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SazZetak

Cilj ovog zavrsnog rada je provesti analizu ¢vrstoce krila lakog civilnog aviona s ob-
zirom na inercijske sile pri manevriranju i zapuhu vjetra primjenom metode konacnih
elemenata (engl. Finite Element Method). Prema EASA-inim normama konstruiran je
osnovni V-n dijagram. Raspodjela aerodinamickog opterec¢enja odredena je u programu
XFLR5. Numericki proracun ¢vrsto¢e odraden je u programu Abaqus. Aerodinamicko
opterecenje je modelirano kao dvodimenzijsko polje tlaka na donjaci krila. Nakon sto
su dani rezultati numericke analize, opisano je lokalno ojacavanje konstrukcije da bi se
postigla zahtijevana ¢vrstoca, nakon ¢ega je analiza ponovljena. Na kraju je dan kratak

zakljucak.

Kljuéne rijeci: krilo, inercijske sile, metoda konac¢nih elemenata, aluminijske legure

xii



Summary

The aim of this thesis is to conduct a Finite Element Method analysis of a general avi-
ation aircraft wing subjected to inertial and gust loads. A V-n diagram is constructed in
accordance to EASA regulations. XFLR5 software is used to determine the aerodynamic
load distribution. The FEM analysis is done using Abaqus, wherein the aerodynamic
load is modeled as a two-dimensional pressure field acting upon the wing lower surface.
After assessing the results of the analysis, the wing structure is locally strengthened to
achieve the desired load-bearing capacity. Subsequently, the FEM analysis is repeated.

In the end, a brief conclusion is given.

Keywords: wing, inertial forces, finite element method, aluminium alloys

xiii



1 Uvod

Projektiranje zrakoplova u vrijeme prije sazrijevanja racunalne tehnologije temeljilo
se na kombinaciji analitickih metoda i eksperimentalnih podataka. S razvojem napred-
nih CFD (engl. Computational Fluid Dynamics) i FEM (engl. Finite Element Met-
hod) programa sniZena je cijena i znatno su prosirene moucnosti razvoja zrakoplovnih
konstrukcija. Kao dio procesa projektiranja pojednostavljene konstrukcije krila lakog
civilnog aviona, u ovom radu izvrsen je numericki prorac¢un ¢vrstoce krila izradenog od
aluminijskih legura s obzirom na inercijska opterecenja i optere¢enja uslijed zapuha vje-
tra. Geometrija i razmjestaj konstruktivnih elemenata krila preuzeti su iz diplomskog
rada [1], u kojem nije izvrsen proracun ¢évrstoe. Numeri¢ni model se sastoji od polu-
krila optere¢enog polovinom ukupne uzgonske sile. Krilo je jednostavne geometrije s
konstantnim profilom, konstantnom duljinom tetive i bez uvijanja. Maksimalna poletna
masa je odredena medusobnom usporedbom postojec¢ih jednomotornih civilnih aviona,
te iznosi 2250 kg. Odabrani materijal je aluminijska legura Al-2024, koja je najcesée
koriStena u civilnom zrakoplovstvu. Aerodinamicko opterecenje je procijenjeno pomocu
programa XFLR5 i preneseno u numericki model pomoc¢u funkcije razvijene u programu
MATLAB R2008b. U programu Abaqus izvrsena je staticka linearna numericka analiza

cvrstoce.



2 | V —n dijagram

V-n dijagram sluzi za odredivanje dopustenog inercijskog opterecenja u ovisnosti o
brzini leta aviona. Apscisa predstavlja aerodinamicku brzinu V, dok ordinata predstavlja
normalno opterecenje n, definirano kao

L

n= (2.1)
pri cemu je L uzgonska sila, a W tezina aviona. V-n dijagram je relevantan za prorac¢un
¢vrstoce konstrukcije krila jer prikazuje brzinska i manevarska ogranicenja unutar kojih
avion moze letjeti bez opasnosti od oSte¢enja ili loma konstrukcije. S lijeve strane,
podrucje leta je ogranic¢eno linijom maksimalnog koeficijenta uzgona Cp,,.., a na desnoj
strani je ograniceno brzinom poniranja Vp. Iznosi brzine krstarenja V¢ i brzine poniranja
Vp odredeni su prema naputcima za lake civilne avione iz EASA-inih normi [2], te
iznose 90 m/s 1 125 m/s. Zahtjevi na ¢vrstoéu konstrukeije krila izrazeni su kroz dva
uvjeta. Prvi uvjet glasi da pri graniénom optereé¢enju (engl. Limit Load) od +3 g i -1
g ne smije doéi do trajnih deformacija u konstrukeiji. Grani¢na optereéenja odreduju
gornju i donju granicu V-n dijagrama. Drugi uvjet glasi da pri krajnjem optere¢enju
(engl. Ultimate Load) od 44,5 g i -1,5 g ne smije doéi do loma konstrukcije, makar
su dozvoljene trajne deformacije. Pozitivna i negativna grani¢na opterecenja odredena
su prema smjernicama u knjizi [3]. Iznosi krajnjih optereéenja dobiveni su mnozenjem
grani¢nih optere¢enja sa standardnim faktorom sigurnosti u zrakoplovnom inzenjerstvu
od 1,5. Zapusi vjetra predstavljaju uzrok dodatnih naprezanja u konstrukciji. Prema
2], normalno opterecenje uslijed zapuha vjetra rac¢una se formulom
kg-po-Use-V-a :1:|:0,741-1,225-Ude-V-4,819 14 Uge - V

2. 21226, 25 560,724

n=1=x

(2.2)



Poglavlje 2. V' — n dijagram 3

pri cemu je bezdimenzijski faktor smanjenja utjecaja zapuha k, definiran kao

0,88 -
=t (2.3)
5,3+ g
a bezdimenzijski parametar odnosa masa f, definiran je izrazom
2. W
S
= _—’ 2.4
g »C-a-g (2.4)

Pri brzini Vi ocekuju se zapusi brzine do 15,24 m/s, dok se pri brzini V oéekuju zapusi
brzine do 7,62 m/s, uz linearnu promjenu brzine zapuha s brzinom leta [2]. Izraz (2.2)
daje pravac ¢iji nagib ovisi o aerodinamickoj brzini V' i brzini zapuha Ug. Sjecista
navedenih pravaca s vertikalama pripadajucih brzina ¢ine ovojnicu za zapuhe, unutar
koje avionu ne prijeti opasnost od ostecenja ili loma konstrukcije uslijed zapuha vjetra.

Naslici 2.1 prikazan je V-n dijagram s ucrtanim linijama zapuha (engl. Combined flight

envelope).
3 et \%
5 ‘_f_f-*'"i_
= 1
o
D ____2.,____________::::::_.:::::: _________________________
L _h-h'““-‘_h Vg
V.
1
_E | | | | | |
0 20 40 60 80 100 120
V [mis]

Slika 2.1: V-n dijagram s ucrtanim linijama zapuha



3 Aerodinamicko

opterecenje

Raspodjela aerodinamicke sile moze znacajno utjecati na vrsne iznose naprezanja u
zrakoplovnim konstrukcijama. Za njenu pribliznu procjenu koristen je XFLR5, program
namijenjen za analizu aerodinamickih svojstava profila i krila pri malim iznosima Re.
Razvijen je za uporabu u modelarstvu i dostupan je besplatno. Program sadrzi cetiri
modula. Direct Foil Design je namijenjen za definiranje geometrije aeroprofila. XFoil
Inverse Design 1 XFoil Direct Analysis sluze za analizu profila u ravninskom struja-
nju. Wing and Plane Design omoguc¢uje definiranje geometrije i analizu aerodinamickih
svojstava krila. Isti modul nudi modeliranje i aerodinamicku analizu repnih povrsina te
analizu stabilnosti letjelice.

Modul Wing and Plane Design za analizu krila koristi podatke generirane pri analizi
profila. Stoga je prvo potrebno provesti analizu profila, pri ¢emu mora biti obuhvaéen
raspon Re i a na kojem ¢e se analizirati krilo.

Geometrija krila je preuzeta iz diplomskog rada [1]. Geometrijska svojstva krila dana

su u tablici 3.1.



Na slici 3.1 prikazan je model krila definiran u XFLR5.

Krilo
Wing Span
xyProj. Span
Wing Area
xyProj. Area
Plane Mass
Wing Load
Root Chord
MAC

TipTwist
Aspect Ratio
Taper Ratio
Root-Tip Sweep
Mesh elements

12000.
12000.
180000.
180000.
.000 kg
.000 kg/cm?
-000 mm
-000 mm
.000"

-000

-000

.000"

L T I
)
o
o
=]

Tablica 3.1: Geometrijska svojstva krila

000 mm
000 mm
000 cm?
000 cm?

Slika 3.1: Model krila u programu XFLR5

Aeroprofil

NACA 0014

Duljina tetive

1,5 [m

Raspon

12 [m

Povrsina

18 [m?

Vitkost

Suzenje

Kut strijele

Kut dihedrala

Poglavlje 3. Aerodinami¢ko

optereéenje

v = 15
Alpha = 4
Beta = o
CL = 0

CD = 0
Efficiency = 0
CL/CD = 30
Cm = -0

€l = -0

Cn = o

X P = 354.
X oG = o

.00 m/s
.000°
.000°
-336
-011
-998
-542
.082
-000
-000

757 mm
000 mm

5



Poglavlje 3. Aerodinami¢ko
optere¢enje 6

3.1. Analiza profila

Profil se analizira u modulu XFoil Direct Analysis. Potrebno je zadati raspon i
korak iznosa Re te raspon i korak «. Osim navedenih, ponudeni su i drugi parametri.
TripLocation (top) i TripLocation (bot) odreduju na kojem je postotku tetive nametnut
prisilan prijelaz u turbulentno strujanje. Pretpostavljena im je vrijednost 1, Sto znaci
da na profilu nema prisilnog prijelaza. Parametar NCrit izrazava intenzitet okolnih
vibracija koje utjecu na razvoj turbulentnog strujanja. Njegov iznos utjece na lokaciju

na kojoj dolazi do prijelaza. Rezultati analize profila prikazani su na slici 3.2.

NACA 0014
— = T1 Re2.600 MO.00 NS.

— T1 _Re2.8500_M0.00 N9.
— T1 Re3.000 M0.00 NO.
—— T1 Re3.200 MO.00 N9.

T1 Re3.400 M0.00 NO9.
—— T1 Re3.600 M0.00 N9.
—— T1 Re3.300 M0.00 N9.

T1 Red4.000 M0.00 NO.
—— T1 Re4.200 MO.00 NS.
—— T1 Re4.400 M0.00 N9.
—— T1 Re4.600_MO0.00_NS.
—— T1 Re4.B800_MO0.00 N9.
— T1 Re5.000 MO0.00 NO9.

T1 Re5.200 M0.00 NOS.
—— T1 Re5.400 M0.00 NS.

T1 Re5.600 M0.00 NOS.
—— T1 Re5.800 M0.00 NS.

T1 Re6.000 M0.00 N9.
—— T1 Re6.200 MO0.00 NS.
—— T1 Re6.400 M0.00 N9.
—— T1 Re6.600_M0.00_N9.
—— T1 Re6.800_MO0.00 NS.
— 71 Re7.000 M0.00 N9.

=

[ e e s B s Y o (Y s ) s s s Y o s o s ) e B s o Y o

Slika 3.2: Dijagram c¢;-« za razlicite iznose Reynoldsovog broja

Iznos Re se krece od 2.600.000 do 7.000.000, a o od 0° do 23°. Za ostale parametre
prihvacene su unaprijed ponudene vrijednosti. S povecanjem Re uocavaju se dvije pro-
mjene. Prvo, znacajno raste iznos maksimalnog koeficijenta uzgona cpnq.. Osim toga,

raste i napadni kut maksimalnog uzgona ;.



Poglavlje 3. Aerodinami¢ko
optereéenje 7

3.2. Analiza krila

Modul Wing and Plane Design nudi razlicite metode analize krila. Ponudena je
Metoda nosece linije (engl. Lifting Line Theory), Metoda vrtlozne resetke (engl. Vortex
Lattice Method) i 3D panelna metoda. Posto ¢e se u numericki model unositi raspodjela
opteretenja po rasponu i po tetivi, nuzno je koristiti 3D panelnu metodu. Na slici 3.3

prikazani su rezultati analize krila 3D panelnom metodom.

TP R S S E it R S O A S S
N / ______
1.0
0.8 A ARrilo 0B e
T1-30.0 m/s-Panel
o6 T1-35.0 m/s—Panel
R S TIi<40.0 m/s—Panel [Ty
—— IT1-45.0 m/s—Panel
R e e e o e ey =) =T A e B
T1-55.0 m/s—-Panel
L e e Ti=60 0 m/s=rans® | Y& romomoptoomommmrommmmmmmmmm oo oo
{ —— 'T1-65.0 m/s—Panel cp RLlpha
a : : : : : a : : !
0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.10 0 5.0 10.0 15.0

Slika 3.3: C'-Cp i Cp-a dijagrami krila

Analiza je provedena pri razli¢itim brzinama unutar raspona Re iz analize profila.
Dok dijagram C';-Cp pokazuje male razlike medu polarama, u dijagramu C'7-« sve polare

se potpuno preklapaju. To znaci da gradijent koeficijenta uzgona Cp,, ne ovisi o Re.

________________________________________________________________________

RNy Y S Uy EIppr NPT L S B
A e e B B I B S

Slika 3.4: Raspodjela lokalnog C; po rasponu pri V' =30m/s i a = 15,5°
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Na slici 3.4 prikazana je raspodjela lokalnog koeficijenta uzgona po rasponu krila.
Krivulja raspodjele C; ostaje kvalitativno ista pri svim brzinama i napadnim kutovima,
a mijenja se samo ukupan iznos Cp. Takvi rezultati se mogu ocekivati pri analizi jed-
nostavnog krila bez uvijanja. Raspodjela koeficijenta tlaka po tetivi krila dana je na

slici 3.5.

Slika 3.5: Raspodjela C), po tetivi pri o = 15,5° i a = 8§, 5°

Raspodjele su medusobno kvalitativno slicne pri napadnim kutovima iznad 10°, dok

pri kutovima ispod 10° dolazi do smanjenja iznosa C), u blizini napadnog ruba.



4 Numericki

proracun c¢vrstoce

4.1. Numericki model polukrila

Model polukrila u programu SolidWorks i parametri mreze kona¢nih elemenata pre-
uzeti su iz diplomskog rada [1]. Polukrilo sadrzi 8 jednako razmaknutih rebara, 18
uzduznica i 2 ramenjace postavljene na 25% i 75% tetive. Uzduznice su izvedene kao L
profili dimenzija 15x15x1 mm. Ramenjacu I profila sacinjava struk debljine 1 mm i poja-
sevi izvedeni koristenjem dva L profila dimenzija 30x30x1 mm. Oplata je debela 1 mm,
dok je na mjestima preklapanja oplate s ramenjacama i uzduznicama ukupna debljina
2 mm. Na mjestima preklapanja struka i pojaseva ramenjaca ukupna debljina iznosi 3

mm. Na slici 4.1 prikazan je geometrijski model uvezen u Abaqus/CAE pretprocesor.

Slika 4.1: Geometrijski model polukrila s osima globalnog koordinatnog sus-

tava
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Na slici 4.2 dan je presjek geometrijskog modela s vidljivom oplatom, ramenjacama

1 uzduznicama.

Slika 4.2: Presjek geometrijskog modela

4.1.1. Materijal

Konstrukeijski materijal je aluminijska legura Al-2024T3. Elasticna i plasti¢na svoj-
stva materijala dobivena su o¢itavanjem iz o — € dijagrama u [4], koji je dan na slici
4.3.
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oo
BO
. g0
o
3{_ — : L - tension
@ T L - compression = AEEEREEE!
D - - L - compression
= =n =
L = -
40 = ===
A ]
A T
P, -]
y.d Ramberg-Osgood |
2
] n (tension) = 50
20 r.r" n {comp.) =15
-+++---+H+-+--HH-—r—————
L TYPICAL
F ]
Thickness: <0249 in.
o I NN
0 2 4 g a 10 12

Strain, 0.001 infin.
Compressive Tangent Modulus, 107 ksi

Slika 4.3: Vlacni i tlaéni o — € dijagram ekstrudirane legure Al-2024T3 deb-
ljine ispod 6,3 mm (1 ksi iznosi 6,895 MPa)

Da bi se plasticna svojstva materijala pravilno definirala u Abaqus predprocesoru,
o¢itane iznose naprezanja i deformacija potrebno je preracunati iz nominalnih u prave
vrijednosti. To je ucinjeno prema postupku danom u [5]. Gustoéa materijala iznosi
2780 kg/m?. Granica tecenja iznosi 290 MPa, a vlatna ¢vrstoca iznosi 519,2 MPa.
Usporedbom vrsnih iznosa Von Misesovog naprezanja s ove dvije veli¢ine procjenjuje se

hoce li do¢i do trajne deformacije ili do loma konstrukcije.
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4.1.2. Mreza konacnih elemenata

Numericki model je diskretiziran ve¢inom pravokutnim ljuskastim konacnim eleme-
natima reducirane integracije (S4R). Na mjestima na kojima geometrija ne dozvoljava
pravokutne elemente, koristeni su osnovni trokutni elementi (S3). Nakon sto su defini-
rana svojstva materijala za izracun matrica krutosti, zadane su debljine presjeka svih

komponenata (slika 4.4).

Slika 4.4: Detalj polukrila bez oplate s bojom oznacenim debljinama ljusaka

Detalj mreze konacnih elemenata prikazan je na slici 4.5. Mreza sadrzi ukupno
107345 konacnih elemenata, od toga 107147 elemenata tipa S4R i 198 elemenata tipa
S3, sa 105573 ¢vorova i 633438 stupnjeva slobode.
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Slika 4.5

4.2.

Rubni uvjeti

7Z11Ca 1 ramenjaca za

e ¢vorova oplate, uzduz

ijestenj

eti su definirani kao uklij

iuvj

Rubn

caju

koje vrijedi y = 0, tj. koji se nalaze u korijenu krila. Takvo uklijestenje odgovara slu

konzolnog krila s nosivom oplatom. Numericki model s definiranim rubnim uvjetima

6.

prikazan je na slici

Numericki model s definiranim rubnim uvjetima

Slika 4.6
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4.3. Model opterecéenja

Raspodjelu aerodinamicke sile odredenu u poglavlju 3.2. potrebno je sto preciz-
nije prevesti u numericki model. U inicijalnoj fazi rada razmatrano je nekoliko nacina
aproksimacije opterecenja. Pri zadavanju optereéenja Abaqus/CAE nudi opciju Pre-
ssure, kojom se definira tlak u smjeru normale na povrsinu konac¢nog elementa. Nakon
Sto se odabere povrsina i smjer djelovanja tlaka, moguce je opisati raspodjelu tlaka kao
konstantnu vrijednost, ili kao funkciju koordinata globalnog koordinatnog sustava. Ras-
podjela C; po rasponu moze se jednostavno aproksimirati kao diskretan niz stupaca s

konstantnim vrijednostima, kao sto je prikazano na slici 4.7.

16

14}

c, [

D6F

04t 4

02H 4 Raspodiela C,u XFLRS ¥

— Aproksimacija za numericki model
I I I I |

0 1 2 3 4 5 B
Poluraspon [m]

Slika 4.7: Aproksimacija aerodinamickog optereéenja stupcanom raspodje-

lom Cj po polurasponu

Stupaca ima 7 Sto odgovara geometriji modela koji je podijeljen na 7 segmenata
po polurasponu. Ovaj nacin zadavanja optere¢enja koristen je u inicijalnoj fazi rada.

Uocljiva su velika odstupanja aproksimacije od izvorne raspodjele pri kraju poluraspona,
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Sto navodi na potrebu za sofisticiranijim rjeSenjem. Kao s§to je spomenuto u poglavlju
3.2., raspodjela Cj po rasponu je kvalitativno jednaka za sve iznose Re i . Stoga bi jedna
funkcija unesena u numericki model mogla jednako dobro aproksimirati sve slucajeve
opterecenja. U tu svrhu, na temelju pretpostavke, napisan je polinom s racionalnim eks-
ponentima. Nakon §to je podesavanjem parametara postignuta zadovoljavajuca slicnost

s izvornom raspodjelom, dobivena je funkcija (4.1), ¢iji graf je prikazan na slici 4.8.

0,102y + (0,004 - y>* + 1) - /88, 421863 — (1, 567215 - )2

Ci(y) (4.1)

48,909834

02F| 4 Raspodjela G, u XFLRS

Aproksimacija za numericki model
1 1 1 | | |

0 1 2 3 4 5 6
Foluraspon [m]

Slika 4.8: Model kontinuirane raspodjele C; po polurasponu

Na isti nacin aproksimirana je raspodjela koeficijenta tlaka po tetivi krila. Raspodjela

C, po tetivi aproksimirana je funkcijom (4.2), koja je prikazana na slici 4.9.

1 1

- —(0,3-2—0,29)> —0,53) (4.2
103 25019 10 w03 (03w-0.297-0.58) (42)

C,(x) = 0,841787 - (
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T T T
4 Raspodjela Gp u XFLR5

Aproksimacija za numeri¢ki model |

C, L]

Tetiva [m]

Slika 4.9: Model kontinuirane raspodjele C, po tetivi

Mnozenjem funkcije (4.1) sa funkcijom (4.2) dobiva se trodimenzijska funkcija (4.3)

1 1
C - .

»(7:9) <1,03-:p+0,19 40-2+0.3

0,102y + (0,004 - 24 + 1) - /83, 421863 — (1,567215 - )2

58, 102364 ’

—(0,3-2—0,29)* —0,53)-

(4.3)

koja aproksimira kontinuiranu raspodjelu tlaka po cijeloj donjaci polukrila. Graficki

prikaz funkcije (4.3) dan je na slici 4.10.
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Faluraspon [m)]

Tetiva [m]

Slika 4.10: Aproksimacija aerodinamickog opterecenja kontinuiranom raspo-

djelom C), po donjaci polukrila

Funkcijom (4.3) postize se dobra aproksimacija polja tlaka dobivenog aerodinamickom
analizom. Stoga ¢e ta funkcija biti koristena pri definiranju optere¢enja numerickog mo-
dela. Model s definiranim rubnim uvjetima i optere¢enjem zadanim na cijeloj donjaci

pomocu funkcije (4.3) prikazan je na slici 4.11.

Slika 4.11: Numericki model polukrila sa zadanim rubnim uvjetima i konti-

nuiranom raspodjelom C), po donjaci
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Pri definiranju tlacnog optere¢enja u programu Abaqus, iznos rezultantne sile je
odreden mnozenjem parametra Magnitude s povrsinskim integralom funkcije raspodjele
tlaka. Funkcija (4.3) je pomnozena odgovarajué¢im koeficijentom tako da njen integral
po povrsini krila bude jednak 1. Zadavanje opterec¢enja je time svedeno na definiranje
iznosa parametra Magnitude, koji je jednak umnosku polovine mase aviona, gravitacijske

konstante g i normalnog opterecenja n.

4.4. Analiza

Provedene su staticke linearne analize u cilju izracunavanja naprezanja pri pozi-
tivnim i negativnim grani¢nim optere¢enjima te pri pozitivnim i negativnim krajnjim
opterecenjima. U poglavlju 3. ustanovljeno je da s pove¢anjem « raspodjela C; po
rasponu ostaje kvalitativno ista, dok raspodjela C,, po tetivi ima povecanje ekstrema u
blizini napadnog ruba. Procijenjeno je da ta promjena nije znacajna te da su rezultati
analiza s modelom razvijenim u potpoglavlju 4.3. mjerodavni za sve brzine leta, a
time i za cijeli V-n dijagram. Na temelju usporedbe vrsnih vrijednosti Von Misesovog
naprezanja sa granicom tecenja ili vlacnom ¢vrsto¢om materijala procjenjivano je da li

model zadovoljava uvjete ¢vrstoce.



5 Rezultati

Na slijede¢im dijagramima dana su Von Misesova naprezanja duz poluraspona u
najoptere¢enijem pojasu ramenjace. Kod pozitivnih opterecenja je najoptereceniji bio
donji pojas prednje ramenjace, dok je kod negativnih opterec¢enja najoptereceniji bio
gornji pojas prednje ramenjace. Naprezanja uslijed pozitivnhog grani¢nog opterec¢enja

od +3 g prikazana su na slici 5.1.

[x1.E9]
0.407

0.35

0.30

0.25

0.20

Von Mises naprezanje [Pa]

0.05

0.00 . . . ‘ ‘ ‘
0.0 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 6.0
Poluraspon [m]

Slika 5.1: Von Misesova naprezanja pri +3 g

19
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Vrsni iznos naprezanja doseze 405 MPa, sto je daleko iznad granice tecenja. Osim
toga, u korijenu krila dolazi do velikih progiba koji ukazuju na moguc¢nost gubitka sta-

bilnosti uzduznica i oplate, kao sto se vidi na slici 5.2.

S, Mises

SMEG, (fraction = -1.0)

(Avg: 75%)
+4.056e+08
+3.718e+03
+3.380e+08

+2.028e+08
+1.690e+03
+1.352e+03
+1.0142+08
+6.760e+07
+3.380e+07
+7.8572-23

[TTITTT LT T

ITr]

Slika 5.2: Von Mises naprezanja u [Pa] u detalju korijena krila bez oplate s

vidljivim izvijanjem uzduznica pri opterec¢enju od +3 g

Naprezanja uslijed negativnog grani¢nog optere¢enja od -1 g prikazana su na slici
5.3.
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[x1.E9]

0.12

0.08 \

Von Mises naprezanje [Pa]

0.00 ‘ ‘ . . . )
0.0 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 6.0
Poluraspon [m]

Slika 5.3: Von Misesova naprezanja pri -1 g

Vrsni iznos u ovom slucaju doseze 135 MPa, Sto je prihvatljivo. Ipak, jos uvijek
dolazi do izvijanja uzduznica u korijenu krila, sto nije dozvoljena pojava. Naprezanja

uslijed pozitivnog krajnjeg optere¢enja od +4,5 g prikazana su na slici 5.4.



Poglavlje 5. Rezultati 22

)

0.40

0.35

0.30
0.25
0.20

0.15

Von Mises naprezanje [Pa]

0.10

0.05

0.00 ‘ ‘ ‘ ‘ \/\/\f#

0.0 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 6.0
Poluraspon [m]

Slika 5.4: Von Misesova naprezanja pri +4,5 g

Kada se materijal modelira bez plasti¢nosti, odziv konstrukcije je proporcionalan op-
tere¢enju. Zato je u ranijim analizama opterecenje od +4,5 g stvaralo vrsna naprezanja
od preko 600 MPa. Kada se modelira i plasticnost, u konstrukciji dolazi do plasti¢nih
deformacija i o¢vrsnuca ¢ime se smanjuju vrsna naprezanja. Zato je u ovoj analizi vrsna
vrijednost od 480 MPa jos uvijek manja od vla¢ne ¢vrstoce, Sto upucuje da pri krajnjem
opterecenju nece do¢i do loma konstrukcije. Konstrukcija ipak ne zadovoljava zbog ve-
like moguénosti pojave izvijanja uzduznica i oplate u korijenu krila (slika 5.5), kao i do
progiba od 2,46 m na kraju raspona (slika 5.6). Neocekivano je $to su progibi uzduznica
i oplate u vlacnoj zoni izrazeniji nego u tla¢noj zoni. Pretpostavlja se da je to rezultat

aerodinamickog opterec¢enja koje je modelirano kao polje tlaka na donjaci krila.
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S, Mises

SMNEG, (fraction = -1.0)

(Awg: 75%)
+4.662e+08
+4.273e+08
+3.885e+08
+3.496e+08
+3.108e+08
+2.710e+08
+2.331e+08
+1.942e+08
+1.554e+08
+1.165e+08
+7.770e+07
+3.885e+07
+6.942e-22

0 O O O O O
- C

Slika 5.5: Von Mises naprezanja u [Pa] u detalju korijena krila bez oplate s

vidljivim izvijanjem uzduznica pri optere¢enju od +4,5 g

2.5

2.0

1.5

Progib [m]

1.0

0.5

‘0.0 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 6.0
Poluraspon [m]

Slika 5.6: Dijagram progiba krila pri optere¢enju od +4,5 g
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Naprezanja uslijed negativnog krajnjeg opterecenja od -1,5 g prikazana su na slici 5.7.

[x1.E9]
0.20r

0.15

0.10 \

Von Mises naprezanje [Pa]

0.05

0.0 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 6.0
Poluraspon [m]

Slika 5.7: Von Misesova naprezanja pri -1,5 g

Vr$na vrijednost naprezanja od 203 MPa je niza od granice tec¢enja, ali ponovo dolazi

do izvijanja uzduznica u korijenu krila.

5.1. Lokalno ojacani model

Iz rezultata je vidljivo da model mora biti lokalno ojacan. Pritom treba voditi
racuna o tehnologi¢nosti izvedbe ojacanja na aluminijskoj konstrukeiji krila. Ojacani

model prikazan je na slici 5.8.
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1[mm] []
1,5 [mm] []
2imm]

Slika 5.8: Detalj lokalno ojacanog modela bez oplate s bojom oznacenim deb-

ljinama ljusaka

Naprezanja uslijed pozitivnog granicnog optere¢enja od 43 g prikazana su na slici

2.9.

[x1.E9]

Von Mises naprezanje [Pa]

0.25

0.20

w (\m
0.00 J
0.0 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 6.0
Poluraspon [m]

Slika 5.9: Von Misesova naprezanja pri +3 g
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Vrsni iznos naprezanja doseze 281 MPa, sto je malo ispod granice tecenja. U korijenu

krila jos uvijek dolazi do izvijanja uzduznica, kao Sto se vidi na slici 5.10.

3, Mises

SMEG, (fraction = -1.0)

{Awg: 75%)
+2.814e+08
+2.579e+08
+2,345e+08
+2.110e+08
+1.876e+08
+1.641e+08
+1.407e+08
+1.172e+08
+9.380e+07
+7.035e+07
+4.690e+07
+2.345e+07
+3.975e-23

Slika 5.10: Von Mises naprezanja u [Pa] u detalju korijena lokalno ojacanog
krila bez oplate s vidljivim izvijanjem uzduznica pri optere¢enju

od +3 g

Naprezanja uslijed negativnog granicnog opterecenja od -1 g prikazana su na slici 5.11.
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[x1.E6]

80.

60.

40.

Von Mises naprezanje [Pa]

20.

3.0
Poluraspon [m]

Slika 5.11: Von Misesova naprezanja pri -1 g

Vrsni iznos u ovom slucaju doseze 94 MPa, Sto je prihvatljivo. Ipak, jos uvijek dolazi
do izvijanja uzduznica. Naprezanja uslijed pozitivnog krajnjeg opterecenja od +4,5 g
prikazana su na slici 5.12.

[x1.E9]

0.30m

\\

0.25

0.20

Von Mises naprezanje [Pa]

0.05

0.00 ‘ ‘ ‘ \/\’Q

0.0 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 5.0
Poluraspon [m]

Slika 5.12: Von Misesova naprezanja pri +4,5 g
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Vrsno naprezanje u ovom slucaju iznosi tek 346 MPa, sto je daleko ispod vlacne

cvrstoce. Izvijanje uzduznica u korijenu krila prikazano je na slici 5.13.

S, Mises

SMNEG, (fraction = -1.0)

(avg: 79%)
+32 460e+08
+3.171e+08
+2.883e+08
+2.595e+08
+2 . 306e+08
+2.018e+08
+1.730e+08
+1.442e+08
+1.153e+08
+8.6409e+07
+3.766e+07
+2.883e+07
+4.161e-22

mAREEEEEREPT
B

Slika 5.13: Von Mises naprezanja u [Pa] u detalju korijena lokalno ojacanog
krila bez oplate s vidljivim izvijanjem uzduznica pri optere¢enju

od +4,5 ¢

Krilo na kraju raspona ima progib od 0,7 m. Dijagram progiba dan je na slici 5.14.
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0.70r

0.60¢

0.50¢

Progib [m]
e
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e
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S

0.20}

3.0
Poluraspon [m]

Slika 5.14: Dijagram progiba ojacanog krila pri optere¢enju od +4,5 g

Naprezanja uslijed negativnog krajnjeg opterec¢enja od -1,5 g prikazana su na slici 5.15.

[x1.E9]

0.08}

Von Mises naprezanje [Pa]

0.04}

0.0 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 6.0
Poluraspon [m]

Slika 5.15: Von Misesova naprezanja pri -1,5 g
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Naprezanja dosezu 141 MPa.



6 | Zakljutak

Lokalnim ojacavanjem konstrukcije uspjesno su smanjeni vrsni iznosi naprezanja
¢ime su zadovoljeni uvjeti granicnih i krajnjih optere¢enja. Medutim, nije rijeSena
mogucénost gubitka stabilnosti pojedinih elemenata konstrukcije, koja izlazi iz opsega
ovog rada. Veliki progibi uzduznica i oplate su mozda uzrokovani aerodinamickim op-
tere¢enjem koje je modelirano kao razlika tlaka na gornjaci i donjaci narinuta na donjaku
krila. Ojacavanje konstrukcije je u ovom radu bilo svedeno na podebljavanje postojece
geometrije. Ako bi se umjesto toga upotrijebili konstrukcijski elementi drukcijeg pre-
sjeka, mozda bi se dobila strukturno ucinkovitija konstrukcija koja bi uz manju masu

izdrzavala potrebna opterecenja bez deformacije, loma ili lokalnog gubitka stabilnosti.
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