruiranju
zrakoplova, od lovaca, trenaznih, sportskih pa sve do zrakoplova prilagodenih za nosace
aviona. Medutim, zbog velike potroSnje goriva dvotrupni zrakoplov nije bio namjenjen za
komercijalne svrhe. Takoder, postojali su nerjeSivi problemi povecanog otpora i mase
zrakoplova. Danas pak, uz pomo¢ modernih optimizacijskih alata dvotrupna konfiguracija
nudi sljedece prednosti: smanjena duljina i promjer trupa uz isti broj putnika i geometrijsku
sli¢nost sa tradicionalnom konfiguracijom, smanjena masa krila, smanjeno skretanje s pravca

uslijed otkaza jednog od motora, povecan aspektni odnos te aerodinamicka efikasnost.
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Slika 21. TFA konfiguracija[16]

Dvotrupna konfiguracija zrakoplova posjeduje pozeljan konstrukcijski efekt distribuiranog
optere¢enja po rasponu pri ¢emu je smanjeno savijanje krila tako Sto se teret nalazi u dva
trupa jednako udaljena od simetrije zrakoplova. Upravo distribuirano optere¢enje po rasponu
omogucuje znatno manju masu krila za isti raspon te veci aspektni odnos u usporedbi sa
tradicionalnom konfiguracijom. Veéi aspektni odnost, tj. veéi raspon krila sa sobom vuce
manji otpor uslijed vrtloZzenja. Unato¢ gubitku uzgona zbog prisustva dva trupa, obje
konfiguracije imaju gotovo istu distribuciju uzgona duz raspona te znatno razlicitu distribuciju
mase. Maksimalan moment savijanja krila kod oba zrakoplova prisutan je na spoju krila 1
trupa. Medutim, Slika 22. prikazuje kako je kod zrakoplova s dva trupa, taj moment barem
50% manyji u odnosu na tradicionalan te se opterecenje uslijed savijanja naglo smanjuje prema
simetrali. Kako je podrucje ispod grafa zapravo indikator potrebnog materijala za opiranje

savijanju, prili¢na usteda mase je ostvarena za isti raspon.
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Slika 22. Raspodjela uzgona, mase i momenta savijanja po rasponu[16]
Usporedba zrakoplova s dva uska trupa te Sirokotrupnog s istim kapacitetom putnika
pokazuje uStedu na masi, potros$nji goriva, potrebnom potisku te, posljedicno, troskovima.
Manji potreban potisak omoguéuje postavljanje manje pogonskih jedinica te postavljanje istih
na centralno krilo ¢ime bi se smanjila buka. Istrazivanje je pokazalo da se uz upotrebu
moderne tehnologije dvotrupni putnicki zrakoplov ponasa poput konvencionalnog sa pogleda
letnih karakteristika 1 aeroelasticnosti. Koncept je, dakle obecCavaju¢ za putnicki zrakoplov

srednjeg do velikog dometa te upotrebu turboventilatorskih motora velikih Bypass omjera.

2.2.6. Double bouble

Double bouble konfiguracija naziv je za proSirenu konstrukciju trupa, s ciljem ostvarivanja
boljih aerodinamickih svojstva. Takva konstrukcija trupa predstavljena je na konceptu Aurora
D8, koji je razvijen od strane MIT-a te kompanija Aurora Flight Sciences 1 Pratt & Whitney
pod sponzorstvom NASA-e.
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Slika 23. Aurora D8 [24]
Aurora D8, odli¢an je primjer integracije nekonvencionalne vrste pogona i konstrukcije. D8
zrakoplov je kratkog do srednjeg dometa za brzine leta Mach 0.75, kapaciteta 180 putnika, s
prostranom kabinom. Dva spojena trupa stvaraju dodatan uzgon ¢ime omogucuju upotrebu
manjih krila s manjim kutem strijele, Sto za posljedicu ima manji otpor. Dodatne prednosti
trupa su: prilagodenost danasnjoj infrastrukturi zra¢nih luka, lakse podvozje, manje prozora,
smanjena masa podne grede. Smanjeni momenti savijanja krila i repa te kra¢i put

optere¢ivanja podvozja prikazani su na Slici 24.

Slika 24. Moment savijanja i duljina opterecivanja podvozja Boeinga 737 i Aurore D8
[25]
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Motori postavljeni na kraju trupa u odnosu na podkrilni polozaj smanjuju iznos potrebnog
potiska te veli¢inu same pogonske jedinice. Sljede¢e prepoznatljivo obiljezje je pi rep koji
smanjuje masu konstrukcije. Kako bi se ostvarile prednosti Double bubble konstrukcije,
potrebno je primijeniti dokazane proizvodne metode temeljene na kompozitnim materijalima.
Dva spojena trupa zahtijevaju novu optimizaciju konstrukcije te se posebna paznja mora

usmjeriti na centralni konstrukcijski element, tzv. Y spoj, koji povezuje dva kruzna luka.
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Slika 25. Presjek trupa Double bubble koncepta, Y spoj [25]

2.2.7. Flying-V

Flying-V je koncept zrakoplova velikog doleta u kojem su kabina za putnike, teretni prostor 1
gorivo smjeSteni u krilu. Izvorno ideja studenta na TU Berlin, danas je veliki projekt
sponzoriran od KLM- a te se provodi na TU Delft. Preliminarni proracuni provedeni na TU
Delft pokazali su da zrakoplov ima znatno smanjeni otpor u odnosu na moderne Sirokotrupne
zrakoplove, kao Sto su Airbus A350 XWB 1 Boeing 787. Takoder, proracuni konstrukcije
pokazali su da je masa zrakoplova takoder smanjena. Na temelju tih proracuna procjenjeno je
da Flying-V koncept tros$i 20 % manje goriva od Airbus-a A350 za isti let. S obzirom na
manju duljinu konstrukcije te isti raspon kao A350, danasnja infrastruktura na zrakoplovima

bila bi pogodna za manipulaciju Flying-V konfiguracijom zrakoplova.
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Slika 26. Flying-V [26]

Na Slici 26. je vidljivo da zrakoplov ne sadrzi klasi¢an horizontalni stabilizator. Pitanje
stabilnosti rjeSeno je pozicijom aerodinamickog centra, koje se nalazi iza zadnje moguce
tocke centra mase. Kontrola propinanja i valjanja omogucena je elevonima na zadnjem bridu
vanjskog dijela krila, dok se rotacija oko vertikalne osi ostvaruje kormilima pravca koji su
integrirani u winglete. Veliki kut strijele te mali aspektni odnos predstavljaju problem pri
malim brzinama. Kao 1 Concorde, Flying-V, stoga mora slijetati sa velikim napadnim kutem
Sto zahtijeva ugradnju velikih prozora za dobru vidljivost pilota. S obzirom na presjek trupa
zrakoplova postoji vise potencijalnih varijanti za integraciju putnicke kabine, ali je najbolje
karakteristike pokazala ovalna konfiguracija, prije svega jer ne zahtijeva dodatna ojacanja po

sredini kabine §to omogucuje otvoreni prostor.

Slika 27. Ovalna konfiguracija[27]

Fakultet strojarstva i brodogradnje 28



Karlo Jurina Zavrsni rad

Smjestaj pogonske jedinice vazno je obiljezje ove konfiguracije. Dva motora smjestena su
iznad i iza krila tako da je usisnik iznad zadnjeg ruba krila. Lokacija je odabrana uzimanjem u
obzir centra mase, slucaja otkaza jednog motora, te acrodinamicke interakcije sa krilom. Kako
se motori nalaze iza putniCke kabine, smanjena je buka u samoj kabini. Takoder, generalno je
ostvareno smanjenje buke jer je buka ventilatora zaklonjena krilima i izbjegnuto je

reflektiranje buke sa donje povrsine krila.
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3. Proracun

U ovom je radu provedena analiza ¢vrstoce krila koncepta Strut braced wing konfiguracije.
Ocjena konstrukcije je izvrSena usporedbom mase krila sa konvencionalnom konfiguracijom

uz ista opterecenja. Za usporedbu je odabrano krilo Airbus-a A320.

3.1. Aerodinamicka analiza

Proracunski dio zavrSnog rada =zapoCinje jednostavnom aerodinamickom analizom
provedenom u programu XFLR 5 koriStenjem Vortex Lattice Method (VLM) metode. Prvi
korak je izrada modela krila Airbus-a 320 ¢ije su dimenzije preuzete iz zavr$nog rada [28] te

je model prikazan na Slici 28.

Slika 28. Aerodinamic¢ki model Kkrila Airbus-a A320

Iz ovisnosti koeficijenta uzgona o napadnom kutu izracunat je iznos sile uzgona u rezimu

krstarenja, tj. pri nultom napadnom kutu prema izrazu:

1
Fo==p V& Syer G (3.1)
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te iznosi 576081 N, V.= 230 m/s i p = 0.5 kg/m3. Potrebno je naglasiti da se dobiveni iznos

razlikuje od stvarnog jer je analiza provedena uz pretpostavke i pojednostavljenja:
- nestlacivo strujanje,
- neviskozan fluid,
- zanemareno aerodinamicko uvijanje krila,
- zanemarano geometrijsko uvijanje krila

te je koriSten aeroprofil NACA 63(3)-618 zbog nedostupnih informacija. Takoder, ovaj iznos
sile uzgona neée biti koriSten kasnije kao opterecenje konstrukcije ve¢ sluzi samo za
dobivanje konceptualne SBW konfiguracije jer je ideja dobiti krilo koje ¢e ostvarivati

priblizno istu silu uzgona u reZimu krstarenja uz zanemarenje utjecaja Stapnog ojacanja.

NACA 63(3)-618
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Slika 29. NACA 63(3)-618 [29]

Sljedec¢i korak u programu XFLR 5 je izrada modela krila SBW koncepta. Za fiksne
parametre odabrani su duljina korijenske tetive te kut strijele. Nakon viSe provedenih
proratuna uz promjene duljine raspona i duljine vrSne tetive krila SBW konfiguracije
dobiveni su zadovoljavajuci rezultati te sila uzgona od 588777 N. Konacan prikaz modela u
XFLR 5 prikazan je na Slici 30. Takoder, koriStene su i geometrijske znacajke Boeing-ovog
SUGAR koncepta [30]. Glavne geometrijske razlike u odnosu na konvencionalno krilo su

povecan raspon, manja debljina te manji kut strijele.
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Slika 30. Aerodinamicki model krila SBW koncepta

Sljedece slike prikazuju rezultate jednostavne aerodinamicke analize. Osim ovisnosti

koeficijenta uzgona o napadnom kutu dana je i ovisnost koeficijenta induciranog otpora o

napadnom kutu. Upravo je tu glavna prednost SBW koncepta gdje su te vrijednosti puno

manje nego kod konvencionalnog krila.
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Slika 31. Ovisnost koeficijenta uzgona i napadnog kuta
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Slika 32. Ovisnost koeficijenta induciranog otpora i napadnog kuta

3.2. Geometrija krila
3.2.1. Airbus A320

Kod konstruiranja krila zanemareni su elementi koji nemaju utjecaja na ¢vrstoéu poput
mehanizama za kontrolne i uzgonske povrsine, dok je umjesto superkritiénog aeroprofila uzet

NACA 23015 zbog pojednostavljenja.

NACA 23015
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Slika 33. 23015 [29]
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Kfrilo je modelirano u 3D programskom paketu Solidworks koriStenjem alata za modeliranje
povrsina iz modula Surfaces. Krilo se sastoji od dvije glavne te jedne pomoc¢ne ramenjace,
rebara 1 oplate koji su modelirani kao povrSine, te uzduZnica koje su u Solidworks-u
modelirane kao linije naredbom Split line. Geometrijski ¢e uzduZnice biti definirane kasnije u
Abaqus-u. Dimenzije i podaci dobivenog krila prikazani su u Tablici 2., a prikaz krila te

glavnih konstrukcijskih elemenata na Slikama 34. 1 35.

Tablica 2. Geometrijske znacajke krila Airbus-a A320

Aeroprofil NACA 23015
Raspon [m] b=14,85
Povrsina [m?] S=50,25
Vitkost [-] A=4,39
Diedarski kut [°] 7

Kut strijele [°] A=27
Korijenska tetiva [m] ¢ =6

Vrsna tetiva [m] ¢ = 1,65
Suzenje krila [-] A=10,275

Slika 34. Krilo Airbus-a A320

Fakultet strojarstva i brodogradnje 34



Karlo Jurina Zavrsni rad

Slika 35. Ramenjace i rebra Airbus-a A320

3.2.2. Strut braced wing

Krilo SBW koncepta koje je analizirano u ovom radu takoder je konstruirano u Solidworks-u
koriStenjem alata za izradu povrSinu te se sastoji od ramenjaca, rebara, uzduznica i oplate.
Osim ve¢ navedenih razlika u odnosu na krilo Airbus-a kod konceptualnog krila prisutan je
negativan diedarski kut od 2° s obzirom da se radi o visokokrilnoj konfiguraciji aviona. Za
aeroprofil Stapnog elementa odabran je simetrican NACA 0015, dok je na krilu zadrzan
NACA 23015. Konacna geometrija krila u Solidworks-u prikazana je na Slikama 37.138., a
geometrijske znacajke dane su u Tablici 3. Raspored i broj rebara ne utje¢e mnogo na rezultat

te su modelirana po uzoru na Airbus A320.
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NACA 0015
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Slika 36. NACA 0015 [29]

Tablica 3. Geometrijske karakteristike krila SBW koncepta

Aeroprofil krila NACA 23015
Aeroprofil Stapnog elementa NACA 0015
Raspon [m] b=24
Povrsina [m?] S=353
Vitkost [-] A=10,47
Negativan diedarski kut [°] 2

Kut strijele [°] A=14
Korijenska tetiva [m] ¢ =33
Vrsna tetiva [m] ¢ =1,15
Suzenje krila [-] A=0,348

Potporni element je konstruiran na isti na¢in kao 1 krilo te se sastoji od standardnih
konstrukcijskih elemenata. Spoj sa krilom nalazi se na 56% raspona, tj. na 19. rebru od
ukupnih 29. Visinska razlika korijenske tetive krila i korijenske tetive Stapnog elementa je 3,5

m §to priblizno odgovara visini Airbus-a A320.
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Slika 37. Krilo SBW-a

Slika 38. Ramenjace i rebra SBW koncepta
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3.3. Numericki model

Geometrija modelirana u Solidworks-u spremljena je u STEP formatu te kao takva prebacena
u programski paket Abaqus/Standard u kojem je izvrSena analiza Cvrstoce. S obzirom da
prednji i zadnji rub krila imaju zanemariv utjecaj na ¢vrstocu, analizirana je samo torzijska

kutija koja se sastoji od ramenjaca, rebara, uzduznica i oplate.

3.3.1. Materijal i svojstva

Materijal je preuzet iz diplomskog rada [31]. Radi se o aluminijskim legurama koje ¢e biti
koriStene na krilu Airbus-a A320 i SBW koncepta. Ramenjace i rebra sastavljene su od
AL7050 TZA451, oplata od AL2024 T351, dok su uzduznice od AL7075 Té6. 1z [31] su
preuzete 1 vrijednosti za granicu tecenja ovih legura te je model materijalno nelinearan. Cijelo
se krilo se sastoji od ljuskastih elemenata, osim uzduznica koje su definirane kao gredni
element s L-profilom. Debljina konstrukcijskih elemenata konvencionalnog krila u prvim
proraunima preuzeta je takoder iz [31], te je naknadno mijenjana. lako se u stvarnosti
debljina elemenata mijenja po rasponu i tetivi krila, u ovom je radu debljina elemenata
jednaka duZ raspona krila osim kod krila SBW-a u podrucju spoja sa Stapnim elementom gdje
je dodatno nanesena veca koli¢ina materijala. Debljina donjake je kod Airbus-a iste debljine
kao 1 gornjaka, dok je kod konceptualnog krila donjaka deblja od gornjake zbog spoja.
Torzijske kutije Airbus-a A320 1 SBW koncepta prikazani su na Slikama 39. 1 40.
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Slika 39. Torzijska kutija Airbus-a A320

Slika 40. Torzijska kutija SBW koncepta
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3.3.1.1. Model s kompozitima

Osim standardnih aluminijskih legura, krilo SBW konfiguracije ¢e biti modelirano 1 s
ugljik/epoksi kompozitima koriStenim u zrakoplovnim konstrukcijama. Kompozitni materijal
sastoji se od vlakana koja ¢ine osnovni nosivi element i matrice koja prenosi opterecenja i drzi
vlakna zajedno. Kompozitni materijali su vazni u zrakoplovnoj industriji jer osiguravaju
¢vrsto¢u konstrukcije slicnu kao metalne legure, ali uz manju masu, $to vodi do boljih

performansi zrakoplova i manje potros$nje goriva.

Materijal koriSten u ovom radu preuzet je iz zavrSnog rada [32], a mehanicka svojstva dana su
u Tablici 4. S obzirom da su kompoziti ortotropni materijali, u Abaqus-u je vazno pravilno
definirati orijentaciju materijala kako bi uglji¢na vlakna bila usmjerena u pravom smjeru, a to
je izvrseno uz pomo¢ lokalnih koordinatnih sustava. Posebno su definirani lokalni koordinatni
sustavi za ramenjace i oplate, dok je za rebra prikladan globalni koordinatni sustav, Slika 41.
S obzirom da se radi o preliminarnim proracunima, orijentacija vlakana je definirana
osnovnim kutevima 0°, 90°, 45°, -45° u odnosu na x-os lokalnog koordinatnog sustava. Kut
od 0° kod ramenjaca i oplate ozna¢ava smjer uzduz raspona, dok kod rebara kut od 0°

oznacava smjer uzduz tetive. Kao materijal uzduznica u ovom modelu ostavljen je aluminij.

Y

L.

Slika 41. Lokalni koordinatni sustavi ramenjaca i oplata
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Tablica 4. Mehanicka svojstva ugljik/epoksi kompozita

E, [GPa] 135
E, [GPa] 10
V12 [-] 0,3
G, [GPa] 5
XT [MPa] 1500
X§ [MPa] 1200
YJ [MPa] 50
Y£ [MPa] 250
S [MPa] 70
p [kg/m?] 1600
hy [mm] 0,125

Kompoziti ne spadaju u konvencionalne materijale pa se tako i ocjena ¢vrstoce procjenjuje na
drugaciji nacin, kriterijima popustanja. Razvijeno je viSe kriterija popustanja, a najpoznatiji su
TsaiHill, Tsai-Wu 1 Hashin kriterij. Ako vrijednost indeksa popustanja kod ovih kriterija
prijede 1, dolazi do popuStanja materijala. U ovom konceptualnom radu odabran je Tsai-Wu
kriterij. Ovaj kriterij se jo§ naziva i tenzorski ili kvadrati¢ni kriterij popustanja i spada u
najcesce koristene kriterije popustanja, a karakteristike istog su:

- bazira se na jednom izrazu,

- definira samo vrijednosti kod kojih ¢e sloj popustiti, a ne na koji nacin,

- najvece naprezanje moze biti pozitvno i negativno.
Tsai-Wu kriterij u indeksnom zapisu glasi:

F,o0;-Fjo0;0;=1, i,j=1,6 (3.2)

U slu¢aju razmatranja jednog sloja u stanju ravninskog naprezanja ostaju indeksi 1,2 1 6.
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3.3.2. Opterecenja i rubni uvjeti

Krila ¢e u ovom radu biti opterecena silom uslijed vlastite tezine, silom uzgona koja odgovara
polovici tezine Airbus-a A320 te silom uslijed tezine motora, dok se tezina goriva
zanemaruje. S obzirom da se radi o preliminarnom proracunu te pogonska jedinica nije tema
ovog rada uzeta je ista masa motora kao i kod Airbus-a. Prava sila uzgona koju ostvaruje
polukrilo Airbus-a A320 u krstarenju mora biti jednaka njegovoj tezini te se racuna se prema
zrazu:

Fy=mye g (33)
11znosi 377685 N.
Sila uslijed tezine motora rauna se prema izrazu:

Fp=mpy g (3.3)
11iznosi 30931 N.
Obje sile na krilo dodane su kao tlak. Gore dobiveni iznosi dijele se sa povrSinama na kojima
djeluju. Iako se sila uzgona mijenja po rasponu i tetivi krila, zbog jednostavnosti optere¢enje
se uzima kao konstantno po cijeloj gornjaci. Rasterecenje uslijed tezine motora kod Airbus-a
kao i kod SBW-a zadana je kao tlak po dijelu donjake izmedu 6. i 7. rebra. Pozicija
opterecenja uslijed teZine motora na konceptu odabrana je po uzoru na Boeing-ov SUGAR, a
s obzirom da se radi o preliminarnim prora¢unima uzeta je tezina motora Airbus-a A320. U

sljedecoj tablici dani su iznosi opterecenja te pripadajucih povrsina.

Tablica 5. Opterecenja i povrSine na kojim djeluju

Airbus SBW

A320
Povrsina cijele gornjake [m?] | 28,72 31,55
PovrSina donjake izmedu 6. 1| 2,2 1,3
7. rebra [m?]
Kontinuirano opterecenje | 13150 11970

uslijed sile uzgona, n =1 [Pa]

Optere¢enje  uslijed teZine | 14059 23793

motora [Pa]
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Rubni uvjeti zadani su na oba modela na korijenu krila, gdje se krilo ujedno spaja sa trupom
zrakoplova. Na Stapnom elementu SBW konfiguracije rubni su uvjeti takoder zadani u
korijenu jer se tu nalazi spoj sa donjim dijelom trupa. Onemoguceni su pomaci te rotacije

ramenjaca, oplate i uzduznica oko triju glavnih osi. Opterecenja te rubni uvjeti prikazani su na
Slikama 42.143.

Slika 42. Optereéenja i rubni uvjeti, Airbus A320

e

Slika 43. Opterecenja i rubni uvjeti, SBW
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3.3.3. MpreZa konacnih elemenata

Mreza kona¢nih elemenata napravljena je u modulu Mesh. Obje su mreze strukturirane i
sastoje se od pravokutnih reduciranih elemenata S4R, trokutastih ljuskastih konacnih
elemenata S3 i linearnih linijskih elemenata B3 /. Mreza na krilu Airbus-a sastoji se od 44323
S4R elemenata, 3666 B3/ elemenata te 110 S3 elemenata. Ukupan broj je 43268. Krilo SBW
konfiguracije sastoji se od 72414 S4R elemenata, 7823 B3/ elemenata te 188 S3 elemeneta,
dok je ukupan broj 80425. Veci broj elemenata na konceptualnom krilu prisutno je zbog
potrebe za gus¢om mrezom u blizini spoja, ali i zbog dodanog Stapnog ojacanja. Na sljede¢im

slikama prikazane su mreze obaju modela

Slika 44. Mreza kona¢nih elemenata, Airbus A320
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Slika 45. Mreza kona¢nih elemenata, SBW

Slika 46. Mreza na rebrima, SBW
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4. Rezultati

Nakon provedene statiCke analize dani su rezultati u obliku raspodjele Von Misesovih
naprezanja kod aluminijskog modela, Tsai-Wu kriterija popustanja kod kompozitnog modela i

vertikalnog pomaka. Na kraju, usporedene su mase sviju konstrukcija.

4.1. Von Misesova ekvivalentna naprezanja

Na sljede¢im slikama prikazana je raspodjela Von Misesovih naprezanja po konstrukciji krila
Airbus-a A320 1 SBW koncepta modeliranih s aluminijskim legurama. Na SBW polukrilu
prisutno je maksimalno naprezanje od 308.3 MPa, sto je velika vrijednost s obzirom da je
faktor optere¢enja n = 1. Medutim, radi se o lokalnoj koncentraciji naprezanja u blizini spoja
Stapa 1 krila, Sto je oc¢ekivano. Na tom mjestu biti ¢e potrebna dodatna ojacanja koja nisu u
domeni ovog konceptualnog rada. Na ostatku krila i Stapnog elementa naprezanja ne postizu

visoke vrijednosti.

S, Mises

Multiple section points

(Aug: 75%)
+1.502=+08
+1,377=+08
+1.252e+08
+1.127=+08
+1.00Z=+08
+8.764=+07
+7.512=+07
+&, 260e+07
+5,002=+07
+3.756e+07
+2,504=+07
+1,252=+07
+0,000e+00

Lz

Slika 47. Von Misesova naprezanja po gornjaci, Airbus A320 [Pa]
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S, Mizes

SHES, (fraction = -1.0]

(Awg: 79%)
+1.502e+08
+1.377e+08
+1.252e+08
+1.127e+08
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+& 764407
+7.512e+407
+&, 2608407
+5. 008407
+3, 7562407
+2.504e+07
+1.252e+07
+0.000e-+00

Slika 48. Von Misesova naprezanja po donjaci, Airbus A320 [Pa]

Ramenjace Airbus-a A320 najvise su opterecene kod 7. rebra gdje se nalazi motor i spoj

zadnje pomoc¢ne ramenjace sa zadnjom.

2, Mises

Multiple section points

[Aug: 759%)
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Slika 49. Von Misesova naprezanja po prednjoj ramenjaci, Airbus A320
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2, Mises

Multiple zection points

[Avg: 75%)
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Slika 50. Von Misesova naprezanja na zadnjoj ramenjaci, Airbus A320

S, Mizes
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Slika 51. Von Misesova naprezanja po gornjaci, SBW [Pa]
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5, Mizasz
SMEG, (fraction = -1.0)
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Slika 52. Von Misesova naprezanja po gornjaci, SBW [Pa]

S, Mizes
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Slika 53. Koncentracija naprezanja u blizini spoja, SBW [Pa]
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S, Mizes
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Slika 54. Von Misesova naprezanja na prednjoj ramenjac¢i u blizini spoja, SBW [Pa]
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Slika 55. Von Misesova naprezanja na zadnjoj ramenjaci u blizini spoja, SBW [Pa]
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4.2.  Tsai-Wu Kriterij popustanja

Na sljede¢im su slikama pokazani rezultati analize u kojoj je konstrukcija krila modelirana s
kompozitnim materijalima. Ocjena konstrukcije je dana Tsai-Wu kriterijem popusStanja na
nacin da su pokazane samo maksimalne vrijednosti po presjeku. Vidljivo je da vrijednost
indeksa ne prelazi jedinicu, ali postize veliku vrijednost u blizini spoja. Ipak, to je samo

lokalno povecanje iznosa te je u ovom radu zadovoljen kriterij ¢vrstoce.

TESAIW
Enwvelope (max abs)
[Avg: 759%)
+&,5982-01
+&.048e-01
+5.499e-01
+4,9492-01
+4.399=-01
+3.84%9=-01
+3.29%=-01
+2.74%9=-01
+2.199=-01
+1.650e-01
-01

L.,

Slika 56. Tsai-Wu kriterij popustanja po gornjaci, SBW s kompozitima

TESATW
Envelope [max abs)
[Avg: 759

+6.598e-

-

w

Slika 57. Tsai-Wu kriterij popustanja po donjaci, SBW s kompozitima
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TSAIW

Ernvelope (max abs)

[Avg: 75%)
+6,598e-01
+&.048e-01
+5.499=-01
+4,949=-01

+4,239%e-01
+3.849=-01
+32.29%e-01
+2.74%e-01
+2.19%e-01
+1.650e-01

O0e-01

Slika 58. Tsai-Wu kriterij popusStanja na prednjoj ramenjaci u blizini spoja, SBW s kompozitima

TSAIW

Envelope (rmax abs)
[Aug: 759%)
,592e-01
0428e-01
A49%e-01
,949e-01
,39%e-01
,84%e-01
L29%e-01
749e-01
19%e-01
JES0e-01
A00e-01
499%e-02
JO0de+00

. A

Slika 59. Tsai-Wu kriterij popustanja na zadnjoj ramenjaci u blizini spoja, SBW s kompozitima
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TSATW
Envelope [(max abs)
[Aug: 759%)
+5.598e-01
+5.0482-01
+5.49%9=-01
+4.94%9=-01
+4,39%=-01
+3. 84%=-01
+3.,29%=2-01
JF49e-01
,199e-01
\650e-01
,100e-0

Slika 60. Podrucje najvecih vrijednosti indeksa Tsai-Wu kriterija, SBW s kompozitima
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4.3. Pomaci

Usporedba vertikalnog pomaka obaju modela prikazana je na sljede¢im slikama. Ocekivano je
vec¢i maksimalni vertikalni pomak kod polukrila SBW konfiguracije zbog veceg aspektnog
odnosa. Maksimalna vrijednost vertikalnog pomaka kod SBW polukrila s kompozitnim
materijalima je manja u odnosu na model s aluminijskim legurama zbog vecée krutosti

kompozita.

U, uz
+5.727e-01
+3.250e-01
+4.7732e-01
+4.2%6e-01
+3.812e-01
+3.341e-01
+2.864e-01
+2.286e-01
+1.90%e-01
+1.4322e-01

+4.772e-
-1.008e-03

Slika 61. Vertikalni pomak, Airbus A320 [m]

U, uz
+1.228e4+00
+1.125e+00
+1.032e+00
+2,.284e-01
+8.252e-01
+7.220e-01
+6.188=2-01
+5.157e-01
+4.125e-01
+3,093e-01
+2.062e-01
+1.020e-01
-1,572e-04

L.

Slika 62. Vertikalni pomak, SBW [m]
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U, uz
+1.1642+00
+1.067e+00
+3.6962-01
+8,727e-01
+7.7572-01
+£,7872-01
+5.8182-01
+4.8488-01
+3.8782-01
+2,9092-01
+1,939e-01

Slika 63. Vertikalni pomak, SBW s kompozitima [m]
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4.4. Masa

Mase pojedinth modela nakon provedenih analiza te modifikacija debljine elemenata
prikazane su na slici 5. Model krila Airbus-a A320 teZi 2441 kg. Krilo SBW koncepta koji je
modeliran istim aluminijskim legurama kao i krilo Airbus-a A320 tezi 2248 kg, Cime je
ostvarena usteda mase od gotovo 200 kg. Dodatno je smanjenje mase ostvareno upotrebom

kompozitnih materijala Sto je bilo o¢ekivano te krilo tezi 1859 kg.

3000
2500
2000 - B Airbus A320
1500 - B SBW s aluminijskim
legurama
1000 - 1 SBW s kompozitima
500 -
O .

Masa [kg]

Slika 64. Usporedba masa
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5. ZAKLJUCAK

Rezultati analize c¢vrstoce krila Strut braced wing koncepta te usporedba sa krilom
konvencionalnog zrakoplova pokazali su da konfiguracija sa dodatnim Stapnim elementom
omogucuje smanjenje mase konstrukcije krila uz navedene aerodinamicke prednosti. Model
krila Airbus-a A320 predstavlja konvencionalno krilo te su dobiveni realni rezultati
naprezanja i pomaka. Kod modela sa aluminijskim legurama iznosi ekvivalentnih naprezanja
po krilu daleko su od granice te¢enja §to i mora biti s obzirom da se radi o faktoru optere¢enja
n = 1. Ipak u podrucju spoja na donjaci prisutna je lokalna koncentracija naprezanja te se u
budu¢im radovima predlaze promjena u geometriji spoja ili modeliranje ojafanja. Osim
aluminijskih legura koriSten je i ugljik/epoksi kompozitni materijal na SBW konceptu, ¢ime
se htjelo pokazati dodatno smanjenje mase te potencijal koriStenja kompozita u novim
zrakoplovnim konstrukcijama. Mjerilo ¢vrstoce su ovom slucaju tzv. kriteriji popuStanja od
kojih je odabran Tsai-Wu kriterij. Kao 1 kod krila s aluminijskim legurama iznosi naprezanja
su zadovoljavac¢i osim u podrucju spoja ramenjace Stapnog elementa i rebra na krilu, gdje se
indeks popustanja priblizio jedinici. Osim promjene geometrije, ili modeliranja ojacanja,
problem bi mogao u ovom slucaju biti rijeSen i detaljnijim odabirom orijentacije vlakana, s
obzirom da su u ovom radu, zbog jednostavnosti, one jednake u svim elementima. Kona¢no
ostvareno je smanjenje mase od gotovo 400 kg u odnosu na model s aluminijskim legurama.
Rezultati analize, naravno, mogu odstupati od stvarnih rjeSenja, zbog uvedenih pretpostavki 1
pojednostavljenja, te se predlaze daljnji rad u kojem bi se aerodinamicki proracuni i
opterecenja izracunala uz pomo¢ CFD metoda te konstrukcijski izradila realnija geometrija i

numeric¢ki model.
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