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ВВЕДЕНИЕ

Основной задачей разработчиков авиацион-
ной техники является проектирование семейства 
самолётов, соответствующих мировому уровню 
или превосходящих его при относительно низких 
затратах. Одним из этапов жизненного цикла 
летательных аппаратов является создание мо-
дификаций с целью увеличения рентабельности 
парка самолётов в течение длительного срока 
эксплуатации. Достаточно эффективные двига-
тели со временем становятся менее конкуренто-
способными по уровню эксплуатационных затрат 
и уже не в полной мере удовлетворяют нормам 
ИКАО по уровню шума на местности и эмиссии 
вредных веществ в атмосферу. В этой ситуации 
для повышения эффективности транспортной 
системы разработчики проводят модификацию 
летательного аппарата с  установкой более со-
временных двигателей.

Модернизация силовой установки, как пра-
вило, обеспечивает повышение тяги и снижение 
расхода топлива, что позволяет увеличить даль-
ность полёта самолёта и массу коммерческой 
нагрузки. Проектные параметры базовой модели 
воздушного судна оптимизируются под конкрет-
ную силовую установку. В то же время невоз-
можно обеспечить максимальную топливную 
эффективность при установке на существующий 
планер самолёта новых двигателей.

В настоящей статье рассматриваются две за-
дачи, решаемые при проведении ремоторизации. 
Во-первых, прогнозируется дальность полёта 

с учётом изменений в конструкции отдельных 
агрегатов самолёта, например, крыла в зоне 
навески двигателей. Во-вторых, оценивается 
целесообразность изменения геометрических 
параметров крыла для повышения транспортной 
эффективности летательного аппарата с новыми 
двигателями.

МЕТОДИКА ИССЛЕДОВАНИЯ

Использование высокоточного математическо-
го моделирования и современных систем инже-
нерного анализа позволяет оценить технические 
характеристики самолёта c модернизированными 
двигателями и, тем самым, обосновать экономи-
ческую целесообразность модификации изделия.

Взлётная масса 0m  вычисляется с использо-
ванием  уравнения существования самолёта [1]:
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где  комm  – масса коммерческой нагрузки;  слm  – 
масса служебной нагрузки и снаряжения;  кон-крm  
– масса конструкции самолёта без учёта крыла; 
 с.уm  – масса силовой установки;  об.упрm  – масса 

оборудования и управления,  тm  – относительная 

масса топлива,  крm  – относительная масса крыла. 
Величины в числителе уравнения (1) являют-
ся исходными данными для прогнозирования 
взлётной массы ремоторизованного самолёта.

Относительная масса топлива определяется 
по формуле Бреге [2]:
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где Lр – расчётная дальность полёта; Cp.крейс – 
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удельный расход топлива на крейсерском режи-
ме;    – числовой коэффициент, учитывающий 
дополнительный к крейсерскому расход топлива 
на взлёт, набор высоты, снижение и посадку; 
Mкрейс – число Маха на крейсерской скорости по-
лёта;  K – аэродинамическое качество самолёта, 
определяемое численными методами.

Для оценки массы конструкции крыла на 
ранних стадиях проектирования модифици-
рованного изделия используется модель тела 
переменной плотности (ТПП), предложенная 
В.А. Комаровым [3]. Доступный для размещения 
силовой конструкции объём V заполняется непре-
рывной упругой средой с переменной плотностью 
. Модуль упругости E и допускаемое напряжение 
a материала этой среды линейно зависят от его 
плотности:

,E E    ,aa   

где E  – удельный модуль упругости (удельная 

жёсткость), a  – удельная прочность при еди-
ничной плотности.

ТПП моделируется сетью конечных элемен-
тов. Плотности элементов назначаются по следу-
ющим рекуррентным соотношениям [4]:
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где i – номер конечного элемента; j – номер ите-
рации; экв – эквивалентные напряжения.

В процессе оптимизации распределения 
материала по (3) получается конструкция с ми-
нимальным значением силового фактора G [5], 
который отражает величину внутренних усилий 
в конструкции и протяжённость их действия:

 экв .
V
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На прогнозных стадиях разработки летатель-
ного аппарата для оценки весового совершенства 

конструкции удобно пользоваться безразмерным 
коэффициентом силового фактора СК, который 
вычисляется по соотношению [6]:
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где Р – характерная нагрузка; L – характерный 
размер. Для крыла в качестве характерной на-
грузки принимается величина подъёмной силы 
aY , а качестве характерного размера – корень 

квадратный из площади крыла S .
Через коэффициент силового фактора опре-

деляется относительная масса крыла, вычисляе-
мая по формуле:
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где  – коэффициент полной массы, выражающий 
отношение полной массы конструкции крыла к 
массе силового материала; n р – расчётная пере-
грузка; g – ускорение свободного падения.

Для целей настоящего исследования исполь-
зуется программа WINGOPT [7], принципиальная 
схема которой представлена на рис. 1. Числен-
ный расчёт аэродинамических характеристик 
самолёта проводится в среде программы APAME 
[8], реализующей вариант панельного метода 
аэродинамики. Конечно-элементный анализ 
напряжённо-деформированного состояния ТПП 
выполняется с помощью программы NASTRAN 
[9]. Расчёты выполняются с учётом аэроупругих 
явлений [10].

Возможности современной версии програм-
мы WINGOPT ограничены моделированием 
аэродинамических характеристик изолиро-

ванного крыла. В расчётах  тm  по формуле (2) 
аэродинамическое качество самолёта принима-
ется пропорциональным аэродинамическому 
качеству крыла, а коэффициент  дополнительно 

Рис. 1. Принципиальная схема программы WINGOPT
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учитывает сопротивление других агрегатов и со-
противление интерференции.

Оценку влияния характеристик модернизи-
рованных двигателей на изменение дальности 
полёта самолёта предлагается проводить в три 
этапа. На первом этапе исследования осуществля-
ется настройка математической модели опреде-
ления взлётной массы летательного аппарата на 
основе информации о существующем самолёте 
(базовом изделии), характеристики которого 
принимаются за эталон. Второй этап включает 
определение дальности полёта и взлётной массы 
самолёта с новой силовой установкой и существу-
ющей геометрией крыла.

На третьем этапе осуществляется прогнози-
рование технических характеристик самолёта с 
модернизированными двигателями и оптими-
зированными параметрами внешнего облика 
крыла. Проектными переменными являются без-
размерные параметры крыла, такие как сужение, 
удлинение, углы крутки и другие [11]. В качестве 
целевой функции выступает взлётная масса само-
лёта, определяемая по формуле (1), или коэффи-
циент топливной эффективности  тq :

 т
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где  пассn  – количество перевозимых пассажиров.
Ограничениями в задаче оптимизации вы-

ступают условия физической реализуемости про-
екта, требования технического задания и Авиа-
ционных правил. Задача отыскания оптимальных 
геометрических параметров крыла решается на 
основе поискового метода оптимизации [12] с ис-
пользованием поверхности отклика, для аппрок-
симации которой используется полином второй 
степени. Коэффициенты полинома находятся по 
методу наименьших квадратов.

ВОПРОСЫ ОБЕСПЕЧЕНИЯ 
ДОСТОВЕРНОСТИ ПРОГНОЗИРОВАНИЯ 

Для обеспечения адекватности математи-
ческой модели определения дальности полёта 
самолёта разработана методика, представленная 
на рис. 2. Все величины в формулах (1)…(4), кроме 
коэффициентов  и , могут быть определены на 
основе анализа взаимоувязанных аэродинами-
ческой и конечно-элементной моделей самолёта. 
Блок-схема методики содержит внутренний цикл 
для настройки коэффициента  и внешний цикл 
для настройки коэффициента .

В блоке 1 формируются исходные данные – 
геометрические, лётно-технические и массовые 
характеристики базового самолёта-прототипа. 
В блоке 2 строится аэродинамическая модель 
самолёта, проводится её расчёт, определяются 
нагрузки. В блоке 3 задаётся начальное значение 
настроечного коэффициента . В блоке 4 опреде-

ляется значение аэродинамического качества K, 
далее в блоке 5 по формуле (2) рассчитывается 

относительная масса топлива  тm . В блоке 6 про-
веряется условие сходимости вычислительного 

процесса по  тm . Если полученное значение  тm  
отличается от эталона, то изменяется значение 
коэффициента  в блоке 3, и процесс вычисления 
 тm  повторяется до стабилизации.

Далее в блоке 7 строится конечно-элемент-
ная модель ТПП крыла с учётом рекомендаций 
[10]. В блоке 8 выбирается начальное значение 
настроечного коэффициента . В блок 9 из аэро-
динамической модели передаются нагрузки, 
определённые при расчётной перегрузке n р и при 
перегрузке n р = 1. В блоке 10 проводится оптими-
зация распределения материала ТПП для рас-
чётной нагрузки по соотношениям (3). В блоке 11 
определяются деформации крыла при перегрузке 
n р = 1 с учётом разгрузки от масс конструкции и 
топлива, размещённого в кессоне. Затем управ-
ление передаётся в блок 2, где по деформациям 
конечно-элементной модели ТПП перестраива-
ется аэродинамическая модель, производится 
уточнение распределения аэродинамической 
нагрузки и далее повторяется весь цикл расчётов 
в блоках 3…12. После достижения сходимости по 
деформациям (блок 12) в блоке 13 рассчитывается 
относительная масса крыла по формуле (4). По-

лученное значение  крm  сравнивается в блоке 14 
со значением массы крыла прототипа. В случае 
несоответствия масс в блоке 8 изменяется значе-
ние коэффициента  и проводится новый расчёт. 

После достижения сходимости в цикле по  крm  
управление передаётся в блок 15, где определя-
ется взлётная масса самолёта по выражению (1).

На следующем этапе исследования с использо-
ванием найденных значений коэффициентов  и 
 в блоках 2…15 прогнозируется дальность полёта 
летательного аппарата с модернизированными 
двигателями и существующей геометрией крыла.

Далее в блоке 16 решается задача выбора 
оптимальных геометрических параметров крыла 
самолёта с новыми двигателями.

ЧИСЛЕННЫЕ ПРИМЕРЫ

Для проверки работоспособности разрабо-
танной методики в качестве объектов исследо-
вания выбраны самолёты Ил-76ТД и Airbus A320, 
которые прошли этап модернизации силовой 
установки. Для этих самолётов известны техни-
ческие характеристики, принимаемые в настоя-
щей работе за эталон. Сравниваются прогнозные 
значения дальности полёта ремоторизованных 
самолётов с эталонными значениями. В задаче 
оптимизации геометрических параметров крыла 
исследуется влияние удлинения крыла на целе-
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вую функцию при заданной коммерческой на-
грузке и дальности полёта.

Ил-76ТД. Приняты следующие характери-
стики самолёта Ил-76ТД [13]: m0 = 190 000  кг; 
mсл = 4 100 кг;  кон-крm  = 34 200 кг;  с.уm = 15 150 кг; 
 об.упрm  = 15 250  кг; удельная нагрузка на кры-
ло p0 =  621  даН/м2; для двигателя Д-30КП-2 
Cp.крейс = 0,705 кг/(даН.ч). Геометрические параме-
тры  крыла: S = 300,0 м2; удлинение  = 8,5; сужение 
 = 3,0. Характеристики конструкционного мате-
риала: E = 70 000 МПа;  = 2 700 кг/м3; a = 300 МПа.

По разработанной методике для четырёх ва-
риантов загрузки самолёта получены значения 

коэффициентов  и , представленные в табл. 1. 
Символ (*) относится к величинам, рассчитанным 
в программе WINGOPT.

С использованием найденных значений  и 
 выполнено прогнозирование дальности полёта 
для самолёта Ил-76ТД с модернизированными 
двигателями ПС-90А-76. Взлётная масса Ил-76ТД-
90ВД возросла до m0 = 195 000 кг, p0 = 638 даН/м2, 
для ПС-90А-76 Cp.крейс = 0,595 кг/(даН.ч).

Результаты расчётов представлены в табл. 2, 
где ∆L= [(Lр

*– Lр) / Lр].100 % – погрешность про-
гноза дальности полёта.

На рис. 3 показаны графики зависимостей 

 
Рис. 2. Блок-схема методики настройки математической модели
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дальности полёта от коммерческой нагрузки для 
самолётов Ил-76ТД, Ил-76ТД-90ВД [13] и про-
гнозные данные, полученные расчётным путём 
(обозначены цифрами). Прогнозные значения 
дальности полёта согласуются с  эталонными 
значениями, что подтверждает достоверность 
математической модели и работоспособность 
предложенной методики.

На следующем этапе исследований выполне-
на оптимизация удлинения крыла самолёта Ил-
76ТД-90ВД. В качестве целевой функции выступа-
ет взлётная масса. Результаты оптимизации для 
двух вариантов загрузки самолёта представлены 
в табл. 3. С целью обеспечения технологичности 
принимаемых решений по модификации самолё-
та рассматривалась возможность увеличения раз-
маха крыла за счёт изменения концевых частей.

A320. Использованы следующие харак-
теристики самолёта A320 [14]:  m0 = 78 000  кг; 
mсл = 2 671 кг;  кон-крm  = 14 04  0 кг;  с.уm  = 9 360 кг; 
 об.упрm  = 10 140 кг; p0 = 624 даН/м2; для двигателя 

CFM56-5B Cp.крейс = 0,6 кг/(даН.ч). Геометрические 
параметры крыла: S = 122,6 м2;  = 9,5;  = 4,5. Фор-
ма консоли крыла в плане, показанная на рис. 4, 
характеризуется двумя трапециями, где l – разм ах 
крыла. В расчётах приняты следующие характе-
ристики основного конструкционного материала: 
E = 70 000 МПа,  = 2 700 кг/м3, a = 300 МПа.

Для трёх вар иантов загрузки самолёта полу-
чены значения коэффициентов  и , представ-
ленные в табл. 4.

Далее выполнено прогнозирование даль-
ности полёта для самолёта A320neo с модер-
низированными двигателями Pratt & Whitney 
PW1100G. Взлётная масса A320neo возросла до 
m0 = 79 000 кг, p 0 = 632 даН/м2, для нового двига-
теля Cp.крейс составляет 0,51 кг/(даН.ч) [14]. Резуль-
таты расчётов представлены в табл. 5.

На рис. 5 показаны графики зависимостей 
дальности полёта от  коммерческой нагрузки 
для самолётов A320, A320neo [14] и прогнозные 
данные, полученные расчётным путём.

Таблица 1. Результаты расчётов самолёта Ил-76ТД

 m , L ,   m0
*,

1 
2 
3 
4 

50 000
40 000 
30 000 
20 000 

3 650
4 900 
6 050 
7 300 

2,040
2,127 
2,227 
2,331 

0,289 
0,315 
0,320 
0,328 

189 980
189 720 
189 970 
189 660 

Таблица 2. Результаты расчётов самолёта Ил-76ТД-90ВД

 m , L , L *, L, % m0
*,

1 
2 
3 
4 

50 000
40 000 
30 000 
20 000 

4 500
5 880 
7 300 
8 650 

4 460
5 930 
7 190 
8 700 

–0,9 
0,9 

–1,5 
0,6 

195 330
194 710 
195 230 
195 440 

Рис. 3. Зависимость дальности полёта от коммерческой нагрузки
 

Таблица 3. Результаты оптимизации удлинения крыла Ил-76ТД-90ВД

 m ,  L *, * m0
*, 

1 
2 

50 000 
30 000 

4 460
7 190 

8,8
9,7 

193 645
189 060 
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Затем проведена оптимизация удлинения 
второй трапеции крыла 2 самолёта A320neo. В 
качестве целевой функции выступает коэффи-
циент топливной эффективности. Результаты 
оптимизации для режима полёта с максимальной 
коммерческой нагрузкой самолёта представлены 
в табл. 6.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Разработана методика прогнозирования 
дальности полёта самолёта с модернизирован-
ными двигателями при заданной коммерческой 
нагрузке. Методика апробирована на примере 
самолётов A320 и Ил-76ТД. Погрешность прогно-
зирования дальности полёта для разных вариан-

тов загрузки самолётов с модернизированными 
двигателями не превысила 1,5 %, что подтверж-
дает работоспособность методики.

Исследование рациональных параметров уд-
линения крыла Ил-76ТД-90ВД с учётом весовой 
и аэродинамической эффективности самолёта 

показало целесообразность незначительного уве-
личения удлинения с 8,5 до 8,8 за счёт изменения 
концевых частей крыла. Рациональное значение 
удлинения * = 8,8 обеспечивает снижение взлёт-
ной массы самолёта примерно на 1 300 кг в режиме 
полёта с максимальной коммерческой нагрузкой.

Рис. 4. Схема консоли крыла самолёта A320
 

Таблица 4. Результаты расчётов самолёта A320

 m ,  L ,    m0
*,  q *, / ·

1 
2 
3 

19 100 
15 000 
13 140 

3 930 
5 430 
6 130 

2,290
2,333 
2,370 

0,415
0,426 
0,428 

78 090 
78 070 
78 065 

19,2
23,1 
25,8 

Таблица 5. Результаты расчётов самолёта A320neo

 m ,  L ,  L *, L, % m0
*,  q *, / ·

1 
2 
3 

19 300 
15 000 
12 715 

4 575 
6 450 
7 450 

4 580
6 440 
7 445 

0,1
–0,2 
–0,1 

79 040 
79 010 
79 030 

16,5
20,0 
23,3 

Рис. 5. Зависимость дальности полёта от коммерческой нагрузки
 

Таблица 6. Результаты оптимизации удлинения крыла А320neo

m ,  L *,  2 2
* m0

*, q *, / ·
19 300 4 580 8,0 8,1 78 930 16,4



1233

Авиационная и ракетно-космическая техника

Проведены параметрические исследова-
ния удлинения стреловидного крыла самолёта 
A320neo для режима полёта с максимальной 
коммерческой нагрузкой. Полученное значение 
удлинения из условия минимума коэффициента 
топливной эффективности близко к удлинению 
крыла базового самолёта.
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The paper proposes a method of fl ight range estimating  for remotorized aircraft in view of static 
aeroelasticity. A method is based on interrelated aerodynamic model and the elastic variable density body 
model. The issues of ensuring the reliability of calculations by the developed technique is discussed. The 
performance of the method is confi rmed by comparing the results of calculations with known technical 
characteristics of the aircraft. Results of parametric studies swept wing aircraft IL-76TD-90VD and A320neo 
with different aspect ratio values. The studies were performed using special software.
Keywords: engines, modernization, fl ight range, weight and aerodynamic effi ciency, variable density 
body, wing, optimization.

Andrey Boldyrev, Doctor of Technical Science, Professor at the 
Aircraft Design Department. E-mail: bolav@ssau.ru
Konstantin Shilimov, Postgraduate Student at the Aircraft 
Design Department. E-mail: kshilimov@mail.ru



<<
  /ASCII85EncodePages false
  /AllowTransparency false
  /AutoPositionEPSFiles true
  /AutoRotatePages /None
  /Binding /Left
  /CalGrayProfile (Dot Gain 20%)
  /CalRGBProfile (sRGB IEC61966-2.1)
  /CalCMYKProfile (U.S. Web Coated \050SWOP\051 v2)
  /sRGBProfile (sRGB IEC61966-2.1)
  /CannotEmbedFontPolicy /Error
  /CompatibilityLevel 1.4
  /CompressObjects /Tags
  /CompressPages true
  /ConvertImagesToIndexed true
  /PassThroughJPEGImages true
  /CreateJobTicket false
  /DefaultRenderingIntent /Default
  /DetectBlends true
  /DetectCurves 0.0000
  /ColorConversionStrategy /CMYK
  /DoThumbnails false
  /EmbedAllFonts true
  /EmbedOpenType false
  /ParseICCProfilesInComments true
  /EmbedJobOptions true
  /DSCReportingLevel 0
  /EmitDSCWarnings false
  /EndPage -1
  /ImageMemory 1048576
  /LockDistillerParams false
  /MaxSubsetPct 100
  /Optimize true
  /OPM 1
  /ParseDSCComments true
  /ParseDSCCommentsForDocInfo true
  /PreserveCopyPage true
  /PreserveDICMYKValues true
  /PreserveEPSInfo true
  /PreserveFlatness true
  /PreserveHalftoneInfo false
  /PreserveOPIComments true
  /PreserveOverprintSettings true
  /StartPage 1
  /SubsetFonts true
  /TransferFunctionInfo /Apply
  /UCRandBGInfo /Preserve
  /UsePrologue false
  /ColorSettingsFile ()
  /AlwaysEmbed [ true
  ]
  /NeverEmbed [ true
  ]
  /AntiAliasColorImages false
  /CropColorImages true
  /ColorImageMinResolution 300
  /ColorImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleColorImages true
  /ColorImageDownsampleType /Bicubic
  /ColorImageResolution 300
  /ColorImageDepth -1
  /ColorImageMinDownsampleDepth 1
  /ColorImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeColorImages true
  /ColorImageFilter /DCTEncode
  /AutoFilterColorImages true
  /ColorImageAutoFilterStrategy /JPEG
  /ColorACSImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /ColorImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /JPEG2000ColorACSImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /JPEG2000ColorImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /AntiAliasGrayImages false
  /CropGrayImages true
  /GrayImageMinResolution 300
  /GrayImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleGrayImages true
  /GrayImageDownsampleType /Bicubic
  /GrayImageResolution 300
  /GrayImageDepth -1
  /GrayImageMinDownsampleDepth 2
  /GrayImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeGrayImages true
  /GrayImageFilter /DCTEncode
  /AutoFilterGrayImages true
  /GrayImageAutoFilterStrategy /JPEG
  /GrayACSImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /GrayImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /JPEG2000GrayACSImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /JPEG2000GrayImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /AntiAliasMonoImages false
  /CropMonoImages true
  /MonoImageMinResolution 1200
  /MonoImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleMonoImages true
  /MonoImageDownsampleType /Bicubic
  /MonoImageResolution 1200
  /MonoImageDepth -1
  /MonoImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeMonoImages true
  /MonoImageFilter /CCITTFaxEncode
  /MonoImageDict <<
    /K -1
  >>
  /AllowPSXObjects false
  /CheckCompliance [
    /None
  ]
  /PDFX1aCheck false
  /PDFX3Check false
  /PDFXCompliantPDFOnly false
  /PDFXNoTrimBoxError true
  /PDFXTrimBoxToMediaBoxOffset [
    0.00000
    0.00000
    0.00000
    0.00000
  ]
  /PDFXSetBleedBoxToMediaBox true
  /PDFXBleedBoxToTrimBoxOffset [
    0.00000
    0.00000
    0.00000
    0.00000
  ]
  /PDFXOutputIntentProfile ()
  /PDFXOutputConditionIdentifier ()
  /PDFXOutputCondition ()
  /PDFXRegistryName ()
  /PDFXTrapped /False

  /CreateJDFFile false
  /Description <<

    /BGR <>
    /CHS <FEFF4f7f75288fd94e9b8bbe5b9a521b5efa7684002000410064006f006200650020005000440046002065876863900275284e8e9ad88d2891cf76845370524d53705237300260a853ef4ee54f7f75280020004100630072006f0062006100740020548c002000410064006f00620065002000520065006100640065007200200035002e003000204ee553ca66f49ad87248672c676562535f00521b5efa768400200050004400460020658768633002>
    /CHT <FEFF4f7f752890194e9b8a2d7f6e5efa7acb7684002000410064006f006200650020005000440046002065874ef69069752865bc9ad854c18cea76845370524d5370523786557406300260a853ef4ee54f7f75280020004100630072006f0062006100740020548c002000410064006f00620065002000520065006100640065007200200035002e003000204ee553ca66f49ad87248672c4f86958b555f5df25efa7acb76840020005000440046002065874ef63002>
    /CZE <>
    /DAN <>
    /DEU <>
    /ESP <>
    /ETI <>
    /FRA <>
    /GRE <>

    /HRV (Za stvaranje Adobe PDF dokumenata najpogodnijih za visokokvalitetni ispis prije tiskanja koristite ove postavke.  Stvoreni PDF dokumenti mogu se otvoriti Acrobat i Adobe Reader 5.0 i kasnijim verzijama.)
    /HUN <>
    /ITA <>
    /JPN <FEFF9ad854c18cea306a30d730ea30d730ec30b951fa529b7528002000410064006f0062006500200050004400460020658766f8306e4f5c6210306b4f7f75283057307e305930023053306e8a2d5b9a30674f5c62103055308c305f0020005000440046002030d530a130a430eb306f3001004100630072006f0062006100740020304a30883073002000410064006f00620065002000520065006100640065007200200035002e003000204ee5964d3067958b304f30533068304c3067304d307e305930023053306e8a2d5b9a306b306f30d530a930f330c8306e57cb30818fbc307f304c5fc59808306730593002>
    /KOR <FEFFc7740020c124c815c7440020c0acc6a9d558c5ec0020ace0d488c9c80020c2dcd5d80020c778c1c4c5d00020ac00c7a50020c801d569d55c002000410064006f0062006500200050004400460020bb38c11cb97c0020c791c131d569b2c8b2e4002e0020c774b807ac8c0020c791c131b41c00200050004400460020bb38c11cb2940020004100630072006f0062006100740020bc0f002000410064006f00620065002000520065006100640065007200200035002e00300020c774c0c1c5d0c11c0020c5f40020c2180020c788c2b5b2c8b2e4002e>
    /LTH <>
    /LVI <>
    /NLD (Gebruik deze instellingen om Adobe PDF-documenten te maken die zijn geoptimaliseerd voor prepress-afdrukken van hoge kwaliteit. De gemaakte PDF-documenten kunnen worden geopend met Acrobat en Adobe Reader 5.0 en hoger.)
    /NOR <>
    /POL <>
    /PTB <>
    /RUM <>
    /RUS <>
    /SKY <>
    /SLV <>
    /SUO <>
    /SVE <>
    /TUR <>
    /UKR <>
    /ENU (Use these settings to create Adobe PDF documents best suited for high-quality prepress printing.  Created PDF documents can be opened with Acrobat and Adobe Reader 5.0 and later.)
  >>
  /Namespace [
    (Adobe)
    (Common)
    (1.0)
  ]
  /OtherNamespaces [
    <<
      /AsReaderSpreads false
      /CropImagesToFrames true
      /ErrorControl /WarnAndContinue
      /FlattenerIgnoreSpreadOverrides false
      /IncludeGuidesGrids false
      /IncludeNonPrinting false
      /IncludeSlug false
      /Namespace [
        (Adobe)
        (InDesign)
        (4.0)
      ]
      /OmitPlacedBitmaps false
      /OmitPlacedEPS false
      /OmitPlacedPDF false
      /SimulateOverprint /Legacy
    >>
    <<
      /AddBleedMarks false
      /AddColorBars false
      /AddCropMarks false
      /AddPageInfo false
      /AddRegMarks false
      /ConvertColors /ConvertToCMYK
      /DestinationProfileName ()
      /DestinationProfileSelector /DocumentCMYK
      /Downsample16BitImages true
      /FlattenerPreset <<
        /PresetSelector /MediumResolution
      >>
      /FormElements false
      /GenerateStructure false
      /IncludeBookmarks false
      /IncludeHyperlinks false
      /IncludeInteractive false
      /IncludeLayers false
      /IncludeProfiles false
      /MultimediaHandling /UseObjectSettings
      /Namespace [
        (Adobe)
        (CreativeSuite)
        (2.0)
      ]
      /PDFXOutputIntentProfileSelector /DocumentCMYK
      /PreserveEditing true
      /UntaggedCMYKHandling /LeaveUntagged
      /UntaggedRGBHandling /UseDocumentProfile
      /UseDocumentBleed false
    >>
  ]
>> setdistillerparams
<<
  /HWResolution [2400 2400]
  /PageSize [612.000 792.000]
>> setpagedevice


