Razrada konstrukcije solarne bespilotne letjelice

Magdi¢, Hrvoje

Undergraduate thesis / Zavrsni rad
2017

Degree Grantor / Ustanova koja je dodijelila akademski / strucni stupanj: University of
Zagreb, Faculty of Mechanical Engineering and Naval Architecture / SveuciliSte u Zagrebu,
Fakultet strojarstva i brodogradnje

Permanent link / Trajna poveznica: https://urm.nsk.hr/urn:nbn:hr:235:347229

Rights / Prava: In copyright/Zasticeno autorskim pravom.

Download date / Datum preuzimanja: 2024-05-13

Repository / Repozitorij:

Repository of Faculty of Mechanical Engineering
and Naval Architecture University of Zagreb

DIGITALNI AKADEMSKI ARHIVI I REPOZITORLIL

zir.nsk.hr


https://urn.nsk.hr/urn:nbn:hr:235:347229
http://rightsstatements.org/vocab/InC/1.0/
http://rightsstatements.org/vocab/InC/1.0/
https://repozitorij.fsb.unizg.hr
https://repozitorij.fsb.unizg.hr
https://zir.nsk.hr/islandora/object/fsb:4951
https://repozitorij.unizg.hr/islandora/object/fsb:4951
https://dabar.srce.hr/islandora/object/fsb:4951

SVEUCILISTE U ZAGREBU

FAKULTET STROJARSTVA I BRODOGRADNIJE

ZAVRSNI RAD

Hrvoje Magdi¢

Z AGREB, 2017.



SVEUCILISTE U ZAGREBU

FAKULTET STROJARSTVA I BRODOGRADNIJE

ZAVRSNI RAD

Mentor: Student:

Prof. dr. sc. Ivica Smojver Hrvoje Magdi¢

/. AGREB, 2017.



Zahvaljujem mentoru prof- dr. sc. Ivici Smojveru

na strucnom vodstvu i zanimljivoj temi rada.
Zahvaljujem doc. dr. sc. Darku Ivanceviéu na pomoci i
savjetima u izradi rada.

Takoder zahvaljujem svojim roditeljima i obitelji

koji su mi kroz dosadasnje vrijeme studiranja bili potpora.



Izjava

Izjavljujem da sam ovaj rad napravio samostalno koriste¢i navedenu literaturu i znanje

steceno tijekom studija.

Zagreb, veljaca 2017. godine Hrvoje Magdi¢



SVEUCILISTE U ZAGREBU
FAKULTET STROJARSTVA I BRODOGRADNJE

SrediSnje povjerenstvo za zavrine i diplomske ispite
Povjerenstvo za zavrine i diplomske ispite studija zrakoplovstva

©

Sveuéiliste u Zagrebu
Fakultet strojarstva i brodogradnje

Datum Prilog

Klasa:

Ur.broj:

ZAVRSNI ZADATAK

Student: Hrvoje Magdié¢ Mat. br.:0035187114

Naslov rada na

hrvatskom jeziku: Razrada konstrukcije solarne bespilotne letjelice
Naslov rada na L .
engleskom jeziku: Validation of Structure of the Solar Unmanned Vehicle
Opis zadatka:

Za malu solarnu bespilotnu letjelicu, ¢iji je koncept razraden u prijasnjim zavrsnim /diplomskim
radovima na FSB-u, potrebno je dimenzionirati osnovne konstruktivne elemente. Za konstrukciju
krila potrebno je razraditi konstruktivne elemente te izvrsiti odgovarajudi proracun pogodnim
numerickim i/ili analitickim metodama uz opterecenje definirano V-n dijagramom. Opterecenje
definirati kao staticko te koristiti materijalno i geometrijski linearnu analizu. U radu koristiti
program za konacne elemente ABAQUS te odgovarajude programe za simboli¢ko racunanje (npr.
Mathematica).

Pretpostaviti da je letjelica izradena od kompozitnih materijala. Mechanicke karakteristike
materijala pretpostaviti temeljem dostupne literature. Usporediti konacne vrijednosti izratunate
mase elemenata letjelice s pretpostavljenim vrijednostima izratunatim u konceptualnoj razradi
letjelice.

U radu navesti koriStenu literaturu te eventualno dobivenu pomod.

Zadatak zadan: Rok predaje rada: Predvideni datumi obrane:
1. rok: 24. veljage 2017, 1. rok: 27.2. - 03.03. 2017.
30. studenog 2016. 2. rok (izvanredni): 28. lipnja 2017, 2. rok (izvanredni): 30. 06. 2017.
3. rok: 22. rujna 2017. 3. rok: 25.9. - 29. 09. 2017.

Zadatak zadao: . Predsjednik Povjerenstva:

Profi dr. sc. Ivica $mojver Prof. dr. sc. Ivica $mojver



Sadrzaj

POPIS SIIKA ... ettt h ettt e st ent e enteeneesaeenean it
POPIS tADIICA ... eetieiecieeie ettt ettt ettt et e st et st e et et et e e s teenbeesbe e s e nae et e st eneenseenes v
POPIS OZNAKA ....oouviieiiiiii ettt ettt ettt et ettt e et e e ta e b e enb e et e eraeareeetbeereeareenbeeneeas %
N F2V /<] | TSRS vii
SUITIMATY .ottt ettt et eat e e e et e st et et e e st ea e e bt eatee et emee e e st en b e enbeasteenbeeseeameesseenneeneeenseenes viii
Lo VOt t et t e h et h et e bbbt bbbttt ae st be bt ene 1
2. TehnoloSki podaci KEila..........c.coviiiiiiiiiiiiiieceeece ettt e abeeneas 2
2.1 1Y EE R (S <] o7 PP 2
2.2 Dimenzije i geometrija konstrukcije polukrila............ccooiiriiiiiiiiiii e 2
2.3 1Y R o 2 TP P PP 4
2.4 SOlANE CRIIJC..ueiuiiiieiie ettt ettt e e et e e reeetaeebe e s e eareenneas 5
2.4.1 Princip rada solarnih Celija..........cccocuiiiieiiiiieiieiieeeseeee e e 6
242 Karakteristike solarnih €elija .........occveviieiieiiiieiee e 6
2.4.3 Konstruktivne izvedbe krila sa solarnim ¢elijama ............cccoevveeeieeiirieneeeiesieieees 7

3. AerodinamiCKa ANAliZa...........ccuiiuiiiiieieiie ettt ettt sbe et na e eas 10
3.1 Aerodinamicka analiza profila...........ccocvveiieiioiieciiiccee e 10
3.2 Aerodinamicka analiza Krila ...........ccoooiiiiiiiiiie e 11
33 V=l QUJAZTAIMN . ....euvieiieeieciiece ettt ettt e e et e e te et e e tae st e te e seesbeesseesseesseeseassaenseesseessesssennnennns 12

4. Numericki model konstrukcije poluKrila ...........coocooieiriiiiie it 14
4.1 Elementi KONStruKCIJE KITla ......cccveiiiiieriieiieiietieee ettt sttt sttt see e eaesnne e 14
4.2 Kriteriji popusStanja kompozitnih materijala ...........cccocoverininicniiniiincce e 16
4.2.1 Tsai-Hill Kriterij POPUSTANIA ....c.eruiriireeiiiieientiete ettt sttt ettt st st ene e 17
422 Tsai-Wiu Kriterij POPUSTANJA.....ccveeiueiriiiiereeerieieestiesteesseeeeseeseesaeesseesseesseessesssanssessessses 17
423 Hashin Kriterij POPUSTANJA.......eevueeiiiieeiieiicieesee e esiie e e stteeeeaeesebaeeaeesseessseessseeesseesnns 17

4.3 OPLETECEIJA ..ovvve vttt te et e steesteebee e e esbeesseetaesteesseesseesseassesaseesbesssessaesseesseenseensesssenns 18
S 1o ¥ IR A4 < TSSO 21
4.5 MreZa Konacnih €lemMenata............cooeiuiriiiieiieniie e e 21

St REZUIALL .. et ettt ettt eae et eneen 23
6. ZAKIJUCAK. .....ccvvirietieie ettt ettt ettt et e etae s te e et e e be et e etteeabeetae et e aeeeteeateeateetbeetaeetseenaesreeans 29
LIEETATUTA ...ttt ettt sttt et et a ettt sttt st b b et e e st e b bt e bt et eanenee 30



Popis slika

Slika 2.1 Geometrija modela u SolidWorks-u [MM] .......c.ccceiviiriieiiieiienieeeee e sreesre e v e 3
Slika 2.2 Prikaz modela letjelice U 1ZOMELII]1 ....oveeeireierieiiesiietie et 4
Slika 2.3 Prikaz nacrta i tlocrta cijele bespilotne 1etjelice ..........ccovvviririieiiiieiieiecee e 4
Slika 2.4 Prikaz jedne solarne Celije s naznacenim dimenzijama [7] .......cccoevvevvevriecrienreenieeneeeeeeeeeneeens 7
Slika 2.5 Prikaz ¢elija integriranih na krilo od kompozita s uglji¢nim vlakanima [8]..............ccoeeurennrne 8

Slika 2.6 Prikaz postavljanja solarnih ¢elija na izvoran oblik aeroprofila; a) kruce solarne ¢elije b)

fleksibilnije SOIArne CeliE []....veovieriieiieieeiiiie sttt ettt ettt e e ere e te e sr e be e e ssesseensbesenennees 8
Slika 2.7 Postavljanje solarnih Celija na Helios solarnu letjelicu [9].......cccevieeiinierieiiie e 9
Slika 2.8 Aeroprofili sa ravnim oblikom gornjake [9].........ccoouiriiiiiiiiiieiee e 9
Slika 3.1 Prikaz krila u programu XFRLS .........ccceeiiiieiiee ettt ettt sttt ettt naeas 10
Slika 3.2 Koeficijent uzgona profila za razli¢ite napadne kutove i Re brojeve ..........ccceeveverenerennnene 11

Slika 3.3 Koeficijent momenta propinjanja C,, u ovisnosti o rasponu krila za razli¢ite napadne kutove

.............................................................................................................................................................. 12
SHKA.3.4V-1 QUAZIAM .....eoiivieiiieiieceecie ettt ettt eetb e e aeete e e saeeteesteesbeessaesseessesseeeseeseesessseesans 13
Slika 4.1 Definicija geometrijskih elemenata KOnStrukCije........ovevivvieierieniieniieieciccee e 14
Slika 4.2 Definicija geometrijskih elemenata prednje ramenjace i njezinih spojnih elemenata............ 15
Slika 4.3 Definicija geometrijskih elemenata straznje ramenjace i njezinih spojnih elemenata........... 15
Slika 4.4 Prikaz lokalnih koordinatnih sustava crvenom bojom za a) ramenjacu, i spoj ramenjace i
pojaseva ramenjaca; b) rebra; ¢) oplatu i spoja ramenjace i PrirubniCe..........ocvveveeeeerverieerieeieereeeienns 16
Slika 4.5 Aproksimacija raspodjele momenta torzije po polurasponu krila m [Nm/m] .........ccccccceee. 19
Slika 4.6 Konacan raspored OPtEIECENIA.......cccuirueeruieirieirieieeiteesteesteeeeeteetaestaesreesseseesaeeseessessseeseessens 21
STKA 4.7 RUDNE UVJEH c.uvieviieiiiiiiiiieiee ettt ettt ettt ae s teessesae e et essbeetsesssessaesseesseessesseesssesseesssesseessens 21
Slika 4.8 Mreza konaCnih €lemenata ...........ccuiueriiriiiriiieee ettt et eaeen 22
Slika 4.9 Mreza konacnih elemenata bez Oplate ............cccoeriirieiiieiieieeie e 22
Slika 5.1 Raspodjela pomaka u smjeru globalne 0si ¥ [M]....cccocvecvirienierieniieiieieeicee e 23
Slika 5.2 Prikaz deformiranog krila s pomacima u smjeru globalne osi ¥ [M]......ccccceevvereviniencvnnnnnnnnne 23
Slika 5.3 Progib prednje i straznje ramenjaCe........c.ccveeruiereeueeriiiereeeeereerresraesreesseesseessesseeessesssesseesaens 24
Slika 5.4 Ekvivalentno naprezanje prema von Mises-U [Pa] ........cccoceriereiiiiiieeieeiee e 24

Slika 5.5 Maksimalna vrijednost Hashin kriterija kroz debljinu kompozita uslijed vlacnog naprezanja
TTMALTICE .v.vveenteenteenieenteeeteeeee et tee et esseeneeessesaeeseeesseesseenseeneeanseanseesaesaeesseeaneanseenseenseenseensenssesneenneenneenseenseenneans 25
Slika 5.6 Maksimalna vrijednost Hashin kriterija kroz debljinu kompozita uslijed tlacnog naprezanja
TINALTICE ...evevtiteiietete et et et ettt eaeeae et sttt st eue e st et e e se e ebesetes et et se e st et eae e st et et bt be et e ettt bt et eneenee 25

Slika 5.7 Maksimalna vrijednost Hashin kriterija kroz debljinu kompozita uslijed vlacnog naprezanja

il



Slika 5.8 Maksimalna vrijednost Hashin kriterija kroz debljinu kompozita uslijed tlacnog naprezanja

VIBKIIA ..ttt ettt ettt et et et et eb et b e 26
Slika 5.9 Maksimalna vrijednost Tsai-Hill kriterija kroz debljinu kompozita............ccccevveeueninvcnences 27
Slika 5.10 Maksimalna vrijednost 7sai-Wu kriterija kroz debljinu kompozita.........c..cccceeeeeverencnennces 27

iii



Popis tablica

Tablica 2.1 Kori$teni aeroprofil i geometrijske karakteristike krila [1]......cccoovvevieniinicieiiicieeieciienen, 2
Tablica 2.2 Mehanicka svojstva ugljik/epoksi kompozitnog sloja [2].......cccceeereeiieiienieiieiise e 5
Tablica 2.3 Fizikalna svojstva Alta Devices solarnih €elija [7] ....ccoceveviririeiiineirie e 7
Tablica 4.1 Orijentacija slojeva i debljina konstrukcijskih elemenata...........c.ccooceviiiiniiniiniinens 16
Tablica 4.2 Rezultati momenata torzije i sila na spoju ramenjace i rebra..........coceecvereerievveneeneeeeenns 20
Tablica 5.1 Usporedba Kriterija pOPUSIANIaA ......cccuertirriririieieienicrteeiiiceee ettt 28
Tablica 5.2 Masa elemenata Krila [KZ].......ccoovieriieriiiriieieeie ettt s ieese e esaesene e 28

iv



Popis oznaka

Oznaka Jedinica

A
b

C

Cr

CLmax

S5 =N

w I

nmax
Nmin
qr
Re
Sref

S ram

Va

m
m

N/m?
N/m’

Opis

Vitkost krila

Raspon krila

Duljina tetive

Koeficijent uzgona

Maksimalni koeficijent uzgona

Koeficijent momenta propinjanja

Modul elasti¢nosti u smjeru vlakana

Modul elasti¢nosti okomito na smjer vlakana
Tezina letjelice

Sile koje generiraju spreg za i-to rebro
Parametri ¢vrstoce koristeni u Tsai-Wu kriteriju
Parametri ¢vrstoce koristeni u Tsai-Wu kriteriju
Ubrzanje sile teze

Modul smicanja

Debljina jednog sloja laminata

Moment torzije po polurasponu krila
Moment torzije za i-to rebro

Polovina mase letjelice

Ukupna masa letjelice

Normalno opterecenje

Maksimalno normalno optereéenje
Minimalno normalno optereéenje
Kontinuirano optereéenje

Reynlodsov broj

Povrsina krila

Smicna ¢vrstoca

Povrsina pojasa ramenjace

Brzina letjelice

Brzina krstarenja

Brzina poniranja



Vitail m/s Brzina sloma uzgona

w N Tezina letjelice
X N/m?  Parametar &vrstoée koristeni u Tsai-Hill kriteriju
X m Udaljenost od sredista krila do ramenjace
Y N/m*  Parametar Gvrstoée koristeni u Tsai-Hill kriteriju
AZ m Korak po polurasponu krila
y) - SuZenje krila
Vi2 - Poissonov koeficijent
p kg/m®>  Gustoca zraka
0, 0y N/m?  Cauchyev tenzor naprezanja
12 N/m?  Smi&no naprezanje
X§ N/m*  Vlagna &vrstoéa u pravcu viakna
X7 N/m*>  Tla¢na &vrstoéa u praveu vlakna
Y¥ N/m®  Vlagna &vrstoéa u smjeru okomitom na pravac vlakna

2 « « / . .
Yy N/m Tla¢na ¢vrstoca u smjeru okomitom na pravac vlakna



Sazetak

Zadatak ovog zavrs$nog rada je dimenzioniranje osnovnih konstruktivnih elemenata krila male
bespilotne letjelice na solarni pogon uz optereCenje definirano V-n dijagramom. U radu je
koriSten program za numericku analizu metodom konaénih elemenata Abaqus/Standrad.

U prvom poglavlju se opisuju rezultati prethodne konceptualne razrade [1] bespilotne
letjelice na solarni pogon koji su koristeni kao osnova za analizu ¢vrstoce u ovom radu.
Drugo poglavlje opisuje materijal, geometriju i dimenzije polukrila. Detaljnije su opisane
solarne celije koje su sastavni dio letjelice. Opisan je njihov nain rada te njihove
karakteristike.

Trece poglavlje opisuje aerodinamicku analizu profila i krila u programu XFLRS5. Takoder je
napravljen i V-n dijagram koji je podloga u analizi ¢vrstoce konstrukcije krila.

Cetvrto poglavlje sadrzi analizu &vrstoce konstrukcije krila u programu Abaqus/Standard.
Opisani su koraci tijekom izrade modela krila, navedeni su elementi konstrukcije krila, te
opis koristenih kriterija popustanja kompozitnih materijala. Postupak izraCuna opterecenja je
takoder opisan.

U petom poglavlju navedeni su dobiveni rezultati, a u Sestom slijedi Zakljucak gdje je cijeli

rad ukratko izlozen.

Kljuéne rijeci: solarna bespilotna letjelica; kompozitno krilo; solarne ¢elije; numeric¢ka analiza

¢vrstoce; V-n dijagram

vii



Summary

The aim of this bachelor's thesis work is sizing of the basic structural elements of the wing
structure of a small unmanned aircraft powered by solar energy with loads defined in the V-n

diagram. The structural strength of the wing was analyzed using Abaqus/Standard.

The results of the conceptual design of a solar-powered unmanned aircraft, which was used

as a starting point for the structural analysis in this thesis, are presented in the Introduction.

In the second chapter the material, geometry and dimensions of the wing structure are
described. The work principle and characteristics of solar cells as an important component of

the aircraft are described in more detail.

In the third chapter an aerodynamic analysis of the wing's profile is presented using program
XFLRS. The V-n diagram, which was used for the structural analysis in this work is also

described in this chapter.

The fourth chapter describes the structural analysis of the wing in the finite element software
Abaqus/Standard. The steps for the definition of the numerical model are described in this
Chapter. These include the description of the wing structural elements and also the failure
criteria applied in the analysis of the composite materials in this work. The process for the

definition of the load is also described.

The results are presented in the fifth chapter while the Conclusion in which the whole process

is recapitulated is the final chapter of this work.

Keywords: solar-powered unmanned aerial vehicle; composite wing; solar cell; numerical

analysis of strength; V-n diagram
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1. Uvod

Bespilotne letjelice imaju veliku pozornost u avioindustriji. One mogu obavljati zahtjevne i
dugotrajne letove bez ¢lanova posade $to ih ¢ini vrlo interesantnima. Energetska industrija
ulaze velike napore kako bi se razvile $to efikasnije solarne ¢elije. Solarne bespilotne letjelice
su zato interesantan spoj tih dviju grana industrije.

Projektiranje letjelice sastoji se od konceptualne razrade, preliminarnog i detaljnog
konstruiranja letjelice.

Razrada konstrukcije krila, koja je predmet ovog rada, pripada fazi detaljnog konstruiranja
zrakoplova. U razradi je koriStena geometrijska karakteristika krila, profil krila i masa
letjelice koje su dobivene u konceptualnom projektiranju solarne bespilotne letjelice [1].

Iz tako dimenzionirane konstrukcije krila odabran je broj rebara te broj ramenjaca i nacin
spajanja ramenjace s oplatom. Odabran je kompozitni materijal koji se koristi kod sli¢nih
letjelica. Uz kompozitni materijal, potrebno je odabrati i solarne celije koje ¢e se moci
montirati na krilo. Celije tvrtke 4lta Devices najvise odgovaraju konstrukcijskim zahtjevima
letjelice te su one i odabrane.

U programu XFLR5 provedena je acrodinamicka analiza profila i krila. Dobiveni podaci sluze
za definiranje V-n dijagrama pomocu kojeg je definirano opterecenje na krilu.

Geometrija modela najprije je modelirana u programu SolidWorks, zatim prebaCena u
program Abaqus u kojem je provedena staticka linearna numericka analiza. Djelovanje sile
uzgona i momenta propinjanja na krilo aproksimirana su kontinuiranim optereenjem te

spregom sila.



2. Tehnoloski podaci krila

2.1 Masa letjelice

Medu ostalim karakteristikama letjelice dobivena je i ukupna masa letjelice iterativnim
pristupom konceptualnog konstruiranja [1]. Iterativni pristup se sastoji od odabira prvog seta
komponenata (pogon, fotonaponske celije, baterija itd.). Nakon izracuna ukupne mase,
izabire se potrebna dimenzija krila i pogonska grupa. Odabirom motora, reduktora i
propelera, moguée je izraCunati snagu potrebnu za horizontalni let. Ta se vrijednost nadalje
usporeduje s dostupnom raspolozivom snagom. Iterativnim procesom se u svakom koraku
poboljsava konstrukcija s ciljem konvergencije k rjeSenju i konano zavrSava sa
zadovoljavaju¢im rezultatom. Konacna ukupna masa letjelice u provedenoj iteraciji iznosi
mu=7,196 kg.

Masa konstrukcije letjelice dobivena je jednadzbom koja je dobivena interpolacijom podataka
jedrilica [1]. Ta jednadZba ovisi o vitkosti krila 4 i rasponu krila 5. Masa konstrukcije ukupne

letjelice prema toj metodi iznosi m,=2.018 kg.

2.2 Dimenzije i geometrija konstrukcije polukrila

Aeroprofil SD7032, raspon krila i povrSina krila koji su koriSteni preuzeti su iz [1].

Vrijednosti tih veli¢ina navedene su u Tablici 2.1

Tablica 2.1 Koristeni acroprofil i geometrijske karakteristike krila [1]

Aeroprofil SD7032
Duljina tetive [m] c=0,32
Raspon krila [m] b=472

Povrsina krila [m?] Sref=1,35
Vitkost krila [-] A=b"1S=13,07
Suzenje krila [-] A=1
Kut dihedrala [°] 0

Kut strijele [°] 0

Geometrija polukrila je modelirana u programskom paketu SolidWorks. Oblik polukrila je
nesimetric¢an s konstantnim aeroprofilom i tetivom. Konstrukcija polukrila je jednostavna jer

nisu uzeta u obzir krilca, zakrilca i pretkrilca.



Broj rebara i ramenjaca koji je odabran preuzet je iz pregleda sli¢nih letjelica. Materijal
rebara, ramenjaca i oplate je viSeslojni kompozit o kojem ¢e biti vise govora u poglavlju 2.3.
Odabrana je debljina rebara, ramenjae i oplate koja zadovoljava zahtjeve Cvrstoce
konstrukcije. Polozaj prednje i straznje raenjae su odabrani proizvoljno. Polozaj prednje
ramenjace nalazi se na 25 % tetive,a straZznja ramenjaca na 75% tetive. Model polukrila ima
zadaovoljavajucu krutost i bez uzduZznica, te one nisu uklju¢ene u model. Spoj oplate i
ramenjace ¢ine pojasevi ramenjace L-profila dimenzija 5x5 mm. Odabrana su 4 rebra za
polukrilo medusobnog razmaka 0,7 m kako bi polukrilo imalo dovoljnu torzijsku krutost.
Slika 1.1 prikazuje modelirano polukrilo, a slike 1.2 i 1.3 prikazuju konstrukciju i izvedbu

letjelice ¢ije su dimenzije preuzete iz [1].

Slika 2.1 Geometrija modela u SolidWorks-u [mm]

w



Slika 2.2 Prikaz modela letjelice u izometriji

4200 mm
278 mm

-
v

193 mm

2100 mm

320 mm
P

Slika 2.3 Prikaz nacrta i tlocrta cijele bespilotne letjelice

2.3 Materijal

Materijal i njegova mehanicka svojstva koji su koristeni u analizi u ovom radu preuzeti su iz
[2]. Debljina kompozitnih slojeva, %y preuzeta je iz [3]. Radi se o vlaknima ojaCanom
polimernom kompozitu gdje je matrica kompozita od epoksidne smole, a vlakna su uglji¢na.
U radu se zanemaruje nelinearno ponasanje kompozitnog materijala nakon pojave oStecenja,
pa je materijalni model linearno elastiCan ortotropan materijal u stanju ravninskog

naprezanja. Mehanicka svojstva kompozitnih slojeva su dana u Tablici 2.2.



Tablica 2.2 Mehanicka svojstva ugljik/epoksi kompozitnog sloja [2]

E, [GPa] 135
E>[GPa] 10
viz [-] 0,3
G, [GPa] 5
XT [MPa] 1500
X [MPa] 1200
Y] [MPa] 50
Y¥ [MPa] 250
S [MPa] 70
p [kg/m’] 1600
hy (debljina jednog sloja) [mm] 0,18

2.4 Solarne celije

Solarne ¢elije vrlo su vazan ¢imbenik kod odabira materijala za izradu krila letjelica na
solarni pogon.
Znanstvena istrazivanja povecala su efikasnost solarnih ¢elija, no one jo$§ nisu dospjele na
trziste, a informacije o njihovim Kkarakteristikama nisu javno dostupne [4].
Pregledom literature nije se nai$lo na noviju primjenjivu tehnologiju solarnih ¢elija od one
koja je koristena u konceptualnoj razradi ove solarne bespilotne letjelice [1].
U konceptualnoj razradi odabrane su solarne Celije tvrtke Alta Devices. Alta Devices je tvrtka
za proizvodnju i razvoj tehnologije solarnih ¢elija, a jedna od specijalizirnih primjena koja se
navodi u dostupnoj literaturi je primjena za bespilotne letjelice. Tvrtka Alta Devices tvrdi da
su pronasli novu metodu izrade GaAs solarnih ¢elija kojima
Alta Devies solarne najefikasnije su iz tri razloga [5]:
1. koristi se Cisti kristal, pa se energija ne gubi zbog necistoca;
2. izraduje se u vrlo tankim filmovima; debljina celija je 1 pm zbog Cega se
fotoni viSe odbijaju unutar Celije §to povecava vjerojatnost da pogode elektron;
3. fotoni se generiraju unutar elementa.
Zbog svih ovih prednosti, Alta ¢elije mogu biti KoriStene pri niskom intenzitetu svjetlosti te

biti izloZene pri viSim temperaturama.



2.4.1 Princip rada solarnih éelija

Solarne c¢elije izradene su od poluvodica koji se sastoje od P i N tipa. P-tip vodica je onaj
kojemu je dodana trovalentna (akceptorska) primjesa, a N-tipu je dodana peterovalentna
(donorska) primjesa. Tako dodane primjese proizvode velik broj pokretnih elektrona i nalaze
se u N-tipu poluvodica, dok se u P-tipu poluvodica stvara velik broj pokretnih Supljina.
Uslijed gibanja elektrona na P stranu, a Supljina na N stranu, dolazi do stvaranje elektri¢nog
polja [6].

Difuzija je pojava gibanja Supljina koja se odvija u suprotnom smjeru od smjera unutrasnjeg
elektricnog polja. Nakon zavrSetka difuzije, na kontaktu dvaju slojeva se stvara zaporni sloj u
kojem nema slobodnih elektrona i Supljina. Time je postignuta ravnoteza u poluvodicu jer je
ukupan tok elektrona i Supljina jednak nuli. Tako izraden spoj spreman je za uporabu u
solarnim ¢elijama.

Osvjetljenjem Celija u njima se mali dio elektrona odvaja od svoje kovalentne veze i poCinje
se slobodno kretati po kristalnoj reSetci te nastaje elektromotorna sila (napon) [6].
Svi materijali za izradu solarnih ¢elija proizlaze od specificne grupe elemenata. Alta Devices
koristi galij 1 arsen. Galij-arsen Céelije apsorbiraju viSe energije jer sadrze viSe slobodnih
elektrona u vodljivom pojasu. Iz tog razloga galij-arsen celije su ucinkovitije od silicija,

najkoristenijeg elementa za solarne celije.
2.4.2 Karakteristike solarnih celija

Montiranjem solarnih ¢elija na krilo ne smije se narusiti aerodinamika krila i ne smije mu se

znatno povecati masa. Tim kriterijima najviSe odgovaraju solarne celije tvrtke Alta Devices.

Karakteristike ¢elija omoguéuju njihovo jednostavno postavljanje na kompozitni materijal
povrsine krila. Minimalni radijus zakrivljenosti napadnog ruba krila je manji od minimalnog
radijusa zakrivljenosti koji moze posti¢i Celija. 1z tog razloga, ¢elije ¢e se postaviti na
gornjaci krila gdje je radijus zakrivljenosti veéi od minimalnog radijusa koji mogu posti¢i
¢elije. Debljina Celije iznosi 0.110 mm te postavljanje celija na krilo ne naruSava

aerodinamicCka svojstva letjelice. Dimenzija jedne solarne éelije prikazane su slikom 2.3.



Tablica 2.3 Fizikalna svojstva Alfa Devices solarnih ¢éelija [7]

Snaga (vanjsko mjerenje) [W/m?] 250
Snaga (unutarnje mjerenje, 200 Lux
LED) [W/m?] 015
Omyjer snage i mase [W/kg] 1437
Minimalni radijus zakrivljenosti [m] 0,02
Povrsinska gustoéa [kg/m?] 0,174
Dimenzije (povrs$ina ¢elije) [mm] 50x 17,1
Debljina [mm] 0,110

50 mm

22 mm

]17.1 mm

Slika 2.4 Prikaz jedne solarne ¢elije s naznac¢enim dimenzijama [7]

Single Cell
(096 V,021W)

2.43 Konstruktivne izvedbe krila sa solarnim éelijama

Solarne ¢elije se na krilo mogu postavljati ru¢no, iako je moguée automatizirati postupak te u
proizvodnji kompozitnih dijelova ukomponirati solarne ¢elije na povrSinu krila [8]. Pri izradi
krila, izradenih od uglji¢nih i staklenih vlakana, solarne celije Alta Devices mogucée je
postaviti u kalupe kako bi one postale integrirani dio konstrukcije letjelice nepromijenjene
debljine profila [8]. Slika 2.6 prikazuje Alta Devices solarne Celije postavljene na krilo

letjelice.



Slika 2.5 Prikaz ¢elija integriranih na krilo od kompozita s ugljiénim vlakanima [§]
Druga metoda postavljanja celija je koriStenjem ljepljivih substanci EVA i1 PET kako je
prikazano slikama 2.6 i 2.7 [9]. Ta metoda se koristi kod krhkih solarnih éelija, a njezinim

koriStenjem slabe se aerodinamicka svojstva zbog zadebljanja profila krila [9].
a

EVA substratum

PET skin ;

>

Silicon photovoltaic cell

b

EVA substratum

PET skin

.....

Aerofoil
Silicon photovoltaic cell

Slika 2.6 Prikaz postavljanja solarnih ¢elija na izvoran oblik aeroprofila; a) kruce solarne
¢elije b) fleksibilnije solarne Celije [9]



Slika 2.7 Postavljanje solarnih ¢elija na Helios solarnu letjelicu [9]

Trecéa opcija je postavljanje solarnih ¢elija na aeroprofil krila koji je unaprijed oblikovan tako

da ne dolazi do zadebljanja profila krila [9]. Neki primjeri su prikazani na slici 2.8.

BC 3111 ) BC 3X92

BC §127 - BC 2125

Slika 2.8 Aeroprofili sa ravnim oblikom gornjake [9]



3. Aerodinamic¢ka analiza

Prije numericke analize ¢vrstoce potrebno je provesti aerodinamicku analizu krila i profila
kako bi se moglo odrediti opterec¢enje konstrukcije krila. Za aerodinami¢ku analizu koristen
je program XFLRS5 koji sadrzi brojne metode i varijacije prikaza rezultata.

Slika 3.1 Prikazuje model krila u programu XFLRS.

s "

Wing Span = 4.200m / £

xyProj. Span = 4.200m / ) 3

Wing Area = 1.344m? /

xyProj. Area = 1344 m? i

Plane Mass = 0.000 kg |

Wing Load = 0.000 kg/m?

Root Chord = 0.320m i

MAC = 0320m |

TipTwist = 0.000° . V= 15.00m/s

Aspect Ratio = 13.125 ‘\ Alpha= 12.000°

Taper Ratio = 1.000 Beta= 0.000°

Root-Tip Sweep= 0.000° 4 CL= 1.443
CD= 0.052

Mesh elements = 1014

| Efficiency = 0.965
| CL/CD= 27.578

' Cm= -0.440
' Cl= 0.000
| Cn= -0.000

X CP= 0.094m
/ X CG= 0.000m

Slika 3.1 Prikaz krila u programu XFRLS5

3.1 Aerodinamicka analiza profila

Za daljnju aerodinamicku analizu potrebno je znati koji napadni kut profilu daje najveci
koeficijent sile uzgona. Pri analizi profila potrebno je zadati parametre koji ¢e simulirati
prirodu i uvjete leta u kojem ce se profil koristiti. Zadan je Re broj u rasponu od 100.000 do
300.000 s korakom 100.000 te tako dobivamo razli¢ite krivulje za svaki Re broj. Zadan je
raspon kutova od -6 do 20 stupnjeva s korakom od 1 stupnja. Razlog postavljanja
negativnog kuta je kasnija analiza momenta propinjanja gdje ¢e ova saznanja pomoc¢i u
daljnjem radu.

Dijagram s tako postavljenim parametrima prikazan je na slici 3.2.
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Slika 3.2 Koeficijent uzgona profila za razlicite napadne kutove i Re brojeve

Iz dobivenog grafa moZze se uociti kako za razli¢ite Re brojeve pri napadnim kutevima ve¢im
od 12° dolazi do sloma uzgona. Maksimalni koeficijent uzgona onda iznosi Cima=1.4 pri
napadnom kutu od 12°. Ta vrijednost uzgona kasnije ¢e biti koriStena za definiciju V-n

dijagrama optereéenja i brzine.

3.2 Aerodinamicka analiza krila

Za aerodinamiCku analizu ukupnog momenta propinjanja program XFLR5 nudi sljedece
metode analiza krila: metodu nosece linije (LLT), teoriju vrtloznih osi (VLM) i 3-D panelnu
metodu. U ovom radu je koriStena panelna metoda jer nudi tocnije rezultate od metoda LLT
(Lifting Line Theory) i VLM (Vortex Lattice Method) [10]. Analiza je neviskozna i provedena je
za konstantnu vrijednost brzine V=15 m/s koja je preuzeta iz primjera slicnih letjelica i za
gustocu zraka p=1.225 kg/m’ [11]. Prikaz koeficijenata momenta propinjanja po rasponu
krila prikazan je na slici 3.3. Linije koje su naznacene na slici 3.3 odnose se na napadni kut u
rasponu od -6° do 12° s korakom od 3°. Vrijednost koeficijenta momenta propinjana pri 12°

je kljucna jer je za tu vrijednost moment propinjanja najveci.
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Cm total [-]

Slika 3.3 Koeficijent momenta propinjanja C,, u ovisnosti o rasponu krila za razli¢ite napadne
kutove

3.3 V-ndijagram

V-n dijagram je pokazatelj u kojim granicama je zrakoplov moguée Koristiti u odnosu na
normalno opterecenje n i brzinu V. Ograni¢enja u pogledu aerodinamike su brzina sloma
uzgona V,; maksimalan koeficijent uzgona Cj,.., tj. geometrija profila krila. Brzina Vi je
minimalna brzina leta pri horizontalnom letu zrakoplova. Njezina se vrijednost dobije iz

odnosa

L p-SpepV2-C,
n=m—=s—m————,

3.1
w 2:m-g G-1)

Uzmu li se gore navedene pretpostavke slijedi da je C;=Cj,,,,=1.4 1 n=1, dobije se izraz

voo_|_2Wwn ] 2-70593-1 __ .m 32)
SRl 108 er  Cmax < 1225-1,35-1,4 7 s '

Izracunata je vrijednost brzine poniranja (design dive speed) V,; prema [12]. Vrijednost te

brzine dobije se iz izraza [12]

Vy=14-V; (3.3)

gdje je brzina Ve brzina krstarenja (cruise speed ) i iznosi 13,52 m/s.
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Ogranicenja konstrukcije zrakoplova su definirane maksimalnim normalnim opterec¢enjem

Nmax 1 minimalnim normalnim opterecenjem #n,,;,. Te vrijednosti iznose nNmip=-1, Npax=3 1

preuzete su iz [11] s pretpostavkom da zrakoplov neée imati oStre manevre ili snazne udare

vjetra.

Prikaz V-n dijagram je na slici 3.4.

4 ! !

ovojnica leta

Oéteé:enje konstrui%cije

Poéiruéje sloma i;lzgona

A R D U A N B

Vd-18,92 mis

Ostecenje konstrukcije

v [;El/s]

Slika.3.4V-n dijagram

14

16 18

20
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4. Numericki model konstrukcije polukrila

Tankostijena konstrukcija numeri¢kog modela polukrila je izradena u programu Solid Works
koristec¢i naredbe Surface-Plane 1 Ekstrude Surface kojim se modeliraju povrSine. Zatim su
u programu Abaqus/Standard definirana svojstvo materijala, debljina pojedinih
konstrukcijskih dijelova, orijentacija kompozitnih slojeva, opterecenja koja djeluju na model i
mreza konac¢nih elemenata. Za mreze kona¢nih elemenata koristeni su ljuskasti konac¢ni

elementi.
4.1 Elementi konstrukcije krila

Broj, orijentacije i debljine kompozitnih dijelova u prvom izracunu su preuzeti iz [ 13]. Takva
konstrukcija bila je prevelike mase te je bilo potrebno smanjiti broj slojeva kompozita.

Kod smanjenja slojeva pazilo se na pojavu lokalnih osteé¢enja kostrukcije.

Zbog svoje velike povrSine oplata ¢ini najve¢u masu cijele konstrukcije polukrila. Podijeljena
je na tri segmenta radi smanjivanja mase svakom segmentu zasebno (slika 4.1). Takoder,
smanjio se broj slojeva na spoju ramenjace i pojasa ramenjace te na spoju oplate i pojasa
ramenjace. Broj slojeva kod prednje i straznje ramenjace se razlikuju jer prednja ramenjaca
preuzima najveci dio optere¢enja. Slojevi su postavljeni u smjeru lokalne koordinatne osi Z

(slika 4.2 1 4.3).

Oplata-II Oplata-III Rebro-IV

Oplata-I

Rebro-I Rebro-III

Rebro-II

Slika 4.1 Definicija geometrijskih elemenata konstrukcije
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Spoj oplata i prednja
ramenjaca-IIl

Spoj prednja ramenjaca i
Spoj oplata i prednja spojnica sa oplatom-III

ramenjaca-I Prednja ramenjaca-III

Spoj prednja ramenjaca i
spojnica sa oplatom-II

Prednja ramenjaca-II
Spoj oplata i prednja
ramenjaca-II

Prednja ramenjaca-I

Spoj prednja ramenjaca i
spojnica sa oplatom-I

Slika 4.2 Definicija geometrijskih elemenata prednje ramenjace i njezinih spojnih elemenata

Y

2 x

Spoj oplata i straznja
ramenjaca-III

Spoj straznja ramenjaca i
> - ; Straznja ramenjaca-II spojnica sa oplatom-III
Spoj oplata i straznja
ramenjaca-1 Spoj straznja ramenjaca i

spojnica sa oplatom-II

Straznja ramenjaca-III

Spoj oplata i straznja
ramenjaca-II
Straznja ramenjaca-I

Spoj straznja ramenjaca i

spojnica sa oplatom-I

Slika 4.3 Definicija geometrijskih elemenata straznje ramenjace i njezinih spojnih elemenata

Pravilno definiranje lokalnog koordinatnog sustava za slojeve laminatnog kompozita kod
pojednih elemenata krila vrlo je vazan korak kod izrade numeri¢kog modela jer se u odnosu
na lokalne koordinatne sustave definira raspored slojeva pojedinih dijelova kompozitne
konstrukcije. Jedan od uvjeta kod definiranja orijentacije slojeva je da normala (os Z) mora
biti okomita na povrSinu elementa krila. Zato se globalni koordinatni sustav u opéenitom
slu¢aju ne moZe primijeniti, nego se mora zadati za svaki elemenat zasebno. Kako bi se takva
analiza mogla provesti u programu Abaqus, potrebno je za svaki element krila definirati

lokalni koordinatni sustav. Prikaz orijentacije slojeva nalazi se u tablici 4.1.
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Lokalni koordinatni sustav ramenjace, i spoja ramenjaCe i pojasa ramenjaCe prikazan je
crvenom bojom na slici 4.4a). Lokalni koordinatni sustav prikazan crvenom bojom na slici

4.4b) odnosi se na rebra, a pod slikom 4.4¢) za oplatu i spoja ramenjace i pojasa ramenjace.

Slika 4.4 Prikaz lokalnih koordinatnih sustava crvenom bojom za a) ramenjacu, i spoj
ramenjace i pojaseva ramenjaca; b) rebra; c) oplatu i spoja ramenjace i prirubnice

Tablica 4.1 Orijentacija slojeva i debljina konstrukcijskih elemenata

Broj sekcije krila
Dio konstrukcije I 1111
Oplata 0°/0° (0.36 mm) 0° (0.18 mm)
Spoj prednja ramenjaca i spojnica sa oplatom 0°/0°/0°/45°/-45°/0°/0°/0° (1.44 mm)
Spoj straznja ramenjaca i spojnica sa oplatom 0°/0°/0° (0.54 mm)
Prednja ramenjaca 0°/45°/-45°/0° (0.72 mm)
Straznja ramenjaca 0° (0.18 mm)
Spoj oplata i prednja ramenjaca 0°/0°/0°/0° (0.72 mm) | 0°/0°/0° (0.54 mm)
Spoj oplata i straznja ramenjaca 0°/0°/0° (0.54 mm) 0°/0° (0,36 mm)
Rebra 0°(0.18 mm)

4.2 Kriteriji popustanja kompozitnih materijala

Mehanicka svojstva matrice kompozita i vlakna se razlikuju. Vlakna imaju veliku ¢rstocu i
kurtost za razliku od matrice koja ima manju ¢vrstocu i krutost. Zbog te razlike u svojstvima,
odredivanje naprezanja u kompozitnim materijalima je sloZeniji problem nego kod
izentropnih materijala. Razvijeni su razni kriteriji popustanja, a za ovaj rad koristene su Tsai-
Hill, Tsai-Wu i Hashin kriterij. Kod navedenih kriterija vrijedi da do popustanja neé¢e doéi
ako vrijednost indeksa popustanja ne prelazi vrijednost 1. Svi koriSteni kriteriji se odnose na
jedan sloj laminata, a vrijednosti naprezanja koji ulaze u pojedine izraze se odnose na glavni

materijalni koordinatni sustav kompozitnog sloja [14]
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4.2.1 Tsai-Hill kriterij popusStanja

Ovaj kriterij se bazira na teoriji energije popustanja po von Misesu. Kriterij je definiran

1zrazom:

2 2 2
01 01.02 O3 Ty
¥ x Tyete st 4.1

gdje su X, Y18 ¢vrstoce kompozitnih slojeva.

4.2.2 Tsai-Wu Kkriterij popuStanja

Tsai-Wu kriterij jedan je od najkoristenijih kriterija, a naziva se jo$ i tenzorski ili kvadrati¢ni
kriterij popustanja.

Karakteristike kriterija su [14]:

- ne definira nacin na koji dolazi do popustanja, ve¢ samo vrijednosti naprezanja kod kojih ¢e
sloj popustiti,

- kriterij sadrzi samo jedan izraz, §to olakSava njegovo koristenje;

- vrijednosti koje kriterij daje su negativne i pozitivne u slu¢aju najveéeg dopustenog
naprezanja.

Kriterij je za ravninsko stanje naprezanja definiran izrazom
F1'0-1+F2'0-2+F11'0-%+F22'0%+F66'0g+2'F12'61'02:1, (42)

gdje su vrijednosti oznaCene s F' parametri koji su ovisni o ¢vrstoci materijala.

4.2.3 Hashin Kriterij popustanja

Hashin kriterij, ima prednost u tome $to definira razliCite nacine popustanja. Za razlicite
nac¢ine popustanja, matemati¢ka formulacija kriterija popustanja ima sljedece oblike [15]:

- kod vla¢nog opterecenja vlakna za o, > 0 :

(611)2 + (T12)2 <1 (4.3)

X7/ TSy,

17



- kod tlaénog optereéenja vlakna za a1 <0 :

2

(32) < (4.4)

- kod vla¢nog optereéenja matrice za o5, > 0 :

(022)2 + (T“)Z <1 (4.5)

YT/ sy,

- kod tlaénog opterecenja matrice za g2, < 0:

e R e

4.3 Opterecenja

Postavljena su dva tipa optereCenja: kontinuirano optere¢enje (Pressure) duz povrsine spoja
pojasa ramenjace i oplate i koncentrirane sile (Concentrated force) koje stvaraju moment
torzije. U letu na letjelicu djeluje sila uzgona koja savija krilo, a ona je posljedica tlakova na
gornjaci i donjaci krila.

Pretpostavljeno je kontinuirano opterecenje koje djeluje na prednju ramenjacu zbog toga Sto
su raspon krila i duljina tetive relativno male vrijednosti. Kontinuirano opterecenje je

dobiveno sljede¢im izrazima:

7,196
P"Q:mk-n-g-s=T-3-9,81-1,5=158,834N, 4.7)
L T 4.8
Ur=g — 70021 O m? (4.8)

gdje je my=m,/2 je polovina ukupne mase letjelice iz [1], » normalno optereéenje prema [11],
g koeficijent sile teze, s faktor sigurnosti, a S, povrSina pojasa ramenjace.

Moment torzije dobiven je odredivanjem raspodjele koeficijenta momenta propinjanja (C,,)
po polurasponu krila u programu XFRLS5. Funkcija koja opisuje raspodjelu koeficijentu

momenta propinjanja zapisana je polinomom, a dobivena je pomocéu programa Matlab.
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Najvece opterecenje krila je pri napadnom kutu od 12° te konacna jednadzba za taj slucaj

glasi:

Cm

_ —0,046 + (0,45 - Z6 + 0,072 - 2% + 1,269) - /88,421839 — (4,4699 - 22) (49
B 25 '

gdje je Z os smjer raspona krila.
Zatim se jednadzba za moment propinjanja modificirala uzimjauéi u obzirkorak AZ po
polurasponu krila. Dobivena je aproksimacija momenta torzije po polurasponu krila kao
diskretan niz stupaca s konstantnim vrijednostima. Konacna jednadzba za moment torzije po
polurasponu krila glasi:

p-Vi-c-AZ

— (4.10)

m=0Cy,
gdje je x krak na kojem djeluje sila koja stvara moment torzije.
Tako dobivena raspodjela prikazana je na slici 4.5 . Raspodjela je aproksimirana korakom

koji odgovara Cetvrtini razmaka izmedu rebara 47=0,175 m.

-2
[ ! |
+ raspodjela momenta torzije po rasponu krila

aproksimacija za numericki model =~ | TR

m [Nm/m]

L L | SR | [ T _

O S SO

ié i i i
0 0.5 1 1.5 2 2.5
Z [m]

Slika 4.5 Aproksimacija raspodjele momenta torzije po polurasponu krila m [Nm/m]

Na slici 4.5 je prikazano 12 stupaca, a svaki stupac odgovara dijelu ukupne vrijednosti
momenta torzije. Vrijednosti momenata torzije pripojeni su najblizem rebru te se tako dobije

vrijednost Cetiri momenta torzije. PovrSine koje su omedene koordinatnim osima, plavim
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linijama i diskretnom raspodjelom predstavljaju ¢etiri momenta torzije koji su rasporedeni na
Cetiri rebra.

JednadZba pojedinog momenta torzije dan je jednadzbom

1
M; = 7 (m,, + my4q) " AZ. (4.11)

Konac¢na jednadzba za ukupni moment torzije dobiven je numeri¢kom integracijom pomocu

trapezne metode [16]
1
Mt,l‘l = Mt,n—l + E " (mn + mn+1) " AZ. (412)

Momenti torzije su generirani pomoc¢u spregova sila na ramenja¢ama, pa opca jednadzba

glasi:

F, = ——, (4.13)

U tablici 4.2 prikazane su vrijednosti momenata torzije i sila za sva rebra osim onog koji je u

korijenu krila jer je on ukljesten te na njega ne utjeCu momenti torzije i sile.

Tablica 4.2 Rezultati momenata torzije i sila na spoju ramenjace i rebra

Moment torzije [Nm] Sila na spoju ramenjace i rebra [N]
Rebro 11 -10,171 195,353|
Rebro 111 -9,405 188,172]
Rebro IV -3.029 128,397|

Pristup zadavanja opterecenja za solarnu letjelicu jednak je kao i za uobicajnu letjelicu jer su
odabrane folije solrnih ¢elija koje imaju malu masu. Za malu masu solarnih ¢elija mogu se
njihove inercijske sile zanemariti u odnosu na savijanje i uvijanje krila generirano silom

uzgona i masaom letjelice.

Na slici 4.6 prikazana je konacna raspodjela opterecenja na krilu.
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Slika 4.6 Konacan raspored opterecenja

4.4 Rubni uvjeti

Rubni uvjeti, kao i opterecenja, zadaju se unutar Load modula. Pomoc¢u naredbe Create
Boundary Condition zadani su rubni uvjeti za ukljeStenje, tj. ¢vorovi na rebru u korijenu
krila, i imaju sprijeCene sve translacije u smjeru osi X, Yi Z te rotacije oko osi X, Y'i Z. Na

slici 4.7 prikazano je rebro u korijenu krila sa zadanim rubnim uvjetima.

Slika 4.7 Rubni uvjeti

4.5 Mreza konac¢nih elemenata

Mreza elemenata izraduje se unutar Mesh modula. Naredbom Assign Element Type numericki
model je definiran pravokutnim reduciranim (S4R) i trokutastim (S3) ljuskastim kona¢nim

elementima.



Broj konacnih elemenata je 60.459 od kojih su 30 trokutasti ljuskasti elementi koji se nalaze
na rebrima. Na slikama 4.8 i 4.9 prikazano je krilo s oplatom i bez oplate s detaljnim

pogledom na elemente krila.

Slika 4.8 Mreza kona¢nih elemenata

Slika 4.9 MreZa konac¢nih elemenata bez oplate
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5. Rezultati

Rezultati su prikazani za kontinuirano optere¢enje uz normalno opterecenje 3, kako je vec
ranije navedeno. Maksimalni pomak u smjeru osi Y iznosi 5,507 ¢cm, prema slici 5.1. Najveci
pomaci su na vrhu krila, a najmanji, zbog zadanih rubnih uvjeta, u korijenu krila. Najveci
pomak uslijed uvijanja u smjeru osi X je 1,740 mm, §to je zanemarivo malo u odnosu na

pomak u smjeru osi Y. Slikom 5.2 prikazana je deformacija krila u Z — Y ravnini.

u, uz2
+5.507e-02
+5.027e-02
+4.547e-02
+4.067e-02
+3.588e-02
+3.108e-02
+2.628e-02
+2.148e-02
+1.668e-02
+1.188e-02
+7.085e-03
+2.287e-03
-2.512e-03

Slika 5.1 Raspodjela pomaka u smjeru globalne osi ¥ [m]

u, uz
+5.507e-02
+5.027e-02
+4.547e-02
+4.067e-02
+3.588e-02
+3.108e-02
+2.628e-02
+2.148e-02
+1.668e-02
+1.188e-02
+7.085e-03
+2.287e-03
-2.512e-03

e

Slika 5.2 Prikaz deformiranog krila s pomacima u smjeru globalne osi Y [m]
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Slika 5.3 prikazuje progib ramenjaca, gdje se moze primjetiti kako je veci progib prednje

ramenjace, a progib straznje ramenjace u blizini korijena krila za mali iznos je negativan.

Razlog negativnog iznosa su koncentirane sile koje djeluju na spoju ramenjac¢a i rebara u

negativnom smjeru globalne osi Y.

50 ! ! . .

— Progib pn:duj.c ramenjaie po ]:lolumspﬁu

L Progib strafnje ramenjade po poluraspom B

Progib fmm]

2

) 0.3 1 15
Z [m]

Slika 5.3 Progib prednje i straznje ramenjace

Najveéa vrijednost ekvivalentnog naprezanja prema von Misesu postiZze se na gornjaci u

blizini spoja oplate i prednje ramenjace u ukljestenju krila, slika 5.4.

S, Mises
Envelope (max abs)
{Avg: 75%)

+1.263e+08
+1.157e+08
+1.052e+08
+9.470e+07
+8.418e+07
+7.366e+07
+6.314e+07
+5.261e+07

+4.209e+07
+3.157e+07
+2.105e+07
+1.052e+07
+0.000e+00

Y
74 ‘X

Slika 5.4 Ekvivalentno naprezanje prema von Mises-u [Pa]
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Na slikama 5.5, 5.6, 5.7 i 5.8 primjecuje se da su kod Hashinovog kriterija za popustanje
vrijednosti kriterija vrlo niske, kako na rebrima i ramenjaci i na oplati. Spojevi rebara i
ramenjaca mjesta su gdje je Hashinov kriterij veéi, ali to se moze zanemariti iz razloga §to su

tu postavljene koncentrirane sile koje stvaraju moment torzije.

HSNMTCRT

Envelope (max abs)

(Avg: 75%)
+2.391e-01
+2.191e-01
+1.992e-01
+1.793e-01
+1.594e-01
+1.394e-01
+1.195e-01
+9.961e-02
+7.968e-02
+5.976e-02
+3.984e-02
+1.992e-02
+0.000e+00

Y

Les

Slika 5.5 Maksimalna vrijednost Hashin kriterija kroz debljinu kompozita uslijed vlacnog
naprezanja matrice

<

Slika 5.6 Maksimalna vrijednost Hashin kriterija kroz debljinu kompozita uslijed tlatnog
naprezanja matrice

HSNMCCRT
Envelope (max abs)
(Avg: 75%)
+2.033e-01
+1.864e-01
+1.694e-01
+1.525e-01
+1.356e-01
+1.186e-01
+1.017e-01
+8.472e-02
+6.778e-02
+5.083e-02
+3.389%e-02
+1.694e-02
+0.000e+00

B




HSNFTCRT

Envelope {(max abs)

(Avg: 75%)
+5.912e-03
+5.419e-03
+4.927e-03
+4.434e-03
+3.941e-03
+3.449e-03
+2.956e-03
+2.463e-03
+1.971e-03
+1.478e-03
+9.854e-04
+4.927e-04
+0.000e+00

Slika 5.7 Maksimalna vrijednost Hashin kriterija kroz debljinu kompozita uslijed vlacnog
naprezanja vlakna

HSNFCCRT

Envelope (max abs)

{Avg: 75%)
+1.090e-02
+9.991e-03
+9.083e-03
+8.175e-03
+7.266e-03
+6.358e-03
+5.450e-03
+4.542e-03
+3.633e-03
+2.725e-03
+1.817e-03
+9.083e-04
+0.000e+00

L.

Slika 5.8 Maksimalna vrijednost Hashin kriterija kroz debljinu kompozita uslijed tlacnog
naprezanja vlakna

Kod Tsai-Hill i Tsai-Wu kriterija moze se vidjeti da se na istom mjestu javljaju najvece

vrijednosti, slike 5.9 1 5.10.
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TSAIH

Envelope (max abs)

(Avg: 75%)
+6.013e-01
+5.512e-01
+5.011e-01
+4.510e-01
+4.009e-01
+3.508e-01
+3.006e-01
+2.505e-01
+2.004e-01
+1.503e-01
+1.002e-01
+5.011e-02
+0.000e+00

Y

L.

Slika 5.9 Maksimalna vrijednost Tsai-Hill kriterija kroz debljinu kompozita

TSAIW

Envelope (max abs)

{Avg: 75%)
+5.908e-01
+5.415e-01
+4.923e-01
+4.431e-01
+3.938e-01
+3.446e-01
+2.954e-01
+2.462e-01
+1.969e-01
+1.477e-01
+9.846e-02
+4.923e-02
+0.000e+00

Y

L.

Slika 5.10 Maksimalna vrijednost Tsai-Wu kriterija kroz debljinu kompozita

U tablici 5.1 su prikazane maksimalne vrijednosti Tsai-Hill kriterija, Tsai-Wu kriterija i
Hashin kriterija po slojevima kompozita. Najveca vrijednost svih kriterija javlja se u sloju 1.
osim kod Hashin kriterija koji za popustanje vlakna uslijed tlanog naprezanja najvecu

vrijednost postize u sloju 4.
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Kriteriji popustanja koji su bili puno manji od jedinice zaokruZeni su na nulu, osim ako se

radi o najvecoj vrijednosti za taj kriterij. U tablici 5.2 prikazane su mase elemenata krila, kao

i ukupna masa modela.

Tablica 5.1 Usporedba kriterija popustanja

Broj o . Hashin Hashin Hashin Hashin
sloja Tsai-Hill Tsai-Wu (Vlaé-no, (tlaé.no, (vlacno, (tlacno,
matrica) matrica) vlakno) vlakno)
1 0,6013 0,5908 0,2391 0,2033 0,004746 0
2 0,2074 0,2560 0,04403 0,02568 0 0
3 0,2508 0,2638 0,04015 0,07616 0 0
4 0,2406 0,2615 0,03641 0,07767 0 0,01090
5 0,1313 0,1409 0,01195 0 0 0
6 0,8369 0,1104 0 0 0 0
7 0,08598 0,1134 0 0 0 0
8 0,08864 0,1167 0 0 0 0

Tablica 5.2 Masa elemenata krila [kg]

Broj sekcije krila

Dio konstrukcije I I 11
Oplata 2,463-10™ 1,231-10™
Spoj prednja ramenjaca i spojnica s oplatom 1,612:107

Spoj straznja ramenjaca i spojnica s oplatom 6,48-107

Prednja ramenjaca 1,754-107

Straznja ramenjaca 8,117-10™

Spoj oplata i prednja ramenjaca 1,614-107 1,211-107
Spoj oplata i straznja ramenjaca 1,217-107 8,119-:107
Rebra 1,899-10°°

Ukupna masa polukrila 0,691

Ukupna masa krila 1,382

28




6. Zakljucak

Pregledom rezultata provedene analize moze se zakljuciti da je zadovoljen zahtjev ¢vrstoce
konstrukcije. Krilo je dimenzionirano na nain da nema naglih povecanja ili smanjivanja
slojeva pojedinih konstrukcijskih elemenata. Kriticne vrijednosti koje se pojavljuju su na
lokalnom dijelu kod spoja oplate i ramenjace u korijenu krila te na spoju treceg rebra i

straZnje ramenjace.

Iz rezultata je vidljivo da su na mjestu ukljestenja konstrukcije u korijenu krila vrijednosti
koncentriranih naprezanja veée. Takoder veca koncentrirana naprezanja nalaze se u spoju
straznje ramenjace i rebra gdje su momenti torzije zadani pomocu koncentriranih sila. Na tom
mjestu moze se provesti lokalno ojacanje, ali iz rezultata kriterija popusStanja vidljivo je da to
nije potrebno jer za kriterij popustanja najveée vrijednosti imaju vrijednosti manje od 1. Nije
potrebno provoditi nelinearnu analizu modela jer su pomaci krila mali, $to takoder znaci da

krilo ima dovoljnu krutost.

Usporedbom rezultata izraCunate mase krila m=1,382 kg u ovom radu i ukupne mase
konstrukcije mqr =2,018 kg prema [1]. Primjecuje se da je dobivena masa krila numerickog
modela puno vec¢a. Razlozi neslaganja rezultata masa mogu biti loSe dimenzioniranje krila
ili neadekvatna metodologija procjene mase konstrukcije letjelice iz [1]. Kako je krilo
dimenzionirano na minimalnu teZinu koja je bila dozvoljena u pogledu tehnoloske izrade i
opterecenja, zakljuCuje se da metodologija procjene mase na temelju statistickih podataka
masa konstrukcija jedrilica nije primjenjiva za slucaj malih bespilotnih letjelica.
Metodologija nije uklju¢ivala debljinu pojedinih dijelova konstrukcije ve¢ samo osnovne

dimenzijske veli¢ine.

Konstrukcijski dijelovi su tanki pa se u daljnjoj analizi konstrukcije predlaze provjera
izvijanja modela krila. Ako u konstrukciji nema pojave izvijanja predlaze se dimenzioniranje
ostalih konstrukcijskih dijelova letjelice radi usporedbe s dosada$njim dobivenim masama

konstrukcije.
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