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POPIS OZNAKA
Oznaka Jedinica
a [°]
c [m]
Cy [m]
Cl -
CLo -
CLa -
CL6m -
Crsf -
Cm -
CmO -
Cma -
Cm&m -
Cm6f -
Cd -
Om [°]
8¢ []
Im [m]
In [m]
S.M. [m]

Opis

Napadni kut krila

Duljina tetive

Srednja aerodinamicka tetiva

Koeficijent uzgona

Koeficijent uzgona pri nultom napadnom kutu
Koeficijent gradijenta uzgona po napadnom kutu
Koeficijent gradijenta uzgona po otklonu elevona
Koeficijent gradijenta uzgona po otklonu zakrilca
Koeficijent momenta

Koeficijent momenta pri nultom napadnom kutu
Koeficijent gradijenta momenta po napadnom kutu
Koeficijent gradijenta momenta po otklonu elevona
Koeficijent gradijenta momenta po otklonu zakrilca
Koeficijent otpora

Otklon elevona

Otklon zakrilca

Udaljenost centra mase od nosa letjelice

Udaljenost neutralne to¢ke od nosa letjelice
Staticka margina
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SAZETAK

Rad se bavi analizom uzduzne staticke stabilnosti i aerodinamickih znacajki letjelice tipa
lete¢e krilo. U prvom dijelu rada opisane su metode analize pomoc¢u kojih su se dobivali
rezultati. Sljede¢i korak u radu bio je opis znacajki realne letjelice, odnosno dana je analiza
karakteristika koje su potrebne da bi letjelica ovoga tipa imala zadovoljavajuce performanse
te prihvatljivu uzduznu stabilnost. Nakon definiranja karakteristika koje su nuzne za letjelicu
ovog tipa krenulo se u modeliranje ianalizu nove letjelice. Nova letjelica zapravo predstavlja
rjeSenje koje bi se moglo iskoristiti na medunarodnom studentskom natjecanju u projektiranju

i gradnji malih radio-upravljanih letjelica Air Cargo Challenge.
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1. UvOD

Ideja za detaljnu analizu letjelice konfiguracije ,.leteCe krilo* javila se kada su se studenti
zrakoplovstva kroz Hrvatsku udrugu studenata zrakoplovstva prijavili na medunarodno
natjecanje Air Cargo Challenge 2011, te se razmiSljalo o letjelici ovakve konfiguracije kao
rieSenju.

Air Cargo Challenge je projekt namijenjen studentima tehnickih znanosti Rije¢ je o
natjecanju u izradi radio-upravljane letjelice najveée moguée nosivosti unutar zadanog
pravilnika. Letjelica bi trebala poletjeti unutar 60 metara, preletjeti poletno-slijetnu stazu
barem jednom, te uspjeSno sletjeti na zadano mijesto. Postoje strogo zadana pravila o
znacajkama letjelice kao §to su masa prazne letjelice, raspon krila, jakost motora i sli¢no.
Izazov ne predstavlja natjecanje u letenju. Najvaznija je tehnicka izvedba i konstrukcija
letjelice. Na ovom jedinstvenom natjecanju mogu sudjelovati natjecatelji iz cijele Europe, a
pobjednik dobiva priliku organizirati idu¢e natjecanje usvojoj zemlji tj. na svom sveuciliStu.
Konfiguracija letjelice ,,lete¢e krilo* ima nekoliko prednosti u odnosu na druge konfiguracije
medu kojima se isti¢u manji otpor i manja masa same letjelice. S druge strane poznato je da

ove letjelice imaju relativno mali maksimalni koeficijent uzgona.

U posljednje vrijeme letjelice ove konfiguracije u svijetu zrakoplovstva privlace sve vise
paznje jer mnogo dobrih stvariproizlazi iz Cinjenice da ovakva konfiguracija ima manjiotpor.
Manjiotpor zna¢i manju teZinu motora potrebnih za pogon, §to zna¢i manje potrebnog uzgona
odnosno manju powrSinu krila ili s druge strane vise korisnog tereta. Govori se kako bi u
budu¢nosti ovakva letjelica mogla zamijeniti zrakoplove standardne konfiguracije u civilnom
zrakoplovstvu. Istrazivanja pokazuju kako bi s ovom konfiguracijom, toCnije s
konfiguracijom BWB (Blended Wing Body) dobili znatne uStede na potro3nji goriva, bilo bi
mnogo vise prostora za smjestaj putnika, pri prisilnom slijetanju znatno su vece Sanse
preZivljavanja putnika te bi one ujedno proizvodile manje buke. NASA upravo radi na razvoju

jedne takve letjelice pod nazivom X-48B (Slika 1).

Zbog konzervativnosti civilnog zrakoplovstva te konkretnih nerijeSenih pitanja ove
konfiguracije vezanih uz evakuaciju putnika kod prisilnog slijetanja, problema sa

konstrukcijom vezanih uz preSurizaciju kabine zbog presjeka trupa koji nije okrugao,
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te samom ugodom putnika uslijed smjestaja udaljenog od prozora nije izgledno da ¢e ona uci
u upotrebu kao zrakoplov za prijevoz putnika u skorijoj budu¢nosti, medutim ona predstavlja
idealno rjeSenje kao transportni zrakoplov te ¢e vrlo vjerojatno prvo uéi u upotrebu kao tanker

goriva u vojnom zrakoplovstvu.

Slikal. X-48B

Dodatni razlog odabira ove teme je Cinjenica da se o letjelicama ovog tipa ne zna mnogo. lako
danas postoje uspjesne letjelice ovog tipa o njima se zna vrlo malo. Najpoznatiji je bombarder
B-2, medutim kako je on zapravo kompromis aerodinamike i ,stealth® znacajki on nije
najbolji primjer ovog tipa letjelica. Danas postoje brojne bespilotne letjelice ovog tipa npr.
ScanEagle (Slika 2) koji je svojevremeno postavio rekord u trajanju leta u svojoj kategoriji sa

svojih 22 sata i 8 minuta.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 2
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Slika2.  ScanEagle

Primjer uspjeSne konstrukcije letjelice ovog tipa je i jedrilica SWIFT Light (Slika 3), koja je

ujedno posluzila kao predmet analize uovom zavrSnom radu.

- ‘
..dl.L il v e

Slika3. SWIFT Light
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Analiza performansi te detalja koji su potrebni za staticki stabilnu letjelicu ove konfiguracije

tema su ovog zavrsnog rada.

Kroz rad koristio sam rezultate dobivene u programskom paketu XFLR-5, no kako se ovaj
program, za razliku od XFoil-a, joS uvijek nije imao priliku pokazati vjerodostojnim u svim
danim problemima, detaljnom analizom morao sam provjeriti dobivene rezultate, te

eventualna ograni¢enja samog programa.
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2. OPIS PROGRAMSKOG PAKETA XFLR-5

XFLR-5 [1] je program namijenjen za analizu aeroprofila, krila te cijelih letjelica. Odlikuje ga
jednostavnost uporabe, medutim autori u samom startu kao glavno ogranic¢enje navode da je

program namijenjen analizama s malim Reynoldsovim brojevima.

XFLR za analizu aeroprofila koristi XFoil, koji daje dobar uvid u ponaSanje aeroprofila,
medutim ti rezultati odnose se na krila beskonacne vitkosti definiranih jednim aeroprofilom.

Utjecaj kona¢ne vitkosti, kuta strijele idihedrala zahtijeva sofisticiranije analize krila.

2.1. Opis i ograni¢enja metoda analize krila

U ovom programu postoje tri metode analiza i svaka od njih ima svoje prednosti, ali i
ograni¢enja upotrebe. U nastavku su dani samo grubi opisi metoda analize krila, kako bi se

istaknule moguénosti upotrebe.

2.1.1. Metoda nosece linije

Ova metoda analize krila proizasla je iz Prandtlove teorije krila. Engleski naziv za ovu
metodu je Lifting Line Theory ili krate LLT. Kod klasi¢ne analize metodom nosece linije
utjecaj viskoznosti je zanemaren i ona je ujedno linearna, sto znac¢i da naprimjer funkcija
C, = f(a) ima linearnu ovisnost. Analiza koristena u XFLR-u je nelinearna LLT i to sa
utjecajem viskoznosti.

Analiza krila pomo¢u LLT metode, koja interpolira podatke dobivene iz analize aeroprofila u

XFoilu-u, rjeSava se algoritmom prikazanim na (Slika 4) .

Ova analiza ima nekoliko ogranicenja. Jedno od njih je da se kod ove teorije ne mogu
ocekivati dobri rezultati kod krila male vitkosti 1 velikog kuta strijele. Takoder ova analiza
podrazumijeva Krila malog kuta dihedrala. LLT metoda podrazumijeva da sve povrsine leze u
X-Y ravnini. Stoga upotreba dihedrala i kuta strijele u analizi krila se moZe koristiti samo u
sluaju racunanja koeficijenta momenta propinjanja Cm. Kut strijele i dihedral se ne mogu
koristiti pri analizi raspodjele uzgona. U LLT metodi nemamo opciju neviskozne analize. To
je zato Sto linearna teorija zahtijeva definiranje kuta nultog uzgona za svaki aeroprofil, Sto je

nepraktic¢no jer taj kut ovisio Reynoldsovim brojevima.

Fakultet strojarstva i brodogradnje 5
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Definicija krila

|

Odabir parametara ai V_

[

Pofetni @ iz linearnog rje3enja LLT

|

Interpolacija Cl iz (o + o + washout, Re)
polare tipa 1

Ukoliko je analiza tipa 2, traienje V_
kako bi se dobio uzgon jednak teiini

|

lzracun distribucije nelinearnog ©,

Interpolacija Cl iz (o + @ + washout, Re)
polare tipa 1

|

Ukoliko je analiza tipa 2, traienje V_
kako bi se dobio uzgon jednak tefini

T~
Petlja sve dok |A ullﬁan?_

Za o+o +washout interpolacija iz polare

tipa 1 vrijednosti za Cd, Cm itd.

Slika 4.

2.1.2. Metoda reSetke vrtloga

Algoritam analize pomoc¢u LLT metode

Ova analiza u XFLR-u predstavlja alternativu za one geometrije krila koje se nalaze van

ograni¢enja LLT metode. Engleski naziv za ovu metodu je Vortice Lattice Method ili krace

VLM. Kod ove metode, za razliku od LLT metode ra¢unanje raspodjele uzgona, induciranih

kutova i induciranog otpor je linearan i neviskozan, sto zna¢i da ne ovise o brzini i viskoznim

karakteristikama zraka. Ova metoda se moze primijeniti za sve uobi¢ajene geometrije krila

ukljuCujuéi one s kutom strijele, malim vitkostima, velikog dihedrala i sa zakrivljenim

profilom.
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Horseshoe vortices

e

T T T e rrrrrrl
I

Control Points

Slika5. Metoda reSetke vrtloga

Princip rada VLM metode zasniva se na modeliranju pertrubacija generiranih krilom sa
Zbrojem vrtloga raspodijeljenin po powrSini krila (Slika 5). Intenzitet svakog vrtloga je
dobiven tako da zadovolji grani¢ne uvjete kao $to je npr. uvjet nepromocivosti na povrSini
panela. Sila koja djeluje na svaki panel dana je vektorskim umnoskom danim u jednadzbi (1),

gdje je I' vektorski umnoZzak intenziteta vrtloga i njegove duljine, p gustoca zraka, a V brzina

neporemecene struje zraka.
F=pV xT 1)

Koeficijent uzgona definiran je jednadZzbom (2), gdje je S povrSina svih panela, odnosno

povrsSina krila a F,,, projekcija sile na ravninu okomitu na smjer strujanja.

1
o= o7 D, P @

panela

Fakultet strojarstva i brodogradnje 7
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Algoritam VLM metode prvo racuna koeficijent uzgona C, idruge vrijednosti koje mogu biti
izraCunate integracijom sila na powvrSinama kao §to su koeficijent momenta propinjanja i
mjesto centra potiska. Viskozne varijable (viskozni Cd itd.) interpolirane su prema vrijednosti
C, iz ve¢ generiranih polara u XFoil-u. Ovo zapravo predstavlja problem pri velikim i malim
vrijednostima C;, gdje krivulja polare iz XFoil-a mora biti interpolirana prije i poslije kuta
sloma uzgona. Iz tog razloga rezultati VLM analize se ne bi smjeli uzimati u obzir pri
vrijednostima napadnih kutova oko kuta sloma uzgona. Takoder, u sadaSnjoj proceduri, VLM
uzima za pretpostavku male napadne kutove. Glavna posljedica toga jest da vrtloZznice na

izlaznom rubu nisu u ravnini sa neporemecéenom strujom zraka.

2.1.3. 3D Panelna metoda

Ova analiza oplemenjuje rezultate dobivenih LLT i VLM metodom pomocu sofisticiranije 3D
metode, koja uzima u obzir i debljinu krila, za razliku od VLM koja se odnosi na srediSnjicu
krila. Ona takoder pruza uvid u distribuciju tlaka po gornjaci i donjaci krila. Takoder pruza

moguénost i modeliranja tijela trupa.

Princip 3D panelne metode je modeliranje pertrubacija koje su generirane krilom pomocu
zbroja dipola i izvora razmjestenih po gornjoj i donjoj povrsini krila. Ja¢ina dipola i izvora je

izraCunata tako da zadovolji grani¢ne uvjete.

2.2. Usporedba rezultata

Kako bi se bolje prikazala sama ograni¢enja pojedinih metoda, odnosno utvrdilo pokazuje li
XFLR dobre rezultate za zadanu geometriju krila, napravljeno je nekoliko usporedbi analiza

krila iz XFLR-a sa eksperimentalnim podacima, te sa projektnom aerodinamikom.

2.2.1. Usporedba Prandtlove metode i XFLR-a za pravokutno krilo

Prva analiza je napravljena za jednostavnu geometriju krila. Analizirano krilo je pravokutno,
neuvijeno i bez dihedrala. Analiza aeroprofila je napravljena u XFoil-u kako bi se dobili
podaci o gradijentu uzgona te o kutu nultog uzgona, koji su nam ulazni podaci u kodu
Prandtlove metode u MATLAB-u [2]. Podatke o krilu prikazuje (Tablica 1).
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Tablica 1. Podaci o pravokutnom krilu

Aeroprofil NACA 2412
Raspon 10m
Duljina tetive im
Napadni kut 5°
Brzina 20 m/s

Za sve analize napravljen je prikaz raspodjele uzgona za dani napadni kut. Raspodjela uzgona
za zadano pravokutno krilo dana je slikom (Slika 6).

Usporedba rezultata: Pravokutno krilo

H
: 1
----- Prandtl ':
O —0— M LR-LLT [roeemssmmun roomestsossmostn sttt 5ot o0 0 0 e e 4:

—— XFLR-VLM

—+— XFLR-3D
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
y/(b/2)

Slika 6.  Raspodjela uzgona-Pravokutno krilo

Za zadani kut takoder je zgodno tabli¢no prikazati vrijednosti C,-ai Cp; (Tablica 2).
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Tablica 2. Usporedba rezultata za pravokutno krilo

Rezultati MATLAB | XFLR5 LLT XFLR VLM XFLR 3D Panel
CL 0,6211 0,6290048 0,5966161 0,6196601
Razlika 1,2727% 3,9420% 0,2318%
CDi 0,0134 0,01359282 0,01161221 0,01245111
Razlika 1,4390% 13,3417% 7,0813%

Iz dane tablice vidi se kako za ovu jednostavnu geometriju krila najsli¢nije rezultate onima za

Prandtlovu metodu iz MATLABA, daje najjednostavnija LLT metoda.

2.2.2. Usporedba eksperimentalnih rezultata i XFLR-a za strelasto krilo

Prethodna analiza pokazala je da se rezultati iz XFLR-a za krilo jednostavne geometrije dobro
poklapaju sa projektnom aerodinamikom. Medutim kako geometrija krila letjelice koja ¢e se
analizirati u nastavku, bitno odstupa od pravokutnog krila potrebno je provjeriti daje li XFLR,

odnosno koja metoda, dobre rezultate za krilo slozenije geometrije.

U svrhu usporedbe uzeto je krilo zadano eksperimentom [3]. Rezultati eksperimenta za
raspodjelu uzgona iovisnosti uzgona o napadnom kutu usporedili su se sa analizama u XFLR-
u i Weissingerovom metodom iz MATLABA [2].

Tablica 3. Podaci o strelastom krilu

Aeroprofil NACA 63,4012
Raspon 3232 mm
Duljina tetive u korijenu 557 mm
Duljina tetive na vrhu 250 mm
Vitkost 8.01
Suzenje krila 0.45

Kut strijele na 1/4c 45°
Reynolds 4 000 000
Mach 0.19
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Usporedba rezultata: Strelasto krilo

o ................... ' ................ ................ 4
1 1o 2|
0.8 -
0.6 ...... L Sl ................ s _
o | : | |
0.4} -
0.2_ ...................................................................................................... =
o] e —— ................. ________ —Eksperimentalni podaci ||
: : : —6— XFLR-LLT
02l —6— XFLR-VLM i
Tt —— XFLR-3DPanelna
S B Weissinger
04 I I | I T
-5 0 5 10 15 20 25

Slika7.  Sila uzgona po napadnom kutu-Strelasto krilo

(Slika 7) prikazuje usporedbu ovisnosti sile uzgona o napadnom kutu za razli¢ite metode
analize sa eksperimentalnim rezultatima. Kako se vidi sa slike Weissingerova metoda i VLM
se skoro poklapaju iako je VLM neznatno to¢nija. Takoder se vidi veliko ograniCenje svih
metoda odnosno da one prikazuju dobre rezultate samo u linearnom podrucju odnosno pri
malim napadnim kutovima. Takoder vidi se kako LLT daje potpuno krive rezultate $to je
povezano sa samim ograni¢enjima te metode, u smislu geometrija koje s njom mozemo

analizirati.

Slicni zakljucci dobiju se ako se analizira i raspodjela uzgona za razli¢ite metode te se oni

medusobno usporede (Slika 8).
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Raspoedjela normiranog uzgona

02H o Eksperimentalni podaci . ....................... iR -
—6— XFLR-LLT : f
—&— XFLR-VLM
—*— XFLR-3D
|

: :
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Slika 8. Raspodjela uzgonastrelasto krilo (a = 4.7°)

2.3.  Odabir metode analize

Kao generalno pravilo, LLT i VLM su primjenjive na konfiguracijama tankih uzgonskih
povrs$ina, koje za radno podrucje imaju male napadne kutove.

Prema [1] najupitnija pretpostavka koriStena u algoritmima najvjerojatnije je upotreba
rezultata tranzicije granicnog sloja iz XFoil-a na krilo kona¢ne vitkosti. Analize acroprofila iz
XFoil-a odnose se na krila beskona¢nog raspona, gdje se podrué¢je prijelaznog grani¢nog
sloja, koje se Cesto naziva laminarni mjehuri¢ proteze beskona¢no po rasponu. Medutim na
krilima kona¢nog raspona, taj laminarni mjehuri¢ pojavit ¢e se samo na odredenom dielu
raspona povrsine krila.

Metode koje se sastoje od interpolacije rezultata is XFoil-a oc¢ito koriste pretpostavke koje
nemaju ni teoretsku ni eksperimentalnu pozadinu, medutim one bi trebale davati priblizne

vrijednosti za krila srednjih i velikih vitkosti. Viskozne karakteristike bit ¢e sve manje
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reprezentativne za krila koja se razlikuju od idealnog krila iz 2D analize beskonacnog
raspona. Stoga rezultati za geometrije krila sa dihedralom, malim vitkostima ili velikim kutom

strijele bi se trebali uzimati sa oprezom.

LLT metoda bi uvijek trebala biti prvi odabir ukoliko se geometrija krila nalazi unutar
ograni¢enja ove metode. LLT metoda daje bolji uvid u viskozni otpor, daje bolju procjenu
ponasanja u podrucju sloma uzgona pri velikim napadnim kutovima, i bolje je podrzana od
strane publiciranih teoretskih radova. 3D panelna metoda se uzima ukoliko postoji zanimanje
za raspodjelu tlaka po gornjoj i donjoj povrsini krila ili ukoliko nas zanima i utjecaj trupa.
VLM analiza ima prednost u svim ostalim slu¢ajevima.

Kako je krilo letjelice koje ¢e se analizirati u nastavku velikog kuta strijele i velikog dihedrala
(wingleti), iz prethodnih usporedbi rezultata kao prvi odabir namece se analiza VLM

metodom.
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3. ANALIZA JEDRILICE SWIFT

Jedna od najuspjesnijih konstrukcija tipa letece krilo jest SWIFT-Light (Slika 9). On spada u
kategoriju ultra- lakih jedrilica te ima moguénost slijetanja i polijetanja s nogu. Konstrukcija
potjeCe iz kasnih osamdesetih i razvijena je od strane nekoliko entuzijasta sa sveucilista u
Stanfordu. Kako je poslije pokazala zavidne performanse i daleko nadmaSila ostale ultra- lake
jedrilice postala je veoma popularna medu brojnim letacima koji su sanjali san Otta
Lilienthala. Danas se moze nacidiljem svijeta uraznim verzijama, pa tako i motornim.

Ova letjelica je posluzila kao predmet analize kako bi se bolje shvatile sve znafajke koje

letjelica ovakve konfiguracije mora imati. SWIFT je kratica za ,,swept wing inboard flap

trim*. Vec se iz naziva mogu vidjeti neke znacajke ove letjelice.

Slika9. SWIFT

Analizu su u nekim segmentima ogranicili materijali, odnosno dostupni podaci potrebni za
potpunu analizu. Tako je naprimjer razvijen potpuno novi aeroprofil po uzoru na sliku

orginalnog aeroprofila koji daje skoro iste performanse kao kod originalne letjelice.
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3.1. Geometrija profila i krila

Konstruktori ove letjelice sumnogo paznje pri projektiranju posvetili pravilnom odabiru kuta
strijele, suZenja krila i uvijanju krila, kako bi se mogao Koristiti konvencionalni aeroprofil s
negativnim momentom propinjanja, a da se pritom minimiziraju ili uklone poznati problemi s
maksimalnim koeficijentom uzgona, induciranim otporom te upravljivo§¢u. Upotreba uvijanja
I kuta strijele krila, a pridavanje manje paznje samom aeroprofilu, dobro su poznati pristup pri
gradnji zmajeva, kao i jedrilica konfiguracije letece krilo koje je projektirao Horten.

Iz gore navedenog se moze zakljuciti kako koriStenje aeroprofila u analizi koji je svojim
karakteristikama slican nepoznatom originalu, ne bi trebalo predstavljati veliko odstupanje u
performansama od stvarne letjelice.

Samo dobivanje acroprofila sli¢nih geometrijskih i aerodinamickih kKarakteristika, ispostavilo

se kao prilicno tezak zadatak. Postupak se sastojao od trazenja aeroprofila slicne geometrije

kroz niz internetskih baza aeroprofila na osnovi slike originalnog aeroprofila (Slika 10).

/,J Angle of altsck = 105D
=on CL o= 1.426

N Cm = -0dd
150 o = .oiiE
' of Vo = 158
Cp
]
A
ol
Angle of attsck = -0
200 - -
CL = 202
- Cm = -032
. O = oos2
e = 158
Cp

Slika 10. Originalni aeroprofil SWIFT-a
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U bazama podataka pronadeno je nekoliko sli¢nih aeroprofila poput AUGUST 160, AH-80-
140, TsAGI R3A-15, WORTMANN FX 77-W-153 i joS nekoliko drugih koji su donekle
zadovoljavali kriterijima medutim svojim aerodinami¢kim performansama kroz daljnju
analizu se nisu pokazali dobrima. Iz tog razloga krenulo se u izradu novog aeroprofila
koristenjem programa ,Profili 2“ [4]. Kroz nekoliko iteracija kombiniraju¢i koordinate
gornjake i1 donjake razlicitih aeroprofila medu kojima su neki i gore navedeni dobiven je
aeroprofil geometrijski veoma slian originalu. Daljnje usavrSavanje aeroprofila postignuto je

manjim mod ifikacijama u koordinatama dobivenog aeroprofila (Slika 11).

Slika 11. ZAHI 160

Osnovni podaci 0 geometriji aeroprofila prikazani su u nastavku (Tablica 4), iz koje se vidi
kako se radi o aeroprofilu velike debljine i male zakrivljenosti.

Tablica 4. Geometrija ZAHI 160

Maks. debljina (%c) 16.04
Polozaj maks. debljine (na %c) 22.6
Maks. Zakrivljenost (%c) 5.39
PoloZaj maks. Zakrivljenosti (na %c) 22.6
Broj koordinata 97
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Slika 12. SWIFT Geometrija krila

Geometrija krila dobila se na osnovi podataka o krilu iz letackog priru¢nika [5] i na osnovi
slike. Podaci o krilu takoder su prikazani tablicno (Tablica 5). Takoder dan je prikaz

geometrije krila u XFLR-u s koje se moze vidjeti i gusto¢a mreze (Slika 13).

Tablica 5. Podaci o krilu SWIFT-a

Raspon 12.8 m
Powvrsina krila 12.5 m?
Duljina tetive u korijenu 1.2m
Duljina tetive na vrhu 0.9m
Vitkost 12.9
Suzenje krila 0.75
Kut strijele na 1/4c 20°
Kut uvijanja na vrhu krila -8
Kut dihedrala u korijenu -2’
Visina wingleta 1.2m
SuZenje wingleta 0.55
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Dascripsen:

chord (mm) offyet (mm)

0000

Slika 13. Geometrija krila u XFLR-u

Bitno je napomenuti kako se pri generiranju mreze pazilo se da elementi ne budu previse
izduzeni u bilo kojem smjeru jer zbog toga u analizama dolazi do problema s
konvergencijom. Sama gustoca mreZze je neSto veéa od one pocetne dane programom,
medutim to nje rezultiralo znatnim promjenama u rezultatima pa se iz toga moze zakljuciti
kako povecana gusto¢a mreze u odnosu na osnovnu danu programom nema Velike uloge u

prikazu rezultata.

3.2.  Analiza aerodinamickih znacajki profila i krila

Ono Sto je bitno napomenuti kod aeroprofila SWIFT-a jest da je on konvencionalnog tipa $to
zna¢i da nema obrnute zakrivljenosti na izlaznom rubu kao Sto je to obicaj kod profila
letjelica ovog tipa. Razlika izmedu konvencionalnog i profila obrnute zakrivljenosti

pojasnjena je u sljede¢em poglavlju (3.3 Analiza uzduzne staticke stabilnosti).

Profil konvencionalnog tipa podrazumijeva da je koeficijent momenta propinjanja profila
negativan. Osim uobiCajenih zahtjeva koji se name¢u svim profilima kao §to je $to veé¢i omjer
Cl/Cd, zbog ¢injenice da se ovdje radi o lete¢em krilu proizlazi bitan dodatni zahtjev. 1znos
negativnog momenta propinjanja mora biti Sto manji i on se ne smije puno mijenjati kroz sto

vec¢i raspon napadnih kutova. Sam profil SWIFT-a napravljen je tako da dobro funkcionira u
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podru¢ju Reynoldsovih brojeva od 700'000 do 2'000'000. Takoder on koristi laminarni

grani¢ni sloj na otprilike prvoj Cetvrtini tetive. Konstruktori SWIFT-a navode kako je najteze
bilo posti¢i da ovakav profil ima veliki koeficijent uzgona te da dobro funkcionira sa

zakrilcem, §to je i ovdje bio velikiproblem.

Nakon §to se izradio sam aeroprofil ¢ija je geometrija opisana u prethodnom poglavlju trebalo
je provesti analizu aeroprofila u XFoil-u. Analiza u XFoil-u bila je Tipa 1 §to znac¢i da su
glavni kriteriji bili Zeljeni Reynoldsovi brojevi s kojima ¢e se analizirati profil. Raspon
Reynoldsovih brojeva je dobiven na osnovi duljine tetive u korijenu i na vrhu krila, te
zanimljivih brzina leta koje ¢e biti potrebne u daljnjoj analizi. Raspon Reynoldsovih brojeva
naknadno je povecan iz razloga $§to XFLR interpolira podatke koje treba izmedu dviju polara
razli¢itih Reynoldsovih brojeva. Takoder bilo je potrebno zadati zeljeni raspon napadnih
kutova. Ostale postavke koje su se mogle podesiti kao Sto su to¢ni podaci o prijelazu
granicnog sloja iz laminarnog u turbulentni, NCrit, ostavljeni su na svojem osnovnom
poloZaju. Ono $to se naknadno mijenjalo u dodatnim postavkama XFoil-a je broj iteracija.
Naime pocetni broj iteracija nakon kojeg se prekida analiza, odnosno izra¢un jedne operativne
toCke na polari je 100, Sto se pokazalo nedovoljnim jer u brojnim slu¢ajevima nije dolazilo do
konvergencije. Tako se limit broja iteracija pomaknuo na 400, Sto se pokazalo dovoljnim a

opet nije rezultiralo znac¢ajnim povecanjem vremena potrebnog za izracun.

a ZAHT 160
T1 Re0.500 MO0.00 N9.0
2.0 T1 Rel.000 M0.00 N9.0
T1 Rel.500 M0.00 N9.0
1 a T1 Re2.000 M0.00 N9.0
1.6
1.4
1.2
1.0
0:8
0:6- -
0.4 -
02
Alph
-10 0 10 20

Slika 14. ZAHI 160 XFoil: Cl-alpha
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T1 Re0.500 M0.00 N9.0

T1 Rel.000 MO0.00 N9.0
T1 Rel.500 M0.00 N9.0
T1 Re2.000 M0.00 N9.0

Slika 15. ZAHI 160 XFoil: Cm-alpha

Na ovim slikama prikazani su rezultati dobiveni XFoil analizom u XFLR-u za koristeni profil.
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Slika 16. ZAHI 160 XFoil: CI-Cd
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Slika 17. ZAHI 160 XFoil: Distribucija Cp-a
Iz dobivenih dijagrama se moze vidjeti da je za koristeni profil ZAHI 160 Cl,,,,c = 1.8 ito

otprilike na a = 15" (Slika 14). Takoder moZe se vidjeti da se vrijednosti koeficijenta
momenta kre¢u oko Cm = —0.02 (Slika 15). 1z dijagrama distribucije tlaka Cp moze se

vidjeti da se veéina uzgona na ovom profilu generira na prvoj tre¢ini profila (Slika 17).

Mnoge knjige i autori govore o lete¢em krilu kao aecrodinami¢ckom kompromisu. Oni kod ove
konfiguracije isticu mali maksimalni koeficijent uzgona, te probleme oko uravnotezavanja
vezanih uz malu efikasnost profila obrnute zakrivljenosti ili otpor kod konfiguracija koje
koriste uvijanje. Takoder navode se problemi upravljivosti ovakvih letjelica. Medutim
konstruktori SWIFT-a pokusali su pazljivim projektiranjem minimizirati ili potpuno ukloniti
ove probleme. Kombinacija strijele krila, suzenja krila i uvijanja uzeta je tako da se mogu

koristiti konvencionalni aeroprofili s negativnim koeficijentom momenta propinjanja.

Performanse ove letjelice dane su u [5], a prikazane su i tablicom (Tablica 6).
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Tablica 6. Performanse SWIFT-a

TeZina prazne letjelice 48 kg
MTOW 158 kg
Maksimalna brzina 120 km/h
Brzina sloma uzgona-Flaps 0° i MTOW 37 km/h
Brzina sloma uzgona-Flaps 20° i MTOW 32 km/h
Finesa 1:27 pri 70 km/h
Minimalno propadanje 0.6 m/s pri 43 km/h

Ono §to odlikuje SWIFT jest da je ona projektirana tako da je u ravnoteznom letu veoma blizu
idealnoj raspodjeli uzgona i nisu potrebni veliki otkloni elevona (upravljacke povrSine na
krajevima krila koje imaju ulogu elevatora i krilaca) koji rezultiraju smanjenjem maksimalnog
uzgona na tom dijelu krila kao i povec¢anjem induciranog otpora. Osnovna ideja koja stoji iza
ovog je da se pravilnom kombinacijom znacajki krila dobije raspodjela uzgona koja je Sto
bliza eliptiénoj. Iako je inducirani otpor kod krila s velikim kutovima uvijanja velik, a ista
stvar je sa malim suzenjem krila te strijelom krila, ako na istom krilu upotrijebimo njihovu
kombinaciju dobit ¢emo zanimljiv slucaj gdje nekoliko loSih stvari zapravo ¢ini dobru stvar.
To si mozemo predoditi tako da na raspodjelu neuvijenog krila na napadnom kutu dodamo
raspodjelu uzgona uvijenog krila pri kutu nultog uzgona (Slika 18).

lift
lift

root \/ tip root tip

Veliki pozitivni moment dobiven s StraZnji poloZaj aerodinamitkog
uvijanjem i kutom strijele

centra dobiven pomoéu malog
suzenja i kuta strijele

lift

Rezultat je efikasna raspadjela
uzgona

Slika 18. Efikasna raspodjela uzgona
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SWIFT zahtijeva dodatno efektivno uvijanje kako bi imao ravnotezni let na ve¢im napadnim
kutovima. Ovo nije nuZzno 1 loSa stvar zato §to on onda na ve¢im napadnim kutovima ima
raspodjelu blizu onoj idealnoj raspodjeli uzgona (Slika 20). Medutim upotreba elevona kako
bi se postiglo ovo dodatno uvijanje je problemati¢no iz nekoliko spomenutih razloga. Glavna
ideja kod SWIFT-a bila je da se umjesto elevona za trimanje na ve¢im napadnim kutovima,
odnosno za postizanje veceg uzgona rade koriste zakrilca koja se nalaze na unutra§njem dijelu
raspona krila. Otklonom zakrilca prema dolje moze se povecati dodatno efektivno uvijanje
krila po zelji ali ujedno se povecava i zakrivljenost profila odnosno maksimalni uzgon cijelog
krila. Ono u principu funkcionira tako da pri svojem otklonu, letjelica postiZe ravnoteZni let
pri ve¢em napadnom kutu i to na manjim brzinama leta. Ova karakteristika odnosno ovakva
upotreba zakrilca ovoj su letjelici ujedno dali i ime (Swept Wing Inboard Flap Trim) (Slika
19).

Otklon zakrilca prema dolje propinje letjelicu prema gore

Slika 19. Propinjanje pomocu zakrilca
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Krilo 0 f?apsa 0 elevona no
Wing Span + 12800.000 mm ’ Ve 19.5 m/s
xyProj:-Span-—= 12792203 mm 0.4 : Alpha = 15.0000
Wing Area = 135999.995 cm? Lift Coef. = 1.2031
xyProj. Area = 135917.151 cm? Drag Coef. = 0.0484
Plane Mass = 158.000 kg Efficiency = 1.0085
Wing Load = 0.001 kg/cm? ) Ccl/cd =  24.8755
Root Chord = 1250.000 mm Moment ref. location GCm = -0.0571
MAC = 1072.157 mm Rolling Moment Coef. = -0.0000
TipTwist = -8.000 deg Induced Moment Coef = -0.0000
Aspect Ratio = 12.047 Profile Yawing Moment = -0.0000
Taper Ratio = 1.389 X CP = 1388.675 mr
Root-Tip Sweep = 20.654 deg X CG = 1300.000 mm

Slika 20. SWIFT: Raspodjela uzgona pri velikom napadnom kutu

Iz opisanog se moze zakljuCiti kako je SWIFT rezultat zahtjevnog traZzenja idealne
kombinacije suZzenja krila, uvijanja, veli¢ine zakrilca, otklona elevona i povrSine krila. Sve
ovo bilo je veoma bitno kako bi se dobila letjelica sa dobrom finesom, a s druge strane ona je

morala imati malu minimalnu brzinu leta kako bi se omogucilo slijetanje na noge.

Nakon provedene 2D analize, bilo je potrebno u XFLR-u analizirati i znacajke cijelog krila.
Koristena metoda analize bila je prema zakljucku iz drugog poglavlja metoda resetke vrtloga-
VLM. Pri pokretanju analize bilo je potrebno odabrati nekoliko postavki. Odabrana VLM
metoda analize bila je Tipa 1 $to znaci da je glavni kriterij bila brzina neporemecene struje
zraka i to je proizvoljno stavljeno 10 m/s. Od postavki je bilo potrebno podesiti poloZaj mase
na 1400 mm od vrha nosa letjelice i masu letjelice od 158 kg, Sto je definirano kao MTOW
SWIFT-a u [6]. Nakon provedene analize XFLR nudi moguénost prikaza brojnih zanimljivih
dijagrama, od kojih nam je u prvom redu najzanimljiviji odnos koeficijenta uzgona krila o
napadnom kutu (Slika 21). Na istom dijagramu prikazane su Krivulje ovisnosti danih
parametara za nekoliko moguc¢ih konfiguracija istog krila. Crvena krivulja daje ovisnost
uzgona o napadnom kutu za Cisto krilo, odnosno bez otklona zakrilaca ili elevona, dok zelena

krivlja prikazuje istu ovisnost za krilo s otklonom elevona od pet stupnjeva prema gore,
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a plava krivulja za krilo s otklonom zakrilaca od 5 stupnjeva prema dolje. 1z ovog dijagrama
direktno se mogu ocitati brojni podaci do kojih se u projektnoj aerodinamici dolazi tezim
putem. Iz dijagrama o¢itavamo nagib pravca i njihove razlike kako bidobili gradijente uzgona
koji su potrebni za jednadzbu (3). U toj jednadzbi uzgon je rastavljen na komponente koje

utjeCu na njegovu veli¢inu.

Krilo 0 flapsa 0 elevona
CL — T1-10.0 m/s-VLM2-x1400.

Krilo 0 flapsa 5 elevona

/ T1-10.0 m/s-VLM2-x1400.
——————————— 14 yd .
Krilo 5 flapsa 0 elevona
/ / — T1-10.0 m/s-VLM2-x1400.
1.2 .
1.2 v
1.0 / /
,,,,,,,,,, . // /
0.8 / //
,,,,,,,,,, 06— /
04
0.4 e

Alphi
0.0 QO/ 5.0 10.0 15.0 20.0

Slika21. SWIFT: Ovisnost sile uzgona o napadnom kutu

C,=Cp+Cpat+Cs-6,+ Crsf 6f = CLraum (3)

C,=-0.06+4589-a+(-0.11)-6,,+0.532 8, = Cprppy (4)

Iz gornje jednadzbe, a i iz dijagrama vidi se da zakrilca znatno pridonose povecanju uzgona.
Takoder se vidi da pri nultom kutu ovo krilo ima negativan uzgon, §to je povezano s velikim
negativnim kutom uvijanja, no za ovo Krilo je normalno da se uravnotezuje na ve¢im
napadnim kutovima §to ¢e biti pokazano poslije. Takoder vidi se da elevoni svojim otklonom

prema gore, Sto je potrebno za propinjanje letjelice, znatno degradiraju ukupni uzgon letjelice.
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Zanimljivo je usporediti dobivenu finesu ove letjelice s onom definiranom u [5]. Prema
(Tablica 6), finesa SWIFT-a je 1:27 pribrzini od 70km/h. Analiza je provedena s dva razli¢ita
centra mase (Slika 22). Sa dijagrama se vidi bitna znacajka ove letjelice, koja se zapravo
odnosi na sve letjelice ovoga tipa. Performanse ove letjelice u vidu finese bitno su uvjetovane
poloZajem centra mase. Prema analizi pomak centra mase od 200 mm daje upola loSiju finesu
odnosno, s finese 1:32 ona pada na 1:15. Ovdje treba napomenuti kako u cijeloj analizi nije
uzet utjecaj trupa, koji pridonosi ukupnom otporu letjelice. Po slobodnoj procjeni vidi se da
dobivena finesa, ako se dodatno ura¢una utjecaj trup ne bi znatno odstupala od finese pravog
SWIFT-a. Naravno pri uzimanju maksimalne finese, gleda se ona pri kojoj je ukupni

koeficijent momenta propinjanja jednak nuli $to oznacava ravnotezni let.

Krilo 0 flapsa 0 elevona
Cm T1-19.5 m/s-VLM2-x1200.

— T1-19.5 m/s-VLM2-x1400.
0:10-
------ 0.08-
777777 0.94 _—‘\—'—-—\\
777777 0.02- .
CL/CL
0.00, 10 20 3Q

0,02 T
—-0.04 /

- -0.06

—-0.08

Slika22. SWIFT: Finesa

Polaru letjelice se moze prikazati i u njenom standardnom obliku (Slika 23). S tog dijagrama

se mogu o¢itati minimalni otpor Cj,,.,, 1 Uzgon pritom otporu koji ulaze u jednadzbu (5).

Cp = Cpmin + K(Cp, — CLminD)Z (5)
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Krilo 0 flapsa 0 elevona
T1-19.5 m/s-VLM2-x1200.

/ — T1-19.5 m/s-VLMZ2-x1400.

CL
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Slika 23. SWIFT: Polara

3.3.  Analiza uzduzne staticke stabilnosti

Mozda najvaznija stvar u analizi letjelice konfiguracije leteCe krilo je njena uzduZna
stabilnost. Treba napomenuti kako je ovdje predmet analize bila samo staticka uzduzna
stabilnost iako bi veoma zanimljivo i vazno bilo razmotriti i dinami¢ku uzduznu stabilnost

ovakve letjelice medutim to je dio gradiva koji se radi na diplomskom dijelu studija.

Ve¢ je spomenuto kako letjelica SWIFT koristi konvencionalni aeroprofil, $to znaci da je
njegov koeficijent momenta propinjanja negativan. Djelovanje ovog momenta si mozemo
predoCiti ako za centar rotacije uzmemo centar mase. U slucaju negativnog momenta
propinjanja on ima u¢inak kao da ¢ini nos profila tezim(Slika 24). Prema slici ako je centar

£ nas = i

L’ (nose heavy)

e

Slika 24. Konvencionalni ae roprofil u ravnoteznom stanju
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mase iza tocke jedne Cetvrtine tetive, sila uzgona L* koja se nalazi ispred centra mase
uravnotezuje moment M*. Koliko centar mase mora biti udaljen od tocke jedne Cetvrtine
tetive da bi se postigla ravnoteza ovisi 0 iznosu momenta profila M*. U slucaju simetricnog
aeroprofila koji ima moment M* =0, centar mase moramo smijestiti upravo na jednu
Cetvrtinu tetive. No potrebno je razmotriti §to se dogada u poremec¢enom stanju (Slika 25). Sa
slike se vidida kada se poveca napadni kut (uslijed naleta vjetra i sl.) naravno poveca se isila

uzgona.

L=1I

E.ﬂﬂ.ﬁ = I:;l

moss heavy)

Slika 25.  Konvencionalni aeroprofil u pore mece nom stanju

Kako je moment oko centra mase uslijed sile uzgona L > L* ve¢i od momenta oko Cetvrtine
tetive koji je idalje jednak M = M* vidi se kako ¢e se napadni kut povecati. 1z toga mozZe se

zakljuciti kako ¢e se krilo nekontrolirano propinjati.

Za letjelice tipa lete¢e mnogo Cesce se koristi aeroprofil s pozitivnim momentom propinjanja.
Pozitivni moment propinjanja rezultat je geometrije profila koja na svojem straznjem dijelu
ima obrnutu zakrivljenost (Slika 26). U¢inak ovog momenta si mozemo predociti tako da si
zamislimo da on ¢ini rep profila teZim. To zna¢i da centar mase mora biti pozicioniran ispred

tocke Cetvrtine tetive kako bi postigli ravnoteZno stanje.

E.-w bl - I::l

L’ {tail heavy)

i

0y

wE

Slika 26. Profil s obrnutom zakrivljenosti u ravnoteZnomstanju

Opet je potrebno razmotriti §to se dogada u sluc¢aju poremecenog stanja (Slika 27). Sa slike se

vidi da sila uzgona djeluje iza centra mase, Sto znac¢ida se uslijed njenog povecanja povecava
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I moment koji ona stvara oko centra mase. Pri L > L* krilo ¢e samo imati tendenciju
smanjivanja napadnog kuta sve dok se ponovno ne uspostavi ravnotezno stanje. To znacida je
krilo s ovakvim profilom stabilno uz nuzan uvjet da se centar mase nalazi ispred tocke

Cetvrtine tetive. Ovakvi profili u literaturi se ¢esto nazivaju i samo-stabilizirajuci.

L=I

E.ﬂ by - I:;I

{tail heawy)

e

Slika 27. Profil obrnute zakrivljenosti u pore meé¢enom stanju

Iz izloZenog se vidi da ako se koristi samo-stabiliziraju¢i profil kod lete¢eg krila nisu potrebne

dodatne znacajke poput uvijanja krila i kuta strijele. Takva letjelica ima naziv ,lete¢a daska*
(Slika 28).

Slika 28. Letjelica tipa ,,lete¢a daska“- AeroVironment Pathfinder
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1z gore izloZenog se da zakljuciti kako SWIFT koji koristi konvencionalni profil s negativnim
momentom propinjanja osim pravilnog polozaja centra mase mora imati dodatne znacajke
poput velikog negativnog kuta uvijanja prema vrhu krila, kuta strijele i velike vitkosti kako bi

bio staticki stabilan.
Dva su dijagrama iz kojih se moZe zaklju¢iti imamo li za dani polozaj centra mase staticki
stabilnu letjelicu i dali ona uopce leti. Prvi je dijagram koji daje ovisnost koeficijenta

momenta i napadnog kuta (Slika 29).

Krilo 0 flapsa 0 elevona
Cm — T1-19.5 m/s-VLM2-x1400.

-0.04

0.02 \

Alpha
0.00 0.0 5.0 10.0 15.0 20.0
~0.02- \\
T

Slika29. SWIFT: Ovisnost momenta propinjanja o napadnom kutu

Na ovom dijagramu da bi se radilo o stati¢ki stabilnoj letjelici bitne su dvije stvari. Krivulja
momenta mora imati negativan nagib te odsjecak krivulje na y-0si ovog dijagrama mora biti
pozitivan. Sa slike se vidi da su za SWIFT oba uvjeta zadovoljena iz ¢ega se moze zakljuciti
kako se radi o staticki stabilnoj letjelici. Takoder se vidi da se ona pri ovoj brzini i danom
poloZaju centra mase uravnoteZuje na napadnom kutu a = 10.8°".

Drugi dijagram daje ovisnost koeficijenta uzgona o koeficijentu momenta propinjanja (Slika
30). Sa slike se vidi da je za slu¢aj ravnoteznog leta gdje je ukupni moment propinjanja

jednak nuli iznos koeficijenta uzgona pozitivan §to znacida letjelica moze ostvariti let.
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Krilo 0 flapsa 0 elevona
CcL — T1-19.5 m/s-VLM2-x1400.

N

00.00 0.02 0.04 0.06

Cm

Slika 30. SWIFT: Ovisnost sile uzgonao momentu propinjanja

Ako se govori o uzduznoj statiCkoj stabilnosti uvijek je bitno definirati staticku marginu.
Staticka margina predstavlja udaljenost centra mase od neutralne tocke i to u postocima
srednje aerodinamicke tetive. Neutralna tocka predstavlja tocku u kojoj moment propinjanja

letjelice ne ovisi 0 napadnom kutu.

U XFLR-u ne postoji na¢in da se direktno nade neutralna to¢ka odnosno staticka margina ve¢
se do toga dolazi graficki kroz nekoliko iteracija (Slika 31). Postupak se sastoji od toga da se
provede nekoliko analiza s razli€¢itim poloZajima centra mase tako da se on postupno pomice
prema nazad. Kada dobijemo krivulju momenta propinjanja koja je u dijagramu horizontalna,
Sto znaCi da taj moment ne ovisi o napadnom kutu, pronasli smo polozaj neutralne tocke. U
ovom slucaju to je ljubicasta isprekidana linija. Ako bi se polozaj centra mase pomicao dalje
iza te tocke dobili bi staticki nestabilnu letjelicu. Na dijagramu polozaj neutralne tocke

dobiven je za poloZzaj centra mase od 1470mm mjereno od vrha nosa.

Za polozaj centra mase od [, = 1400mm za Koji je dobivena finesa 1:32 te za dobivenu

neutralnu tocku, prema jednadZzbi (6) staticka margina iznosi S.M.= 6.68%.
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Krilo 0 flapsa 0 elevona
Cm . — T1-19.5 m/s-VLM2-x1400.

T1-19.5 m/s-VIM2-x1450.
— T1-19.5 m/s-VLM2-x1460.
7777777777777777 0.07 T1-19.5 m/s-VLM2-x1465.
' — T1-19.5 m/5-VLM2-x1470.
T1-19.5 m/s-VIM2-x1500.
________________ 006
__'__---__--//
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Alpha
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Slika 31. SWIFT: Neutralna to¢ka

s.m.=ntm 1009 = 1470~ 1400 _ o oo, 6
T e, °T 71047496 " ©)

Kao i u prethodnom poglavlju zgodno je vidjeti utjecaj zakrilaca i elevona na ukupni
koeficijent momenta propinjanja (Slika 32). S dijagrama direktno ocitavamo podatke koji
ulaze u jednadzbu (7). Iz jednadzbe (8) vidi se Cinjenica koja je ve¢ spomenuta ranije da
pomak zakrilca znatno utjeCe na ukupni moment propinjanja letjelice te da njima lako
mozemo upravljati letjelicom oko poprec¢ne osi. Treba napomenuti kako jednadzba (8) vrijedi
samo za promatrani centar mase [,, = 1400mm te da bi koeficijenti u istoj jednadzbi bili

drugaciji za neki drugipolozaj centra mase.
Cm:Cm0+Cma'a+Cm6'6m+Cm6f'5f (7)

Cn =0.0566 —0.3014-a +0.084 -5, + 0.072- &, (8)
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0.00, 1\ 20
——————— 0.02

N

Slika 32.

Krilo 0 flapsa 0 elevona
— T1-10.0 m/s-VLM2-x1400.

Krilo 0 flapsa 5 elevona
T1-10.0 m/s-VLM2-x1400.

Krilo 5 flapsa 0 elevona
— T1-10.0 m/s-VLM2-x1400.

Alpha

SWIFT: Ovisnost ukupnog momenta propinjanja o napadnom kutu

Uz definirane koeficijente u jednadzbama (4) i (8) prema [6] neutralnu tocku a i staticku

marginu za zadani polozaj mase [,, = 1400mm mozemo izracunati i analiticki. Iz izraunatih

vrijednosti vidi se da se razlikuju vrlo malo od vrijednosti dobivenih grafickim putem u

XFLR-u.

Cma = La(m_ 171)

C
[ =1 —2%.¢
n m CLa A
[ =1400 —0.3014 1047.496 = 1468.79
n = 4.589 A= omm
S.M.= [-Z£1-.100%
La
_ 03014 100% = 6.56%
~ 4.589 0 PP

)

(10)

(11)
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4. ANALIZA ACC-SWIFT LETJELICE

Prethodna dva poglavlja pokazala su kojim se alatima posluZziti i koji je jedan od mogucih
pristupa kako bi dobili letjelicu konfiguracije letece krilo sa zeljenim performansama odnosno

zadovoljavajuCom statickom stabilnosti.

ACC-SWIFT letjelica ¢e zapravo biti model, odnosno radio-upravljana letjelica koja je svojim
dimenzijama znatno manja od pravog SWIFT-a. Tu ¢e prvenstveno doci do izrazaja potpuno

drugi raspon Reynoldsovih brojeva gdje ¢e oni predstavljati odredeni problem.

Ovom analizom dat ¢e se smjernice kako bi model ove letjelice trebao izgledati s obzirom na
neka ogranienja samog natjecanja, medutim daljnja analiza u smislu optimizacije krila
odnosno letjelice ostaviti ¢e se za kasnija razmatranja, jer to ionako spada u domenu

osnhivanja zrakoplova.

4.1. Usvojena geometrija profila i krila ACC-SWIFT letjelice

Kao $to je ve¢ spomenuto u uvodu poglavlja ovdje se radi o letjelici manjih dimenzija u
odnosu na SWIFT. Iz toga proizlazi da ¢e i1 Reynoldsovi brojevi u kojima rade profili biti
bitno manji. Analiza profila ZAHI 160, koji se upotrebljavao u analizi krila SWIFT-a, u
XFoil-u za zadani raspon Reynoldsa nije davao zadovoljavajuce rezultate. Pretpostavka je da
glavni problem medu ostalim predstavlja i velika relativna debljina ovog aeroprofila. 1z tog
razloga krenulo se u potragu za drugim profilom, koji bibio sli¢nih karakteristika kao onaj sa

SWIFT-a, medutim manje relativne debljine.

Raspon Reynoldsovih brojeva u kojem ovaj aeroprofil mora davati zadovoljavajuce rezultate,
prema rasponu brzina od 5 m/s do 15 m/s te duljinama tetive za zadanu geometriju (Tablica
8), je 50'000 do 400'000.

Nakon nekoliko analiza razli¢itih profila odabran je profil AH 80-160 modificirane relativne
debljine. Ovom aeroprofilu se samo smanjila relativna debljina i on je u daljnjoj analizi dao
prihvatljive rezultate. Dobivenom aeroprofilu dano je ime AH 80-120 (Slika 33). Geometrija
profila prikazana je tabli¢no (Tablica 7).
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%iﬂéiiﬁ:gzgézﬁ — AH 80-120
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Slika33. AH 80-120

Tablica 7. Geometrija AH 80-160

Maks. debljina (%c) 12
Polozaj maks. debljine (na %c) 25
Maks. Zakrivljenost (%c) 4.5
Polozaj maks. Zakrivljenosti (na %c) 25
Broj koordinata 97

Geometrija krila gotovo da je preslikana sa SWIFT-a na malu letjelicu (Tablica 8). Zadrzan je
isti kut strijele, kao i kut uvijanja te suzenje krila. Raspon od 3m odabran je iz razloga Sto je i
letjelica sa zadnjeg natjecanja imala isti raspon Sto je dalje povezano sa pravilnikom
natjecanja. Na taj na¢in ujedno se pruza i prilika za usporedbu dviju letjelica u vidu razlike

maksimalnog koeficijenta uzgona i polare letjelice.
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Tablica 8. Podaci o krilu ACC-SWIFT-a

Raspon 3000 mm
Powrsina krila 787500 mm?
Duljina tetive u korijenu 300 mm
Duljina tetive na vrhu 225 mm
Vitkost 11.43
Suzenje krila 0.75
Kut strijele na 1/4c 20°
Kut uvijanja na vrhu krila -8’
Kut dihedrala u korijenu -2’
Visina wingleta 300 mm
Suzenje wingleta 0.53

4.2. Analiza aerodinami¢kih znac¢ajki profila i krila ACC-SWIFT letjelice

U prethodnom poglavlju opisan je koristeni aeroprofil. Vidi se da se on svojom geometrijom,
osim debljine ne razlikuje mnogo od profila koristenog na SWIFT-u. Znaci i ovdje se radi o

konvencionalnom aeroprofilu s negativnim momentom propinjanja.

Iz dijagrama ovisnosti koeficijenta uzgona o napadnom kutu (Slika 34) vidi se da je za ovaj
raspon Reynoldsa, Cy,q.s = 1.5 pri @, = 11°. Sa dijagrama se vidi da ako se ide prema

manjim Reynoldsima maksimalni koeficijent uzgona je znatno degradiran.
Naravno bitno je vidjeti i koeficijent momenta ovog profila u ovisnosti 0 napadnom kutu
(Slika 35). Sa dijagrama se vidi kako je moment priblizno konstantan kroz podrucje radnih

napadnih kutova i njegov iznos je priblizno C,, = —0.03.
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AH 80-120
— T1 Re0.050 M0.00 N9.

— T1 Re0.100 M0.00 N9.
— T1 Re0.150 M0.00 N9.
— T1 Re0.200 M0.00 N9.

T1_Re0.250_M0.00_NO.
T1_Re0.300_M0.00 N9.

[« ellel ool o]

Alph

Slika 34. AH 80-120 XFoil: Cl-alpha

AH 80-120
— T1 Re0.050 M0.00 N9.

— T1 Re0.100 MO.00 N9.
— T1 Re0.150 M0.00 N9.
Alph.  — T1 Re0.200_M0.00_NO.
0 T1 Re0.250 MO.00_NO.

T1 Re0.300_MO.00_NO.

[=ie oo ool

Slika 35. AH 80-120 XFoil: Cm-alpha

Takoder zgodno je prikazati i raspodjelu tlaka po aeroprofilu iz koje se moze vidjeti jesu li na

nekim mjestima nepovoljni gradijenti tlaka (Slika 36).
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1
2 »\\\’\,\ TTT’P Polar 'T‘Jpp: 1
Reynolds = 200 000
Mach = 0.000
NCrit = 9.000
Forced Upper Trans. = 1.000
Forced Lower Trans. = 1.000
Alpha = 11.00 °
cl = 1.489
Thickness = 12.00% Cm = -0.027
Max. Thick.pos. = 25.00% cd = 0.022
Max. Camber = 4.50% L/D = 66.708
Max. Camber pos. = 25.00% Upper Trans. = 0.214
Number of Panels = 97 Lower Trans. = 1.000

Slika 36. AH 80-120 XFoil: Raspodjela Cp-a

Poglavlje 3.2 dalo je smjernice kako bi trebalo izgledati krilo s efikasnom raspodjelom
uzgona i relativno malim minimalnim brzinama leta.

Kod SWIFT-a efikasna raspodjela uzgona dobivala se pri ve¢im napadnim kutovima, gdje se
on uslijed svojih znacajki krila i uravnotezavao. Vidi se da se isto postiglo ikod ACC-SWIFT
letjelice (Slika 37).

Korisno je opet sa dijagrama ovisnosti uzgona o napadnom kutu (Slika 38) od¢itati gradijente

te ih raspisati prema jednadZbi (3).

C, = —0.07 +4.856 a + (—0.105) * &, + 0.14 - &, = Cpqm (12)

Iz dijagrama a i iz jednadzbe (12) vidi se kako za razliku od prijasnjeg profila ovaj profil
znatno slabije funkcionira sa zakrilcem, odnosno utjecaj zakrilca na povecanje uzgona gotovo
je pet puta manji. Odmah se vidi kako ovdje sigurno ima prostora za optimizaciju ovog

profila.
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Plane Mass = 9.000
Wing Load = 0.001
Root Chord = 300.000
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Aspect Ratio = 11.429
Taper Ratio = 1.333
Root-Tip Sweep = 20.010
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Slika 37. ACC-SWIFT: Raspodjela uzgona
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Slika 38. ACC-SWIFT: Cl-alpha

Krilo 0 flapsa 5 elevona
P T1-10.0 m/s-VLM2-x330.00(

,////:::// Krilo 5 flapsa 0 elevona
— T1-10.0 m/s-VLM2-x330.00(
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4.3. Analiza uzduzne staticke stabilnosti ACC-SWIFT letjelice

Preostalo je joS analizirati uzduznu stabilnost ove letjelice. Postupak iznalazenja neutralne
tocke kao 1 margine pokazan je u poglavlju (3.3). Dijagram ovisnosti koeficijenta momenta o

napadnom kutu direktno pokazuje da li je letjelica stabilna.

Krilo 0 flapsa 0 elevona

cm — T1-10.0 m/s-VLM2-x330.00(
01 Krilo 0 flapsa 5 elevona
T1-10.0 m/s-VLM2-x%330.00(
———— 010 —=
Krilo 5 flapsa 0 elevona
— T1-10.0 m/s5-VLM2-x330.00(
-0.08
-0:06-
""" N
R . \
002 N \
Alpha
—-0.02- ~~
—--0.04
—-0:06-

Slika 39. ACC-SWIFT: Cm-alpha

Iz dijagrama se vidi da je letjelica za dani poloZzaj mase [,, = 330mm mjereno od nosa
letjelice te za zadanu brzinu leta stabilna. To vidimo iz ¢injenice da je odsjeCak y-0Si
pozitivan, Sto predstavlja prvi uvjet prema jednadzbi (13) te iz drugog nuznog uvjeta prema

jednadZbi (14) da je koeficijent nagiba krivulje momenta negativan.

Cro +C

m

<0 (14)
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Iz dijagrama takoder moZemo ocitati komponente koje utjeCu na velicinu ukupnog momenta

propinjanja. Opet treba napomenuti kako dobiveni koeficijenti vrijede samo za dani poloZaj
centra mase [, = 330mm.

Cpp = 0.0364 — 0.2559 - @ +0.072 - ,, + 0.012 - &; (15)

Kada smo dobili koeficijente u jednadZzbama (12) i (15) lako moZemo naéi neutralnu tocku
prema jednadZbi (10).

C —0.2559
ln = lm - Cma *Cy = 330 —W -270.394 = 344.25mm (16)
La :

Takoder prema jednadzbi (11) moZemo izraunati i statiCku marginu ove letjelice.

0.2559
4856

maoa

S.M.= -100% = +100% = 5.27% 17)

La
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5. ZAKLJUCAK

U prethodna dva poglavlja moglo se vidjeti da dobivanje staticki stabilne letjelice
konfiguracije lete¢e krilo ne predstavlja tezak zadatak. Dva su moguca pristupa. Prvi je
koristenje aeroprofila obrnute zakrivljenosti, koji sami po sebi daju stabilnost letjelice ako se
centar mase postavi na pravo mjesto. Drugi pristup je koriStenje konvencionalnog profila,
gdje krilo mora imati dodatne karakteristike poput negativnog uvijanja krila, malog suzenja
krila, umjerene do velike vitkosti te veceg kuta strijele. Odabir prave kombinacije ovih

znacajki rezultirat ¢e efikasnim krilom.

No postavlja se pitanje pod koju cijenu dolazi staticka stabilnost letjelice ovoga tipa. Dobar
odgovor na to moZe dati usporedba maksimalnog uzgona i polara dviju letjelica, jedne
standardne konfiguracije a druga tipa letece krilo. Ovdje je za usporedbu uzeta letjelica sa
proSlog ACC natjecanja, Black Eagle, te letjelica modelirana u ovom radu, ACC-SWIFT.

ACC-SWIFT
L — T1-12.0 m/s-VLM2-x330.0

Black eagle
— T1-12.0 m/s-VLM2-x130.0

0’/ Alpha

-5.0 0.0 5.0 10.0 15.0

Slika 40. Usporedba letjelica: Maksimalni uzgon
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S dijagrama ovisnosti koeficijenta uzgona o napadnom kutu (Slika 40) vidi se da je
maksimalni koeficijent uzgona letjelice standardne konfiguracije C;,,.xs = 1.58, dok je kod
leteceg krila Cp,,5ks = 1.26 Sto Cini znacajnu razliku od 20%. Odmah se vidi da ako se Zeli
posti¢i ista nosivost mora se i¢i na ve¢u povrSnu. No kod leteceg krila to je pozitivna stvar jer
onda postoji moguénost povecanja vitkosti krila, Sto vodi do manjeg potrebnog kuta strijele, i

uvijanja krila $to dalje vodido veceg koeficijenta uzgona.

ACC-SWIFT
c — T1-12.0 m/s-VLM2-x330.0

/ Black eagle

1.4 7 — T1-12.0 m/s-VLM2-x130.0

-
Vi
/
A
-

1.2

~_

0.2
\ T—
cD
0'00.00 0.02 0.0\4 0.06 0.08

Slika 41. Usporedba letglica: Polara

Ono u ¢emu letjelica ove konfiguracije nadmasuje ostale je mali otpor. To se najbolje vidi iz
dijagrama polare letjelice (Slika 41). Prema dijagramu razlika u minimalnom otporu Cy,,;, je
23%. Ova razlika bi bila jo§ ve¢a medutim nije se uzeo u obzir trup i repni boom i njihov
utjecaj kod letjelice standardne konfiguracije, kojeg kod leteceg krila ni nema. Ovo konkretno
zna¢i da bi letjelica ove konfiguracije imala manje zahtjeve na pogon, odnosno mogla bi
letjeti duze, brze i dalje.

Kroz ovaj rad takoder se vidjelo da su performanse letjelice tipa letece krilo veoma osjetljive
na poloZaj centra mase. 1z tog razloga ove letjelice se rade s malom statickom marginom.
Zbogtoga je veoma bitno da centar mase ostane u strogo zadanim granicama ili da se uopce

ne mijenja.
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Prema [9], kod ovih letjelica problemati¢na je dinamicka uzduZna stabilnost letjelice, Sto
moze predstavljati problem ako se Zeli napraviti jedrilica velike vitkosti s upravljanjem bez

povratne veze (Slika 42). No dana$njim autopilotima ovo ne predstavlja problem.

Slika 42. Jedrilica SB13

Lete¢e krilo u svijetu zrakoplovstva nije se mnogo isticalo, no uz sve vece zahtjeve na
efikasnost potroSnje goriva, ona pokazuje svoje velike prednosti. 1ztog razloga vjerujem kako

lete¢e krilo ocekuje svjetlija buduénost.
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PRILOZI

l. CD-R disc
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