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SAZETAK

Zavrsni rad analizira razliCite oblike krila i aeroprofila te promatra njihov utjecaj
na aerodinamiCke karakteristike koriStenjem programa flow5. ObjasSnjene su osnovne
geometrijske karakteristike aeroprofila i krila koje utjeCu na aerodinamicke
performanse. Detaljno je opisan rad programa flow5. Provodi se usporedba rezultata
analize aeroprofila s dostupnim eksperimentalnim mjerenjima u cilju provjere tocnosti
izraCuna. Promatra se utjecaj geometrijskih znacajki odabranih aeroprofila na
aerodinamicke karakteristike. PaZzljivo je ispitana aerodinamicka uc€inkovitost razli€itih
oblika krila. Analiziran je utjecaj odabira aeroprofila na aerodinamicke karakteristike
krila u letu, uz naglasak na utjecaj polozaja teziSta na stabilnost i upravljivost u letu.
Rezultati analize su grafiki prikazani i pojasnjeni, te su na kraju rada iznesena zavrsna
razmatranja.

Klju€ne rijeCi: aeroprofil; krilo; aerodinamicke karakteristike; analiza

SUMMARY

The thesis analyzes various wing and airfoil shapes and examines their impact
on aerodynamic characteristics using the flow5 program. The basic geometric features
of airfoils and wings that influence aerodynamic performance are explained. The
operation of the flow5 program is described in detail. A comparison between airfoil
analysis results and available experimental measurements is conducted to verify the
accuracy of the calculations. The influence of selected airfoils geometric characteristics
on aerodynamic performance is considered. Additionally, the aerodynamic efficiency
of different wing shapes is carefully examined. The influence of airfoil selection on the
aerodynamic characteristics of wing in flight was analyzed, with an emphasis on the
influence of the center of gravity position on stability and controllability in flight. The
results of the analysis are graphically presented and explained, and final
considerations are presented at the end of the paper.

Key words: airfoil; wing; aerodynamic characteristics; analysis
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1. Uvod

Istrazivanje razliCitih oblika krila i aeroprofila pocinje prije prvog uspjednog leta
brace Wright. PocCetna istrazivanja oslanjaju se na eksperimentalna mjerenja.
Razvojem tehnologije, razvijene su i nove metode analize poput racunalnih simulacija
koje omogucuju istraZivanje aerodinamickih karakteristika raznih oblika aeroprofila i
krila. Racunalni program flow5 omogucuje dizajn novih eksperimentalnih oblika
aeroprofila i krila te njihovog prvobitnog ispitivanja. Koristenjem programa flow5 za
prvobitnu analizu aeroprofila i krila izbjegava se potreba skupih eksperimentalnih
mjerenja.

U ovom zavr$nom radu provodi se analiza razlicitih oblika aeroprofila i krila te se
promatra njihov utjecaj na aerodinamiCke karakteristike. Provodi se usporedba
izraCuna racCunalnog programa s dostupnim eksperimentalnim mjerenjima. Nakon
usporedbe s eksperimentalnim mjerenjima, aeroprofili se medusobno usporeduju.
Analizirani su razliiti oblici krila te se promatra njihov utjecaj na aerodinamicke
karakteristike zrakoplova. Rad je strukturiran u sedam poglavlja:

U prvom poglavlju definira se cilj rada te je opisana njegova struktura.

U drugom poglavlju analiziran je povijesni razvoj aeroprofila, osnovne znacajke
aeroprofila i sistematski razvoj NACA aeroprofila.

Treée poglavlje opisuje osnovne znacajke krila te objadnjava njihov utjecaj na
aerodinamicCke karakteristike.

Cetvrto poglavlje pojasnjava princip rada programa xflr5 koji ée se koristiti za
analizu aeroprofila i programa flow5 koji ¢e se koristiti za analizu krila.

Peto poglavlje obraduje usporedbu rezultata analize aeroprofila s
eksperimentalnim mjerenjima. Nakon potvrde to¢nosti analize, odabrani aeroprofili se
medusobno usporeduju s obzirom na njihove geometrijske karakteristike.

U Sestom poglavlju analizira se utjecaj razli€itih oblika krila na aerodinamicke
karakteristike. Rezultati su grafi¢ki prikazani, te se ukazuje na prednosti i nedostatke
razliCitih oblika krila. Promatra se utjecaj analiziranih aeroprofila na performanse krila
u letu, te utjecaj lokacije tezista zrakoplova na stabilnost i upravljivost.

U sedmom poglavlju donesena su zaklju€¢na razmatranja rada.



2. Aeroprofili

Prvim uspjesnim letom zrakoplova bra¢e Wright na poCetku dvadesetog stoljeca,
vaznost aerodinamike znatno raste [1]. Raste i interes za razumijevanje
aerodinamickog djelovanja povrsina koje generiraju uzgon, odnosno fiksnih krila kod
zrakoplova.

2.1 Povijesni razvoj aeroprofila

Horatio F. Phillips je razvio prve patentirane aeroprofile 1884. godine. Phillips,
porijeklom iz Velike Britanije, izveo je prve ozbiljne eksperimente u aerotunelu na
aeroprofilima [1].

U ljetu 1901. godine, bra¢a Wright rade na njihovom drugom dizajnu jedrilice.
Njihov prvi dizajn nije poletio prethodne godine, usprkos koriStenju najboljih
aerodinamickih podataka od pionira poput Otta Lilienthala i Samuela Langleya, njihova
nova jedrilica je takoder nije poletjela. OdIucili su se osloniti na vlastite eksperimente
umjesto na postoje¢e podatke [2]. Izgradili su zracni tunel i testirali preko 200 oblika
krila i aerodinamickih profila, otkrivaju¢i znaajne nedostatke u trenutnim teorijama
aerodinamike. Dizajn trece jedrilice je bio uspjeSan, te su s ovom jedrilicom dosli do
tisu¢u polijetanja u 1902. godini [2]. Treca jedrilica brace Wright prikazana je na slici
1.

Slika 1. Treca jedrilica brace Wright
Izvor: [2]

1903. godine, dizajnirali su i izgradili vlastiti motor i propeler, te su s motorom prvi
put poletjeli 17. prosinca 1903. godine [2]. Ovaj uspjeh oznacio je prekretnicu te su se
usredotocili na motorni let, Cime su postigli povijesnu prekretnicu u zrakoplovstvu.
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U razdoblju od 1912. do 1918. godine, Ludwig Prandtl i njegovi suradnici rade
analizu zrakoplovnih krila, te dijele razmatranje krila na dva dijela. Prvi dio prouCava
presjek krila, odnosno aeroprofil. Drugi dio uzima u obzir potpuno krilo. Pristup podjele
analize na aeroprofil i krilo se nastavlja koristiti u daljnjim istrazivanjima.

Tridesetih godina proslog stolje¢a, NACA (National Advisory Committee for
Aeronautics) provodi niz kljucnih eksperimenata s razliCitim oblicima aeroprofila, od
kojih se mnogi koriste i u danasnje vrijeme. Uspostavljena je nomenklatura NACA
aeroprofila koja je poznata na svjetskoj razini.

Moderna istrazivanja aeroprofila nastavljaju uklju€ivati napredne racunalne
tehnike, omogucujuéi detaljnu analizu i optimizaciju oblika aeroprofila i njihovih
karakteristika u razliCitim uvjetima. Kontinuirana je potraga za poboljSanim omjerom
uzgona i otpora, Sto je cilj i u suvremenom istrazivanju.

2.2 Osnovne znacajke aeroprofila

Krilo zrakoplova je posebno oblikovano aerotijelo. Ovisno o brzini i osobinama
zraka, krila se razlikuju po obliku i presjeku. Na slici 1 prikazan je presjek krila. Raspon
krila se proteze u smjeru osi y. Brzina slobodne struje je paralelna ravnini xz. Oblik koji
nastaje u presjeku krila i ravnine koja je paralelna s vertikalnom ravninom simetrije
zrakoplova naziva se aeroprofilom [3]. Aerodinamicka sila kojom fluid djeluje na krilo
ovisi o geometriji aeroprofila, njegovog polozaja u prostoru i veliCinama stanja fluida.

Slika 2. Sekcija aeroprofila na krilu
Izvor: [1]

Aerodinamicka testiranja pokusavaju definirati aeroprofil koji u velikom podrucju
brzine osigurava veliku silu uzgona, malu silu otpora, veliki odnos sile uzgona i sile
otpora te mali moment oko aerodinamickog centra.



Skica aeroprofila prikazana je na slici 3. Skeletnica je linija koja se proteze od
prednjeg brida do straznjeg brida, te je ekvidistantna gornjaci i donjaci. Prednji dio
aeroprofila naziva se prednji brid, a straznji dio aeroprofila naziva se izlazni brid. Linija
koja povezuje predniji i izlazni brid naziva se tetiva aeroprofila. Zakrivljenost aeroprofila
predstavlja najvecu udaljenost izmedu skeletnice i tetive aeroprofila, mjerena okomito
na tetivu c. Debljina aeroprofila predstavlja najvec¢u udaljenost gornjake i donjake,
takoder mjereno okomito na tetivu c. Oblik prednjeg brida je blagog kruznog oblika,
uglavnom s radijusom 0,02c.

Prednji brid

Debljina ¢ gornjaka Skeletnica

iZakrivljenos

l\_.—; 1 donjaka J \
- Tetiva ¢ -
i |

Slika 3. Nomenklatura aeroprofila
Izvor: [1]

— —

Izlazni brid

Relativna debljina aeroprofila nalazi se u Sirokom podru€ju od 3 do 25 %.
Aeroprofili s debljinom manjom od 8 % su tanki, s debljinom od 8 do 12 % su sredniji,
a s debljinom vecom od 12 % su debeli [3]. Polozaj maksimalne debljine nalazi se na
udaljenosti od 25 do 30 % tetive aeroprofila malih brzina, a na 40 do 50 % kod
laminarnih aeroprofila i aeroprofila za visoki podzvuéni i nadzvucni let [3].

2.3 NACA aeroprofili

NACA istrazivanja aeroprofila u zracnim tunelima temeljila su se koriStenjem krila
koje se protezalo s jedne strane zida na drugu. KoriStenjem ove tehnike, tok fluida
promatra krilo bez vrhova. Takvo krilo naziva se beskonacno krilo, te se tok fluida moze
promatrati u 2D. Analiza aeroprofila mozZe se odraditi samo na krilu beskonacnog
raspona. Razvoj NACA aeroprofila vrlo je bitan zbog standardizacije i boljeg
razumijevanja aeroprofila i krila. NACA je osnovana 1915. godine [4]. Razvijaju se
serije  aeroprofila, uklju€ujudi Cetveroznamenkaste, peteroznamenkaste,
Sesteroznamenkaste, laminarne, superkriti¢ne i nadzvuéne aeroprofile [5].

2.3.1 Cetveroznamenkasti NACA aeroprofili

Ova serija aeroprofila uvedena je 1933. godine i brzo je postala standard u
industriji. Cetveroznamenkasti kod, primjerice NACA 2412, daje specifiéne informacije
o aerodinamickim karakteristikama aeroprofila [3]:



- Prva znamenka (2) oznaCava maksimalnu zakrivljenost skeletnice u stotinama

duljine tetive aeroprofila.
- Druga znamenka (4) oznaCava polozaj maksimalne zakrivljenosti u desecima

duljine tetive.
- Posljednje dvije znamenke (12) oznacavaju maksimalnu debljinu aeroprofila u
stotinama duljine tetive.

Ako se uzme u obzir NACA 2412, najveca zakrivljenost je 0.02c na polozZaju 0.4c
od prednjeg brida, i maksimalna debljina aeroprofila je 0.12¢c. Cesto se ovi podaci
izraZavaju u postotcima duljine tetive, odnosno, 2 % zakrivljenosti na 40 % tetive i 12
% debljine [1]. Na slici 4 prikazan je Cetveroznamenkasti aeroprofil NACA 2412.

<

NACA 2412

najveca zakrivljenost J

2%, f=0.02

poloZaj najvece zakrivljenosti
40 %, §;=0.40

Najveca debljina aeroprofila —
12 %, t= 0.12

Slika 4. Cetveroznamenkasti NACA aeroprofil
Izvor: [5]

Aeroprofil bez zakrivljenosti, odnosno aeroprofil na kojem su skeletnica i tetiva
jednake duljine, naziva se simetri¢ni aeroprofil. Simetri¢ni aeroprofili imaju isti oblik
gornjake i donjake, te pri nultom napadnom kutu ne proizvode uzgon. Razlika
simetriCnog i zakrivljenog aeroprofila prikazana je na slici 5.

Simetricni aeroprofil Zakrivljeni azroprofil

C z Cz

/

& sl [}
(2 £70)

Slika 5. Razlika simetricnog i zakrivljenog aeroprofila
Izvor: [5]



2.3.2 Peteroznamenkasti NACA aeroprofili

Druga obitelj NACA aeroprofila je peteroznamenkasta serija aeroprofila.

Peteroznamenkasti kod, primjerice NACA 23012 na slici 6, pruza informaciju o
sljedeéim karakteristikama aeroprofila [3]:

Prva znamenka (2) pomnozena s % daje informaciju o projektnoj vrijednosti

koeficijenta uzgona

Druga znamenka (3) podijeljena s 20, daje informaciju o poziciji maksimalne
zakrivljenosti s obzirom na duljinu tetive

Treé¢a znamenka odreduje oblik skeletnice, razlikuje se normalna skeletnica i S-
tip skeletnice. Znamenki 0 odgovara jednostavna skeletnica, a znamenki 1 S-
tip skeletnice. U ovom slu€aju javlja se jednostavna skeletnica.

Posljednje dvije znamenke (12) oznaCavaju maksimalnu debljinu aeroprofila u
stotinama duljine tetive.

S obzirom na definiciju peteroznamenkastih NACA aeroprofila, NACA 23012 je

aeroprofil s projektom vrijednosti koeficijenta uzgona C.=0.3, s polozajem najvece
zakrivljenosti na 15 % tetive, normalnog tipa skeletnice i debljine aeroprofila u iznosu
od 12 % duljine tetive.

0 — normalna skeletnica, 1 - S tip skeletnice —

<

NACA 23012
Projektna vrijednost ¢,
3 |
c;=—-2=03
= 20

poloiaj najvece zakrivljenosti
15%, §y=3/20=0.15

Najveéa debljina aeroprofila —
12 %, t=0.12

Slika 6. Peteroznamenkasti NACA aeroprofil
Izvor: [5]



2.3.3 Sesteroznamenkasti NACA aeroprofili

Sesteroznamenkasta NACA serija aeroprofila razvia se kombinacijom
poluteorijskih i eksperimentalnih metoda. Poznata je kao i serija laminarnih aeroprofila.
Koeficijent trenja je manji za laminarno nego za turbulentno strujanje, te se tezilo
zadrzati laminarno strujanje preko Sto veceg dijela povrSine aeroprofila. Utvrdeno je
da negativni gradijent tlaka, pogodno zaobljen predniji brid i mala hrapavost povrSine
pogoduju odrZzavanju laminarnog sloja [3]. Postoji vise podserija unutar serije 6 NACA
aeroprofila. Sesteroznamenkasti kod, primjerice NACA 631-412, daje specifitne
informacije o karakteristikama aeroprofila [3]:

- Prva znamenka (6) oznaCava seriju aeroprofila

- Druga znamenka (3) ozna€ava polozaj minimalnog tlaka u desetinama duzine
tetive, odnosno minimalni tlak za ovaj aeroprofil nalazi se na 30 % duZine tetive.

- Indeks druge znamenke (1) pokazuje promjenu koeficijenta uzgona u
desetinama ispod i iznad projektne vrijednosti kada koeficijent otpora ima
minimalnu vrijednost

- Cetvrta znamenka (4) oznadava projektnu vrijednost koeficijenta uzgona u
desetinama

- Zadnje dvije znamenke (12) oznacCavaju maksimalnu debljinu aeroprofila u
stotinama duljine tetive.



3. Krila

Nizanjem aeroprofila jedan do drugog dobivaju se tijela koja se nazivaju: krila,
horizontalni rep, vertikalni rep i druge aerodinamicke povrsine [3]. Krilo je osnovna
uzgonska povrsina zrakoplova. Raspon krila je udaljenost izmedu dva vrha krila. Sva
krila imaju odreden raspon i povrSinu krila, kao Sto je prikazano na slici 7.

Desni vrh krila

S

Povréina krila S

S = povréina krila
= duljina tetive

~y e

Lijevi vrh krila

Slika 7. Prikaz raspona i povrS$ine Krila
Izvor: [2]

Omijer kvadrata raspona i povrsine krila naziva se aspektni odnos [2].

Opstrujavanje fluida oko krila konacnog raspona je trodimenzionalnog karaktera,
Sto ga razlikuje od dvodimenzionalnog opstrujavanja fluida oko aeroprofila. Na slici 8.
je prikazan predniji pogled na krilo.
Vrtlog
Niski pritisak

Visoki pritisak

Prednji pogled krila

(a)

Vrtlozi na vrhovima
krila

()

Slika 8. Prikaz vrtloga na krilu
Izvor: [2]



Kada krilo stvara uzgon, doci ¢e do razlike tlakova na gornjoj i donjoj strani krila.
Kao posljedica kona¢nosti raspona krila, razlika u tlakovima pokuSava se izjednaciti
na vrhovima krila, odnosno zrak visokog tlaka s donje povrSine prelazi na podrucje
niskog tlaka na gornjoj povrsini. Takvo opstrujavanje stvara vrtloge koji se krecu u
smjeru slobodne struje. Ti vrtlozi uzrokuju stvaranje dodatnog otpora koji se naziva
inducirani otpor.

Usporedujuci krila beskonaCnog raspona i krila konaénog raspona, krilo
konacnog raspona stvara inducirani otpor, te je koeficijent uzgona krila konacnih
dimenzija manji od koeficijenta uzgona beskonacnog krila, kao $to je prikazano na slici
9.

C

ay. nagib krivulie uzgona za beskonaéno krilo

o - oy efektivni napadni kut

(a)

a, nagib krivulje uzgona za konacno krilo

«, geometrijski napadni kut

{h)

Slika 9. Razlika u gradijentu koeficijenta uzgona
Izvor: [2]

Rastom aspektnog odnosa krila smanjuje se inducirani otpor krila. Dobra je
praksa kreirati konvencionalne zrakoplove s velikim aspektnim odnosom. Povec¢anjem
aspektnog odnosa smanjuje se razlika izmedu beskonacnog krila i krila odredenih
dimenzija. Aspektni odnos takoder ne moze biti jako veliki broj. Moraju se uzeti u obzir
strukturalna ogranicenja krila u letu. Krila zrakoplova moraju nositi njegovu tezinu. Sila
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uzgona koja djeluje na svako krilo stvara moment savijanja u podrucju spajanja krila i
zrakoplova. Zrakoplov mora biti konstruiran tako da bude otporan ovom momentu
savijanja. S rastom aspektnog odnosa, raste i moment savijanja na podrucju spajanja
krila i trupa zrakoplova. Podrucje spajanja krila i trupa zrakoplova mora se ojacati, Sto
daje dodatnu tezinu ukupnom zrakoplovu. Pri dizajnu zrakoplova, mora doc¢i do
kompromisa izmedu maksimiziranja aerodinami¢ne ucinkovitosti i minimiziranja
strukturalne tezine i kompleksnosti. 1z tog razloga ovaj kompromis uglavnom rezultira
izradi krila s umjerenim aspektnim odnosom, uglavnom u iznosima izmedu 5i 7 [2].
Tablica 1 prikazuje aspektne odnose za neke od podzvuénih zrakoplova.

Tablica 1. Prikaz aspektnih odnosa zrakoplova

Zrakoplov Aspektni odnos
Wright Flyer 6.4
Vought F4U 5.35
Boeing B-17 7.58

Grumman X-29 3.91
Grumman F3F-2 7.85
Boeing 727 71
Izvor: [2]

Na slici 10 prikazane su najvaznije geometrijske karakteristike krila.

Korijen krila

T Smjer
leta

Vrh krila

X

Slika 10. Geometrijske karakteristike krila
Izvor: [5]

Krila su u korijenu pri¢vrS¢ena za trup zrakoplova. Raspon krila je udaljenost
izmedu vrhova krila. SuzZenje krila se definira kao odnos tetiva aeroprofila na vrhu krila
i u korijenu krila. Srednja geometrijska tetiva krila definira se kao srednja vrijednost
duZzine tetive svih aeroprofila. Srednja aerodinamicka tetiva je tetiva fiktivnog krila s
uniformnom duzinom tetive koja ima iste aerodinamicke karakteristike kao i stvarno
krilo [3].
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Geometrijski vitopereno krilo je krilo kod kojeg tetive svih aeroprofila ne leze u
istoj ravnini. Geometrijski vitopereno krilo prikazano je na slici 11. Vanjsko vitoperenje
krila ili washout definiramo kad je napadni kut u vrhu krila manji od napadnog kuta u
korijenu krila. Ako je napadni kut aeroprofila u vrhu krila veéi od napadnog kuta
aeroprofila u korijenu krila, krilo ima washin [1].

Aeroprofil u korijenu

Os zralsgp_loyﬁ_#fpﬁ_. S

(pv l s
i Aeroprofil na vrhu

Slika 11. Vitoperenje krila
Izvor: [5]

KoriStenje washout dizajna u konstrukciji krila je uobicajen zbog njegovih
pozitivnih u€inaka na letenje. Ovaj dizajn je vazan jer pomaze u sprje€avanju zastoja i
poboljSava upravljivost zrakoplova. Kada krilo po¢ne gubiti uzgon pri kriti€nom
napadnom Kkutu, pozeljno je da prvo gubi uzgon pri korijenu krila, dok upravljacke
povrsine na vrhovima krila i dalje pruzaju kontrolu nad zrakoplovom [2]. Omogucava
pilotu bolju kontrolu zrakoplova. Washin dizajn poveCava napadni kut od korijena
prema vrhu krila. Ovakav dizajn je rjede koriSten jer uzrokuje nezeljene karakteristike
leta, odnosno zastoj na vrhovima krila prije korijena, $to moze dovesti do gubitka
kontrole nad zrakoplovom.

Slika 12. Pozitivan kut dijedra
Izvor: [3]
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Kut dijedra je kut koji krilo zatvara s horizontalnom ravninom [3]. Kut dijedra je
pozitivan ako krilo formira ,V* oblik kao na slici 12.

Na slici 13 prikazani su razli€iti oblici krila. Pravokutna krila su karakterizirana
jednostavnim i uniformnim dizajnom pri cijelom rasponu krila, gdje se duljina tetive
aeroprofila ne mijenja s rasponom krila. Ovaj dizajn se uglavnom Kkoristi na lakim
zrakoplovima i zrakoplovima za Skolovanje pilota. Pravokutno krilo manje je ucinkovito
od elipticnog krila, koje je vrlo tesko i skupo izradivati. Trapezno krilo je kompromisno
rieSenje kod kojeg se duzina tetive smanjuje od korijena prema vrhu krila. Suzena krila,
trapezna i trokutasta, ali i strelasta krila sklona su odvajanju grani¢nog sloja blizu
vrhova krila. Upravljacke povrsine krila postavljene su na vanjskim krajevima krila, te
iz tog razloga odvajanje strujanja fluida u tom podrucju nije pozeljna, jer krilca u
odvojenom toku postaju neefikasna [3]. U proslosti, nekoliko zrakoplova dizajnirano je
s krilom elipti€nog oblika, od kojih je British Spitfire najpoznatiji [1]. lako elipti¢ni oblik
krila dovodi do minimalnog induciranog otpora, trapezno krilo moze ostvariti koeficijent
induciranog otpora samo nekoliko postotaka veceg od elipticnog krila [1]. Velika cijena
proizvodnje elipti€nog krila i u€inkovitost trapeznog krila su razlozi iz kojeg se eliptiCna
krila viSe ne koriste. Strelasta krila poCinju se koristiti u drugom svjetskom ratu zbog
pogodnih karakteristika pri vec¢im brzinama zrakoplova. Delta krilo je poseban slucaj
strelastog krila s povrsinom oblika trokuta, namijenjenih za nadzvucni let.

f Smyjer leta

a)

i

b)

c)

d)

e)

>4

Slika 13. Razni oblici krila: a) pravokutno b) trapezno c) eliptiéno d) strelasto sa strijelom unatrag e)
strelasto sa strijelom unaprijed f) delta
Izvor: [3]
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4. Flow5 program

AerodinamiCko istrazivanje je proslo kroz znafajan napredak od ranih
eksperimenata brace Wright. U pocCetku se istrazivanje aerodinamike uvelike oslanjalo
na eksperimentiranja u zraCnim tunelima, pri ¢emu su se rani dizajni temeljili na
opazanjima rezultata eksperimenata i testiranja novih ideja u aerotunelu. Razvojem i
napretkom istrazivanja, postaje sve teze unaprijediti dizajn aeroprofila i krila uz
eksperimentalne metode.

Jedan od najvaznijih napredaka u racunalnoj aerodinamici bio je razvoj metode
panela, koja koristi raunalne tehnike za rjeSavanje potencijalnog toka oko aeroprofila
ili krila. Ova metoda postavila je osnovu za rijeSavanje matematickih jednadzbi putem
racunala. RaCunalni alati i metode za analizu karakteristika aerodinamickih povrSina
nazivaju se racunalnom dinamikom fluida (Computational Fluid Dynamics — CFD) [3].

Flow5 je raCunalni program koji se koristi za prvobitne analize krila, aviona i jedra
pri malim Reynoldsovim brojevima. Njegova svrha je grafiCki prikazati karakteristike
aerodinamickih povrSina te dati pouzdane rezultate koji su jednostavni za
razumijevanje. Flow5 je nastavak na prethodnu verziju programa xflr5 s pomoéu kojeg
se obraduje analiza aeroprofila i krila zrakoplova, te zajedno uz funkcionalnost xflr5
programa, uklju€uje i funkcionalnost programa sail7 za analizu jedra. André Deperrois
je nakon dugogodiSnjeg razvoja oba programa odlucio ponovno napisati izvorni kod
programa kako bi poboljSao funkcionalnost analize zrakoplova s trupom te odlucio
ukljuciti funkcionalnosti oba programa u jedan [6].

XflrS je program koji za analizu aeroprofila koristi program xfoil. Izvorni kod xfoll
se smije Koristiti iskljuCivo pod uvjetima GNU General Public Licencing [7]. Xflr5 je
dostupan na koriStenje pod navedenim uvjetima, odnosno besplatan je za koristenje.
Flow5 je za razliku od xflr5 plaéeni program, te iz tog razloga nije moguca analiza
aeroprofila unutar programa flow5. Analiza aeroprofila u sklopu ovog zavrSnog rada ¢e
biti odradena u xflr5 programu, €iji ¢e rezultati biti uvezeni u flow5 u cilju interpretacije
rezultata i dodatnog rada pri usporedbi krila.

4.1 Xfir5 program za aerodinamicku analizu aeroprofila

Program xflr5 koristit e se za analizu aerodinamickih karakteristika aeroprofila.
U ovom poglavlju objasnit ¢e se teorijska pozadina na kojoj je xflr5 temeljen. Xflr5,
zajedno sa ostalim racunalnim programima koji ¢ine rac¢unalnu dinamiku fluida, temelji
se na rjeSavanju pojednostavljenih Navier-Stokes jednadzbi [8].
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CFD se temelji na rjeSavanju pojednostavljenih Navier-Stokes jednadzbi.
Zanemarivanjem utjecaja viskoznosti fluida Navier-Stokes jednadzbe se
pojednostavljuju na Eulerove jednadzbe koje opisuju gibanje u neviskoznom fluidu.
Eulerove jednadzbe se dodatno pojednostavljuju zanemarivanjem rotacije Cestica
fluida. Neviskozni tok fluida bez rotacije Cestica naziva se potencijalno ili nevrtlozno
strujanje fluida. Potencijalni tok fluida je neviskozan i nevrtlozan. Pretpostavljanjem da
je potencijalni tok nestlaCiv, dolazimo do Laplaceove jednadzbe koja vrijedi za
neviskozan, nevrtloZan i nestlaciv tok fluida Cestica. Laplaceove jednadzbe su rjeSive
s visokom razinom tocCnosti. DolaZzenjem do Laplaceovih jednadzZbi, moraju se
zanemariti vrlo bitni faktori poput viskoznosti. Zanemarivanjem viskoznosti opisujemo
idealan fluid koji se ne podudara s rezultatima u stvarnom svijetu. Viskoznost je vrlo
bitan faktor koji se ne moze zanemariti, te iz tog razloga mora biti uklju¢ena u izraunu.
Xfoil raCuna efekt viskoznosti uz pomo¢ Reynoldsovog broja. Rac¢unalna dinamika
fluida, odnosno racCunalni programi Kkoji rjeSavaju Navier-Stokes jednadzbe uz
pretpostavku vremenskog prosjeka nazivaju se Reynolds-averaged Navier-Stokes
solvers (RANS) [8]. U aerodinamici, viskoznost uzrokuje tanak granicni sloj na svim
aerodinamickim povrsinama zrakoplova.

AerodinamiCke karakteristike aeroprofila racunaju se modulom XFoil Direct
Analysis. Ovaj modul koristi ranije spomenutu panel metodu za izraCune te integrira
utjecaj grani¢nog sloja uz pomo¢ Reynoldsovog broja. U 2D panel metodi povrSina
aeroprofila se dijeli na viSe jedini¢nih plo¢a. Xfoil rauna aerodinamicke karakteristike
aeroprofila svih jediniCnih ploCa te se karakteristike integriraju u cilju dostizanja
ukupnog rezultata. IzraCunom Laplaceovih jednadzbi te integriranjem viskoznih
izraCuna uz pomo¢ Reynoldsovog broja dolazi se do ukupnog izraduna. Xflr5 je
program namijenjen za analizu aeroprofila pri malim Reynoldsovim brojevima, te
viskozni izraCuni odstupaju pri visokim vrijednostima Reynoldsovog broja.

4.2 Aerodinamicka analiza krila pomocu flow5

Flow5 Koristi viskozne podatke programa xfoil, te ih primjenjuje na neviskozni
izraCun Laplaceovih jednadzbi u 3D prostoru. Dodavanje viskoznih izraCuna iz 2D
prostora u 3D prostor je vrlo drasticna metoda koja samo priblizno ukazuje na efekt
viskoznosti. Viskoznost se ne zanemaruje, ali je njena to¢nost pri izraCunu upitna.

Flow5 pri analizi krila ili potpunog zrakoplova koristi razliCite metode za rjeSavanje
protoka fluida nad aerodinami¢kim povrsinama [6]:

Lifting Line Theory (LLT) je teorija koja modelira krilo kao linearni vrtlog sa
zavisnom cirkulacijom duz raspona krila. Koristi se za izraCunavanje raspodijele
uzgona duz raspona krila, uz pretpostavku da su utjecaji stlaCivosti i zakrivljenosti
zanemarivi. Ova metoda daje priblizan rezultat za uzgon i otpor krila, ali nije vrlo
precizna za krila s visokim kutom dijedra ili kuta strijele. Ova metoda ograni¢ena je na
niske napadne kutove.
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Vortex Lattice Method (VLM) je naprednija metoda koja dijeli povrSinu krila na
elementarne povrsine. Pretpostavlja da je svaka elementarna ploc€a vrtlog koji generira
uzgon. Medutim, zanemaruje debljinu krila pri Cemu se koriste Neumann granicni uvjeti
kako bi se osigurala nepropusnost strujanja fluida kroz povrSinu krila. Ovo je vrlo
uCinkovita metoda za raCunanje raspodjele uzgona i induciranog otpora, ali je takoder
ogranicena na niske napadne kutove. Razlikujemo dvije razliCite VLM metode. VLM1
je metoda koja na svakoj elementarnoj ploCi postavlja vrtlog u obliku potkove. VLM2 je
metoda koja na svakoj elementarnoj plo€i stvara prstenasti vrtlog i vrtlog oblika potkove
na izlaznom bridu.

3D Panel method na svakoj elementarnoj ploci koristi jednu plo€u izvora/ponora
i jednu plo¢u dvopola. Dirichlet grani¢ni uvjet se koristi za svaku elementarnu plocu.
Ova metoda uklju€uje debljinu krila, za razliku od prethodne dvije metode. Medutim,
javlja se problem to€ne definicije povrsine krila, jer se ne moze to€no definirati 3D krilo
s 2D pravokutnim povrSinama.

Triangle-based Galerkin method je nova metoda dodana u flow5 program.
Razlikuje se od prethodne methode jer zamjenjuje pravokutnu plo€u s dvije trokutaste
ploCe, s pomocu kojih se puno bolje mogu definirati 3D povrsine, te se rijeSava problem
povezivanja krila i tijela zrakoplova, $to omogucuje to€niju analizu zrakoplova s trupom

[6].
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5. Analiza aeroprofila

U ovom radu analiza aeroprofila provodit ¢e se na Sest razliitih aeroprofila:
NACA 2412, NACA 4412, NACA 4421, NACA 23012, NACA 631-412 i NLF(1)-0215F.
Aeroprofili NACA 2412, NACA 4412 i NACA 4421 izabrani su kako bi se istrazio utjecaj
zakrivljenosti i debljine aeroprofila. Aeroprofil NACA 23012 je odabran jer je slicne
debljine i zakrivljenosti aeroprofilu NACA 2412, ali je lokacija maksimalne zakrivljenosti
aeroprofila pomaknuta prema prednjem bridu. Serija 6 NACA aeroprofila,
predstavljena aeroprofilom NACA 631-412, posebno je dizajnirana za odrZavanje
laminarnog strujanja duz veceg dijela tetive, S$to smanjuje otpor i povecava
aerodinamicku ucinkovitost. Posljednji aeroprofil, NLF(1)-0215F, je moderniji primjer
koji takoder pripada seriji laminarnih aeroprofila. Ovaj aeroprofil je razvijen kako bi se
osiguralo laminarno strujanje na sto vecem dijelu tetive, Sto rezultira nizim ukupnim
otporom i boljim performansama pri visokim brzinama [9].

Aeroprofili NACA 2412, NACA 4412, NACA 4421 i NACA 23012 dizajnirani su s
pomocu ugradene funkcije za NACA aeroprofile unutar programa flow5. Aeroprofili
NACA 631-412 i NLF(1)-0215F dizajnirani su koristeCi toCke gornje i donje povrSine
aeroprofila preuzete s web stranice Airfoil tools ([10] i [11]).

Nakon dizajniranja svih aeroprofila, povecava im se broj panela na 200 uz pomo¢
funkcije Refine Globally unutar programa flow5 u cilju bolje raspodjele tlaka i to¢nijih
rezultata [12]. Geometrijske karakteristike odabranih aeroprofila prikazane su u tablici
2.

Tablica 2. Prikaz geometrijskih karakteristika odabranih aeroprofila

Aeroprofil Debljina [%] na [%] Zakrivljenost [%] na [%]
NACA 2412 12 29.73 2 40.24
12 29.73 4 40.24

21 29.73 4 40.24

NACA 23012 12 29.73 1.84 15.32
NACA 631-412 12 34.73 2.2 50.95
14.99 38.74 3.96 41.44

Prikazane geometrijske karakteristike daju dodatne informacije koje ce biti
kliuéne za razumijevanje aerodinamickih razlika medu odabranim aeroprofilima.
Posebna paznja bit ¢e posvecCena utjecaju debljine, zakrivljenosti i lokacije maksimalne
zakrivljenosti na performanse, s ciliem identificiranja optimalnih konfiguracija za
razliCite primjene u zrakoplovstvu. Kroz analizu rezultata ovih ispitivanja, dobit e se
jasnija slika o utjecaju razliCitih geometrijskih obiljezja aeroprofila na aerodinamicke
karakteristike.

Prikaz odabranih aeroprofila u flow5 programu nakon povecanja broja panela
prikazan je na slici 14.
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Name Thickness (%) at (%)
1 NACR 23012 12.00 30.52
2 HACR 2412 12.00 30.52
3 NACR 4412 12.00 30.52
4 NACR 4421 21.00 30.52
5 NACL &3(1)-412 12.00 34.34
& NLF-0215F 14.395 39.29

Camber (%) at (%) Points
1.34 15.20 200
2.00 39.30 200
4.00 40.83 200
4.00 39.30 200
2.20 49,98 200
3.96 40.80 200

TE Flap (°

a.
0.¢
0.c
0.c
0.c

0.1

Slika 14. Prikaz odabranih aeroprofila u programu flow5

)
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Q.00 0.00
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Q.00 0.00
.00 0.00
0.00 0.00
0.00 0.00

Nakon dizajniranja aeroprofila u programu flow5, koristi se ugradena funkcija za
izvoz podataka o aeroprofilima u program xfIr5, gdje se provodi analiza, a rezultati se
zatim unose natrag u flow5 radi interpretacije. Analiza aeroprofila provedena je unutar
funkcije batch analysis programa xflr5. Su€elje modula batch analysis prikazano je na

[

NACA 23012
NACA 2412
NACA 4412
NACA 4421
NACA 63(1)-412
NLF-0215F

Re Mach NCrit Zctions o
8 = 2uuuuy u E]
3 X 300000 0 g
10 % 500000 0 3
1 0% le+06 0 3
12 X 3e+08 0 9
13 % &e+06 0 9
14 % Se+06 0 g w
Polar type

®TL OT2 QT3

Forced Transitions

Top transition location (x/c) l:l
Bottom transition location (x/c) I:l

Analysis Range

Specify: @ a (O d From Zero
Miry Max Increment
Alpha [ -30.000 | | 30.000 | | 0.500
Advanced Settings | Clear Qutput Analyze Close

Initialize BLs between polars
Store operating points
[ Update polar view

Max. Threads to use for the analysis: /8

Slika 15. Sucelje modula batch analysis

U cilju analize razli€itih oblika krila na aerodinamiCke karakteristike, moraju se
odrediti postavke analize. Analize aeroprofila provedene su pri Reynoldsovom broju
od 3-10* do 1.8:107 pri napadnom kutu u rasponu od -30° do 30° s korakom 0.5°.
Machov broj se nije mijenjao kako bi se izbjegao utjecaj stlacivosti. Vrijednost Ncrit
predstavlja bezdimenzionalni parametar e" koji odreduje promjenu strujanja fluida iz
laminarnog u turbulentno strujanje [12].
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Standardne vrijednosti su:

- Jedrilica: 12-14

- Motorna jedrilica: 11-13

- Cist aerodinamicki tunel: 10-12
- Prosje€an aerodinamicki tunel: 9
- Prljav aerodinamicki tunel: 4-8

Vrijednost e° se obi¢no koristi kao standardna vrijednost za prosje¢ne uvjete u
aerodinami¢kom tunelu. Standardna e® metoda je dobro istrazena i ¢esto koriStena,
posebno kad nema uvjeta poput jako Cistih tunela ili vrlo turbulentnih strujanja toka
fluida. KoriStenjem standardne e® metode omogucéava se realisticna simulacija
prelaska iz laminarnog u turbulentno strujanje toka fluida, te ée se iz tog razloga koristiti
u ovoj analizi aeroprofila.

Analiza aeroprofila ¢e se grafi¢ki prikazati pri Reynoldsovom broju od 9-10°, zbog
dostupnosti eksperimentalnih podataka za sve aeroprofile pri tom broju. Osim
dostupnih eksperimentalnih podataka, ovaj Reynoldsov broj odabran je jer je
karakteristiCan za mnoge primjene u zrakoplovstvu, osobito za uvjete leta srednjih i
velikih zrakoplova. Reynoldsov broj je bezdimenzionalan parametar koji prikazuje
omijer inercijalnih i viskoznih sila u toku fluida i jedan je od najznacajnijih parametara u
dinamici fluida [1].

Nakon zavrSene analize aeroprofila, xflr5 je generirao sve potrebne grafove za
analizu aeroprofila i daljnju analizu krila. Podaci se pohranjuju i dalje analiziraju u
programu flow5. Prije usporedbe odabranih aeroprofila, rezultati se izvoze u Excel,
gdje se izraduju grafikoni za svaki aeroprofil. Ovaj postupak sluzi za provjeru toCnosti
rezultata dobivenih u programu xflr5 te omogucéuje pouzdanu usporedbu aeroprofila i
njihovih aerodinamickih karakteristika, Cime se izbjegavaju neto€ni zaklju€ci.

5.1 NACA 2412

Na grafikonu 1 prikazana je usporedba rezultata izraCuna programa xflr5 i
podataka iz NACA izvje$ca pri Reynoldsovom broju od 8.9:10°. Pri nizim napadnim
kutovima, od -3° do 3°, vrijednosti koeficijenta uzgona dobro se podudaraju izmedu
eksperimenta i izraCuna programa xflr5. Pove¢anjem napadnog kuta aeroprofila, xflr5
daje veéi koeficijent uzgona u odnosu na eksperimentalne podatke. Maksimalni
koeficijent uzgona u eksperimentu iznosi 1.67 pri napadnom kutu od 16.5°, dok xfIr5
racuna maksimalnu vrijednost od 1.94 pri napadnom kutu od 20°. Pri provodenju
usporedbe eksperimenta i izrauna programa xflr5, uoCava se minimalna razlika
rezultata pri Reynoldsovom broju od 8.9-108 i rezultata programa pri izracunu 9.0-106.
Pri Reynoldsovom broju od 8.9-10° izradun programa daje maksimalni koeficijent
uzgona u iznosu od 1.94 pri 20°, dok pri Reynoldsovom broju od 9:108 Cymax = 1.942
pri 20°. Promjena Reynoldsovog broja uzrokuje vrlo blag rast koeficijenta uzgona.

18



2.5

-30 40

Alpha

Grafikon 1. Graf omjera koeficijenta uzgona i napadnog kuta za aeroprofil NACA 2412
Re = 8.9-10° (eksperiment i izracun xflr5)

Izvor: [13]

Na grafikonu 2 prikazana je ovisnost koeficijenta uzgona o koeficijentu otpora pri
Reynoldsovom broju od 8.9-108.

2.5

1.5

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3

CD
Grafikon 2. Ovisnost koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora za aeroprofil NACA 2412

Re = 8.9-106 (eksperiment i izracun xflr5)
Izvor: [13]
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Uocgeno je da pri Reynoldsovom broju od 8.9:10° izraCun programa prikazuje
maksimalni omjer koeficijenta uzgona i otpora u iznosu od 135.077 pri napadnom kutu
od 8°, dok izraun pri Reynoldsovom broju od 9.0-10% daje maksimalnu vrijednost
omjera koeficijenta uzgona i otpora od 135.356 pri napadnom kutu 8°. Zaklju€uje se
da Reynoldsov broj ima veci utjecaj na odnos uzgona i otpora u rezultatima programa
xflr5 nego na odnos Kkoeficijenta uzgona i napadnog kuta. Usporedbom
eksperimentalnih mjerenja i rezultata programa graficki je prikazano da xflr5 nastoji
podcijeniti koeficijent otpora aeroprofila, $to je posebno izraZzeno pri veéim napadnim
kutovima.

5.2 NACA 4412

Na grafikonu 3 prikazana je usporedba rezultata xflr5 i eksperimentalnih mjerenja
za aeroprofil NACA 4412 pri Reynoldsovom broju od 9:10°. XfIr5 daje veci koeficijent
uzgona u usporedbi s eksperimentalnim mjerenjima za odabran napadni kut.
Maksimalni koeficijent uzgona eksperimentalnog mjerenja iznosi 1.68 pri napadnom
kutu od 16.5°, dok program xflr5 raCuna maksimalnu vrijednost koeficijenta uzgona u
iznosu 2 pri napadnom kutu od 19.5°.
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Grafikon 3. Graf omjera koeficijenta uzgona i napadnog kuta za aeroprofil NACA 4412
Re = 9-10° (eksperiment i izracun xflr5)
Izvor: [13]

Na grafikonu 4 prikazan je odnos eksperimentalnih mjerenja i rezultata analize.
Pri manjim koeficijentom uzgona, vrijednosti su priblizne. Povecanjem koeficijenta

uzgona, rezultati analize nastoje podcijeniti koeficijent otpora.
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Grafikon 4. Ovisnost koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora za aeroprofil NACA 4412
Re = 9-10° (eksperiment i izracun xflr5)
Izvor: [13]
NACA 4421

0.3

Grafikon 5 prikazuje usporedbu izmedu eksperimentalnih mjerenja i rezultata
programa xflr5 za aeroprofil NACA 4421 pri Reynoldsovom broju od 9-10°.
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Grafikon 5. Graf omjera koeficijenta uzgona i napadnog kuta za aeroprofil NACA 4421
Re = 9-10° (eksperiment i izracun xfir5)
Izvor: [13]
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Eksperimentalna analiza aeroprofila mjeri maksimalni koeficijent uzgona u iznosu
od 1.48 pri napadnom kutu od 16°, dok xflr5 daje maksimalnu vrijednost koeficijenta
uzgona u iznosu od 1.83 pri napadnom kutu od 18°. UoCavaju se veca odstupanja
analize programa od eksperimentalnih mjerenja pri ve¢im napadnim kutovima.

Na grafikonu 6 prikazan je omjer koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora za
aeroprofil NACA 4421 pri Reynoldsovom broju od 9:108. Usporeduju se mijerenja
eksperimentalnih rezultata i izraCuna programa xflr5. IzraCun programa prikazuje maniji
koeficijent otpora i veci koeficijent uzgona u odnosu na eksperimentalne podatke, $to
je uocljivo na grafickom prikazu.
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Grafikon 6. Ovisnost koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora za aeroprofil NACA 4421
Re = 9-10° (eksperiment i izracun xflr5)
Izvor: [13]

5.4 NACA 23012

Na grafikonu 7 prikazana je usporedba eksperimentalnih mjerenja i rezultata
programa xflr5 za aeroprofii NACA 23012 pri Reynoldsovom broju od 8.8-10°.
Promotrena je razlika izracuna programa xflr5 pri Reynoldsovom broju od 8.8-10° i
Reynoldsovom broju od 9.0:10%. Pri manjem Reynoldsovom broju, maksimalni
koeficijent uzgona iznosi 1.895 pri napadnom kutu od 19.5°, a pri Reynoldsovom broju
od 9-108 program raduna maksimalni koeficijent uzgona 1.899 pri napadnom kutu od
19.5°. UoCava se da rast Reynoldsovog broja uzrokuje blagi rast maksimalnog
koeficijenta uzgona aeroprofila. Eksperiment daje maksimalni koeficijent uzgona u
iznosu od 1.79 pri napadnom kutu od 18°, dok xfIr5 daje maksimalni koeficijent uzgona
u iznosu od 1.895 pri napadnom kutu od 19.5°. Rezultati analize aeroprofila NACA

23012 blizi su eksperimentalnim podacima u usporedbi s prethodnim aeroprofilima.
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Grafikon 7. Graf omjera koeficijenta uzgona i napadnog kuta za aeroprofil NACA 23012
Re = 8.8-10° (eksperiment i izracun xflr5)

Izvor: [13]

Na grafikonu 8 prikazana je razlika rezultata analize i eksperimentalnog mjerenja
u omjeru koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora.
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Grafikon 8. Ovisnost koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora za aeroprofil NACA 23012
Re = 8.8:106 (eksperiment i izracun xfir5)
Izvor: [13]
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Rezultati analize xflr5 pri Reynoldsovom broju od 8.8-108 daju maksimalni odnos
koeficijenta uzgona i otpora u iznosu od 153.868 pri 8°. Analiza pri Reynoldsovom
broju od 9.0-10° daje maksimalni odnos koeficijenta uzgona i otpora u iznosu od
154.179. UoCava se veci utjecaj Reynoldsovog broja na grafu omjera koeficijenta
uzgona i koeficijenta otpora nego na grafu omjera koeficijenta uzgona i napadnog kuta.

5.5 NACA 631-412

Za razliku od prethodnih aeroprofila, koji su dizajnirani s pomoc¢u ugradene
funkcije za dizajn Cetveroznamenkastih i peteroznamenkastih aeroprofila, aeroprofil
NACA 631-412 uveden je putem koordinata gornje i donje povrSine s web stranice
Airfoil Tools. U ovoj analizi, uz originalnu verziju aeroprofila, uklju¢ena je i modificirana
verzija istog aeroprofila. Na grafikonima 9 i 10 prikazane su tri krivulje: zelena krivulja
predstavlja eksperimentalna mjerenja, plava krivulja prikazuje analizu aeroprofila 631-
412, dok crvena krivulja predstavlja modificiranu verziju istog aeroprofila. Na grafikonu
9 prikazan je odnos koeficijenta uzgona o napadnom kutu aeroprofila.
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Grafikon 9. Graf omjera koeficijenta uzgona i napadnog kuta za aeroprofil 631-412
Re = 9-10° (eksperiment, izracun modificiranog aeroprofila i izracun originalnog aeroprofila)
Izvor: [13]

Maksimalna vrijednost koeficijenta uzgona eksperimentalnog mjerenja iznosi
1.78 pri napadnom kutu od 15°, dok modificirani aeroprofil odreduje maksimalnu
vrijednost koeficijenta uzgona od 1.86 pri napadnom kutu od 19.5°. Gradijent promjene
koeficijenta uzgona s povecanjem napadnog kuta je isti kao i kod eksperimentalnih

mjerenja. Pri uvodenju ovog aeroprofila i povecanju broja panela u cilju boljeg
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definiranja povrsine, uoena su odredena odstupanja u usporedbi s prethodnim
aeroprofilima. Na grafikonu 10 jasno se vidi da izracun u xflr5 za aeroprofil NACA 631-
412 oznaCen plavom bojom racuna veéi koeficijent otpora u usporedbi s
eksperimentalnim mjerenjima. Nakon modifikacije, rezultati su blizi eksperimentalnim
mjerenjima, Sto je prikazano na istom grafikonu. Povecanje to¢nosti moze se uociti pri
vec¢im koeficijentima uzgona modificiranog aeroprofila, pri kojim xflr5 daje maniji
koeficijent otpora od eksperimenta, $to je u skladu s rezultatima ostalih aeroprofila.
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Grafikon 10. Ovisnost koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora za aeroprofil NACA 631-412
Re = 9-10° (eksperiment, izraéun modificiranog aeroprofila i pocetno zadanog aeroprofila)

Izvor: [13]

U cilju ispitivanja potencijalne greSke u analizi, aeroprofii NACA 631-412 se
ponovno uvodi te analizira s razliCitim brojem panela. Bez obzira na odabrani broj
panela ovog aeroprofila, rezultati ukazuju na znatna odstupanja od eksperimentalnih
mjerenja. Jedina zabrinjavajuéa krivulja polare pri usporedbi rezultata eksperimenata i
analize xflr5 programa je za aeroprofii NACA 631-412. Eksperiment daje maniji
koeficijent otpora u usporedbi s xflr5 programom, $to ne prati odnos ostalih aeroprofila.
Pri ponovnom pokretanju analize aeroprofila koja definira svaki aeroprofil s 200 panela,
dobiven je isti rezultat. Koordinate gornje i donje povrSine aeroprofila s web stranice
Airfoil tools definiraju aeroprofil NACA 631-412 s 51 to¢kom. Provedena je analiza s
razliCitim brojem panela u rasponu od 100 do 250, ali bez obzira na odabrani broj
panela, prikazuju se odstupanja od eksperimentalnih mjerenja. Pri dodatnoj analizi
aeroprofila, primjeéuje se greSka u rasporedu tlaka gornje i donje povrsine aeroprofila
prikazana na slici 16. UoCava se presijecanje elementarnih sila panela na prednjem
bridu aeroprofila. Pri pregledu prikaza rasporeda tlaka ostalih aeroprofila i aeroprofila
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NACA 631-412, uo€eno je da se elementarne sile na preostalim aeroprofilima ne sijeku
na ovakav nacin, te je zaklju€eno da ova pojava uzrokuje greSku u izraCunu koeficijenta
otpora. Primjeéuje se ista situacija i kod aeroprofila NACA 631-412 definiranog s
razliitim brojem panela. UoCeno je da je presijecanje elementarnih sila ovog
aeroprofila uvijek u istom podrucju prednjeg brida, bez obzira na odabranu koli€inu
panela pri definiranju aeroprofila.

Slika 16. Prikaz uzroka greSke aeroprofila NACA 631-412

Kako bi se ispravila greSka koja se pojavljuje u podrucju prednjeg brida, uklonjene
su dvije koordinate s prednjeg brida aeroprofila. Na slici 17 prikazan je odnos izmedu
NACA 631-412 aeroprofila preuzetog s web stranice Airfoil Tools, i modificiranog
aeroprofila koji ima 49 to€aka na gornjoj i donjoj povrsini. S obzirom na to da dolazi do
presijecanje sila upravo u ovom podrucju, uklonjene su dvije toCke oznaCene crvenom
bojom tako da su obrisane s popisa koordinata aeroprofila NACA 631-412.

——5-— NACR 63(1)-412 default panel number
NACR 63(1)-412 point removed

Slika 17. Prikaz odnosa modlificiranog aeroprofila i njegove originalne verzije

Pri povec¢anju broja panela modificiranog aeroprofila, uo€eno je da viSe ne dolazi
do presijecanja elementarnih sila u podrucju prednjeg brida, te da su rezultati blizi
eksperimentalnim mjerenjima. Prikaz rasporeda tlaka modificiranog aeroprofila pri
povec¢anom broju panela i napadnom kutu od 10° prikazan je na slici 18.
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Slika 18. Prikaz rasporeda tlaka modificiranog aeroprofila NACA 631-412

Ova je greSka uocCena usporedbom rezultata xflr5 i eksperimentalnih mjerenja, te
ispravljena uz pomocC prikaza rasporeda tlaka na elementarnim povrSinama
aeroprofila. Provedena usporedba ukazuje na uspjeSnost modifikacije, a toCnost
rezultata prikazana je na grafikonu 10. U nastavku rada koristit ¢e se modificirana
verzija aeroprofila NACA 631-412 za daljnje analize i medusobne usporedbe odabranih
aeroprofila.

5.6 NLF(1)-0215F

Na grafikonu 11 je prikazan odnos koeficijenta uzgona i napadnog kuta za
aeroprofil NLF(1)-0215F.
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Grafikon 11. Graf omjera koeficijenta uzgona i napadnog kuta za aeroprofil NLF(1)-0215F
Re = 9-10° (eksperiment i izracun xflr5)
Izvor: [9]
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Aeroprofil NLF(1)-0215F je kao i prethodni aeroprofil uvezen s pomocu
koordinata gornje i donje povrSine aeroprofila s web stranice Airfoil tools. Za razliku od
prethodnog aeroprofila, ovaj aeroprofil prikazuje veée odstupanje u nagibu krivulje
koeficijenta uzgona izmedu eksperimentalnih mjerenja i izraCuna programa xfir5.
Provjeren je i raspored tlaka, te nije utvrden problem kao kod prethodnog aeroprofila.
Eksperiment mjeri maksimalni koeficijent uzgona u iznosu od 1.79 pri napadnom kutu
od 13°, dok xflr5 raCuna maksimalni koeficijent uzgona u iznosu od 2 pri 19.5°. UoCava
se da izraCun programa pokazuje najveca odstupanja od eksperimentalnih rezultata
pri odredivanju kuta sloma uzgona. Na grafikonu 12 prikazan je omjer koeficijenta
uzgona i koeficijenta otpora aeroprofila NLF(1)-0215F. Kao i kod ostalih aeroprofila,
uoCava se da program xflr5 raCuna manji koeficijent otpora u odnosu na
eksperimentalna mjerenja, $to je posebno izrazeno pri vec¢im koeficijentom uzgona

aeroprofila.
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Grafikon 12. Ovisnost koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora za aeroprofil NLF(1)-0215F
Re = 9-10° (eksperiment i izracun xflr5)
Izvor: [8]

U tablici 3 prikazana je maksimalna vrijednost koeficijenta uzgona i kriticnog
napadnog kuta dobivena analizom u programu xflr5 te usporedena s eksperimentalnim
mjerenjima. Za prikaz podataka u tablici, prikazuje se vrijednost maksimalnog
koeficijenta uzgona aeroprofila NACA 2412 pri Reynoldsovom broju od 8.9-108.
Vrijednosti izraCuna za aeroprofil NACA 23012 prikazane su pri Reynoldsovom broju
od 8.8:10° u cilju odredivanja toénog odnosa rezultata izracuna programa i
eksperimentalnih mjerenja. Rezultati preostalih aeroprofila prikazani su pri
Reynoldsovom broju od 9:10°.
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Tablica 3. Razlika eksperimentalnih mjerenja i izraGuna programa

Analiza u Eksperimentalna Razlike izracuna
programu xflr5 mjerenja
Aeroprofil CLmax Qkr CLmax Qkr CLmax [%] Qxr[%]
NACA 2412 1.94 20° 1.68 16° 15.47 25
1.998 19.5° 1.68 16.5° 18.93 18.18
1.83 18° 1.48 16° 23.65 12.5
NACA 23012 1.895 19.5° 1.79 18° 5.87 8.33
NACA 631-412 1.86 19.5° 1.78 15° 4.49 30
2 19.5° 1.8 13.2° 11.11 47.73

Izvori: [9], [13]

Promatraju¢i razliku rezultata u tablici, zakljuCuje se da xflr5 odreduje vecée
maksimalne koeficijente uzgona i vrijednosti kritichog napadnog kuta od
eksperimentalnih mjerenja. Uzrok je aproksimacija viskoznog efekta uz pomoc
Reynoldsovog broja, radi koje se odvajanje grani¢nog sloja ne moze tocno odrediti.
UocCava se da izraCun podataka za aeroprofil NACA 23012 prikazuje najmanje razlike
u usporedbi rezultata s eksperimentalnim mjerenjem.

Koeficijent uzgona je bezdimenzionalni parametar koji prikazuje koliko ¢e uzgona
proizvesti aeroprofil pri odredenom napadnom kutu. Koeficijent uzgona ovisi o obliku
aeroprofila, njegovoj zakrivljenosti, poziciji maksimalne zakrivljenosti, debljini te lokaciji
maksimalnog zadebljanja. Koeficijent uzgona aeroprofila raCuna se na temelju razlike
tlaka gornje i donje povrSine aeroprofila. Na slici 19 prikazan je raspored tlaka za
aeroprofil NACA 2412 pri 5° oznacden zelenom bojom, i raspored tlaka pri napadnom
kutu od 10° oznacCen crvenom bojom. Koeficijent uzgona se raCuna uz pomoc¢ opisane
povrSine u razlici tlaka. ZakljuCuje se da ¢e aeroprofil NACA 2412 proizvoditi veci
uzgon pri napadnom kutu od 10°, jer je opisana veca povrSina u usporedbi s napadnim
kutom od 5°.

NACR 2412-Re= 9e+06-Alpha= 5.00-NCrit= 9.0-ETrTor
e m— NRCL 2412-Re=  9e+06-Rlpha=10.00-NCrit= §.0-XTrTop

|
\
AN

Slika 19. Razlika tlaka na gornjoj i donjoj povrSini aeroprofila NACA 2412
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Na slici 20 prikazan je graf Ci/a, odnosno graf omjera koeficijenta uzgona i
napadnog kuta za odabrane aeroprofile.
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Slika 20. Ovisnost koeficijenta uzgona o napadnom kutu aeroprofila , NACA 2412,
, NACA 631-412, NACA 23012
Re =9-106

Simetricni aeroprofili ne proizvode uzgon pri nultom napadnom kutu. Pri nultom
napadnom kutu, svi aeroprofili proizvode uzgon jer je svaki odabrani aeroprofil
zakrivljen. Kod manjih napadnih kutova postoji priblizno linearna ovisnost koeficijenta
uzgona i napadnog kuta. Oblik grafa koeficijenta uzgona u ovom podrucju ostaje
nepromijenjen promjenom Reynoldsovog broja. Maksimalnu vrijednost koeficijenta
uzgona CiLmax aeroprofil dostize pri kriti€ihom napadnom kutu ax. Povecanjem
napadnog kuta nakon dostizanja maksimalne vrijednosti koeficijenta uzgona uzrokuje
nagli pad koeficijenta uzgona zbog odvajanja grani¢nog sloja.

Oblik aeroprofila znaCajno utjeCe na aerodinamiCke karakteristike. Debljina
aeroprofila i njegova zakrivlienost povecavaju koeficijent uzgona aeroprofila.
Usporedbom aeroprofila NACA 23012, NACA 2412, i NACA 631-412, primjeCuje se da
iako dijele istu debljinu, izrazita razlika je u lokaciji maksimalne zakrivljenosti.
Pomicanjem lokacije maksimalne zakrivljenosti prema prednjem bridu smanjuje se
koeficijent uzgona. Pri nultom napadnom kutu, NACA 23012, Cija je maksimalna
zakrivljenost na 15 % tetive, postize najnizi koeficijent uzgona od 0.135. NACA 2412,
s lokacijom maksimalne zakrivljenosti na 40.24 % tetive, postize koeficijent uzgona od
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0.244, dok NACA 631-412, Cija je zakrivljenost na 50.95 % tetive, ima najveci koeficijent
uzgona od 0.349. Ova razlika u poziciji maksimalne zakrivljenosti uzrokuje translaciju
Cil/a grafa ulijevo pomicanjem lokacije maksimalne zakrivljenosti prema izlaznom
bridu. Usporedujuci aeroprofile NACA 2412, NACA 4412 i NACA 4421, na slici 20
grafiCki se prikazuje odnos zakrivljenosti i debljine aeroprofila na koeficijent uzgona.
Povecanjem debljine aeroprofila poveCava se koeficijent uzgona. PovecCana
zakrivljenost takoder povecava koeficijent uzgona, ali sve ima svoje granice. Kod
aeroprofila NACA 4421, koji je definiran s 4 % zakrivljenosti i debljine tetive 21 %,
prikazuje se utjecaj prevelike zakrivljenosti i debljine aeroprofila. Kada je aeroprofil
predebeo i prezakrivlien, dolazi do gubitka koeficijenta uzgona. NLF(1)-0215F
predstavlja evoluciju u dizajnu aeroprofila, gdje je kombinacija optimalne debljine,
zakrivljenosti i pozicije maksimalne zakrivljenosti usmjerena poboljSanju performansi
u stvarnim operativnim uvjetima.

Na slici 21 prikazan je omjer koeficijenta otpora i napadnog kuta aeroprofila,
odnosno Cp/a graf.

Slika 21. Omjer koeficijenta otpora i napadnog kuta za aeroprofile NACA 23012, NACA 2412,
, NACA 631-412 i
Re =9-106

Pri malim napadnim kutovima Kkoeficijent otpora se ne mijenja znacajno
promjenom napadnog kuta, dok pri ve¢im napadnim kutovima odnosno pribliZavanju
vrijednosti kriticnog napadnog kuta, koeficijent otpora naglo raste zbog odvajanja
grani¢nog sloja aeroprofila.
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Na slici 22 prikazana je ovisnost koeficijenta uzgona o koeficijentu otpora,
odnosno graf polare ili CL/Cp graf odabranih aeroprofila.

Cl

Slika 22. Ovisnost koeficijenta uzgona o koeficijentu otpora za aeroprofile NACA 23012, NACA 2412,
, NACA 631-412i
Re =9-106

Graf polare aeroprofila prikazuje odnos izmedu koeficijenta uzgona i koeficijenta
otpora odabranih aeroprofila. Polara aeroprofila sadrzi karakteristiCne toCke:

- (CL/Cp)max — najveca vrijednost finese aeroprofila odnosno to¢ke u kojoj
tangenta na polaru povuéena iz ishodista zatvara maksimalan kut s
pravcem osi Cp

- Cimax - maksimalna vrijednosti koeficijenta uzgona

- Cobmin - minimalna vrijednost koeficijenta otpora

- Copo - koeficijent otpora pri nultom napadnom kutu.

Na temelju ovog grafa moguce je izdvojiti karakteristicne toCke za pojedine
aeroprofile, poput maksimalnog koeficijenta uzgona i pripadajucih vrijednosti
koeficijenta otpora, te ih usporediti. Na grafu je jasno vidljivo kako koeficijent uzgona
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naglo opada za sve aeroprofile nakon dostizanja maksimalne vrijednosti, $to ukazuje
na odvajanje grani¢nog sloja. Karakteristi¢ne toCke polare prikazane su u tablici 4.

Tablica 4. Vrijednosti karakteristi¢nih toaka polare aeroprofila

(CL/CD)max ClLmax Cpoo Cobmin
NACA 2412 135.356 1.942 0.005 0.005
170.661 1.998 0.005 0.005
162.353 1.872 0.006 0.006
NACA 23012 154.179 1.899 0.006 0.005
NACA 631-412 125.313 1.861 0.004 0.004
204.903 2 0.004 0.004

Re = 9-10°

Na slici 23 prikazan je CL/CD = f(a) graf, koji prikazuje omjer finese aeroprofila
pri odredenom napadnom kutu.

Slika 23. Omjer finese aeroprofila i napadnog kuta za aeroprofile NACA 23012, NACA 2412,
, NACA 631-412 i
Re =9-106

Iz grafa prikazanog na slici 23 uo€ava se da aeroprofil NLF(1)-0215F ima najvecu
vrijednost finese aeroprofila, ali je raspon povoljnih napadnih kutova znatno maniji u
usporedbi s aeroprofilima nize vrijednosti maksimalne finese aeroprofila. Aeroprofil
NLF(1)-0215F postize maksimalnu vrijednost finese pri napadnom kutu od 2° te nakon
naglo opada. Aeroprofili s manjom zakrivljenosti i debljinom poput aeroprofila NACA
2412 imaju vedi raspon napadnih kutova, odnosno omjer koeficijenta uzgona i otpora
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ne opada naglo kao kod aeroprofila vecih zakrivljenosti. Pri visokim napadnim
kutovima ovaj aeroprofil ima najvece vrijednosti finese aeroprofila. PrimjecCuje se odnos
aeroprofila NACA 23012, NACA 2412 i NACA 631-412. Kao $to je prethodno
spomenuto, ovo su aeroprofili slicne debljine i zakrivljenosti, s najve¢om razlikom u
lokaciji maksimalne zakrivljenosti. NACA 23012, s pozicijom zakrivljenosti na 15 %
tetive aeroprofila od prednjeg brida, ima najvecu vrijednost finese aeroprofila.
Pomicanjem lokacije maksimalne zakrivljenosti prema izlaznom bridu kao kod
aeroprofila NACA 631-412, smanjuje se vrijednost maksimalne finese aeroprofila te je
raspored vrijednosti finesa aeroprofila u zvonolikom obliku. Uoava se rast vrijednosti
finese aeroprofila s povecanjem zakrivljenosti aeroprofila.

Osim intenziteta aerodinamickih sila definiranih koeficijentom uzgona i otpora
aeroprofila pri odredenom napadnom kutu, vazni su i momenti aerodinamickih sila.
Pozitivan koeficijent momenta aeroprofila uzrokuje rast napadnog kuta aeroprofila, dok
negativan koeficijent momenta uzrokuje destabilizirajuCi efekt koji nastoji smanijiti
napadni kut aeroprofila. Koeficijent momenta ima negativnu vrijednost za pozitivho
zakrivljene aeroprofile. Koeficijent momenta ovisi o lokaciji centra potiska aeroprofila.
Centar potiska se nalazi u tocki gdje se sijeku pravac rezultantne aerodinamicke sile i
tetive aeroprofila. Moment je u centru potiska jednak nuli. Centar potiska se pomice s
promjenom napadnog kuta. Aerodinamicki centar je toCka na tetivi aeroprofila koja ima
stalan moment propinjanja te ne ovisi o napadnom kutu. Prema teoriji, aerodinamicki
centar aeroprofila nalazi se na 25 % duzine tetive aeroprofila [3]. Koeficijent momenta
aeroprofila racuna se integracijom svih elementarnih aerodinamickih sila u odnosu na
aerodinamicki centar aeroprofila. Na slici 24 prikazana je ovisnost koeficijenta
momenta i napadnog kuta.
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Slika 24. Omjer koeficijenta momenta i napadnog kuta aeroprofila NACA 23012, NACA 2412,
, NACA 631-412 i
Re =9-106
34



Svi odabrani aeroprofili stvaraju negativan moment propinjanja pri nultom
napadnom kutu, jer su svi odabrani aeroprofili pozitivno zakrivijeni. Usporedbom
odabranih aeroprofila na grafu prikazanom na slici 24, uo€ava se da je zakrivljenost
aeroprofila najbitniji faktor pri uzrokovanju negativhog koeficijenta momenta
aeroprofila. Negativni koeficijent momenta propinjanja se u idealnom slu¢aju ne bi
trebao previse mijenjati s promjenom napadnog kuta. Aeroprofil NLF(1)-0215F
pokazuje najveci gradijent promjene koeficijenta momenta s promjenom napadnog
kuta, Sto nije pozeljna karakteristika. Usporedbom aeroprofila s obzirom na lokaciju
maksimalne zakrivljenosti, odnosno aeroprofila NACA 23012, NACA 2412 i NACA 631-
412 zaklju€uje se da se negativni koeficijent momenta smanjuje pomicanjem lokacije
maksimalne zakrivljenosti prema prednjem bridu. Usporedbom aeroprofila NACA
4412, NACA 4421 i NLF(1)-0215F, zakljuCuje se da dodatna debljina aeroprofila
negativno doprinosi koeficijentu momenta. Aeroprofil NACA 4421 prikazuje znacaijniji
gradijent promjene koeficijenta momenta, kao i aeroprofil NLF(1)-0215F koji osim
povecane debljine ima i povecanu zakrivljenost koja takoder negativho doprinosi
koeficijentu momenta aeroprofila pri odredenom napadnom kutu.

Na slici 25 prikazan je pomak centra potiska aeroprofila NACA 2412 pri 0°, 5°,
10° i 15° stupnjeva.

Slika 25. Prikaz promjene lokacije centra potiska s promjenom napadnog kuta aeroprofila NACA 2412
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Rezultantna sila djeluje u centru potiska aeroprofila. PoloZaj centra potiska
racuna se na temelju razlike tlaka gornje i donje povrSine aeroprofila. Centar potiska
zakrivljenih aeroprofila mijenja se s napadnim kutom. Slika prikazuje povec¢anje iznosa
rezultantne sile s promjenom napadnog kuta zbog povecanja koeficijenta uzgona i
razlike tlaka, te pomicanje lokacije centra potiska prema prednjem bridu aeroprofila pri
povecavanju napadnog kuta. Prikazane su i sile na koje djeluju na svakoj elementarnoj
povrsini aeroprofila.
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6. Analiza krila

Analiza krila provodit ¢e se nad krilima razlicitih oblika kako bi se promotrio utjecaj
na aerodinamicCke karakteristike.

Usporedba razli€itih oblika krila prikazat ¢e se uz pomoc¢ aeroprofila NACA 2412.
Aeroprofil NACA 2412 odabran je jer se koristi pri letu manijih zrakoplova poput Cessna
172 [14]. Uvjeti analize krila ¢e po povrSini i masi odgovarati odabiru aeroprofila.
Jednostavnost prikaza utjecaja razli€itih oblika krila nad jednim aeroprofilom dodatan
je razlog odabira.

Pri usporedbi razli€itih oblika krila, poput pravokutnog, trapeznog i krila s kutom
strijele, mora se osigurati pravilna usporedba krila. Performanse krila odredene su
razlicitim Cimbenicima, ukljuCujuci raspon krila, duljinu tetive, oblik i povrSinu krila.
Usporedba razliCitih oblika krila je sloZzena zbog navedenih medusobno ovisnih varijabli
koje mogu prikriti stvarne aerodinamicke razlike razliCitin oblika krila. U cilju znacajne
usporedbe, odredeni parametri moraju ostati konstantni. Program flow5 koristi
referentnu povrsinu krila za odredivanje aerodinamickih karakteristika, te iz tog razloga
ukupna povrsina krila mora biti odrzana konstantnom [6]. U programu flow5 dizajnira
se referentno pravokutno krilo. Sucelje programa flow5 pri izradi krila prikazano je na
slici 26.
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Slika 26. Prikaz pocetnog dizajna krila u sucelju programa flow5

Pri pokretanju modula dizajna zrakoplova, osim krila, definirana je i repna
povrSina zrakoplova i vertikalno kormilo. U analizi utjecaja razli€itih oblika krila na
aerodinamicke karakteristike, neCe se promatrati utjecaj repne povrsine i vertikalnog
kormila. Ove opcije se iskljuCuju te se izraduje referentno pravokutno krilo.
Karakteristike referentnog pravokutnog krila prikazane su u tablici 5.
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Tablica 5. Karakteristike pravokutnog krila

Duljina tetive u korijenu [m] 1.5
Srednja duljina tetive [m] 1.5
Povrs$ina krila [m?] 18
Raspon krila [m] 12
Aspektni odnos 8

Krila su definirana trokutastim ploama jednolike gustoce u cilju boljeg definiranja
povrsine, kao i dobivanja toCnijih rezultata analize krila. Ova opcija nije dostupna u
programu xflr5 te je kao napredna metoda koriStena pri analizi krila. Izrada referentnog

krila prikazana je na slici 27.
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Slika 27. Izrada referentnog krila u programu flow5

Save as

Definira se masa krila u iznosu od 1000 kg. Masa krila i njena povrsina
odgovaraju masi manjeg zrakoplova poput Cessna 172 [14]. Usporedit ¢e se 3 krila
jednake povrsine, ali razliCitih aspektnih odnosa. Aspektni odnos pravokutnog krila
mijenjat Ce se tako da se proporcionalno smanjuje duljina tetive i povecava Sirina krila.
Aspektni odnos referentnog krila iznosi 8. I1zraduju se 2 dodatna pravokutna krila, Cije
su karakteristike prikazane u tablici 6.

Tablica 6. Karakteristike krila razliCitih aspektnih odnosa

Povrsina krila [m?] 18
Aspektni odnos 4.5 8 12.5
Sirina krila [m] 9 12 15
Duljina tetive [m] 2 1.5 1.2
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Nakon izrade tri razliCita pravokutna krila, provodi se analiza krila u programu
flow5. Parametri analize prikazani su u tablici 7.

Tablica 7. Prikaz parametara analize
Parametar analize Odabrana postavka

Metoda definiranja povrsine krila

Jednoli¢na gustoca trokutastih plo¢a

Krila

Debele povrsine

Referentne dimenzije krila

Tlocrt modela krila

UpravljaCke povrsine

Bez upravljackih povrsina

Inercija Inercija krila
Dodatan otpor Bez dodatnog otpora
Tlo Onemogucen utjecaj blizine tla
Trup Bez trupa
Viskoznost Omogucena analiza viskoznosti
Gustoca zraka, p [kg/m?] 1.225
Temperatura, T [K] 288.15
Koeficijent dinamicke viskoznosti, 1 [Ns/m?] | 1.7894 - 106
Tlak, p [N/m?] 101325
Plinska konstanta za zrak, R [Nm/kgK] 287.053
Izvor: [3]

Sucelje modula definiranja analize krila prikazano je na slici 28. Analiza aerodinamickih
karakteristika provodit ¢e se pri brzini slobodne struje od 50 m/s, $to odgovara brzini

leta srednjih zrakoplova.
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Slika 28. Sucelje programa flow5 pri definiranju analize
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Nakon definiranja uvjeta analize, analiza svih oblika krila ¢e se provoditi pod istim
uvjetima.

CL

Slika 29. Prikaz odnosa pravokutnih krila aspektnog odnosa 4.5, 8i 12.5

Na slici 29 prikazana su Cetiri grafa koji prikazuju promjene aerodinamickih
karakteristika s obzirom na aspektni odnos. Na prvom grafu prikazan je odnos
koeficijenta uzgona i koeficijenta otpora. Poveéanjem aspektnog odnosa krila smanjuje
se otpor zrakoplova. UoCava se da zelena krivulja najveCeg aspektnog odnosa
proizvodi najmanji otpor za potreban koeficijent uzgona. Na drugom grafu, koji
prikazuje odnos koeficijenta uzgona i napadnog kuta krila, uo€ava se da krila s ve¢im
aspektnim odnosom stvaraju vecéi koeficijent uzgona pri odredenom napadnom kutu.
Na tre¢em grafu prikazan je odnos koeficijenta momenta krila i koeficijenta uzgona.
UocCava se da letece krilo s aeroprofilom NACA 2412 nije stabilno. U slu€aju da polozaj
krila u strujanju fluida uzrokuje pozitivan koeficijent uzgona, stvarat ¢e pozitivan
koeficijent momenta oko tezista krila koji nastoji dodatno podizati napadni kut krila, §to
nije stabilno jer ne nastoji vratiti krilo u ravnotezni let. U slu€aju stvaranja negativnog
koeficijenta momenta pri negativnim napadnim kutovima, negativni koeficijent
momenta Ce nastojati dodatno smanijiti napadni kut krila, Sto ne vraca zrakoplov u
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ravnotezni let, odnosno ovo letece krilo nije stabilno. U cilju stabilnog ravnoteznog leta,
morat ¢e se dodati repna povrsina koja negativno djeluje na uzgon zrakoplova i stvara
dodatan otpor. Veci pozitivni nagib krivulje odnosa koeficijenta momenta i koeficijenta
uzgona, znaci da Ce biti potrebna ili ve€a repna povrsina ili veci otklon repne povrsine
kako bi zrakoplov izvodio ravnotezni let. ZakljuCuje se da povecan aspektni odnos krila
pozitivno doprinosi stabilnosti zrakoplova, jer se gradijent promjene povecanjem
aspektnog odnosa smanjuje. Smanjeni nagib krivulje ukazuje da ¢e repna povrSina
zrakoplova morati proizvoditi manju silu kako bi zrakoplov ostao u ravnoteznom letu.
Na Cetvrtom grafu prikazan je omjer finese zrakoplova i napadnog kuta. UoCava se da
uz rast aspektnog odnosa raste i vrijednost finese krila zrakoplova.

Ukupni otpor krila raCuna se na sljedeci nacin:

Cp = Cpo + Cp;
C,?
Coi = meAR
C,?
Cp = Cpo + meAR

Gdje je:
- Cp — ukupni otpor
- Cpo — parazitni otpor
- Cpi— inducirani otpor
- e — koeficijent ucinkovitosti raspona krila
- AR - aspektni odnos
- CL— koeficijent uzgona

Parazitni otpor je koeficijent otpora aeroprofila dobiven kod kuta nultog uzgona.
Program flow5 izvodi koeficijent parazitnog otpora na temelju rezultata analize
aeroprofila pri odredenom Reynoldsovom broju. Koeficijent induciranog otpora vezan
je uz napadni kut aeroprofila. Kod malih napadnih kutova se ovaj koeficijent ne mijenja
znacajno. Koeficijent otpora uslijed uzgona krila posljedica je raspodjele uzgona duz
raspona krila, poznatog kao inducirani otpor ili vrtlozni otpor. Jednadzba pokazuje da
je koeficijent induciranog otpora krila proporcionalan kvadratu koeficijenta uzgona, te
obrnuto proporcionalan aspektnom odnosu.

Utjecaj razliitih aspektnih odnosa na inducirani i viskozni otpor prikazan je na
slici 30.
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Slika 30. Graf viskoznog otpora i induciranog otpora za krila aspektnog odnosa 4.5, 8i 12.5

Viskozni otpor ili parazitni otpor temelji se na viskoznim rezultatima analize
aeroprofila uz pomo¢ Reynoldsovog broja. Program flow5 racuna viskozni ili parazitni
otpor iz analize aeroprofila, te ovisi o brzini slobodne struje.

Reynoldsov broj definiran je na sljedeci nacin:

_pV-c
U

Re

Gdje je:
- p-gustoca zraka
- V- brzina slobodne struje
- ¢ - duljina tetive krila
- p - dinamicki koeficijent viskoznosti.

Smanjenjem duljine tetive krila i odrzavanjem brzine slobodne struje, smanjuje
se Reynoldsov broj. Smanjenjem duljine tetive aeroprofila pri pove¢anju aspektnog
odnosa pravokutnog krila, flow5 raCuna manji parazitni otpor zbog manjeg
Reynoldsovog broja.

Na slici 31 grafi¢ki je prikazan utjecaj induciranog otpora na pravokutna krila
spomenutih aspektnih odnosa pri napadnom kutu od 10°.
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Slika 31. Utjecaj krila aspektnog odnosa 4.5, 8 i 12.5 na inducirani otpor pri napadnom kutu od 10°

Inducirani otpor formira se u obliku vrtloga pri vrhu krila, te njegov iznos opada s
povecanjem aspektnog odnosa.

Strelasta krila se konstruiraju kako bi zrakoplov mogao letjeti pri visokim
brzinama. Krila proizvode uzgon na temelju razlike tlaka gornje i donje povrSine krila.
Razlika u tlaku temelji se na razlici brzine strujanja fluida na gornjoj i donjoj povrsini
krila. Povecavanjem brzine zrakoplova prema brzini zvuka, brzina fluida na gornjoj
povrSini aeroprofila dostiZze lokalnu brzinu zvuka. Podruéje nadzvucénog strujanja
terminira se pojavom udarnog vala koji se s porastom slobodne brzine pomice prema
izlaznom bridu. Tanki aeroprofil ¢ini manji poremecaj u fluidnom polju [3]. Rezultat je
veci kritiéni Machov broj za tanji aeroprofil. Za let pri visokim podzvuénim brzinama
upotrebljavaju se tanki aeroprofili. Kut strijele krila negativno doprinosi aerodinamickim
karakteristikama krila, ali se pri brzom letu zrakoplova mora koristiti.
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Kako bi se analizirao utjecaj kuta strijele na aerodinamicke karakteristike, izvodi
se modifikacija pravokutnog referentnog krila aspektnog odnosa 8. Modifikacija
pravokutnog krila se provodi koristenjem funkcije scale unutar programa flow5. Kut
strijele krila definira se u odnosu na zamisljeni pravac koji povezuje sve to¢ke udaljene
za Cetvrtinu udaljenosti tetive od prednjeg brida krila i ravnine koja je okomita na pravac
leta [3]. Na slici 32 prikazan je utjecaj kuta strijele na aerodinamicCke karakteristike krila.
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Slika 32. Utjecaj kuta strijele 0°, 15°, 30° i 45° na aerodinamicke karakteristike krila

Na prvom grafu prikazan je utjecaj kuta strijele na omjer koeficijenta uzgona i
koeficijenta otpora. UoCava se da Ce krila s ve¢im kutom strijele imati veci koeficijent
otpora za potreban koeficijent uzgona. Na drugom grafu prikazan je odnos koeficijenta
uzgona i napadnog kuta krila. Pri istom napadnom kutu, krila s ve¢im kutom strijele ¢e
proizvoditi manji koeficijent uzgona u usporedbi s krilima s manjim kutom strijele.
Primjeéuje se da se povecanjem kuta strijele povecava raspon napadnih kutova
zrakoplova, te dolazi do odvajanja grani¢nog sloja pri vec¢im napadnim kutovima. Na
treCem grafu prikazan je odnos koeficijenta momenta o koeficijentu uzgona. Zaklju€uje
se da su ova krila nestabilna te im je potrebna repna povrSina za ravnotezni let.
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Povec¢anjem kuta strijele krilo negativho doprinosi stabilnosti zrakoplova.
Primjeéuje se nagib krivulje pri kutu strijele od 45°, gdje se nagib krivulje mijenja tako
da doprinosi stabilnosti. U usporedbi s pravokutnim referentnim krilom, ukupni utjecaj
je i dalje negativan, jer se za istu vrijednost koeficijenta uzgona stvara veca vrijednost
koeficijenta momenta koja nastoji dodatno povecavati napadni kut krila. Na Cetvrtom
grafu prikazan je omjer finese krila i napadnog kuta. UoCava se da vrijednost omjera
koeficijenta uzgona i otpora o napadnom kutu krila pada povecanjem kuta strijele.
Pravokutno krilo bez kuta strijele ima najvec¢u vrijednost finese krila.

Na slici 33 prikazana je raspodjela lokalnog koeficijenta uzgona nad rasponom
krila za razliCite kutove strijele pri napadnom kutu od 10°.

Local lift coef,

6.0 4.0 -2.0 2.0 4.0

Slika 33. Raspodjela lokalnog koeficijenta uzgona nad rasponom krila kuta strijele 0°, 15°, 30° i 45° pri
napadnom kutu od 10°

Povecanjem kuta strijele, krilo stvara manji uzgon pri istom napadnom kutu.
Podrucje najveceg lokalnog koeficijenta uzgona pomiCe se prema vrhu krila
povecanjem kuta strijele. Ovo je nepoZeljna karakteristika, jer se granicni sloj odvaja u
podru¢ju maksimalnog lokalnog koeficijenta uzgona. UpravljaCke povrsine krila se
nalaze na vrhovima krila. Odvajanjem grani¢nog sloja pri vrhu krila zrakoplov gubi
kontrolu nad upravljackim povrSinama, te se otklonom upravljackih povrSina nece moci
vratiti u ravnotezan let. Kod pravokutnih krila odvajanje grani¢nog sloja poc€inje pri
korijenu krila, gdje upravljaCke povrSine mogu odrzati upravljivost nad zrakoplovom,
Sto je pozeljna karakteristika.
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Povecanjem aspektnog odnosa smanjuje se inducirani otpor. Za elipti¢no krilo
teorijska vrijednost koeficijenta ucinkovitosti iznosi 1, odnosno elipti¢no krilo stvara
najmaniji inducirani otpor. lzrada eliptiCnog tlocrta krila je skuplja za proizvodnju nego
jednostavno pravokutno krilo. S druge strane, pravokutno krilo ima raspodjelu uzgona
daleko od optimalne raspodjele uzgona eliptichog krila. Kompromis predstavlja
trapezno krilo. Trapezno krilo mozZe se dizajnirati s omjerom suzenja, odnosno
omjerom tetive u vrhu krila i tetive u korijenu krila, tako da raspodjela uzgona priblizno
odgovara elipticnom slu€aju. Trapezna krila ili krila sa suzenjem su puno jeftinija za
proizvodnju od elipti¢nih krila, te se iz tog razloga elipticna krila viSe ne proizvode.
Glavni cilj dizajna trapeznog krila ili krila sa suzenjem nije dostici elipti¢nu distribuciju
uzgona, nego povecati aspektni odnos krila smanjenjem njegove povrsine [1].

Suzenje krila raduna se sljede¢om formulom:

A=—
Ck

Gdje je:

cv — duljina tetive u vrhu krila

¢k — duljina tetive u korijenu krila
A — faktor suzenja krila

Kako bi se promotrio utjecaj razli€itin faktora suzenja krila na ucinkovitost krila,
potrebno je odrzati aspektni odnos krila konstantnim. Trapezna krila su konstruirana
tako da im je odrzana srednja duljina tetive, aspektni odnos, povrsina krila i Sirina krila.
Konstruirana su krila s faktorom suZenja 0.2, 0.395, 0.6, 0.796 i 1.0. Krila su
konstruirana tako da se suzZenje krila provodi linearno od prednjeg i straznjeg brida.
Ovakav dizajn krila uzrokuje povecanje kuta strijele smanjenjem faktora suzenja.
Karakteristike konstruiranih trapeznih krila prikazane su u tablici 8.

Tablica 8. Karakteristike trapeznih krila s razli¢itim faktorima suZenja

Faktor suzenja 0.2 0.395 0.6 0.796 1.0
Duljina tetive u korijenu [m] 2.5 2.15 1.875 1.67 1.5
Duljina tetive u vrhu krila [m] 0.5 0.85 1.125 1.33 1.5
Kut strijele [°] 4.764 2.148 1.79 0.812 0
Srednja duljina tetive [m] 1.5

Povrs$ina krila [m?] 18

Sirina krila [m] 12

Aspektni odnos 8

Trapezno krilo konstruirano s faktorom suzenja 0.395 prikazano je na slici 34 gdje

se vizualno prikazuje nacin linearnog suzenja krila.
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Slika 34. Konstruirano trapezno krilo faktora suzenja 0.395

odnosi aerodinamickih karakteristika krila razliCitih faktora suzenja

prikazani su na slici 35.
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Slika 35. Analiza aerodinamickih karakteristika krila s faktorom suzZenja 0.2, 0.395, 0.6, 0.796 i 1.0

47



Na prvom grafu koji prikazuje odnos koeficijenta uzgona o koeficijentu otpora,
uoCavaju se promjene pri ve¢im koeficijentima uzgona pri kojima krila s manjim
faktorom suzenja proizvode maniji otpor. Na drugom grafu u kojem je prikazan omjer
koeficijenta uzgona i napadnog kuta, uoCava se da faktor suzenja ima veci utjecaj na
vrijednost koeficijenta uzgona pri veCim napadnim kutovima. Na trecem grafu
prikazana je ovisnost koeficijenta momenta o koeficijentu uzgona. Najvece razlike u
odnosu koeficijenta momenta i koeficijenta uzgona su pri vec¢im koeficijentima uzgona.
Primjecuje se da najveci doprinos stabilnosti donosi krilo faktora suZenja 0.2. Najveca
razlika u faktoru suZenja primjecuje se na Cetvrtom grafu koji prikazuje rast vrijednosti
omjera koeficijenta uzgona i otpora s napadnim kutom do faktora suzenja 0.395.
Primjeéuje se da s dodatnim suzenjem krila vrijednost omjera koeficijenta uzgona i
otpora s napadnim kutom prestaje rasti.

Local lift coef,
2.0

1.5

-4.0 -2.0 2.0 4.0

0.5

Slika 36. Raspodjela lokalnog koeficijenta uzgona nad rasponom krila kuta faktora suzenja 0.2, 0.395, 0.6,
0.796 i 1.0 pri napadnom kutu od 10°

Na slici 36 prikazan je utjecaj razli€itih faktora suZenja na raspored lokalnog
koeficijenta uzgona nad rasponom krila. Ukupni koeficijent uzgona se ne mijenja
znacajno kao $to je prikazano u drugom grafu na slici 35, ali se maksimalni lokalni
koeficijent uzgona pomice prema vrhu krila smanjenjem faktora suzenja. Smanjenje
faktora suZenja uzrokuje pomicanje podruc¢ja maksimalnog koeficijenta uzgona prema
vrhu krila, $to je nepozeljna karakteristika. Trapezno krilo pruza bolji omjer koeficijenta
uzgona i otpora s promjenom napadnog kuta krila, ali uzrokuje i nepoZzeljne
karakteristike pri odvajanju grani¢nog sloja.
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ZakljuCuje se da ne postoji savrSeno krilo koje ¢e odgovarati svim uvjetima leta
zrakoplova. Trapezno krilo pokazuje svoje prednosti i nedostatke. Pri letu sporih
zrakoplova Cesto se koriste pravokutna krila zbog jeftinije proizvodnje i dobrih uvjeta
odvajanja grani¢nog sloja. Trapezna krila ukazuju na vecu ucinkovitost zrakoplova u
letu, ali je proizvodnja trapeznih krila skuplja. Smanjenje faktora suZenja uzrokuje
odvajanje grani¢nog sloja pri vrhu krila, gdje se smanjuje upravljivost zrakoplova pri
odvajanju granic¢nog sloja. Strelasta krila negativno utjeCu na performanse leta, ali se
pri konstrukciji zrakoplova namijenjenih za let pri podzvuénim brzinama koriste jer se
povecanjem kuta strijele omogucuje brzi let zrakoplova.

Uvjet ravnoteznog leta je jednakost sile uzgona i tezine zrakoplova.

1 2
EPV SrefCL = mg
2mg
L ="v2e
pV Sref
Gdje je:
- p —gustoca zraka
-V —brzina leta zrakoplova
- Sref — povrsina krila
- ¢, — koeficijent uzgona krila
- m — masa zrakoplova

- g — akceleracija slobodnog pada pri povrsini zemlje

Iz formule zakljuCujemo da ¢e s porastom brzine opadati potreban koeficijent
uzgona krila za ravnotezan let. Pri malim vrijednostima koeficijenta uzgona zrakoplova,
krilo moZe imati mali napadni kut, $to znaci da je utjecaj induciranog otpora malen na
zrakoplove namijenjene za brzi let. Iz tog razloga brzim zrakoplovima nije vrlo bitan
aspektni odnos, te se zrakoplov namijenjen za brzi let konstruira s krilom manjeg
aspektnog odnosa. Visok aspektni odnos je najbitniji pri izradi jedrilica, gdje ¢e male
mase jedrilice uzrokovati nisku brzinu sloma uzgona. Za let brzih zrakoplova najbitniji
utjecaj ima kut strijele.

Pri definiranju analize krila postavljeni su svi parametri za raCunanje potrebnog
koeficijenta uzgona. Definirana je brzina strujanja fluida, gustoCa zraka, referentna
povrSina krila i masa krila. Flow5, osim analize krila pri odredenoj brzini, nudi i
mogucnost analize krila u ravnoteZznom letu koriStenjem modula fixed lift analysis.

Nakon analize utjecaja razliCitih oblika krila na aerodinamicke karakteristike,
promatrat ¢e se razlike u performansama leta analiziranih aeroprofila. Utjecaj
odabranog aeroprofila na performanse leta prikazat ¢e se nad trapeznim krilo faktora
suzenja 0.395 jer pokazuje najveci rast finese zrakoplova na slici 35.
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Na slici 37 prikazana je analiza utjecaja prethodno analiziranih aeroprofila na
performanse krila.
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Slika 37. Prikaz odnosa aeroprofila NACA 23012, NACA 2412,

) , NACA 631-412 i
nad trapeznim krilom faktora suZenja 0.395
masa krila 1000 kg (——), masa krila 2000 kg (- - - -)

Analizirana su krila pri masi od 1000 kg oznacena punom linijom, i krila zadane
mase 2000 kg oznacena iscrtanom linijom. Na prvom grafu prikazana je ovisnost
finese krila o koeficijentu momenta krila. Na drugom grafu prikazana je ovisnost
koeficijenta uzgona krila i brzine slobodne struje. S rastom brzine smanjuje se potrebni
koeficijent uzgona. Moguce je odrediti brzinu sloma uzgona uz pomoc¢ ovog grafa, ali
je njena to€nost upitna jer se odreduje pri vrijednosti maksimalnog koeficijenta uzgona.
Usporedbom rezultata programa i eksperimentalnih mjerenja zaklju€uje se da izraCun
programa xflr5 nastoji precijeniti stvarnu vrijednost maksimalnog koeficijenta uzgona.
UocCava se smanjenje brzine sloma uzgona s pove¢anjem mase krila iste povrSine.
Treéi graf prikazuje odnos vrijednosti induciranog otpora i brzine strujanja fluida

Povecanjem mase krila, uoCava se porast induciranog otpora pri manjim brzinama
Cetvrti graf prikazuje odnos finese zrakoplova s promjenom brzine.
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Pri poveéanju mase, raste potrebna brzina leta za konstantnu povrSinu krila.
Trapezno krilo dizajnirano s aeroprofilom NACA 631-412 ima najvece vrijednosti finese
krila na velikom rasponu brzina, te se pokazuje kao idealan odabir. Maksimalne
vrijednosti finesa ovog aeroprofila su bile najnize u analizi aeroprofila. Utjecaj na
rezultat se pripisuje koeficijentu momenta krila pri najvecoj vrijednosti finese. Na prvom
grafu uoCava se da pri maksimalnoj vrijednosti finese krila modeliranog aeroprofilom
NLF(1)-0215F, krilo stvara vrlo negativan koeficijent momenta koji utje€e na ukupne
aerodinamicke karakteristike.

PolozZaj teziSta krila odreden je koristenjem funkcije automatske inercije krila
unutar programa flow5, koja rauna polozaj tezista na temelju volumena krila. Pozicija
teziSta zrakoplova ima velik utjecaj na moment propinjanja. Zrakoplovi s repnim
povrSinama mogu imati razliite pozicije tezista, ovisno o rasporedu mase zrakoplova.
Pozicija oko koje se moment krila i moment repne povrSine izjednaCavaju naziva se
neutralna toCka [15]. U neutralnoj toCki ne stvara se moment oko zrakoplova. Ako je
centar tezista zrakoplova postavljen u neutralnu to¢ku, zrakoplov ¢e imati maksimalnu
upravljivost zrakoplova i neutralnu staticku stabilnost. Pomicanjem teziSta prema nosu
zrakoplova povecava se statiCka stabilnost zrakoplova, ali se smanjuje upravljivost.
Pozeljno je da zrakoplov ima blagu pozitivhu stati¢ku stabilnost, tako da se nastoji
vratiti u ravnotezan let te da je odrzana upravljivost zrakoplova. 1znos momenta sile
repne povrSine raste povecanjem udaljenosti izmedu tezista i repne povrsine
zrakoplova. Pozicija teziSta zrakoplova ima znatan utjecaj na performanse leta,
stabilnost i upravljivost zrakoplova.
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7. Zakljuéak

Detaljno su analizirane aerodinamicke karakteristike razli€itih aeroprofila i krila
koriStenjem programa flow5 i xflr5. Analizirani aeroprofili obuhvacéaju nekoliko serija
NACA aeroprofila, kao i modernije dizajne poput aeroprofila NLF(1)-0215F.

Provedena je usporedba rezultata dobivenih analizom u programu xflr5 s
eksperimentalnim mjerenjima kako bi se osigurala to¢nost usporedbe i izbjegli neto€ni
zakljucci. Pri analizi aeroprofila NACA 631-412 uoCena je greSka u rasporedu tlaka,
koja je ispravljena prilagodbom koordinata aeroprofila, te su se rezultati priblizili
eksperimentalnim mjerenjima. Unato€ ovoj korekciji, program xflr5 nastoji precjenjivati
koeficijent uzgona i podcjenjivati koeficijent otpora, posebno pri veéim napadnim
kutovima, Sto se moze pripisati aproksimaciji viskoznih efekata uz pomoé
Reynoldsovog broja.

Analizirani su razli€iti oblici krila i njihov utjecaj na aerodinamiCke karakteristike
u programu flow5. Objasnjeni su parametri analize, kao i rezultati analiza u obliku
grafickih prikaza koji prikazuju utjecaj na aerodinamicke karakteristike. Zakljuceno je
da aspektni odnos krila ima najveéi utjecaj na performanse zrakoplova, pri ¢emu krila
s veéim aspektnim odnosom znacajno smanjuju inducirani otpor, $to doprinosi ukupnoj
ucinkovitosti zrakoplova. Ne postoji krilo koje odgovara svim uvjetima leta zrakoplova.

Istrazen je utjecaj odabira aeroprofila na performanse leta krila. Odnosi
maksimalnog omjera koeficijenta uzgona i otpora aeroprofila ne podudaraju se s
vrijednostima omjera koeficijenta uzgona i otpora krila. Objasnjen je utjecaj pozicije
teziSta na upravljivost i stabilnost zrakoplova.

Nastavak na istrazivanje predstavlja analizu utjecaja razliCitih pozicija teziSta
potpunog zrakoplova na performanse leta, stabilnost i upravljivost. ProSirenje trenutne
analize na stvarne primjene omogucilo bi dublje razumijevanje utjecaja pozicije tezista
na performanse zrakoplova u letu.

Unato¢ odredenim ograni¢enjima racunalnih programa koristenih u ovom radu,
flow5 i xflr5 pokazali su se kao korisni alati za prvobitnu analizu aerodinamickih
karakteristika aeroprofila i krila.
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