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1. UvOoD

U ovom radu ¢e se razraditi pojave u aerodinamici vezane za strujanje fluida oko tijela.
Pokazat ¢e se nacin izrade samog modela na kojem se kasnije vrsi simulacija. Za model je odabran
Airbus A320, a simulacije strujanja fluida se izvrSuju u programu Altair HyperWorks te Virtual
Wind Tunnel.

Razlika u odnosu na izvorni model Airbusa A320 je izmjena standardnog profil krilau NACA
4415. Upravo ovo je prednost simulacije na ra¢unalu jer Se moZe ispitati aerodinamika modela
bez njegove fizicke izrade koja bi u ovom slucaju bila izuzetno skupa.

Pomocu programa Altair HyperMesh je izradena numericka mreza koja je potom ubacena u
Virtual Wind Tunnel gdje se i vr$i numericka simulacija optjecanja zraka oko modela. Dobiveni

rezultati simulacija se izvlace te usporeduju u svrhu dobivanja zakljucka.

Slika 1.1 Racunalna simulacija aviona [1]

Slika 1.2 Fizicka simulacija modela aviona [2]



2. TEORIJA OPTJECANJA

2.1 Optjecanje

Aerodinamika je znanost koja proucava ponasanje plinova u prisutnosti krutog tijela, te
njihov utjecaj na tijelo i sile koje pritom nastaju.

Zrak je fluid, a nacin na koji ga promatramo potpuno ovisi o podru¢ju na kojem ga
promatramo, primjerice u hidraulici je to tekucina, a gibanje fluida promatramo kao fluid u
plinovitom stanju te je za tu uporabu najée$¢i i najbitniji zrak koji se koristi i u ovom radu. U
smislu aerodinamike zrak nekom brzinom strujanja nailazi na neko ¢vrsto tijelo te na njega djeluje
odredenim silama i formiraju se zra¢ne struje oko samog tijela.

Razlikujemo dvije vrste tijela prema aerodinamic¢nosti:

e Tupatijela
e Aerodinamicna tijela
Na slici 2.1 je prikazano strujanje fluida oko spomenutih tupih odnosno aerodinami¢nih
tijela. Jasno se moZe uociti da iza tupih tijela zrak postaje turbulentan te se mijenja smjer strujanja

fluida u razli¢itim pravcima.

—_—
u
—

a) Aerodinamiéna tijela

b) Tupa tijela

Slika 2.1 Prikaz opstrujavanja fluida oko a) aerodinamicnog ib) tupog tijela [3]



2.2 Sile

Tijekom strujanja fluida oko nekog tijela, fluid na tijelo djeluje rezultantom silom Fr
vidljivom na slici 2.2. Sila Fr je rezultanta izmedu sile uzgona (eng. lift) Fri sile otpora (eng.
drag) Fp. Sila otpora je paralelna smjeru strujanja zraka dok je sila uzgona okomita. Sile Fri Fr

se raCunaju prema izrazima (2.2.1) i (2.2.2)

REZULTANTNA SILA
Fr

A

SILA
OTPORA FD

,/
TETIVA
PROFILA

Slika 2.2 Sile nastale prilikom nastrujavanja fluida na krilo [4]
F, = Fgsin®  (2.2.1)
Fp, = Frcos®  (2.2.2)
Gdje je:
Fr Rezultantna sila [N]
FL Sila uzgona [N]
Fo Sila otpora [N]

(0 Kut izmedu rezultante sile i smjera strujanja [°]



2.3 Strujnice

Strujnice (eng. streamlines) su zamiSljene krivulje koje predocuju strujanje ¢estica fluida.
Tangenta se u svakoj tocki poklapa s pravcem brzina ¢estica. Na slici 2.3 vidimo strujnice
prikazane u zra¢nom tunelu, a one nastaju prilikom pustanja dima u vise razli¢itih mlazova u
smjeru tijela odredenom brzinom. Tom metodom Se definiraju tocke separacije toka fluida ili

problemati¢na podrucja gdje se javljaju turbulentna strujanja.

Slika 2.3 Vizualizacija toka fluida oko tijela uz pomo¢ strujnica [5]

2.4 Bernulijev zakon

Bernulijev zakon je zakon o gibanju fluida, a proizlazi iz zakona o oCuvanju energije. Na
tom zakonu prikazanom pomocu jednadzbe (2.4.1) se temelji let aviona jer zrak koji struji s gornje
strane avionskog krila brzi od zraka s donje strane te je tako tlak s donje strane ve¢i od onoga s
gornje, posljedica toga je rezultantna sila koja djeluje prema gore i dize avion.

%pvz + pgh +p = const.  (2.4.1)
Gustoda fluida [kg/m?]
Brzina strujanja fluida u nekoj promatranoj tocki [m/s]
Gravitacijsko ubrzanje [m/s?]

Visina teziSta poprecnog presjeka fluida u odnosu na vodoravnu ravninu [m]

T o Q@ < ©

Tlak fluida u nekoj promatranoj tocki [Pa]
2.5 Reynoldsov broj i grani¢ni sloj (eng. boundary layer)

Reynoldsov broj je bezdimenzijska znacajka koja sluzi za odredivanje toka strujanja fluida.
Odnosno razlikuju se tri vrste strujanja, a to su: turbulentno, prijelazno i laminarno. Laminarno
strujanje je jednolicno, odnosno mirno i kod njega ne dolazi do mijesanja struja i turbulencije

izmedu njih. Prijelazno stanje nastaje kada putanje strujnica postaju valovite ali dovoljno mirne da
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ne dolazi do njihovog mijesanja. Turbulentno stanje je nepravilno i vrtlozno stanje u kojem dolazi
do mijeSanja te se viSe ne raspoznaju pojedine strujnice.

Reynoldsov broj se izrac¢unava prema izrazu (2.5.1):

Re = ”T“L == (251)
Gdje je:
Re Reynoldosv broj
p gustoca fluida [kg/mq]
v Brzina strujanja fluida [m/s]
L Karakteristi¢na duzina [m]
u Kinematska viskoznost fluida [kg/ms]
\Y Dinamika viskoznost fluida [m?/s]

Vrijednost Reynoldsovog broja su prikazane na slici 2.4:
a) Re <2320 predstavlja podru¢je laminarnog strujanja te miran tok strujnica
b) 2320 < Re <4000 predstavlja prijelazno stanje s valovitim strujnicama

c) Re >4000 predstavlja podrucje turbulentnog strujanja s mijesanjem strujnica

Re < 2320 2320 <Re < 4000 Re = 4000

Laminarno strujanje Prijelazno podrucje Turbulentno strujanje

Slika 2.4 Prikaz a) Laminarnog, b) Prijelaznog i ¢) Turbulentnog strujanja sa njihovim rubnim vrijednostima [6]

U mehanici fluida grani¢ni sloj predstavlja tanki sloj fluida u neposrednoj blizini odnosno
u kontaktu s povrsinom tijela vidljivo na slici 2.5 te u njemu brzina fluida iznosi nula, a
povecanjem udaljenosti od povrSine tijela se i povecava brzina strujanja fluida. Brzina se povecava

dok ne postigne pocetnu brzinu strujanja fluida vpoe.

Vpoé

— Laminarno strujanje | Prijelazno strujanje

Turbulentno strujanje

Vpoié

F-)
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A
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a— Vpoé
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Slika 2.5 Prikaz granicnog sloja sa brzinom strujanja te prijelaz iz laminarnog strujanja u turbulentno [7]



3. POSTUPAK IZRADE MODELA | SIMULACIJE

3.1.  Geometrijske karakteristike NACA 4415

Aerodinamicki profil (eng. Aerofoil) je popre¢ni presjek lopatica turbina pera propelera, krila
letjelice. Tijelo gibanjem kroz fluid generira silu uzgona koja je okomita na smjer gibanja. Cilj
dizajniranja aerodinami¢nog profila je da proizvedemo S$to veéi uzgon sa Sto manjim otporom.
Dizajniranje tih profila se primjenjuje u avio industriji, automobilskoj industriji, kod dizajniranja
turbina itd. U ovom radu Kkoristena je stranica (Airfoil Tools) s koje je preuzeta geometriju za
NACA 4415 profil vidljiv naslici 3.1.

NACA profili su profilni oblici avionskih krila, za njihovo definiranje se koristi niz od Cetiri
brojke koje predstavljaju kriticna geometrijska svojstva.

Cetveroznamenkasti presjeci krila NACA definiraju profil prema:

- Prva znamenka koja opisuje maksimum nadvisenje kao postotak od 0% do 9.5%.

- Druga znamenka koja opisuje udaljenost maksimalnog savijanja od prednjeg ruba
profila u postocima od 0% do 90% koristi se prva znamenka postotka.

- Posljednje dvije znamenke koje opisuju maksimalnu debljinu profila kao postotak
tetive od 1% do 40%.

Slika 3.1 NACA 4415 profil [8]



NACA profil je geometrijski opisan pomocu:

Zakrivljenost profila (eng. Camber) predstavlja najvecu medusobnu udaljenost osi i
srednjice profila.

Duljina profila (eng. Chord Length) je duljina osi profila, odnosno udaljenost od nosa
do repa profila. 3

Debljina profila (eng. Thickness) je udaljenost izmedu gornjeg i donjeg ruba profila
okomita na os profila.

Srednjica profila (eng. Camber Line) je krivulja ¢ija je svaka toc¢ka jednako udaljena
od gornjeg 1 donjeg ruba profila. Kod simetricnih profila srednjica se podudara s
njegovom osi, no opéenito, srednjica i os su dvije razli¢ite krivulje.

Tetiva profila (eng. Tetive) je duzina koja spaja bilo koje dvije tocke aeroprofila. Os
profila (eng. Chord Line) je najdulja tetiva koja spaja vode¢i vrh (nos) sa zavr§nim
vrhom (repom) profila, i dijeli ga na gornju (iznad osi) i donju (ispod osi) povrSinu, a

njene se krajnje to¢ke podudaraju s krajnjim to¢kama srednjice.

Lolkacija

Sirime __ MAKSIMALNA SIRINA

Vodeli |4 S
radijus ¥ GORNJA POVESINA
‘ -
MAKSIMALNA -
4 ZAKRIVLIENOST
= — i — — —— ——— —
oy -
. —= 7 L] L] ®
/ S L DONIA POVESINA
Vodedi
rub - DULJINA "
' PROFILA
LOKACIIA
*= MAKSIMALNE —*
ZAKRIVLIENOSTI

Slika 3.2 Geometrijska velicine NACA profila [9]



3.2.

Modeliranje trupa Airbusa A320

Za modeliranje trupa aviona koristen je program SolidWorks. Model je izraden principom

reverzibilnog inzenjerstva. Reverzibilno inzenjerstvo (eng. reverse engineering) je proces

izrade 3D modela postojecih stvari, u ovom slu¢aju na osnovnu slika i osnovnih dimenzija.

Koristena je slika 3.3 koja sadrzava tri pogleda te osnovne informacije o dimenzijama
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Slika 3.3 Tlocrt, nacrt i bokocrt Airbusa A320 [10]

Tijelo aviona je izradeno spajanjem vanjskih kontura aviona preuzetih sa slike, te konture
su vidljive na slikama 3.4 (bokocrt) i 3.5 (tlocrt) na kojoj su plavom linijom nacrtane konture

bridova.

414 m
(13.58 ft)

) *
00000000 oano“o 00000000 /onooonoooon fH'“""'
— +

12.64 m |

5 (41.47 ft)
Slika 3.4 Bokocrt Airbusa A320 [10]
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Slika 3.5 Tlocrt Airbusa A320 [10]

-

Duljina aviona je podijeljena na segmente te je na svakom od tih segmenata napravljen
priblizan oblik trupa aviona §to je vidljivo na slici 3.6. Opcijom Loft su nacrti na segmentima

spojeni u ¢vrsto tijelo vidljivo na slici 3.7

Slika 3.6 Nacrti spojenih kontura u vise segmenata

Slika 3.7 Trupa Airbusa A320



3.3.  Modeliranje krila Airbusa A320 koristenjem NACA 4415 profila

Sli¢no kao 1 kod trupa napravljen je obris krila u 2 dimenzije te su preuzete potrebne mjere

za prilagodavanje NACA 4415 profila.

Slika 3.8 Tlocrt krila Airbusa A320 s konturom

Slika 3. 9 Bokocrt krila Airbusa A320 profila NACA 4415

Osnovne koordinate NACA 4415 profila preuzete sa AirFoil tools [8] su uredene tako da
se koordinate pomnoze s duljinom profila koja je izmjerena na slici 3.8 te su koordinatne tocke X,
Y i Z uvecane za udaljenosti po X, Y i Z od ishodista koordinatnog sustava 3D programa. Tako su

profili odgovarajuce veli¢ine postavljeni na odgovarajuce pozicije.

10



Slika 3.10 Krilo Airbus A320 s profilom NACA 4415

Na slici 3.10 su vidljivi profili u razli¢itim presjecima na kojima je kasnije provedena
opcija loft koja ih pretvara u tijelo. Isti princip izrade je koristen i za mala krilca na repu aviona te
ledno krilo. Gotov 3D model aviona se izveze kao .stp (Step) datoteku koja se kasnije koristi u

procesu izrade numeri¢ke mreze.
3.4.  Generiranje numericke mreZe

3D model se uveze u program HyperMesh koji omogucéuje generiranje numeri¢ke mreze
modela. Pomoc¢u automatskog ili poluautomatskog povezivanja jednostavnijih geometrijski oblika
HyperMesh pojednostavljuje postupak modeliranja sloZenijih geometrija. Za generaciju mreze se
odabire veli¢ina jednostavnijih oblika pomocu kojih se opisuje sloZeniji model, takva mreza mora
imati zadovoljavajucu kvalitetu aproksimacije modela. KoriStena je veliina 5 za izradu mreze te
je kao takva izradila mrezu od 110 000 elemenata vidljivo na slici 3.11. Kod sloZenijih simulacija
u kojima se teZi gotovo savrSenim aproksimacijama se uzima puno manja veli¢ina elementa te sam
proces izrade numericke mreze moze potrajati i po nekoliko dana ako se radi o ve¢im predmetima,
te se nastala mreza ru¢no manipulira da bi se dobila §to bolja mreza te kasnije simulacija. Model

s opisanom numeri¢kom mrezom izvozi se u (.nas) obliku koji se koristi u sljede¢im koracima.

L e )

Mased AP By P - -e-O-zs B

lens: adjust edge calculate: e set edge
esh stle
biasing elem size 5. 000 elem density = 1

checks [~ link opposite edges with AR < . auto

ww‘\'-}‘l.q“
3a
2

Slika 3.11 Airbus A320 opisan numerickom mrezom u sucelju programa HyperMesh
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3.5.  Simulacija u virtualnom zraénom tunelu (Virtual Wind Tunnelu)

Nakon izrade mreze zadovoljavajuce kvalitete koja se ubacuje u program Virtual Wind Tunnel,
u njemu se podesavaju parametri simulacije: ulazna brzina, veli¢ina zra¢nog tunela, podesiti da
krilo bude unutar tunela, broj iteracija. Kao $to je vidljivo na slici 3.12. Kako bi se bolje opisali i
razumjeli rezultati provedeno je vise simulacija s razliitim postavkama. Dvije simulacije s
razli¢itim brzinama te 3 simulacije s razliCitim kutovima nastrujavanja fluida na geometriju.
Izabrana je stacionarna analizu umjesto ne stacionarne analize. Kao opstrujavajuéi fluid koriSten
je zrak, za mrezu su Koristene grube postavke da bi se olaksala sama simulaciju na racunalu posto
kompliciranije simulacije zahtijevaju poprili¢no jaka rac¢unala koji to mogu pokrenuti u nekom
razumnom vremenu.
Postavke simulacija:
1) Tijelo aviona ravno (0°) i brzina strujanja fluida 100 m/s
2) Tijelo aviona ravno (0°) i brzina strujanja fluida 200 m/s
3) Tijelo aviona skoseno za 7° i brzina strujanja fluida 100 m/s
4) Tijelo aviona skoseno za 15°i brzina strujanja fluida 200 m/s

5) Tijelo skoseno za -7° i brzina strujanja fluida 100m/s

Tijelo aviona je postavljeno paralelno s dnom tunela ili pod kutom u ovisnosti o izvedbi
simulacije. Brzina strujanja fluida je 100 m/s odnosno 200 m/s ovisno o kojoj izvedbi je rijec.
Koristene su grube postavke numeri¢ke mreze oko aviona s 3 zone uguscenja (eng. refinement)
vidljivo na slici 3.13 odnosno 3 zone u neposrednoj blizini tijela koje pomazu da se dobiju bolji
rezultati bez nepotrebnog kompliciranja ostatka mreze tunela. Iste postavke su koristene i u ostalim

simulacija uz izuzetak brzine te nagiba koji se mijenjaju.

Run Virtual Wind Tunnel

Name of run Airbus 2320 100
Number of cores: 12
Analysis setup 2
Inflow speed: 100 m/s
Analysis type: Steady d
Number of steps: 100
Fluid Material Air w
Moving ground
Rotating wheels
Meshing ¥
Results ¥
Restore Export P Run Close

Slika 3.12 Postavke parametara zracnog tunela
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3.5.1.

Slika 3.13 3 zone ugusdenja elemenata

Numeric¢ka mreza tunela

Slika 3.14 Numericka mreZa za 100 m/s i 0° u smjeru toka fluida i u poprecnom presjeku

4
I/
_~ —
= <
S
<
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Slika 3.15 Numericka mreza za 200 m/s i 0° u smjeru toka fluida i u poprecnom presjeku
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Slika 3.16 Numericka mreza za 100 m/s i 7° u smjeru toka fluida i u poprecnom presjeku

VANVA\VAVVAV VAN VAN VAN VAN VAN VAN VAV VAN VAN VAV VAVVAVVAN ALY,

Slika 3.17 Numericka mreza za 100 m/s i 15° u smjeru toka fluida i u poprecnom presjeku

2

LS 1 P~

Slika 3.18 Numericka mreza za 100 m/s i -7° u smjeru toka fluida i u poprecnom presjeku

Na slikama 3.14, 3.15, 3.16, 3.17 te 3.18 su vidljive numeri¢ke mreze tunela za sve konfiguracije
simulacija, s lijeva na desno su postavljene slike mreze u uzduznom presjeku u smjeru strujanja
fluida te u poprecnom presjeku po Sirini aviona. Na slikama se jasno vide 3 zone uguséenja
0dnosno zone se mogu razaznati prema gustoci te velic¢ini elemenata koji grade numeri¢ku mrezu

tunela.
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3.5.2. Koeficijenti uzgona i otpora
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Slika 3.19 100 m/s i 0° Slika 3.20 200 m/s i 0°
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Slika 3.23 100 m/s i -7°

Koeficijenti otpora (eng. Drag Coefficient) racunamo po formula 3.5.2.1 a uzgona (eng.

Lift Coefficient) po formuli 3.5.2.2 . Koeficijenti su bez dimenzijske znacajke koje su uvedene
zbog boljeg opisa aerodinamickih svojstva nekog tijela. Sila aerodinamickog potiska te sila otpora

uvelike variraju u zavisnosti od povrsine nastrujavanja (A), brzine strujanja zrak (v), gustoci fluida

()
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Koeficijent otpora
Koeficijent uzgona
Sila otpora [N]

Sila uzgona [N]
Poprecna sila [N]
Gustoéa fluida [kg/m?]

Brzina strujanja fluida [m/s]

(3.5.2.1)

(3.5.2.2)

Fp u koordinatnom sustavu predstavlja sile po x osi a F_ sile po z osi. Rezultati

koeficijenata za uzgon pri brzini od 100 m/s i 200 m/s vidljivo na slikama 3.19 i 3.20 su gotovo

identic¢ni §to potvrduje da su koeficijenti uzgona i otpora kvalitetna zamjena za sile, koje ne bi dale

jedinstvene rezultate za istu geometriju.

Kod brzine od 100 m/s i uspona od 7° odnosno 15° vidljivo je na slikama 3.21 i 3.22 da je

pri 7° nagiba povoljniji koeficijent uzgona te manji koeficijent otpora u odnosnu na 15°nagiba te

da je kod 15° veci koeficijent otpora, a razlog tome je nesto veca povrSina nastrujavanja. 7° i -7°

imaju priblizno sli¢ne povrsine nastrujavanja i koeficijente otpora vidljivo na slikama 3.21, 3.23,

a uzgon se uvelike razlikuje, kod negativnog nagiba uzgon je negativan odnosno sila djeluje prema

dolje sto znaci da ga prilikom spustanja aviona geometrija jo$ viSe gura prema dolje. Rezultati

simulacija u 100 iteraciji su prikazani u tablici 3.1

Tablica 3.1 Koeficijenti Otpora, Uzgona te Povrsine nastrujavanja u razlicitim izvedbama simulacije

Simulacija Koeficijent Otpora Koeficijent Uzgona Povr$ina Nastrujavanja
Airbus A320 100 m/s i 0° 0.32194 0.71024 0.02281
Airbus A320 200 m/s i 0° 0.30584 0.73694 0.02167
Airbus A320 100 m/si 7° 0.35422 1.59184 0.02962
Airbus A320 100 m/s i 15° 0.45361 1.38269 0.05655
Airbus A320 100 m/s i -7° 0.37172 -0.52456 0.03696
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3.5.3. Tlakovi nastali na povrSini tijela (bo¢ni pogled)

TLAK [Pa]

11271

-1384 3677 8739 13802

Slika 3.24 Tlakovi - Bocni pogled - 100 m/s i 0°

TLAK[Pa]
3071 46269
EE———— o —
-7729 13870 35469 57068

Slika 3.25 Tlakovi - Boc¢ni pogled - 200 m/s i 0°

TLAK [Pa]

2125 10489
-5278 1028 /335 13642

Slika 3.26 Tlakovi - Bocni pogled - 100 m/s i 7°
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TLAK[Pa]

-6361 9572
-10344 -2377 5589

Slika 3.27 Tlakovi - Bocni pogled - 100 m/s i 15°

TLAK [Pa]
-1804 10993

-5003 1396 7794

Slika 3.28 Tlakovi - Bocni pogled - 100 m/s i -7°

1z vrijednosne skale na slikama je vidljivo da tlak na povrsini tijela najviSe ovisi o brzini strujanja
fluiida. Pri brzini od 100 m/s i 0° najveca vrijednost iznosi 13800 Pa $to je vidljivo na slici 3.24 a
pri 200 m/s i 0° iznosi 57069 Pa slika 3.25. Ta vrijednost se pojavljuje na nosu aviona, odnosno
na mjestima na kojim tijelo prvo dolazi u doticaj sa zrakom. Moze se uociti povecanje negativnog
tlaka, odnosno pri vecoj brzini su i vece vrijednosti. Kod nastrujavanja pod kutom najvise
vrijednosti tlakova imaju male oscilacije, a kod negativnog tlaka do vece oscilacije dolazi izmedu

7° 1 15° nagiba, vise o negativnom tlaku u poglavlju 3.5.5.
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3.5.4. Tlakovi nastali na povrSini tijela (prednji pogled)

TLAK [Pa]
1146 11271

-1384 3677 8739

Slika 3.29 Tlakovi - Prednji pogled - 100 m/s i 0°

TLAK [Pa]
3071 46269

-7729 13870 35469

Slika 3.30 Tlakovi - Prednji pogled - 200 m/s i 0°

TLAK [Pa]

-2125 10489
-5278 1028 7335

Slika 3.31 Tlakovi - Prednji pogled - 100 m/si 7°



TLAK [P2]

-6361 » 9572
-10344 2377 5589

Slika 3.32 Tlakovi - Prednji pogled - 100 m/s i 15°

TLAK [Pa]
-1804 10993
-5003 1396 7794

Slika 3.33 Tlakovi - Prednji pogled - 100 m/si -7°

Iz prednjeg pogleda vidljivog na slikama 3.29, 3.30, 3.31, 3.32 te 3.33 moze se uoditi visi tlak na
nosu odnosno na prednjim ivicama krila te na ku¢istima motora. Nesto nizi. ali i dalje visoki tlak
se pojavljuje s donje stane aviona, a nizi tlak i podtlak s gornje strane, kao $to je vidljivo na slikama
3.29 te 3.32 avion pod kutom od 15° u odnosu na 0° pri istoj brzini od 100 m/s ima znac¢ajno veci
tlak s donje strane. Takva podjela tlakova zapravo i omogucuje avionu letenje jer veci tlak s donje
strane odnosno razlika tih tlakova stvaraju rezultantnu silu koja ukupno djeluje prema gore i to

nazivamo uzgon.
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3.5.5. Tlakovi nastali na povrsini tijela ( pogled od gore i dolje)

TLAK [Pa]
1146 11271

-1384 3677 8739 13802

Slika 3.34 Tlakovi — Pogled od gore/dolje - 100 m/s i 0°

TLAK [Pa]
3071 46269
L — |
-7729 13870 35469 57068

I

Slika 3.35 Tlakovi - Pogled od gore/dolje - 200 m/s i 0°
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TLAK [Pa]

-2125 10489
-5278 1028 4335 13642

TR

Slika 3.36 Tlakovi - Pogled od gore/dolje - 100 m/s i 7°

TLAK [Pa]

-6361 9572
-10344 -2377 5589 135

FRRY

Slika 3.37 Tlakovi - Pogled od gore/dolje - 100 m/s i 15°
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TLAK [Pa]

-1804 10993
-5003 1396 7794

Slika 3.38 Tlakovi - Pogled od gore/dolje - 100 m/s i -7°

U ovim pogledima su jasno vidljive zone visokog i niskog tlaka s gornje i donje strane.
Prilikom promjene sa 100 m/s na 200 m/s se gotovo nista ne mijenja osim intenziteta vidljivo na
slikama 3.34 i 3.35. Do viSestrukog povecanja tlaka dolazi u nekim to¢kama koje imaju manju
acrodinamicnost $to je zapravo i djelomi¢na svrha ovakvih testiranja, da se pronadu takva podrucja
I poprave, nakon popravka geometrije ponovo se izvrsi simulacija zbog potvrdivanje uspjesnosti
popravka. Konkretno na ovome modelu se vidi izrazito povecanje tlaka na prijelazu iz tijela aviona
na prosirenje s donje strane koje sluzi za povecanje prtljaznog prostora. Kada bi ovo bila simulacija
vezana za razvoj aviona to podru¢je bi se popravilo odnosno napravilo gladim kako bi se
eliminirala nepotrebna podruc¢ja akumuliranja visokih tlakova koje nam stvaraju nepotrebno visok
otpor zraka.

Na slici 3.36 za 7° te slici 3.37 za 15° je vidljivo kako se pri nagibu od 15° u odnosu na 7°
nagiba uvelike smanjuje podrucje niskog tlaka i podtlaka S§to rezultira veom povrSinom
nastrujavanja zraka, smanjenjem uzgona te povec¢anjem otpora zraka vidljivo u tablici 3.1.

Kod kuta od -7° vidljivo na slici 3.38 podrucje negativnog tlaka premjesta se na donju
stranu krila te to rezultira negativnim uzgonom $to zapravo znaci da ukupna sila, koja nastaje zbog

strujanja zraka, djeluje prema dolje.
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3.5.6. Brzine boc¢ni pogled

BRZINA [m/s]
-5 47 100

Slika 3.39 Brzine - Bocni pogled - 100 m/s i 0°

BRZINA [m/s]
-7 97 201

Slika 3.40 Brzine - Bocni pogled - 200 m/s i 0°

BRZINA [m/s]
-19 43 106

-50 12 137

Slika 3.41 Brzine - Bocni pogled - 100 m/s i 7°
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BRZINA [m/s]

Slika 3.42 Brzine - Bocni pogled - 100 m/s i 15°

BRZINA [m/s]
-10 45 100

Slika 3.43 Brzine - Bocni pogled - 100 m/s i -7°

Kao §to je ve¢ bilo spomenuto u poglavlju 2.6 Reynoldsov broj i grani¢ni sloj (eng.
boundary layer) i prikazano naslici 2.5 brzina strujanja na povrsini tijela iznosi 0 m/s, a poveéava
se udaljavanjem od povrsine sve dok ne dode do Ve strujanja fluida. Vece zone s nizom brzinom
se mogu uociti na prednjem i zadnjem dijelu aviona vidljivo na slikama 3.39, 3.40, 3.41, 3.42 te
3.43. Uzrok veéim zonama smanjene brzine strujanja je vec¢i otpor zraka na tim pojedinim
mjestima te granicni sloj koji se nalazi u produzetku geometrije. Ugrubo se mogu usporediti
rezultati simulacije i slike 3.44 te je vidljivo da se podru¢ja niskog i visokog tlaka poklapaju, ali i
podruéja gdje dolazi do ubrzavanja te usporavanja strujanja fluida. Kod horizontalnog polozaja
aviona te pri pozitivnim nagibima do veceg ubrzanja dolazi s gornje strane nosa. Pri nagibu od 7°

odnosno 15° gotovo da nema ubrzanja s donje strane aviona. Najvece podruéje grani¢nog sloja iza
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geometrije u kojem imamo niZe brzine strujanja uo¢avamo na nagibu od 15° a uzrok tome je veca

povrsina na koju fluid nastrujava.

M i
M R
> NiskiTlak B
J = 5

Visoki Tlak
ﬁ_N\~‘ M
e G

‘Ubrzanje ., Usporavanje

N e
N

Slika 3.44 Prikaz podrucja tlakova te ubrzavanja/usporavanja fluida u blizini promatrane geometrije [11]

3.5.7. Brzine pogled od gore presjek 1

BRZINA [m/s]
127

100

47

21

Slika 3.45 Brzine - Pogled od gore- Presjek 1 - 100 m/s i 0°
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BRZINA [m/s]
253

201

97

45

-59

Slika 3.46 Brzine - Pogled od gore- Presjek 1 - 200 m/s i 0°

BRZINA [m/s]
137

106

43
12
-19

-50

Slika 3.47 Brzine - Pogled od gore- Presjek 1 - 100 m/s i 7°

BRZINA [m/s]

145
111

43
9
-24
-58

Slika 3.48 Brzine - Pogled od gore- Presjek 1 - 100 m/s i 15°
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BRZINA [m/s]
128

100

45
18

-10

-38

Slika 3.49 Brzine - Pogled od gore- Presjek 1 - 100 m/s i -7°

3.5.8. Brzine pogled od gore presjek 2

BRZINA [m/s]
127

100

a7

21

Slika 3.50 Brzine - Pogled od gore- Presjek 2 - 700 m/s i 0°
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BRZINA [m/s]
F 253

201

97

45

.,

Slika 3.51 Brzine - Pogled od gore- Presjek 2 - 200 m/s i 0°

BRZINA [m/s]
137

106

43
12
-19

-50

Slika 3.52 Brzine - Pogled od gore- Presjek 2 - 100 m/s i 70°

BRZINA [m/s]

145
i o |

43

9
24
-58

Slika 3.53 Brzine - Pogled od gore- Presjek 2 - 100 m/s i 15°
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BRZINA [mis]
128

100

45
18

-10

Slika 3.54 Brzine - Pogled od gore- Presjek 2 - 100 m/s i -7°

Na slikama u presjecima 1 i 2 vidi se koliki je utjecaj otpor zraka na smanjenje brzine u
odredenim situacijama te koliko potrebno da se brzina vrati na vpo:. Najveée distorzije u brzinama
se nalaze u podrucju motora §to bi opcenito znacilo da nisu aerodinami¢no oblikovani barem ne u
ovom slucaju. Usporedujuci avion u horizontalnom polozaju i pod odredenim nagibom, veca
povrsina Krila pod nagibom uzrokuje smanjenje brzina strujanja jer se grani¢ni sloj znatnije

poveca kod krila u tom polozaju.

3.5.9. Brzine pogled od gore presjek 3

BRZINA [m/s]
127

100

32

Slika 3.55 Brzine - Pogled od gore- Presjek 3 - 100 m/s i 0°
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BRZINA [m/s]
253

201

97

45

Slika 3.56 Brzine - Pogled od gore- Presjek 3 - 200 m/s i 0°

BRZINA [m/s]
137

106

43
12
-19

-50

Slika 3.57 Brzine - Pogled od gore- Presjek 3 - 100 m/s i 7°

BRZINA [m/s]

145
181

43

9
24
-58

Slika 3.58 Brzine - Pogled od gore- Presjek 3 - 100 m/s i 15°
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BRZINA [ms]
128

100

45

18

-10

-38

Slika 3.59 Brzine - Pogled od gore- Presjek 3 - 100 m/s i -7°

U presjeku 3 na slikama 3.55, 3.56, 3.57, 3.58 te 3.59 vidljivo je da geometrija krila aviona
u horizontalnom poloZaju ne uzrokuje smanjenje brzina strujanja u podrucju iza krila. Moze se
primijetiti da dolazi do ubrzavanja fluida s gornje strane krila.

3.5.10.  Vizualizacija strujnica oko geometrije tijela

Brzina [m/s] Brzina [m/s]
m 128.165 m 128.165

I 0.000 I 0.000

Slika 3.60 Prikaz strujnica u okolini tijela Airbusa A320 izometrijski i bocni pogled - 100 m/s i 0°

Brzina [m/s] Brzina [m/s]
m 257:160 m 257.160
I P,OOO I 0.000
—
S /J
——

Slika 3.61 Prikaz strujnica u okolini tijela Airbusa A320 izometrijski i bocni pogled - 200 m/s i 0°
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Brzina [m/s] Brzina [m/s]

w 142,194 w 142,194

M 0.000 H 0.000

Ep— —_
i Lo

Slika 3.62 Prikaz strujnica u okolini tijela Airbusa A320 izometrijski i boc¢ni pogled - 100 m/s i 7°

Brzina [m/s] Brzina [m/s]

m 151.635 m 151.635

H 0.000 H 0.000

ol L.

Slika 3.63 Prikaz strujnica u okolini tijela Airbusa A320 izometrijski i boc¢ni pogled - 100 m/s i 15°

Brzina [m/s] Brzina [m/s]
m132.829 m 132.829

- "
H ‘0.000 B 0.000

Slika 3.64 Prikaz strujnica u okolini tijela Airbusa A320 izometrijski i bocni pogled - 100 m/s i -7°

Uz pomo¢ strujnica i ovih pogleda moze se jako dobro vidjeti podrucje ubrzavanja odnosno
usporavanja zraka. Na slikama 3.66 i 3.67 se vidi kako povecanje povrSine uzrokuje veliko
podrucje smanjene brzine strujanja (strujnice zelene boje) iza samoga tijela. A na slikama 3.64 i
3.65 vidimo strujnice koje poprimaju nesto tamnije Zuto narancastu boju koja oznacava strujanje

fluida ve¢om brzinom od pocetne.
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4. ZAKLJUCAK

Danasnji CFD programi nam uvelike pomazu kod predvida strujanja zraka te akumuliranih sila
na povrsine i sli¢no. Jedini nedostatak takvih simulacija je njihova kompleksnost te zahtijevanje
za izuzetno snaznim ra¢unalima. Ako bismo usporedili troSkove simulacija na raCunalu s onima u
zra¢nom tunelu pogotovo u ranim pocecima razvoja kada se ¢esto mijenjaju detalji na modelu, a
kod simulacije u zratnom tunelu s fizickim modelom bi svaka iteracija i izmjena modela
zahtijevala novu izradu modela koja je izrazito skupa.

Iz provedenih simulacija za pojednostavljeni model Airbusa A320 vidi se da je najmanji otpor
zraka pri kutu od 0° te 200 m/s. Da bi se saznalo pri kojoj brzini je najmanji otpor zraka trebalo bi
izvesti puno viSe simulacija s vise iteracija. Najveci uzgon u provedenim simulacijama je pri kutu
od 7°, ali da bi se dobio stvarni uvid za koji kutu je uzgon najveci isto kao i za brzinu trebalo bi
provesti puno vise simulacija s razli¢itim postavkama te s puno vise od 100 koraka simulacije koji
su koristeni u ovim primjerima. U ovom radu je potvrdena povezanost kuta nastrujavanja s

koeficijentima uzgona i otpora.
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7. SAZETAK

U ovom zavr$nom radu je generalno objasnjeno podrucje acrodinamike unutar Mehanike
Fluida. Izraden je 3D model Airbusa A320 sprofilom krila NACA 4415 u programu SolidWorks.
Za izradu simulacije je upotrijebljen program Altair HyperWorks. Numericka mreza 3D modela
izradena je u HyperMeshu te je ista kasnije ubacena u Virtual Wind Tunnel. Provedeno je vise
simulacija s razli¢itim postavkama strujanja fluida da mozemo usporediti dobivene rezultate te
izvuci zakljucak.

Kljucne rijeci: CFD, Altair, Virtual Wind Tunnel, HyperMesh, numeri¢ka mreza, Airbus

A320, NACA, sila uzgona, sila otpora, nastrujavanje fluida, opstrujavanje
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8. SUMMARY

This final thesis generally explains the area of aerodynamics in Fluid Mechanics. 3D model
of Airbus A320 with NACA 4415 wing profile was made in SolidWorks. For simulation purposes,
Altair HyperWorks was used. Numerical mesh for the 3D model was made in HyperMesh and
imported into Virtual Wind Tunnel for simulations. Multiple simulations were made with different
presets for fluid flow so we could compare results and draw a conclusion.

Keywords: CFD, Altair, Virtual Wind Tunnel, HyperMesh, numeric mesh, Airbus A320,
NACA, lift force, drag force, fluid flow
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