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SaZetak

U ovom radu analizirana je letjelica PrandtlD. PrandtlD letec¢e krilo je konstuirano
kako bi se istrazila moguénost leta sa zvonolikom raspodjelom opterecenja te kako bi
se testirali efekti koji se pojavljuju zbog pozitivne brzine ispiranja pri vrhovima krila.
Rekonstuirana je geometrija letjelice, provedeni su proracuni krila i aeroprofila metodom
kona¢nih volumena te je provedena analiza numerickom adaptacijom nosece linije za

otklon upravljackih povrsina kako bi se istrazila moguénost povoljnog skretanja.

Kljuéne rijeci: Numericka Prandtlova metoda nosece linije, Zvonolika raspodjela
cirkulacije, PrandtlD letece krilo, Povoljno skretanje, HRBFI aerodinamickih svojstava

aeroprofila s upravljackom povrsinom

xii



Summary

In this thesis, the PrandtlD aircraft was analyzed. PrandtlD flying wing was constructed
to investigate the possibility of flight with a bell-shaped spanload and to test the effects
that occur due to the upwash velocity at the wingtips. The geometry of the aircraft
was reconstructed, wing and airfoil calculations were carried out using the finite volume
method and numerical adaptation of the lifting line was used to analyze deflection of

the control surfaces in order to investigate the possibility of a proverse yaw.

Keywords: Numerical Prandtl Lifting Line method, Bell-shaped circulation
distribution, PrandtlD flying wing, Proverse yaw, HRBFI of airfoil with aileron

aerodynamic properties
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1 Uvod

Razvojem mikroprocesora, baterija, kamera, komunikacijske tehnologije, pojavila se
mogucnost koristenja malih bespilotnih letjelica za razne prakti¢ne svrhe. Samo neki
od primjera su nadgledanje granice i druge primjene video nadzora, prikupljanja poda-
taka koji mogu biti korisni u razli¢itim industrijama, te uspostavljanje komunikacijske
povezanosti u nepristupacnim terenima. Od takvih letjelice se zahtjeva da mogu dugi
vremenski period provesti u letu za sto je vrlo vazna minimizacija induciranog otpora.

Leteca krila se namecu kao najpovoljnija baza za takav koncept. Da bi se minimizirao
inducirani otpor krilo treba biti vitko. Za vitko letece krilo problematic¢an je nacin stva-
ranja momenta skretanja i on se uglavnom svodi na stvaranje dodatnog otpora u svrhu
stvaranja zeljenog moment skretanja. Istovremeno je potrebno mnimizirati otpor za sto
je potrebno vitko krilo te upravljati smjerom leta bez vertikalnog stabilizatora. Kao
moguca alternativa tradicionalnim krilima namecu se krila sa zvonolikom raspodjelom
cirkulacije. Krila sa zvonolikom raspodjelom, uz minimiziranje induciranog otpora, na
vrhovima krila imaju pozitivan smjer brzine ispiranja Sto otvara moguénost upravljanja
momentom skretanja pozeljnim skretanjem (eng. provers yaw). No takva krila su jos
uvijek relativno neistrazena te postoje brojni problemi za koja treba pronadi rjesenja.
Za let u viskoznom fluidu povecanje raspona ¢e povecati viskozni dio otpora. Takoder,
potrebno je letjeti u podrucju sto blize idealnog napadnog kuta npr. unutar ” drag buc-
keta”. Takoder zvonolika raspodjela optere¢enja stvara kvadratnu brzinu ispiranja Sto
znaci da svaka promjena cirkulacije moze izazvati velike promjene induciranog napadnog
kuta pri vrhovima krila. Takve promjene induciranog napadnog kuta mogu uzrokovati

da vrsni aeroprofili vise ne budu u podruc¢ju oko idealnog napadnog kuta, ¢ime se otpori
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trenja i oblika mogu znacajno povecavati i uzrokovati neocekivane momente skretanja.
U ovom radu ¢e biti analizirana platforma PrandtlD koja je konstruirana kao prva ite-
racija za testiranje leta sa zvonolikom raspodjelom opterecenja. U drugom poglavlju
¢e se ukratko opisati teorijska pozadina minimizacije induciranog otpora, zatim ¢e se
u tre¢em poglavlju ukratko opisati PrandtlD letjelica, u ¢etvrtom poglavlju opisane su
numericke metode koje se koriste u analizi, i u petom poglavlju su dani detalji i rezultati

analize.



2 | Teorijska pozadina zvo-

nolike raspodjele uzgona

U ovom ¢e se poglavlju ukratko pojasniti osnovni pojmovi i teorijska analiza koja je

temelj za razvoj PrandtlD letjelice.

2.1. Inducirani otpor

Konacno krilo koje daje uzgon ¢e stvarati razliku izmedu tlakova na donjaci i gor-
njaci. Dok se krece kroz fluid, konac¢no krilo oko sebe generira cirkulacijsko strujanje,
te zbog promjene te crikulacije generira se i slobodna vrtlozna plahta iza krila koja je

definirana izrazom (2.1).

) = S5 1) (2.)

gdje je I' cirkulacija sekcije y, a I oznacava njenu derivaciju.
Strujanje s takvom slobodnom vrtloznom plahtom ima vertikalnu komponentu brzine
na vezani vrtlog koja se naziva brzina ispiranja na vezanom vrtlogu i za ravno krilo je

dana izrazom (2.2).

b/2
1 (%)
() = —— d 2.2
O (2
—b/2

Ako se integrira brzina po krivulji koja obuhvaca krilo odredit ¢e se intenzitet cirku-
lacije te se krilo moze prikazati kao vezani vrtlog na jednoj cetvrtini tetive s dobivenim
intenzitetom cirkulacije. Za odredivanje cirkulacije moze se koristiti rjeSenje za be-

skonacno krilo tako da se napadni kut korigira za promjenu napadnog kuta koja nastaje
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uslijed brzine ispiranja. Sto je dobra aproksimacija za krila velikih aspektnih odnosa,

Sto je zadovoljeno za krila koja se ovdje promatraju.

=+ oy (2.3)
wA

P = — 2.4

%= (2.4)

b/2
() = el ) Ve [ats) = 3= [ 2 dyy (2.5)
—b/2

Opce rjesenje jednadzbe moze se odrediti pomocéu Fourrierovog reda prema izrazu (2.6).
Uz pretpostavku takve I' da zadovoljava rubne uvjete I'(y = £b/2) = 0 na vrhovima
krila.

T'(cos 0) =20V Y _ A, sin nf, (2.6)
n=1
gdje je:
y=—b/2cos 0 (2.7)
dy =0/2 sin 6d 0. (2.8)

Sila uzgona definirana je izrazom (2.9) koji pomo¢u izraza (2.6) prelazi u izraz (2.10).

b/2
L=pVy / I'(y) dy (2.9)
~b/2
- 0
L= pV2b? Z Ap / sin(nf) sin(f) d 6 (2.10)
n=1 7
Iz izraza (2.10) slijedi:
L= gpv;bml . (2.11)

Brzina ispiranja nalazi se u vertikalnoj ravnini okomito na vezani vrtlog te ¢e za

posljedicu imati silu u smjeru brzine iz beskona¢nosti koja je odredena izrazom (2.12).



Poglavlje 2. Teorijska pozadina zvonolike raspodjele uzgona 5

b/2
D= p / wi(y)T(y) dy (2.12)
—b/2

Izraz (2.12) moze se svesti na sljededi izraz [2]:

b/2 b/2 () ( )
P I'(y)L(yo
D, = 70 g0 dy 2.13
477/ / (o — 2 W0l (2.13)
—b/2 —b/2

Razvojem u Fourrierov red izraza (2.13) dobiva se sljededi izraz:

25 A
D; = VI ;nA—%. (2.14)

Izraz (2.14) se moze pojednostaviti koristenjem relacije B,, = ’:—T te se dobiva konacan

izraz za inducirani otpor:
D~:L%)2 1+in32 (2.15)
CompV2 — ) '

2.2. Minimalni inducirani otpor

Obzirom da je inducirani otpor neizbjezna nepozeljna sila, potrebno ju je svesti na
minimum. Iz izraza (2.15) vrlo se jasno vidi da ¢e za odredeni raspon krila i silu uzgona
sila induciranog otpora biti minimalna kada su za sve B, vrijedi B, = 0. Opisana
raspodjela cirkulacije naziva se elipti¢cnom i dana je u [3]:

bL(O) 4

Elipti¢na raspodjela cirkulacije stvara veliko optere¢enje na konstrukciju sto za poslje-

dicu ima veéu masu krila.

2.2.1. Zvonolika raspodjela

Alternativnu raspodjelu opterecenja ponudio je Prandtl u [4] gdje je za ogranicenje
u minimizacijskom problemu uzeo silu uzgona krila, linearno povezao moment savija-

nja s masom konstrukcije krila te dopustio da se raspon mijenja tako da ne dovodi do
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promjene u masi konstrukcije. Navedenim je postavljanjem minimizacijskog problema
dosao do zvonolike raspodjele koja bi uz postavljene pretpostavke imala najmanji indu-
cirani otpor. Zvonolika raspodjela je dana u izrazu (2.17).

bL(9) 4

. L.
— = {sm 0 — 3 sin 39] (2.17)

Za razliku od elipticne raspodjele opterec¢enja kod zvonolike raspodjele nisu svi B,
koeficijenti jednaki nuli ve¢ je B3 = —1/3. Koeficijent Fourrierovog reda za inducirani
otpor B3 ima takva svojstva da svojim smanjivanjem smanjuje moment savijanja koji
raspodjela opteretenja stvara te se njegovim smanjivanjem moze povecati raspon bez
poveéanja mase. No, ne smije biti manji od By = —1/3 jer bi se tada pri vrhovima krila
poceo pojavljivati negativan uzgon, sto bi polucilo kontra efekt u pokusaju smanjenja

induciranog otpora.

---- Elipti¢na raspodjela
R —— Zvonolika raspodjela

08

0.6

bL/L

0.4

02

0.0

00 02 04 06 08 10 12

Slika 2.1: Zvonolika raspodjela opterecenja

Na slici 2.1 su prikazane ekvivalentna zvonolika i elipticna raspodjela opterecenja.
Ekvivalentne su u smislu toga da daju jednaku silu uzgona i da je prema Prandtlovim
pretpostavkama potrebna jednaka tezina konstrukcije krila za takvo opterecenje. Ras-
podjela optereéenja s By = —1/3 dopusta povecéanje raspona za 22.5% u odnosu na

ekvivalentno krilo s elipticnom raspodjelom te ¢e stvarati 11.1% manji inducirani otpor
[4]-
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2.2.2. Kvadratna brzina ispiranja

Izraz za bezdimenzijsku induciranu brzinu zvonolike cirkulacije krila je [5]:

wit) =5 (1 3) (2.18)

Na slici 2.2 prikazana je usporedba induciranih brzina zvonolike i elipti¢ne raspodjele
cirkulacije za isti iznos uzgona. Za razliku od elipti¢ne raspodjele cirkulacije gdje je

brzina ispiranja konstantna po rasponu, kod zvonolike je brzina je kvadratna funkcija.

Bezdimenzijska inducirana brzina

08
---- Inducirana brzina elipti¢ne raspodjela

—— Inducirana brzina zvonolike raspodjele
06

0.4

0z

00 02 04 06 08 10

Slika 2.2: Usporedba bezdimenzijskih brzina ispiranja

Moze se uociti da inducirana brzina zvonolike raspodjele poprima pozitivan iznos
pri vrhovima krila te ¢e sekcije koje se nalaze u tom podrucju pozitivne inducirane
brzine imati smjer aerodinamicke sile zarotiran prema smjeru leta. To za posljedicu ima
da je u tom podruc¢ju inducirani otpor u smjeru leta, tj. vise nije otpor nego pogon
(inducirana propulzija). Svakako treba naglasiti da se taj efekt ne moze postiéi bez
povecanja induciranog otpora pri korijenu krila, tako da je ukupni inducirani otpor i

dalje u smjeru strujanja fluida i nepozeljna je sila. No, obzirom da se podruéje inducirane
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propulzije nalazi na velikom kraku, a povec¢anje induciranog otpora zbog te propulzije se
nalazi pri korijenu krila, ova pojava ima potencijal biti mehanizam stvaranja momenta

skretanja.



3 PrandtID krilo

Kako bi se validirala zvonolika raspodjela opterec¢enja [4] u NASA Armstrong Flight
Research Center konstuirano je leteée krilo PrandtlD koje je objavljeno u [5]. Platforma
za razvoj je bilo letece krilo Horten H Xc. Cilj ekperimenta je bio prikazati koordinirani
let letjelice sa zvonolikom raspodjelom opterec¢enja i bez vertikalnih povrsina koristenjem
povoljnog skretanja (eng.proverse yaw) koje zbog pozitivnog smjera brzine ispiranja na
vrhovima krila omogucuje zvonolika raspodjela optere¢enja. Usporedba brzina ispiranja

elipticnog i zvonolikog krila prikazana je na slici 3.1 koja je preuzeta iz[5])

Slika 3.1: Usporedba induciranih brzina elipti¢ne i zvonolike raspodjele cir-

kulacije krila

Koristeci takvu konfiguraciju opterec¢enja i brzine ispiranja izmjerene su kutne brzine
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prikazane na slici 3.2.

+30 —

deg/sec
[=]
|

—-30 —

1sec

Slika 3.2: Izmjerene kutne brzine PrandtlD letjelice [5]

Crvenom bojom je prikazana brzina propinjanja i ona ima oscilacije uslijed turbulen-
cija u nastrujavanju zraka, plavom bojom je prikazana kutna brzina valjanja, a zelenom
kutna brzina skretanja. Moze se uociti da kutna brzina valjanja ima isti predznak kao i
kutna brzina skretanja. Cinjenica da su te dvije kutne brzine istog predznaka je veliku
prednost u odnosu na tradicionalna krila kod kojih bi te dvije kutne brzine imale razli¢it
predznak i pojavilo bi se nepovoljno skretanje (eng. adverse yaw) koje je potrebno ko-
rigirati otklonom upravljacke povrsine na vertikalnom stabilizatoru.

U [5] su dani vréni i korjenski aeroprofili, ukupni kut uvijanja krila na sekcijama i

ostali podaci o letjelici koji ¢e biti navedeni u nastavku.

Tablica 3.1: Podaci o letjelici

raspon b [m] 3.75m
kut strijele [°] 24°

korjenska tetiva ¢, [m] | 0.4m

vrsna tetiva ¢; [m] 0.1m
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Tablica 3.2: Kut uvijanja na sekcijama krila

0 |8.3274 || 11 | 7.2592
1 ]8.5524 || 12 | 6.6634
2 | 8.7259 || 13 | 5.9579
3 | 8.8441 || 14 | 5.1362
4 | 8.9030 || 15 | 4.1927
5 | 8.8984 || 16 | 3.1253
6 | 8.8257 || 17 | 1.9394
7 | 8.6801 || 18 | 0.6589
8 | 8.4565 || 19 | -0.6417
9 | 8.1492 | 20 | -1.6726
10 | 7.7522

Na PrandtlD letjelici od upravljackih povrsina koriste se elevoni koji mogu imati
jednak ili suprotan otklon kada se koriste kao krilca. Upravljacke povrsine se nalaze na
vanjskih 14% raspona te zauzimaju 25% tetive. Na slici 3.3 je prikazano PrandtlD krilo

u letu.

Slika 3.3: PrandtlD leteée krilo



4 | Numericke metode i nji-

hova razrada

U ovom poglavlju rada opisat ¢e se metodologija analize te ¢e ukratko biti predstav-

ljene numericke metode koje ¢e se koristiti za analizu PrandtlD krila.

4.1. Metodologija

PrandtlD letjelica analizirat ¢e se nelinearnom numerickom metodom nosece linije
koja omogucuje analizu s otklonom upravljackih povrsina. Za proracun su potrebni
koeficijenti uzgona za vrsni i korjenski aeroprofil s otklonom upravljacke povrsine. Za
odredivanju koeficijenta uzgona aeroprofila koristit ¢e se 2D proracun metodom konaénih
volumena. Dobiveni koeficijenti ¢e se interpolirati HRBF metodom te ¢e se dobivena
interpolacija koristiti u nelinarnoj numerickoj metodi nosece linije. Numericka metoda
nosece linije takoder kao ulaz zahtjeva pretpostavku cirkulacije oko krila. Za odredivanje
ulazne cirkulacije koristit ¢e se 3D prora¢un metodom konaénih volumena. Iz vremenski
osrednjenog polja tlaka, koje se dobije iz 3D proracuna viskoznog strujanja oko krila, bit
¢e napravljena ekstrakcija cirkulacije te ¢e ona sluziti kao ulazna cirkulacija u proracunu

numerickom metodom nosece linije.

4.2. Numericka adaptacija Prandtlove nosece linije

za proizvoljna krila

Za analizu letjelice s upravljackim povrsinama koristit ¢e se numericka adaptacija

klasicne nosece linije koja je opisana u [6]. U metodi se krilo diskretizira s parnim

12
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brojem vrtloznih elemenata koji su definirani s tri tocke, dvije koje su pocetak i kraj
vezanog vrtloga i treca koja je evaluacijska i nalazi se izmedu prve dvije na vezanom
vrtlogu segmenta, a u njoj se racuna brzina ispiranja za procjenu induciranog napadnog
kuta prilikom racunanja cirkulacije I'. 1z prve i druge tocke u beskonacnost se protezu
vrtlozne niti slobodnog vrtloga i one sa segmentom vezanog vrtloga ¢ine II vrtlog. Na
slici 4.2. je prikazano krilo podijeljeno na segmente s tockama koje definiraju odredeni

S
>
(> .

S
=
\ S

S
\
S
Slika 4.1: Krilo diskretizirano na II segmente

Za izracun brzine ispiranja u evaluacijskoj tocki se se koristi brzina koju induciraju
vrtlozne niti slobodnog vrtloga te, kako bi se mogla analizirati krila sa strijelom, i
inducirana brzina vezanog vrtloga. Smjer slobodnih vrtloznih niti je postavljen tako da

budu kolinearni s brzinom iz beskonac¢nosti

4.2.1. Intenzitet vezanog vrtloga i inducirane brzine

Aerodinamicka sila se odreduje po trodimenzionalnom Kutta-Zukovski teoremu koji
je dan izrazom (4.1).
F=p(VxT) (4.1)
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Za pojedinacni segment izraz (4.1) se moze prikazati kao:
dE = pFZ-V,QOti X dll . (42)
Potrebno je odrediti cirkulaciju I' i rezultantnu brzinu V;,. Brzina V;, odreduje se

zbrojem brzine iz beskonac¢nosti Vo, i inducirane brzine V4.

Woti = Voo + ‘/ind-

(3

(4.3)

Inducirana brzina koju vrtlog I inducira u odredenoj tocki je dana izrazom (4.4).

r 0o X X 0o X
vl Uoo X T2 (ritr)raXry U X T (4.4)
47T 7“2(’/"2—’(1,00")“2) 7“1’/‘2(7“1’/"2—|—’l"1 "l"g) 7‘1(7“1 —’U,oo"l"l)
Na slici 4.2 je prikazana inducirana brzina u proizvoljnoj tocki.
Xy VooZ
(7))
’ 9
(x1,31,2,) \
&
\ %‘
Slika 4.2: Inducirana brzina u tocki (x,y,z)
Bezdimenzijski oblik jednadzbe (4.4) je dan u izrazu (4.5).
_ ¢ Uoo X Ti2j (Ti1j + Tigg)Tizj X Tigj
’Uij =— + (Sij
Am | Ti2j(Tigj — Woo * Tizj) Ti1jTizg (TitjTizj + Tirg - Tizj) (4.5)
Uso X Ti1j '

Ti1j (Tz‘lj — U - rilj)
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U izrazu (4.5) v;; je inducirana brzina koju II vrtlog ¢ inducira u evaluacijskoj tocki
elementa j. Kada se sumiraju sve brzine koje induciraju j elementi odreduje se lokalna

brzina na II vrtlogu i.

N T
Woti = Voo + Z —L (46)
=1
Iz izraza (4.2) i (4.6) dobiva se izraz aerodinamicke sile za element i
I
dF; = pI; (VOO +) #> x dl; (4.7)
C.
=1

Izraz za silu dF; preko koeficijenta uzgona Cyp, je dan u izrazu (4.8).

1 n
[dF;| = §p‘éit,.CLi(ozi7 6i)Ai s Viet, = ' (Voo +) Fjvji> (4.8)
j=1

Ovakav nacin uvodenja koeficijenta uzgona C';, omogucuje koristenje metode i kada
ne vrijedi linearna ovisnost izmedu uzgona i napadnog kuta te omogucuje analizu s
upravljackim povrsinama.

Dolazi se do nelinarnog sustava jednadzbi kojima je definiran model, sustav je dan

u izrazu (4.9).

2 - ‘/tgtiOLi (O[Z‘7 5Z)A’L =0 (49)

Fi (Voo + Z Fjvji) X dlz

j=1

Postoje brojne metode za rjesavanje nelinearnih sustava jednadzbi, a ovdje se koristi
Newtonova metoda. Princip metode se moze prikazati na jednostavnom slucaju funkcije
s jednom varijablom. Pretpostavi se da je rjesenje x,,, tada se za taj x,, racuna derivacija
funkcije te se provlaci pravac kroz tocku f(z,) te se kao novo rjesenje z,; uzima
nultocka pravca. Iteracijskim postupkom metoda vrlo brzo konvergira prema rezultatu.

Na slici 4.3 prikazane su prve dvije iteracije.
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I
I
I
I
|
I
|
1 Zp T

7

Slika 4.3: Newtonova metoda za funkciju s jednom varijablom

Za odredivanje x, 1 koristi se jednadzba:

n

Metoda ne konvergira globalno ako postoje lokalni ekstremi, ali konvergira jako brzo
kada ne postoje lokalni ekstremi. Cirkulacija oko konacnog krila nema lokalnih ekstrema
te je metoda prikladna za koristenje.

Sustav prilagoden za rjesavanje Newtonovom metodom dan je u izrazu (4.10).

fil) =R
fz(]:‘) =2 Fz <Voo + Z Fj’l)j,’) X dlz — V;f?)tiOLi (Oéi, (Sz)AZ (410)
j=1

Potrebno je pronaci vektor I' uz koji ¢e vektor reziduala R biti nulvektor. Odredivanje
zapocinje pretpostavkom za I' i koristenjem Newtonove korekcijske jednadzbe iteracij-

skim postupkom se priblizava to¢nom rezultatu.
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2 je relaksacijski faktor, a [J] je Jacobijeva matrica definirana prema:

df;
Jis —5,52| Wi W, (vﬂxdlz)ri ngtl iaCLZ Vo, (V)i - W, — Vi, (0)i - Uy,

Wil
—2A,Cp, (e, 6;)(Vior, - vji)
gdje su W;,V,. i V,,, definirani izrazima (4.12), (4.13) i 4.14:

Oav; Ve + Vi . (4.11)

j=1

‘/;11- = (Voo + Z Fj”ji) *Ug, (413)
j=1
j=1

Pogadanje prvog I' moze se olaksati koristenjem lineariziranog oblika:

N
2
= ITi(Voo X dli| = Ve > Tj0ji - th, = Vio (Voo - U, — upg,) . (4.15)
P Doy j=1

no nece biti potrebno jer ¢e se u ovoj analizi kao pocetni I' koristiti cirkulacija dobivena

metodom konac¢nih volumena.

4.2.2. QOdredivanje aerodinamicke sile i momenta

Nakon odredivanja I'; svakog segmenta odreduju se sile na svakom segmentu te se

njihovim zbrajanjem moze odrediti rezultantna sila.
i=1 j=1
Aerodinamicki moment oko tezista se racuna sljedeéim izrazom:

M = pi’l‘z X [Fz (Voo + iF]”Uﬁ> X dlZ
=1

Jj=1

+ M, . (4.17)
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Uz pretpostavku da je C), konstantan na svakom segmentu, M, se racuna po

izrazu:

1
(5]\4-z = —§pV£tiC’MiAiuSi s (418)

gdje je ug, jedinicni vektor u smjeru raspona:

Us, = Ug, X Uy, - (4.19)

4.3. Hermitska interpolacija radijalnim baznim funk-
cijama

Da bi se interpolirali visSedimenzionalni rasprseni podaci razvijena je metoda interpo-
lacije radijalnim baznim funkcijama. Prikladna je za interpolaciju takvih podataka jer
se funkcija udaljenosti racuna izmedu svake tocke podataka i njezinih susjeda, a jedino
ogranicenje je da dvije tocke ne smiju biti iste te nema dodatnih ogranicenja na njihov

raspored.

4.3.1. Osnovni koncept metode

Radijalna funkcija je funkcija ¢ : R? — R ¢ija vrijednost ovisi samo o magnitudi
jednog argumenata. Na primjer g(x) = ¢(||z||) = ¢(r), gdje je ¢ : [0,00) = Rir
je duljina x. Cilj je odrediti interpolant s(x), * € R? koji zadovoljava interpolacijske
uvjete:

S(CC,L) = fi7 1= 1,2, LN (420)

Interpolant radijalne bazne funkcije s(;) je konveksna kombinacija radijalnih baznih
funkcija ¢(x).

s(x) = Z)\igb(Hm—a:iH), x c R (4.21)

Iz uvjeta (4.20) slijedi:

s(@) =Y No(lle—ai|)=f;, j=1,2,.n. (4.22)
=1
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Izraz (4.22) se moze zapisati u sljedeéem matri¢nom obliku:

o(lx—xall) o (llxe—xall) --o @ (llxn —x) A fi
¢(HX1'—X2H) ¢(HX2'—X2H) ¢(Hxn'—X2|l) /\‘2 _ fz 42)
o —xl) 6l —xal) o o(x—xal) | [ A ] [ o)
ili skra¢eno:
BA=f. (4.24)

Ocito je da je n x n matrica ® simetri¢na te kako bi izraz (4.23) imao jedinstveno

rjeSenje potrebno je da matrica ® bude nesingularna.

4.3.2. Polinomni ¢lanovi

Korisno je u interpolaciju dodati polinomne ¢lanove nizeg reda tako da interpolant

(4.21) prijelazi u sljedeéi oblik:
s@) =3 Moo —al) + > xpi(a), @ € R (4.25)
i=1 j=1
Zadaje se i dodatno ogranicenje [7]:
i)\ipj(wi) =0,7=12,....,m.. (4.26)
i=1

Uz navedena ogranic¢enja na interpolacijske uvjete i uvjete ortogonalnosti polinoma

(4.26) dolazi se do sustava linearnih jednadzbi:

® P A
= 7 , (4.27)
PT 0 X 0
Sto se moze zapisati i kao:
®N+Px=f.P'Ax=0. (4.28)

Neki od klasi¢nih radijalnih baznih funkcija su prikazane u tablici 4.1.



Tablica 4.1: Klasi¢ne radijalne funkcije
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Radijalna bazna fukncija o(r) Parametri Red
Gaussove e (en)? c>0 0
Poliharmonic¢ni spline r2k=1 keN m =
r2* log(r) ke N m=k+1
Multikvadratik V2 + 2 c>0 1
Inverzni multikvadratik ﬁ c>0 0
Inverzni kvadratik ﬁcQ c>0 0

4.4. Metoda konac¢nih volumena

U ovom dijelu rada prezentirat ¢e se osnove metode konacnih volumena koja ée se

koristiti za 3D analizu krila i 2D analizu aeroprofila u viskoznoj struji fluida.

4.4.1. Matematicki model fluida

Matematicki model strujanja fluida definiran je s pet osnovnih zakona: zakon o¢uvanja
mase, kolicine gibanja, o¢uvanja energije i drugi zakon termodinamike. Jednadzbe se
mogu zapisati u obliku da se entropija pojavljuje samo u drugom zakonu termodinamike
pa se on moze izostaviti. Zakon o¢uvanja momenta kolicine gibanja kao posljedicu ima
simetricnost tenzora naprezanja. Obzirom da se razmatra aerodinamika malih Macho-
vih brojeva, fluid se moze smatrati nestlacivim pa se i zakon oCuvanja energije moze
izostaviti jer se za nestlacivi fluid moze svesti na zakon ocuvanja koli¢ine gibanja. Tako
da je strujanje nestlacivog fluida opisano zakonom oc¢uvanja koli¢ine gibanja i zakonom

oCcuvanja mase, jednadzbe tih zakona se nazivaju Navier-Stokesove jednadzbe.

Zakon ocuvanja mase

Obzirom da je fluid nestaciv diferencijalna jednadzba glasi:

(9’[)1'
=0
axl )

(4.29)
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Sto u integralnoj formi za kontrolni volumen s fiksnim rubom prelazi u oblik:

S

gdje je S povrsina ruba kontrolnog volumena, a sumiranje po ponovljenom indeksu je
implicitno.
Zakon ocuvanja koli¢ine gibanja

Zakon oc¢uvanja koli¢ine gibanja za newtonovski fluid u konzervativnoj diferencijalnoj

Eulerovoj formi je dan izrazom:

0 (Ul) 4 0 (’Uj’l)i) _1 8p 821)1'

= i 4.31
ot Ox; p Ox; * V@xjaxj + (4.31)
gdje je v kinematicka viskoznost:
1
v==— 4.32
) (4.32)

Izraz (4.31) u integralnoj formi za kontrolni volumen s fiksnim rubom prelazi u oblik:

KV S KV S KV

4.4.2. Modeliranje turbulencije

Za opis turbulencije u strujanju koristi se Reynoldsov broj Re koji je definiran kao

omjer inercijskih sila i viskoznih sila.

Model turbulencije k — w SST

Za rjesavanje nekih problema u kojima se pojavljuje turbulencija prikladno je ko-
ristiti vremenski osrednjene jednadzbe gibanja fluida RANS (eng. Reynolds-averaged
Navier Stokes) gdje se koristi statisticki vremenski osrednjeno polje brzine i oscilirajuée
polje brzine. Diferencijalni oblik osrednjenih jednadzbi zakona o¢uvanja mase i kolic¢ine
gibanja glase:

9 (pvi)
ox;

d(pvi)  O(pvv;)  Op 0O dv; | Oy; ——
at oz, om0z, \M\az, "oz, ) ")

=0

(4.34)
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Clan puiv; opisuje turbulentnu difuziju kolicine gibanja. Za njegovo odredivanje se

koristi Boussieqova hipoteza koja stvara analogiju s Newtonovim modelom viskoznosti,
a za Reynoldsova naprezanja je predpostavljen linearni gradijent brzine:
v avj) 2

— = pkdi; 4.

=

U izrazu (4.35) k je kineticka energija turbulencije, a p; je turbulentna viskoznost.
Takvim pristupom je za modeliranje turbulencije potrebno odrediti turbulentnu viskoz-
nost.

k—w model turbulencije koristi se za zatvaranje sustava jednadzbi osrednjeg strujanja
fluida. Obuhvaca dvije jednadzbe, jednadzbu transporta kineticke energije k i jednadzbu
specificne brzine disipacije turbulencije w. Modelira efekte difuzije, transport efekata
turbulencije osrednjenim stujanjem te nastajanje i nestajanje turbulencije. Izrazom
(4.36) je definirana transportna jednadzba kineticke energije turbulencije k, a izrazom

(4.37) specificna brzina disipacije turbulencije w [8].

D 2

E(pk) =V - (pDyVE) + pG — gpk(v -u) — pfrwk + Sy (4.36)
D G 2
E(pw) =V (pD,Vw) + % - gp’yw(v -u) — pBw? — p(Fy —1)CDy, + S, (4.37)

4.4.3. Diskretizacija modela

Jednadzbe dane matematickim modelom strujanja za vec¢inu slucajeva su nerjesive
analiticki te se za njihovo rjesavanje koriste razne numericke metode od kojih je jedna
metoda konac¢nih volumena. Da bi se primjenila, potrebno je kontinuum domene diskre-
tizirati s odredenim brojem kona¢nih volumena. Nakon diskretizacije prostora potrebno
je diskretizirati i jednadzbe tako da integralne jednadzbe cijele domene prelaze u sustav
algebarskih jednadzbi za koje su rjesenja priblizna vrijednost poc¢etnih nediskretiziranih

jednadzbi. Na slici 4.4 je prikazan primjer dva konacna volumena.
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Slika 4.4: Primjer dva kona¢na volumena [9]

Na svaki konacni ili kontrolni volumen primjenjuje se integralni oblik jednadzbi i
vrijednost srednje fizikalne veli¢ine koja se uzima kao vrijednost u srediSnjem c¢voru.
Na primjer za fizikalnu veli¢inu ¢ u kona¢nom volumenu KV se racuna njezina srednja

vrijednost:

/ HAKV = ¢KVp, (4.38)
KV

te ako su teziste i ¢vor volumena koincidiraju za osnovnu metodu konac¢nih volumena

vrijedit ¢e, do na gresku drugog reda:

bp=. (4.39)

Koriste¢i gornji izraz aproksimacija volumnog integrala u konacnom volumenu se

moze zapisati kao:

/ PpdKV = ¢KVp. (4.40)
KV

Ovakva aproksimacija je tocna ako je raspodjela fizikalne veli¢ine linearna, a ako
nije postojat ¢e greska koja ¢e se, smanjivanjem kona¢nog volumena, smanjivati s redom
metode. Takav postupak se moze provesti i na ostalim ¢lanovima transportne jednadzbe
(4.41).

4 pparv = - / povs — D, 20\ 0y ds + / S,AKV  (4.41)
dt &Uj KVp
KVp o0Sp
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Nestacionarni ¢lan

Koristeéi izraz (4.40) ¢lan vremenske promjene aprokisimiran je na sljedeéi nacin:

d ~ O¢p
» / pod KV = p= LKV, (4.42)

KVp
Konvektivni i difuzijski ¢lan

Protok fizikalne velicine kroz rub kona¢nog volumena je definiran konvektivnim i di-
fuzijskim clanom. Koriste¢i integralni teorem srednje vrijednosti konvektivni i difuzijski
transport fizikalne veli¢ine ¢ kroz rub volumena Sy je aproksimiran na sljedeci nacin:

¢ — 99
v; — Dy—=—— | n; dS = vin,; — Dy —
/ (p¢ J ¢axj) J [p( ¢)Sf ] an

oSp

] Sy (4.43)

U izrazu (4.43) potrebno je aproksimirati iznos fizikalne veli¢ine ¢ u tocki f na rubu
izmedu kona¢nih volumena kao §to je prikazano na slici 4.4. tako da izraz (4.43) prelazi
u oblik:

ol0)
PUn ¢f — D¢ —‘ ] Sf (444)
[ ! on f
Izvorski ¢lan
Sed KV = Sy, KVp (4.45)

KVp

4.4.4. Numericke sheme za konvekcijski i difuzijski transport
Numericke sheme povezuju vrijednost fizikalnih veli¢ina centra konacnog volumena

i vrijednost veli¢ine na rubu kona¢nog volumena [10].

Uzvodna shema za konvekciju

Uzvodna shema (eng. upwind) je prvog reda to¢nosti i bezuvjetno je stabilna. Prema

njoj se za vrijednost fizikalne velicine na rubu uzima vrijednost iz centra konacnog
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volumena koji se nalazi uzvodno kao §to je pokazano izrazom (4.46).

¢p  zav, >0
¢r = (4.46)
oy zawv, <0

Uzvodna shema uzrokuje numericku difuziju sto smanjuje njenu toc¢nost.

Linearna uzvodna shema za konvekciju

Linearna uzvodna shema (eng. linear upwind) prosiruje uzvodnu shemu tako da se
za odredivanje vrijednosti na rubu koristi i informacija o gradijentu fizikalne veli¢ine u
sredistu uzvodnog volumena te se preko vrijednosti fizikalne veli¢ine u centru i njezinog
gradijenta odreduje vrijednost na rubu kona¢nog volumena kao Sto je to dano u izrazu

(4.47).

P
J
N
J

Za v, > 0

0¢ f
op + B_n}P Ly —

oN + g_mjv

¢ = (4.47)

a:;—m Za v, <0

Linearna uzvodna shema se ¢esto koristi jer poboljsava to¢nost, a nema tako stroge
zahtjeve po pitanju stabilnosti kao linearna shema koja ¢e biti nestabilna ako je Pelcetov

broj veci od dva.

Shema centralnih diferencijala

Za odredivanje gradijenta fizikalne velicine na rubu konacnog volumena, koji su
potrebni za modeliranje difuzijskog toka fizikalne veli¢ine koristi se shema centralnih

diferencijala

90| _ v —¢p
onl, |a) —af

(4.48)



5 Numeri¢cka Analiza

U ovom poglavlju bit ¢e dan pregled numericke analize, ulazne postavke i pripreme

proracune te njihovi rezultati.

5.1. 3D numericka analiza metodom konac¢nih volu-

mena

Za 3D numericku analizu krila metodom konac¢nih volumena koristi se softverski
paket OpenFoam/[11]. Za prorac¢un je potrebno generirati gemoetriju, proracunsku mrezu
konacnih volumena, te postaviti odgovarajuc¢e rubne uvjete na rubu domene strujanja.
Proracun se koristi kako bi se dobilo polje brzine, i tlaka iz kojeg se vrsi ekstrakcija
cirkulacije oko krila. Za taj potupak je pogodno bilo koje vremenski osrednjeno volumno
polje, ali se u ovom slucaju koristi RANS jer zahtjeva najmanje racunalne snage, a u
ovom slucaju kada se to polje koristi samo za ekstrakciju cirkulacije daje zadovoljavajuéu

tocnost.

5.1.1. Kreiranje geometrije

Geometrija PrandtlD letjelice je dana u [5]. Zadani su aeroprofili u korijenu i na vrhu
krila. Aeroprofili su linearno interpolirani. Na dvadeset sekcija je dano ukupno uvija-
nje krila, zbroj aerodinamickog i geometrijskog uvijanja. Potrebno je odrediti aerodi-
namicko uvijanje aeroprofila na danim sekcijama te tako iz danog kuta uvijanja odrediti

geometrijski kut uvijanja krila. Nakon odredivanja geometrijskog kuta uvijanja i inter-

26
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poliranja aeroprofila po sekcijama krilo je definirano. Na slici 5.1 su prikazani aeroprofili
korijena, jedne ¢etvrtine poluraspona, polovice poluraspona tri ¢etvrtine poluraspona,
te vrsni aeroprofil. Na slici 5.2 su prikazani s danom strijelom, a na slici 5.3 polozaj

nakon postavljanja na kut geometrijskog uvijanja.

Aeroprofili

—— Korjenski aeroprofil
0.100 4 Aezroprofil 1/4 poeluraspona
—  Agroprofil 1/2 poluraspona
0.075 4 —— Aeroprofil 3/4 poluraspona
—— \rini agroprofil
0.050 4
0.025 4
>
0.000 4
—-0.025 -
—0.050 -
—0.075

Slika 5.1: Aeroprofili razli¢itih sekcija
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Aeroprofili sa strijelom

—— Korjenski asroprofil
02 A Aeroprofil 1/4 poluraspona
— Aeroprofil 1/2 poluraspona
— Agroprofil 3/4 poluraspona
—— \rini agroprofil
01
00 |
_01 B
-0.2 4
T T T T T
00 02 04 06 08
X

Slika 5.2: Aeroprofili razlicitih sekcija sa strijelom

Aeroprofili sa strijelom i postavnim kutom

0.2 4 —— Korjenski asroprofil

Aezroprofil 1/4 peluraspona
- Agroprofil 1/2 poluraspona
— Aeroprofil 3/4 poluraspona
014 —— \rsni aeroprofil

00

-0.14

-0.2 4

0o 0z 0.4 0.6 0.8

Slika 5.3: Aeroprofili razli¢itih sekcija sa strijelom i postavnim kutom
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Slika 5.4: 3D geometrija krila

Generiranje 3D modela geometrije se provodi u programskom paketu SALOME ko-
riste¢i modul SHAPER te je generirano krilo prikazano na slici 5.4. Generirana je i

domena za proracun koja je prikazana na slici 5.5.
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Slika 5.5: Domena za prorac¢un metodom kona¢nih volumena

5.1.2. Kreiranje mreze

Mreza za proracun metodom kona¢nih volumena je generirana u MESH modulu SA-
LOME programskog paketa te je kreirana nestrukturirana mreza koristenjem NETGEN
mesh generatora koja se sastoji od devet milijuna kona¢nih volumena. Na slici 5.6 je
prikazana cijela proracunska mreza, dok je na slici 5.7 prikazana proracunska mreza oko
krila.
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5.1.3.

Rubni uvjeti
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Obzirom da se pri proracunu proucava ograni¢ena domena strujanja fluida, potrebno

je na njezinim rubovima postaviti rubne uvjete. U tablici 5.1 su dani rubni uvjeti na

rubu domene za prorac¢un metodom konac¢nih volumena.

Tablica 5.1: Rubni uvjeti 3D proracuna

ulaz/boéna strane izlaz krilo ravnina simetrije
U freestream Velocity | freestream Velocity noSlip symmetry
D freestreamPressure | freestreamPressure zeroGradient symmetry
k inletOutlet inletOutlet kqRWallFunction symmetry
w inletOutlet inletOutlet omega WallFunction symmetry
nut calculated calculated nut USpalding WallFunction symmetry
5.1.4. Rezultati 3D proracuna

Za proracun se koristi solver simpleFoam te proracun konvergira nakon cetristo ite-

racija. Na slikama 5.8 1 5.9 je prikazana magnituda brzine na donjaci i gornjaci, dok je

na slikama 5.10 i 5.11 prikazan iznos tlaka gornjaci i donjaci krila.

Slika 5.8: Polje iznosa brzine na gornjaci krila

U Magnitude
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4.7e+01

40

— 30

U Magnitude

20

10
5.2e+00

Slika 5.9: Polje iznosa brzine na donjaci krila

4. 7e+02
[ 0

— 500 Q

-1000

-1.4e+03

Slika 5.10: Polje tlaka na gornjaci
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4.7e+02

L

[—1000
-1.4e+03

Slika 5.11: Polje tlaka na donjaci

Nakon dobivanja polja brzina i tlaka potrebno je odrediti inducirani otpor prema

postupku koji ¢e biti opisan u sljede¢em poglavlju.

5.1.5. Odredivanje induciranog otpora iz rezultata MKV

Za odredivanje induciranog otpora iz rezultata proracuna metodom kona¢nih volu-
mena koristit ¢e se metoda nosece linije [12]. Inace je ta metoda primjenjiva samo na
ravna krila bez strijele, ali se u ovom sluc¢aju za izracun cirkulacije oko krila koristi
polje brzina iz prorac¢una metodom konac¢nih volumena, te ¢e prema Munkovu teoremu
o staggeru [2] za isti raspored cirkulacije i isti raspon povrsine razli¢itih oblika dati isti
inducirani otpor kao i noseca linija. Time se inducirani otpor za svako krilo kojem se
cirkulacija odredi MKV proracunom moze rac¢unati modelom nosece linije ako se na
ravnu nosecu liniju istog raspona postavi cirkulacija odredena za krilo sa strijelom. Pos-
tupak odredivanja cirkulacije se svodi na dijeljenje krila na segmente i izra¢una uzgona
segmenata k po izrazu:

Ly = (sina — cosa) /,onidS. (5.1)
Sk
Prema zakonu Kutte i Zukovskog cirkulacija koja uzrokuje dobiveni uzgon je dana

u izrazu (5.2).
Ly

- pVoobk
Na slici 5.12 je prikazan model nosece linije koji se dobije takvim postupkom.

Iy (5.2)
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T vrtloZne niti

u tragu

Slika 5.12: Diskretizacija nosece linije za ekstrakciju cirkulacije [12]

Inducirana brzina koju je potrebno odrediti za dobivanje induciranog otpora odreduje
se prema izrazu:

- AT
wy, =y 1 5.3

Koristeéi dobivenu induciranu brzinu pomocu izraza (5.3) moze se odrediti inducirani

otpor prema izrazu (5.4).
2

Cp, = 773 Srer > w;, Ty (5.4)

00 k=1
Za opisanu proceduru se koristi Python kod koji je dan u [13] koji se kao skripta po-
krece iz sucelja programskog paketa Paraview. Na slici 5.13 prikazana je bezdimenzijska
cirkulacija dobivena gore navedenim postupkom. Bezdimenzijska cirkulacija je izrazena

sljede¢im izrazom:

T=— (5.5)

r
Voob
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Cirkulacija
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Slika 5.13: Cirkulacija za napadni kut 0°

Moze se uociti da cirkulacija pri napadnom kutu 0° ima oblik zvonolike raspodjele.
Na slici 5.14 je prikazana inducirana brzina odredena iz proracuna metodom konacnih
volumena te se moze uociti da prati oblik kvadratne funkcije i postaje pozitivna na

otprilike 70% raspona.
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Inducirana brzina

0.04

003

0.02

0.01
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Slika 5.14: Inducirana brzina za napadni kut 0°0

Na slici 5.15 je prikazana cirkulacija za stujanje oko krila pri napadnom kutu od
5°. Moze se uociti da raspodjela cirkulacije viSe nije zvonolika te je to jedan od glavnih
problema za koji je potrebno pronaci rjesenje. Pove¢anjem napadog kuta sekcije pri
vrhovima krila pocinju generirati sve vec¢u cirkulaciju, a time gradijent cirkulacije na
vrhu krila viSe nece biti jednak nuli te se pojavljuje izrazeni vrtlog koji ¢e kao posljedicu
imati vec¢i inducirani otpor. Na primjer, pri napadnom kutu od 0° koeficijent induciranog
otpora iznosi Cp, = 0.01225, dok se za napadni kut od 5° on znacajno povecava te je
Cp, = 0.01657. Osim povecanja induciranog otpora degradacija zvonolike raspodjele ¢e
znacajno povecati moment savijanja pa smanjenje mase konstrukcije nije moguce jer ¢e
krilo u nekim rezimima leta biti optere¢eno veé¢im momentima savijanja zbog gubitka

zvonolike raspodjele cirkulacije.
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Cirkulacija
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Slika 5.15: Cirkulacija za napadni kut 5°

5.2. 2D proracun aeroprofila

Proracun metodom konacnih volumena za vrsni i korjenski aeroprofil ¢e se racunati
za geometriju aeroprofila bez debljine, iz razloga sto proracun oko srednje linije daje
vrlo dobre rezultate te je geometrija jednoznacna, dok je opisivanje otklona zakrilca kod

aeroprofila s debljinom znatno teze jednoznacno geometrijski opisati.

5.2.1. Kreiranje geometrije

Koriste¢i tocke aeroprofila dane u [5] odreduje se aeroprofil, zatim se ra¢una srednja
linija kroz koju se provlaci spline. Spline se dijeli oko tocke kod koje pocinje upravljacka

povrsine te se nakon toga upravljacka povrsina rotira oko te te tocke za zeljeni kut.
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Slika 5.16: Prikaz srednje linije s otklonima upravljacke povrsine

Generiranje geometrije se vrsi u programskom paketu SALOME. Postupak je skripti-
ran te se geometrija eksportira u fms formatu koji je najpogodniji za koristenje u cfMesh

alatu.

5.2.2. Kreiranje mreze

Za kreiranje mreze oko nosece linije aeroprofila koristi se softverski paket cfMesh.

Slika 5.17: Proracunska mreza za 2D proracun metodom konac¢nih volumena
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Mreza je generirana s dvije zone profinjenja i dodatnim profinjenjem uz samu nose¢u
liniju kao sto je prikazano na slici 5.19. Na slici 5.18 je prikazana mreza oko nosece

linije.

Slika 5.18: Profinjenje proracunske mreze oko aeroprofila

Slika 5.19: Profinjenje mreze uz nosecu liniju
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Tablica 5.2: Rubni uvjeti 2D proracuna

ulaz izlaz aeroprofil bocne strane
U | freestreamVelocity | freestream Velocity noSlip empty
p | freestreamPressure | freestreamPressure zzeroGradient empty
nut freestream freestream nutUSpalding WallFunction empty

5.2.3. Rezultati proracuna

Na slici 5.20 je prikazano polje tlaka za napadni kut od 2°, s otklonom 5° upravljacke

povrsine koja je 10% tetive.

Slika 5.20: Polje tlaka oko nosece linije

Cijeli postupak od generiranja gemetrije, postavljanja proracuna, njihovog pokreta-
nja i ekstrakcije keoficijenata je skriptiran tako da je prorac¢un napravljen za dvjestoti-
njak razlic¢itih konfiguracija napadnog kuta, duljine upravljacke povrsine i kuta otklona

upravljacke povrsine za korjenski i vrsni aeroprofil.

5.2.4. Interpolacija HRBF metodom

Za ekstrakciju koeficijenata uzgona, otpora i aerodinamickog momenta koristena je
funkcija forcecoeffs1 koja je dio programskog paketa OpenFOAM. U programskom jeziku
Python je napisan kod za HRBF interpolacijsku metodu podataka s tri varijable. Tako

se dobije interpolacija koja kao ulaz koristi tri varijable: napadni kut, postotak tetive
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koji zauzima upraljacka povrsina i kut otklona upravljacke povrsine, a vraca koeficijente

uzgona, otpora i aerodinamickog momenta.

el p— HRBF interpolacija

MKV rezultat
10

0.8

0.4 -~

02 /

0.0

cl

RS

Slika 5.21: Interpolacija koeficijenta uzgona

Na slici 5.21 je prikazana interpolacija koeficijenta uzgona bez otklona upravljackih

povrsina.

5.3. Proracun nosece linije za otklon upravljackih

povrsina

Dobiveni rezultat cirkulacije za strujanje oko krila i HRBF interpolacija koeficijenata

implementirani su u numericku metodu nosece linije za proizvoljna krila za koji je kod

napisan u programskom jeziku Python i prilagoden tako da omogucuje unos otklona

upravljackih povrsina.

Na slici 5.22 je prikazana usporedba dobivene cirkulacije i teorijske cirkulacije za

krilo bez otklona upravljackih povrsina.
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Slika 5.22: Usporedba cirkulacije bez otklona s teorijskom cirkulacijom

Inducirana brzina bez otkona upravljackih povrsina ima gotovo pravilan oblik kva-
dratne funkcije te na ~ 75% raspona postaje pozitivna sto je bilo i za ocekivati na
osnovu MKV proracuna. Njezina raspodjela po rasponu je prikazana na slici 5.23. U

tablici 5.3 su dane aerodinamicke sile i koeficijent induciranog otpora.

Tablica 5.3: Aerodinamicke sile

L [N] | 0.09394988
D [N] | 0.00433227
Cp, | 0.0102113
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Slika 5.23: Inducirana brzina bez otklona upravljackih povrsina

5.3.1. Otklon upravljackih povrsina u istom smjeru

Upravljacke povrsine se mogu otklanjati sinkronizirano u istom ili u suprotnom
smjeru. Na slici 5.24 je dana cirkulacija za pozitivan otklon upravljacke povrsine od

5°. Moze se uociti povecanje cirkulacije pri vrhovima krila.
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Slika 5.24: Usporedba cirkulacije bez otklona s teorijskom cirkulacijom

Otklonom zakrilaca se na njihovom pocetku javlja slobodni vrtlog koji za uzrok ima
skok u induciranoj brzini. Skok u vrijednosti inducirane brzine umanjuje njen iznos
u kojem se nalaze upravljacke povrsine sto za posljedicu ima smanjenje kuta zakreta
aerodinamicke sile prema smjeru leta, odnosno povecanje induciranog otpora. U tablici

5.4 su dane aerodinamicke sile i inducirani otpor.

Tablica 5.4: Aerodinamicke sile za isti otklon upravljacke od 5°

L [N] | 0.09497606
D [N] | 0.00451208
Cp, | 0.01068441
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Slika 5.25: Inducirana brzina bez otklona upravljackih povrsina

5.3.2. Otklon u suprotnom smjeru

Upravljacke povrsine je moguce otklanjati i u suprotnom smjeru te je na slici 5.26
prikazana cirkulacija za suprotan otklon upravljackih povrsina od 5°. Suprotan otklon
povrsina, osim Sto stvara priblizno suprotne efekte na vrhovima krila za cirkulaciju,
imat Ce suprotan efekt i na induciranu brzinu. Na strani negativnog otklona na podruc¢ju
upravljacke povrsine ¢e doc¢i do povecanja pozitivnog iznosa inducirane brzine, dok ¢e na
podrucju pozitivno otklonjene povrsine doé¢i do smanjenja pozitivnog iznosa inducirane

brzine sto je prikazano na slici 5.27.
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Slika 5.26: Ciruklacija za suprotan otklon upravljackih od 5°

Promjena cirkulacije zbog otklona upravljackih povrsina u suprotnom smjeru dovodi

do povecanja induciranog otpora bez znacajne promjene sile uzgona. Aerodinamicke sile

za takav otklon su dane u tablici 5.5.

Tablica 5.5: Aerodinamicke sile za suprotan otklon upravljackih povrsina od

50

L [N] | 0.09394841
D [N] | 0.00434781
Cp, |0.01024433
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Slika 5.27: Inducirana brzina sa suprotnim otklonom upravljackih povrsina
od 5°

Momenti skretanja i valjanja

Za suprotan otklon upravljackih povrsina cilj je stvoriti moment valjanja. PrandtlD
krilo je konstuirano kako bi pri stvaranju momenta valjanja stvaralo moment skretanja
istog predznaka. U tablici 5.6 su dani dobiveni moment skretanja M, i moment valjanja

M, za suprotan otklon upravljackih povrsina za kut od 5°.

Tablica 5.6: Moment valjanja i skretanja

M, [Nm] | 0.001715121
M, [Nm] | 0.000089457

Moze se uociti da su po predznaku momenti isti Sto je dokaz generiranja pozeljnog
momenta skretanja. Taj moment je iznosom mali jer se na strani krila na kojoj se pozi-
tivna inducirana brzina povecava, cirkulacija smanjuje, dok na drugoj strani dolazi do
suprotne pojave te se smanjuje iznos pozitivne inducirane brzine, a povec¢ava cirkula-
cija. No ipak promjena u induciranoj brzini koja smanjuje moment skretanja nije toliko

velika da bi ga potpuno ponistila.



6 | Zakljutak

Letjelica PrandtlD, analizirana u ovom radu, prva je javno dostupna geometrija
za istrazivanje letec¢ih krila sa zvonolikom raspodjelom optere¢enja, koja minimiziraju
inducirani otpor.

Koriste¢i dostupne podatke o letjelici rekonstuirana je geometrija letjelice. Da bi
se dobilo polje brzina u viskoznom toku za odredivanje cirkulacije, izvrsen je proracun
metodom konac¢nih volumena. Nadalje, metodom kona¢nih volumena su odredeni i
aerodinamicki koeficijenti za aeroprofile referentnih sekcija krila koji su interpolirani
s HRBF metodom. Interpolacija blago oscilira jer interpolirani podaci nisu potpuno
glatki. Dobivena cirkulacija oko krila i interpolacija koeficijenata se koriste u numerickoj
metodi nosece linije za analizu otklona upravljackih povrsina.

Ekstrakcijom cirkulacije brzine iz polja brzina dobivenog metodom kona¢nih vo-
lumena zakljuc¢uje se da krilo stvara zvonoliku raspodjelu opterecenja i da je brzina
ispiranja kvadratnog oblika. Analizom suprotnih otklona upravljackih povrsina dobiven
je moment valjanja istog predznaka kao i moment skretanja. Isti predznak momenta
valjanja i skretanja omogucuje kvadratna raspodjela brzine ispiranja jer zbog pozitivnog
predznaka pri vrhu krila zakre¢e aerodinamicku silu u smjeru brzine leta na sekcijama
koje se nalaze u tom podrucju.

Iz proracuna za veée napadne kutove dobiva se cirkulacija koja vise nije zvonoli-
kog oblika. Ta pojava nastaje zbog povecanja ukupnog napadnog kuta pri vrhovima
krila jer pove¢anjem napadnog raste inducirana brzina koja zbog pozitivnog iznosa do-
datno povecava napadni kut pri vrhovima krila. Zbog tog efekta je priblizno zvonoliku

raspodjelu moguce posti¢i za uzak raspod napadnih kutova, a pri drugim napadnim
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kutovima gradijent cirkulacije na vrhovima krila nije jednak nuli u idealnom fluidu tezi
u beskonac¢nost sto ponistava pozitivne efekte zvonolike raspodjele. Za prosirenje ras-
pona napadnih kutova kod kojih je raspodjela opterec¢enja zvonolika potrebno je pronadi
kompleksnu konfiguraciju upravljackih povrsina ili neki drugi mehanizam promjene za-
krivljanosti aeroprofila na sekcijama kako bi se ocuvala zvonolika raspodjela cirkulacije.
Modeliranje raspodjele upravljackih povrsina, koja bi omogucéila odrzavanje zvonolike
raspodjele cirkulacije pri ve¢em rasponu napadnih kutova, moze biti tema daljnjeg is-
trazivanja koje je moguce provesti integracijom HRBFI aerodinamickih podataka i nu-

mericke Prandtlove metode nosece linije, koja je koristena u ovom radu.
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A | Jednodimenzijski primjer
HRBF metode

U dodatku ée biti dan jednodimenzijski primjer HRBF interpolacije [7]. Ako se uzmu
tri tocke podataka: xy = 1, x9 = 3 i x3 = 3.5. Vrijednosti u danim tockama su dane
kao: fi1 =1, fo = 0.2 f3 = 0.1. Izabire se radijalna funkcija ¢(r) = e . Da bi se
izracunao interpolant s(x) potrebno je odrediti A. Ako se podaci uvrste u (4.23) dobiva

se sljedeca relacija:

B(0)  ¢(2)  $(2.5) 1002 0002 | | A 1
6(2)  ¢0) ¢05) | A= 002 1 078 | =102, (A1)
#(2.5) ¢(0.5)  ¢(0) 0.002 0.78 1 A3 0.1

Rjesavanjem izraza (A.1) odreduje se A; = 0.995, Ay = 0.268 i A3 = —0.111. Tako da je

interpolant dan izrazom (A.2).

s(x) = 0.995¢(|z — 1]) + 0.2686(|z — 3|) — 0.111¢(|z — 3.5) (A.2)
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Slika A.1: Primjer interpolacije radijalnim funkcijama

Na slici A.1 [7] je prikazan dobiveni interpolant za dani primjer.



