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Sazetak

Zavrsnirad obraduje temu aerodinamickih karakteristika letecih krila. Objasnjena je njihova
povijest u svrhu razumijevanja pocCetaka i motivacije za njihov razvoj. Za obradu podataka
koristen je racunalni program XFLR5. U njemu su napravljene aerodinamicke analize na
odabranim aeroprofilima i modelu leteceg krila temeljenog na stvarnom zrakoplovu. Objasnjeni
su osnovni aerodinamicki principi vazni za razumijevanje analiza i prikazivanje posebnosti,
prednosti i nedostataka letecih krila u odnosu na klasi¢ne zrakoplovne konfiguracije. Takoder
su iznijeti razlozi njihove upotrebe u vojne svrhe te zasto jo$ uvijek nisu zastupljeni u civilnom
zrakoplovstvu. Na kraju su prikazana zavrsna razmatranja s buducim izgledima razvoja letecih

krila.

Klju¢ne rijeci: leteca krila, aeroprofil, aerodinamicke karakteristike, stabilnost.



Summary

This paper deals with the topic of the aerodynamic characteristics of flying wings. A brief
history of flying wings is first presented in order to understand their beginnings and the
motivation behind their development. The program XFLR5 is used to perform aerodynamic
analyzes on select airfoils and a flying wing model based on a real aircraft. The basic
aerodynamic principles important to understanding the analyzes and showing the peculiarities,
advantages and disadvantages of flying wings in comparison to normal aircraft configurations
are explained. The reasons behind their use for military purposes and why they are still not
present in civil sectors are also presented. In the end, the final considerations with the future
outlook of the development of flying wings are presented.

Key words: flying wings, airfoil, aerodynamic characteristics, stability.
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1. Uvod

Glavni cilj zrakoplovnog dizajna je ucinkovitost. Ta ucinkovitost se moze interpretirati na
mnogo nacina. Naj¢es¢e se odnosi na potrosnju goriva, odnosno dolet, ali moZze znaditi i
jednostavnost eksploatacije i odrzavanja uz visoke performanse. Takoder se moZze odnositi na
udobnost i sigurnost putnika ili kriterije vazne u vojne svrhe kao ubojitost. U svrhu postizanja
Sto vece ucinkovitosti, zrakoplovni dizajneri su tijekom povijesti istraZzivali nebrojeno mnogo
konfiguracija, ali i jedna od najrjede koriStenih, primarno zbog velikih problema stabilnosti i
uspostavljene aerodromske infrastrukture namijenjene klasi¢nim zrakoplovima.

Cilj ovog zavrsnog rada je izvrsiti analizu aerodinamickih karakteristika letecih krila pomoéu
racunalnog programa XFLRS5 te time objasniti njihove prednosti i nedostatke. Rad je strukturiran
u pet poglavlja:

1. Uvod

2. Razvoj letedih krila kroz povijest

3. Racunalni program XFLR5

4. lzracun aerodinamickih karakteristika i s XFLR5 ra¢unalnim programom
4.1. Opis geometrijskog modela leteceg krila
4.2.  Analiza aeroprofila NACA 653-018 i 653-019
4.3.  Aerodinamicke karakteristike leteéeg krila

5. Zakljucak.

U uvodnom poglavlju definiran je cilj rada i svrha istrazivanja. Takoder je predocena
struktura rada.

Nakon uvoda, u drugom poglavlju, ukratko je opisana povijest letecih krila, te zbog cega je
ta konfiguracija bila tako zanimljiva tadasnjim zrakoplovnim dizajnerima i gdje se koristi danas.

Trece poglavlje opisuje racunalni program XFLRS5 i metode aerodinamickih analiza.

Aerodinamicke karakteristike izracunate su u cetvrtom poglavlju koje sadrzi tri
potpoglavlja. Prvo potpoglavlje govori o osnovnom geometrijskom modelu na kojem se vrse
analize. Sljede¢a dva potpoglavlja daju rezultate analiza i interpretaciju aerodinamickih
karakteristika za aeroprofile, osnovni model leteceg krila i zavisnost tih karakteristika o
promjenama u njegovoj geometriji.

Zaklju¢na razmatranja iznesena su u petom poglavlju.



2. Razvoj letecih krila kroz povijest

Letece krilo definira se kao vrsta zrakoplova bez repa, repnih povrsina i kod kojeg se trup
ne moze razluciti od ostatka konstrukcije, odnosno sastoji se samo od krila u kojem se nalaze
posada, gorivo, oprema i teret. Takav koncept je bio privlatan zato $to je cijela konstrukcija
zrakoplova namijenjena za stvaranje uzgona i time teoretski daje maksimalni omjer uzgona i
otpora te puno vece mogucénosti noSenja tereta ili manevarskih sposobnosti od klasi¢nih
zrakoplova slicne veli¢ine. Slican pojam su takozvani tailless i blended wing-body zrakoplovi koji
nemaju repne povrsine, ali imaju donekle definirani trup.

Istrazivanja konfiguracije letec¢ih krila provodila su se u drzavama gotovo svih velikih
zrakoplovnih sila tijekom 20-ih i 30-ih godina dvadesetog stoljec¢a, a najvise u Sjedinjenim
Americkim Drzavama i Njemackoj. U Sjedinjenim Americkim Drzavama razvoju letecih krila
najvise je pridonio Jack Northrop a u Njemackoj braca Horten. Krajem 30-ih godina razvoj i
uporaba zrakoplova prelazila je u vojne svrhe pa tako i uporaba letecih krila. Tvrtka Northrop je
u tom kontekstu brzo rasla te omogudila svom osnivacu financijsku podrsku za daljnja
istrazivanja koncepta. Ubrzo je americka vojska primijetila prednosti nove vrste zrakoplova i
postala iznimno zainteresirana za tehnologiju te pristala financirati razvoj bombardera dugog
doleta. U Njemackoj braca Horten su se proslavili razvojem jedrilica u konfiguraciji leteéih krila
i pocetkom rata su to iskustvo primijenili u razvoju vojnih zrakoplova. Jedino njemacko letece
krilo koje je ugledalo svjetlo dana bio je Horten Ho 229 1945. godine, manji borbeni zrakoplov

i prvo leteée krilo na mlazni pogon Ciji je razvoj ubrzo prestao zbog kraja rata [1]. llustracija
zrakoplova Horten Ho 229 prikazana je na slici 1.

Slika 1 llustracija Horten Ho 229.

lzvor: [2]



Razvoj tih zrakoplova bio je oteZan zbog u potpunosti novog aerodinamickog koncepta, ali
se unato¢ tome nastavio stalnim tempom. Prvi Northropov prototip zvao se Northrop N-9M i
sluzio je za istrazivanje u razvoju bombardera koji je kasnije dobio ime XB-35. N-9M je imao
probleme u stabilnosti i nepoZeljnu karakteristiku pri gubitku uzgona koja je bila uzrok gubitka
zrakoplova 1943. godine [1]. U meduvremenu proizvodnja XB-35 je vec pocela, ali ubrzo je
program djelomi¢no otkazan zbog kadnjenja i nezadovoljavajucih performansi N-9M. Cetiri
primjerka XB-35 su nastavila razvoj te je prvi poletio 1946. godine $to je prikazano na slici 2.
Pojavom mlaznih motora vojska je naredila da se klipni motori zamijene mlaznim. Modificirani
zrakoplovi dobili su ime YB-49, testiranja su zapocela 1949. godine i pokazala su se donekle
uspjesnima. YB-49 je demonstrirao izvrsne performanse doleta i vrhunca leta, ali je zbog
nedostatka stabilnosti bio neprecizan u bojnim gadanjima i zahtijevao neprekidnu paznju
posade prilikom leta. Prvi YB-49 se sruSio ubrzo nakon primopredaje vojsci na testiranje.
Program je u tom trenutku kasnio, prekoracio proracun, imao mnogo nerijeSenih tehnickih
poteskoca te je Northrop imao manje politickog utjecaja od konkurencije. To je rezultiralo
otkazivanjem programa i otpisom svih primjeraka zrakoplova. Nakon toga, zbog poteskoca u

stabilnosti, leteca krila nisu oZivjela do kraja 80-ih godina proslog stoljeca [1].

Slika 2 Northrop XB-35 tijekom prvog leta s Northrop P-61 Black Widow u pratnji.

lzvor: [3]



Neocekivana prednost uocena prilikom razvoja Northrop YB-49 i Horten Ho 229 bila je
nemogucnost otkrivanja i prac¢enja na radaru prilikom vecih udaljenosti. Ta prednost bit ce
primijenjena Cetrdeset godina kasnije tijekom razvoja strateSkog bombardera Northrop
Grumman B-2 Spirit. Naime, radarska skrovitost (engl. stealth) postala je vazan faktor prilikom
razvoja vojnih zrakoplova krajem dvadesetog stoljeca. Aerodinamicka konfiguracija Cistog
leteceg krila bez vertikalnih povrSina nudi, u kombinaciji s drugim konstrukcijskim mjerama,
visoku radarsku skrovitost. Na slici 3 vidi se B-2 u desnom zaokretu. Vidljive su druge
konstrukcijske mjere podredene radarskoj skrovitosti kao $to su paralelni prednji i straznji
bridovi krila. Takoder su pomocu sustava softverskog upravljanja upravljackim povrsinama
(engl. fly-by-wire) problemi stabilnosti kod letec¢ih krila eliminirani. Uz manje bespilotne
letjelice, B-2 je, do sada, jedino letece krilo u povijesti koje je proslo fazu testiranja i uslo u
sluzbu.

Slika 3 Northrop Grumman B-2 Spirit.

lzvor: [4]

Danas letec¢a krila doZivljavaju povratak zahvaljujué¢i ovim prednostima te je u razvoju
nasljednik B-2 pod imenom Northrop Grumman B-21 Raider. U Kini i Rusiji takoder postoje
koncepti radarski skrovitih strateSkih bombardera u razvoju koji kombiniraju konfiguracije
leteceg krila i blended wing-body; Xi'an H-20 i Tupolev PAK DA. Prikazani su na slikama 4 i 5.
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Slika 4 Model Xi'an H-20 u aerotunelu.

Izvor: [5]

Dur. 1

dur.2

Slika 5 Dijagram Tupolev PAK DA.

lzvor: [5]



3. Racunalni program XFLR5

Razvojem mogucénosti racunala poceli su se razvijati programi za aerodinamicke analize.
lako je u pitanju zasebna znanost, programi i postupci za racunalnu aerodinamicku analizu i
vizualizaciju kretanja fluida oko tijela dobili su skupni kolokvijalni naziv ra¢unalna dinamika
fluida (computational fluid dynamics — CFD). S vremenom, povecanjem dostupnosti racunala,
nastalo je mnogo jednostavnih racunalnih programa za aerodinamicke analize koji su dostupni
svima i namijenjeni za hobi ili akademske svrhe, XFLR5 je jedan od njih.

Racunalni program XFLR5 je alat za analizu aeroprofila, krila i zrakoplova pri malim
Reynoldsovim brojevima. Ukljuuje alate za definiranje geometrije aeroprofila iz NACA baze
podataka ili vlastitih aeroprofila pomocu koordinata te njihovu daljnju aerodinamicku analizu
temeljenu na programu XFoil. Takoder omogucuje projektiranje krila i ostalih nosecih ili
stabilizacijskih povrsina te sam trup zrakoplova [6]. Program XFLR5 temeljito je testiran u
odnosu na druge programe za aerodinamicke analize i objavljene eksperimentalne rezultate sa
slicnim rezultatima, ali ne nudi apsolutnu razinu povjerenja u rezultate zbog uocenih gresaka u

programu koje se kontinuirano ispravljaju.

Aerodinamicke analize u racunalnim programima temelje se na jednadzbama Navier-
Stokes. U svrhu njihove primjene radi se pretpostavka potencijalnog strujanja, to jest, strujanja
koje je nevrtlozno, stacionarno, neviskozno i nestlacivo.

Aerodinamicke analize aeroprofila temelje se na modulima XFoil Direct Analysis i XFoil
Inverse Analysis. Ovi moduli koriste 2D panel metodu za izracune aerodinamickih parametara
s integracijom utjecaja grani¢nog sloja. Integracija je nuzna zbog pretpostavke neviskoznog
strujanja koja iskljucuje utjecaj grani¢nog sloja. U 2D panel metodi aeroprofil se modelira tako
da mu se kontura razlozi na vise jedini¢nih ploca s linearnom raspodjelom vrtlozenja oko
svake. Cilj metode je matemati¢kim modelima izracunati vrijednosti jacine vrtloZenja na
krajevima plo¢a. Pomocdu njih moze se izraCunati tangencijalne brzine u srediStu svake ploce i
koeficijenti tlaka, Cp. Koeficijent uzgona C; se onda moze izracunati kao integral svih

C fOC dx
L= P 3.
. dc

Nakon toga, zasebnim matematickim modelom uzima se u obzir utjecaj viskoznosti za

koeficijenta tlaka na aeroprofilu. [7].

izraCun uzgona, otpora i karakteristika odvajanja granicnog sloja. U analizi se aeroprofil
modelira kao ravna ploca dok se utjecaj zakrivljenosti uracunava kroz raspodjelu koeficijenta
tlaka dobivenu prethodnim (neviskoznim) izracunom. Zavr$ni rezultati aerodinamickih
parametara dobivaju se interpolacijom ove dvije metode [7].

XFoil Inverse Analysis temelji se na postavljenim aerodinamickim parametrima i program
modificira aeroprofil u svrhu zadovoljavanja tih parametara.



Analize krila ili zrakoplova u programu XFLR5 temelje se na metodama lifting line theory
(LLT), vortex lattice method (VLM) i 3D panel method, ovisno o zahtjevima analize.

Lifting line theory ili Prandtlova teorija uzgonske crte prva je praktic¢na teorija za procjenu
aerodinamickih karakteristika krila kona¢nog raspona. Nastala je zamjenom krila konacnog
raspona nizom potkovicastih vrtloznih niti koje na istoj crti imaju vezani vrtlog, koncept je
prikazan na slici 6. Razvio ju je Ludwig Prandtl 1918. godine.

2-T(¥) 1 b/2 (%)-dy
: f B A a(y,) — aL, (¥o)

mo(Vo) " c(o) Voo 41Vee J_p)p Yo—¥

Prandtlova jednadzba sluzi za odredivanje rasporeda cirkulacije (yo) za proizvoljni yo
unutar raspona krila kada su poznate osnovne karakteristike krila i strujanja: aq, c(yo), mo(yo) i
Ve. MoZe se primijeniti za odredivanje pribliznog rjesSenja strujanja oko krila raznih oblika s
aspektnim odnosom iznad 4 i neznatnim uvijanjem. Na temelju rjeSavanja Prandtlove
jednadzbe (osnovne jednadzbe tankog krila kona¢nog raspona) moze se odrediti ukupna sila
uzgona i induciranog otpora [8].

Az

y - Vezani vrtlog

\\\*\‘\\\\
SA

Slika 6 Vezani vrtlog i vrtloZna plahta u Prandtlovoj teoriji uzgonske crte.

|zvor: [9]

Ukupna sila uzgona na krilu:

b/2 b/2
L= j L'dy = pV,, f C()dy
~b/2 ~b)2



Ukupni koeficijent sile uzgona C; dobiva se iz:

L b/2

¢, = - f r()dy
ov2s VoSl

Ukupna sila induciranog otpora na krilu:
b/2 b/2
pi= [ pay=-pv. [ roIaty
-b/2 -b/2
Ukupni koeficijent sile induciranog otpora:
Di 2 b/2

Co,=7—=—"5<| TOa®dy
%mezS VeoS )2

Inicijalno, LLT metoda radila je pretpostavku linearne ovisnosti koeficijenta uzgona i

napadnog kuta $to nije ispravno, kasnije je dodan matematicki model koji uracunava dio

ovisnosti koji nije linearan [10].

VLM metoda namijenjena je za analizu krila ¢ija geometrija nije prikladna LLT metodi

analize. Razvijena je 1985. godine i predstavlja evoluciju Prandtlove teorije uzgonske crte koja

je primjenjiva Sirem rasponu krila s kutom strijele i malim aspektnim odnosom. VLM metoda
radi pretpostavku nestlacivog i neviskoznog strujanja te je utjecaj debljine krila zanemaren [10].
U VLM metodi krilo je modelirano kao skup uzgonskih ploca, prikazano na slici 7. Svaka ploca
ima po jedan vezani vrtlog na 25 % i dva vrtloga koja nastaju na rubovima ploce. Promjena
uzgona po rasponu i tetivi krila moze se racunati kao skup promjena s jedne plo¢e na drugu.

Poanta je odrediti jacinu vrtloZenja za svaku ploc¢u [11].

.-"/\“\
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Slika 7 Krilo kao skup uzgonskih ploca.

lzvor: [11]



Po Biot-Savartovom zakonu, vrtlog stvara odredeno polje brzina. U bilo kojoj toc¢ki postoji
odredena udaljenost od vrtlozne niti koja ¢e prouzrociti induciranje brzine vrtlogom.

. TIdy-7
av =—2"
4t |73

Po teoremu Kutta-Joukowski, vrtlog odredene jacine u slobodnoj struji zraka proizvesti ¢e
uzgon za svaku plocu:

L =pV,T

Ukupni uzgon je dakle suma komponenta uzgona svih uzgonskih ploca. lzracun uzgona i
otpora u VLM metodi ne uzima u obzir odvajanje grani¢nog sloja. Posljedica toga je da je uzgon
linearna funkcija napadnog kuta i nemoguénost to¢nog izracuna spomenutih parametara pri
velikim napadnim kutovima koji se priblizavaju slomu uzgona.

3D panel metoda razlikuje se od VLM metode samo po tome Sto uzima u obzir debljinu
krila i zbog toga je toc¢nija. 3D panel metoda pokazala se najvjerodostojnijom u usporedbi s
eksperimentalnim mjerenjima i izraCunima profesionalnih CFD programima dok VLM metoda
ne daje potpuno to¢ne rezultate, ali je izracun brzi u usporedbi s ostalim metodama (osim LLT)
[10].

Kod analiza krila, XFLR5 rjeSenja viskoznog otpora temelji na viskoznim izracunima
aeroprofila u programu XFoil te ih kombinira s izracunima induciranog otpora, to je
aproksimacija i nije u potpunosti vjerodostojno eksperimentalnim mjerenjima [12].

Na slici 8 vidi se primjer analize krila i repnih povrsina u racunalnom programu XFLR5 u 3D
panel metodi analize.

Slika 8 Analiza u XFRL5.

lzvor: [13]



4. 1zracuni aerodinamickih karakteristika XFLR5 racunalnim
programom

Za aerodinamicke analize odabrana je pojednostavljena geometrijska konfiguracija po
uzoru na zrakoplov Northrop YB-49. Analize se temelje na odredivanju aerodinamickih
parametara za aeroprofile i model zrakoplova u svrhu objasnjenja aerodinamickih karakteristika
navedenog modela i letecih krila opcenito.

4.1. Opis geometrijskog modela leteceg krila

Dimenzije pravog zrakoplova su umanjene sedam puta radi usporedbe s dostupnim
podatcima o eksperimentalnim mjerenjima iz aerotunela na modelu u mjerilu 1/7 [14]. U tablici
1 navedene su vazne geometrijske karakteristike modela na kojem se vrSe analize u racunalnom
programu XFLR5 dok je na slici 9 dan nacrt modela iz eksperimentalnih mjerenja. Dimenzije oba
modela se podudaraju.

Tablica 1 VaZne geometrijske karakteristike.

Geometrijska karakteristika YB-49 1/7

Raspon, b [m] 7.498
Tetiva u korijenu, co [m] 1.634
Tetiva na vrhu, ¢, [m] 0.405
Aeroprofil u korijenu NACA 653-019
Aeroprofil u vrhu NACA 653-018
Suzenje, A 4.036
Povrsina, S [m?] 7.644
Aspektni odnos, AR 7.355
Dihedralni kut, I [?] 0.5

Kut Strijele, A [?] 25
Vitoperenje u korijenu, ¢o [°] 0
Vitoperenje na vrhu, ¢, [°] -4
Srednja aerodinamicka tetiva, cq [m] 1.143

lzvor: [14]
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Slika 9 Nacrt modela polovicnog raspona YB-49 u mjerilu 1/7.

Izvor: [14]

Model izraden u programu XFLR5 za svrhe analize pojednostavljen je u odnosu na stvarnu
geometrijsku formu YB-49 i modela u mjerilu 1/7. Na slici 10 prikazan je Northrop YB-49 u letu
i model u programu XFLR5. Vidljive su glavne razlike na racunalnom modelu; nedostatak
pilotske kabine, vertikalnih stabilizatora, sekcije za motore, zaobljenog vrha krila te straznje
izbocine na sredisnjem dijelu krila.

frs

Slika 10 Northrop YB-49 u letu i geometrijski model u programu XFLR5.

Izvor: [15]
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4.2. Analiza aeroprofila NACA 655-018 i 655-019

Aeroprofilni oblici su poprecni presjeci tijela koja su namijenjena gibanju kroz fluid, inace
zrak. Kod zrakoplova aeroprofili su definirani kao oblici koji nastaju u presjeku krila i ravnine
koja je paralelna s vertikalnom ravninom simetrije zrakoplova. Sila kojom fluid djeluje na krilo
ovisna je o geometriji aeroprofila.

Podrucja ili strojevi gdje se aeroprofili primjenjuju su:

e krila

e upravljacke povrsine

e propeleriirotori helikoptera
e vjetroagregati

e plinske turbine

e kompresori

e ventilatori.

U zrakoplovnim primjenama cilj je odrediti, sukladno sa zada¢om zrakoplova, aeroprofil
koji u dovoljnom rasponu uvjeta osigurava malu silu otpora, veliku silu uzgona, veliki odnos sile
uzgona i otpora te mali moment oko aerodinamickog centra.

Postoji mnogo oblika aeroprofila i zbog toga se mogu definirati na vise nacina. DuZina koja
spaja prednji i zadnji brid aeroprofila naziva se tetiva i oznacava c. Srednja crta aeroprofila je
crta koja spaja polovista svih linija okomitih na tetivu aeroprofila, to je ujedno najduza crta
aeroprofila. Postoji i najveéa od tih okomitih linija, ona definira debljinu aeroprofila t koja se
izrazava relativno u odnosu na duzinu tetive aeroprofila ili u postotcima. Vazan podatak je
udaljenost od prednjeg brida do mjesta najvece debljine, oznacava se x; i izrazava isto kao
debljina aeroprofila. Najveca udaljenost od tetive do srednje crte naziva se zakrivljenost
aeroprofilaioznacava sa f te moze biti pozitivna i negativna. Na slici 11 prikazani su svi navedeni
podatci [8].

S
——— %
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Xt
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Slika 11 Aeroprofil.

lzvor: [8]
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NACA (National Advisory Committee for Aeronautics) je preteca NASA-e i agencija koja je
sredinom dvadesetog stoljeca provodila brojna istraZzivanja u aeronautici. Neki od tih su bili i
razvoj viSe serija aeroprofila sa specificnim karakteristikama kao cetveroznamenkasta,
peteroznamenkasta, sedmeroznamenkasta serija, serija 6 te druge.

Cetveroznamenkasta serija je najjednostavnija i prva NACA serija. Geometrijske
karakteristike aeroprofila te serije opisane su kroz Cetiri broja [8]:

e prva znamenka oznacava veli¢inu zakrivljenosti aeroprofila f u postotcima duzine tetive

e druga znamenka daje poloZaj maksimalne zakrivljenosti aeroprofila x(f) u desetinama
duZine tetive

e zadnje dvije znamenke oznacavaju debljinu aeroprofila t u postotcima duzine tetive.

Serija 6 aeroprofila razvijena je u svrhu zadrZavanja laminarnog strujanja preko Sto veéeg
dijela povrsine aeroprofila zbog manjeg koeficijenta otpora koje ima laminarno u odnosu na
turbulentno strujanje. Sukladno tome, serija 6 takoder je poznata kao serija laminarnih
aeroprofila. NACA 653-018 i 653-019 pripadaju seriji 6 aeroprofila koji su opisani sa Sest
znamenaka u sljede¢em nizu [8] [16]:

e prva znamenka (6) oznacava seriju aeroprofila

e drugaznamenka (5) oznacava poloZaj minimalnog tlaka u desetinama duzZine tetive

e indeks druge znamenke (3) daje raspon koeficijenta uzgona u desetinama ispod i iznad
projektirane vrijednosti u kojima koeficijent otpora ostaje minimalan

e Cetvrta znamenka (0) oznacCava projektiranu vrijednost koeficijenta uzgona u
desetinama

e zadnje dvije znamenke (18 i 19) prikazuju relativnu debljinu u postotcima tetive.

Dakle, aeroprofili NACA 653-018 i 653-019 imaju minimalni tlak na 50 % duZine tetive, imaju
dizajnirani koeficijent uzgona od C; = 0 pri napadnom kutu od a = 0°, zadrzavaju minimalni
koeficijent otpora u uvjetima od C,=-0.3 do C; = 0.3 te imaju relativnu debljinu t = 18 % duljine
tetive za 653-018, odnosno, t =19 % za 653-019.

Zbog toga Sto je projektirani koeficijent uzgona pri nultom napadnom kutu jednak nuli,
moze se zakljuciti da su aeroprofili 653-018 i 653-019 simetri¢ni. Trebaju imati pozitivni napadni
kut da bi proizveli silu uzgona, a srednja crta i tetiva aeroprofila se preklapaju. Na slici 12
prikazan je aeroprofil NACA 653-018 crvenom bojom i 653-019 plavom bojom u racunalnom
programu XFLRS5 u opciji Direct Foil Design. Na tablici 2 dane su koordinate na tetivi aeroprofila
i y osi za NACA 653-018. Koordinate za 653-019 izvedeni su iz tih s korekcijom debljine da bi
iznosila
19 % duZine tetive aeroprofila. Pomoc¢u funkcije Refine Globally u programu XFLR5, broj
koordinata povecéan je na 150 u svrhu vise tocnosti oblika aeroprofila i daljnjih racunalnih
analiza.
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Slika 12 NACA 655-018 i 655-019 u XFLR5.

Tablica 2 Koordinate aeroprofila NACA 653-018.

Polozaj u postotcima tetive Koordinate na Y osi u postotcima tetive aeroprofila
aeroprofila Gornjaka Donjaka
0 0 0
0.5 1.337 -1.337
0.75 1.608 -1.608
1.25 2.014 -2.014
2.5 2.751 -2.751
5 3.866 -3.866
7.5 4.733 -4.733
10 5.457 -5.457
15 6.606 -6.606
20 7.476 -7.476
25 8.129 -8.129
30 8.595 -8.595
35 8.886 -8.886
40 8.999 -8.999
45 8.901 -8.901
50 8.568 -8.568
55 8.008 -8.008
60 7.267 -7.267
65 6.395 -6.395
70 5.426 -5.426
75 4.396 -4.396
80 3.338 -3.338
85 2.295 -2.295
90 1.319 -1.319
95 0.49 -0.49
100 0 0
lzvor: [17] [18]

Aerodinamicke karakteristike aeroprofila podrazumijevaju karakteristike dijela krila
jedini¢nog raspona u sklopu pravokutnog krila beskonaénog raspona. Te karakteristike ovise o
geometriji aeroprofila i velicinama struje fluida oko krila. Osnovne aerodinamicke karakteristike

aeroprofila su [8]:
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e silauzgona L i koeficijent sile uzgona C;

e sila otpora D i koeficijent sile otpora Cp

e poloZaj centra potiska CP

e moment aerodinamickog centra Mac, koeficijent momenta Cy i polozaj aerodinamickog
centra AC.

Centar potiska CP (engl. centre of pressure) predstavlja tocku na tetivi aeroprofila u kojoj
djeluje rezultantna aerodinamicka sila i u kojoj je moment propinjanja jednak nuli. PoloZaj
centra potiska ovisi o napadnom kutu. Na slici 13 vidi se promjena rezultantne aerodinamicke
sile i poloZaja centra potiska porastom napadnog kuta. Aerodinamicki centar AC (engl.
aerodynamic centre) je tocka na tetivi aeroprofila u kojoj je moment propinjanja stalan i ne
ovisi o napadnom kutu. Aerodinamicki centar se prema teoriji nalazi na 25 % duzine tetive od
prednjeg brida.

Fl
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Slika 13 Promjena aerodinamicke sile i centra potiska ovisno o napadnom kutu.

lzvor: [8]

Za simetricne aeroprofile vrijedi da poloZaj centra potiska ne ovisi o napadnom kutu i nalazi
se na jednoj Cetvrtini duZine tetive. Aerodinamicki centar ima istu poziciju Sto govori da je kod
simetri¢nih aeroprofila centar potiska ujedno i aerodinamicki centar te da je u toj tocki
koeficijent momenta propinjanja jednak nuli [8].

JednadZbe za navedene aerodinamicke karakteristike glase [19]:
e sile uzgona L po jedinici duljine raspona:
1 2
L :Epoovoo ’ Sref T €L

o gdje prvi ¢lan (%pooVooz) predstavlja dinamicki tlak, Sy.¢ referentnu povrsina, a
C. koeficijent sile uzgona
e sila otpora D po jedinici duljine raspona:
1 2
D= EpooVoo " Sref " Cp

o gdje prvi Clan predstavlja dinamicki tlak, drugi referentnu povrsinu i tredi
koeficijent sile otpora
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e moment propinjanja po jedinici duljine:
1 2
M = Epoovoo ) Sref "0 Cy

o gdje prvi Clan predstavija dinamicki tlak, drugi referentnu povrsinu, tredi
referentnu duljinu i Cetvrti koeficijent momenta propinjanja.

Ovisno o namjeni i tipu operacija zrakoplova, na odabir aeroprofila mogu utjecati mnogi
¢imbenici u pogledu performansi, konstrukcije, eksploatacije i drugi. Odabrani aeroprofil treba:

e osigurati da zrakoplov ima zadovoljavajuce performanse:
o veliku silu uzgona i malu silu otpora
o optimalni omjer sila uzgona i otpora
o povoljne karakteristike u namijenjenom podrucju brzina i/ili visina
o pozeljne karakteristike prilikom sloma uzgona
e omogucditi Sto jednostavniju proizvodnju, odrZavanje i popravke
e imatioblik koji zadovoljava specificne uvjete misije (na primjer za radarska skrovitost
pozeljno je imati oStar prednji brid umjesto zaobljenog).

Za leteca krila, posebno je vazno da aeroprofil nema negativni moment propinjanja kada je
a=0°, da moment propinjanja ne varira mnogo prilikkom promjena napadnog kuta i da
aerodinamicki centar bude iza teZista zrakoplova. Ovi uvjeti su vazni zbog uzduzne stabilnosti

zrakoplova. Takoder je vaZno da odabrani aeroprofil osigurava dovoljan unutarnji volumen u
krilu zbog potrebe za smjeStajem svih sustava koji bi kod normalnog zrakoplova bili u trupu.

Analize aeroprofila NACA 653-018 i 653-019 napravljene su u racunalnom programu XFLR5
u modulu XFoil Direct Analysis. Provedene su u uvjetima standardne atmosfere na razini mora
(ISA SL) i u serijama pri Reynoldsovim brojevima od 3.9 - 10° do 15.8 - 10° u intervalima od sto

tisuca radi daljnjih analiza zrakoplova. Prikazani grafovi su za Reynoldsov broj 6 - 10°. U tablici
3 navedeni su uvjeti atmosfere u kojoj su provedene analize.

Tablica 3 Uvjeti analize.

Uvjet Vrijednost
Temperatura, T [K] 288.15
Gustoda, p [kg/m?3] 1.225
Tlak, p [N/m?, Pa] 101325
Koeficijent dinamicke viskoznosti, u [Ns/m?] 1.7894 - 10°
Plinska konstanta za zrak, R [Nm/kgK] 287.053
|zvor: [8]
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Slika 14 Ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu za aeroprofile NACA 655-018 i 655-019.

Na slici 14 prikazan je C./a graf, to jest, ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu.
Aeroprofil NACA 653-018 prikazan je crvenom bojom dok je 653-019 prikazan zelenom bojom.
Kod malih napadnih kuteva -7° < a < 7° postoji priblizno linearna ovisnost koeficijenta uzgona
C. i napadnog kuta. U tom rasponu ta ovisnost je prakticno neovisna o promjenama
Reynoldsovog broja dok gradijent promjene koeficijenta uzgona iznosi oko 0.06 za svaki stupanj
napadnog kuta. Kada je napadni kut jednak nuli koeficijent uzgona je takoder jednak nuli zbog
simetrije aeroprofila te je kut nultog uzgona aw = 0°. Nakon napadnog kuta od 7° gradijent
porasta koeficijenta uzgona sve viSe opada. Razlog tome je postupno odvajanje grani¢nog sloja
s gornjake aeroprofila. Maksimalni koeficijent uzgona Cimax javlja se kod kriticnog napadnog
kuta ax. Na tablici 4 su prikazane te vrijednosti.

Tablica 4 Uvjeti analize.

Parametar NACA 653-018 NACA 653-019

Maksimalni koeficijent uzgona, Cimax 1.558 1.546
Kriticni napadni kut, o 21.98° 21.50°
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Iz tablice 3 vidljivo je da tanji aeroprofil ima neznatno veéi maksimalni koeficijent uzgona i
kriticni napadni kut. Povecanjem napadnog kuta iznad kriticnog dolazi do smanjenja
koeficijenta uzgona, to jest, doslo je do sloma uzgona.

cd
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Slika 15 Ovisnost koeficijenta otpora o napadnom kutu za aeroprofile NACA 655-018 i 655-019.

Slika 15 pokazuje Cp/a graf ili ovisnost koeficijenta otpora o napadnom kutu. Koeficijent
otpora je priblizno konstantan pri malim vrijednostima napadnog kuta u rasponu -3°<a<3°a
minimalni koeficijent otpora Cpmin gotovo je isti za oba aeroprofila. Iznad napadnog kuta a = 3°
koeficijent otpora naglo raste. Sama funkcija ima oblik parabole. Vazan utjecaj na otpor ima
hrapavost povrsine, takva povrsina potice stvaranje turbulentnog grani¢nog sloja koji doprinosi
otporu [8].

Na slici 16 vidi se ovisnost koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora ili polara aeroprofila.
Polara ne sadrzi napadni kut a, ali svakoj tocki na polari odgovara odredeni napadni kut.
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Karakteristicne tocke polare su:

@)

Cpo — koeficijent otpora prilikom nultog kuta uzgona

Comin — minimalna vrijednost koeficijenta otpora

Cimax — maksimalna vrijednost koeficijenta uzgona prilikom kriticnog napadnog

kuta

(C./Cp)max — maksimalna finesa aeroprofila

Za simetri¢ne aeroprofile kao NACA 653-018 i 653-019 vrijednosti Cpoi Comin Ce biti jednake.
Tocka maksimalne finese (C,/Cp)max Nalazi se na mjestu gdje tangenta iz ishodista na polaru

zatvara maksimalni kut s osi Cp.
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Slika 16 Ovisnost koeficijenta uzgona o koeficijentu otpora za aeroprofile aeroprofile NACA 655-018 i 655-019.

Aeroprofili 653-018 i 653-019 projektirani su tako da zadrZzavaju minimalni otpor u rasponu
vrijednosti koeficijenta uzgona -0.3 < C. < 0.3. U tablici 5 su dane vrijednosti koeficijenta otpora
u tome rasponu. Vidljivo je da koeficijent uzgona zadrzava nisku vrijednost.
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Tablica 5 Vrijednosti koeficijenta otpora za -0.3 < C; < 0.3.

C|_ a CD

NACA 655-018 NACA 653-019
-0.3 -2.5° 4.4 %1073 45x103
-0.2 -1.67° 4.1x103 4.2x103
-0.1 -0.83° 3.9x103 4x103
0 0 3.9x103 4x103
0.1 0.83° 3.9x103 4x1073
0.2 1.67° 4.1x103 4.2x103
0.3 2.5° 4.4 x103 45x103

Cm
/ Alpha
/y - =" 10 210 30

Slika 17 Ovisnost koeficijenta momenta o napadnom kutu za aeroprofile NACA 655-018, 655-019 i NACA 2412
(oznacen sivo).
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Na slici 17 prikazan je graf ovisnosti ukupnog koeficiienta momenta propinjanja za
dosadasnja dva aeroprofila i NACA 2412 u sivoj boji radi usporedbe. Negativni moment
propinjanja nastoji spustiti prednji brid aeroprofila dok ga pozitivni podiZe. Vidljivo je da
simetri¢ni aeroprofili NACA 653-018 i 653-019 imaju nulti koeficijent momenta propinjanja pri
napadnom kutu a = 0° dok je isti za NACA 2412 uvjerljivo negativan. Kao Sto je prethodno
spomenuto, za leteca krila je vazno da aeroprofil nema velike varijacije u momentu propinjanja
u projektiranom rasponu napadnih kutova. Karakteristicne tocke Cw/a grafa prikazane su u
tablici 6.

Tablica 6 Karakteristicne tocke Cy/a grafa.

NACA 653-018 NACA 653-018
Parametar

(0} Cwm (0} Cwm
CwMmin 2.5° -0.005 3° -0.006
CMmax 16° 0.039 16.5° 0.041

Aeroprofili po analizi imaju mali nagli pad koeficienta momenta propinjanja nakon
maksimalne vrijednosti $to nije povoljna karakteristika. Napadni kut u kojem dolazi do strmog
pada koeficijenta uzgona za aeroprofile 653-018 i 653-019 ugrubo se podudara s kriti¢nim
napadnim kutom ax nakon kojeg dolazi do sloma uzgona. Relativno mali koeficijent momenta
propinjanja aeroprofila NACA 653-018 i 653-019 u Sirem rasponu napadnih kutova glavni je
aerodinamicki razlog za njihov odabir prilikom razvoja Northrop YB-49 sredinom proslog
stolje¢a. Njihova simetrija i debljina takoder nude odredenu jednostavnost izrade i veliki
unutarnji volumen $to je pridonijelo odabiru.

Danas se za leteca krila uglavnom koriste aeroprofili sa ,S“ srednjom crtom ili takozvani
reflexed aeroprofili. Oni imaju dva ekstrema zakrivljenosti f, to jest, straznji brid aeroprofila je
podignut prema gore. Naime, podizanjem straznjeg brida aeroprofila se poveéava moment
propinjanja i Cy/a graf se translatira prema gore [20]. Na slici 18 prikazani su aeroprofil NACA
653-018 i isti modificiran s reflex-om od 5°. Vidljivo je da modificirani aeroprofil daje veci
koeficijent momenta propinjanja. Problem je u tome $to ovakav aeroprofil nema prednju
zakrivljenosti i pri nultom napadnom kutu proizvodi negativni uzgon, zbog toga je nuzno koristiti
aeroprofil koji unato¢ reflex-u stvara uzgon. To se postize tako da prednja zakrivljenost
aeroprofila bude dovoljno pozitivna.
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Slika 18 Usporedba aeroprofila NACA 655-018 i modificiranog 655-018 sa relex-om.
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4.3. Aerodinamicke karakteristike leteceg krila

Konfiguracija letecih krila ima mnoge prednosti i nedostatke. Glavna prednost letecih krila
donekle je intuitivna i bila je razlog za interesom u njihov razvoj. Naime, leteca krila dobila su to
ime zato Sto to i jesu, tip zrakoplova kojeg sacinjava samo krilo i nema trup, rep ni ostalih
konstrukcijskin elemenata. Samim time, ideja je da cijela konstrukcija stvara uzgon dok se
eliminiraju dijelovi koji ga ne stvaraju i dodaju neZeljeni otpor. Taj tip otpora zove se otpor
nultog uzgona ili parazitni otpor. Takoder nema povrsina koje stvaraju negativni uzgon kao
repne povrsine. Kod konvencionalnih zrakoplova dolazi do aerodinamickih interakcija trupa,
repa i motora zrakoplova s krilom zbog vrtloga i udarnih valova, $to dodatno smanjuje njegovu
ucinkovitost. Konstrukcija letecih krila je usto laksa i jednostavnija te njihova strukturalna
cjelovitost eliminira mnoge kriticne tocke naprezanja. Kao Sto je prethodno spomenuto, leteca
krila su pogodna u vojne svrhe zbog svoje slabe radarske uocljivosti.

Glavni nedostatak letecih krila je njihova stabilnost. Cista leteéa krila nisu stabilna u
propinjanju i skretanju te zbog toga se trebaju uzeti odredene aerodinamicke i/ili softverske
protumjere kako bi zrakoplov mogao letjeti. Te protumjere Cesto imaju negativan utjecaj i
umanjuju prednosti koje izvorno nudi ta konfiguracija. Jedna od tih protumjera je uvijanje krila
radi postizanja staticke stabilnosti u propinjanju, ali to povecava otpor krila i umanjuje ukupni
uzgon. Nedostatak stabilnosti otezava precizno letenje i zahtjeva neprekidnu paznju posade.
Cesto je jedini na¢in da leteca krila postanu stabilna s dovoljnim performansama da zadovolje
zahtjeve misije je pomocu umjetne stabilnosti, to jest, softverski upravljanih upravljackih
povrsina ili fly-by-wire sustava koji neprekidno korigiraju putanju zrakoplova kako isti ne bi
zavrsio u nepravilnom stanju leta (kovitu). Takva stanja su za leteca krila gotovo uvijek
nepovratna. Stabilnost i nedostatak unutarnjeg volumena takoder ¢esto ogranicavaju poziciju i
kolic¢inu tereta. Debeli aeroprofili koristeni u lete¢im krilima, uz udarne valove, stvaraju veliki
otpor pri transsoni¢nim brzinama. U komercijalnom sektoru, leteca krila trenutno nisu odrZiva
zbog teZe presurizacije, evakuacije kabine i manjeg unutarnjeg volumena od klasi¢nih
zrakoplova te uspostavljene aerodromske infrastrukture [21].

Kao kod analiza provedenih na aeroprofilima, analize u racunalnom programu XFLR5 na
cijelom zrakoplovu napravljene su u uvjetima standardne atmosfere na razini mora

U svrhu odredivanja referentnog napadnog kuta za model YB-49 u mjerilu 1/7, napravljeni
su izracuni s podatcima pravog zrakoplova za uvjete ravnoteznog leta pri brzini krstarenja. U
ravnoteZznom letu teZina zrakoplova mora biti izjednacdena sa silom uzgona. Masa zrakoplova u
polijetanju iznosi 87,969 kg dok je brzina u krstarenju 163.17 m/s ili Mach 0.48 [22].

Jednadzbe sila tezine i uzgona glase:

F=mg
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Gdje je:
Fq—teZina
m —masa

g — ubrzanje sile teZe.
1 2
FL == CL oy pV A

Gdje je:

F.—sila uzgona

C. — koeficijent uzgona
p — gustoca zraka

V —brzina

A —referentna povrsina.

Izjednacavanjem jednadzbi dobiva se formula za koeficijent uzgona C; iz kojeg moZzemo
odrediti napadni kut.

1
C, EpVZA = mg

2mg 2 - 87969 - 9.81

C = =
L™ pv24  1.225 - 163.172 - 374.556

= 0.1413

Pomocu analize u programu XFLR5 odredeno je da koeficijent uzgona C; =0.1413 odgovara
napadnom kutu a = 2.45° krila. Na slici 19 je leteée krilo pri tom napadnom kutu sa svim
vizualnim parametrima u programu XFLR5 koji e biti objasnjeni kasnije u radu.

Slika 19 Letece krilo pri napadnom kutu o = 2.45°.
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Slika 20 prikazuje usporedbu

rezultata iz racunalnog programa s dostupnim

eksperimentalnim mjerenjima ovisnosti koeficijenta uzgona C; i napadnog kuta o pri M =0.4 i

nultom otklonu upravljackih povrsina za leteée krilo. Numericka usporedba prikazana je u tablici

7. Vidljivo je da su vrijednosti vrlo slicne, ali da se ne podudaraju u potpunosti. To se moze

pripisati razlikama u geometrijskom obliku modela koristenog u programu XFLR5 i pravog u

aerotunelu te nedostatcima programa prilikom 3D panel metode analize (manjak utjecaja

stlacivosti i viskoznosti u izracunu).

CL

1-.4 v

1 2 /

L& /

l : 0 /

.. 8 /

: e
Rezultati XFLRS/
06
B //
/ Eksperimentalna

0.2 mjerenja
2.0 / /6.0 Alpha
! 5.0 0.0 5.0

@

ao

Slika 20 Ovisnost koeficijenta uzgona C, i napadnog kuta o za Ma = 0.4.

lzvor: [14]
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Tablica 7 Ovisnost koeficijenta uzgona CL i napadnog kuta o za Ma = 0.4.

o Ci, XFLR5 Ci, eksperimentalna mjerenja
-2° -0.23 -0.22
0° -0.06 -0.05
2° 0.10 0.10
4° 0.27 0.27
6° 0.44 0.43
lzvor: [14]

Graf ovisnosti koeficijenta uzgona i napadnog kuta isti je za sve brzine u programu XFLR5.
U tablici 8 prikazani su rezultati eksperimentalih mjerenja za pet razli¢itih brzina.

Tablica 8 Eksperimentalna mjerenja ovisnosti koeficijenta uzgona C, i napadnog kuta a pri razlicitim brzinama.

CL
’ Ma=04 | Ma=055 | Ma=065 | Ma=07 | Ma=0725
2° 20.22 0.23 023 0.24 0,24
0° 20.05 20.06 20.06 20.06 20.06
2 0.10 0.11 0.12 0.14 0.14
4° 0.27 0.27 0.29 0.32 0.32
6 0.43 0.44 0.46 / /

lzvor: [14]

Glavni razlog za promjenom koeficijenta uzgona pri ve¢im Machovim brojevima je utjecaj
stlacivosti [23].

lako se radi o simetricnim aeroprofilima, koeficijent uzgona pri nultom napadnom kutu je
negativan. Razlog tome je vitoperenje krila na vrhovima od -4°. Tu se ocCituje nedostatak
koriStenja simetricnih aeroprofila zato Sto zrakoplov uvijek mora letjeti pri pozitivnom
napadnom kutu, povecavajuéi otpor, ali to je nuZzan kompromis za osiguravanje dovoljnog
unutarnjeg prostora i malog koeficijenta momenta propinjanja.

Sama geometrija utjeCe na dijagram, tako je na slici 21 prikazano pet modela s razli¢itim
kutovima vitoperenja krila; 0°, -2°, -4°, -6° i -8°. Crvenom bojom je oznacen standardni model s
vitoperenjem od -4°. Ocito je da se graf translatira udesno s veé¢im negativnim vitoperenjem.
Model bez vitoperenja je jedini koji pri nultom napadnom kutu ne proizvodi negativni uzgon.
Kut strijele ima vrlo mali utjecaj na dijagram, manji kut daje neznatno strmiji graf, a veci kut
strijele suprotnu u programu XFLR5.
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v
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Slika 21 Ovisnost koeficijenta uzgona C, i napadnog kuta a za pet kutova vitoperenja.

Sam uzgon nije ravnomjerno rasporeden po krilu zrakoplova a na to utjee njegova
geometrija. Najvedi utjecaj imaju kut strijele, vitoperenje i suzenje krila. Moze se reci da kut
strijele prema nazad negativno utjeCe na raspodjelu uzgona zato Sto povedava uzgon na
vrhovima krila Sto zahtjeva vecu strukturalnu ¢vrstocu. Vanjsko vitoperenje krila (engl. washout)
smanjuje lokalni napadni kut i uzgon na samom vrhu krila, to odgada slom uzgona na tom dijelu
i radi se zbog poboljSanja upravljivosti zrakoplova pri velikim napadnim kutovima. Suzenje
utjece tako da je pad uzgona vedi Sto je tetiva prema vrhu manja, to jest, Sto je suzenje vece.
Raspodjela uzgona vazna je zbog utvrdivanja naprezanja zbog savijanja krila i time je vazno
prilikom projektiranja zrakoplova. Raspodijele uzgona mogu se podijeliti u dva oblika, elipticnu
i zvonoliku.

EliptiCna raspodjela uzgona stvara minimalni inducirani otpor i dobila je ime po obliku
uzgona po rasponu krila u obliku poluelipse. Krila elipticnog oblika stvaraju elipti¢nu raspodjelu
uzgona i najpoznatiji primjer je zrakoplov Supermarine Spitfire.
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Zvonolika raspodjela standardna je raspodjela uzgona kod letecih krila zbog njihove
geometrije. Kao i kod elipti¢ne, zvonolika raspodjela dobiva svoje ime po obliku uzgona po
rasponu krila koji sli¢i zvonu. Uzgon raste eksponencijalno od vrha prema korijenu gdje se nalazi
njegov maksimum. Dok je strujanje prema dolje (engl. downwash) na elipti¢noj raspodijeli
konstantno po rasponu, kod zvonolike je elipti¢no i prema vrhovima krila se pretvara u strujanje
prema gore (engl. upwash). Naslici 22 zelenom bojom prikazana je raspodjela uzgona i crvenom
strujanje na modelu u programu XFLR5 pri brzini krstarenja i a = 2.45°. Prednost zvonolike
raspodjele nad eliptichom je Sto daje manji otpor i veéi raspon s jednakim uzgonom i
optereéenjem u korijenu [24].
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Slika 22 Zvonolika raspodjela uzgona i strujanje na modelu YB-49 1/7.

Na slici 23 vidi se raspodjela uzgona i strujanje za Cetiri razli¢iti napadna kuta; a = 0°, 1°,
2.45° i 5°. Za nulti napadni kut vidi se da cijeli zrakoplov proizvodi negativni uzgon (engl.
downforce) zbog vitoperenja rubova krila, za napadni kut a = 1°, unutarnji dio krila proizvodi
uzgon dok vanjski jo$ uvijek ne. Za napadne kuteve a = 2.45° i 5° su u potpunosti pozitivni a pri
5° zrakoplov takoder vise ne proizvodi upwash na rubovima krila nego samo downwash.
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Slika 23 Zvonolika raspodjela uzgona i strujanje na modelu YB-49 1/7 za vise napadnih kutova.

U aerodinamici se ukupni otpor obi¢no razlaZze na dvije komponente; otpor nultog uzgona
ili parazitni otpor i inducirani otpor.

Parazitni otpor predstavlja silu otpora koja nastaje neovisno o tome proizvodi li tijelo uzgon
ili ne. Cine ga otpor trenja i tlaka te otpor aerodinamicke interferencije. Nastaje zbog viskoznosti
zraka koja se odupire prolasku zrakoplova kroz njega i ovisno je o tome je li strujanje u
grani¢nom sloju laminarno ili turbulentno.

Druga komponenta otpora, inducirani otpor, nastaje zbog stvaranja uzgona, odnosno,
preusmjeravanja slobodne struje zraka i neizbjeZan je. Inducirani otpor pojavljuje se zbog
prestrujavanja zraka s podrucja visokog tlaka u podrucje niskog tlaka, to jest, s donjake na
gornjaku krila zrakoplova i stvoreni vrtlozi induciraju manji efektivni napadni kut na krilu.
Rezultantna aerodinamicka sila okomita je na efektivni napadni kut, ali nije okomita na smjer
gibanja zrakoplova. To znaci da rezultantna ima dvije komponente; silu uzgona okomitu na
smjer gibanja zrakoplova i komponentu suprotnu smjeru gibanja zrakoplova. Ta druga
komponenta se naziva inducirani otpor i skiciran je na slici 24.

Na slici 25 prikazan je graf ovisnosti ukupnog koeficijenta otpora Cp 0 napadnom kutu a.
Funkcija je parabola s minimalnim koeficijentom otpora 0.004 pri napadnom kutu od 0.75°.
Manji kut vitoperenja ¢e graf translatirati u lijevo i neznatno smanijiti minimalni koeficijent
otpora i suprotno. Razlika u kutu strijele nema utjecaj ne minimalnom koeficijentu otpora, ali
prilikom vecih napadnih kutova, vedi kut strijele daje malo vedi koeficijent otpora.
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Slika 24 Shema induciranog otpora krila.
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Slika 25 Ovisnost koeficijenta otpora Cp 0 napadnom kutu a.
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Krila sa zvonolikom raspodjelom uzgona imaju zanimljivu karakteristiku zbog cestog
koriStenja vitoperenja na vrhu. Naime, rezultantna aerodinamicka sila pri korijenu krila
proizvodi standardni inducirani otpor, odnosno komponentu aerodinamicke sile koja je
suprotna smjeru gibanja. Prema vrhovima krila, vektor rezultantne aerodinamicke sile se
zakrec¢e prema naprijed za kut vitoperenja. S dovoljnim negativnim kutom vitoperenja, ona vise
nema komponentu suprotnu smjeru gibanja nego u smjeru gibanja i tako doprinosi potisku.
Shodno tome, ima naziv inducirani potisak.

Prilikom zaokreta upravljacke povrsine su otklonjene radi povecanja uzgona na jednom
krilu i smanjenja na drugom da bi se postigao Zeljeni kut valjanja. Kod zrakoplova koji imaju
karakteristiku induciranog potiska, krilo s ve¢im uzgonom proizvesti ¢e i veci inducirani potisak.
Rezultat toga je da ¢e zrakoplov, uz valjanje u smjer zaokreta, takoder skretati (engl. yaw) u tom
smjeru. To se zove proverse yaw i teoretski eliminira potrebu za vertikalnim stabilizatorom
prilikom koordiniranog zaokreta [25]. Na slici 26 prikazan je inducirani otpor Zutom bojom i
parazitni ljubi¢astom pri brzini krstarenja i napadnom kutu a = 2.45° dok se na slici 27 vidi

usporedba vitoperenog krila s induciranim potiskom i krila bez vitoperenja.

Slika 26 Inducirani i parazitni otpor modela YB-49 1/7.
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Slika 27 Krilo sa i bez vitoperenja.

Slika 28 daje polaru modela YB-49 1/7, odnosno dijagram ovisnosti koeficijenta uzgona
zrakoplova o koeficijentu otpora. Crnom tangentom iz ishodiSta na polaru prikazana je tocka
maksimalne finese zrakoplova. Vrijednosti karakteristi¢nih tocaka:

e (po— koeficijent otpora prilikom kuta nultog uzgona (0.77°) = 0.004
e  Cpmin— minimalna vrijednost koeficijenta otpora = 0.004
o  Cimax— Ne moze se odrediti
e (Ci/Cp)max — maksimalna finesa zrakoplova —37.167
o C. u tocki maksimalne finese je 0.223 a Cp je 0.006. Ti podatci odgovaraju
napadnom kutu od 3.66°. S povecanjem kuta vitoperenja maksimalna finesa se
smanjuje.

32



CL

i)
n

\

CD

i)

Slika 28 Polara YB-49 1/7.

Graf se pomice obzirom na minimalni koeficijent otpora koji odgovara specificnom kutu
vitoperenja kao Sto je prikazano na slici 29. Za razliCite kutove klizanja, program XFLR5 daje
gotovo iste rezultate po parametrima uzgona, otpora i momenta propinjanja.
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Slika 29 Polara i Cp/a graf za razlicite kutove vitoperenja.
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Slika 30 daje graf ovisnosti omjera C./Cp i napadnog kuta. Maksimum grafa je tocka
maksimalne finese koja odgovara napadnom kutu od 3.66°.
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Slika 30 Ovisnost omjera C,/Cp i napadnog kuta.

Koeficijent tlaka C, je koeficijent koji opisuje relativni tlak u podrucju strujanja fluida ili na
povrsini tijela. Formula glasi:

C :p_poo
p 1 V2
Zpoooo

Gdje je:

Cp — koeficijent tlaka

p — staticki tlak u tocki mjerenja

D — staticki tlak slobodne struje zraka

(1/2)p-Ve? — dinamicki tlak slobodne struje zraka.
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Pomocu ovih podataka moguce je odrediti tlak u bilo kojoj tocki. Na slici 31 prikazan je
raspored koeficijenta tlaka na modelu YB-49 1/7 za napadne kutove o= 0° i 2.45° dok su na slici
32 napadni kutovi 5° i 10°. U gornjem redu su slike gornjake a ispod donjake.

Gornjaka o= 0" % Gornjaka a = 2.45°

Donjaka a =07 Donjaka a = 2.45°

Slika 31 Raspored koeficijenta tlaka Cp za napadne kutove o = 0°i 2.45°.

Gornjaka o= 5° Gornjaka a = 10°

Donjaka @ =57

Donjaka a = 10"

Slika 32 Raspored koeficijenta tlaka Cp za napadne kutove o = 5°i 10°.

Zanimljivo je primijetiti da je donjaka na prvoj slici za a = 0° ima niZi koeficijent tlaka. Kao
$to je prethodno spomenuto, pri nultom napadnom kutu model ima negativni koeficijent
uzgona i proizvodi downforce. To se ovdje ocituje i u nizem tlaku na donjaci.
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Na slici 33 prikazan je graf ovisnosti koeficijenta momenta propinjanja oko teZista

zrakoplova Cy 0 napadnom kutu. TeziSte se nalazi na 35.4 % srednje aerodinamicke tetive

krila [26].

10.0 1

5.

AN

AN

AN

Slika 33 Ovisnost koeficijenta momenta propinjanja Cy 0 napadnom kutu a.

Alpha

Napadni kut pri nultom momentu propinjanja iznosi 1.38°, to znaci da je pri brzini

krstarenja od Ma = 0.48 i napadnom kutu a = 2.45° potreban odredeni otklon upravljackih

povrsina (trimera) prema gore kako bi se postigao nulti rezultantni moment propinjanja, to jest,

ravnotezni let.

Slike 34 i 35 opisuju promjenu grafa obzirom na geometriju krila. Slika 34 daje promjenu

koeficijenta momenta propinjanja s obzirom na kut vitoperenja. Grafovi su napravljeni u

intervalima od 2° vitoperenja od 0° do -8°. MoZe se zakljuciti da s viSe vitoperenja krilo ¢e za isti

napadni kut imati ve¢i moment propinjanja.

Slika 35 govori o promjeni koeficijenta momenta propinjanja s obzirom na kut strijele. Sto

je kut strijele veci krilo ¢e imati ve¢i moment propinjanja (graf ¢e biti strmiji) zbog toga Sto

postoji vise povrsine iza teZiSta koja ¢e nastojati ispraviti zrakoplov. Prikazani grafovi su za
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kutove strijele 0°, 15°, 20°, 25°i30°. Zanimljivo je da ravno krilo ima vrlo blagi pozitivni gradijent,
to je zbog dihedralnog kuta od 0.5°. Vazno je napomenuti da su svi grafovi na slici 35 za kut

vitoperenja 0°.

N
N

YB-49

YB-45

YB-45

YB-49

YB-4%

bez vitoperenja

vitoperenje -2°

vitoperenje -4°

vitoperenje -6°

Vitoperenje -8°

Slika 34 Cwy/a graf za vise kutova vitoperenja.
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Slika 35 Cy/a graf obzirom na kut strijele za sluc¢aj bez vitoperenja.

Zrakoplov ima tri osi oko kojih se moze gibati, to su uzduzna ili longitudinalna os, poprec¢na
ili transverzalna os i normalnaili vertikalna os. Upravljacke povrsine su uredaji koji predstavljaju
pokretne aerodinamicke povrsine pomocu kojih se zrakoplov krec¢e oko te tri osi. Samo kretanje
oko tih osi se zove valjanje za uzduZnu, propinjanje za poprecnu i skretanje za normalnu os. Kod
klasi¢nih zrakoplovnih konfiguracija valjanje se postize krilcima smjeStenim na straznjem bridu
krila, obi¢no prema vrhu. Propinjanje se postize kormilom dubine koje se nalazi na
horizontalnim repnim povrsinama a skretanje kormilom smjera na vertikalnom stabilizatoru.

Kod konfiguracija bez repnih povrsina kao $to su delta zrakoplovi, tailless i blended wing-
body zrakoplovi te leteca krila, koriStenje klasi¢nog kormila dubine nije moguée. U tom slucaju
se koriste elevoni ili krilca kormila visine [27]. Elevoni su upravljacke povrsine koje se nalaze na
straznjem bridu krila i koriste se viSenamjenski. Oni objedinjuju uloge krilca (ailerona) i kormila
dubine (elevatora). Prilikom naredbe za propinjanjem oba elevona se otklanjaju prema gore
dok se kod naredbe za valjanjem otklanjaju u suprotnim smjerovima. Naredbe propinjanja i
valjanja se mogu primijeniti istovremeno, tada se ulazne naredbe pilota mijeSaju mehanickim
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ili elektronickim metodama i elevoni se koordinirano otklanjaju kako bi se postiglo Zeljeno
gibanje zrakoplova [8].

Skretanje ili kontrola zrakoplova oko vertikalne osi vrsi se takozvanim Skoljkastim krilcima
(engl. clamshell airleron, deceleron) koje je razvio Northrop 40-ih godina proslog stoljec¢a. Rade
po principu dvodijelnog krilca koje se moZe otkloniti u obje strane. Prilikom koordiniranog
koristenja kada su jednako otklonjena na oba krila, sluZe kao zra¢ne kocnice. Kada se koriste
diferencijalno na nacin da je jedna strana otklonjena vise od druge, ta strana proizvodi vise
otpora i zrakoplov skrece u tu stranu. Primjeri zrakoplova koje koriste ovo rjesenje su Fairchild
Republic A-10 Thunderbolt Il (u svrhu zra¢nih kocnica) i leteéa krila. Na slici 36 vidi se primjer
upravljackih povrSina na bombarderu Northrop Grumman B-2 Spirit. Tu se Skoljkasta krilca
koriste kao zra¢ne kocnice, na slici 3 vidi se primjer njihovog koristenja u letu za stabilizaciju.

Skoljkasta krilca

Elevoni

Elevator

Slika 36 Northrop Grumman B-2 Spirit prije slijetanja.
lzvor: [28]

Stabilnost zrakoplova podrazumijeva njegovo svojstvo da se sam vrati u ravnotezno stanje
nakon nekog poremedaja koji je uzrokovao promjenu stanja. Prva podjela stabilnosti je na
staticku i dinamicku stabilnost. Staticka stabilnost govori o inicijalnom odzivu zrakoplova u
ravnoteznom letu nakon poremecaja. Ako zrakoplov inicijalno pokazuje tendenciju vra¢anja u
ravnotezni poloZaj taj zrakoplov je static¢ki stabilan.

Dinamicka stabilnost bavi se odzivom zrakoplova tijekom vremena nakon inicijalnog odziva.
Zrakoplov je dinamicki stabilan ako se samostalno vrati u ravnotezni polozaj tijekom vremena
nakon poremecaja. Zrakoplov koji je dinamicki stabilan mora biti i staticki stabilan. Pojam
suprotan stabilnosti je upravljivost, odnosno odziv zrakoplova na namjerni otklon upravljackih
povrsina sa svrhom promjene ravnoteznog stanja, to jest, manevra [29]. Druga podjela
stabilnosti je u odnosu na os. Prema tome postoji uzduzna, direkcionalna i lateralna stabilnost.

UzduZna staticka stabilnost zrakoplova ovisi 0 odnosu koeficijenta momenta propinjanja i
napadnog kuta, nuzni uvjeti su [29]:
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e negativni moment propinjanja za pozitivhu promjenu napadnog kuta i obrnuto
e pozitivni moment propinjanja za kut nultog uzgona
e napadni kut za ravnotezu u rasponu napadnih kutova mogucih za let.

Kod konvencionalnih zrakoplova, uloga horizontalnih repnih povrsina (ili kanarda) je
uravnoteziti negativni moment krila. Kod letec¢ih krila, nuzno je imati krilo koje je samo
uravnotezeno. To se postize reflex aeroprofilima i vitoperenjem krila (posebno ako se radi o
simetri¢nim aeroprofilima kao u slucaju YB-49).

Na stabilnost bitno utjece pozicija teZiSta zrakoplova. Neutralna tocka je definirana pozicija
teZiSta koja daje neutralnu stati¢ku stabilnost. Ako je teZiste ispred neutralne tocke zrakoplov
je staticki stabilan a ako je iza zrakoplov ¢e biti staticki nestabilan. Slika 37 daje tri grafa ovisnosti
Cwmia, h predstavlja stvarnu poziciju teziSta a h, poziciju neutralne tocke. Shodno tome, gornji
graf prikazuje nestabilni zrakoplov, koji ¢e prilikom povecanog napadnog kuta imati jos$ vedi
moment propinjanja, drugi graf prikazuje neutralno stabilan zrakoplov a tredi stabilan.

e

h=h,

4

\ a,

Slika 37 Ovisnost koeficijenta momenta propinjanja i napadnog kuta.
lzvor: [29]

Static¢ka rezerva ili margina predstavlja razliku izmedu stvarne pozicije tezista i neutralne
tocke, to jest, ugrubo govori ,koliko zrakoplov jo$ ima stabilnosti”. Kada je tezZiste u neutralnoj
tocki, koeficijent momenta propinjanja Cy nije ovisan o napadnom kutu, zbog toga se neutralna
tocka smatra aerodinamickim centrom zrakoplova.

Kod dinamicke uzduzne stabilnosti postoje dvije vrste oscilacija ili moda gibanja [29]:

e Oscilacije kratkog perioda
e Oscilacije dugog perioda (phugoid).

Kratkoperiodi¢ne oscilacije sastoje se od varijacija u kutnoj brzini propinjanja i napadnom
kutu dok su brzina i visina gotovo konstantni [29]. U programu XFLR5 napravljena je analiza
oscilacije, na slici 38 prikazana je ovisnost promjene kutne brzine propinjanja o vremenu u
periodu od 0.2 sekunde. Slika 39 prikazuje promjenu napadnog kuta za isti vremenski period.
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Pocetne vrijednosti nisu ¢vrsto definirane, ali vidljivo je da se vrlo brzo vraéaju u nulu, nakon

samo desetinke sekunde.

q (°/s)
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Slika 38 Ovisnost promjene kutne brzine propinjanja o vremenu.
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Slika 39 Ovisnost napadnog kuta o vremenu.

Dugoperiodi¢ne oscilacije sastoje se od varijacija u kutu propinjanja, visini i brzini dok je
napadni kut gotovo konstantan. Kod normalnih zrakoplovnih konfiguracija period phugoida
traje izmedu jedne i dvije minute [29]. Slika 40 daje promjenu horizontalne i vertikalne brzine
za vremenski period od osam minuta a slika 41 promjenu kutne brzine propinjanja (gornji graf)
i napadnog kuta (donji graf) za isti vremenski period. Period jedne oscilacije traje priblizno 43
sekunde dok se amplituda smanji na pola vrijednosti pocetne nakon 85 sekundi. Vidljivo je da
se ova konfiguracija leteéeg krila samostalno ne vrac¢a nazad u ravnotezni poloZaj ni nakon Cetiri
minute. Do pribliznog prestanka oscilacija dolazi tek nakon 18 minuta iako se male oscilacije
nastavljaju u beskonacnost. Zbog toga je za ovu konfiguraciju tesko posti¢i dinamicku uzduznu
stabilnost. Kako bi se zrakoplov vratio u ravnotezni polozaj potrebne su korekcije pilota (gdje
postoji mogucénost pogorsanja oscilacija) ili sustava fly-by-wire [30].
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Direkcionalna stabilnost podrazumijeva stabilnost oko vertikalne osi zrakoplova te se
naziva i weathercock ili yaw stabilnost [29]. Zrakoplov je stabilan ako razvija moment za vratiti
se u ravnoteZu nakon poremecaja koje je doveo do kuta klizanja. Kod konvencionalnih
zrakoplova glavni uredaj za osiguravanje direkcionalne stabilnosti je vertikalni stabilizator.
Karakteristika letecih krila koja doprinosi direkcionalnoj stabilnosti je kut strijele. U stanju kada
zrakoplov ima kut klizanja, krilo koje ima veci napadni kut na slobodnu struju zraka ¢e proizvesti
vedi otpor i time nastojati ispraviti avion. Nedostatak je to Sto ¢e to krilo takoder proizvesti vise
uzgona i time nastojati valjati zrakoplov na suprotnu stranu. Kut strijele je ogranicen
ucinkovito$¢u pa ovaj utjecaj nije dovoljan da bi se postigla dovoljna direkcionalna stabilnost.
Zbog toga se na kraj krila ¢esto ugraduju okomiti terminezoni (engl. wingtip device, winglet,
wingtip fence) ¢ija je primarna uloga smanjiti inducirani otpor, ali na lete¢im krilima sluze kao
vertikalni stabilizatori. Drugi nacin je koristenje principa diferencijalnog otpora pomocu
Skoljkastih krilca radi postizanja umjetne stabilnosti, taj princip se gotovo iskljucivo koristi u
kombinaciji s fly-by-wire sustavima.

Lateralna stabilnost govori o stabilnosti oko longitudinalne osi. Kod letecih krila utjecaj na
lateralnu stabilnost imaju dihedralni kut krila i kut strijele. Dihedralni kut utjece tako da krilo
koje je prilikom valjanja niZe nastoji ispraviti zrakoplov zbog toga Sto proizvodi vise uzgona. Kut
strijele utjece na slican nacin kao kod direkcionalne stabilnosti. Prilikom valjanja dolazi do

odredene komponente klizanja koja proizvodi vise uzgona na nizem krilu i nastoji ispraviti
zrakoplov.

Lateralno i direkcionalno gibanje zrakoplova je kombinirano pa tako i stabilnost.
Karakteristi¢ni modovi su [29]:

e Roll mod
e Spiralna divergencija
e Dutchroll.

Roll mod je prigusenje kutne brzine valjanja krila nakon $to se krilca vrate u neutralni
poloZaj, konfiguracija ima karakteristiku da se kutna brzina valjanja vrlo brzo vra¢a do nulte
vrijednosti, prikazano na slici 42.

Spiralna divergencija tendencija je zrakoplova da ulazi u spiralno poniranje prema tlu i
nastaje u slucaju jake direkcionalne stabilnosti i slabe lateralne stabilnosti. To je spor mod i u
njemu se brzina, kut valjanja, kutna brzina valjanja i kutna brzina skretanja postupno povecavaju
[29]. Spiralna divergencija zahtjeva intervenciju pilota ili sustava zrakoplova da se ne razvije u
opasnu situaciju. Spiralna divergencija utjece na vecinu zrakoplova, pa tako i na konfiguraciju
YB-49.

Dutch roll tip je oscilacije koja kombinira valjanje i skretanje zrakoplova koje nije poravnato
po fazama. Zapravo, to je serija zaokreta kada se zrakoplov valja u jednom smjeru, a skrec¢e u
drugi. Period obi¢no traje izmedu 3 i 15 sekundi [29]. Po ovom parametru konfiguracija YB-49
nije stabilna te se odstupanja od ravnoteZnog polozaja degradiraju s vremenom. Glavni razlog
tome je nedostatak direkcionalne stabilnosti. Slika 43 prikazuje promjene kutne brzina valjanja
(gornji graf) i kutne brzine skretanja (donji graf) u periodu od 10 sekundi. Vidljivo je da brzina
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kuta skretanja odstupa s ¢ak 52°/sek na kraju 10 sekundi dok kutna brzina valjanja odstupa s

oko 5.5°/sek.
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Slika 42 Promjena kutne brzine valjanja s vremenom.

.10

.15

47



, , , \
P ]
e N |
L
D e,
i | |
- N ﬁ |
P ;
T W
] W |
o 3 | |
T A —— ]

Lo a VUL

t t 1 1 RS
=] o o [=} o o o o o [=] =
— o m = 1 %)

_____



5. Zakljucak

lako postoje manje bespilotne letjelice u konfiguraciji leteéeg krila, Northrop Grumman B-
2 Spirit zasad je jedino letece krilo za koje se moze reci da je uspje$no proslo fazu razvoja i uslo
u sluzbu. On, kao i sva leteca krila, privlaci paznju i potiCe interes javnosti gdje god se pojavi.
Misterioznost te nesvakidasnje zrakoplovne konfiguracija bila je motivacija za pisanjem ovog
zavrsnog rada.

Objasnjena je povijest letec¢ih krila uz njihove prednosti u vidu manjeg otpora i vece
ucinkovitosti nad klasi¢nim zrakoplovnim konfiguracijama Sto je bio razlog za njihovim

razvojem.

Sam rad se temeljni na koriStenju XFLR5, jednostavnog racCunalnog programa za
aerodinamicke analize pri malim brzinama namijenjen za akademske ili hobi svrhe kao sto je
projektiranje manjih zrakoplova na daljinsko upravljanje. Za savladavanje i koriStenje programa
XFLR5 nije potrebno puno vremena niti opsezno predznanje aerodinamike. U tom kontekstu
nudi mogucnosti brzog odredivanja mnogih aerodinamickih parametara u nekoliko metoda
analize s visokim stupnjem toc¢nosti.

Analize su provedene na modelu zrakoplova po uzoru na Northrop YB-49 u svrhu
odredivanja njegovih aerodinamickih karakteristika i karakteristika letec¢ih krila opcenito.
Analizirani su aeroprofili NACA 653-018 u 653-019 kako bi se utvrdile karakteristike koeficijenta
uzgona, otpora i momenta propinjanja, od kojih je zadnji posebno vazan za stabilnost letecih
krila i jedan od razloga njihovog odabira za vrijeme razvoja YB-49. Takoder je analizama
potvrdeno znacenje naziva oba aeroprofila. Karakteristike uzgona, otpora i momenta takoder
su odredene za cijeli zrakoplov uz usporedbu s eksperimentalnim mjerenjima. Varijacije
aerodinamickih karakteristika za promjene u geometriji zrakoplova takoder su predstavljene.
Navedene su specificnosti letecih krila kao na primjer proverse yaw, potreba da krilo samo
osigura nulti moment propinjanja zbog nedostatka repnih povrsina i shodno koristenje reflexed
aeroprofila te upotreba elevona i Skoljkastih krilca. Objasnjena je stabilnost zrakoplova i
provedene su analize na modelu YB-49 gdje je ustanovljeno da je za prestanak dugoperiodic¢nih
oscilacija potrebna intervencija pilota ili elektronickih sustava i da je model prilikom dutch roll-
a nestabilan.

Unato¢ prednostima nad klasiénim zrakoplovima te elektronickim rjeSenjima koja
eliminiraju njihove nedostatke, u civilnom sektoru lete¢a krila su zasad odbacdena zbog
logisti¢kih prepreka i malog unutarnjeg volumena. Primarni razlog za njihov razvoj u vojnom
sektoru nije aerodinamicka ucinkovitost konfiguracije nego velike prednosti koje nudi u
radarskoj skrovitosti. Pri¢a letecih krila u vojne svrhe se trenutno jos uvijek nastavlja razvojem

nasljednika B-2 u Sjedinjenim Ameri¢kim Drzavama i slicnim projektima u Kini i Rusiji.
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Kako se s vremenom sve veci naglasak stavlja na ekoloSku prihvatljivost zra¢nog prijevoza,
moguce je da aerodinamicke prednosti letec¢ih krila budu razlog ponovnog interesa. Njihov
razvoj u komercijalne svrhe, kao i adaptacija aerodromskih infrastruktura, vjerojatno se moze
oCekivati samo u slucaju vece ekonomske isplativnosti od daljnjeg ulaganja u klasi¢ne
zrakoplovne konfiguracije blizu svoje maksimalne ucinkovitosti.
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