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SAZETAK

Zavrs$ni rad bavi se izradom i analizom stabilnosti modela zrakoplova Airbus A320-200
pomocu racunalnog programa flow5. Objasnjena je teorija stabilnosti zrakoplova nuzna za
interpretaciju rezultata analize stabilnosti. Predo¢en je naéin na koji je koristen racunalni
program flow5 te njegova metodologija i ograni¢enja. Prikazan je postupak stvaranja
aeroprofila, dijelova i cjelokupnog modela zrakoplova Airbus A320-200 koji je koriSten za
analizu stabilnosti. Navedeni su parametri i naini prikaza rezultata provedene analize
stabilnosti. Rezultati analize stabilnosti su predstavljeni i pojasnjeni te su na kraju iznesena
zavr$na razmatranja.

KLJUCNE RIJECT: stabilnost; zrakoplov; model; analiza

SUMMARY

This thesis deals with the creation and analysis of stability of the Airbus A320-200
aircraft model using the computer program flow5. Aircraft stability theory necessary for
stability analysis interpretation is explained. The way in which the computer program flow5 is
used, along with its methodology and limitations, is described. The creation process of airfoil,
component and the overall Airbus A320-200 aircraft model which is used in the stability
analysis is presented. The parameters and methods of displaying the results of the conducted
stability analysis are specified. The results of stability analysis are presented and explained, and
final considerations are provided at the end.

KEYWORDS: stability; aircraft; model; analysis
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1. Uvod

Stabilnost zrakoplova prati se od samog pocetka zrakoplovstva letom Wright Flyera 1903.
godine. Razumijevanje stabilnosti zrakoplova nuzno je prilikom dizajna zrakoplova kako bi se
omogucilo sigurno i jednostavno upravljanje istim. Razvojem zrakoplovstva i tehnologije
opcenito, razvijene su i nove metode analize te promatranja stabilnosti. Jedna od tih metoda je
upotreba racunala za analizu 1 promatranje stabilnosti zrakoplova. Upotrebom racunala,
dizajnerima zrakoplova omoguceno je stvaranje ucinkovitijeg dizajna zrakoplova i bolje
shvacanje stabilnosti zrakoplova.

Cilj ovog zavrsnog rada je stvoriti model zrakoplova Airbus A320 i izvrSiti analizu
stabilnosti tog modela pomocu ra¢unalnog programa flowS5 te iznijeti rezultate izvrSene analize.
Rad je sastavljen od pet poglavlja:

prvo poglavlje, uvodni dio, u kojem je definiran zadatak rada i opisana struktura samog
zavr$nog rada.

U drugom poglavlju definiran je pojam stabilnosti zrakoplova i razli¢ite vrste stabilnosti
zrakoplova.

Trece poglavlje pojasnjava kako ¢e se Kkoristiti ratunalni program flow5 i postupak izrade
modela zrakoplova Airbus A320 koji ¢e biti koriSten za analizu stabilnosti.

Rezultati analize stabilnosti modela zrakoplova Airbus A320 predstavljeni su u ¢etvrtom
poglavlju.

U petom poglavlju, tj. zaklju¢nom dijelu rada iznesena su zaklju¢na razmatranja ovog
rada.



2. Stabilnost zrakoplova

Stabilnost je jedan od najvaznijih parametara prilikom dizajna zrakoplova i ona opisuje
svojstvo (tendenciju) samog zrakoplova da se vrati u stanje ravnoteze nakon ucinka neke
vanjske sile (poremecaj). Stabilnost moze biti statiCka ili dinamicka, a promatrani sustav
(zrakoplov) moze biti stabilan, nestabilan ili neutralan.

Staticka stabilnost opisuje inicijalni odziv zrakoplova nakon poremecaja u ravnoteZnom
letu, dok se dinamicka stabilnost bavi odazivom zrakoplova tijekom vremena nakon
poremecaja u ravnoteznom letu. Dinamicki stabilan zrakoplov mora biti i staticki stabilan [1].
Stabilan zrakoplov je zrakoplov koji ima tendenciju vratiti se u stanje ravnoteze nakon
poremecaja, a nestabilan zrakoplov je zrakoplov koji ima tendenciju udaljavati se od
ravnoteznog polozaja nakon poremecaja. Neutralan zrakoplov je zrakoplov koji ostaje u stanju
ravnoteze nakon poremecaja, no neutralna stabilnost je iznimno rijetka u zrakoplovstvu [2] i
nece se promatrati. Slike 1. 1 2. prikazuju staticku 1 dinami¢ku stabilnost za lakSu vizualizaciju
stabilnosti.
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Slika 1. Ilustracija staticke stabilnosti
(a) Staticki stabilan sustav (b) Staticki nestabilan sustav (c) Staticki neutralan sustav
lzvor: [2]

NEUTRALNA DINAMIEKA STABILNOST|

POZITIVNA DINAMIEKA STABILNOST

Slika 2. Ilustracija dinamicke stabilnosti
Izvor: [1]



Osim podjele stabilnosti po tendenciji zrakoplova nakon poremecaja, stabilnost se moze
I podijeliti na temelju promatrane osi zrakoplova. Glavne osi zrakoplova su uzduzna os (x-0S),
popre¢na os (y-0S) i vertikalna os (z-0s). Stabilnost na temelju promatrane osi moze biti
uzduzna, poprecna i direkcionalna. Navedene stabilnosti ¢e biti pojaSnjene u nastavku ovog
rada. Slika 3. prikazuje ilustraciju glavnih osi zrakoplova i rotacije oko njih, poznavanje glavnih
osi zrakoplova nuzno je za shvacanje stabilnosti na temelju promatrane osi zrakoplova.

teziste
Popreéna os
(y-os)

Uzduina os

valjanje

Slika 3. Glavne osi zrakoplova i rotacije oko njih
Izvor: [3]

2.1. Uzduzna stabilnost zrakoplova

Uzduzna stabilnost zrakoplova je kretanje zrakoplova oko popreéne osi nakon
poremecaja (utjecaj vjetra ili pilota) [4]. Ovisi o vezi izmedu momenta propinjanja i napadnog
kuta ili koeficijenta uzgona uz nuzne uvjete [1]:

- moment propinjanja je negativan za pozitivhu promjenu napadnog kuta ili obrnuto

- moment propinjanja pri kutu nultog uzgona (Cwmo) mora biti pozitivan kako bi
postojao napadni kut za koji ¢e zrakoplov biti uravnotezen

- napadni kut za ravnoteZu (coe) mora biti u rasponu napadnih kutova za moguci let.

Krilo samo po sebi nije u ravnoteZi te se uravnotezuje dodavanjem repne povrsine u
konfiguraciju zrakoplova. Repna povrsSina zrakoplova ima ulogu stabilizacije i upravljanja
zrakoplova i moze biti u konvencionalnoj ili kanard konfiguraciji [1]. U konvencionalnoj
konfiguraciji, repna povrSina ima negativan napadni kut i stvara negativan uzgon, pozitivan
moment oko tezista zrakoplova koji nastaje ¢e stabilizirati zrakoplov ako nadvlada negativan
moment oko aerodinamickog centra zrakoplova. Ova situacija prikazana je na slici 4.

TeZiste zrakoplova

Pozitivno zakrivljeno krilo na C; =0 Rep s negativnim uzognom

Slika 4. Konvencionalna konfiguracija repne povrsine u kombinaciji s krilom
lzvor: [2]



U kanard konfiguraciji, repna povrSina ima pozitivan napadni kut i stvara pozitivan
uzgon te negativan moment oko teziSta zrakoplova koji nastaje stabilizira zrakoplov ako
nadvlada pozitivan moment oko aerodinamickog centra zrakoplova. Ova situacija prikazana je
na slici 5. Kanard konfiguracija nazalost ima negativan utjecaj na protok zraka preko krila te iz
tog razloga nije popularna [2].

TeZiste zrakoplova

Rep s pozitivnim uzgonom Pozitivno zakrivljeno krilo na C =0

&

Slika 5. Kanard konfiguracija repne povrsine u kombinaciji s krilom
Izvor: [2]

Polozaj teziSta zrakoplova takoder ima utjecaj na uzduznu stabilnost zrakoplova.
Pomicanjem teZziSta zrakoplova prema repnoj povrsSini, moment repne povrsine ¢e se smanjiti
(zbog smanjenja kraka sile), a moment krila ¢e se povecati (zbog povecanja kraka sile).
Daljnjim pomicanjem teziSta zrakoplova, teziste zrakoplova ¢e se nalaziti na takvoj poziciji da
¢e momenti krila i repa biti jednakog iznosa. U takvoj situaciji ne¢e biti momenta oko tezista
zrakoplova nakon poremecaja i zrakoplov se nece vratiti u pocetno stanje ravnoteze (zrakoplov
¢e biti stati¢ki neutralno stabilan) [4]. Pozicija teZiSta zrakoplova za koju je zbroj momenata
krila i repa jednak nuli zove se neutralna tocka.

Prilikom dizajna zrakoplova, nije pozeljno da teziste zrakoplova bude preblizu neutralne
tocke i1z razloga $to veca udaljenost teziSta zrakoplova od neutralne tocke povecava staticku
uzduZnu stabilnost zrakoplova. Kako bi zrakoplov bio upravljiv, minimalna koli¢ina uzduzne
stabilnosti je pozeljna te se uvodi krmeno (aft) ograni¢enje pozicije tezista zrakoplova koje se
nalazi ispred neutralne tocke [4]. Udaljenost izmedu pozicije teziSta zrakoplova i ograni¢enja
pozicije teziSta zove se statiCka rezerva ili staticka margina.

Osim polozaja teziSta zrakoplova i konfiguracije repne povrsine, dijelovi (komponente)
zrakoplova takoder imaju svoj doprinos ukupnom momentu propinjanja zrakoplova [4]:

- doprinos krila uzduznoj stabilnosti zrakoplova primarno ovisi o udaljenosti izmedu
aerodinamickog centra (tocka na srednjoj aerodinamickoj tetivi [MAC] u kojoj
moment propinjanja krila ne ovisi o koeficijentu uzgona) i teZiSta zrakoplova. U
konvencionalnoj konfiguraciji zrakoplova, aerodinamicki centar nalazi se ispred
teziSta zrakoplova te krilo doprinosi nestabilnim momentom propinjanja. Uzimajuci
u obzir da je krilo dominantna aerodinamicka povrsina zrakoplova, svaka promjena u
doprinosu krila stabilnosti zrakoplova ¢e znatno utjecati na stabilnost zrakoplova [4].

- doprinos trupa je u vecini slucajeva destabilizirajuéi jer strujanjem zraka simetri¢no
tijelo stvara nestabilan moment propinjanja

- doprinos repne povrsine je obi¢no najutjecajniji u stvaranju stabiliziraju¢eg momenta
propinjanja. Poveéanje uzgona na repnim povr§inama stvara negativan
(stabiliziraju¢i) moment oko teziSta zrakoplova.



Doprinos dijelova (komponenata) zrakoplova na prikazan je na slici 6. Stabilizirajuci
moment ima negativan nagib na grafu ovisnosti koeficijenta momenta propinjanja o
koeficijentu uzgona, dok destabiliziraju¢i moment ima pozitivan nagib na grafu.

Cwm KRILO + TRUP

SAMO KRILO

ZRAKOPLOV

CG @ 30% MAC

SAMO
REPNA POVRSINA

Slika 6. Ukupni doprinos dijelova zrakoplova uzduznoj stabilnosti zrakoplova
Izvor: [4]

Kao sto je ve¢ spomenuto na pocetku ovog potpoglavlja, staticka stabilnost zrakoplova
uvjetuje dinamicku stabilnost zrakoplova. Dinamicka uzduzna stabilnost promatra odziv
zrakoplova tijekom vremena nakon poremecaja i odredena je periodom jedne oscilacije (T) 1
vremenom potrebnom da se amplituda oscilacije smanji na % pocetne vrijednosti. Pri
promatranju dinamicke uzduZzne stabilnosti zrakoplova promatramo kut propinjanja zrakoplova
(0), napadni kut zrakoplova (o), brzinu leta zrakoplova (V) 1 visinu na kojoj zrakoplov leti (h).

Mogu se uociti dvije vrste oscilacija [1]:

- oscilacije dugog perioda — tzv. dugoperiodi¢ni mod (phugoid)
- oscilacije kratkog perioda - tzv. kratkoperiodi¢ni mod.

Dugoperiodi¢ni mod dinamicke uzduzne stabilnosti sastoji se od primjetnih varijacija u
kutu propinjanja, visini leta i brzini pri gotovo nepromjenjivom napadnom kutu zrakoplova.
Tipi¢ni period samih dugoperiodi¢nih oscilacija traje izmedu jedne i dvije minute te ih pilot
lako moze kontrolirati [4].

Kratkoperiodi¢ni mod dinamicke uzduzne stabilnosti sastoji se od izraZzenih promjena
napadnog kuta zrakoplova i kutne brzine propinjanja zrakoplova pri gotovo konstantnoj brzini
I visini leta zrakoplova. Period kratkoperiodi¢nih oscilacija je veoma kratak (dvije sekunde ili
krace) te ih pilot ne moze lako kontrolirati, stoga se moderni zrakoplovi opremaju
prigusiva¢ima propinjanja (pitch dampers) koji automatski kompenziraju oscilacije kratkog
perioda [1].



2.2. Direkcionalna stabilnost zrakoplova

Direkcionalna stabilnost zrakoplova je stabilnost zrakoplova oko vertikalne osi
zrakoplova, a ponekad se naziva i vjetrokazna stabilnost (weathercock stability). Direkcionalnu
stabilnost zrakoplova osigurava rep zrakoplova razvijanjem momenta skretanja (N) koji vraca
zrakoplov u ravnotezu nakon poremecaja koji je doveo do kuta klizanja zrakoplova [1].

Kut klizanja (f) odnosi se na pomicanje produljene uzduzne osi zrakoplova dalje od
relativnog strujanja zraka te je pozitivan kada relativno strujanje zraka dolazi s desne strane
zrakoplova [4]. Kut Kklizanja prikazan je na slici 7. Stati¢ka direkcionalna stabilnost se temelji
na odzivom zrakoplova na kut Kklizanja. Ovisnost koeficijenta momenta skretanja o kutu
klizanja prikazana je na slici 8. Pri malim kutovima klizanja, veliki pozitivan nagib krivulje
prikazuje veliku direkcionalnu stabilnost, dok je pri velikim kutovima klizanja zrakoplov

neutralno stabilan [1].

RELATIVNO
STRUJANJE ZRAKA
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L/

KUT ~

KLIZANJA SKRETANJE U LIJEVO DAJE
KUT KLIZANJA U DESNO

4+ N, MOMENT SKRETANJA

l.

Slika 7. llustracija kuta klizanja zrakoplova
Izvor: [4]
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Slika 8. Ovisnost koeficijenta momenta skretanja o kutu klizanja
Izvor: [4]



Dijelovi zrakoplova uvelike doprinose direkcionalnoj stabilnosti zrakoplova [4]:

- doprinos trupa direkcionalnoj stabilnosti zrakoplova uglavnom je destabilizirajuci
zato Sto kut klizanja stvara bo¢nu aerodinamicnu silu koja djeluje kroz aerodinamicki
centar trupa koji se najéeScée nalazi ispred teZiSta zrakoplova [4]

- doprinos ravnog krila direkcionalnoj stabilnosti je zanemariv, no ako krilo ima kut
strijele, doprinos je stabilizirajuci jer ,,prednje* krilo stvara ve¢i uzgon od ,,zadnjeg*
krila 1 skre¢e zrakoplov u smjeru relativnog strujanja zraka. Ova situacija prikazana
je naslici 9.

- kormilo zrakoplova (vertikalni stabilizator) je glavni izvor direkcionalne stabilnosti
zrakoplova. Kut klizanja uzrokuje promjenu uzgona (bocne sile) i stvara moment
skretanja oko tezista zrakoplova koji skre¢e zrakoplov u smjeru relativnog strujanja
zraka. Moment skretanja koji nastaje obi¢no velikog intenziteta zato $to je krak sile
uzgona velik zbog udaljenosti repa zrakoplova od teziSta zrakoplova. Osim kraka sile
uzgona, povrSina kormila zrakoplova uvelike utjece na veli¢inu momenta skretanja
zrakoplova.

- kako bi se nadvladala nestabilnost trupa, na zrakoplove se ugraduju dorsalne i
ventralne peraje koje su mali aeroprofili malog aspektnog odnosa. Dorsalna peraja je
ugraduje na gornji dio trupa pri repu dok se ventralna peraja ugraduje na donji dio
trupa pri repu. Dorsalna i ventralna peraja prikazane su naslici 10. Pri ve¢im kutovima
klizanja dorsalna i1 ventralna peraja stvaraju stabiliziraju¢i moment skretanja, dok su
pri manjim kutovima klizanja neutralne.

Ukupni doprinos dijelova zrakoplova direkcionalnoj stabilnosti zrakoplova prikazan je na
slici 11. Stabiliziraju¢i moment ima pozitivan nagib na grafu ovisnosti koeficijenta momenta

skretanja o kutu klizanja, dok destabiliziraju¢i moment ima negativan nagib na grafu.
B
‘ Y vy NORMALA
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Slika 9. llustrirana razlika napadnog kuta krila sa strijelom
lzvor: [4]
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Slika 10. Dorsalna i ventralna peraja na trupu zrakoplova
Izvor: [4]
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Slika 11. Ukupni doprinos dijelova zrakoplova direkcionalnoj stabilnosti zrakoplova
Izvor: [4]

2.3. Poprecna stabilnost zrakoplova

Poprecna stabilnost zrakoplova ukljucuje razmatranje momenta valjanja (L) uslijed kuta
klizanja. Poprecni poremecaj zrakoplova koji je u ravnoteznom letu stvara kut klizanja koji
stvara moment valjanja koji djeluje tako da vraca zrakoplov u ravnotezni let [4]. Kut klizanja
je pozitivan ako dolazi s desne strane zrakoplova [1]. Ovisnost koeficijenta momenta kotrljanja
0 kutu klizanja prikazan je na slici 12.

KOEFICIJENT MOMENTA KOTRLJANJA

+ NESTABILNO
I

-
-
-
-
-
-
-
g
-
e

‘‘‘‘‘ NEUTRALNO -,
— o ry >
‘‘‘‘‘‘ KUT KLIZANJA, B
- STABILNO

z

Slika 12. Ovisnost koeficijenta momenta kotrljanja o kutu klizanja
Izvor: [4]



Potrebna ja¢ina popre¢ne stabilnosti ovisi o puno toga iako je pozeljno da zrakoplov bude
poprecno stabilan [1]:

prevelika statiCka poprecna stabilnost otezava polijetanje i slijetanje zrakoplova u
uvjetima bo¢nog vjetra i moze dovesti do oscilatornog sprezanja s direkcionalnim
gibanjem koje je nepozeljno

prevelika popre¢na stabilnost u kombinaciji s nepozeljnim skretanjem (adverse yaw)
otezava performanse zrakoplova u valjanju

kako bi kvaliteta upravljanja zrakoplovom bila dobra, potrebno je imati slabu
pozitivnu poprecnu stabilnost.

Krilo ima najveci utjecaj na poprecnu stabilnost zrakoplova zbog dihedralnog kuta, svog
poloZaja i kuta strijele. Kombinacija dihedralnog kuta, polozaja krila, kuta strijele i utjecaja
snage motora i zakrilca naziva se dihedralni efekt.

dihedralni kut krila je polozaj krila koji je takav da su krila ugradena na zrakoplov
»prema gore* u odnosu na poprec¢nu os zrakoplova. Opcenito dihedralni kut krila
pozitivno doprinosi poprec¢noj stabilnosti zrakoplova.

krila na zrakoplovu mogu biti ugradena visoko (visokokrilac), srednje (srednjekrilac)
I nisko (niskokrilac). Visoko ugradena krila imaju znacajan utjecaj dihedralnog
efekta, pa zrakoplov s nisko ugradenim krilima naj¢eSc¢e treba znacajan dihedralni
kut, dok ga zrakoplov s visoko ugradenim krilima ne treba [1]. Zrakoplov sa srednje
ugradenim krilima ima dihedralni efekt koji je jednak dihedralnom efektu samo krila,
tj. zanemariv je.

utjecaj kuta strijele krila na dihedralni efekt proporcionalan je koeficijentu uzgona te
kutu strijele krila. Zrakoplov s kutom strijele krila zahtjeva manji dihedralni kut krila
nego zrakoplov s ravnim krilima [4]. Kut strijele krila pozitivho doprinosi
dihedralnom efektu, tj. poprecnoj stabilnosti zrakoplova

kormilo zrakoplova moze malo doprinijeti dihedralnom efektu. Ako je kormilo
zrakoplova veliko, boc¢na sila nastala kutom klizanja moze stvoriti moment valjanja i
moment skretanja. Opcenito je utjecaj kormila zrakoplova na poprecnu stabilnost
zrakoplova veoma malen. Ventralna peraja zrakoplova stvara destabiliziraju¢i
moment valjanja te negativno doprinosi poprecnoj stabilnosti zrakoplova.



Slika 13. prikazuje razliku stvaranja uzgona izmedu dva krila koja su ugradena dihedralno
na trup zrakoplova.

Slika 13. llustracija dihedralnog kuta krila zrakoplova
Izvor: [1]

Kada na zrakoplov djeluje kut klizanja, poprecni i direkcionalni odziv zrakoplova je
spregnut. Za dinamicku poprecnu i direkcionalnu stabilnost zrakoplova karakteristicna su tri
gibanja [1]:

- spiralna divergencija — u slucaju da je direkcionalna stabilnost ja¢a od dihedralnog
efekta, zrakoplov ulazi u spiralno poniranje prema tlu

- dutch roll — serija zaokreta se zrakoplov valja u jednom pravcu, a skrec¢e u drugi.
Kombinacija valjanja i skretanja ¢iji period traje od 3 do 15 sekundi

- mod valjanja — aperiodski obi¢no stabilan mod, prigusenje valjanja uslijed kutne
brzine valjanja krila

Spiralna divergencija pojavljuje se kada je direkcionalna stabilnost zrakoplova puno veca
od dihedralnog efekta. Kada se pojavi mali kut klizanja na zrakoplov u ravnoteznom letu, velika
direkcionalna stabilnost zrakoplova skrec¢e nos zrakoplova u smjeru relativnog strujanja zraka
dok dihedralni efekt zaostaje u vracanju zrakoplova u ravnotezno stanje lateralno. Stopa
divergencije u spiralnom kretanju je postepen, pa pilot s lakocom moze kontrolirati spiralnu
divergenciju [4].

Dutch roll se pojavljuje kada je dihedralni efekt puno ve¢i u usporedbi sa statiCkom
direkcionalnom stabilno$¢u. Dutch roll je spregnuta poprecna i direkcionalna oscilacija koja
nastaje kada dihedralni efekt valja zrakoplov prilikom skretanja zbog povecanja uzgona na
»prednjem* krilu. Povecani inducirani otpor na krilu koje se podize ¢e skrenuti zrakoplov
suprotno od skretanja uzrokovanog dihedralnim efektom koje ¢e izokrenuti spregnute oscilacije
[4]. Na zrakoplove koji teze dutch rollu ugraduju se prigusivaci skretanja (yaw dampers). Ako
prigusivac skretanja ne uspije prigusiti dutch roll, pilotu je preporuceno prigusiti dutch roll
krilcima. Pokusa li pilot prigusiti dutch roll kormilom, oscilacije uzrokovane pilotom (P10 —
pilot induced oscillations) mogu uzrokovati da pilot izgubi kontrolu i dutch roll postane
divergentan.

Mod valjanja (eng. roll mode) nastaje kada zrakoplov pri valjanju kutnom brzinom oko
teziSta stvara translacijsku komponentu brzine na vrhovima krila. Zbog raspodjele uzgona na
krilima, nastaje negativni moment valjanja koji se suprotstavlja kutnoj brzini.
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3. Numericki proracun parametara stabilnosti

Kako je stabilnost zrakoplova vrlo bitan parametar pri dizajnu i proizvodnji zrakoplova,
uz zrakoplovstvo, razvijale su se metode i alati analize stabilnosti zrakoplova, a jedan od njih
je analiza stabilnosti zrakoplova uz pomo¢ rac¢unala. Isprva su se za analizu stabilnosti
zrakoplova uz pomo¢ raCunala razvijali programi koriSteni u vojne i profesionalne
(komercijalne) svrhe, ali napretkom i Sirom dostupnosti ra¢unalne tehnologije, razvijeni su
racunalni programi namijenjeni amaterima. Flow5 je takav racunalni program i on ¢e biti
koriSten za analizu stabilnosti zrakoplova Airbus A320-200 (u daljnjem tekstu A320).
Zrakoplov A320 je odabran za analizu zato $to je obitelj A320 europskog proizvodaca Airbus
jedna od najpopularnijin obitelji zrakoplova na svijetu te ih Kkoristi i hrvatska nacionalna
aviokompanija Croatia Airlines.

Racunalni program flow5 je alat za analizu zrakoplova i jedra koja se koriste za operacije
pri malim Reynoldsovim brojevima s namjenom da preliminarni dizajn krila, zrakoplova i jedra
bude pouzdan, brz i prilagoden korisniku. Flow5 je sljedeca generacija programa xflr5 koji je
razvijen za svrhu analize zrakoplova i sail7 koji je razvijen za svrhu analize jedra, no nakon 15
godina razvoja programa xflr5 i sail7, programer André Deperrois odlucio je poceti ispocetka i
prepisati izvorni kod programa kako bi doradio funkcionalnosti i integrirao oba programa u
jedan unificirani program [5].

Program flow5 bit ¢e koristen za izradu modela zrakoplova A320 u mjerilu 1:1 i analizu
stabilnosti pomocu ugradene metode analize stabilnosti. Potrebno je napomenuti da je program
flow5 namijenjen za analizu zrakoplova koji se koriste za operacije pri malim Reynoldsovim
brojevima, a Reynoldsov broj ovisi o duljini karakteristi¢ne duljine (duljina tetive aeroprofila)
i brzini zrakoplova. Zrakoplov A320 ima srednju aerodinamicku tetivu duljine 4,26 m i leti
brzinama do 450 ¢vorova (231,5 m/s) te se koriStenjem tih podataka dobiva Reynoldsov broj
od preko 67 milijuna, $to je daleko veci Reynoldsov broj od Reynoldsovog broja za koji je
program flow5 namijenjen.

oo PVIC_ 12252315426
= T4 T 17889-10-5

= 67.532.156,63

pri uvjetima ISA/SL (International Standard Atmosphere Sea Level), gdje je p gustoca
zraka, v brzina leta zrakoplova, ¢ karakteristicna duljina (srednja aerodinamicka tetiva) i |
dinamicki koeficijent viskoznosti

Opcenito se program flow5 koristi za dizajn i analizu bespilotnih modela zrakoplova (s
pogonom i bez pogona) koji su puno manji od modela zrakoplova A320 koji ¢e biti koriSten u
ovom radu. Stoga, postoji odstupanje rezultata analize stabilnosti zrakoplova A320 pomocu
programa flow5 1 rezultata analize stabilnosti koja bi bila izvr§ena pomocu programa koji je
namijenjen za vojnu ili profesionalnu svrhu.
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Osim ogranic¢enja programa flow5 vezanih za Reynoldsov broj, bitno je napomenuti da
¢e za analizu stabilnosti zrakoplova A320 biti izraden pojednostavljen model zrakoplova (bez
motora, upravljackih povrSina, prozora, vrata, itd.). Model koji ¢e biti izraden sastojat ¢e se od
pojednostavljenog krila bez kuta dijedra, horizontalnog i vertikalnog stabilizatora i trupa.

Navier-Stokes jednadZzbe su parcijalne diferencijalne jednadZzbe koje opisuju gibanje
viskoznih fluida. Moglo bi se re¢i da su Navier-Stokes jednadzbe vazne za dinamiku fluida kao
Sto su Maxwellove jednadzbe vazne za elektromagnetizam, tj. fundamentalne su. Ra¢unalna
dinamika fluida se temelji na numeri¢kom izra¢unu Navier-Stokes jednadzbi, medutim izracun
rjeSenja Navier-Stokes jednadzbi je izrazito tezak te se koriste metode pojednostavljenja kako
bi se dobila aproksimativna rjeSenja. Program flow5 Koristi takve metode. Prvi korak
pojednostavljenja je da se rijeSimo parametra koji stvara veci dio kompleksnosti, a to je
viskoznost. Zanemarivanjem viskoznosti dobivaju se Eulerove jednadzbe koje opisuju gibanje
kontinuitet u fluidu kojemu je viskoznost jednaka nuli, tj. u neviskoznom fluidu. Daljnje
pojednostavljenje pretpostavlja da se Cestice fluida ne rotiraju prilikom gibanja kako bi se
dobilo potencijalno ili nevrtlozno strujanje fluida. Neki primjeri potencijalnih strujanja su
izvor/ponor, dvopol i vrtlog. Daljnjim pretpostavljanjem da strujanje fluida nije stlac¢ivo dobiva
se Laplaceova jednadzba koja vrijedi za nestla¢ivo i nevrtlozno strujanje. RjeSenja Laplaceove
jednadzbe se izracunavaju u 2D i 3D okruzenju u programu flow5 [5].

Kako bi se dobila rjeSenja Laplaceove jednadzbe, potrebno je izracunati potencijal za koji
vrijedi da je gradijent potencijala brzine jednak nuli i koji zadovoljava grani¢ne uvjete. Program
flow5 koristi dvije vrste graniénih uvjeta: Dirichlet i Neumann grani¢ni uvjeti. Dirichlet
grani¢ni uvjeti odreduju vrijednost potencijalne funkcije na specificnim lokacijama, dok
Neuman grani¢ni uvjeti odreduju vrijednost gradijenta potencijalne funkcije na povrSinama.
Ako se za izracun rjeSenja Laplaceove jednadzbe koristi panel metoda, potrebno je primijeniti
Kuttin uvjet. Krilo stvara uzgon tako da preusmjerava strujanje prema dolje, a to se dogada
kada nastaje vrtlog oko krila koji dodaje svoje polje brzina brzini slobodnog strujanja. Kuttin
uvjet navodi da vrtlog koji nastaje mora imati takvo strujanje da brzina ukupnog strujanja
(slobodno strujanje + vrtlog) na izlaznom rubu mora biti jednaka i na gornjaci i donjaci krila
[5]. Tablica 1 prikazuje pregled metoda koristenih u programu flows5.

Tablica 1. Metode koristene u programu flow5

Metoda Elementarna rjeSenja Grani¢ni uvjeti
Lifting Line Theory (LLT) Vrtlozi Neumann
Vortex Lattice Method (VLM) Vrtlozi Neumann
Panel Method Ploce izvora/ponora i dvopola | Neumann i/ili Dirichlet
Triangle based Galerkin Method | Ploce izvora/ponora i dvopola | Neumann i/ili Dirichlet

Izvor: [5]
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Lifting Line Theory (LLT) pretpostavlja da je krilo linearni vrtlog koje svoju cirkulaciju
postepeno ispusta u svom tragu. Pretpostavkom da je krilo linearni vrtlog, gubi se mogucnost
uracunavanja efekta dijedra ili kuta strijele.

Vortex Lattice Method (VLM) pozicionira vrtloge i primjenjuje Neumann grani¢ni uvjet
na svaku elementarnu plocu. Program flow5 koristi dvije vrste VLM metode: VLM1 koja
Koristi jedan vrtlog oblika potkove za svaku elementarnu plo¢u te VLM2 koja koristi prstenasti
vrtlog za svaku elementarnu plocu i vrtlog oblika potkove na izlaznom rubu krila.

Panel Method koristi jednu plo¢u dvopola i jednu plocu izvora/ponora za svaku
elementarnu plocu uz grani¢ni uvjet koji vrijedi samo unutar svake ploce.

Triangle-based Galerkin Method je unaprijedena Panel metoda koja svaku plocu
zamjenjuje dvama trokutastim plocama. Ova metoda biti ¢e detaljnije pojasnjena u narednim
poglavljima.

3.1. Tehnicko-eksploatacijske karakteristike zrakoplova Airbus A320

Od kada je Airbus lansirao obitelj uskotrupnih mlaznih zrakoplova A320, stvorio je
svjetski standard udobnog leta na kratkim do srednje dugim relacijama. Zrakoplov Airbus
A320-200, prikazan na slici 14, nudi prilagodljivu kabinu koja se moze Koristiti u
konfiguracijama od 140 do 180 sjedala [6]. Tablica 2 prikazuje neke tehnicko-eksploatacijske
karakteristike zrakoplova A320-200, ¢iji model ¢e se koristiti za analizu stabilnosti.

Slika 14. Zrakoplov Airbus A320-200 u letu
Izvor: [6]
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Tablica 2. Tehnicko-eksploatacijske karakteristike zrakoplova Airbus A320-200

duljina 37,57 m
visina 11,76 m
raspon Krila 34,11 m
povrsina krila 122,40 m?
dolet 3350 NM
maksimalna brzina 480 kt
brzina krstarenja 470 kt
brzina sigurnog uzlijetanja (V2) 145 kt
brzina prilaza (Va) 135 kt
prakti¢ni vrhunac leta 41.000 ft
visina krstarenja 39.000 ft
operativna masa 44.294 kg
MTOM (Maximum Take-Off Mass) 74.000 kg
konfiguracija motora 2x CFM56-5B4
potisak jednog motora 98-120 kN

Izvori: [6], [7], [8], [9]

3.2. lzrada aeroprofila modela zrakoplova Airbus A320

Prilikom izrade modela bilo kojeg zrakoplova u programu flow5 potrebno je zapoceti
odabirom i dizajniranjem aeroprofila koji ¢e biti koristen na modelu zrakoplova u modulu Foil
Design. Flow5 nudi dizajn aeroprofila na $est nacina:

interpolacijom aeroprofila pomocu dva ve¢ dizajnirana aeroprofila

odabirom NACA aeroprofila upisivanjem naziva zeljenog NACA aeroprofila (4 ili 5
znamenkasti NACA aeroprofili)

odredivanjem tocaka gornjake i donjake aeroprofila koordinatama

rucni dizajn aeroprofila pocevsi od simetricnog klina (from 1 spline)

rucni dizajn aeroprofila pocevsi od asimetricnog klina (from 2 splines)

rucni dizajn aeroprofila odredivanjem zakrivljenosti 1 pozicije srednje linije

Aeroprofili koji su dizajnirani za upotrebu na modelu zrakoplova A320 su SG6040 i
NACA 0009. Bitno je napomenuti da odabrani aeroprofili nisu identi¢ni aeroprofilima koji se
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zapravo koriste na zrakoplovu A320 zato sto proizvodaci zrakoplova velik dio informacija o
dizajnu svojih zrakoplova smatraju poslovnom tajnom i nisu javno dostupne, a jedna od tih
informacija su aeroprofili koriSteni prilikom dizajna zrakoplova.

Aeroprofil SG6040 odabran je nakon §to je iz geometrije aeroprofila zrakoplova odredeno
(superkriti¢ni acroprofil). Medutim, analiza i koriStenje superkriti¢nih aeroprofila nije moguce
u flow5, te je na web stranici Airfoil Tools pomocu popisa aeroprofila sli¢nih aeroprofilu LS(1)-
0417 (Similar Airfoils) usporedbom podataka o debljini i zakrivljenosti aeroprofila pronaden
SG6040. Podaci o aeroprofilima koriStenim na repu zrakoplova A320 nisu dostupni javno, te je
aeroprofil NACA 0009 odabran zato Sto se obi¢no na repu zrakoplova koriste simetri¢ni
aeroprofili kojima je debljina izmedu 9% i 15%, a aeroprofil NACA 0009 je simetri¢an i
debljina aeroprofila iznosi 9%.

Aeroprofili SG6040 i NACA 0009 su dizajnirani u flow5 odredivanjem toc¢aka gornjake
i donjake aeroprofila koordinatama koje su pribavljene na web stranici Airfoil Tools ( [10] i

[11]).

Slike 15 i 16 prikazuju aeroprofile SG6040 i NACA 0009 koji su dizajnirani u flow5 za
upotrebu na modelu zrakoplova A320.

Foil object table

ness (%) at (3) Camber (1) at (% Pomnts TE Flap (%) IE xHinge (3) TE vHinge (2) Show Camber line
566040 1€.00 35.14 2.50 0,01 81 0.00 0.00 0.00

Slika 15. Aeroprofil SG6040 dizajniran u flow5 u usporedbi s aeroprofilom LS(1)-0417

Foil object table

Slika 16. Aeroprofil NACA 0009 dizajniran u flow5
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Kako bi nakon izrade modela zrakoplova mogla izvrsiti analiza stabilnosti, potrebno je
prvo izvrsiti analizu aeroprofila koji ¢e se koristiti za model zrakoplova. Analiza aeroprofila u
flow5S nije moguca zbog ograni¢enja GNU General Public License [12]. Stoga, analiza
aeroprofila izvrSena je pomocu ugradene funkcije flow5 koja izvozi podatke o aeroprofilu u
racunalni program xflr5, zatim izvrSavanje analize aeroprofila pomocu xflrS te ponovnim
uvozenjem rezultata analize u flow5. Analize aeroprofila SG6040 i NACA 0009 provedene su
u standardnim ISA uvjetima atmosfere na razini mora pri Reynoldsovim brojevima od 10.000
do 8,5-10" i napadnim kutovima od -30° do 30° svakih 0,5°. Sljedeéi grafovi prikazuju podatke
za Reynoldsov broj 7,68-10° (NACA 0009 i SG6040) i Reynoldsov broj 3,76-10" (NACA 0009
I SG6040) kako bi se vizualizirala razlika performansi aeroprofila pri malim brzinama
(26,33 m/s) i velikim brzinama (128,89 m/s).

Slika 17. prikazuje graf ovisnosti koeficijenta uzgona o napadnom kutu aeroprofila tj.
Cr/a graf.

Alpha

Slika 17. Ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu aeroprofila
Re = 7,68-10° (NACA 0009 i SG6040)
Re = 3,67-10” (NACA 0009 i SG6040)

Za aeroprofil NACA 0009 postoji linearna ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu
koja je gotovo neovisna o promjenama Reynoldsovog broja kod manjih napadnih kutova -9 <
a <9, dok za aeroprofil SG6040 takva linearna ovisnost postoji za napadne kutove U rasponu -
10 < a < 7. Vrijednost kuta nultog uzgona za aeroprofil NACA 0009 iznosi oo = 0° zbog
simetrije aeroprofila, dok za aeroprofil SG6040 koji nije simetri¢an iznosi oo = -3,40° i oo =
-3,51°. Kod vecih napadnih kutova dolazi do odvajanja grani¢nog sloja (tj. sloma uzgona nakon
kriticnog napadnog kuta) s gornjake aeroprofila te gradijent porasta koeficijenta uzgona pocinje
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opadati do kriticnog napadnog kuta kada koeficijent uzgona pocinje padati. Ista situacija dogada
se pri ,,ve¢im* negativnim napadnim kutovima gdje dolazi do odvajanja grani¢nog sloja s
donjake, rezultiraju¢i porastom koeficijenta uzgona. Vrijednosti kriti¢nih napadnih kutova i
maksimalnog koeficijenta uzgona prikazane su u tablici 3.

Tablica 3. Vrijednosti kriticnih napadnih kutova i maksimalnog koeficijenta uzgona

NACA 0009 | NACA 0009 | SG6040 | SG6040

Kriti¢ni napadni kut (o) 16,5° 17,5° 18,5° 19,0°

Maksimalni koeficijent uzgona (Crmax) 1,5275 1,6763 1,7027 | 1,8789

Slika 18. prikazuje graf ovisnosti koeficijenta otpora o napadnom kutu aeroprofila tj. Co/a
graf.

cd

Alpha

Slika 18. Ovisnost koeficijenta otpora o napadnom kutu aeroprofila
Re = 7,68-10° (NACA 0009 i SG6040)
Re = 3,67-107 (NACA 0009 i SG6040)

Iz grafa je vidljivo da je funkcija oblika parabole. Koeficijent otpora ima malu vrijednost
1 gotovo se ne mijenja pri malim napadnim kutovima, no pri ve¢im napadnim kutovima pocinje
naglo rasti.
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Slika 19. prikazuje graf ovisnosti koeficijenta uzgona o koeficijentu otpora aeroprofila tj.
CL/Cp graf ili polara aeroprofila.

Slika 19. Ovisnost koeficijenta uzgona o koeficijentu otpora aeroprofila
Re = 7,68-10° (NACA 0009 i SG6040)
Re = 3,67-107 (NACA 0009 i SG6040)

Polara aeroprofila sadrzi karakteristine tocke poput maksimalne finese aeroprofila
((CL/Cb)max), maksimalna vrijednost koeficijenta uzgona pri kritiénom napadnom kutu (Crmax),
koeficijent otpora pri nultom kutu uzgona (Cpo) i minimalna vrijednost koeficijenta otpora
(Comin). Vrijednosti karakteristicnih tocaka polare aeroprofila prikazane su u tablici 4.

Tablica 4. Vrijednosti karakteristicnih tocaka polare aeroprofila

NACA 0009 | NACA 0009 | SG6040 SG6040
(CL/Cp)max | 89,4293 115,7000 100,1880 133,427
ClLmax 1,5275 1,6763 1,7027 1,8789
Conmin 7,3039-10% | 5,7636:10° | 8,5375-10° | 6,7253-107
Coo 7,3079:10° | 5,7637-10° | 8,6426-10 | 6,7990-107




Slika 20. prikazuje ovisnost koeficijenta momenta propinjanja o napadnom kutu
aeroprofila tj. Cm/a graf.

Alpha

Slika 20. Ovisnost koeficijenta momenta propinjanja o napadnom kutu aeroprofila
Re = 7,68-10° (NACA 0009 i SG6040)
Re = 3,67-107 (NACA 0009 i SG6040)

Kako je ve¢ pojasnjeno u poglavlju 2.1. pozitivni moment propinjanja podiZe prednji brid
1 stabilizira aeroprofil, dok negativni moment propinjanja spusta prednji brid i1 destabilizira
aeroprofil. Simetri¢ni aeroprofili poput aeroprofila NACA 0009 postizu nulti koeficijent
momenta propinjanja pri napadnom kutu o = 0°, dok asimetri¢ni aeroprofili poput SG6040 pri
napadnom kutu a = 0° postizu koeficijent momenta propinjanja neke odredene vrijednosti. 1z
grafa je vidljivo da je aeroprofil NACA 0009 (aeroprofil koriSten na repnim povrSinama
zrakoplova) stabilan, dok je aeroprofil SG6040 (aeroprofil koristen na krilu zrakoplova)
nestabilan, $to potvrduje tezu da krilo samo po sebi nije stabilno te je potrebno stabilizirati
zrakoplov pomoc¢u repne povrsine.

3.3. lzrada modela zrakoplova Airbus A320

Nakon analize aeroprofila koji ¢e biti koriSteni za pojednostavljeni model zrakoplova
A320, potrebno je modelirati dijelove zrakoplova (trup, krila, horizontalni i vertikalni
stabilizator) koji ¢e biti koriSteni za analizu stabilnosti zrakoplova A320. Program flow5 nudi
mogucénost ruénog dizajna i modeliranja svakog od navedenih dijelova.
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Prilikom stvaranja novog modela zrakoplova u programu flow5, automatski su dodana tri
genericka dijela: krila, horizontalni i vertikalni stabilizator. Sucelje nakon stvaranja novog
modela zrakoplova prikazano je naslici 21.
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Slika 21. Pocetno sucelje nakon stvaranja novog modela zrakoplova u programu flow5

Dizajn modela zrakoplova zapoceo je dizajnom krila zrakoplova A320. Pomocéu
podataka odredenih pomocu geometrije zrakoplova A320 i online izvora ( [8]), modelirano je
simetri¢no krilo za upotrebu za analizu stabilnosti zrakoplova A320. Modelirano simetri¢no
krilo prikazano je na slici 22. Program flow5 nudi moguénost koriStenja vise razli¢itih
aeroprofila na jednom krilu, no za potrebe ovog rada koriSten je aeroprofil SG6040 za cijelo
simetri¢no krilo. Bitno je napomenuti da prilikom stvaranja modela aerodinamickih povrsina,
program flow5 automatski stvara mrezu aerodinamickih povrSina koja ¢e biti koriStena za
analizu 1 prikaz podataka analize, dok je mrezu trupa zrakoplova potrebno stvoriti naknadno
rucno. Proces stvaranja mreze trupa zrakoplova bit ¢e objasnjen naknadno.

/5 Wing Editor - flow5 — ] X
two-sided symmetric (@ Right Side Left Side [ Close inner side
v (m  chord (m) offset (m) dihedral(*) twist(") o1l x-panels  x-dist  y-panels  y-dist Actions (|
o 0.000 6.520 0.000 0.000 0.000 566040 20 UNIFORM 15 UNTEORM
Description:
1 4.260 4.260 2.5%0 0.000 0.000 565040 20 UNIFORM 40 UNTEORM
2 16.960 1.4%0 .303 0.000 565040

118.54¢m®
33.920m
118.948m¢
33.520m
3.50mm
4.01m T
5.673 2 (3 ] =
0.229

25.379"

2200

4520

.
1o - sums o] e ™

Slika 22. Modelirano krilo zrakoplova A320
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Nakon krila, modeliran je horizontalni stabilizator. Za modeliranje horizontalnog
stabilizatora koristeni su isti izvori podataka (geometrija zrakoplova A320 i online izvori ( [8])).
Modeliran simetri¢ni horizontalni stabilizator prikazan je na slici 23. Kao i za krilo, program
flow5S nudi moguénost koriStenja vise razliCitih aeroprofila na jednom horizontalnom
stabilizatoru, no za model je koriSten acroprofil NACA 0009.

’E Wing Editor - flows - [u] X
two-sided [ symmetric (®) Right Side ' Left Side [ Close inner side
Bevator
¥ (W chord (m) offset (m) lihedral(®) twist(") foil spancls  s-dist  y-pamels  y-dist Actions ]
0 0.000 4.260 0.000 0.000 0.000 NACA 0009 10 UNTFORM 20 UNIFORM
Description:
1 &.400 1.210 5.204 0.000 NACA 0008

Axes panels
Surfaces [ outlne
[ Fails [ Masses

[] Highiight pane! [] Tesselation
E 5l (5 (A F

£ (3 28] =] =

Slika 23. Modeliran horizontalni stabilizator zrakoplova A320

Posljednja aerodinamicka povrSina koja je modelirana je vertikalni stabilizator. Za
modeliranje koriSteni su isti izvori podataka kao 1 za krilo 1 horizontalni stabilizator. Modeliran
vertikalni stabilizator prikazan je na slici 24. Potrebno je napomenuti da za razliku od krila i
horizontalnog stabilizatora, vertikalni stabilizator u programu flow5 mora biti Suplji ako Ce biti
koriSten za analizu u kombinaciji s trupom zrakoplova te je vertikalni stabilizator modeliran na
takav nacin. Za model vertikalnog stabilizatora koristen je aeroprofil NACA 0009.

'E Wing Editor - flows - [u] X
[ two-sided /| symmetric (%) Right Side () LeftSide [ Close inner side.
¥ (W  chord (m offset (m lihedral(*) twist(®) fo11 s-panels  x-dist  y-panels  y-dist Actions .
0 0.000 5.800 0.000 0.000 0.000 NACA 0009 15 UNTFORM 25 UNIFORM
Description:
1 6.050 1.820 5.600 0.000 NACA 0009

s

6.050m
23.050m¢
om

Slika 24. Modeliran vertikalni stabilizator zrakoplova A320
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Dizajn modela trupa zrakoplova A320 je neSto kompliciraniji nego dizajn modela
aerodinamickih povrSina. Prvotno je potrebno odrediti polozaj i broj ,,kontrolnih to¢aka* (t;.
prstenova) trupa koje ¢e biti koriStene za odredivanje dimenzija i oblika trupa. Nakon dodavanja
kontrolnih to¢aka kako je prikazano na slici 25, model trupa modeliran je uz pomoc¢ referentnih
fotografija prikazanih na slici 26 i podataka odredenih pomoc¢u geometrije zrakoplova.

T 30 Fuse Ecton - lows

[y 7] [ oT808 A A 0 =

H a
Degree 3 EE v T T &) T
T s a 9 & Oy . Lo
Quad Panck H H
Hoop. H
Quad panels = F
T T T T T T T
3 15 i e0E 5 L B
o burching Fullbunchig
(=i
de L} ot

[ axes [ surfaces [ Nonmais (] righicht panel i G5 [
eard | [ Actors = [JPmeb Joutne [Imasses [J Tesselaton w7

Slika 25. Modeliran trup zrakoplova A320

T MEASSONRANEERENE B AN RRNRANSE sesnsansens
OSEA

Slika 26. Referentne fotografije koristene za modeliranje trupa zrakoplova A320
Izvor: [6]
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Nakon dizajna svih dijelova modela zrakoplova, potrebno ih je omogucditi i pozicionirati
kako bi se dobio konacan model zrakoplova A320. Konac¢an model zrakoplova A320 prikazan

je naslici 27

'5 Xfl plane editor - flows
Meta  Parts  Assembly  Fusdlagemesh  Mesh comnections
Type Naze x@m vy z@ Ry RY(Y) Action
0 MAINWING Main wing -4.965 0.000 -1.500 0.00 0.00
1 ELEVATOR Elevator 11.800 0.000 ©0.250 0.00 0.00
2 FIN Fin 10.550 0.000 0.200 -50.00  0.00
3 FUSE Fuselage -17.0. 0.000 0.000 0.00 0.00
Insert ¥ [ Highlight selected part
Discard actons 7| | saveas

Main wing

Elevator

Fin [
Fuselage

LeFE0 5461 3g¥a)

Fuselage (3.5c+04 kg)

Wing span 33.920 m
xyProj. span 33.920 m
Wing area 118.948 m*
Projected area 118.948 n*
Mass 45000.000 kg

CoG = (0.276, 0.000, -0.755) =
317

Wing load kg/me
Tail volume (H) 188
Tail volume (V) .08
Root chord 520 m
MAC 4013 m
Tip twist 0.000°
Aspect Ratio 9.673
Taper Ratio 0.220
Root-Tip Sweep 25.37¢
Quads = 14875
Triangles = 25840

Axes surfaces [] Foils
Opanels [ outine [ Masses

[ Highiight pane!

5 (5 [F [H

Slika 27. Konacan model zrakoplova A320

Prije upotrebe modela zrakoplova za analizu stabilnosti, potrebno je stvoriti i provjeriti
mrezu povrsine modela zrakoplova kako bi izracun i prikaz podataka analize mogao biti to¢an
I precizan. Prvi korak izrade je proces sklapanja (eng. Assembly) koji na trupu zrakoplova izreze
utore za aerodinamiCke povrSine zrakoplova kako ne bi bilo interferencije podataka
aerodinamickih povrSina i trupa. Rezultati procesa sklapanja je prikazan na fotografiji 28.

'5 ¥fl plane editor - flow5

Meta  Parts  Assembly  Fusclagemesh  Mesh connections
Cutting wings Fuselage to cut
Main wing Fusclage
Elevator
Fin
Sewing precsion: 0.0001] m Fuselage actions -
Multithreaded cut operation
Cut fuselage

1 SHELL(s)
1 FRCE(s)
3 WIRE(s)
80 EDGE (s)

0 SOLID(s)
1 SHELL(s)
1 FRCE(s)
3 WIRE(s)
80 EDGE (s)

Bounding boxs
=[-0.0443165,
¥=[-0.142741,
Z=[ -2.72064,

Shell 0 is FORWARD
Shape is a SHELL made of

36.5218] m
2.03244] m
1.35274] m

Cut operation has produced 1 shell(s)
Made 3570 vriangles and 1866 vertices
The new fuse tessellation has 3570 elements

Discard

Actons ¥

Saveas

- [m} X

Main wing

Elevator

Fin

Fuselage z

Wing span 33.920m
xyProj. span 33.920 m
Wing area 118.948 m¢
Projected area 8.348
Mass 45000000 kg
CoG = (0.276, 0.000, -0.755) m
Wing load

378.317 ka/m*
Tail volume (H) l.1ge

Tail volume (V) 0.087

Root cnord 6.520 m
MaC 4.013 m
Tip twist 0.000°
Aspect Ratio 5.673
Taper Ratio 0.22¢
Root-Tip Sweep 25.378°
Quads = 14075
Triangles = 18322

Axes [] surfaces [] Foils
Panels [] Outine [ Masses

] Highiight pane!

%) B [ [

Slika 28. Sklapanje modela zrakoplova A320
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Kako bi se stvorila zajedni¢ka mreza trupa i aerodinamickih povrsina i mogla promatrati
kao mreza jednog tijela (zrakoplova), nakon procesa sklapanja, potrebno je stvoriti mrezu trupa
zrakoplova (eng. Fuselage mesh) koja ¢e biti sjedinjena s postoje¢om mrezom aerodinamickih
povrsina u zajedni¢ku mrezu cjelokupnog zrakoplova. Rezultati procesa stvaranja mreze trupa
zrakoplova su prikazani na slici 29.

=

= Xfl plane editor - flows. — o x
Meta  Parts | Assembly  Fuselagemesh  Mesh connections v wing
Mesher Elevator
Max, edge length: n Fw
Fuselage - H
Max. panel count: 5000 | fface 3
Node merge distance: 0.0001| m
Nade search radius cosf.:
Triangle growth factor:
Make Delaunay fips
[ splittable inner edges
Make mesh
https://flow her.html
Node merge distance = 0.000l m ~
Max. pamels/face = 3000
Triangulating shell 0
2 flips at iteration 1 Wing span - 33.920m
0 flips at iteration 2 xyProl. span =  33.920m
triangulating face 0 Wing area - le.saems
made 3001 triangles Projected area =  118.945
made 2 Delaunay £lips in 2 iterations Mass — 45000.000 kg
CoG = (0.276, 0.000, -0.755) m
Right side triangle comnt = 3001 Wing load = 3750317 ke/mt
Making symmetric left side panels Tail volume (H) = 1.188
Total triangle count = €002 Tail volume (V) =  0.087
Making mesh from triangles Root chord Z eswnm
Discarded 0 null triangles wac - doznm
Converted €002 triangles to G002 panels Tip teist - oot
Extracted 4755 nodes from the arzray of triangles Bspect Ratio = 9.673
Taper Ratio = 0.229
Triangle count = €002 RoOt-Tip Sweep =  25.376°
Node count = 4755 Cuads 14678
Triangles = 29840
v [ Axes Surfaces (] Fols (] Highlight panel 5| [ [ [P
[ Panels [] outine  [] Masses I & B &= [F
Discard actons ¥ | | saveas ] LB

Slika 29. Mreza trupa modela zrakoplova A320

Posljedn;ji korak stvaranja i provjere mreze povr$ine modela zrakoplova je zapravo sama
provjera mreze povrsine modela zrakoplova. Provjeravanjem slobodnih rubova (eng. Check
Free Edges) provjerava se to¢nost odredivanja izlaznih bridova. Izlazni bridovi oznaceni su
plavom bojom, te ako su to¢no odredeni, model zrakoplova moZe biti koriSten za analize.
Rezultati provjere slobodnih rubova prikazani su na slici 30.

/5 Xl plane editor - flows - [u] b3

Meta  Parts  Assembly ~ Fuselagemesh  Meshcomections

Main wing
Hesher Elevator .
M. edolength " H#n
Fuselage
Max. panel count: 3000 | fface

Node merge distance: n
Node search radius coef.:
Triangle growth factor
Make Delaunay fips
[ spittable inner edges:
Make mesh
hitps://fow her.himl

Cat operation has produced L shell(s) ~
Made 3570 triangles and 1868 vertices
The new fuse tessellation has 3570 elements
Wing span = 3320
=yProj. span =  33.920m
Shell 0 1s FORWARD Wing arca - s w
Shape is a SHELL made of Projected area =  118.948
0 SOLID(s) Mass = 45000.000 kg
1 SHELL(s) CoG = (0.276, 0.000, -0.755} m
1 FACE(s) Wing load = 378.317 ka/m®
3 WIRE(s) Teil volume (H) =  1.128
80 EDGE(s) Tail volume (V) =  0.087
Root chozd = &suan
Bounding box: MAC = ao0zn
X=[-0.0443198,  36.5218] m Tip twist - o.000°
Y=[-0.142741,  2.03244] m Mspect Ratio = 9.€73
2=[ -2.72064, 1.35274] m Taper Ratio = 0.229
Root-Tip Swesp =  25.379°
Connecting pansls... ... aone Quads = 14975
Triangles = 12322
Found 500 free edges
[A axes [ surfaces [ Fois [ Highlight panel 5 (5] G (2
4 Panels (] outine [ Masses | [F Fe & [F

.
o | [ | e EAE =

Slika 30. Provjera slobodnih rubova modela zrakoplova A320
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3.4. Analize stabilnosti modela zrakoplova Airbus A320

Nakon izrade i provjere modela zrakoplova A320, model je spreman za koriStenje za
analizu stabilnosti. Prvotno je potrebno postaviti parametre analize stabilnosti. Parametri
analize stabilnosti prikazani su u tablici 5. Pretpostavljeno je da model zrakoplova A320 leti
brzinom od 250 ¢vorova (= 129 m/s) na visini krstarenja (11.920 metara ili 39.000 stopa) bez
utjecaja vjetra.

Tablica 5. Parametri analize stabilnosti modela zrakoplova A320

Parametar analize Postavka parametra
Metoda analize Jednoli¢na gustoca, trokutaste ploce
Krila Promatrana kao debele povrsine
Viskoznost Omogucena analiza viskoznosti
Referentne dimenzije krila Tlocrt modela krila
Inercija Inercija zrakoplova
Upravljacke povrsine Bez upravljackih povrSina
Fluid ISA atmosfere uvjeti na razini mora
Tlo Onemogucen utjecaj blizine tla
Trup Omogucen otpor trenja trupa
Dodatan otpor Bez dodatnog otpora

Galerkin metoda analize jednoli¢ne gustoce s trokutastim plocama (Uniform Density
Triangular Panels) koristi trokutaste ploc¢e kod stvaranja mreze zrakoplova i metodu jednoli¢ne
gusto¢e za analizu. Mreza zrakoplova sastavljena je od pravokutnih plo¢a, no gotovo je
nemoguce stvoriti 3D povrSine pomocu pravokutnih plo¢a te iz tog razloga flow5 svaku
pravokutnu plou zamjenjuje dvjema trokutastim ploama 1 stvara 3D mreZzu povrSine
zrakoplova za analizu. Postoji i metoda linearne gustoce, no za ovu analizu koriStena je metoda
jednoli¢ne gustoce zato Sto metoda jednoli¢ne gustoce koristi samo jedan stupanj slobode, dok
metoda linearne gustoce koristi tri za svaku trokutastu ploCu, a samim time je i mreza
zrakoplova koriStenjem navedene metode time tri puta manja. KoriStenje memorije racunala
povecéava se funkcijom n? (n — broj povriina mreze), a vrijeme izraduna funkcijom %*n® [13].
Zbog tehnickih ograni¢enja racunala koje je koristeno za analizu stabilnosti, odabrana je metoda
jednoli¢ne gustoce zbog velike koli¢ine povrSina mreze (29840 trokutastih ploca) kako bi se
izbjeglo nepotrebno i1 neocekivano rusenje programa. Metoda jednoli¢ne gusto¢e omogucava
odabir hoce li se krila promatrati kao tanke ili debele povrSine te je za ovu analizu odabrano da
se krila promatraju kao debele povrsine.
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Analiza viskoznosti je omogucena kako bi se u analizu stabilnosti ukljucio utjecaj otpora
zraka na stabilnost modela zrakoplova. Dodatno, omogucen je otpor trenja trupa iz istog
razloga. Mjera inercije (tromosti) zrakoplova je masa zrakoplova te je za model zrakoplova
A320 koriStena operativna masa. Upravljacke povrSine nisu modelirane na modelima
acrodinamickih povrSina, stoga nisu koriStene za analizu stabilnosti. Postavke fluida su
postavljene na uvjete ISA atmosfere na razini mora i prikazani su u tablici 6. Utjecaj blizine tla
(Ground Effect) i dodatan otpor nisu omoguceni zato Sto je pretpostavljeno da je model
zrakoplova A320 pojednostavljen model i da leti na visini krstarenja.

Tablica 6. Postavke fluida koristene u analizi stabilnosti modela zrakoplova A320

Parametar fluida Vrijednost parametra
Temperatura 15,0°C
Visina 0,0m
Pritisak zraka 101325 Pa
Gustoca zraka 1,22498 kg/m?
Dinamicka viskoznost 1,79-10° m/s?
Kineti¢ka viskoznost 1,46-:10° m?/s
Brzina zvuka 340,3 m/s

Analiza stabilnosti u programu flow5 omogucava korisniku da analizira uzduznu 1
popre¢nu stabilnost i njihova karakteristi¢na gibanja. Flow5 korisniku omogucava da rezultate
analize stabilnosti pregledava kao 3D prikaze karakteristi¢nih gibanja uzduzne i poprecne
stabilnosti, razli¢ite grafove (mogu¢ odabir varijabli grafova), graf rjeSenja karakteristicne
jednadzbe (Root Locus View) i graf dinami¢kog odziva zrakoplova na poremecaj za
karakteristi¢na gibanja. Nazivlje karakteristicnih gibanja u programu flows5 je:

- uzduZna karakteristi¢na gibanja
o Mode 1i Mode 2 — oscilacije kratkog perioda
o Mode 3 i Mode 4 — oscilacije dugog perioda
- poprecna karakteristicna gibanja
o Mode 5 — mod valjanja
o Mode 6 i Mode 7 — dutch roll
o Mode 8 — neprigusena spiralna divergencija.
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4. Rezultati analiza stabilnosti modela zrakoplova Airbus A320

Pokretanjem analize stabilnosti otvara se prozor Plane analysis log (hrv. zapisnik analize
zrakoplova) koji prikazuje tijek analize stabilnosti i parametre koje analiza izracunava. Kako bi
se karakteristicna gibanja mogla prikazati u 3D prikazu i promatrati pomoc¢u grafova

dinamickog odziva zrakoplova na poremecaj, analiza izraCunava svojstvene vektore i
svojstvene vrijednosti (eng. Eigenvectors and Eigenvalues) za karakteristiéna gibanja
zrakoplova. Svojstveni vektor koji odgovara realnoj svojstvenoj vrijednosti razli¢itoj od nule
za mrezu zrakoplova pokazuje u smjeru u kojem je rastegnut transformacijom, a nije zaokrenut
niti smaknut. Svojstvena vrijednost je skalar za koji je svojstveni vektor rastegnut, a ako je
negativna, smjer je obrnut [14]. Koriste se za proucavanje glavnih osi kod rotacijskog gibanja
modela zrakoplova. Svojstveni vektori i vrijednosti izraCunani analizom stabilnosti |
karakteristi¢na gibanja za koja su izra¢unati prikazani su na slici 31.

'; Plane analysis - flow3

Calculating the rotationi
Making the RHS rotati
Calculating forces an

Longitudinal derivatives

Xu= -106.22
Hw= 762.56
Ha= g873.52
Zu= -4773.6
Zw= —-68490

Zg= -2.9759e+05
Mu= 1.4374e-05
M= -1.932e+05
Mg= -3.2157e+06
Neutral Point position=

Lateral derivatives

Tv= -6662.1
Tp= -17815
Yr=  1.0174e+05
L= -28692

Lp= -4.073e+06
Lr=  4.6236e+05
Hv=  1.0563e+05
Hp= 38094
Hr=  -1.554e+06

State matrices

Longitudinal state matr:
-0.00236043
—-0.1086081
4.32013e-12
a

Lateral state matrix

-0.148043
-0.121155
0.0489265
1]

Longitudinal modes

MODE 1

al stability derivatiwves
On VECLOES
d derivatives - rotations

Cxu=  -0.0073805
Cxa= 0.056575
Cxg= 0.0324354
Czu= -58.8779%-05
CLa= 5.0813
CLg= 11.004
Cmu=  2.6574e-10
Cma= ==l
Cmg= -29.629
3.09677 m
C¥b= -0.45427
C¥p= —-0.077934
C¥r= 0.44507
Clb= -0.062757
Clp= -0.52528
Clr= 0.059693
Cnb= 0.23104
Cnp= 0.0049128
Cnr= -0.20041

i

0.0169458 0
-1.52199 178.392
-0.0530663 -0.966506
a 1
-0.39589% -182.744
-10.6122 1.88838
1.30669 -0.737723

1 0

MODE 2

oo o

w
@
oo ok

MODE 3

MODE 4

Lateral modes

MO

DES5S MODE 6

MODE 7

Eigenvalue: -1.245+ -3.2061 | -1.245+ 3.2061 | —-0.0007162+ -0.071471 | -0.0007162+ 0.071471

Eigenvector: 1+ 0i | 1+ 0i | 1+ 0i | 1+ 0i
79.62+ 47.831 | 79.62+ -47.831 | —0.008€73+0. 000510581 | -0.008€T3+-0.00051051
0.9835+ -1.3571 | 0.9839+ 1.3571 | 0.0005209+7.831e-061 | 0.0005209+-7.831e-061
0.2642+ 0.40841 | 0.2642+ -0.40941 | -0.0001826+ 0.0072861 | -0.0001826+-0.0072861

MODE 8

Finished operating point calculation for control position 0.00

Eigenvalue: -10.55+ 0i | -0.4551+ -2.271 | -0.4551+ 2.271 | 0.0005211+ 0i

Eigenvector: 1+ 0i | 1+ 0i | 1+ 0i | 1+ 0i
-0.3525+ 0i | —0.01153+-0.000315€1 | -0.01153+0.000315€1 | 0.000EET1+ 0i
0.05968+ 0i | 0.001765+ 0.0121&i | 0.001765+ -0.0121&i | 0.06791+ 0i
0.03329+ 0i | 0.001113+-0.0048571 | 0.001113+ 0.0048571 | 1.28+ 0i

Processing 1/1 - ctrl parameter = 0,000

[ Live VPW update Keep opened on errors

Close

Slika 31. Uzduzni i poprecni derivativi te svojstveni vektori i vrijednosti izracunani analizom stabilnosti za karakteristicna
gibanja
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Na slici 32. prikazana su svojstva i vrijednosti analize nakon zavrsetka analize.

Type 7: Stability analysis
Triangles/Uniform doublet densities

Type 7 (Stability analysis)
Triangles - Uniform doublet density

Wings as thick surfaces

B.C. = Dirichlet Mass 45000.000 kg

Lift & drag: in the far field plane CoG_x = 0.276 m
Viscous analysis CoG_z = -0.755 m
Interpolation from C1
Bef. dimensions = Projected VInf = 185.005 m/s
Area = 118.9438 m* Alpha = -0.718°
Span = 33.920 m
Chord = 4.013 m Control value = 0.000
Fluid properties:
Density = 1.225 kg/m3 ¥NP = 3.0967Tm
Viscosity = 1.46le-05m°/s Static margin = 70.2915%%
Inertia: CP = (0.228; -8.12e-07; -1.06) m
Using plane inertia
Mass = 45000.000kg CL = 0.1770775
CoG = { 0.276; 0.000; -0.755) m Ch = 0.0184130
Ixx = 5.072e+405 kg.m® VCD = 0.0147382
Iyy = 3.327e+06 kg.m* ICh = 0.00367438
Izz = 3.701e+06 kg.m® CY = —-0.0000002
Ixz = -6.695e+05 kg.m*® ClL = 0.0000004
Fuselage: Cm = 0.0005227
drag: Prandtl-Schlichting ICm = 0.0000000
Flat panel wake: VCm = 0.0005227
Nb. of wake panels = 5 cn = —0.0000008
Length = 30 x MAC ICn = —-0.0000008
Progression factor = 1.1 WCn = —0.0000000

Nb. of data points = 1
Longitudinal modes:

Eigenwvalue = -1.24471- 3.206131
Undamped Natural Frequency = 0.547 Hz
Damped Natural Frequency = 0.510 Hz
Damping Ratio = 0.362
Normalized Eigenvector:
u/ul = 0.00541+ 0.000001
w/ul = 0.43038+ 0.25851i
g/ (2.u0.MAC) = 0.01087- 0.014711
theta (rad) = 1.00000+  0.000001
Eigenvalue = -1.24471+ 3.206131
Undamped Natural Frequency = 0.547 Hz
Damped Natural Frequency = 0.510 Hz
Damping Ratio = 0.362
Normalized Eigenvector:
u/ul = 0.00541+ 0.0000041
w/ul = 0.43036- 0.258511
g/ (2.u0.MRC) = 0.01087+ 0.014711
theta (rad) = 1.00000+ 0.000001

Slika 32. Svojstva analize stabilnosti nakon zavrsetka analize

U poglavlju 3.4 spomenuto je da analiza stabilnosti korisniku omogucéava da promatra
razli¢ite parametre analize pomocu razli¢itih grafova. Dva grafa koja se razmatraju su Cm/a.
(ovisnost koeficijenta momenta propinjanja o napadnom kutu) i C./Cm (ovisnost koeficijenta
uzgona o koeficijentu momenta propinjanja) grafovi prikazani na slici 33.

Apha
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Slika 33. Graf ovisnost koeficijenta momenta propinjanja o napadnom kutu (lijevo) i graf ovisnosti koeficijenta uzgona o
koeficijentu momenta propinjanja (desno)
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Vazno je da se ustvrdi ako je model zrakoplova A320 uopce staticki stabilan 1 moze li
letjeti. Na grafu Cr/a vidljivo je da je nagib grafa negativan pri operativnim napadnim kutovima
(-10° - 15°), Sto ukazuje da je zrakoplov stati¢ki stabilan u skladu s uvjetima stabilnosti
zrakoplova postavljenima u 2. poglavlju. Osim toga, na grafu C./Cm vidljivo je da pri nultom
momentu propinjanja (Cm = 0) zrakoplov stvara pozitivan koeficijent uzgona $to indicira da
zrakoplov moze letjeti u ravnoteznom letu.

Karakteristina gibanja uzduzne i popre¢ne stabilnosti mogu biti prikazana u 3D
okruzenju i1 animirana. Kako nije moguce prikazati 3D animacije u sklopu ovog rada, 3D
animacije snimljene su i videozapis je prenesen na internet platformu YouTube kako bi Citatelju
bilo omoguéeno da vidi 3D animacije karakteristi¢nih gibanja stabilnosti za model zrakoplova
A320. Slika 34. prikazuje QR kod koji je moguce skenirati kako bi se pregledao videozapis na
internet platformi YouTube, takoder naslov slike sadrzi web-link videozapisa.

[

n '

T
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Slika 34. OR kod za pregled videozapisa 3D prikaza karakteristicnih gibanja uzduzne i poprecne stabilnosti
(https://youtu.be/XUTrhn8pcfl)

Iz 3D animacija karakteristi¢nih gibanja moguce je vidjeti da je model zrakoplova A320
stabilan i da stvara momente koji vrac¢aju model zrakoplova u ravnotezni polozaj U Svim
modovima.

Pregled rjeSenja karakteristi¢ne jednadZzbe jo$ jedan je nacin analize stabilnosti modela
zrakoplova A320. Graf rjeSenja karakteristicne jednadzbe je kompleksan graf u kojem su
ucrtane svojstvene vrijednosti za svaki mod. Na x-osi (realnoj osi) nalazi se stabilnost (tj.
prigusenje gibanja), dok se na y-osi (imaginarnoj osi) nalazi oscilatorni dio (tj. frekvencija
gibanja). Negativne vrijednosti na realnoj osi oznacavaju prigusenje gibanja, a pozitivne
vrijednosti oznacavaju da gibanje nije priguseno (nestabilno je).
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https://youtu.be/XUTrhn8pcfI

Na slici 35. prikazan je graf rjeSenja karakteristi¢ne jednadzbe za uzduznu stabilnost i
oznacena su karakteristiCna gibanja uzduzne stabilnosti. Prikaz oscilacija kratkog perioda na
grafu indicira da su oscilacije jako prigusene i da imaju visoku frekvenciju oscilacija. Prikaz
oscilacija dugog perioda na grafu indicira da nisu previse prigusene i da imaju nisku frekvenciju
oscilacija.
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Slika 35. Graf rjeSenja karakteristicne jednadzbe za uzduznu stabilnost
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Slika 36. prikazuje graf rjeSenja karakteristi¢ne jednadzbe za poprecnu stabilnost te su na
njoj oznacena karakteristicna gibanja poprecne stabilnosti. Mod valjanja je jako prigusen i nema
frekvenciju oscilacija (iz 3D animacije moda valjanja je vidljivo da je prigusenje toliko jako da
se model zrakoplova vrati u ravnotezni let i oscilacija nema). Dutch roll ima vecu frekvenciju
oscilacija, no nije jako prigusen. Spiralna divergencija nema frekvenciju oscilacija i nije
prigusena.
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Slika 36. Graf rjesenja karakteristicne jednadzbe za poprecnu stabilnost

Graf dinamickog odziva na poremecaj za karakteristicna gibanja uzduzne i poprecne
stabilnosti daje nam detaljniji uvid kako se razni parametri mijenjaju kroz vrijeme nakon
utjecaja poremecaja na model zrakoplova. Za karakteristina gibanja uzduzne stabilnosti
parametri su horizontalna brzina (u [m/s]), vertikalna brzina (w [m/s]), brzina propinjanja
(q [°/s]) 1 kut propinjanja (6 [°]), dok su parametri za karakteristicna gibanja poprecne
stabilnosti horizontalna brzina (v [m/s]), brzina valjanja (p [°/s]), brzina skretanja (r [°/s]) i kut
valjanja (¢ [°]).
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Grafovi dinamickog odziva na oscilacije kratkog perioda u vremenu od 8 sekundi
prikazani su na slici 37. Kako je ve¢ indicirano na grafu rjeSenja karakteristicne jednadzbe za
uzduznu stabilnost na slici 35, oscilacije kratkog perioda imaju veliku frekvenciju i jako su
prigusene. To je vidljivo 1 na grafu dinamickog odziva jer se pocetne vrijednosti na svim
grafovima veoma brzo umanjuju i vracaju u nulu.
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Slika 37. Dinamicki odziv modela zrakoplova A320 na oscilacije kratkog perioda u vremenu od 8 sekundi
Graf promjene horizontalne brzine (gore lijevo)
Graf promjene vertikalne brzine (gore desno)
Graf promjene brzine propinjanja (dolje lijevo)
Graf promjene kuta propinjanja (dolje desno)
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Na grafu dinami¢kog odziva na oscilacije dugog perioda prikazanog na slici 38 vidljivo
je da oscilacije dugog perioda imaju nisku frekvenciju i izrazito slabo su prigusene, $to je vec
evidentno iz grafu rjeSenja karakteristi¢ne jednadzbe na slici 35. Period jedne oscilacije traje
otprilike 88 sekundi, a amplituda se smanjuje na "2 pocetne vrijednosti nakon otprilike 968
sekundi. Poveéanjem vremena prikazanog na grafu dinami¢kog odziva na oscilacije dugog
perioda jasno je vidljivo da je modelu zrakoplova A320 potrebno puno vremena da se vrati u
ravnotezni polozaj. Tek je nakon 14.400 sekundi (240 minuta) mogucée primijetiti da su
oscilacije prestale.
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Slika 38. Dinamicki odziv modela zrakoplova A320 na oscilacije dugog perioda u vremenu od 2000 sekundi
Graf promjene horizontalne brzine (gore lijevo)
Graf promjene vertikalne brzine (gore desno)
Graf promjene brzine propinjanja (dolje lijevo)
Graf promjene kuta propinjanja (dolje desno)
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Mod valjanja je karakteristi¢no gibanje poprecne stabilnosti koje je vrlo jako priguseno s
malom frekvencijom oscilacija. Graf rjesenja karakteristi¢ne jednadzbe je to ve¢ indicirao, a
graf dinami¢kog odziva modela zrakoplova A320 na mod valjanja prikazan na slici 39
preglednije prikazuje da se vrijednosti grafa vrlo brzo vracaju u nulu te se model zrakoplova

takoder vrlo brzo vraca u ravnotezni poloZaj.
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Slika 39. Dinamicki odziv modela zrakoplova A320 na mod valjanja u vremenu od 1 sekunde
Graf promjene horizontalne brzine (gore lijevo)
Graf promjene brzine valjanja (gore desno)
Graf promjene brzine skretanja(dolje lijevo)
Graf promjene kuta valjanja (dolje desno)
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Dutch roll kombinira valjanje i skretanje zrakoplova. U grafu dinami¢kog odziva modela
zrakoplova na dutch roll prikazanog na slici 40 vidljivo je da je dutch roll prigusen i da se
model zrakoplova vraéa u ravnotezno stanje za otprilike 15 sekundi. Osim toga, vidljivo je da
brzine valjanja i skretanja nisu u fazi $to prikazuje da zrakoplov skrece u jednom smjeru, a valja
se u drugi smjer.
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Slika 40. Dinamicki odziv modela zrakoplova A320 na dutch roll u vremenu od 18 sekundi
Graf promjene horizontalne brzine (gore lijevo)
Graf promjene brzine valjanja (gore desno)
Graf promjene brzine skretanja(dolje lijevo)
Graf promjene kuta valjanja (dolje desno)
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Iz grafa rjeSenja karakteristicne jednadzbe zakljuceno je da se spiralna divergencija u
analizi stabilnosti programa flow5 promatra kao neprigusena. Na slici 41 prikazan je graf
dinamickog odziva modela zrakoplova na spiralnu divergenciju te se pomocu njega moze
primijetiti koliko zapravo spiralna divergencija moze biti opasna ako pilot ne intervenira.
Spiralna divergencija je spor mod i na grafovima je evidentno da se svi parametri postupno

povecavaju §to moze dovesti do spiralnog poniranja zrakoplova prema tlu.
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Slika 41. Dinamicki odziv modela zrakoplova A320 na spiralnu divergenciju u vremenu od 3000 sekundi

Graf promjene horizontalne brzine (gore lijevo)
Graf promjene brzine valjanja (gore desno)
Graf promjene brzine skretanja(dolje lijevo)

Graf promjene kuta valjanja (dolje desno)
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Osim odziva zrakoplova na karakteristicna gibanja uzduzne i poprecne stabilnosti,
zrakoplova na nekakav poremecaj koji je zadan (Initial conditions response). Na slici 42
prikazan je graf dinami¢kog odziva modela zrakoplova A320 na vjetar koji pomakne nos
modela zrakoplova prema gore brzinom 5 m/s. Vidljivo je da je odziv modela zrakoplova
izrazito brz 1 snazan te se poremecaj uglavnom prigusuje unutar 5 sekundi, no model nastavlja
oscilirati oscilacijama dugog perioda koje su minimalne i zanemarivo male nakon 75 minuta.
Period jedne oscilacije traje otprilike 110 sekundi, a amplituda oscilacija se smanjuje na %
pocetne vrijednosti nakon otprilike 989 sekundi.
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Slika 42. Dinamicki odziv modela zrakoplova A320 na vjetar brzine 5 m/s u vremenu od 8 i 1000 sekundi
Graf promjene horizontalne brzine, 1000 sekundi (gore lijevo)
Graf promjene vertikalne brzine, 8 sekundi (sredina gore)
Graf promjene brzine propinjanja, 8 sekundi (dolje lijevo)
Graf promjene kuta propinjanja, 8 sekundi (sredina dolje)
Graf promjene kuta propinjanja, 1000 sekundi (desno)
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Slika 43 prikazuje graf dinamickog odziva modela zrakoplova A320 na vjetar koji djeluje
na model zrakoplova tako da ga valja brzinom 3°/s. Evidentno je da je uzduzna stabilnost
modela zrakoplova velika i da se model zrakoplova ve¢ nakon 12-ak sekundi vra¢a u ravnotezni
let s zanemarivim oscilacijama
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Slika 43. Dinamicki odziv modela zrakoplova na vjetar koji valja model brzinom 3°/s u vremenu od 20 sekundi
Graf promjene horizontalne brzine (gore lijevo)
Graf promjene brzine valjanja (gore desno)
Graf promjene brzine skretanja(dolje lijevo)
Graf promjene kuta valjanja (dolje desno)
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Na slici 44 prikazan je graf dinamickog odziva modela zrakoplova A320 na vjetar koji
skre¢e model zrakoplova brzinom 3°/s. Sli¢no kao i u prijasnjem grafu, primjetno je da je
direkcionalna stabilnost modela zrakoplova vrlo velika i da se model zrakoplova vraca u
ravnotezni let s zanemarivim oscilacijama ve¢ nakon 12-ak sekundi
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Slika 44. Dinamicki odziv modela zrakoplova na vjetar koji skrec¢e model brzinom 3°/s u vremenu od 20 sekundi
Graf promjene horizontalne brzine (gore lijevo)
Graf promjene brzine valjanja (gore desno)
Graf promjene brzine skretanja(dolje lijevo)
Graf promjene kuta valjanja (dolje desno)
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5. Zakljucak

Stabilnost, kao jedan od najvaznijih parametara prilikom dizajna zrakoplova, u danasnje
je vrijeme zbog dostupnosti amaterskih racunalnih programa poput flow5 moguée veoma lako
analizirati 1 proucavati. Teorija stabilnosti zrakoplova i mogu¢nost koriStenja racunala za
analizu stabilnosti zrakoplova bili su motivacija za pisanje ovog zavr$nog rada.

Iznesena je teorija stabilnosti zrakoplova i objasnjene su razlicite stabilnosti zrakoplova
na temelju promatrane osi. Takoder su navedena i objasnjena razli¢ita karakteristi¢na gibanja
stabilnosti zrakoplova.

Za analizu stabilnosti kori$ten je racunalni program flow5 te je pomocu njega modeliran
pojednostavljen model zrakoplova Airbus A320. Predstavljeni su nedostaci programa flow5 i
tehnicko-eksploatacijske karakteristike zrakoplova Airbus A320 po kojima je izraden model za
analizu stabilnosti. Prikazan je postupak odabira i modeliranja aeroprofila za model zrakoplova.
Aeroprofili su analizirani kako bi se mogli koristiti na modelu zrakoplova, a uz to su
predstavljeni rezultati analiza i tablicno prikazane karakteristine tocke grafova analiza
aeroprofila. Postupak izrade aerodinamickih povr$ina i trupa zrakoplova prikazan je i objasnjen
te je isto ucinjeno s preliminarnim postupkom stvaranja kompletnog modela koji ¢e biti koristen
za analizu stabilnosti. Navedeni su parametri analize i nacini prikazivanja rezultata analize te
je objasnjeno nazivlje karakteristi¢nih gibanja uzduzne i poprecne stabilnosti zrakoplova.

Prikazan je postupak provodenja analize i rezultati analiza. Rezultati analiza predstavljeni
su kao grafovi raznih parametara, 3D animacije karakteristi¢cnih gibanja, graf rjeSenja
karakteristi¢ne jednadZbe i1 grafovi parametara dinami¢kog odziva zrakoplova na poremecaj za
karakteristi¢na gibanja uzduzne i poprecne stabilnosti. Model zrakoplova A320 koji je izraden
pokazao se stabilnim.

Usprkos tome $to postoje raGunalni programi za analizu stabilnosti U vojne i profesionalne
(komercijalne) svrhe koji bi analizu stabilnosti modela A320 proveli kvalitetnije 1 tocnije,
racunalni program flow5 istice se svojom dostupnoséu amaterima te nudi analizu i proucavanje
stabilnosti zrakoplova zadovoljavajuée kvalitete za akademske svrhe poput pisanja ovog
zavr$nog rada.

40



Popis literature

[1] Krajcek Nikoli¢ K. Stabilnost zrakoplova. [Predavanje] Teorija leta Il. Fakultet
prometnih znanosti SveuciliSta u Zagrebu. 9. prosinca 2021. - 20. sije¢nja 2022.

[2] Anderson J. D. J. Principles of Stability and Control. U: Introduction to Flight. New
York, SAD: McGraw-Hill; 2012. pp. 586-645

[3] National Aeronautics and Space Administration. Aircraft Rotations. Preuzeto s:
https://www1.grc.nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/aircraft-rotations/
[Pristupljeno: 16. lipnja 2023.]

[4] Oxford Aviation Limited, Chapter 10 - Stability and Control. U: Principles of Flight.
Frankfurt, NJEM: Jeppesen GmbH; 2001. pp. 251-322

[5] Cere-Aéro. flow5. Preuzeto s: https://flowb.tech/ [Pristupljeno: 18., lipnja 2023.]

[6] Airbus Aircraft. A320ceo. Preuzeto s: https://aircraft.airbus.com/en/aircraft/a320-the-
most-successful-aircraft-family-ever/a320ceo [Pristupljeno: 15. lipnja 2023.]

[7] GlobalAir. Airbus Airbus A320. Preuzeto s: https://www.globalair.com/aircraft-for-
sale/specifications?specid=639 [Pristupljeno: 23. lipnja 2023.]

[8] Butterworth-Heinemann. Civil Jet Aircraft Design. Preuzeto s:
https://booksite.elsevier.com/9780340741528/appendices/data-a/default.htm
[Pristupljeno: 6. travnja 2023.]

[9] Franjkovi¢ D. Aircraft recognition and performance dana. [Predavanje] Zrakoplovna

prijevozna sredstva. Fakultet prometnih znanosti Sveucili$ta u Zagrebu. 21. sije¢nja
2023.

[10] Airfoil Tools. SG6040 (sg6040-il). Preuzeto s:
http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=sg6040-il [Pristupljeno: 6. travnja 2023.]

[11] Airfoil Tools. NACA-0009 9.0% smoothed (n0009sm-il). Preuzeto s:
http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=n0009sm-il [Pristupljeno: 6. travnja 2023.]

[12] Cere-Aéro. XFoil, xflr5, flow5. Preuzeto s: https://flow5.tech/index.php/flow5/sample-
page/xfoil-xflr5-flow5/ [Pristupljeno: 18. lipnja 2023.]

[13] Cere-Aéro. 3d Galerkin formulations. Preuzeto s:
https://flow5.tech/index.php/flow5/new-features/3d-galerkin-formulations/
[Pristupljeno: 21. lipnja 2023.]

[14] Burden R. L., Faires J. D. 7.2 Eigenvalues and Eigenvectors. U: Numerical Analysis.
Boston, SAD: PWS Publishing Company; 1993. pp. 401-404

41



Popis slika

Slika 1. Tlustracija statiCke StabilNOSti.......ccuiiiiiiiriiiieie e 2
Slika 2. Tlustracija dinamiCke StabilnOSti ........ccueiviiiieiiiiicie e 2
Slika 3. Glavne osi zrakoplova i rotacije 0KO NjiN.........ccccceiiiiiiiice e 3
Slika 4. Konvencionalna konfiguracija repne povrsine u kombinaciji s krilom.............c..c....... 3
Slika 5. Kanard konfiguracija repne povrSine u kombinaciji s Krilom ..........cccccovvveiveiniinnnnn, 4
Slika 6. Ukupni doprinos dijelova zrakoplova uzduznoj stabilnosti zrakoplova...............c....... 5
Slika 7. Hustracija kuta klizanja zrakoplova............cccooiiiiiiiiice e, 6
Slika 8. Ovisnost koeficijenta momenta skretanja 0 kutu Klizanja...........cccccoooeviiniiinicieen, 6
Slika 9. llustrirana razlika napadnog kuta Krila sa Strijelom...........cccooeieiiiineiiinicecee, 7
Slika 10. Dorsalna i ventralna peraja na trupu zrakoplova...........ccccceveeiiiiieie s 8
Slika 11. Ukupni doprinos dijelova zrakoplova direkcionalnoj stabilnosti zrakoplova............. 8
Slika 12. Ovisnost koeficijenta momenta kotrljanja o kutu Klizanja ..........c.cccccecveveiveieinenen, 8
Slika 13. llustracija dihedralnog kuta krila zrakoplova............cccccevviieiievccicceecc e 10
Slika 14. Zrakoplov Airbus A320-200 U [ELU .......cceevveiieiiec e 13
Slika 15. Aeroprofil SG6040 dizajniran u flow5 u usporedbi s aeroprofilom LS(1)-0417 ..... 15
Slika 16. Aeroprofil NACA 0009 dizajniran U FIOWS..........ccccoiiiiiiiiiiciei e 15
Slika 17. Ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu aeroprofila ...........cccocvviviiiiinne. 16
Slika 18. Ovisnost koeficijenta otpora 0 napadnom kutu aeroprofila............c.ccocvcvviviiincnne. 17
Slika 19. Ovisnost koeficijenta uzgona o koeficijentu otpora aeroprofila.............cccccevennenne. 18
Slika 20. Ovisnost koeficijenta momenta propinjanja o napadnom kutu aeroprofila.............. 19
Slika 21. Pocetno sucelje nakon stvaranja novog modela zrakoplova u programu flows5....... 20
Slika 22. Modelirano Krilo zrakoplova A320 ...........ccceeveiiiii i e 20
Slika 23. Modeliran horizontalni stabilizator zrakoplova A320..........ccccooeiiiinininiineee 21
Slika 24. Modeliran vertikalni stabilizator zrakoplova A320...........cccceveriiinininineeee 21
Slika 25. Modeliran trup zrakoplova A320 ..o 22
Slika 26. Referentne fotografije koristene za modeliranje trupa zrakoplova A320................. 22
Slika 27. Konacan model zrakoplova A320 ..........cceiviiiiiiiniiiieeeeeeee e 23
Slika 28. Sklapanje modela zrakoplova A320 ..o 23
Slika 29. Mreza trupa modela zrakoplova A320 ..o 24

42



Slika 30. Provjera slobodnih rubova modela zrakoplova A320 ..o 24

Slika 31. Uzduzni i poprecni derivativi te svojstveni vektori i vrijednosti izraCunani analizom
stabilnosti za karakteristicna gIibanja............cevviiiiiiiiiiiie e 27

Slika 32. Svojstva analize stabilnosti nakon zavrSetka analize ...........ccccccevveviverieeresieseesnenn, 28

Slika 33. Graf ovisnost koeficijenta momenta propinjanja o napadnom kutu i graf ovisnosti

koeficijenta uzgona o koeficijentu momenta propinjanja .........cccccveverieereeresieesieeseseeseeseennns 28
Slika 34. QR kod za pregled videozapisa 3D prikaza karakteristi¢nih gibanja uzduzne i

POPTECNE SEADTINOSTL . ...eeutiiiiiieitie ittt ettt ettt e sb e sae et e e s beeenbeeneneanns 29
Slika 35. Graf rjeSenja karakteristicne jednadzbe za uzduznu stabilnost ...........ccccceveeervenenne. 30
Slika 36. Graf rjesenja karakteristicne jednadzbe za popre¢nu stabilnost..........cccccveeeervenenne. 31

Slika 37. Dinamicki odziv modela zrakoplova A320 na oscilacije kratkog perioda u vremenu
00 8 SEKUNTI ...ttt bbbttt bbbttt 32

Slika 38. Dinamicki odziv modela zrakoplova A320 na oscilacije dugog perioda u vremenu
00 2000 SEKUNGI ..o 33

Slika 39. Dinamicki odziv modela zrakoplova A320 na mod valjanja u vremenu od 1 sekunde

Slika 41. Dinamicki odziv modela zrakoplova A320 na spiralnu divergenciju u vremenu od
3000 SEKUNDI ...ttt bbbttt bbbt 36

Slika 42. Dinamicki odziv modela zrakoplova A320 na vjetar brzine 5 m/s u vremenu od 8 i
1000 SEKUNGT ... s 37

Slika 43. Dinamicki odziv modela zrakoplova na vjetar koji valja model brzinom 3°/s u
VIEMENU 00 20 SEKUNGT .....vuvviiiiiiciiec s 38

Slika 44. Dinamic¢ki odziv modela zrakoplova na vjetar koji skre¢e model brzinom 3°/s u
VIEMENU 00 20 SEKUNGI ...t 39

43



Popis tablica

Tablica 1. Metode koristene u programu fIOWS ........cccooveiiieiiiic i, 12
Tablica 2. Tehnicko-eksploatacijske karakteristike zrakoplova Airbus A320-200 ................ 14
Tablica 3. Vrijednosti kriticnih napadnih kutova i maksimalnog koeficijenta uzgona........... 17
Tablica 4. Vrijednosti karakteristicnih to¢aka polare acroprofila ..........cccceveiiiiiiiiiiiciennn, 18
Tablica 5. Parametri analize stabilnosti modela zrakoplova A320 ..........ccccociiiiiiiiiiciieen, 25
Tablica 6. Postavke fluida koriStene u analizi stabilnosti modela zrakoplova A320.............. 26

44



Sveuciliste u Zagrebu
Fakultet prometnih znanosti
Vukeli¢eva 4, 10000 Zagreb

IZJAVA O AKADEMSKOJ CESTITOSTI | SUGLASNOSTI

Izjavljujem i svojim potpisom potvrdujem da je zavrsni rad
(vrsta rada)

iskljucivo rezultat mojega vlastitog rada koji se temelji na mojim istraZivanjima i oslanja se na

objavljenu literaturu, a Sto pokazuju upotrijebljene biljeSke i bibliografija. lzjavljujem da
nijedan dio rada nije napisan na nedopusten nacin, odnosno da je prepisan iz necitiranog rada
te da nijedan dio rada ne krsi bilo ¢ija autorska prava. Izjavljujem, takoder, da nijedan dio rada
nije iskoristen za bilo koji drugi rad u bilo kojoj drugoj visoko$kolskoj, znanstvenoj ili
obrazovnoj ustanovi.

Svojim potpisom potvrdujem i dajem suglasnost za javnu objavu zavrsnog/diplomskog rada

pod naslovom _Numericki proracun parametara stabilnosti zrakoplova Airbus A320 , u

Nacionalni repozitorij zavr$nih i diplomskih radova ZIR.

Student/ica:

U Zagrebu, _26.6.2023. Sebastian Soldat W

(ime i prezime, potpis)




