Strujanje oko objekta u zracnom tunelu

Posarié¢, Borut

Undergraduate thesis / Zavrsni rad
2023

Degree Grantor / Ustanova koja je dodijelila akademski / strucni stupanj: University of
Rijeka, Faculty of Engineering / Sveuciliste u Rijeci, Tehnicki fakultet

Permanent link / Trajna poveznica: https://urn.nsk.hr/urn:nbn:hr:190:988530

Rights / Prava: Attribution-NonCommercial-NoDerivatives 4.0 International/Imenovanje-
Nekomercijalno-Bez prerada 4.0 medunarodna

Download date / Datum preuzimanja: 2024-05-18

Repository / Repozitorij:

411
«.

E g
e
/.
A

(TeR

o

e

4 e
KT PR

Repository of the University of Rijeka, Faculty of
Engineering

UN (] 2siaxa aopar

Z i r. n 5 k. h r DIGITALNI AKADEMSKI ARHIVI I REPOZITORILII



https://urn.nsk.hr/urn:nbn:hr:190:988530
http://creativecommons.org/licenses/by-nc-nd/4.0/
http://creativecommons.org/licenses/by-nc-nd/4.0/
http://creativecommons.org/licenses/by-nc-nd/4.0/
https://repository.riteh.uniri.hr
https://repository.riteh.uniri.hr
https://zir.nsk.hr/islandora/object/riteh:3773
https://www.unirepository.svkri.uniri.hr/islandora/object/riteh:3773
https://dabar.srce.hr/islandora/object/riteh:3773

SVEUCILISTE U RIJECI
TEHNICKI FAKULTET

Prijediplomski sveucili$ni studij strojarstva

Zavrsni rad

STRUJANJE OKO OBJEKTA U ZRACNOM TUNELU

Rijeka, srpanj 2023. Borut Posari¢
0069086631



SVEUCILISTE U RIJECI
TEHNICKI FAKULTET

Prijediplomski sveucili$ni studij strojarstva

Zavrsni rad
STRUJANJE OKO OBJEKTA U ZRACNOM TUNELU

Mentor: Prof. dr. sc. Lado Kranjcevic¢

Rijeka, srpanj 2023. Borut Posari¢
0069086631



SVEUCILISTE U RIJECI
TEHNICKI FAKULTET
POVJERENSTVO ZA ZAVRSNE ISPITE

Rijeka, 16. oZzujka 2022.

Zavod: Zavod za mehaniku fluida i raGunarsko inzenjerstvo
Predmet: Mehanika fluida
Grana: 2.15.04 mehanika fluida

ZADATAK ZA ZAVRSNI RAD

Pristupnik: ~ Borut Posari¢ (0069086631)
Studij: Preddiplomski sveucili$ni studij strojarstva

Zadatak: Eksperiment strujanja oko objekta u zracnom tunelu / Flow Around Object
in Wind Tunnel Experiment

Opis zadatka:

Potrebno je postaviti ili analizirati postoje¢i eksperiment strujanja zraka oko zadane strukture u
zracnom tunelu. Ponoviti eksperiment upotrebom numerickog modela. Upotrebom numeri¢kog
simuladjskog softvera izracunati polie brzina i tlaka oko zadanog objekta. Teoretski objasniti
opstrujavanja tijela s motrista mehanike fluida.

Rad mora biti napisan prema Uputama za pisanje diplomskih / zavr$nih radova koje su objavljene na
mreznim stranicama studija.

/‘ /
Vo 2ranrt ¢

Zadatak urucen pristupniku: 21. oZujka 2022.

Mentor: Predsjednik povjerenstva za
zavrsni ispit:

qe-L 74

Prof. dr. sc. Lado Kranjcevi¢ Prof. dr. sc. Kristian Leni¢




IZJAVA

Izjavljujem da sam sukladno ¢lanku 8. Pravilnika o zavr§nom radu, zavr§nom ispitu i zavrSetku
studija prijediplomskog sveuciliSnog studija Tehnickog fakulteta u Rijeci, samostalno izradio

zavr$ni rad pod naslovom ,,STRUJANJE OKO OBJEKTA U ZRACNOM TUNELU*“ pod

vodstvom prof. dr. sc. Lade Kranjc¢evica.

Zadatak je zadan 21. ozujka 2022.

Borut Posari¢

(0069086631)

iy

v
ey JFad s






SADRZAJ

L. UVOD et bbbkt b bt a bt b e R Rttt b e bt e b e 1
2. EKSPERIMENTALNA ANALIZA I PROBLEM OPSTRUJAVANJA OKO KRILA ........... 2
3. POSTAVLJANJE SIMULACIE I NUMERICKA ANALIZA ......ccooovieeeeeeeeereereseenerieann, 6
3.1.  KoriStena programska OKIUZENJA ........c.coviiiiiiiiiiiiiciiei e 6
320 DAZa KIILA o 7
3.3, Virtualni ZraCni tUNEL .......cooeiiiiiieiie e 14
3.4, AcuConsole 1 FICLAVIEW .......ooiiiiiiiiiiiic et 20
4. REZULTATI ANALIZE AEROPROFILA ......oooiiiiiiiiiiiie ettt 25
4.1. Analiza rezultata numerickih sSIMUlacija ........ccccooviveiiiiiiiieiii e 25
4.2.  Usporedba analize s Ladsonovim podacima eksperimenta .............ccoceerveriieinnsnnennne. 30
4.3, PYthOn KO ... 31
5. ZAKLIUCAK ..ottt 39
LITERATURA ...ttt ettt ettt e et e et e s b e e e b e e e R e e et e e nreeenbeesbneenneens 41

SAZETAK oot ee et et e e et e e e et e e et et e e et e e es et e e et et e et et et et et et et e et et et et e e et et e et et e e et e e et e e er e 44



1. UVOD

Aerodinamika je znanost o gibanju zraka i njegovom utjecaju na ¢vrsta tijela koja se nalaze u polju
strujanja kao prepreka [1]. Bududi da je aerodinamika polje dinamike fluida, veéina jednadzbi iz
dinamike fluida odnosi se i na aerodinamiku, ukljucujuc¢i sve glavne jednadzbe, turbulenciju,

pretpostavku idealnog plina 1 ostalo.

Zelja za letom uvijek je bila glavna pokretatka snaga razvoja inzenjerskog podruéja aerodinamike.
Godine 1871. izgraden je prvi zra¢ni tunel [2]. Otto Lilienthal prva je osoba koja je postala
uspjesna u slobodnom jedrenju zrakom[3], a nakon cijelog istrazivackog rada braca Wright prvi
put letjela su avionom s motorom 1903. godine [4]. Prvi i Drugi svjetski ratovi znac¢ajno su ubrzali
razvoj aerodinamike i na kraju pojavom racunala, ra¢unalna dinamika fluida postala je glavni na¢in

razvoja tehnologije u kojem je ukljucen protok zraka.

Racunalna dinamika fluida (engl. Computational fluid dynamics, kratica CFD) je vrsta racunalne
analize podataka u kojoj se simulira strujanje zraka oko ¢vrste geometrije oblika [5]. To je znanost
kojoj je cilj primjena znanja i iskustava s podru¢ja mehanike fluida uz izradu racunalnih
(kompjuterskih) modela, kako bi se dobila nova saznanja i potrebne informacije o pojedinim
specifiénim problemima unutar mehanike/dinamike fluida. Na temelju simulacija moze se vr$iti
usporedba sa ostalim geometrijama u cilju pronalaZenja one idealne, istraZiti zadovoljava li

proucavana geometrija zadane uvjete, itd.

U radu ¢e se analizirati strujanje zraka oko aeroprofila, tj. cilj je dobiti sve potrebne informacije
koje oznacavaju koliko je oblik aerodinamican, npr. tlakovi na pojedinim dijelovima modela, otpor
pri strujanju kroz fluid, uzgon itd. Takoder, rezultati dobiveni CFD analizom usporediti ¢e se sa
stvarnim eksperimentom kako bi se ustanovila povezanost CFD softvera sa stvarnim
eksperimentima. Za analize za koje ne postoje prijaSnje osnove u praksi se izvode eksperimenti.
Nakon obavljanja eksperimenta zbog uStede resursa rezultati se mogu optimizirati raCunalnim tj.

virtualnim putem.



2. EKSPERIMENTALNA ANALIZA I PROBLEM OPSTRUJAVANJA OKO
KRILA

Svrha provodenja CFD analize i eksperimenata za leteca tijela u zracnom tunelu je smanjiti ,,drag®,
tj. otpor koji pruza model i povecati uzgon koji tim tijelima daje sposobnost letenja. Zrac¢ni tuneli
su prostorije u kojima se kontrolirano, fizicki simulira kretanje zraka. U njima se ispituje
aerodinamika prijevoznih sredstava, opterecenja za velike konstrukcije kao zgrade i mostovi. U
osnovi zracni tuneli se dijele na dva tipa, a to su otvoreni i zatvoreni tipovi. U otvorenim zracnim
tunelima na promatrani model uvijek nastrujava svjez zrak, tj. nema povratnih vodova, dok u
zatvorenom isti zrak cirkulira povratnim vodovima [6]. U zra¢nom tunelu vazna su ocitanja tlaka,
a ona se mogu dobiti pitot cijevima. Pitot cijevi sadrze otvore koji su usmjereni pod kutem od 90°
kao §to je prikazano na slici 2.1. Ti otvori su pod pritiskom samo okolnog zraka, tj. ti otvori

ocitavaju staticki tlak (staticki tlak neovisan je o brzini okolnog fluida).

r = Density

H V = Velocity
r
P : p = Pressure
Vv
> Pressure Transducer

Total pressure Static pressure

Bernoulli’s Equation : Measure difference in total and static pressure
static pressure + dynamic pressure = total pressure
Z
+ rx VN )o
PS 2 p'
Soive for Velocity: y?- 2(P.~ P.) -

Slika 2.1 Skica Pitot cijevi i potrebne formule za ocitanja tlakova i konacno brzine [7]

Drugi otvor usmjeren je prema nastrujavaju¢em fluidu, a taj je otvor pod pritiskom fluida koji
nastrujava (na slici 2.1. Total pressure, hrv. okolni tlak, jednak je zbroju dinamickog 1 statickog
tlaka). Zbog razlike tlakova u oba otvora vrsi se pritisak na zajednicki zid i onda se o€itanje razlike

okolnog tlaka i statickog tlaka moZe dobiti npr. tenzometrom, koji mjeri mikrodeformacije
2



zajednickog zida 1 na temelju toga indirektno dobiti razlika okolnog i statickog tlaka. Poznavanjem

mjera statickog 1 okolnog tlaka zadnjom formulom na slici 2.1 moZze se dobiti brzina fluida [8].

U ovom radu ¢€e se izvrsiti CFD analiza aeroprofila i pomocu dobivenih rezultata potvrditi NASA-
in eksperiment: 2D NACA 0012 Airfoil Validation Case [9]. U eksperimentu je uzet NACA 0012
aeroprofil, postavljen u zra¢ni tunel i napravljena su o€itanja tlaka u 2D ravnini (vertikalna ravnina

koja prati duzinu krila).

Slika 2.2 NACA 0012 aeroprofil [10]

Cilj eksperimenta je kreirati fizicki model koji moze precizno reproducirati fiziku, a provjera
uspjesnosti tog modela vrsi se u ovom radu CFD analizom, usporedivanjem CFD podataka s
eksperimentalnim podacima. Kako bi se potvrdio NASA-in model usporedivati ¢e se koeficijenti
tlaka. Koeficijent tlaka je bezdimenzijski broj koji opisuje relativne tlakove fluida kroz polje

strujanja, formula za izraCunavanje koeficijenta tlaka moze se zapisati na sljede¢i nacin:

Pr

Cp=ge s T (2.1)

gdje je:
Cp koeficijent tlaka
p, razlika o€itanog tlaka od okolnog tlaka (moze biti i negativna) [Pa]
o  gustoéa fluida [kg/m’]

v brzina nastrujavajuceg fluida ili brzina predmeta kroz fluid [m/s]

Primjer za koji ¢e se usporedivati koeficijenti tlaka su za slucaj a = 0°. o predstavlja upadni kut
nastrujavanja fluida na model, dakle na 0° aeroprofil ¢e stajati vodoravno. Za slu¢aj a = 0°
aeroprofil ima najmanji otpor i mali koeficijent uzgona, takoder za tlakove i brzine fluida iznad 1
ispod aeroprofila u ovom slucaju se oc¢ekuje da ¢e biti priblizno isti. Kako bi analize opstrujavanja

fluida oko istih geometrijksih oblika, koji mogu biti skalirani, bile usporedive, potrebno je
3



zadovoljiti teoriju slicnosti. U vidu zadovoljavanja kinematicke sli¢nosti potrebno je zadrzati iste
vrijednosti bezdimenzijske znacajke, tj. Reynoldsovog broja. Takoder, pomoc¢u Reynoldsovog
broja moze se definirati i u kojem rezimu strujanja je fluid, laminarnom, prijelaznom ili

turbulentnom, a definira se sljede¢om jednadzbom:
v -l
Re = —— (2.2)
vV
gdje je:
\% brzina kretanja fluida [m/s]
/ duljina, u ovom slucaju duljina aeroprofila [m]

v kinematicka viskoznost fluida [m?/s]

Podaci dobiveni CFD analizom usporedivati ¢e se s Ladsonovim iz NASA-inog eksperimenta za
Re = 3,000,000. Na slici 2.3 prikazana je krivulja mjerenja koeficijenta tlakova. Na ordinati se
nalaze iznosi koeficijenta tlaka, a na apcisi je x/c koji oznacava x koordinate aeroprofila u mjerilu
od 0 do 1. Duljina aeroprofila uzeta je 0.9 m dok ¢e brzina strujanja fluida biti 50 m/s. Fluid u
kojem se odvija simulacija je zrak, uzeti ¢e se okolnosti od 0 m nadmorske visine 1 20 °C, §to daje

iduée parametre:

gustoca zraka o =1.204 kg/m’
dinamicka viskoznost u=1813-10° Pas
kinematicka viskoznost v=1.506- 10" m’/s
alpha = 0 deg
0.6
-0.4F
0.2F
oF
0.2}
(& [
0.4 = o - B
[ b a Ladson, Re=3 mill, fixed transition
5 v Ladson, Re=9 mill, fixed transition
0.6F o Ladson. Re=6 mill, free transition ||
B ——— Gregory. Re=3 mill. free transition
0.8} s

1}‘+
1.2 lel | A S (A T A L}

0.2 0.4 0.6 0.8 1
x/c

Slika 2.3 Prikaz Ladsonovih rezultata na x/c - Cp grafu [9]

Uvrstavanjem brzine, duljine krila i kinemati¢ke viskoznosti u Reynoldsovu formulu dobiva se
4



Re = 2,988,048 sto zadovoljava kinemati¢ku sli¢nost. Uvrstavanjem veli¢ine od 1.5 - 107 m?/s
dobio bi se Reynoldsov broj od to¢no 3 milijuna. To nije napravljeno jer za temperaturu od 20 C
kinemati¢ka viskoznost iznosi 1.506 - 10 m?’/s i dinamicka 1.813 - 10° Pa s. Za usporedivost
rezultata takoder je vazno ostati u nekompresibilnom stanju strujanja. Kako bi strujanje fluida bilo
nekompresibilno Machov broj mora biti manji od 0.3 [11]. Machov broj u ovom slucaju ¢e biti

omjer izmedu brzine strujanja fluida i brzine zvuka, raCuna se prema sljede¢em izrazu.

Ma= 2 =20 — 0,145 (2.3
=3 T33Ot @3

gdje je:
Ma Machov broj

Vg brzina strujanja fluida [m/s]

VU, brzina zvuka[m/s]

Machov broj je manji od 0.3 i postignuto je nekompresibilno stanje strujanja fluida.



3. POSTAVLJANJE SIMULACIJE I NUMERICKA ANALIZA

3.1. KorisStena programska okruZenja

Za izvrSenje ove analize koristili su se programi Microsoft Excel, Autodesk AutoCAD, Autodesk
Inventor, Anaconda Python te Altairovi programi: HyperMesh, Virtual Wind Tunnel, AcuConsole,
AcuFieldView.

Microsoft Excel se koristio za dobivanje toCaka povrSine krila. Excel je program koji je stvorio
Microsoft, program koristi proracunske tablice za organiziranje brojeva i podataka s formulama 1
funkcijama. Excel analiza je sveprisutna diljem svijeta i koriste je tvrtke svih veli¢ina za obavljanje

analiza [12].

AutoCAD spada medu starije 1 najéeSce koriStene CAD programe (akronim engl. Computer Aided
Design), opée je namjene i podrzavaju ga osobna racunala sa Windows i Mac operativnim
sustavima. Program je lagan za upotrebu pa je tako upotrebljiv za velik broj tehnic¢kih struka i

koristi se Siroko u svijetu [13].

Autodesk Inventor je takoder program za raCunalno potpomognuto projektiranje, koristi se za 3D
mehanicki dizajn, simulaciju, vizualizaciju i dokumentaciju koju je razvio Autodesk. Inventor
dopusta integraciju 2D 1 3D podataka u jedinstveno okruZenje, stvarajuci virtualni prikaz konacnog
proizvoda koji korisnicima omogucuje provjeru oblika, prilagodbe i funkcije proizvoda prije nego
Sto se izradi. Autodesk Inventor ukljucuje alate za parametriranje, izravno uredivanje i modeliranje

slobodnog oblika [14].

HyperMeshom se kreirala mreZa poligona na krilu koja se zatim koristila u Virtual Wind Tunnelu
za analizu strujanja fluida. Altair Hypermesh je predprocesor kona¢nih elemenata visokih
performansi za pripremu modela, pocevsi od ulaza CAD geometrije do izrade razlicitih 1

kompleksnih analiza [15].

HyperWorks Virtual Wind Tunnel je softver tvrtke Altair kojim se provodi analiza 1 simulacije

vertikalnog strujanja zraka na unesenu geometriju [16].


https://hr.wikipedia.org/wiki/CAD
https://hr.wikipedia.org/wiki/Akronim
https://hr.wikipedia.org/wiki/Engleski_jezik

FieldView je CFD postprocesor koji detaljnije prikazuje i usporeduje rezultate. 1z njega su se

iznosili podaci generirani simulacijama.

Anaconda Python je besplatna open source platforma koja omogucuje pisanje 1 izvrSavanje koda
u programskom jeziku Python. Tvrtka continuum.io se specijalizirala za razvoj Pythona. Platforma
Anaconda najpopularniji je nacin ucenja i koriStenja Pythona za scientific computing, data science,
1 machine learning. Dostupan je za Windows, macOS i Linux [17]. Spyder je znanstveno okruzenje
za razvo] Pythona, besplatno je integrirano razvojno okruzenje (IDE) koje je uklju¢eno u
Anacondu. Ukljucuje znacCajke uredivanja, interaktivnog testiranja, otklanjanja pogresaka i

introspekcije [18]. Spyder je koristen u ovome radu za usporedbu podataka i kreaciju grafova.

3.2. Dizajn krila

Na postavkama izvornog eksperimenta nalazi se matematicka funkcija koja opisuje povrSinu

modela:

y = 40.594689181 - (0.298222773 -v/x — 0.127125232 - x -

3.1
0.357907906 - x> + 0.291984971 - x> — 0.105174606 - x*) G-1)

gdje su x i y oznake osi apcise i ordinate u Kartezijevom koordinatnom sustavu. Pocetak krila ima

koordinatu x = 0 dok kraj ima koordinatu x = 1. Ta jednadZba moZe se svesti na tocke pomocu

programa Microsoft Excel. Microsoft Excel je idealan izbor jer je lako umetanje jednadzbi i

spremanje datoteke u .txt formatu §to ¢e biti potrebno kasnije.

Bl "7 f | =0.594689181%(0.298222773*SART(A1)-0.127125232*A1-0.357907906*A1"2+0.291984971*A1"3-0.105174606 A1"4)
Formula Bar
A B C D E F G H | ] IS L M N o]
1 | Dl D.I
2 0.002 0.007779
3 0.004 0.010911
4 0.006 0.013276
5 0.008 0.015244
6 0.01 0.016958
7 0.012 0.01849
8 0.014 0.019885

[¥=]

0.016 0.02117
10 0.018 0.022365
11 0.02 0.023485
12 0.022 0.024541
13 0.024 0.02554

Slika 3.1 Koordinate u Excelu



U A stupac postavljene su x koordinate, a u B stupac y koordinate koje su izracunate jednadzbom
prikazanom u naglasenom podrucju, isto tako potrebno je napraviti i za tocke na drugoj strani krila
postaviv§i minus na pocetku jednadzbe. Koristen je korak od 0.01 osim na pocetku i na kraju
(intervali [0 - 0.1]1[0.9 - 1]) gdje su tocke postavljene gus¢e korakom od 0.002 i 0.00025. Nakon
toga datoteka se spremi u .txt formatu i svi razmaci se premjeste sa zarezima naredbom ,,Replace

all* u Notepadu, .txt datoteka zatim izgleda ovako:

4

File Edit Format View Help
Pline

0,0
0.00025,0.002785234

.00085,0.00352781
.00075,0.004800166
.001,0.005532482
.00125,0.006175432
.0015,0.006754852
.00175,0.007286126
.002,0.007779277
.004,0.010916795
.006,0.013276236

oI o B e I o B o B v IR v TR e Y %

Slika 3.2 Skripta za AutoCAD

U prvi red je takoder umetnut ,,Pline* 1 zatim je .txt format potrebno preoblikovati u .eq.scr format
koji program AutoCAD prepoznaje kao skriptu koja se u crteZ moze unijeti naredbom ,,Script®.

Nakon umetanja kreirane skripte dobiva se aeroprofil:



voe. [#:: - | [@- 4 - - LA - -+ 2L O

Slika 3.3 Profil krila u AutoCAD-u

Prikazani profil se jednostavno moze kopirati naredbom ,,Copy* u Inventor u kojem ¢e se profil
prosiriti u 3D geometriju naredbom ,,Extrude®. Unutar Inventor softvera, zadane su dimenzije krila

kroz duljinu tetive (engl. chord length) od 0.9m i duljine krila (engl. span width) od 0.5m.

Slika 3.4 3D geometrija krila u Inventoru

Kako bi se kreirana geometrija krila mogla unijeti u program Altair Virtual Wind Tunnel, od
geometrije potrebno je napraviti mrezu, za to ¢e se koristiti program Altair HyperMesh. Model

krila u inventoru spremi se kao .STEP format kako bi se mogao unijeti u HyperMesh.
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PDF
Export the file in PDF file format.

3D PDF
Export to a 30 PDF file.
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CAD Format

Export the file in another CAD file
format such as Parasolid, PRO-E, or
STEP.

Slika 3.5 spremanje u alternativnim formatima

L Save As

T Libraries
[C1 Content Center Files

s
Savein ZAVRSNI RAD @ ®* e @y
A
jedna refinement pisanje rada plotovi
zona plotovi
v
File name: kiilce dwg w
Save astype: | AutoCAD DWG Files (*.dwg) it
AutoCAD DWG Files (" dwg)
CATIA W5 Part Files (" CATPart)
gl TF Files (".glb;" gltf}
Fre(IGES Files (“igs;”ige;"iges)
JT Files (")
OBJ Files (*.obj)

Parasolid Binary Files (" x_b)
Parasolid Text Files ("x_t)
Pro/ENGINEER Granite Files (" g}
Pro/ENGINEER Meutral Files (" neu”)
QIF Files (*.qf)

SAT Files (" sat)

Slika 3.6 Spremanje geometrije kao .step datoteku

STEP - Standard for the Exchange of Product Data je univerzalni format za 3D modeliranje i
printanje koji moze procitati i spremati ve¢ina CAD programa, trenutno je prikladan jer sprema sa
visokom kvalitetom detalja [19] i HyperMesh ga moZe ucitati bez naruSavanja kvalitete

geometrije. U programu, za kreiranje mreze, koristiti ¢e se naredba ,,Automesh®, ¢ije su postavke

prikazane na sljedecoj slici:
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oL I RBE P i -G -@®-@ 8w -

surfs I I element size = | 2.500e-03
size and bias mesh type: - |& trias
batchmesh/QI optimize

e

edge deviation
surface deviation
rigid body mesh

L LIS T TS T |

| interactive |

$ 9 - =2Riw

elems to surf comp
first order

keep connectivity

Ale | Alr

1

map: [ size [+ skew

[ link opposite edges with AR < = 2110

Slika 3.7 Naredba ,, Automesh “

Na naglasenoj zutoj funkciji potrebno je selektirati sljedece:

by window

displayed

all

reverseg

by collector

Slika 3.8 Odabir povrsina

kako bi se sve povrsine krila izabrale, na kojima bi se onda generirala mreza. Mesh type i element
size su najvaznije postavke Automesh naredbe. Mesh type odabire kakvi ¢e se mnogokuti koristiti

od kojih ¢e se sastojati mreza, a element size veli¢inu tih dijelova.
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quads

trias
mixed
R-trias
quads only
advanced

8|7 |g)>|o

Slika 3.9 Tipovi mreza

U ovom slucaju odabrao se ,.trias* poSto su trokuti najjednostavniji geometrijski lik, na taj nacin
je najlakse izbjeci greske kod kona¢nog oblika mreze. Element size je postavka kojom se najvise
moze racionalizirati mreza povecanjem postavke, medutim tada lako moze do¢i do greSaka u
geometriji, mogu se pojaviti nasumicna ispupcenja i razne nepravilnosti koje je tesko primjetiti 1
ispraviti. Element size za ovu analizu postavljen jena 2.5 - 10~ jedinica (hypermesh ne prepoznaje

mjerne jedinice) kako je prikazano na slici 3.7.

LR gt U Qir-

Maodel Info: Untitled*

ool R@PE T T ~G--@ 8w ~F-P---o-O-:2 Wi

Slika 3.10 Prikaz detalja generirane mreze
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Slika 3.11 Prikaz detalja generirane mreze

Pomoc¢u naredbe ,,Quality index® moZe se provjeriti vjerodostojnost mreze s obzirom na

geometriju.

e BN

Element patching:
# failed = 0
wied- | oo L el |
display thresholds:
= i
ideal | good | warn | fail | worse

Slika 3.12 Naredba ,, Quality indeks *

Program prikazuje kako je sve u redu. Zadnje §to je potrebno je spremiti generiranu mrezu u format
koji moZze prepoznati HyperWorks Virtual Wind Tunnel. Spremanje se odvija naredbom ,,Export*

na sljede¢i nacin:
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ﬁ Untitled™ - HyperMesh 2019.1
File Edit View Collectors Geometry Mesh Connectors  Materials

Rl il - S @
b4

Litility ] Mazk ] Maodel ] Irmpart ] Expolt]

ZB%% %%

File zelection

Filetype:  |CFD -]

Salver type: | Mastran(Fluent) Standard forj

File: |FAZAVASNI RAD \rrezakrila. nas 2

% Ewport options

Export | Close |

Slika 3.13 Spremanje mreze kao .nastran datoteku

Nastran datoteka je tekstualna datoteka koja sadrzi ulazne podatke za CAE (Computer Aided

Engineering) simulacijski softver, danas se koristi u mnogim FEA (eng. Finite element Analysis)

softverima [20].

3.3. Virtualni zra¢ni tunel

Program Virtual Wind Tunnel ima veliki broj postavki koje se mogu namjestati kako bi se odradila
zeljena simulacija, kao npr. tlo koje se kre¢e u tunelu, rotirajuci kota¢i ukoliko se analizira
opstrujavanje zraka oko automobila, itd. U ovoj analizi nije potrebno tlo koje se krece niti nema
kotaca, a u svrhu izvrSenja ove analize potrebno je postaviti sljedeCe parametre: gustoca zraka,
dinamicka viskoznost zraka, brzina strujanja zraka, veli¢ina zra¢nog tunela, pozicija objekta 1

refinement zone-ova 1 veli¢ina refinement zone-ova.

Gustoca zraka 1 dinamicka viskoznost mogu se namjestiti u naredbi ,,Material*:
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Materigls :ciroirroiriinrririonninionin

Material Library | My Materials

g X

Material Density Viscosity
Material 1 1. 204E+00 kg/m3: 18.130E-06 kg/(m"s):

Slika 3.14 Namjestanje postavki gustoce zraka i dinamicke viskoznosti

Dinamicka i kinematicka viskoznost su dvije razliCite veli€ine, ali ovise jedna o drugoj. Za izracun
obje veli¢ine koristio se Online kalkulator [21]. Za razumijevanje ovih pojmova potrebno je
objasniti pojam viskoznosti. Viskoznost je vazno svojstvo fluida kada se analizira ponasanje fluida

i gibanje fluida u blizini ¢vrstih granica.

Viskoznost fluida je mjera njegove otpornosti na postupnu deformaciju uzrokovanu posmi¢nim ili
vla¢nim naprezanjima, dakle fluid se moze zamisliti kao Spil karata te svaka karta u njemu
predstavlja sloj fluida, a viskoznost oznacava koliko tesko karte klize jedna po drugoj. Otpor na
smicanje u fluidu uzrokovan je trenjem medu molekulama koje nastaje kada slojevi tekucine

pokusavaju kliziti jedan pokraj drugog [22].

Dinamicka (apsolutna) viskoznost je tangencijalna sila po jedinici povrSine potrebna za pomicanje
jedne vodoravne ravnine fluida u odnosu na drugu ravninu - pri jedini¢noj brzini - kada se odrzava

jedini¢na udaljenost u tekuéini [23], to moZemo zapisati formulom koja glasi:

u=1— (3.2)

gdje je:
u — dinamicka viskoznost [Pa s]
T — posmi¢no naprezanje izmedu dva sloja u fluidu [N/m?]
dy — udaljenost izmedu dva sloja

dv — relativna brzina izmedu dva sloja

15



Kinematicka viskoznost je omjer izmedu dinamicke viskoznosti 1 gustoc¢e fluida [24], moze se

zapisati na sljede¢i nacin:

D=

v

(3.3)

gdje je:
v — kinemati¢ka viskoznost [m?/s]
i — dinamicka viskoznost [N s/ m?]

p — gustoca fluida [kg/m’]

Uvrstavanjem dinamicke viskoznosti u jednadzbu (3.3) dobivamo kinematicku viskoznost od v =

1.506 - 10 m?/s.

Gustoca zraka je odredena sljede¢om formulom:

p
=—— (34
P=pT (3.4)

gdje je:

- p— gustoéa zraka [kg/m’]

- p—tlak zraka [Pa], za 0 m nadmorske visine p = 101325 Pa

- R —specifi¢na plinska konstanta za suhi zrak [J/kg K| R = 287,05 J/kg K
- T—temperatura zraka [K] — uzeta temperatura 20 °C, ¢j. T = 293.15K

Uvrstavanjem se dobiva:

_ 101325 12041 kg (3.5)
© 287,05 - 293,15 m '

p 3

Kod dizajniranja modela tunela dolazi do sljedece problematike: u stvarnosti zra¢ni tuneli ne mogu
biti beskonacno veliki zbog cijene izvedbe i teSkoce izvedbe analize, a simuliranjem u CFD
programima potrebno je voditi raCuna o resursima racunala. U stvarnosti, kada zrak struji oko
objekta, kao Sto je zrakoplov, zrak se moze Siriti u tri dimenzije. Za kopneno vozilo zrak je
slobodan u manjem prostoru, zbog blizine tla. S druge strane, zra¢ni tunel ogranic¢en je u svim

dimenzijama zidovima, krovom i podom. Ako su preblizu, skupljanje zraka i njihovo odbijanje s
16



granica dovodi do neto¢nih rezultata. To se naziva ucinak zida i pogorSava se kako se faktor
blokade (omjer izmedu presjeka modela i presjeka tunela) povecava. Nakon Sto se utvrdi, faktor
blokade moze se koristiti za izraCunavanje lokalne brzine protoka i korekciju potrebnog tlaka i
sila. Opcenito, preporuca se drzati ovaj faktor blokade ispod 5-10% kako bi se dobili pouzdani
rezultati [25]. Uza zid brzina fluida je nula i vazno je da se model unutar zracnog tunela nalazi na
dovoljnoj udaljenosti od poda, stropa i zidova kako se ne bi trebalo voditi ra¢una o dodatnoj

korekciji rezultata.

Uzimaju¢éi u obzir nepravilnosti koje se mogu dogoditi pri analizi u premalim tunelima, zadane su
sljede¢e dimenzije tunela:

c=09m

3c ispred krila

7c iza krila

2¢ s lijeve 1 desne strane

2c¢ s gornje 1 donje strane

Sto daje sljedeé¢e dimenzije tunela:
duljina= 9.9 m
Sirina = 4.1 m

visina = 3.7 m

Slika 3.15 Aeroprofil u virtualnom zracnom tunelu
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Programi za racunalnu dinamiku fluida najces¢e sadrzavaju funkciju umetanja
»Refinement zone-ova“. One sluze kako bi se unutar Zeljenih prostora u virtualnom tunelu
povecala gustoca mreze, kako bi rezultati simulacije mogli biti precizniji. Podruc¢ja na koja se
postavljaju refinement zone-ovi su inace oko modela koji se proucava, dijelova modela koja
uzrokuju kompleksna strujanja i podrucja s izrazenim promjenama strujanja. U ovoj analizi zbog
jednostavnog modela postaviti ¢e se Refinement zone oko cijelog tijela. U programu Virtual Wind
Tunnel takoder postoji moguénost postavljanja visestrukih zona jedne unutar druge, Sto nadalje
smanjuje velic¢ine elemenata koji ¢ine mreZzu u analizi. U ovom slucaju, u nekim analizama koristiti
¢e se jedan ili nijedan refinement zone, a sve analize koje ga imaju, imaju ga u istim dimenzijama
1 poziciji. Zona je duga 1.48 m, Siroka 0.84 m i 0.48 m visoka. Zona je simetri¢na u svim osima
osim u dimenziji duljine krila gdje je viSe prostora ostavljeno iza krila kako bi se bolje simulirala

turbulenta zona iza aeroprofila.

Slika 3.16 Pogledi na Refinement zonu

Svi parametri su postavljeni i moZze se pokrenuti simulacija pritiskom na komandu ,,Run* koja

predstavi sljedeci izbornik:
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BunVirual Wind Tunnel =i isisisisioiisioisiainoainis

MName of run: Wind Tunnel

Mumber of cores: 4

Analysis setup #
Irflow speed: B0 mss
Analysis type: Steady W
Mumber of steps: 200
Fluid Material: Material 1 “

[] Moving ground
[] Rotating wheels

Meshing #
Far field element size: | Medium hd 0.00000 m
Estimated element count: 0
[ ] Mear body ground refinement

Element size: 0.02000 m
Buffer zone(%): 10
Boundary layer (global)
First layer height: 0.00039 m | [£]
Layers: 3
Results #
Output frequency: &0
Keep output files: Al v
Frontal area: Auto [ | Show
Restore  w Export P Eun Close

Slika 3.17 Postavke simulacije

Sveukupno je napravljeno 5 razli¢itih analiza s obzirom na gusto¢u mreZze:

e Coarse mesh - bez refinement zona
e (Coarse mesh - 1 refinement zona

e Medium mesh - bez refinement zona
e Medium mesh - 1 refinement zona

¢ Fine mesh - bez refinement zona
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Slika 3.18 Usporedba velicine elemenata u mrezi

,»Far field element size* odreduje koliko ¢e biti gusta mreZa fluida. MoZe se birati izmedu Coarse,

Medium, Fine, ili samostalno postaviti veli¢inu.

»~Number of time steps* oznacava na koliko vremenskih dijelova (koraka) ¢e program podijeliti
simulaciju, rezultati ¢e biti precizniji $to su ti intervali manji. U slu¢aju postavljanja malog broja
time stepova, rezultati bi divergirali jer program na poc¢etku mora pretpostaviti neka rjeSenja koja
onda numericki priblizava onom stvarnom rjesSenju, tj. Sto je manji broj iteracija to je rjesenje

nepreciznije.

Fizi¢ki model koji koristi Virtual Wind Tunnel u ovom slucaju je Spalart-Allmaras turbulentni
model. Navedeni turbulentni model omogucuje jednostavnije rjeSavanje problema predvidanja
toka fluida jer koristi samo jedan tip diferencijalne jednadzbe koji opisuje turbulentni tok fluida.
Model je posebno izveden za koriStenje u aerodinamic¢kim primjenama koje ukljucuju zatvorene

sustave kao npr. virtualni zracni tuneli 1 turbostrojevi [26].

3.4. AcuConsole i FieldView

AcuFieldView je program unutar AcuConsole-a 1 otvorit ¢e se pomocu njega. Unutar programa

AcuConsole otvara se .acs datoteka generirana analizom u Virtual WindTunnel-u.
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Slika 3.19 Graficko sucelje AcuConsole-a

Unutar programa AcuFieldView prvo je potrebno podesiti postavke podataka za koje se zele

saznati informacije.

# Boundary Surface >

Surface ID: Total: 1

Surface | Colormap ] Legend ] Materials ]

[+]

[ Create l DISPLAY TYPE

[ Clear Al l e m
[ o | Vectors

| Visibility
COLORING
Geometric .
@ Scalar Show Mesh
- I . T | Line Type: Thin S
A& Aluminum v l
[ Transparency:
[ Scalar... ] ‘pressure |

[ Vector... Hvelocity |

BOUMDARY TYPES
0O5F: krilce

OSF: Wind Tunnel Bottom (3902 faces)

Slika 3.20 Postavke za ,, Boundary Surface *
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F¥ Coordinate Surface *

Surface ID: Total: 1

Surface ] Colormap | Legend |

+| Show Legendl (@ Spectrum (" Contour
Frame I | Colorbar | L?bels Per Line

@ Single

Background I Border | ) Mult

Horizontal

Labels:

L

Slika 3.21 Postavke legende “

Pomocu naredbe ,,Coordinate Surface* moguce je ucitati 2D ravninu koja pokazuje tlakove u
ravnini oko aeroprofila. Najprikladnije je generirati ravninu okomitu na y os koja bi sjekla

aerotunel na pola.

8 Coordinate Surface >

Surface ID: Total: 1

surface | Colormap | Legend |

[ Create ] D_ISPLAY TYPE
[ Clear Al ] :
e
[ Delete ]
| Visibility |
Ruled Grid | Options...
COLORING

. . Show Mesh I
I Geometric

Line Type: Thin

1

(@) Scalar

Contours:

Transparency:
[ Scalar... l |pressure |
[ Vector.. l |velocit\|I |
COORD PLANE: Ox (OB Oz
Min: Current: Man:
|-18 |l0.2s |23

)
oew| @] s

Slika 3.22 Postavke ravnine tlaka
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Slika 3.23 Prikaz tlakova oko aeroprofila

Pomocu generirane povrSine naredbom ,,Probe” mogu se izvuéi proizvoljno odabrane tocke koje

¢e naredba onda spremiti u .txt datoteku. Za svaku to€ku ispisati ¢e koordinate X, y, z 1 razliku

tlaka. Te tocke potrebne su kako bi se rezultati analize mogli usporediti s Ladsonovim.

B save As ? >

tookin: | | | E\STUDENTI\Desktop_13_01_202. | bez refinement zons, coarse. = | &) ©) @ =

??f Paint Probe

CURREMT FUMCTIONS

Scalar: |u-zss.lz

Iso-Surface: |Lhdefned

Threshold:  [x-velocity

vector:  [velocity

S My Computer  ACUSIM.DIR
3 Ante | CADDIR

Figures
MESH.DIR

body_y_plus_front.jpg B Default_SectionCut
coord_mesh.jpg B Default_SectionCut
coord_meshZ.jpg B Default_SectionCut
coord_press.jpg ; drag. txt

MESHSIM.DIR coord_press2.jpg | 1 Drag_Plots.Cross_(
I Acusim.cnf coord_press22.3pg | 1 Drag_Plots.Drag_Al
9 AnalysisHistory.info coord_velocity.jpg | 1 Drag_Plots.Drag_Ci

= bnd _press.jpg

JANFANNAN

coord_velocity2.jpg b Drag_Plots.Lift_Coe
(=l bod_msh.jpa Cp_wwt.frm b Drag_Plots.lpt
B body_y_plus_back.jpg
B= body_y_plus_bottom.jpg

n
cross. txt ‘geomsim. jou

=3
Default_SectionCut_1_pressure.jpg —  input_param_mesh

¢

&1 [

[+)
File name: IUpperSurfacEPreserE |

Files of type: [*

Slika 3.24 Naredba ,, Probe “
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Click <CTL-M1:> in the Graphics Window to
select point, or type in coordinate values
and press Calculate.

¥ Display Peint | ¥ Output To Fie |

M VALLE MAX

x [sessms | [23294 | [a83s17
¥ |-:LE | [0‘25 ] |2.3 |
z [o | [1a8983 | [z707 |

POINT PROEE DATA

Distance from previous point:  0.000823481
Delta =
-9.39369e-05  0.000724226 0.000380515

Grid: 1

pressure:  -420.829
Delta from previous point:  -0,118042




4l

File Edit Format WView Help

VARIABLES = "X", "Y", "I", "pressure”
ZONE 1 =1, T "Point Probe”

-2.364 8.25 1.85857 1538.78
-2.36371 8.25 1.85567 1474 .34
-2.36313 8.25 1.85359 1275.85
-2.36192 8.25 1.85899 1824.57
-2.36837 8.25 1.84864 815.827
-2.35386 8.25 1.84669 546.589
-2.352872 8.25 1.84896 44,5926
-2.33182 8.25 1.83863 -352.864
-2.38484 8.25 1.8226 -449.786
-2.27819 8.25 1.81596 -485.814
-2.22138 8.25 1.88997 -458.223
-2.14789 8.25 1.88567 -397.857
-2.8754 @.25 1.88585% -331.3%4
-1.99822 8.25 1.88698 -264.397
-1.95185 8.25 1.88889 -231.879
-1.88855 8.25 1.8132 -184.811
-1.88256 8.25 1.81996 -138.676
-1.72899 B.25 1.82762 -78.1811
-1.66864 8.25 1.83392 -35.199
-1.58438 8.25 1.84265 34 . 6883
-1.53343 8.25 1.84911 187.313
-1.58331 8.25 1.85384 171.812
-1.48147 B.25 1.85685 238.248
-1.47337 8.25 1.85715 272.154
-1.46845 8.25 1.85784 288,944
-1.46631 8.25 1.85817 382.959
-1.464772 8.25 1.85838 268.278
-1.46399 B.25 1.8585 250.858

Slika 3.25 Prikaz razlika tlakova u odnosu na koordinate u .txt datoteci

Ispisane informacije tocaka nadalje ¢e se procesirati u programskom jeziku Python.
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4. REZULTATI ANALIZE AEROPROFILA

4.1. Analiza rezultata numerickih simulacija

Postavkom kontura tlakova na 3D model i dodavanjem legende omogucuje se prikaz utjecaja tlaka

na model krila:

pressure
0.25

1543.361
1084.413
625.465
166.517
-292.430
-751.378
-1210.326
-1669.274
-2128.221
-2587.169

Slika 4.1 Prikaz kontura tlakova s legendom koja prikazuje razlike tlakova

Slika 4.2 2D prikaz kontura tlakova (vrijedi legenda na slici 4.1)
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Na prednjem dijelu modela tlakovi su najvec¢i zbog direktnog strujanja zraka na model $to bi
znacilo da strujeci fluid na tom dijelu krila pruza najveci otpor pri kretanju krila. Na prednjem
dijelu lijeve i1 desne strane krila nalazi se podrucje najnizeg tlaka (prikazano plavom bojom na slici
4.1). Do te pojave dolazi zbog ostrog prijelaza geometrije 1 zrak struje¢i na krilo nema putanju
koju moze pratiti po povrSini modela, $to znaci da se zrak na tome dijelu odvaja od modela i stvara
se podrucje niskog tlaka. Ta pojava odvajanja fluida je nepovoljna za kretanje modela kroz prostor
ispunjen fluidom. Inace, u cilju dizajniranja aerodinamicki u¢inkovitog modela pozeljan je Sto
manji broj podrucja odvajanja fluida od modela kako bi se stvarao §to manji otpor pri kretanju.
Zelena podrucja oznacavaju tlak nesto manjim od okolnog zraka, §to je povoljno jer to znaci da
zrak struji uz geometriju krila — uc¢inak koji se zeli posti¢i. Takoder se moze vidjeti na straznjem
dijelu modela kako je tlak na povrSini ve¢i od okolnog tlaka. Na slikama 4.1 1 4.2 moze se
primijetiti povecanje tlaka, ono je na krilu nepovoljno, Sto se viSe tlak povecava to je veca
moguénost odvajanja grani¢nog sloja. Odvajanjem se javljaju turbulencije Sto onda povecava otpor
strujanja. Na slici 4.3 nalazi se usporedba s obzirom na druga osnovna tijela, pokazuje kako je

krilo aerodinamicnije, tj. ima manji koeficijent otpora od ostalih oblika.

The shape of an object has a very great
effect on the amount of drag.

Cd=1.28 Cd=1.14
Flat Plate Prism Cd= 295
Flow Bullet

—

Cd=.07 to .5
Sphere
Cd = D Cd=.045
p vV EA /D Airfoil
A =frontal area All objects have the same frontal area.

Slika 4.3 Koeficijenti otpora osnovnih modela

gdje je:
D — sila otpora [N]
p — gustoéa zraka [kg/m’]

26



A — povrsina popre¢nog presjeka tijela [m°]
V' — relativna brzina gibanja tijela u fluidu [m/s]

Cd — koeficijent otpora

Osim tlakova, na isti nacin grafi¢ki se mogu prikazati 1 brzine u smjeru x osi. Na slici 4.4 moze se
primijetiti pad brzina na zadnjem dijelu uz granice aeroprofila. Nadovezuju¢i se na prikaz tlakova
gdje se u zadnjem dijelu aeroprofila mogao primijetiti rast tlaka, §to je oznacavalo pruzanje otpora
pri kretanju, fluid se na zadnjem kraju uz aeroprofil sporije kreée, $to takoder prikazuje pruzanje
otpora. Povecano pruzanje otpora se takoder moze primijetiti i za sami prednji kraj aeroprofila

povecanjem tlaka i sporijim kretanjem fluida u x osi. Crvenija podrucja na slici 4.4 oznacuju brze

kretanje fluida u x osi $to bi oznacavalo da se grani¢ni sloj prisno drzi uz granice aeroprofila.

Slika 4.4 2D prikaz brzina u x osi

Slika 4.5 Prikaz detalja kontura brzina u x osi
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Razlike izmedu Cp grafova za razlicite gusto¢e mreza su male:

x/c - Cp graf, Coarse gustoca mreZe, bez refinement zona

—— Gornja povrsina
—— Donja povrsina
=0.21
0.0 -
0.2 9
j=1
O
0.4
0.6
0.8 1
1.0 A
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
x/C
Slika 4.6 x/c - Cp graf, Coarse gustoca mreze, bez
refinement zona
x/c - Cp graf, Medium gustoca mreze, bez refinement zona
—— Gornja povrsina
—— Donja povriina
_0.2 -
0.0 1
0.2 1
o
o
0.4
0.6
0.8
1.0

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
x/c

Slika 4.8 x/c - Cp graf, Medium gustoca mreze, bez
refinement zona

x/c - Cp graf, Coarse gustoéa mreZe, jedna refinement zona

—— Gornja povriina
—— Donja povrsina

—0.2 1

0.0

0.2 |

Cp

0.4 1

0.6

0.8 1

1.0 A
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Slika 4.7 x/c - Cp graf, Coarse gustoca mreze, jedna
refinement zona
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Slika 4.9 x/c - Cp graf, Medium gustoc¢a mreze, jedna
refinement zona
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Python kod kojim su kreirani grafovi nalazi se u poglavlju 4.3 gdje se takoder nalaze i grafovi s

Ladsonovim rezultatima.

x/c - Cp graf, Fine mreza, bez refinement zona

—— Gornja povrsina
—— Donja povrsina

—0.2 1

0.0 A

0.2 -

Cp

0.4

0.6 A

0.8 1

1.0 A

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
x/c

Slika 4.6 x/c - Cp graf's Fine gustocom elemenata

Na prikazanim grafovima razlika koeficijenta tlaka je minimalna §to objasnjava koeficijent uzgona
u tablici 4.1. Ve¢i tlak kojeg stvara fluid na donjoj povrSini aeroprofila i manji tlak na gornjoj

stvaraju uzgon, tj. potrebna je suma svih sila kojima fluid djeluje na aeroprofil u smjeru obrnutom
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od gravitacije kako bi se stvorio uzgon. Uzgon se povecCava s kutem o (promjena nagiba
aeroprofila), tako se na donjoj povrsini osigura visok tlak, a na gornjoj nizak tlak.

Tablica 4.1.  Tipovi analiza i osnovni podaci

Tip Broj Broj Broj Vrijeme
. ' Koeficijent | Koeficijent
mreze refinement | elemenata time izvrSenja
. otpora uzgona

zona stepova analize
1. | Coarse 0 5,981,648 29 1.002 h 0.125 0.007
2. | Coarse 1 6,618,139 29 1.147 h 0.118 0.008
3. | Medium 0 10,511,899 27 2.111h 0.120 0.007
4. | Medium 1 11,127,901 20 1.752 h 0.115 0.008
5. Fine 0 31,114,209 19 5.745h 0.116 0.007

4.2. Usporedba analize s Ladsonovim podacima eksperimenta

Kao §to je ve¢ navedeno, izvrSeno je 5 razli¢itih analiza istog aeroprofila. Postavke analiza se
razlikuju po gusto¢i mreze fluida, tj. broju elemenata. Moze se primjetiti da je velika razlika u
broju time stepova postavljena na slici 3.17 i tablici 4.1. Virtual Wind Tunnel unutar jednog time
stepa postavi medukorake i time u manjem broju time step-ova dode do zadovoljavajuéeg rjesenja
koje konvergira. U ovome sluc¢aju moze se pretpostaviti sljedece: kako mreza ima vec¢i broj

elemenata tako se u manjem broju time stepova moze pribliziti rjeSenjima.

Na slici broj 3.27 prikazane su vrijednosti koordinata 1 pripadajuce razlike tlakova, kako bi se
podaci mogli usporediti, prikladno je prikazati ih graficki i pokazati mjeru odstupanja CFD analize
od eksperimenta. Za mjeru odstupanja CFD analize od eksperimenta koristila se RMSE (eng. Root
Mean Squared Error, hrv. Korijen srednje kvadratne pogreske). Definirana je kvadratnim
korijenom koji mjeri prosje¢no kvadratno odstupanje novog seta podataka ili predikcije od stvarnih

vrijednosti. [zraCunava se pomocu sljedece formule:

RMSE = Z(%T—?JZ (4.1)

gdje je:
y;  stvarna vrijednost i-tog podatka
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y;  predvidena vrijednost i-tog podatka

n  broj podataka u setu

4.3. Python kod

Kako bi se RMSE mogla izmjeriti potreban je isti broj to¢aka dobivenih eksperimentom i CFD
analizom dok jos$ u ovom slucaju te vrijednosti moraju biti na istim tockama na x osi. Kako se broj
tocaka numericke analize i Ladsonovog eskprerimenta ne poklapa napravljena je linearna
interpolacija izmedu vrijednosti na istim tockama x osi. Za implementaciju RMSE u Python kodu
importan je mean_squared_error iz sklearn.metrics libraryja. Sklearn.metrics modul implementira

funkcije predvidanja procjene pogreske za specificne svrhe [27].

Podaci iz AcuFieldView-a se dobivaju u .txt datotekama, to znaci da je prikladniji kod koji direktno
¢ita iz datoteka nego onaj koji zahtijeva ru¢ni unos podataka. Za kreiranje grafova u Pythonu

koriSten je matplotlib.pyplot library koji sluzi za graficki prikaz podataka, funkcija i sl.

import matplotlib.pyplot as plt
from sklearn.metrics import mean squared error
import numpy as np

Prvo je potrebno imenovati .txt datoteku iz koje ¢e kod citati vrijednosti (prvo se ucitava datoteka
s podacima vezanih za donju povrSinu aeroprofila). 'r' oznacava ,,read mode®, tj. Cita datoteku bez

modifikacije o€itanih podataka. File.readlines ¢ita svaku liniju datoteke i sprema u listu.

file path = '.\coarse, 0 RZ\LowerSurfacePressure.txt'
with open(file path, 'r') as file:
linije = file.readlines()

Zatim Ce se kreirati prazna matrica u koju ¢e se spremati sve ucitane vrijednosti. Za svaku liniju
¢e se micati prazna mjesta (razmaci) s naredbom .strip(). Naredba .split odvaja svaku vrijednost
samu za sebe 1 sprema ju kao zasebne stringove. Na kraju ,,for* petlje se svaki string pretvara u
float 1 time jedan red u .txt datoteci (svaki red ima Cetiri vrijednosti: X, Y, Z koordinate 1 zadnja

vrijednost je razlika tlaka) se dodaje u praznu matricu stvorenu prije petlje.

m ls = []

for linija in linije:
vrijednosti = linija.strip() .split()
red = [float(vrijednost) for vrijednost in vrijednosti]
m ls.append(red)
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Kako su za analizu potrebne samo X koordinate i vrijednosti razlike tlakova koje se nalaze u 1. 1
4. stupcu kreirati ¢e se zasebne liste koje sadrze samo X koordinate i samo vrijednosti razlike

tlakova na sljedeci nacin:

x 1s = [red[0] for red in m 1s]
p_1ls = [red[3] for red in m 1s]
gdje je:
x s lista x koordinata donje povrSine aeroprofila
p_Is lista vrijednosti razlika tlakova donje povrsine aeroprofila

Opet Ce se ponoviti isti kod samo za gornju povrsSinu aeroprofila:

file path = '.\\coarse, 0 RZ\\UpperSurfacePressure.txt'

with open(file path, 'r') as file:
linije = file.readlines()

m us = []

for linija in linije:
vrijednosti = linija.strip() .split()
red = [float(vrijednost) for vrijednost in vrijednosti]
m_us.append(red)

x us = [red[0] for red in m us]
p us = [red[3] for red in m us]
gdje je:
X_Us lista x koordinata gornje povrSine aeroprofila
p_us lista vrijednosti razlika tlakova gornje povrsine aeroprofila

X koordinate je potrebno pretvoriti u x/c vrijednosti, tj. zadane koordinate i1z AcuFieldView-a ¢e
se svesti na vrijednosti od 0 do 1, tako da 0 bude koordinata pocetnog dijela aeroprofila, a 1 zadnjeg

dijela. Za to ¢e se koristiti sljede¢a formula:

gdje je:
Xc; pretvorena X koordinata aeroprofila u x/c
x; i-ta X koordinata aeroprofila dana AcuFieldView-om
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x, zadnja X koordinata aeroprofila dana AcuFieldView-om

x; prva X koordinata aeroprofila dana AcuFieldView-om

def f(x us):
xl = x us[0]
x z = x us[-1]
x cus = [(x - x1) / (x z - x1) for t in x us]

return x c us
x c us = f(x us)

Za izracun Cp-a prvo je potrebno definirati gustocu zraka, brzinu strujeceg zraka i tlak zraka u SI

jedinicama. Cp se racuna po sljedecoj formuli:

pi

~05- p - V2 (33)

Cp;
gdje je:
Cp; koeficijent tlaka i-te tocke
p; i-tarazlika ocitanog tlaka od okolnog tlaka (okolni tlak je p = 101325 Pa)

o  gustocazraka p = 1,2041 %

v brzina strujeéeg zraka v = 50 %

ro = 1.204
v = 50
p = 101325

Cp us = [(pp /( 0.5 * ro * v**2)) for pp in p us]
Isti postupak ponovit ¢e se za donju povrSinu aeroprofila.

def f(x 1s):
tl = x 1s[0]
t z = x 1s[-1]
x ¢ 1s = [(t - tl) / (t z - tl) for t in x 1s]
return x c 1s

x c 1ls = £(x 1s)
Cp 1s = [(pp /(0.5 * ro * v**2)) for pp in p 1ls]
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Sljedec¢e je potrebno unijeti podatke iz Ladsnonovog eksperimenta, nakon unoSenja, njihov

redoslijed se mora preokrenuti kako bi vrijednosti X koordinata bile rastuce.

ladson us x = [0.9483, 0.9, 0.8503, 0.7998, 0.7497, 0.7003, 0.6502,
0.5997, 0.5506, 0.5, 0.4503, 0.4, 0.3507, 0.3002, 0.2501, 0.2004,
0.1504, 0.1, 0.0755, 0.051, 0.0251, O]

ladson us cp = [0.1295, 0.069, 0.0309, -0.007, -0.0352, -0.0704, -
0.1081, -0.1264, -0.1609, -0.1821, -0.21, -0.2398, -0.2736, -0.2979, -
0.3347, -0.3566, -0.3791, -0.3781, -0.3534, -0.3091, -0.1633, 1.0593]

ladson us x = list(reversed(ladson us x))
ladson us cp = list(reversed(ladson us cp))

ladson 1s x = [0, 0.0135, 0.0271, 0.0515, 0.0763, 0.1012, 0.1503,
0.1994, 0.2501, 0.2999, 0.3499, 0.3994, 0.4496, 0.4997, 0.5492,
0.5994, 0.6495, 0.6996, 0.7489, 0.8003, 0.85, 0.8993, 0.9489]
ladson 1s cp = [1.0593, 0.0651, -0.1417, -0.274, -0.3278, -0.3567, -
0.3466, -0.3391, -0.3189, -0.2904, -0.2646, -0.2324, -0.2061, -0.1751,
-0.1496, -0.1195, -0.0977, -0.0674, -0.035, -0.0028, 0.0339, 0.0792,
0.1249]

gdje je:
ladson _us x X koordinate za gornju povrsinu aeroprofila Ladsonovog eksperimenta
ladson_us_cp Razlike tlakova za gornju povrsinu aeroprofila Ladsonovog eksperimenta
ladson Is x X koordinate za donju povrsinu aeroprofila Ladsonovog eksperimenta
ladson_Is _cp Razlike tlakova za donju povrsinu aeroprofila Ladsonovog eksperimenta

Nakon §to su sve potrebne vrijednost spremljene kao varijable mogu se napraviti grafovi, tj.
plotovi. Zbog preglednosti ¢e se rastegnuti y os i preokrenuti, na taj nacin je najprikladnije graficki

usporediti s Ladsonovim vrijednostima.

plt.figure(figsize=(6,10))

# kreiranje plotova 1 davanje imena 1 boja krivuljama
plt.plot(ladson us x, ladson us cp, label='Eksperiment -
gornja povrsina', color='black')

plt.plot(ladson 1s x, ladson ls cp, label='Eksperiment -
donja povrSina', color='gray')

plt.plot(x c us, Cp us, label='Numerika - gornja
povrsina',color='blue')

plt.plot(x ¢ 1s, Cp ls, label='Numerika - donja
povrsina', color='red')

# davanje imena x osi na plotu
plt.xlabel ('x/c")
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# davanje imena y o0sli na plotu
plt.ylabel ('Cp")

# preokretanje y osi
plt.gca() .invert yaxis()

# dodavanje legende na plot
plt.legend()

# 1imenovanje plota
plt.title('x/c vs Cp')

#spremanje plota u .png formatu i u vecoj rezoluciji (zadana je

100 dpi)

plt.savefig('plot 0 RZ COARSE.png', dpi=500)
RMSE metodom ¢e se utvrditi greska naspram Ladsonovih podataka, kreirati ¢e se 1000
zajednickih tocaka Za CFD i Ladsonove vrijednosti. Np.linspace u ovome slu¢aju kreira matricu
s zeljenom pocetnom vrijednosti (pocetak intervala), zeljenom krajnjom vrijednosti (kraj intervala)

1 koliko vrijednosti ¢e matrica zadrzavati u tom intervalu

x_common = np.linspace(min(x c us), max(x c us), num=1000)

ladson us cp = np.interp(x common, ladson us x, ladson us cp)

Cp_us = np.interp(x common, X c us, Cp us)
# RMSE
rmse us = np.sqrt(mean squared error(ladson us cp, Cp us))

print ("RMSE gornje povrsine:'", rmse us)
# isto 1 za lower surface
ladson 1ls cp = np.interp(x common, ladson ls x, ladson ls cp)

Cp ls = np.interp(x common, x ¢ ls, Cp 1ls)

rmse ls = np.sqrt(mean squared error(ladson ls cp, Cp_ 1ls))
print ("RMSE donje povrSine:", rmse ls)

Na kraju program u konzolu daje vrijednosti:
RMSE us =0.06915245126780921
RMSE s =0.04348256366722229

1 spremi sljede¢i graf u .png formatu:
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x/c - Cp graf, Coarse gustoca mreze, bez refinement zona

—0.4 - —— Eksperiment - gornja povrsSina
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Slika 4.7 Graficka usporedba CFD analize s Ladsonovim podacima
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xfc - Cp graf, Coarse gustoca mreZe, jedna refinement zona
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Slika 4.9 Graficka usporedba CFD podataka
(Coarse mreza, jedna refinement zona) s Ladsonovim
podacima

x/c - Cp graf, Medium gustoca mreze, jedna refinement zona
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Slika 4.14 Graficka usporedba CFD podataka
(Medium mreza, jedna refinement zona )s
Ladsonovim podacima
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x/c - Cp graf, Medium gustoca mreze, bez refinement zona

—0.4 —— Eksperiment - gornja povrsina
—— Eksperiment - donja povrsina
—— Numerika - gornja povréina
—— Numerika - donja povrsina
—0.2 1
0.0 1
0.2 4
a
o
0.4
0.6 1
0.8
1.0 1
OjO 0j2 0.‘4 016 0.‘8 1?0
xfc
Slika 4.8 Graficka usporedba CFD podataka
(Medium mreza, bez refinement zona ) s
Ladsonovim podacima
xfc - Cp graf, Fine mreZa, bez refinement zona
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Slika 4.15 Graficka usporedba CFD podataka (Fine
mreza, bez refinement zona) s Ladsonovim
podacima



Grafovi na slikama 4.11 — 4.15 imaju restegnutu ordinatu zbog jasnijeg prikaza razlike izmedu
Ladsonovih i CFD podataka. Grafickim prikazom mogu se vidjeti poprilicno male razlike izmedu
numerike i1 eksperimenta, a mjerilo te razlike se utvrduje RMSE metrikom.

Nakon izvrsenja koda za svaki tip analize, RMSE vrijednosti su sljedece:

Tablica 4.2.  Rezultati RMSE (za gornju i donju povrsinu aeroprofila)

Tip mreze Broj refinement zona RMSE
0.06915
1. Coarse 0
0.04348
0.069602
2. Coarse 1
0.046284
0.06953
3. Medium 0
0.04607
0.07023
4. Medium 1
0.04491
0.06871
5. Fine 0
0.04554

Iznosi RMSE oznacavaju koliko su dobiveni rezultati precizni u odnosu na neko drugo mjerilo.
Sto je manja razlika izmedu stvarne vrijednosti i-tog podatka i predvidene vrijednosti i-tog podatka
u formuli (3.1) RMSE za tu i-tu vrijednost je blize nuli, dakle §to je manji RMSE to je bolja
sposobnost predvidanja rezultata. Opc¢enito, pozZeljno je da RMSE bude manji od 0.5, $to rezultate

u tablici 3.2. ¢ini zadovoljavajuéim.
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5. ZAKLJUCAK

Zakljucno, u okviru ovog rada RMSE potvrdio je kako je moguce informacije CFD analiza
primijeniti u stvarnom svijetu i posti¢i zadovoljavajuce rezultate na temelju CAD modela i CFD-
a, iako se modeli dizajnirani u potpunosti na ra¢unalima mogu u stvarnosti ponasati drugacije nego
Sto je predvideno i analizirano. To najviSe ovisi o funkciji i razmjeru upotrebe modela. Na primjer,
tvrtka Boeing nije razvila model aviona 747 samo na temelju racunala bez ikakvih modela stvarnih
veli¢ina 1 provedenim testiranjima na tim modelima, zbog ¢ega se u industriji proizvodnje
zrakoplova i automobila ¢esto provode CFD validacije kako bi se neke nadogradnje mogle dovesti

1 bez provodenja eksperimenata s novim modelima.

Usporedbom podataka numerike i NASA-inog eksperimenta pokazala su se mala odstupanja, §to
bi znacilo kako se na racunalu ne moze savrseno simulirati stvarni svijet. Moguce je dobiti manje
greske upotrebom preciznijih turbulentnih modela, popratno s boljom tehnologijom provodenja
simulacija (npr. superracunala), ali odstupanja ¢e uvijek postojati. Takoder, §to su modeli
kompleksniji, greske u analizi mogu se slagati jedna na drugu $to znaci da dolazi do znacajnijeg
odstupanja i neto¢nih rezultata, zato je potrebna uporaba preciznijih turbulentnih modela i bolja
tehnologija. Zbog svega navedenoga, u svrhu kvalitetnijih CFD analiza uvijek ¢e biti potrebni

eksperimenti 1 validacije te op¢i napredak tehnologije.

Dobar primjer zaSto su potrebne validacije 1 eksperimenti je promjena regulacija u natjecanju
Formule 1 za 2022. godinu. Zbog kompleksne aerodinamike bolida, bolidi su teSko mogli pratiti
jedni druge dok bi se nalazili u zavjetrini natjecatelja ispred i zbog toga je u regulacijama te godine
doveden potpuni redizajn kako bi se eliminirao taj problem. Prije promjene regulacija bolidi su iza
sebe ostavljali izuzetno turbulentan zrak koji bi na prate¢em bolidu rezultirao velikim padom
downforcea 1 time prijanjanja guma uz tlo, §to bi dovelo do nemogucénosti pracenja bolida u

zavojima. Zbog toga je u utrkama bilo manje preticanja, Sto je utrke ¢inilo manje zanimljivima.
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Slika 5.1 Turbulentni zrak iza bolida [28]

Prilikom novih regulacija definiran je novi nain glavnog stvaranja downforcea, a to je tzv.
»ground effect: stvaranje podrucja strujanja zraka niskog tlaka ispod bolida. Redizajnom
aerodinamike ostatka bolida i ground effectom postignuto je smirenije strujanje zraka iza bolida 1
time bolje utrkivanje, §to je bio cilj novih regulacija. Ono §to nijedan tim, usprkos superracunalima
1 visoko naprednim zra¢nim tunelima (u kojima su koriSteni umanjeni modeli bolida), nije uspio

predvidjeti je posljedica poskakivanja bolida.

Slika 5.2 Prikaz manje turbulentnog zraka nakon novih regulacija [29]

Kako bi se uz sve vece brzine tlak ispod bolida snizavao i bolid pribliZivao asfaltu prekinuo bi se
tok strujanja zraka ispod bolida (dogodio bi se tzv. ,,stall*) i bolid bi se ponovno uzdignuo na malo
vecu visinu. Medutim, ovjes automobila nije bio dovoljno tvrd da nakon prvog skoka zaustavi
idu¢i i tako bi bolidi pri ve¢im brzinama poskakivali i narusavali predvidene perfomanse. U ovom
slucaju novom tehnologijom (iako je ground effect zapravo starije otkri¢e, u smislu novih
regulacija F1 je novo) doslo je do novih problema, zbog kojih je onda potreban drugaciji pristup
— npr. optimizacija CFD softvera novim modificiranim turbulentnim modelom specifican za
ground effect bolide i promjenama s eksperimentima u zratnom tunelu. Ovaj primjer s F1 pokazuje
kako ¢e aerodinamika kao polje znanosti uvijek biti aktivna i napredovati, s neprestanim

stvaranjem novih rjesenja kroz validacije, nove turbulentne modele, napredak zra¢nih tunela i sl.
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SAZETAK

U ovom zavrSnom radu provodi se aerodinamicka analiza modela aeroprofila NACA 0012. Na
temelju NASA-inog eksperimenta aerodinamike aeroprofila, napravljen je slu¢aj validacije putem
Altairovog Virtual Wind Tunnel softverskog paketa. Validacija je potvrdena metodom RMSE (root
mean square error) usporedbom eksperimentalnih podataka s numerickim podacima dobivenim u
ovom radu. Aeroprofil se rekreira u CAD softveru koriste¢i jednadzbu na NASA-inoj web stranici
koja opisuje granice aeroprofila. Zatim se generira mreza aeroprofila i unosi u virtualni zracni
tunel. Analiza CFD rezultata napravljena je koriStenjem programa AcuFieldView i usporedena

pomocu Python programskog jezika.

Klju¢ne rije¢i: Racunalna dinamika fluida (RDF, eng. CFD), aeroprofil, eksperiment, Altair Virtual
Wind Tunnel

In this undergraduate thesis an aerodynamic analysis of a NACA 0012 airfoil is carried out. Based
on NASA'’s experiment of aerodynamics of an airfoil, a validation case is made with Altair’s
Virtual Wind Tunnel software. The validation is confirmed using RMSE (root mean sqare error)
method through comparing experimental data with numerical ones produced in this thesis. The
airfoil is recreated in CAD software using an equation provided on NASA’s website which
describes the boundaries of the airfoil. A mesh of the airfoil is then generated and imported in a
virtual wind tunnel. Analysis of CFD results are made using AcuFieldView and compared using

Python programming language.

Key words: Computational Fluid Dynamics (CFD), airfoil, experiment, Altair Virtual Wind Tunnel
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