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Vedeckotechnicky seminar Modelovani
proudéni v leteckych a prumyslovych apli-
kacich 2011

Dne 20. z&fi 2011 se ve Vyzkumném a zkuSebnim leteckém Ustavu, a.s. v Praze — Letfianech konal védecko-
technicky semina¥, jiz poSesté vénovany problematice proudéni a jeho simulacim.

Tradi¢né se seminar zaméfil jak na matematické modelovani proudéni (CFD), tak na experimentalni simulace,
stranou nezustala ani aerodynamicka optimalizace a mechanika letu. Byly pfedneseny pfispévky zaméfené
na aplikovanou aerodynamiku letadel, letadlové pohonné jednotky, parni turbiny, ale i na vyvoj nastroju CFD,
experimentalni techniky a aeroakustiku.

SeminaF rovnéz ziskal vyznamné postaveni jako misto setkani odbornikl riznych specializaci z primyslu
a z akademické sféry a pfispél tim k pfimé vyméné nejnovéjsich poznatk( a zkuSenosti.

Poradani seminafe bylo podporeno Vyzkumnym a zkusebnim leteckym Ustavem, a.s. a Asociaci leteckych
vyrobcd Ceské republiky.

Prispévky uvedené na seminafi pfinaSime v tomto Cisle Transferu.



TRANSFER - VZLU

Obsah sborniku

13

17

22

28

KY|

34

38

41

44

48

54

Vyzkum a optimalizace rozvireni v radialné axialnim vstupnim Ustroji s ohledem na dosazeni navrhovanych
parametrdi a vzajemné spoluprace s prvnimi stupni axialniho kompresoru malého turbinového motoru
Ing. Vojtéch Horky & kol. - GE Aviation Czech s.r.o.

Vliv vulle nadbandazové ucpavky na provozni parametry dvoustupiové turbiny s extrémné krétk)'/mi lopatkami
Ing. Luka$ Bednér: Ing. Michal Hoznedl, Ph.D., Ing. Ladislav Taj¢, CSc, Ing. Martin Miczan, SKODA
POWER s.ro., Plzeri

Studie vlivu vstupnich parametr( na ztraty jeQnoproudych vystupnich hrdel parni tu[biny
Ing. Kamil Sedlak, Ing. Michal Hoznedl, Ph.D., SKODA POWER s.r.0., Plzefi Ing. Pavel Zitek, Zapadoceska
univerzita v Plzni

Méreni charakteristik turbinovych stupii ve VZLU
Ing. Tomas Jelinek, Ing. Martin Némec

Modelovani tfirozmérného proudeéni v pfimé lopatkové mfizi
Ing. Petr Straka, Ph.D.

Méreni tlakové citlivym natérem - PSP - lII. dil
Ing. Veronika Schmidtové

Vyuziti metody plochy odezvy a multikriterialniho mikrogenetického algoritmu pro 2D optimalizaci
vztlakové mechanizace ,
Ing. Pavel Hospodar, Mgr. Andras Sz6ll6s, Ing. Petr Virchota, VZLU, a.s.

Aerodynamickeé zatizeni konfigurace kfidlo- trup s vyuzitim vysledkd CFD simulace
Ing. FrantiSek Vanék, Ph.D., Ing. Petr Doupnik, Ph.D.

Aeroakusticka analyza kruhové trysky
Mgr. Jan Simak

Vypocetni metody pfi ndvrhu malého nekonvenéniho letounu
Ing. Armand Dréabek, Ing. Pavel Hospodér, Ing. Petr Vrchota

Implementace actuator disku do CFD systému Fluent
Ing. Ivan Dofek

Validation of Vortex Generator Models in Edge
William Tougeron, IPSA, Ivry-sur-Seine, France



TRANSFER - VZLU 5

Vyzkum a optimalizace rozvireni v radialné axi-
alnim vstupnim ustroji s ohledem na dosazeni
navrhovych parametrti a vzajemné spoluprace
s prvnimi stupni axialniho kompresoru malého

turbinového motoru
Ing. Vojtéch Horky & kol. - GE Aviation Czech s.r.o.

Clanek popisuje vyzkumné-vyvojové prace spojené s ovéfenim navrhovych metod axialniho kompresoru
malého turbinového motoru véetné spolupracujiciho vstupu s rozvifenim proudu. Navrhové metody byly
aplikovany pfi vyvoji kompresoru nového turbovrtulového motoru GE Aviation Czech s.r.o. s typovym
oznacenim H80 (vzletovy vykon na hrideli 800 SHP). V prvni €asti je zminén navrh vstupniho zafizeni
s rozvifenim proudu vstupujiciho do 1. stupné axialniho kompresoru véetné popisu technologie experi-
mentu a vlastnich zkousek. Dale je popsan navrh axialnich stupini kompresoru. Nasleduje popis zkousek

axialnich kompresort ve spolupraci se vstupem (na specialni technologii experimentu ve VZLU) a zkou-
Sek kompletnich kompresor( na prototypovém motoru H80 na pozemni dynamometrické zkuSebné GE
Aviation Czech s.r.0. v Praze 9 - Letiianech véetné uvedeni G¢innosti kompresoru a jejich namérenych
protipumpaznich zaloh pro riizné navrhové metody. Je rovnéz uvedeno porovnani dosazenych vysledku
vybrané navrhové metody s Urovni obdobnych zahraniénich projektl a porovnani téchto vysledki s pa-
rametry motoru Walter M601F (srovnavaci baze z hlediska u¢innosti axialniho kompresoru). Zavérem je

struéné zminéna historie projektu, celkové zhodnoceni vyzkumu a dosazené parametry.

uvob

Reseni optimalizace vzduchové cesty vstupniho zafizeni a spoluprace
s prvnimi stupni axialniho kompresoru je ukol, ktery musi fesit kaz-
dé pracovisté, které se zabyva axialnimi kompresory at pro letecké
nebo stacionami vyuziti. Pro spole€nost GE Aviation Czech s.r.0. je
Cuje reversnim uspofadanim vzduchové cesty s radialné axialnim
vstupnim zafizenim pfed prvnim stupném axiélniho kompresoru a s
drakovou &asti vstupniho systému umisténou vétsinou pod motorem.
Tim vznika tvarové relativné sloZitd vzduchova cesta, ve které se za
cenu pokud mozno minimélnich tlakovych ztrat musi vytvofit proudové
pole tak uspofddané, aby podminky pro praci prvniho stupné axialniho
kompresoru byly co nejvhodnéjsi. Kromé vzletového rezimu (navrhovy
bod motoru) musi vstupni zafizeni a kompresor spolehlivé pracovat i v
rezimech mimo navrhové podminky, v pfechodovych rezimech (akce-
lerace, decelerace), za rdznych rychlosti letu a pfi velmi proménlivych
okolnich atmosférickych podminkach, co se tyce tlaku, teploty, véetné
tropického desté, krupobiti ¢i podminek silné ndmrazy. Na Obr. 1 je
ukézén fez motoru MG01E, z néhoz je patmné vzajemné uspofadani
vstupniho zafizeni a axiélniho kompresoru. V ramci grantového pro-
jektu ,Vyzkum a optimalizace rozvifeni v radialné axialnim vstupnim

Ustroji s ohledem na dosazeni navrhovych parametr(i a vzajemné
spoluprace s prvnimi stupni axialniho kompresoru malého turbinové-
ho motoru FT-TA5/034" bylo feSeno celé spektrum Ukoll spojenych s
problematikou vstupniho Ustroji a axialniho kompresoru. Bylo pfi tom
vyuZito jak metod pro navrh stupné kompresoru, tak CFD analyz pro
vyhodnoceni proudéni ve stupnich kompresoru a ve vstupnim zafize-
ni. Viysledky n&vrhu byly ovéfeny zkoudkami na zkudebnich zafizenich
i na kompletnim motoru na dynamometrické zkuSebné.

Prvnimi podnéty pro koncipovani grantového projektu byly Uvahy o
dalSim sméfovani vyvoje malého turbovrtulového motoru a zejména
o moznostech zlepSeni vykonovych parametrd motoru vyrabéného ve
Spole¢nosti WALTER ENGINES a.s. Toto zlepSeni parametrd bylo za-
méfeno pfedevsim na kvalitativni parametry jako je spotfeba paliva,
udrZeni konstantniho vzletového vykonu do vy3Sich atmosférickych
teplot a v&tSich vySek bez nutnosti uZivani stavajiciho systému vstfiku
vody do séni motoru. ZvySovani hfidelového vykonu nebylo prioritnim
cilem téchto Gvah. Dulezitym pozadavkem vSak bylo zachovani vnéj-
Sich a zastavbovych rozmér( motoru. Téchto zlepSeni mélo byt do-
sazeno predeviim zvydenim U¢innosti jednotlivych ¢asti, zvIasté pak
celé sekce kompresoru véetné vstupniho zafizeni, které u stavajicich
motor( M601 jiz nebyly na potfebné vysi.
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Obr. 11 - Rozlozeni cp, Mach 0.327, neaktivni actuator disk

NAVRH A EXPERIMENTALNI OVERENI 1ZOLO-
VANEHO VSTUPNIHO ZARIZENi

Hlavni funkci vstupniho zafizeni axiélniho kompresoru je vytvofit po-
Zadované rychlostni pole za cenu pfijatelné ztraty celkového vstupniho
tlaku. Navrh kompresor( v provedenich GE a WE (oznageni variant
axiélniho kompresoru) respektuje prakticky stejny meridionaini tvar
vzduchové cesty a také pole rychlosti na vstupu do prvniho stupné
osového kompresoru obou variant je identické. To dovoluje Iépe porov-
nat obé varianty a zvolit optimalni feSeni kompresoru. Vice o navrhu
kompresorU je uvedeno ve zpravé [2]. Pro ilustraci je na Obr. 2 zobra-
zen fez kompresoru provedeni GE a na Obr. 3 provedeni WE.

Obr. 2 - Rez kompresoru provedeni GE

Pro pfedpokladany rychlostni profil na vstupu do fady ob&Znych lopa-
tek prvniho stupné osového kompresoru byla navrzena vstupni skfif
kompresoru. Tato skfil ma 17 profilovanych Zeber — lopatek, které
vytvafi potfebné rozvifeni, viz. Obr. 4. Navrh axialniho kompresoru

Obr. 3 - Rez kompresoru provedeni WE

pfedpokladad rozdil rozvifeni
nabihajiciho proudu na 3piéce
a na paté ob&zné lopatky prv-
niho stupné 12°. Profil Zebra
byl zvolen dle charakteristik
profilovych mfiZi. Po optima-
lizaci, za pouziti CFD analyz,
byl vybran nejvhodnéj$i mo-
del vstupni skfiné. Dle vypo-
¢tu programem Fluent je Uhel
deviace proudu na 3picce 3°.
Vzhledem k uréité nejistoté
byly pro experiment pfiprave-
ny 3 varianty vstupni skiiné
s vystupnim Uhlem na $picce
odstupriovaném po 1°.

Obr. 4 - Vstupni skfin se 17 zebry
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Zkousky byly provedeny na zkuSebnim zafizeni tvofeném generéato-
rovou &asti motoru M602 (pozUstatek vyvoje turbovrtulového motoru
M602 pro letoun Letu Kunovice L610 z 80. let minulého stoleti) a mé&fi-
ci trati se vstupni skfini, viz Obr. 5 a Obr. 6. Zajimavym prvkem tohoto
méfeni bylo i porovnani méfeni prito¢né hmotnosti pomoci norma-
lizované clony a vstupniho hrdla ve tvaru lemniskaty. Jejich méfeni
davaji prakticky stejné vysledky, coZ je povzbudivé vzhledem k tomu,
Ze méfeni pritoné hmotnosti kompresoru na zkusebnim zafizeni ZK
H-80 TANDEM i na dynamometrické zkuSebné Ize provadét pouze s
hrdlem ve tvaru lemniskaty, ¢imZ bylo toto hrdlo Usp&3né zkalibrovano
pro Ucely méfeni pratoku. Byly proméfeny vSechny tfi varianty vstupni
skiiné a jako nejlépe vyhovujici z hlediska proudového pole pred axi-
alnim kompresorem se ukazala varianta v souladu s vypo&tem pomoci
programu Fluent. To ukazuje, Ze CFD analyza je dostatené silnym na-
strojem pro optimalizaci vstupni skfiné a experimentalni ovéfeni prak-
ticky jen potvrdilo vysledky, vice ve zpravé [1]. Na Obr. 7 je znédzornéno
usporadani zkuSebni trati se vstupni skfini kompresoru.

Obr. 5 - Generatorova ¢ast motoru M602

Obr. 6 - Vstupni skfii se sondami

JiZ pfi prvnim navrhu vstupni skiiné byly provedeny orientaCni vypocty
pro skiiné s 11, 13 a 15 Zebry. V roce 2010 byly dokonCeny detailni vy-
pocty proudovych poli za pomoci programu Fluent. Vysledky jsou po-
drobnéji ukazany ve zpravé [4]. Za kritérium optimalniho navrhu byla
uvazovana rovnomeérnost vystupniho Uhlu proudu z lopatkové mfize
po obvodu vstupni skiiné. Jako nejlep3i se jevi skfifi se 17 Zebry, ktera

vykazuje velmi vysokou rovnomémost rozvifeni v€etné jeho velikosti,
ktera se pfedpokladala pro navrh prvniho stupné axialniho kompreso-
ru. Co se tyce tlakové ztraty, Ize za uspokojujici vysledek, vzhledem k
relativné znacné zméné sméru proudéni ve vstupnim systému, pova-
Zovat ztrétu do 1 %. Dle vypoctu programem Fluent je tlakovéa ztrata
vstupni skiiné se 17 Zebry méné nez 1 % vstupniho celkového tlaku.
Se zmendenym poctem Zeber, tedy s klesajicimi tfecimi ztratami, je
tlakova ztrata niz8i a pro skfifi s 11 Zebry je nejlepSi. Rozdil to neni
vyznamny a tak za optimalni feSeni |ze povaZovat skfifi se 17 Zebry,
povazujeme-li za prioritni maximélné se pfibliZit poZadovanym pod-
minkam na vstupu do axialniho kompresoru. Nicméné v zavéru nemu-
si byt rozhoduijici jen aerodynamické hledisko, ukaze-li se napfiklad
po provedeni tenzometrickych méfeni, Ze 17 lopatek je nepfijatelnych
z pevnostné dynamickych dlvodd, v tom pfipadé by bylo nutno zvolit
jiny poCet lopatek. Jak je patrné s ohledem na ztraty vstupni skiing, ani
tato zména by nebyla z hlediska termodynamickych vykon( zasadni,
protoze ani proudova pole na vystupu se podstatné neméni.

Obr. 7 - Méfici trat’ se zkousenou vstupni skFini

Obr. 8 - Machovo ¢islo v meridionalnim fezu vstupni skiiné

Obr. 9 - Pribéh vystupniho thlu proudu pro vstupni skfin
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NAVRH AXIALNiICH KOMPRESORU

Navrh axialnich stupfitl byl omezen prostorovymi poméry zastavby do
motoru H80 (oznaceni nového motoru), jehoz vnéjsi rozméry nesmi
piekraCovat obrys motoru WALTER M601, ktery je povaZovéan za vy-
chozi stav vyvoje nového malého turbovrtulového motoru. Zminéna
podminka umoZziuje zastavbu motoru H80 do stavajicich letound bez
nutnosti naslednych Uprav drakovych dild. Vzhledem k poZzadovanému
vyznamnému zvySeni vykonovych parametr(i motoru je navrh osovych
stupitl kol zna¢né naroény. Omezeny prostor a pozadavky na minimal-
ni zmény vedou opét na navrh kompresoru, ktery zachovava zakladni
usporadani kompresoru motoru M601 tj. dva stupné axiélni a jeden stu-
pen odstfedivy. Vzhledem k nutnosti zachovani stavajicich dild horké
¢asti motoru, véetn& moznych nepfilis vyznamnych zmén v otackach a
teplotach pred turbinou generatoru, bylo nutno hledat zlepeni nikoliv v
navySeni tlakového poméru kompresoru, ale pfedevsim ve zvy3eni jeho
Ucinnosti. V ramci feSeni grantového ukolu byla navrZzena dvé provedeni
dvoustupiiového axiélniho kompresoru s pracovnim oznagenim WE a
GE. Oba kompresory jsou navrzeny pro stejné podminky v navrhovém
bodé&. Uginnost celého smiseného kompresoru byla predpokladana ve
vySi nezbytné ke spinéni pozadavkd na vykony motoru. Oba kompresory
maji velmi podobnou vzduchovou cestu pokud se tyce meridionélniho
tvaru. Navrhovy bod celého kompresoru v podminkach MSA (15°C,
101,325 kPa): hmotnostni priitok vzduchu kompresorem 4,09 kg s-1,
tlakovy pomér celého kompresoru 7,61 pfi otd¢kéach generatoru 103%
(37760 min-1). Z rozboru rozlozeni praci mezi axiélnimi stupni a stup-
ném odstfedivym byl uren tlakovy pomér axiélniho kompresoru 2,13 a
tlakovy pomér odstfedivého stupné je 3,57.

Kompresor provedeni WE byl navrZen s vyuzitim souboru programd
CADAC vyvinutych firmou AHT Energetika s.r.o. a zaglenénim progra-
mu Fluent pro provadéni analyz a ovéfeni dosazenych parametr(i dle
navrhové metody. Vice o névrhu kompresoru je uvedeno ve zpravé
[2]. Na Obr. 3 je znazornén fez kompresoru provedeni WE. Kompresor
provedeni GE byl navrZen internimi programy spole¢nosti GE Aviation.
Kompresor se i8i od provedeni WE odliSnym poctem statorovych lopa-
tek a vyrazné 3D profilovanim listl lopatek. Zasadni konstrukéni zménou
oproti motoru M601 je pouZiti tzv. bliskd (blade-disc), tedy integralnich
disku a lopatkovych véncu. Blisky byly pouZity i u provedeni WE a dalsi
novum je pouzity material - titan. 3D model blisku GE je zobrazen na
Obr. 10.

Obr. 10 - Blisk 1. stupné axialniho kompresoru GE

K pfislusnym axialnim stupfiim byly navrzeny odstfedivé kompresory za
pomoci metodiky vyvinuté ve WALTER ENGINES a.s. Odstfedivé kompre-
sory se [i8i ob&Znymi koly navrZzenymi pro vystupni podminky odpovida-
jicich axialnich kompresor(. Difuzor a narovnavaci lopatky pred vstupem
do spalovaci komory jsou pro obé provedeni odstfedivych kompresor
identické. Oproti motoru M601 zadni sténa, difuzorové lopatky i narovna-
vaci lopatky jsou integralnim frézovanym dilem, coZ vyrazné zjednodusilo
tuto E&st motoru s pfiznivym dopadem i na hmotnost a vyrobni naklady.

Na Obr. 2 je Fez kompresoru provedeni GE, celkovy pohled na generétoro-
vou &ast motoru H80 s kompresorem provedeni GE je uveden na Obr. 11.

Obr. 11 - Generator plyni motoru H80

ZKOUSKY AXIALNICH KOMPRESORU

Zkousky axialnich kompresort na zkuseb. zafizeni ZK H 80
TANDEM

Etapa zkou$eni axialnich kompresor(i patfila k nejnaroénéjsi casti
FeSeni grantového projektu. Pro zkouSky axialnich kompresor(i byla
navrzena zku3ebni technologie experimentu ZK H-80 TANDEM, ktera
byla adaptovana ze spoustéci jednotky J400T, ktera slouZi ke spous-
téni velkych dvouproudovych motor(i. Zakladem hnaci ¢asti J400T je
upraveny turbovrtulovy motor M601D (vyrébén v n.p. Motorlet v letech
1981 aZ 1990), jehoZ vykonova turbina pohani zkouSeny kompresor.
Zkusebni zafizeni bylo navrzeno ve VZLU v ramci spoluprace pfi fese-
ni tohoto grantového projektu. Pro fizeni pohonné jednotky byl vyuZit
systém z J400T, ktery byl vhodné upraven pro potieby zkouSeni kom-
presortl. Zafizeni bylo umisténo na zkuebné VZLU. Pouzita pohon-
na jednotka zku3ebniho zafizeni s sebou pfinesla i néktera omezeni.
Jednim je max. pfikon zkouSeného kompresoru, ktery je pfiblizné 550
kW, coz staci pro pohon uvazovaného dvoustupriového axiélniho kom-
presoru. Neni v8ak jiZ mozno toto zafizeni vyuZit pro zkousky celého
kompresoru motoru velikosti H80. Tyto probé&hly v sestavé prototypo-
novité provozni otacky vykonové turbiny jsou pouze 31023 1/min, coz
je vyrazné méné neZ je potieba pro proméfeni celého pracovniho roz-
sahu zkou$eného kompresoru. Tato potiZ byla pfekonana pfetaenim
volné turbiny az do otaCek 37228 1/min, ovem nizkocyklova Zivotnost
kritického dilu (disku vykonové turbiny) tim klesla na pouhych 5 cykid.
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Obr. 12 - Celkova sestava zkusebniho zarizeni

To je samozfejmé znaéné omezeni, které komplikuje provadéni zkousek
z organizacnich a ¢asovych dlivodi vzhledem k nutnosti pfipadnych de-
montaZzi vykonové turbiny a vymén rotor(i turbin v pribéhu méfeni.Po-
drobny popis celého zafizeni véetné fidiciho systému a systému sbéru dat
je uveden ve zpravé [3], na Obr. 12 je pak celkova sestava zkuSebniho
zafizeni, a na Obr. 13 je zobrazeno jeho umisténi na zkusebné VZLU.

ZkuSebni zafizeni bylo vybaveno pro méfeni pratoéné hmotnosti kom-
presoru, celkovych teplot a tlak hfebenovymi sondami za rotory obou
stupil, sondami statickych tlak( pfed a za obéznymi lopatkami obou
stuph @ méfenim parametrl pfed vystupnim zafizenim. Kromé toho
byly samoziejmé snimény dal3i veli€iny pro fizeni zkusebniho zafizeni
a monitorovani jeho stavu za provozu.

V pribéhu zkousek se vyskytly potize s nadmémym ohfivanim na-
savaného vzduchu do zkouSeného zafizeni, coz naruSovalo presnost
méfeni. Situace se zlepSila po utésnéni systému odvodu vyfukovych
plynd, nicméné zkuSebna vzdy trpéla postupnym vyhfivanim jejiho
prostoru. Pfi zkouSce samostatného prvniho stupné kompresoru pro-
vedeni GE se ukazalo, Ze kompresor nepracuje ve stabilni oblasti, a
ani pfi Uplném otevieni vystupu i odpoustéciho ventilu nebylo mozné
doséhnout stabilni prace. Proto se v dalSim méfeni izolovanych prv-

Obr. 13 - Zkugebniho zafizeni na zkusebné VZLU

nich stupfd nepokracovalo a byla zopakovana zkouska dvoustuprio-
vého kompresoru provedeni WE, jejiz vysledky pfi prvnim béhu byly
poznamenany nekontrolovanym ohfevem vzduchu za vstupem do
zafizeni.

Podrobné jsou vysledky zkouSek zaznamenény ve zpravé [6]. Zde
jsou pro informaci ukézany charakteristiky dvoustupfiového kompresoru
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provedeni GE, viz Obr. 14, Obr. 15 a dvoustupriového kompresoru pro-
vedeni WE, Obr. 16 a Obr. 17.

Z vysledku je patrné, Ze u obou provedeni axialnich kompresor( byly
spinény pozadované parametry v ndvrhovém bodu a zejména para-
metry kompresoru provedeni GE dosahuji Spi¢kovych hodnot. Proto
jako optimalni kombinace se tak ukazuje 17 zebrova vstupni skfifi a
axialni kompresor provedeni GE.

Obr. 14 - Zavislost stlaceni na pritokovém parametru - kompresor GE

Obr. 15 - Zavislost G¢innosti na pritokovém parametru - kompresor GE

Obr. 16 - Zavislost stlaceni na pritokovém parametru - kompresor WE

Obr. 17 - Zavislost t¢innosti na pritokovém parametru - kompresor WE

Zkousky axialnich kompresorti v sestavé celého motoru

Pro dopInéni informaci o vykonovych parametrech a provoznich viast-
nostech v sestavé celého motoru byly kompresory provedeni WE i GE
namontovany na prototypovy motor H80 v.¢. H001 a vyzkouSeny na
dynamometrické zkuSebné GEAC vybavené dynamometrem Schenck
1900e. Pfi téchto zkouskach motor nebyl vybaven speciélni technikou,
namontovany byly snimace, které se b&Zné instaluji pfi zkouskach sé-
riovych motord. Byly vSak disledné méfeny teploty za kompresorem a
teploty ve vystupnich kolenech. Navic pro sledovani chovani kompre-
soru v nizkych otackach byl instalovan snima¢ dynamiky tlaku Kulite.

Vzduchova cesta motoru byla pfi obou zkouSkach prakticky shodna,
pokud se tyée Casti spalovaci komory, turbin a vystupniho zafizeni.
Shodna byla i vstupni skfifi kompresoru se 17 Zebry. Kompresor byl
v provedeni GE nebo WE, k nim pfislu$né odstfedivé kompresory se
li8ily ob&Znym kolem, difuzorové Casti se liSily plochou hrdla, u kom-
presoru WE byla dodrzena navrhova hodnota, u kompresoru provede-
ni GE byla mensi o 1,7% oproti névrhu. Podrobnéji je vSe uvedeno ve
zpravé [5] veetné vysledkl zkousek. Zde je uveden pouze vysledek
vyhodnoceni U¢innosti kompresoru pro obé provedeni.

Obr. 18 - Porovnani u€innosti kompresoru-provedeni GE a WE

Z diagramu na Obr. 18 je patmé, Ze G¢innost kompresoru provedeni
GE dosahuje vy33ich hodnot v celém rozsahu otacek. To nepfimo po-
tvrzuje i vy3Si u€innost axialnich stupril provedeni GE.

Pro porovnani stability prace kompresoru byla u motoru s obéma
provedenimi kompresoru zméfena protipumpazni zaloha standardni
metodou pouzivanou v GEAC vstfikovanim prebytkl paliva. Na Obr.
19 je uveden priibéh protipumpazni zalohy spole¢né s protipumpazni
zalohou, jez je poZadovéna pro motory WALTER M601T, u kterych se
pfedpokladé provadéni akrobacie a lety do vysky 10 km.

Dalsi ovéfeni provoznich vlastnosti jako jsou napf. rychlé akcelerace
nelze na dynamometru provést pro nebezpedi pretoCeni vrtulového
hfidele a bylo dale provadéno na vrtulové zkuSebné pouze na motoru
s kompresorem provedeni GE.
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PFi Gvodnich zkouskach motoru s kompresorem provedeni GE se pfi
nizkych otackach objevilo rotujici odtrZeni, které se projevovalo vyraz-
nym hucivym zvukem, narlstem teploty mezi turbinami a poklesem
stlageni. | kdyZ se tento jev projevoval jen v rozsahu otaek pod béz-
nymi provoznimi otdkami, byla zavedena fada konstrukénich uprav,
které pfispély k témér upIné eliminaci tohoto jevu.

Zkousky na motoru potvrdily, Ze optimélni feSeni pfedstavuje spolupra-
ce 17 Zebrové vstupni skfiné a osového kompresoru provedeni GE.

Obr. 19 - Porovnani protipumpaznich zaloh

POROVNANi DOSAZENYCH VYSLEDKU S
UROVoNi OBDOBNYCH ZAHRANICNICH PRO-
JEKTU

Vzhledem k tomu, Ze feSeni spolupréce vstupniho zafizeni a axiélniho
kompresoru, navrh axialnich stupfi a dosazené parametry, zejména
Ucinnosti kompresor(l patfi k dobfe chranénému ,know how* motorar-
skych firem, je tfeba Urover dosazenych vysledki odvozovat z nepfimych
informaci o vykonovych parametrech motor( jako je napr. mérna spotfeba
paliva. Navic v EU se prakticky malé turbovrtulové motory nevyrabéji a
je tedy nutno pfislusné ddaje hledat u motor(i vyrabénych v USA a pak
hlavné u motortl Pratt & Whitney of Canada fady PT6, ktera je nejrozSife-
néjSim predstavitelem UspéSného malého turbovrtulového motoru.

Na Obr. 20 je porovnéni motoru H80 s pfimymi konkurenty na trhu. Je pa-
tmé, Ze motor H80 mé dobré vykonové vlastnosti, i kdyZ méa ve srovnani s
motory PT6 pouze dvoustupriovy axialni kompresor a jednostupriovou vy-
konovou turbinu. Naproti tomu motory PT6 s vy$8im hfidelovym vykonem
neZz M601H-80 (H80) maji 3 stupné axidni a dvoustupriové vykonové
turbiny, motory PT 6 s nizSim vykonem maji 3 stupné axiéini a jednostup-
Aové vykonové turbiny. Pro dal$i porovnani je uvedena tabulka vykonu a
ekvivalentnich mémych spotfeb paliva pro stejné spektrum motord.

Tab. 1 ukazuje, Ze z motoru MG01F, ktery mél vyrazné vétsi ekvivalentni
mérnou spotiebu paliva nez konkurenéni motory, se stal motor se srov-
natelnou nebo lepsi mémou spotfebou. Pritom, coZ je nutno znovu zdU-
raznit, ma pouze dva stupné axiélniho kompresoru, coz je patmé i z tla-
kového poméru kompresor( presentovanych motord. Ekvivalentni méma
spotieba paliva se u motoru H80 sniZila téméf o 8% oproti motoru M601F.

Podrobnéji, o kolik se zlepSily parametry motoru H80 a kompresoru ve
srovnani s vychozim stavem u motoru WALTER M601F, je patrné z né-
sledujici Tab. 2. Udaje jsou uvadény pro motor pfi vzletovém rezimu bez
uvazovani ztrat zplisobenych zastavbou, pfi rychlosti 0 km/h, v podmin-
kéch MSA 15°C, 101,325 kPa. Toto zlep3eni je nutno piedevsim pfipsat
vyrazné zvySené ucinnosti osového kompresoru motoru H80 (provedeni
GE) a samozfejmé i U€innosti odstfedivého stupné.

Obr. 20 - Porovnani vzletového vykonu a okolni teploty,
do které motory udrzuji konstantni vykon

M601F H80 PT6A-45R PT6A-42 PT6A-135A PT6A-38
N
H 580 597 894 634 560 560
[kw]
Crne
[o/kW/h] 385 356 337 365 356 359
[n] 6,65 | 6,675 8,7 8,0 7,0 7,0

Tab. 1 - Porovnani hfidelového vykonu,ekvivalentni mérné spotreby
a tlakového poméru kompresoru srovnatelnych motort

Ne Ny Cie Max n Nax ITT
[%] | [kW] | [9/kW/h] | [-] -] [%] [=C]
M601F | 98,6 580 385 1,869 6,650 100% 710
(base-line)
H80 98,4 597 356 2,00 6,675 103,8 674

Tab. 2 - Porovnani vykonovych parametrd motorti M601 F a H-80

ZAVER

Reseni grantového projektu Vyzkum a optimalizace rozviteni v radial-
né axialnim vstupnim Ustroji s ohledem na dosaZeni navrhovych para-
metrd a vzajemné spoluprace s prvnimi stupni axialniho kompresoru
malého turbinového motoru FT TA5/034 byl svym rozsahem i zamére-
nim néro¢ny ukol, ktery zahrnoval jak fazi navrhovou, fazi provadéni
analyz i dosti rozsahlou oblast experimentalni.
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ZvIasté provadéni zkousek vyZzadovalo znaéné usili. Experimentaini
Cast zahrnovala zkousky na speciélni zkuSebni trati pro méfeni pa-
rametr(l vstupniho zafizeni s vyuzitim generatoru motoru WALTER
M 602 jako zdroje pro nasavani vzduchu. Byl to naroény ukol, kdy v
omezenych podminkéch zkuSeben v Jinonicich se podafilo uschopnit
generéator motoru M 602 a provést zkousky, které nakonec umoznily
pfipravit vstupni skfifi axialniho kompresoru s dobrymi charakteristika-
mi. Tato skfifi se ukazala posléze optimalni variantou i z pohledu CFD
analyz. Tato 17 Zebrové skfif prokédzala dobré vlastnosti ve spolupra-
ci s obéma provéfovanymi provedenimi axialniho kompresoru. Déle
planované zkousky obou provedeni axialniho kompresoru s vyuzitim
zkusebny VZLU a modifikace jednotky J400T pedstavovaly rovnéz
fadu sloZitych problém(, které bylo nutno vyresit ve velmi kratké dobé
ve spolupraci se spolufeSitelem. ZvIasté na Casti experimentalni se
nepfiznivé projevilo dosti dlouhé obdobi nejistoty a pfevadéni prav k
projektu z FF Investu na GEAC, které nakonec vedlo i k astecné revizi
rozsahu feSeného projektu. Nedostatek ¢asu také zpusobil, Ze nebylo
mozné provést Upravy na zkuSebnim zafizeni a vykonat zkousky izo-
lovanych prvnich stupfid axialnich kompresoru. Jistym omezenim byla
nepfijemna vlastnost zkuSebny, jejiz prostor se v pribéhu méfeni dosti
zahfival a teprve utésnéni vyfukového systému hnaciho motoru tuto
situaci ¢aste¢né napravilo.

Nicméné v3echny hlavni Ukoly se podafilo splnit a navrhnout, vyrobit a
vyzkouSet kompresor malého turbovrtulového motoru, ktery ma velmi
vysokou Uginnost, jak své Casti axilni tak odstiedivé, coz bylo potvr-
zeno zkoukami na zkuSebnim zafizeni ZK H-80 TANDEM i zkouska-
mi kompletniho motoru na dynamometrické zkudebné. Prokazalo se
tak vyznamné zlepSeni vSech vykonovych parametrd ve srovnani s
vychozim stavem.

Uginnost smigeného kompresoru motoru H80 je o 8,8 %, vy3$i nez
cinnost smideného kompresoru motoru M601 F a 0 5,1 % vy38i nez
byl pavodni navrh pro H80.

CFD metody se ukézaly jako velmi U¢inny nastroj pro navrh vstupni-
ho zafizeni. Neni uz nevyhnutelné nutné provadét pomérné naroéné
zkouSky na samostatném zkuSebnim zafizeni zaloZzeném na vyuZiti
motoru M602 apod. ZkouSky kompresoru na samostatném zkuSebnim
zafizeni s nezavislym nahonem jsou vSak stale dllezitou soucasti vy-
voje a jsou nezbytné pro ziskani (dajl pro pfipadnou korekci navrhu.
V této oblasti se zda, Ze uziti CFD metod pro zkonstruovani charakte-
ristiky kompresoru neni jesté beze zbytku vyuZitelnou metodou.

Pro budoucnost je tfeba uvaZzovat o zachovani moznosti zkou3et ne-
jen axiélni kompresor, ale rozsifit moZnosti na zkouSeni celého smi-
Seného kompresoru. Jako potfebné se potvrzuje i zkouSeni v sestavé
celého motoru, a také na generatoru motoru. Tato méfeni poskytnou
nezbytné informace o chovani kompresoru v pfechodovych a vyrazné
nenavrhovych reZimech. V pfipadé zkoumaného kompresoru to byla
problematika rotujiciho odtrzeni, ktera byla feSena v pribéhu zkousek
na motoru.

Jak vyplyva z pfedchozich odstavci, fedeni grantového projektu
umoznilo navrhnout a experimentélné vyzkouset vstupni zafizeni a
axialni stupné kompresoru, které zasadnim zpGsobem pfispély ke zvy-
Seni vykonovych parametr(i motoru a snesou srovnani se svétovou
Grovni navrhu axialnich kompresord.
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Vliv vule nadbandazové ucpavky na provozni
parametry dvoustupnove turbiny s extremne

kratkymi lopatkami

Ing. Lukas Bednar, Ing. Michal Hoznedl, Ph.D., Ing. Ladislav Tajé¢, CSc, Ing. Martin Miczan,

SKODA POWER s.r.o., Plzeri

Jsou uvadény vysledky experimentalniho vyzkumu na modelové turbiné s bubnovym usporadanim ro-
toru. Je uvazovana soucinnost dvou stupnu, kde na druhém stupni dochazi k transsonickému proudéni.

Je popsano rozlozeni tlakl, hmotnostnich toku, Gnikl pary pres nadbandazové a hridelové ucpavky pfri
riznych hodnotach rychlostnich poméri a vilich nadbandazové ucpavky.

uvob

Bubnové uspofadani rotoru umoZriuje prodlouzit lopatky a tim i zvétsit
jejich Stihlost. Del3i lopatky maji mensi okrajové ztraty. Aby se za-
choval optimalini provoz turbinovych stupfili, musi se zvétsit provozni
otacky rotoru. Lopatky vysokotlakovych dill turbiny jsou navrzeny pro
subsonické proudéni a diky jejich relativné malé délce jsou zpravidla
prizmatického provedeni. Rovnotlaké uspofadani stupfid vyzaduje
umoznit odvod péry z hfidelové ucpavky za stupeni. K tomuto G¢elu
slouzi Stérbiny pod patou jednotlivych obéZnych lopatek. Na experi-
mentalni turbiné byla moZnost provéfit viastnosti rovnotlakych stuprid
na bubnovém provedeni rotoru. Pouzily se stupné z realného prove-
deni vysokotlakého dilu turbiny. Na experimentaini turbiné se v8ak vy-
skytuje niz3i teplota i tlak pary neZ na reélné turbiné. Termodynamicka
Ucinnost je tudiz ovlivnéna niz8i hodnotou Reynoldsova &isla. S ohle-
dem na provozni charakteristiku vodni brzdy se zvolilo dvoustupiiové
uspofadani turbiny.

Cilem experiment je provéfit vzajemné ovliviiovani jednotlivych stup-
nd a posouzeni vlivu Uniku pary pfes nadbandazové ucpavky na Géin-
nost. Jistym nedostatkem provadénych experimentd je provoz turbiny
bez tepelné izolace. Nejedna se tudiZ o adiabaticky proces v jednotli-
vych stupnich. Odvod tepla do okoli mé vliv na pferozdéleni tlakovych
spadu na jednotlivych stupnich a na vznik transsonického proudéni na
2. stupni. Jaky to ma dopad na u¢innost ukazuije i tato prace.

EXPERIMENTALNI TURBINA

Provedeni experimentalni dvoustupriové turbiny je zndzornéno na obr.
1. Ve schématu jsou vyznacena mista méfeni tlakli a teplot. Nachazi
se zde i oznaceni jednotlivych hmotnostnich toku. Teplota se sniméa ve
vstupni a vystupni komofe turbiny. Pomoci termoclanku se méfi i tep-
lota T, za prvnim stupném. Termoclanek je umistén ve stfedu kanalu
a Ize predpokladat minimalni ovlivnéni jeho teploty od tnikl pary pfes
nadbandézovou ucpavku. Jednotlivé hmotnostni toky pfes ucpavky se
poCitaji pomoci méfenych tlakl a pratokovych souciniteld. Vykon tur-

biny se necha stanovit pomoci vodni brzdy nebo torquemetrem. Druhy
stupefi ma standardni provedeni lopatkové ¢asti s valcovym uspofa-
danim omezujicich stén. NadbandaZové ucpévky jsou tvofeny dvéma
prodlouZzenymi bfity. Toto provedeni ma umoznit pouzit nosné ¢asti
turbiny i pro jiné délky lopatek.

Na 1. stupni je pouzito meridionalni tvarovani obou omezujicich stén.
Tlakové poméry jsou nastaveny tak, aby byl nulovy unik pary na hfide-
lové ucpavce. Na 2. stupni je jiz neregulovany pritok pary hidelovou
ucpavkou i odleh&ovacimi Stérbinami.

Zakladni udaje o provedeni lopatkové Easti turbiny se nachazeji v tab.
1. Vlle nadbandazové ucpavky byla s = 0,33 mm. Pfi dalSich experi-
mentech se vile zvétSila na s = 1,33 mm a dale pak na s = 2,23 mm.

Vstupni parametry pary byly udrZovany na teploté 152°C a tlaku p, =

0,82 bar. Vystupni tlak byl regulovén posuvnym sitem a udrZoval na
hladiné p, = 0,26 bar.

Obr. 1 - Provedeni experimentalni turbiny
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Stupen 1. 2.
Lopatkova mfiz rozvadéci | obéznd | rozvadéci | obézna
Tétiva b [mm] 27 21 27 21
Délka | [mm] 12 14 15,4 17,4
Podet lopatek z[-] | 170 227 170 257

Tab. 1 - Parametry stupid

Rychlostni pomér up/cis, kde up je obvodova rychlost a c, je rychlost
z isoentropického entalpického spadu na stupen, se vyjadfuje jako
stfedni hodnota pro oba stupné:

VYSLEDKY MERENi

Charakteristické rozlozeni tlakd na 1. stupni je uvedeno na obr. 2. Uva-
2uii se stfedni hodnoty tlaku. Nejvyraznéji reaguje nazmény (u fc),, tlak
na paté mezi mfizemi pe .. RozloZeni tlakii je takové, aby se zachovala
rovnost hmotnostnich tokd pres 1.1 2. stupen pfi respektovani tokl pres
ucpavky a Stérbiny. Tzn., ze aerodynamické parametry na 2. stupni ovliv-
Auji proudéni na 1. stupni a naopak. Mé to dopad na profilové ztréty pro
pevné nastavené pouzité lopatkové profily jednotlivych mfiZi.
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Obr. 2 - Prubéh tlakd na 1. stupni
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Obr. 3 - Machova cisla na stupnich

Rozdéleni tlak mezi stupni umoZriuje stanovit i pribéh Machovych isel
pro isoentropicky spad na jednotlivych stupnich. Jejich hodnoty jsou pro
oba stupné a stfedni tlaky na stupnich uvedeny na obr. 3. Podle t&chto
Udajli je na 2. stupni transsonické proudéni a na 1. stupni je proudéni na
jeho hranici. Lze tedy ofekavat vétsi profilovou ztratu 2. stupné. Viyplyva
to z poznatk( ziskanych pfi testovani téchto profilli v aerodynamickém
tunelu [1]. Jelikoz se jedné& o rovnotlakové stupné, je tlak pfed a za obéz-
nou mfizi pfiblizné stejny. Pouzité lopatkové profily v8ak nejsou v tomto
pfipadé navrzené na transsonické proudéni.

Uniky pary pres nadbandazové ucpavky a pres vyrovnavaci $térbiny
zavisi na tlakovych pomérech v pfislusnych mistech. Podil tlakového
spadu na obézné lopatky k celkovému spadu na stuperi udava stuper
reakce. Pro jednotlivé vile nadbandaZové ucpavky je stuper reakce pro
patu a Spicku lopatkovani uveden na obr. 4. S rostoucim rychlostnim po-
mérem roste i reakce. U testovaného stupné neplati pravidla, ze reakce
na $picce je rovnobézna s pribéhem reakce na paté. Uplatiuji se zde
vyrazné zaporné hodnoty. Na stupni mlze dochazet k pfisavani pary
pfes vyrovnavaci Stérbiny.

Vliv vlle v nadbandaZové ucpavce je zfetelny. Dochazi k ovlivnéni tla-
ki na obou stupnich, ma to dopad na pribéh reakce pfi proménném
rychlostnim poméru. Pfi jmenovitém provozu turbiny, jak ukazuje obr.
5, dochazi s ristem vile na ucpavce 1. stupné k poklesu reakce na
Spicce. Na 2. stupni se pfi maximalni vili zachovava zaporna reakce.
Pfes ucpavku se tudiz pfisava para zpét do prostoru mezi rozvadéci a
obé&znou lopatkovou mfiz.

Obr. 4 - Stupen reakce na paté a Spicce stupné
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Obr. 6 - Hmotnostni tok 1. stupném

Zmény tlakl na stupni ovliviwji hmotnostni tok stupném. Rostou-
-li otaCky rotorové mfiZe, roste i tlak v mezefe mezi rozvadécim a
obé&Znym kolem. Na 1. stupni pak doch&zi ke snizeni hmotnostniho
lopatkovou mfizi. Na hfidelové ucpavce je pfi experimentech udrZzovan
prakticky nulovy hmotnostni tok. Na 2. stupni je transsonické proudéni
a lopatkova mfiz je tudiz aerodynamicky ucpand. SniZzeny hmotnostni
tok neni dan ristem tlaku mezi pevnou a rotujici lopatkovou mfizi, ale
poklesem celkového tlaku na vstupu do 2. stupné. Se zlepSenim Ucin-

nosti na 1. stupni dochazi k poklesu celkového tlaku pfed 2. stupném.
JelikoZ musi byt zachovan prdtok hmoty pfes oba stupné, dochazi v
tomto pfipadé k ovlivnéni tlakli na obou stupnich a k pfipadnému zpét-
nému proudéni pres $térbiny a vlle na obéznych kolech. Vétsi viile na
nadbandazové ucpavce vede ke snizeni hmotnostniho toku lopatko-
vou Casti 1. stupné. Zachycuje to obr. 6. Do lopatek rozvadéciho kola
2. stupné se dostava pak mnoZstvi snizené o paru protékajici pres
hfidelovou ucpavku. Men&i mnozstvi pary proteklé stupném znamena
i snizeni vykonu turbiny.

Z divodu zmén reakce na paté a Spi¢ce obou stupfill dochazi ke zmé-
nam pritoku pary pfes nadbandazové ucpavky obou stupit. Hmot-
nostni toky pfes hfidelové a nadbandazové ucpavky pfi zméné rych-
lostniho poméru (u/c)_ udava pro jednotlivé vile obr. 7. Unik pary pres
hfidelovou ucpavku 2. stupné G_, je prakticky nezavisly na zméné
rychlostniho poméru i na vili v nadbandazové ucpavce. S ohledem na
menSi tok pary lopatkovou ¢asti stupné, pfi vétsi vili v nadbandazové
ucpavce, je relativni tnik pary a ztréta vykonu vétsi. Na 1. stupni je
Unik péry pres hfidelovou ucpavku uméle udrzovan na minimalni trov-
ni. Maximalni vliv na ucinnost stupné budou tudiz mit zmény hmot-
nostniho toku, tj. aniky pary pfes nadbandaZové ucpévky. S rostoucim
pomérem (u/c), se Unik pary presouva od zapornych hodnot k vyssim
kladnym. Cim vétsi je vlle, tim vétsi rozdily vznikaji. Na 1. stupni je
vetsi tlakova hladina neZ na 2. stupni. Tim jsou dény i rozdily v hmot-
nostnich tocich pfes ucpavky na obou stupnich.

Jak to vypada pfi jmenovitém provozu turbiny s (u/c) , = 0,47 ukazuje
obr. 8. Na 1. stupni s rostouci vli Gnik pary nejprve roste, ale pak
stagnuje. Na 2. stupni dokonce dochazi u zvétSené ville ke zpétnému
proudéni i pfi jmenovitém provozu turbiny. Je to vysledek kombinace
ristu pratocné plochy na nadbandazové ucpavce a poklesu tlaku pred

ucpavkou.

Jak se velikost vile na nadbandazové ucpavce projevila na termody-
namické Ucéinnosti dvoustupriové turbiny ukazuje obr. 9. U€innost je
pocitana ze vztahu

N

C2
Grll : hisl +Grl2(hisz _42]

Ny =
2

kde N je vykon méfeny torquemeterem a h,_ je isoentropicky spad na
jednotlivych stupnich.

Obr. 7 - Hmotnostni toky na ucpavkach
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Obr. 9 - Vliv Uiniku na ucpavce na tG¢innost

Predpoklada se, Ze v priipadnych dalSich stupnich by se vyuZila jen osova slozka
vystupni rychlosti c,,. S rostouci hodnotou (ufc),; tcinnost plynule stoupa. Jeji
maximalni hodnoty se vak jesté v technicky mozném rozsahu otacek rotoru
nedosahlo. Viysledna hodnota Ucinnosti je nepochybné ovlivnéna nizkou hod-
notou Reynoldsova Cisla, ktera je u experimentalni turbiny az o 2 Fady nizsi nez
na dile [2]. Jisty dopad mé& nepochybné i vyskyt transsonického proudéni na 2.
stupni. Ur€ity vliv bude mit i unik pary pfes jednotlivé netésnosti na obou stup-
nich. Rostouci vile na ucpavkach zplsobila jen nepatmy pokles U¢innosti. Ten
pfi jmenovitém provozu turbiny a maximalni vili neni vétsi nez 1%. Nepotvrzuje
se pfedpoklad, Ze ztrata na ucpavce je Uméma pomémé ploSe ucpavky. V tomto
pfipadé je pro s = 2,23 mm poméma plocha ucpavky 13,38%.

Byla snaha otestovat Gi¢innost jednotlivych stupfid. K tomuto ucelu byly vyuzity
teploty snimané ve vybranych mistech mezi stupni a za 2. stupném. Jedna se
o Ucinnost stanovenou z entalpickych spadu. Pro jednotlivé stupné plati

Iy —1 | |

Oh 2 N2 = 2h :
isl is2
Pribéhy G¢innosti z teplot jsou rovnéz uvedeny v obr. 10 a 11.
Objevuiji se velké rozdily mezi G€innostmi prvniho a druhého stupné. Na 2.
stupni je aZ 0 15% mensi U¢innost stanovena z teplot. Negativné se zde pro-
jevuje transsonické proudéni, zpétné proudéni na nadbandazové ucpavce,
proudéni pary pfes vyrovnavaci térbiny i proudéni pary z hfidelové ucpav-
ky, které se dostava i do hlavniho proudu. Ve 2. stupni se viivem uvedenych
pficin zhorSuji proudové poméry do té miry, Ze se vytvareji jina pravidia pro
stanoveni optimalni hodnoty rychlostniho poméru. Rovnéz plati, ze v disledku
rozdilnych entalpickych spadd na jednotlivych stupnich zde existuiji i rozdilné
redlné hodnoty u/c, pfi kterych je turbina provozovana. Je zcela zfejmé, Ze pro
transsonické proudéni se profily navrzené pro subsonické proudéni nehodi.
Aerodynamické ucpani 2. stupné ovliviiuje rovnéz proudové poméry 1. stupné
atim i jeho Ucinnost. Na 1. stupni mdze byt G¢innost vylepSena i skuteénosti,
Ze teplota T, neni ovlivnéna tnikem pary z nadbandazové ucpavky. Toto vy-
lepSeni ucinnosti 1. stupné vSak zaroven vede ke zhorSeni u¢innosti 2. stupné.
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Obr. 10 - Uginnost z teplot na prvnim stupni
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Obr. 11 - Uéinnost z teplot na druhém stupni
ZAVER

« U vicestupriovych usporadani turbin dochazi k vzajemnému ovliviiovani
proudovych pomérd jednotlivych stuprid.

«  Profily navrzené pro subsonické proudéni vykazuii intenzivni nardst profilo-
vych ztrét pfi transsonickém proudéni.

« U relativné kratkych lopatek mohou ztraty zptisobené Unikem pary pres
ucpavky mitznacny vliv na i¢innost. Nejedna se jen o mnoZzstvi uniklé pary,
ale i 0 naruseni struktury proudu s dopady na rozdéleni tlaku. Projevuje se
i vliv transsonického proudéni.

o Srostoucim (u/c)sti klesa hmotnosti tok turbinou.

«  Uginnost stanovena z teplot nemusi odpovidat skute¢nosti, je véak dobrym
zdrojem pro tvahy v déni v jednotlivych stupnich.

« Vliv Reynoldsova ¢isla na profilové ztraty turbinovych stupid mize mit
mnohem VvétSi viiv neZ se plvodné predpokladalo.

« Proudéni pary pfes vyrovnavaci Stérbiny ma v kazdém piipadé negativni
vliv na U¢innost stupné. Jaky je reainy dopad na zhorSeni ucinnosti je tfeba
dale testovat.

« Transsonické proudéni na koncovém stupni ovliviiuje rozloZeni tlaku na
ucpavkach vlastniho i pfedchoziho stupné. ZvétSovani vile na ucpavkach
nemusi vést nutné k narlstu ztrat na nadbandaZoveé ucpavce.

Literatura:

[1  Benetka J., Kladrubsky M.: Méfeni pfimé turbinové lopatkové mfize
VS33; Vyzkumna zprava VZLU 3559/99 VZLU, Praha, 1994
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né vydani, vyzkumna zprava SKODA VZTP 0941, SKODA POWER
s.r.o., 2009
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Studie vlivu vstupnich parametri na ztraty
jednoproudych vystupnich hrdel parni turbiny

Ing. Kamil Sedlak, Ing. Michal Hoznedl, Ph.D., SKODA POWER s.r.0., Plzeri Ing. Pavel Zitek,

Zapadoceska univerzita v Plzni

Z pohledu ucinnosti celého soustroji je zajimavé studovat kromé vlastni pratocné ¢asti také vliv jednot-
livych parametrii ovliviiujicich proudéni média vystupnim hrdlem. Je nutné si uvédomit, ze ackoliv jsou
ve srovnani s prutocnou ¢asti vystupni hrdla konstrukéné podstatné jednodussi, mohou vyznamnym
zplsobem ovlivnit G¢innost celého soustroji. Dosud byl feSen vliv vyztuznych prvki, jako jsou desky,

vrw

trubkové mfize, olejové potrubi a trubky zvysujici tuhost zavérné desky. Nebyl zkouman vliv vstupniho
rychlostniho profilu, ktery hraje vyznamnou roli pfi vzniku ztrat. Prace prezentovana v tomto pfispévku
je spojena s prozkoumanim vstupniho rychlostniho profilu generovaného lopatkovou mfizi, jez byla na-
vrzena na zakladé proudovych vypoctu posledniho stupné.

uvob

Tato prace navazuje na fadu pfispévku, které se zabyvaly snizovanim
ztrat vystupnich hrdel. Ackoliv jde o relativné jednoduché zafizeni z
pohledu konstrukce, je vyzkum zabyvajici se problémem proudéni v
hrdlech velice rozsahly.

Hlavnim Ukolem axialné-radialniho vystupniho hrdla parni turbiny je
otoCeni proudu média, vystupujiciho z posledniho stupné turbiny v
axialnim sméru, do sméru radialniho tak, aby bylo dosazeno vhodné-
ho rozloZeni rychlosti pary na vstupu do kondenzétoru za vzniku co
nejmensich ztrat. Vhodné& navrZzenym vystupnim hrdlem je mozné do-
sahnout prodlouzeni expanzni ¢ary na poslednim stupni pamni turbiny,
a tedy také vyuzit vé&tsi podil tepelné energie obsazené v médiu. Z po-
hledu kondenzatoru je mozné diky vyrovnanému rychlostnimu profilu
snizit statické i dynamické namahani trubkovych svazkd.

Vystupni hrdlo je z pohledu aerodynamiky pomémé slozité zafizeni,
protoZze dochazi ke zméné sméru proudu na relativné kratké draze,
coz mize byt pomérné ¢asto doprovazeno separaci mezni vrstvy od
obtékané stény. Je nutné brat v Uvahu fakt, Ze v zavislosti na rezimu
prace stroje se méni vstupni rychlostni profil, coZz zasadné ovliviuje
polohu bodu separace mezni vrstvy, odtrzeni se miize vzniknout jak
na deflektoru, tak na z&vérné desce.

V obou uvedenych pfipadech dochazi k vyraznému omezeni funkce
hrdla, pfeména kinetické energie v tlakovou je minimalni. S tim souvi-
si vyrazny narlst ztrat, které vznikaji transportem energie z hlavniho
proudu do zavifenych oblasti.

PrestoZe je zmifiované axialné-radialni vystupni hrdlo z pohledu ener-
getickych ztrat nevyhodné, skyta mnoho vyhod z pohledu provoznich
vlastnosti celého soustroji. PouZiti axialné-radialniho vystupniho hr-
dla umoZiiuje zmenSit vzdalenost loZisek stroje, ¢imZ se vyraznym

zplsobem ovlivni kritické otacky rotoru a oproti axidlnimu hrdlu je i
relativné jednodussi pfistup k lozisk(im. Dale je mozné umistit konden-
zétor pfimo pod soustroji. Cimz se maximalné vyuZije cenny prostor
ve strojovné.

Typické provedeni jednoproudého axialné-radialniho vystupniho hrdla
je na obr. 1. Na tomto obrazku je zobrazena i turbina a nastavba
kondenzatoru.

Je nutné podotknout, Ze jednoprouda vystupni hrdla jsou vyuZivana
pfevazné u strojl mensich vykonu. Stroje stfednich a nejvétSich vyko-
novych fad jsou obvykle osazovany dvouproudymi vystupnimi télesy.
Nicméné poznatky ziskané na jednoproudych vystupnich hrdlech je
mozné za uréitych okolnosti pfenést i na dvouprouda hrdla.

Obr. 1 - Jednoproudé axialné-radialni vystupni hrdlo turbonapajecky
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POPIS MERENI ZTRAT

Déj probihajici ve vystupnich hrdlech je pro ndzornost vhodné zobrazit
v h-s diagramu, viz obr. 2.

Cely déj je rozdélen do dvou oblasti. Prvni ¢ast diagramu popisuje né-
rist tlaku ve vlastnim difuzoru, pribéh je naznacen ¢arkovanou ¢arou
mezi bodem 1 a 2. Druh& Cast kfivky popisuje kompresi proudiciho
média v télese vystupniho hrdla mezi body 2 a 3. Proudici médium je
ve zmiflovanych bodech charakterizovano statickymi parametry. Déle
jsou v diagramu patrné stagnacni parametry média oznacené 0,, 0, a
0,, celkova entalpie zistava konstantni. Z grafu je zfejmy pribéh kom-
prese mezi statickymi tlaky P, , P, a Ps, kterd je doprovazena ztratami
a narustem entropie mezi vstupnim a vystupnim bodem.

Obr. 2 - Zobrazeni déje v h-s diagramu

Vlyjadreni ztrét je mozné nékolika zplsoby, pouzity energeticky ztratovy
soucinitel byl odvozen napf. v [3]. Vypodet je zaloZen na znalosti rozdilu
entalpii a , které jsou zakresleny ve vySe uvedeném diagramu. Jedna-li
se o nestlacitelné médium je mozné ztratovy soucinitel vyjadiit prostied-
nictvim tlak(i celkovych, statickych a dynamickych na vstupu a na vy-
stupu z télesa. Uvedeny vztah vyjadfujici velikost energetickych ztrat ve
sledované oblasti je koncipovan do jisté miry obecné a to v tom smyslu,
Ze nejsou doplnény indexy popisujici vystupni prirez sledované oblasti.

Budeme-li napfiklad vyhodnocovat ztraty vzniklé v difuzoru, vyuZijeme
hodnot rozdilu entalpii ah, ,,, Ah,, , popf. statického tlaku p,, viz obr. 3.
V pfipadé vyhodnocovéni energetického ztratového soucinitele celého
vystupniho hrdla bychom postupovali analogicky uvedenému pfikladu.

¢ :Lm: Ah, +4h,, _Pu=P_Pu—P
Ahl Ah1 Por = P Pao

Na z&kladé vypoctového vztahu pro energeticky ztratovy soucinitel bylo
osazeno vystupni hrdlo méfici aparaturou, viz obr. 3. Vlastni hrdlo je
vymezeno rovinami 1 a 3, nicméné pro lepsi pfedstavu o ztrétach byly
na Spi¢ce deflektoru a zavérné desky (valcovéa plocha 2) pfipraveny od-
béry statického tlaku, které umoZznily oddélené vyjadfit ztraty ve vlastnim
difuzoru a v celém vystupnim hrdle.

Obr. 3 - Schéma vystupniho hrdla

Pfed vstupem do modelu byla osazena lopatkové mfiZ, ktera upravuje
vstupni rychlostni profil. Pfi vypoCtu ztrat je nutné s mfiZi pocitat, proto-
Ze jeji pfitomnost mezi rovinou 0 a 1 generuje pfidavné ztraty. Uréeni
ztraty mfize pfi kazdém méfeni narazi na Easové problémy spojené s
traverzovanim 5-otvorovou pneumatickou sondou za lopatkovou mfizi.
Z uvedeného duvodu byla pfidana Prandtlova sonda do roviny 0. Potom
staCi na zakladé jednoho méfeni 5-otvorovou sondou stanovit stiedni
hodnotu ztratového soucinitele mfize ¢, a stfedni pomér dynamickych
tlakdl P, pfed a za mfizi, viz nésledujici vztahy.

C — Poo — Poy

Pfi dalich méfeni pro nezménénou lopatkovou mfiZ je mozné vycha-
zet pouze z dat ziskanych Prandtlovo sondou v roviné 0. Je vSak nutné
uvazovat ztratovy soucinitel mfiZe, ktery se ode€itd od celkovych ztrat
vypoétenych v hrdle, popf. v difuzoru, viz vztahy:

Gy =C-Cu=Peg,
Pao

_ . _ ﬁ _ﬁ _
o :COZ_Cm :¥_Cm
de
Tento uvedeny postup eliminuje potfebu vyuZivat traverzovani 5-ot-
vorovou sondou za mfiZi pfi kazdém méfeni a zkracuje ¢as vlastniho
méfeni.

Testovany byly dvé lopatkové mfiZe. Prizmatickd, kterd upravovala
vstupni rychlostni profil tak, Ze byla potlatena tangenciaini sloZka
rychlosti na vstupu do télesa. Druhé mfiz Iépe odpovidala skute¢nosti,
pomoci ni byla simulovéna i tangenciélni slozka rychlosti, proménna
po vySce lopatky. RozloZeni této sloZky bylo pfevzato z proudovych
vypoctl posledniho stupné. RozloZeni thlu obvodové rychlosti od axi-
alniho sméru po délce lopatky je na obr. 4., stejné jako model vioZzené
mfiZe s tangencialni slozkou.
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Obr. 4 - Pribéh velikosti thlu po vysce lopatky a nova lopatkova mfiz

Na zakladé uvedeného grafu byla navrZena lopatkova mfiz, ktera vna-
Sela pozadovanou velikost tangenciélni sloZky rychlosti do vstupniho
rychlostniho profilu. Jelikoz se touto Upravou zménily poméry na vstupu
do vystupniho hrdla, pfedeviim se jednalo o zmifiovany ztratovy souci-
nitel mfize, pomér dynamickych tlakli pfed a za mfizi, ale také rychlostni
profil. Bylo nutné peclivé proméfit zmifiované veli¢iny, aby bylo mozné
déle vypustit traverzovani.

Na obr. 5, je schematicky ukazan pribéh méfeni. Cely vstupni prifez
byl rozdélen do ¢tvefice charakteristickych segmentl, oznacenych
fimskymi Cislicemi. V t&chto kruhovych vysecich o stfedovém uhlu 24°
probihalo méfeni pneumatickou sondou. M&feni bylo provadéno po pa-
prscich s krokem 20 mm radiélné a 1° obvodové. To znamend, Ze bylo
proméfeno 25 paprsku ve 13 vyskovych fezech v kazdém segmentu. Na
obr. 5 vpravo jsou ukézany jednotlivé body, v nichZ byly méfeny tlaky v
segmentu |. Stejné rozloZeni bodd bylo i vSech ostatnich segmentech.

Méreni 5-otvorovou pneumatickou sondou bylo provedeno jak na pu-
vodni prizmatické lopatkové mfiZi, tak na nové osazené lopatkové mfiZi
pfi prazdném, tzn. referenCnim télese. Navic byla méfena jesté varianta,
kde bylo v obou pfipadech téleso osazeno trubkovou mfizi a vyztuznou
deskou v roviné symetrie télesa.
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Obr. 5 - Schematické vyznaceni vybranych segment
a bod za lopatkovou mifizi.

VYSLEDKY MERENI

Cilem méfeni bylo ziskat nejen povédomi o velikosti ztrat nové lopat-
kové mfize, ale také plivodni prizmatické mfize. Dale byly zkoumany
charakteristické ztratové parametry nové mfize a vystupni rychlostni
profil.

Na nasledujicich obrazcich je ukazan pribéh ztratového soucinitele
prizmatické mfize. Zobrazeny jsou vysledky jen v | a lll segmentu. Z
obou grafll je patrna pfitomnost Uplavil za lopatkami, ktera se projevi
mistnim nardstem ztratového soucinitele, viz obr. 6.

Kromé znalosti pribéhu ztratového soucinitele po ploSe lopatkové mfi-
Ze je nutné pro dalSi vyuziti vyjadfit jeho stfedni hodnotu pres vSechny
4 segmenty, zde ,, =0,05158.

Ve vySe uvedenych vztazich dale figuruje pomér dynamickych tlakd
oznacovany ﬁp , ktery je potfeba taktéZ urcit z vysledkl ziskanych
traverzovanim za danou lopatkovou mfizi. Na obr. 7 je vykresleno
rozloZzeni poméru dynamickych tlakd. Zde jiz lopatkova mfiz neni tak
vyraznd, coz je dano jen zvolenym rozsahem stupnice, ktery je shodny
jako u obr. 9. Tuto lopatkou mfiZ je mozné charakterizovat opét jedinou
stfedni hodnotou poméru dynamickych tlaki p, = 0,6468 .

Stejnd méfeni probéhla i s novou lopatkovou mfizi. Bylo nutné stano-
vit stfedni hodnoty obou ztratovych veli¢in, popf. se zaméfit na dal$i
parametry, zejména na pribéh rozlozeni rychlosti za lopatkovou mfiZi,
jednotlivé slozky rychlosti a smér vystupniho proudu.

Na niZe uvedeném obrazku, viz obr. 8, je ukézano rozlozeni hodnoty
ztratového soucinitele nové lopatkové mfize po plose segmentl | a
[ll. Z obou grafl je patrna pfitomnost lopatkové mfize, ktera se pro-
jevi vyraznym narlGstem mistniho ztratového soucinitele. Dale je nad
obéma grafy uvedena ¢asové prostorova stfedni hodnota ztratového
soucinitele mfize v daném segmentu. Za povSimnuti stoji téZ nar(st
ztratového soucinitele lopatkové mfize na paté a Spicce lopatek, coz
je dano nejen sekundarnim proudénim, ale také pfitomnosti obruce,
ktera je souCasti lopatkového kola, viz obr. 4.

Srovnanim grafli na obr. 6 a obr. 8 je patrné, Ze vloZzenim nové mfize,
které do vstupniho rychlostniho profilu vnasi tangencialni slozku rych-
losti, se vyrazné rozsifil Uplav jednotlivych lopatek. Toto se projevilo
jak na ztratovém souciniteli mfize, tak na poméru dynamickych tlaku.

Viysledkem z uvedeného méfeni je opét uréeni stfedni hodnoty ztra-
tového soucinitele mfiZe, kterou bude mozné déle vyuzivat. Ukazalo
se, ze ztréta nové lopatkové mfize vzrostla na hodnotu £, = 0,426 .

Na posledni dvojici obrazkl je ukézan prabéh poméru dynamického
tlaku P, pfed a za novou mfizi, viz obr.9, data byla ziskana opét ve
vysecCich oznaCenych | a . Obdobné jako v pfedchézejicich obraz-
cich, viz obr. 8, také zde je zfetelné vidét pfitomnost Uplavd. Projevi
se poklesem dynamického tlaku v roviné 1, tudiz také poklesne pomér
dynamickych tlakd. Byla uréena stfedni hodnota poméru dynamickych
tlaku, ktera ma hodnotu p, =0,7257,

Na zakladé znalosti obou charakteristickych stfednich hodnot nové lo-
patkové mfize je mozné vyuZivat jednoduchého reZimu méfeni a neni
nutné zdlouhavé traverzovat za lopatkovou mfizi 5-otvorovou sondou
pfi kazdém méfeni.
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ZAVER

Hlavnim cilem préace bylo posoudit vliv prizmatické a tangencialni lo-
patkové mfize. Tuto praci Ize povazovat za spiSe pomocnou, avsak
nezbytnou pro rychlé a pfesné méfeni Fady variant na modelu vystup-
niho télesa. Pro navrh kvalitnich téles i poslednich stupl je nutné
znat rozloZeni sloZek rychlosti a tlaku za lopatkami poslednich stupru.
| to je jednim z cilli provadéné prace. Nova lopatkova mfiz poskytuje
podstatné vétsi pfiblizeni vstupniho rychlostniho profilu na modelu k
vstupnimu rychlostnimu profilu na dile.

Viyslednd stfedni hodnota energetického ztratového soudinitele nové
lopatkové mfize, kterd bude déle pouzivana je ¢, = 01426 oproti hod-
noté prizmatické mfize, ktera je _ =o0,05158 .

Stfedni hodnota poméru dynamickych tlakdl pfed a za novou mifizi,
ktery bude vyuzivan pro vypoCet parametrli za mfiZi je p,=0,7257 .
Prizmaticka mfiz davala hodnoty p, =0,6468 .

Je zfejmé, Ze vlivem vétSich dplavd a diky tangencialni slozce rychlosti
se ztraty v mfizi zvySily 0 9%. Pomér tlak( se pak naopak mirmné sniZil.
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Méreni charakteristik turbinovych stupiiu

ve VZLU

Ing. Tomas Jelinek, Ing. Martin Némec

Clanek je vénovan experimentalnimu vyzkumu proudovych poli v axialnich turbinovych stupnich na mé-
ficich stavech VZLU. Nové méici stavy, které vznikly ve VZLU v minulych tiech letech, jsou struéné
popsany a jejich moznosti a rozsahy jsou uvedeny na pfipadu experimentalniho proméreni turbinového

stupné TJ100 Prvni brnénské strojirny Velka Bites. Tento stupen byl na zkusebnich stavech proméfovan
jak ve zvétSeném mefitku, tak ve velikosti skute¢ného dila.

uvob

VSeobecny tlak na zvySovani efektivity pouzivanych lopatkovych strojli
jak v energetice, tak v aplikacich spalovacich turbin, vede k logickym
pozadavkim na neustalé snizovani energetické i materialové naroc-
nosti lopatkovych strojli. V oboru plynovych a parnich turbin to vede
k vyvoji tvarovani lopatek se stéle vétsim zatizenim pfi sou€asném
poZadavku neustélého zvySovani u€innosti. Zvysujici se pozadavky na
finalni produkt vedou i k rostoucim pozadavkim na metody uZivané ve
vyvoji. Projevuje se to v neustalém zpfesriovani matematického mode-
lovéni a experimentalniho vyzkumu, coz dohromady vede k vyznam-
nému prohlubovani chapani déju v lopatkovych strojich. V soucasné
dobé se jiz stava nezbytnosti zkoumat chovani vétsich celku stroj,
coz v oboru turbinovych stroji postupné vede ke studiu proudéni v
celych turbinovych stupnich.

Ve snaze uspokojit neustale se zvySujici pozadavky vyrobct turbin
v Ceské republice byl realizovan projekt Vyzkum nestacionarniho
proudéni v axialnim turbinovém stupni, diky jehoZ Uspé&snému feeni
vznikla ve VZLU nova zkudebni zafizeni, na kterych je mozné testovat
turbinové stupné riiznych geometrii v Sirokém rozsahu rezimd.

1. VYZKUM PROUDENI V LOPATKOVYCH
STROJICH VE VZLU

Vyzkum v oboru lopatkovych strojti ma ve VZLU jiz dlouholetou tra-
dici. Pracovisté aerodynamiky vysokych rychlosti se téméf od svého
poCatku vénuje experimentalnimu vyzkumu proudéni v pfimych lo-
patkovych mfiZich. Relativné jednoduchy experiment poskytuje Fadu
podkladd pro vyvoj postupl numerickych simulaci. Vystupy tvofi data
z podrobného méfeni proudovych poli na vystupu z lopatkové Fady,
tlakové rozloZeni na lopatkéch, ale i obraz proudového pole ziskany
pomoci optické vizualizace dvourozmérného proudéni. Tento zakladni
pfipad proudéni v lopatkové mfiZzi umoziuje pozorovat a analyzovat
fadu jev(, se kterymi se pfi konstrukci lopatkového stroje mizeme se-
tkat [2, 5, 6].

Dal3i stupefi ve vyvoji experimentalnich metod tvofilo uspofadani ex-
perimentu v kruhovych lopatkovych mfiZich. Pfi feSeni specifickych
Uloh byly vyvinuty metodiky pro podrobné méfeni proudovych parame-
tréi i v nizkych kanalech. Usp&sné bylo realizovano napiiklad podrobné
méfeni proudového pole na vystupu z rozvadéciho lopatkovani turbiny
s vySkou lopatek 20 mm s navrhovym vystupnim Machovym Eislem

odpovidajicim hodnoté M,, =2 [3].

Logickym vyvojem bylo uspofddani experimentu a podrobné promé-
feni celého turbinového stupné. V priibéhu historického vyvoje VZLU
Ize nalézt i pokusy o méfeni celych stupil turbin, v minulosti vSak
konstruktéfi a experimentatofi naraZeli na potize s regulaci turbinoveé-
ho stroje pfipojeného na cirkulaéni tunel VZLU, u néjz byla regulace
parametri chodu rovnéz omezena tehdej$imi moznostmi. Experimen-
talni data z turbinového stupné jsou pfitom v sou¢asné dobé nezbytna
pro dal$i rozvoj numerickych postupl a moznost detailniho proméfeni
proudového pole ve stupni turbiny je kli€ovéa pfi vyvoji zaméfeném na
dal$i zvySovani Ucinnosti lopatkovych strojd.

Rekonstrukce regulace cirkulacniho tunelu, vybudovani nové susarny
vzduchu i opravy dal8ich technologii cirkulaéniho tunelu provedené v
ramci Vyzkumného zaméru (feden s finanéni podporou MSMT) pfispé-
ly vyznamné k Uspé&Snému vybudovani novych zkuebnich zafizeni
uréenych pro testovani turbinovych stupiid

2. ZKUSEBNI STAVY PRO TESTOVANI TURBI-
NOVYCH STUPNU

Nova zafizeni vznikla v pribéhu feSeni projektu Vyzkum nestacio-
narniho proudéni v axialnim turbinovém stupni (feSen ve spolupraci
VZLU, Skoda Power, PBS Velka Bites, ZCU a CVUT s finanéni podpo-
rou MPO CR). Vybudovana byla dvé zafizeni, kazdé uréené pro zcela
odliSnou vykonovou oblast turbinovych stuprl. Oblast pouzitelnosti
uréuje dynamometr pouzity pro mafeni vykonu vyvozeného turbinou.
Vétsi z obou zafizeni [1] je zaloZeno na pouZiti vodniho dynamome-
tru Froude-Hofmann, typ F249-RACE-GT, s maximalnim brzdnym
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vykonem 700 kW a maximainimi otd&kami 15000 ot/min. Vykonové
omezeni v tomto pfipadé zplsobuje viastni nizkotlaky cirkulacni tunel
VZLU, jehoz maximalni pritoné mnozstvi odpovida hodnoté 5 kg/s
(viz. charakteristika kompresoru na obr. 1). Z toho vyplyvaji i pfipustné
rozméry méfenych turbinovych stupfl, kde navic pfistupuje omezeni
koncepci méficiho prostoru — maximalni Spickovy prdmér turbiny je
600 mm (omezeni vnéjsim plastém prostoru a konstrukci natacivého
statoru), minimaini patni prdmér odpovida 250 mm (omezeni uloZe-
nim loZisek rotoru). Zafizeni je konstruovano se zamérem podrobného
proméFovani nestacionarnich proudovych poli v turbinovém stupni. K
tomu jsou vyuZity tlakové sondy s rychlou odezvou [2] umisténé ve
tfech traverzovacich zafizenich po obvodg, ktera zajistuji pohyb sond
po vySce kanalu a jejich smérovani. Obvodové traverzovani sondami
je vyfeSeno pomoci natacivého statoru, ktery pomoci relativniho pohy-
bu v(¢i sondam zajisti proméfeni obvodu v rozsahu do 90°.

Pro testovani malych turbinovych stroju byl pfipraven stav vybaveny
hydraulickym dynamometrem Heenan & Froude - typ V-375 s maxi-
mélnim brzdnym vykonem 140 kW a maximé&lnimi otackami 80000 ot/
min (v ramci dosavadnich experiment( ovéfeny do 50000 ot/min). V
pfipadé turbin této vykonové kategorie se vZdy jedné o geometrie s
relativné malymi rozméry, z ehoz vyplyvaji i omezené moznosti z hle-
diska proméfovani proudovych poli.
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Obr. 1 - Charakteristika kompresoru cirkulaéniho tunelu VZLU

Dobrym pfikladem pro uk&zani moZnosti obou zafizeni jsou méfeni
realizovana s turbinovym stupném TJ100. Jedna se o plynovou turbi-
nu malého proudového motoru z dilny Prvni Brnénské Strojirny Velka
Bite$. Ve VZLU byl tento stupefi zkou$en na obou zafizenich — na
velkém stavu byl zkouden zvétSeny model stupné, na malém stavu
byla zkouSena turbina v realné velikosti. Pro pfedstavu o parametrech,
se kterymi bylo moZné pracovat na cirkulanim tunelu, je uvedena
nasledujici tabulka, kterd pro oblast névrhového reZimu porovnava
Reynoldsova ¢isla a vstupni parametry reélné turbiny s parametry do-
sazitelnymi v modelovych pfipadech.

3. MALY ZKUSEBNI STAV - STUPEN TJ100
V MERITKU 1:1

Pfi mé&feni na malém stavu mohly byt z vét3iny pouZity sériové Easti
motoru. Zasadni Upravou proSel vstup do plvodniho prostoru spalo-
vaci komory, ktera rovnéZ byla pro potfeby experimentu zjednodu$e-
na - z plamence byly ponechany pouze zakladni fragmenty, jejichZ
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méfitko [1] | Re [1] | pcl [kPa] | Tcl [°C]
Dilo 1 1.5e6 | 476 950
Re min | 2.27 2.1e6 |53 25
Velky stav
Re max | 2.27 4.9e6 |120 25
; Remin |1 0.9e6 |48 25
Maly stav
Remax | 1 1.7e6 | 100 25

Tab. 1 - Porovnani parametri dila a modelovych pfipadud

Obr. 2 - Maly zkuSebni stav (Pohled na turbinu TJ100
v méfitku 1:1 osazenou manipulatory sond)

pfitomnost byla vytipovana jako nezbytna pro zachovani pfijatelného
proudového pole na vstupu do statoru. S ohledem na poZadavek jed-
noduché pfipravy zkuSebniho vzorku byla proudova cesta, z hlediska
méfeni proudovych poli, vybavena pouze zékladnimi prostfedky. Na
vstupu do statoru, na vystupu z rotoru a za vystupnim difuzorem byly
v traverzerech umistény &tyfotovorové sondy a v jedné obvodové po-
loze byly proméfovany profily proudovych parametri po vysce kanalu
(pouze stacionarné). Proudova cesta byla ve vSech zminénych i dal-
Sich rovinach vybavena odbéry statického tlaku. Obr. 2 s pohledem
na vlastni turbinu s namontovanymi traverzovacimi zafizenimi podava
dobrou pfedstavu o velikosti stroje (zejména v porovnani s obr. 3, kde
je uveden velky méfici stav vybaveny shodnymi traverzery). Dodejme,
Ze Spickovy pramér rotoru turbiny je 140 mm, délka lopatek odpovida
20 mm.

Zamérem v tomto pfipadé bylo ziskat integralni charakteristiky stupné
v co nejsirSim mozném rozsahu reziml z hlediska rychlosti otacent,
respektive poméru 1u/cis, a tlakového spadu .

4. VELKY ZKUSEBNI STAV - STUPEN TJ100
V MERITKU 2.7:1

Na velkém zkuSebnim stavu byl proméfen stupeft TJ100 v méfitku
2.7:1.V tomto pfipadé byl speciélné pro zafizeni vyroben model stup-
né, jehoz Spickovy primér byl 320 mm. PIné bylo vyuZito moznosti
konstrukce vétSiho zkuSebniho zafizeni. S vyuzitim naté¢ivého statoru
byla pro vybrané rezimy detailné proméfena vyse¢ vystupniho mezi-
kruzi odpovidajici pfiblizné dvéma kanalim statorového lopatkovani.
Proudové pole na vystupu z rotoru bylo sledovano pomoci tlakovych
sond s rychlou odezvou a ve viech bodech byly zaznamenany ¢asové
priibéhy proudovych parametrd.
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5. INTEGRALNi CHARAKTERISTIKY TURBINY

V obou pfipadech byly promé&feny integrélni charakteristiky turbiny.
Typickymi vystupy jsou v pfipadé integralnich charakteristik pribéhy
parametr(i stupné v zavislosti na otackach turbiny, na tlakovém spa-
du, ¢i dalSich ménénych parametrech. Typicky jsou sledovany vlivy na
Uginnost stupné, reakci stupné ¢i hitnost turbiny, ale i dalsi. Pro ur&eni
téchto charakteristik byla v pfipadé obou zafizeni pouzita shodna me-
todika, tudiz byly vysledky pfimo porovnatelné.

Obr. 3 - Velky zkuSebni stav

Pro pfedstavu o rozsahu proméfovanych reziml jsou uvedeny mapy
otaCek turbiny a Uc€innosti stupné (v pfipadé Ucinnosti je pouZita
shodné barevna stupnice v obou grafech) v zavislosti na poméru u/c
a tlakovém spadu. Z porovnani je vidét, Ze obé zafizeni nepokryvaji
zcela shodnou oblast parametr(i, ale pouze se Castené prekryvaji.
Mensi rozsah tlakovych spadd v pfipadé velkého zkuSebniho stavu
je zplsoben zamémym méfenim mensiho rozsahu tlakovych spadi a

nesouvisi s vlastnimi moznostmi zkuSebniho zafizeni. Naopak ¢astec-
né pfekryti z hlediska parametru u/c vyplyva z kombinace vice vlivQ.
V pfipadé velkého zkudebniho stavu jsou proméfeny niz3i hodnoty
poméru u/c. To vyplyva z toho, Ze byl méfen zvétSeny model turbi-
ny, u kterého vych&zi navrhovy reZzim pomérné blizko k maximainim
otackadm dynamometru. V pfipadé malého zkudebniho stavu jsou na
zobrazenych datech maximalni ota¢ky omezeny hodnotou 45000 ot/
min. Zde je omezeni zplisobeno pocatkem silngjSich vibraci rotoru v
dusledku nevyvahy rotoru turbiny. Omezeni minimalnich otacek malé-
ho stavu vyplyvéa z charakteristiky dynamometru a maximélniho brzd-
ného krouticiho momentu, ktery je dynamometr schopen vyvinout pfi
danych ota&kach.

Cirkulagni tunel VZLU umozfiuje nezavisle na tlakovém spadu ménit
hodnotu Reynoldsova &isla. SniZzenim vstupniho tlaku do turbiny by
bylo mozné roz8ifit méfend data i o niz3i hodnoty u/c (s niz8im abso-
lutnim tlakem klesa i vykon a tedy i kroutici moment), graf na obr. 8
vSak jasné ukazuje, ze Reynoldsovo Eislo mze mit vyznamny vliv na
méfené parametry, proto je k takovému feSeni nezbytné pfistupovat
vzdy velmi opatrné.

Zajimavé samoziejmé je porovnani vysledkud z obou méficich zafizeni.
To je uvedeno na obr. 9 a vyplyva z néj, Ze vystupy z obou zafizeni
jsou ve velmi dobré shodé (dilek hustsi mfizky odpovida 1% - to plati
i v pfipadé grafu na obr. 8). O néco vyraznéjsi rozdily Ize nalézt pfi
méfeni nizSich vykond, respektive nizsich krouticich momentu a jsou
zplsobeny pravé uréenim krouticitho momentu. U velkého stavu je
kroutici moment zaznamenavan pomoci pfirubového snimace krou-
ticiho momentu firmy HBM (typ T10FS), jehoZ pfesnost je vy3Si neZ
v pfipadé bézného provedeni snimani krouticiho momentu na rameni
télesa dynamometru, jak je tomu v pfipadé malého stavu. Pfirubovy
mé&fic krouticiho momentu umistény mezi hfideli turbiny a dynamomet-
ru navic nezachycuje pasivni ztrty v loZiskach dynamometru, zatimco
snimani momentu na télese malého dynamometru zachycuije i ztréty v
uloZeni rotoru dynamometru.
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Obr. 4 - Otacky - velky zkuSebni stav

Obr. 5 - Otacky — maly zkuSebni stav
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6. PODROBNE MERENiI PROUDOVYCH POLI

V obou pfipadech byla promé&fovana proudova pole na vystupu z ro-
toru. U malého stavu bylo zaznamenavano rozloZeni parametrii po
radiale v jedné obvodové poloze sondy v(éi statoru. Jako ukézka zde
slouZi rozloZeni lokaini ucinnosti po radiéle uvedené v obr. 10 — vy-
kresleny jsou rezimy se shodnym tlakovym spadem a rdznymi hod-
notami poméru u/c, dilek nejhustsi mfizky opét odpovida 1%. Na obr.
11 je zobrazena Casové primérovana lokalni Gcinnost vztazena na
Ucinnost integraini. Zde vidime, Ze stator vyznamné ovliviiuje priibéh
parametrli na vystupu z rotoru. Z toho vyplyva, ze priibéh po radiale
zaznamenany pouze v jedné obvodové poloze nepostihne spravné si-
tuaci v proudovém poli. Takto zaznamenany pribéh je tedy nezbytné
uvazovat pouze jako informativni. | tak vS§ak miZe pomoci pfi rozbo-
rech prace stupné a jednotlivych vlivech na jeho vykon.

Frame 001 | 23 May2011 | PBS TJ100
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Obr. 12 - Rozlozeni energie — ¢as 0 ms

Frame 001 | 23 May2011 | PBS TJ100

Obr. 14 - Rozlozeni energie - ¢as 0.09 ms

Nejzajimavejsi vystupy tvofi ¢asové pribéhy jednotlivych parametrd.
Cast asové sekvence ukazuje série rozlozeni na obr. 12 az 17 zachy-
cujici pfebéh lopatky rotoru pfes jednu rozte¢ lopatek statoru. Jedna
se 0 navrhovy rezim s otackami turbiny 13200 ot/min. V grafech jsou
u vnitfniho priméru naznaCeny polohy lopatek rotoru (Cervené troj-
uhelniky). Pomohou pfi sledovani oblasti s nizkou energii nejjasnéji
patrnych u Spicky lopatek. Takto jsou zachyceny oblasti virt vznikajici
v dusledku pfetékani proudu pfes $picku nebandazovanych lopatek.
RovnéZ je moZné vysledovat Uplavy rotorovych lopatek i dal$i struktury
proudu vznikajici v rotorovém lopatkovani. Na prvni pohled nemusi byt
tyto struktury pfili§ patrné, coz je zplsobeno interakci proudéni, které
vznika v rotoru s proudénim, které pfichazi z vystupni roviny statoru.
Pravé oblasti s nejnizsi ¢asové primérovanou lokalni u¢innosti na obr.
11 jasné identifikuji mista nejsilngjSich interakci ztratovych struktur
vznikajicich v lopatkovani rotoru a statoru.

Frame 001 | 23 May2011 | PBS TJ100

A

ﬂ

Obr. 13 - RozlozZeni energie — ¢as 0.045 ms

Frame 001 | 23 May 2011 | PBS TJ100

//4\

o

4

Obr. 15 - Rozlozeni energie - ¢as 0.135 ms
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Frame 001 | 23 May2011 | PBS TJ100

Obr. 16 - Rozlozeni energie — ¢as 0.18 ms

ZAVER

Viybaveni pracoviété aerodynamiky vysokych rychlosti VZLU poskytu-
je v soucasnosti iroké moznosti v oblasti testovani a vyzkumu turbi-
novych strojd. Vybudovani zafizeni pro testovani turbinovych stupid
znacné rozSifilo oblast plisobnosti pracovisté v tomto oboru. Soucas-
né s jejich vybudovanim byly vyvinuty technologie umoziujici detail-
né studovat proudova pole v turbinach vcetné jejich nestacionarnich
pribéhd, které se v turbinovém stupni vyvijeji v disledku interakci
statoru a rotoru.

Kombinace pouZiti obou zafizeni ukazala vyhody obou zafizeni. Tur-
bina s redlnou geometrii umozriuje jednoduchou pfipravu experimen-
tu s rychle dostupnymi integralnimi charakteristikami stupné, ale i po-
drobng&jSimi vystupy. SloZitéj$i pfiprava, i vlastni pribéh experimentu
v pfipadé velkého zku3ebniho stavu, je vyvéZena komplexnosti zis-
kanych vystup(, kdy podrobné proméfeni proudovych poli je cennym
zdrojem informaci pro vyrobce turbin.
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Obr. 17 - Rozlozeni energie - ¢as 0.225 ms
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Modelovani tfirozmérného proudéni v prime

T rwv a

lopatkove mrizi
Ing. Petr Straka, Ph.D.

1 4

V élanku je popsan vliv tfirozmérnych struktur v proudovém poli v pfimych lopatkovych mfizich na prou-

déni v centralni roviné lopatkové mrize.

uvoD

Primé lopatkové mfiZ pfedstavuje model axiélniho lopatkového kola. Jed-
na se o rozvinuty obvodovy fez lopatkovym kolem. Proudéni v pfimych
lopatkovych mfiZich se z principu povaZzuje za periodické a dvourozmérné.
Pomoci matematického modelovani proudéni je mozné tyto dva pfedpo-
klady spinit pfedepsanim periodické okrajové podminky a pouZitim mo-
delu dvourozmémého proudéni. Pii experimentalnim vyzkumu proudéni
v pfimych lopatkovych mfizich neni mozné pfedpoklad dvourozmérosti
a periodinosti proudéni beze zbytku dodrzet. Neni mozné vyrobit aero-
dynamicky tunel s méficim prostorem pro nekonecny pocet nekonetné
dlouhych prizmatickych lopatek. V laboratofi aerodynamiky vysokych rych-
losti VZLU, a.s. je k dispozici aerodynamicky tunel s méficim prostorem,
ktery pojme pfiblizné 5 aZ 10 lopatek (zalezi na pomérné roztei) o Stihlosti
1,333 (pomér délky lopatky ku tétivé lopatkového profilu). Koneéna délka
lopatek a omezeni méficiho prostoru boCnimi sténami (viz. obr. 1) vede
ke vzniku tfirozmérmych struktur v proudovém poli, mezi néZ patfi mezni
vrstva na bocni sténé méficiho prostoru, podkovovity vir, kanalovy vir, kou-
tovy vir. Tyto tfirozmérné struktury néjakym zpisobem ovliviiuji proudéni
ve stfedni roviné méficiho prostoru. Bylo by nesmimé nékladné a obtizné,
ne-li snad nemozné, stanovit tento viiv experimentaini cestou. Oproti tomu
je jednoduché stanovit viv tfirozmérnych struktur v proudovém poli pomoci
matematického modelovani proudéni. Vypodet proudového pole v pfimé
lopatkové mfiZi se provede ve dvou konfiguracich a) s viivem boénich stén

Obr. 1 - Schéma piimé lopatkové mfiize v méficim prostoru

a konecné délky lopatek, b) bez téchto vlivi — tedy jako ideainé dvouroz-
mémné proudéni. Porovnanim obou vysledkl bude mozné posoudit viv tFi-
rozmérnych struktur na proudéni ve stfedni roviné méficiho prostoru. A¢-
koliv zde stéle zlstane ovlivnéni vysledki viastnostmi numerickych metod
pouZzitych pro vypocet proudového pole, jedné se o prvni kroky na cesté,
na konci niz snad lezi metodika korekci tunelovych méfeni pro potlaceni
vlivu poruchy dvourozmérnosti proudéni pfi experimentalnim vyzkumu.

FYZIKALNi A MATEMATICKY MODEL

Pro modelovani proudéni v pfimych lopatkovych mfizich pouZijeme model
tfirozmérného, vazkého, turbulentniho, stladitelného proudéni idealniho
plynu. Tento model je popsan systémem stfedovanych rovnic, mezi néz
patfi rovnice kontinuity, Nevierovy-Stokesovy pohybové rovnice, energe-
tické rovnice. Systém vychozich rovnic je uzavien dvourovnicovym mode-
lem turbulence, v na3em pfipadé Kokovym TNT modelem [1] a je doplnén
konstitunimi vztahy.

o
0 = 0000y -D"E -D"-CP; )
R = (00 oY e — & (o Q\‘h\‘)%%’ (& + Qm\vi)% I (2)
Bo= [t batad + g0 at(e +b)’ bty bgvim]
Moo= [0 ba® e byt o]
(3)
(4)
NUMERICKA METODA

Systém vychozich rovnic (1) je diskretizovan pomoci metody kone¢nych
objem0 v tzv. cell-centered varianté na viceblokové strukturované siti slo-
Zené ze Sestisténu. Pro ¢asovou diskretizaci je pouzito implicitni zpétné
Eulerovo schéma.
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Vy$$iho Fadu pfesnosti v prostoru je dosazeno pomoci linedrni rekonstruk-
ce s omezovacem dle Van Albady. Pro vypodet nevazkych numerickych
tokd i v rovnici (7) je pouzito exakini feSeni 1D Riemanova problému
ve sméru normaly k hranici mezi buiikami. Pro vypoget vazkych nume-
rickych tokGi @vis v rovnici (7) je pouZito centraini schéma na dudlnich
objemech. V rovnici (5) R"* znamené aproximaci prvniho fadu pfesnosti.
Rovnice (5) vede na soustavu lineamich rovnic s fidkou matici soustavy.
Soustavu feSime metodou GMRES s LU pfedpodminénim [2]. Pro jed-
nodussi pokryti vypogetni oblasti strukturovanou siti je implementovano
prekryvani jednotlivych bloku sité (tzv. sité typu chimera) [3].

VYPOCETNi OBLAST

Obr. 2 - Vypocetni oblast s vlivem bo¢ni stény

Obr. 3 - Vypocetni oblast bez vlivu boéni stény

Na obrazcich 2 a 3 je zndzoména vypoletni oblast pro konfiguraci s viivem
boéni stény méficiho prostoru a bez viivu boéni stény. Na vstupni hranici
je pfedepsan celkovy tlak 105 kPa, celkové teplota 293,15 K, vstupni thel
20°, intenzita turbulence 2 %. Na vystupni hranici byl pfedepsan konstant-
ni staticky tlak 88,517 kPa. Toto nastaveni odpovida vystupnimu izoen-
tropickému Machowu Cislu  M2is = 0,5  a vystupnimu izoentropickému
Reynoldsovu Gislu  Rea:s = 800000 . Vstupni hranice je umisténa 0,6 m
pfed rovinou nabéznych hran, coz odpovida situaci v aerodynamickém
tunelu. Profil lopatek ma tétivu 0,075 m, pomémé rozte€ je 0,7.

Viypocetni oblast byla pokryta dvéma bloky strukturované sité sloZzené ze
Sestisténd. Jeden blok typu ,H", ktery pokryva jednu periodu a jeden blok
typu 0" kolem lopatky (viz obr. 4).

Obr. 4 - Vypocetni sit’

VYSLEDKY VYPOCTU

Na obrazku 5 je zobrazen podkovovity vir, ktery vznikd interakci mezni
vrstvy na bo¢ni sténé méficiho prostoru s nabéznou hranou. Podkovovi-
ty vir se déli na dvé vétve, podtlakovou a pretlakovou. Pretlakova vétev
je v dusledku tlakového gradientu tla¢ena k podtiakové strané sousedni
lopatky, kde interaguje s pfetlakovou vétvi, jak je zachyceno na obrazku
5 vpravo.

Obr. 5 - Podkovovity vir

Obr. 6 - Kanalovy vir
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V dlsledku zakfiveni mezilopatkového kanalu dochazi ke vzniku kanalo-
vého viru, ten se zahy oddéluje od bocni stény a zasahuje znaénou &ast
proudového pole za lopatkovou miiZi, jak je vidét na obrazku 6. Uplavy
za odtokovymi hranami lopatkové mfiZze samoziejmé interaguji s vy3e
uvedenymi virovymi strukturami. Dochazi k deformaci tplavd v okrajovych
Castech blizko boénich stén, jak je vidét na obrazku 7.

Obr. 7 - Deformace Uplavu

Obr. 8 - RozloZeni Machova cisla v centralni roviné: vlevo s vlivem
bo€nich stén, vpravo bez vlivu bo¢nich stén

Na obrazku 8 je zobrazeno rozloZeni Machova Cisla v centréini roving mé-
ficiho prostoru pro konfigurani s vivem bo¢nich stén (vievo) i bez viivu
bo¢nich stén (vpravo). Na prvni pohled neni patrny Zadny rozdil, nicméné
na obrazku 9, kde je vynesen priibéh veli¢iny AVDR (Axial Velocity Density
Ratio), je patmé, ze v konfiguraci s vlivem bocnich stén (3D) dochazi k
poklesu hustoty hmotnostniho toku v centralni roving ve sméru proudéni
oproti konfiguraci bez vlivu boénich stén (2D). Na obrézku 10 je vynesen
pribéh soucinitele ztrat kinetické energie ve sméru proudéni. V konfiguraci
s vlivem bocnich stén dochazi v oblasti za lopatkovou mfiZi k mimému
narlstu ztrat kinetické energie oproti konfiguraci bez viivu bocnich stén.

Poznamenejme, Ze na obrazcich 9 a 10 mé rovina nédbé&znych
hran soufadnici = =O0m a rovina odtokovych hran mé soufadni-
¢ z=0,05577Tm .

Obr. 9 - Priibéh veliciny AVDR

Obr. 10 - Prabéh soucinitele ztrat kinetické energie
ZAVER
ViypoCet proudéni v pfimé lopatkové miizi omezené bocnimi sténami mé-
ficiho prostoru ukazuje vznik tfirozmérnych struktur v proudovém poli v
dusledku interakce mezni vrstvy na bocni sténé méficiho prostoru s na-
bé&znou hranou lopatky, v disledku interakce mezni vrstvy na bocni sténé
méficiho prostoru s mezni vrstvou na povrchu lopatky a v disledku zakii-
veni mezilopatkového kanalu. Tyto tfirozmémé jevy, téZ zvané ,okrajové
jevy", nebo ,sekundarni proudéni®, zplsobuiji pokles hustoty hmotnostni-
ho toku v centralni roviné méficiho prostoru oproti idealnimu pfipadu 2D
proudéni bez viivu bocnich stén. Bylo zji§téno, Ze jsou ovlivnény i integralni
charakteristiky lopatkové mfiZe, napfiklad ztréty kinetické energie, nicmé-
né v tomto konkrétnim piipadé je toto ovlivnéni pomémé malé.

Pro ziskani obecnéjSich poznatku o vlivu tfirozmémych proudovych struk-
tur na proudéni v pfimych lopatkovych mfiZich bude nezbytné provést dal-
$i vypocCty v SirSim rozsahu reZimd (vystupni Machovo €islo, Reynoldsovo
Gislo, vstupni Uhel proudu) a pro riizné typy profild.

Literatura:
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Méreni tlakoveé citlivym natérem - PSP - llI. dil

Ing. Veronika Schmidtova

Méreni tlakové citlivym natérem (z anglictiny Pressure sensitive paint, dale PSP) je alternativni zplisob
zjist'ovani rozlozeni tlaki na povrchu modeli v aerodynamice. Klasicky zpisob vySetiovani tlaku, tla-
kové odbéry uzkymi trubickami vyvedenymi mimo méfici prostor ke snima¢iim, muze pfi experimentu
narazit na nékolik hranic, za kterymi se s vyhodou pouziji napfiklad metody optické. Jednou z limit ve

vysetfovani aerodynamickych vlastnosti model(i promérovanych na pracovisti aerodynamiky vysokych
rychlosti Vyzkumného a zkusebniho leteckého Ustavu, a.s. (dale: VZLU, a.s.) je obtizna montaz tlakovych
odbéru do ,,zadni“ ¢asti modelu do oblasti odtokové hrany, at' uz se jedna o profil kfidla, nebo o lopatku
turbiny. S timto zamérem se vyviji metodika méreni pomoci natéru, kde se tento problém - jak bude patr-
né dale - feSit nemusi.

PSP, DIL TRETI

Uvod

M&Feni pomoci tlakové citlivého natéru ve VZLU v lofiském roce dospélo
do stédia, kdy byla dovedena do konce 1D méfeni na modelu takzvaného
prahu. Porovnavaly se klasické tlakové odbéry s méfenim pomoci PSP a's
numerickym vypoctem. Déle se vyzkouSely dvé kalibratni metody pro tla-
kovou kalibraci natéru. V pribéhu méfeni také vyslo najevo, Ze pro jeden
zpUsob kalibrace bude vhodné fesit teplotni rozloZeni na povrchu modelu
(zejména v pfipadé 2D tlakového méfeni), nikoliv pouze stanovovat teplo-
tu v nékolika bodech.

PSP se jiz zkouSelo pfi méfeni ve vysokorychlostnim aerodynamickém
tunelu pro pfimé lopatkové mfize. Pfednosti systému pouzivaného ve
VZLU mij. je jeho snadna montaz a demontaz a malé rozméry, diky nimz
se veskeré dulezité soucasti mohly namontovat pfimo do tunelu a nebylo
nutné fedit zménu optického pfistupu. Testy na pfimé lopatkové mfiZi byly
lehce pfedstaveny minuly rok, letos bude toto téma vynechano, protoze
testovani jesté nebylo uzavieno.

PRINCIP PSP, KALIBRACE ,,IN SITU“ A ,,A PRIORI*

Princip PSP

Tlakové citlivy nétér je jednodude natér, ktery se vyznaduje konkrétné v
tomto pfipadé vyraznou barvou, nicméné to neni jeho podstatna vlastnost:
ta spociva ve fotoluminiscenci. Navic ve fotoluminiscenci ovlivnitelné okol-
nim tlakem (konkrétn& tlakem kysliku), diky emuz nétér - ziednodudené
feceno - zafi rizné intenzivné, pfipadné po riiznou dobu.

Tento jev, Cili zavislost fotoluminiscence na okolnim tlaku, je znam jiz téméf
100 let. Byl publikovan v roce 1919 Otto Sternem a Maxem Volmerem
(némecky fyzik, respektive chemik) v [1]; aerodynamicky experiment jej
objevil o 70 let pozdéji.

Natéru existuje velké mnozZstvi a da se fici, Ze pro plo$né méfeni tlak(i na

modelu (plodné méfeni je vyrazna vyhoda této metody) je metoda PSP
dovedena jiz velmi daleko. Velké védecké tymy ji pouzivaji pro oblast ae-
rodynamiky vysokych rychlosti (vnéjSi i vnitini), pro nestacionarni méfent,
pro méfeni v kryogennich tunelech, pro méfeni v oblasti aerodynamiky
nizkych rychlosti.

Vizhledem k tomu, Ze Elanky o PSP pro elektronicky sbomnik Transfer vzni-
kaji na pokraCovéni a letos je to jiz 3. dil, Ize pro rozsahleji teorii odkézat
na minulé roéniky.

Srovnani tlakovych méfeni a numerického vypoctu
NejduleZitéjSi fazi méfeni v lofiském roce bylo méfeni na modelu prahu v
transonickém aerodynamickém tunelu. Testovaci model je svym rozmé-
rim blizky lopatkové mfiZi, proto se pro odzkouSeni novych postupl pou-
Ziva stéle stejny: na prahled pfipevnény svou pretlakovou stranou vrtulovy
profil F8 s tétivou dlouhou 100 mm.

V této konfiguraci je k dispozici pouze podtlakova strana profilu. Zjednodu-
Sena konstrukce (priihledy méficiho prostoru se nalézaji na bocich tunelu
a jsou umistény proti sobé, pficemz na jednom z prlhledd se naléza pfi-
pevnény vrtulovy profil a druhy prihled je osazen meficim - skenovacim
zafizenim) zajiStuje snadny opticky pfistup.

Davod, pro¢ se celd metodika zkousi na malém aerodynamickém tunelu
s pferuSovanym chodem, spociva v ekonomiénosti jeho provozu. Tunel je
pohanén podtlakem v kulové nadrzi, do které Usti. M&fici prostor tunelu
je 118 x 118 mm, zatimco nadrZ, ktera se pro Ucely méfeni odCerpava
na hodnotu 0,4 Mpa atmosférického tlaku, ma prdmér 20 m. | pfi transo-
nickych rychlostech je spotfeba podtlaku pro provoz tunelu nizké a jedno
odCerpani nadrze poskytne dostatek energie pro nékolik chodd tunelu.

Kromé vySe zminéného ddvodu je s timto tunelem snadnéjSi manipula-
ce - experiment Ize snadno pozastavit a upravit, coz v tunelu s nepferu-
Sovanym chodem, ve kterém se provadi méfeni na pfimych lopatkovych
mfizich, neni tak snadna zalezitost.



TRANSFER - VZLU

32

Obr. 1, 2 - Vlevo profil F8 nastfikany PSP natérem upevnény na prihledu
(vyjmuty z tunelu), vpravo pvrﬂhled umistény na bocni sténé
aerodynamického tunelu. (Sipky vyznacuji smér proudéni).

Mérici fetézec
Méfici fetézec pro tento experiment vychazi z metodiky [2]. Obsahuje:
o transonicky aerodynamicky tunel s pferuSovanym chodem, s méfi-
cim prostorem 118 x 118 mm a perforovanymi sténami, v oblasti mé-
ficiho prostoru vybaveny prihledem obsahujicim optické sklo BK7, s
moznosti méfeni v celém rozsahu podzvukovych az transsonickych
rychlosti
o duralovy vrtulovy profil F8 v konfiguraci ,prah” (jiz bylo vysvétleno
vy3e) natfeny Sedou podkladovou barvou a tlakové citlivym natérem,
opatfeny sedmi klasickymi tlakovymi odbéry a dvéma teplotnimi &idly
Pt100 umisténymi 1 mm pod povrchem profilu
o fotondsobi¢ Hamamatsu H7360-03 opatfeny pasmovym filtrem; op-
ticka cesta tvofend soustavou zrcadel (polopropustné zrcadlo a dvé
opticka zrcadla, jedno pohyblivé ve dvou osach pomoci motord Ma-
xon), LED, kolimétor
o OptoDriver
o PC s méfici kartou MSA300
o Software vytvofeny v LabView

Kalibrace ,,in situ“ a ,,a priori“

V minulych letech se zasadné pouZivala kalibrace ,a priori, tedy ve spe-
ciélni kalibraéni komofe osazené Peltierovym &lankem, ktery umoziuje
regulovat teplotu. Natér se tedy kalibroval na tlak a na teplotu: nastavila
se teplota, ktera byla po dobu sbéru dat pro jednu kalibraéni kfivku stéla.
Teplota v kalibracni komofe byla snimana na povrchu vzorku. Poté se od-
Cerpala komora az na hodnotu tlaku 15 kPa a postupné pfipoustéla az do
hodnoty atmosferického tlaku. Pitom se snimaly kfivky zhasinani excito-
vaného natéru (podrobné viz [2]).

Obr. 3 - Méfici prostor aerodynamického tunelu s priihledem
osazenym modelem

Kfivky jsou nelinearni a prokladaji se exponencialni y(t) = AL*e**" rovnici,
kde konstanta A2 obsahuje hledany €as stmivani © (oznaCovany také jako
,{au’) zhasnuti emitovaného zéfeni (pfesnéji ve tvaru %1[%,1] )-

Viysledky ziskané metodou ,a priori“ jsou pouzitelné pouze v Uzkém roz-
sahu teplot. Chlazeni Peltierova ¢lanku vzduchem tak, jak je vyfeSeno v
kalibracni komofe zminéné vy3e, ochladi vzduch o 20 K oproti teploté okoli
- vysledky z takové kalibrace mohou staéit pro méfeni v malém aerodyna-
mickém tunelu, kde teplota na modelu se bude spiSe blizit teploté v mist-
nosti, ale je otdzka, zda budou dostacovat i pfi dlouhodobém chodu aero-
dynamického tunelu pro méfeni lopatkovych mfizi. Proto se pfistoupilo k
testovani metody ,in situ‘. V praxi to znamena, Ze se provedou klasické
tlakové a optické odbéry ze stejnych mist, kalibrace se provede sparova-
nim téchto dvou Udajd a doplni se neznamé tlaky k optickym odbér(im v
mistech bez trubicek.

Jako referenéni podminky se vzaly takové, které byly naméfeny bez chodu
tunelu (v zahrani¢nich €lancich je pouZivan termin off-wind) a poméfeny s
aktuéinimi hodnotami ziskanymi za chodu tunelu (on-wind).

Fluent

Naméfené vysledky byly konfrontovany s numerickym vypoctem v softwa-
ru Fluent. Vzhledem k jednoduchosti konfigurace modelu byl v Gambitu
vytvofen zjednodu$eny model problému — kanal s pevnymi rovnobéznymi
sténami a modelem vetknutym do jedné z nich. Geometricky byly dodrze-
ny zakladni proporce jako $ifka kandlu, délka kanalu pfed modelem, délka
kanalu za modelem pfed Skrticim hrdlem a samotna geometrie modelu.
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Okrajové podminky byly zvoleny nésledujici: stény (,wall) a tlakovy vstup
a vystup (,pressure inlet* a ,outlet’). PoCate¢ni podminky byly jednoduse
zadavany podle hodnot naméfenych pfi experimentu, a to: celkovy tlak v
konfuzoru a staticky tlak ze stény tunelu, kde se jiz pfepoklada ustalené
proudéni nabihajici na model.

Matematicky model vychazi z pfedpokladu stacionarity a turbulence pro-
blému. Je tvofen termodynamickymi vztahy pro ideaini plyn, soustavou
za&kon( zachovani hybnosti (rovnice Navier-Stokesovy), energie, hmoty
(rovnice kontinuity) a 2-rovnicovym modelem turbulence k-omega (vari-
anta SST).

VYSLEDKY

Na nésledujicich grafech jsou porovnany vysledky méfeni statického tlaku
na profilu pro Machova €isla nabihajiciho proudu Me=0,931, M=0,819,
Meo=0,74 a M«=0,460.

Graf 1 - Porovnani méreni statického tlaku na podtlakové strané profilu
F8 pomoci pneumatickych odbérti, PSP méreni a numerického vypoétu
pro Machovo &islo nabihajiciho proudu M«=0,931

Graf 2 - Porovnani méieni statického tlaku na podtlakové strané profilu
F8 pomoci pneumatickych odbérti, PSP méreni a numerického vypoctu
pro Machovo éislo nabihajiciho proudu M~=0,819

PSP odbéry se z vySe zminénych ddvodl realizovaly zejména v oblasti
bliZici se k odtokové hrané. Zde jiz nebyly k dispozici klasické odbéry a
vysledné méfeni bylo zapotfebi s né¢im porovnat - proto se vyuZzilo nume-
rického vypoctu.

Graf 3 - Porovnani méreni statického tlaku na podtlakové strané profilu
F8 pomoci pneumatickych odbérti, PSP méfeni a numerického vypoctu
pro Machovo ¢islo nabihajiciho proudu M«~=0,740

Graf 4 - Porovnani méreni statického tlaku na podtlakové strané profilu
F8 pomoci pneumatickych odbér(i, PSP méreni a numerického vypoctu
pro Machovo ¢islo nabihajiciho proudu M~=0,460

ZAVER

NejdUlezit&jSim vystupem ze sady méfeni, ktera se soutfedila zejména na
porovnéni klasického méfeni, méfeni PSP a numerického vypoctu, bylo
Zjisténi limit natéru. Pro méfeni v oblastech nizSich podzvukovych rychlosti
jsou vysledky experimentu a numerického vypoctu v dobré shodé a lisi se
vzajemné o 2%. Blize odtokové hrané, kde se klasické odb&ry nevyskytui,
je patrny vétsi rozptyl vysledku. V oblasti transonickych rychlosti, kde na
profilu dochdzi k prekrogeni rychlosti zvuku, (zejména se to tyka rychlosti
kolem M<=0,82), bude dobré proudéni vizualizovat a vysledky experi-
mentu porovnat jesté s vizualizaci, protoZe v oblasti bliZici se odtokové
hrané se neshoduji ani obé experimentalni metody, ani s nimi nesouhlasi
numericky vypocet. Pro dalsi pokraovani bude nutné zlepsit metodiku pro
méfeni pfi transonickych rychlostech a pokrogit k méfeni v oblastech nad-
zvukovych rychlosti, aby metoda byla vyuZitelné pro pfipad, pro ktery se
zaala zkouset - pro méfeni na lopatkovych mfiZich.
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Vyuziti metody plochy odezvy a multikrite-
rialniho mikrogenetickeho algoritmu pro 2D
optimalizaci vztlakové mechanizace

Ing. Pavel Hospodar, Mgr. Andrés Széllés, Ing. Petr Vrchota, VZLU, a.s.

Vysledky prezentované v tomto ¢lanku predstavuji vyuziti kombinace metody odezvové plochy s multi-
kriterialnim mikrogenetickym algoritmem pro 2D aerodynamickou optimalizaci vztlakové mechanizace
vicedilného profilu s ohledem na ¢as potiebny pro nalezeni optima. Metoda plochy odezvy byla pou-

zita pro nalezeni vychozich parametrli pro mikrogeneticky algoritmus. Polohy a vychylky jednotlivych
elementi v pristavaci konfiguraci byly predmétem optimalizace. Vliv modifikace kritérii a omezujicich
podminek je rovnéz diskutovan.

uvob

Névrh vztiakové mechanizace dodnes patfi mezi naroné ulohy, nebot je
potfeba zahrnout nejenom aerodynamické ale i konstrukéné provozni po-
Zadavky. Pomysliny vrchol sloZitosti vztlakové mechanizace u dopravnich
transportnich letount byl dosaZen na prelomu 60. a 70. let (trojStérbinova
vztlakové klapka B-747) [1]. V sou€asné dobé je trend navrhovat letadla

vedkerych poZadavkd na vykony a vlastnosti zejména béhem pfiblizeni
a pfistani, s vyuzitim ,jednodus8ich* vztiakovych mechanizaci, je kladen
veliky diraz na nalezeni optimalniho tvaru a polohy vztlakové mechani-
zace z hlediska dosaZeni maximalniho vztlaku a odstranéni odtrzeného
proudéni na klapce.

Optimalizaéni Ulohy s vyuzitim evolucnich algoritmd, na rozdil od gradi-
entnich metod, obvykle vyZaduji populaci s velikym poctem jedincti, coz
klade vysoké néroky na vypocetni techniku, zvy3uji &as potfebny k naleze-
ni optimélniho jedince a tedy i cenu. SniZit ¢as hledani je moZno nékolika
zpusoby. Prvnim je vyuZiti ,dobrého” jedince jako vychoziho navrhového
vektotu pro evoluéni optimalizaci. Dal§im zpisobem je vyuziti multikriteri-
alniho mikrogenetického algoritmu s velmi malym poctem jedincl (Ctyfi az
deset v jedné populaci). Kombinace obou zptisobl je vyuZita v této studii.

OPTIMALIZACNi PROCES

U optimalizagnich metod je z hlediska pfesnosti a rychlosti konvergence
potfebné vhodné definovat meze prohledavaného prostoru. Na tomto pro-
storu je pak nutné urcit vychozi vektor navrhovych proménnych. Jednou z
moznosti jak urcit ndvrhovy vektor je metoda statisticky navrzeného expe-
rimentu (Design of Experiment (DOE)) [2] ve spojeni s Metodou odezvové
plochy (Response Surface Method (RSM)) [3].

Navrh experimentu
DOE, nékdy také uvadéna jako Response Surface Design, je statisticka
metoda, ktera vhodnym zplsobem rozmistuje vypocetni body pro uréeni

funk&nich hodnot v prostoru tak aby hustota jejich rozloZeni méla co nej-
v&tsi homogenitu. V této praci byl pouzit Box-Wilson Central Composite
Design, obycejné nazyvany Central Composite Design (CCD) a se sklada
ze dvou Casti. Jedna Cast obsahuje rohové body prohledavaného prostoru
(modré étverce) a druha definuje skupinu kruhovych bod(, které umozZriuii
odhadnout zakfiveni. V zavislosti na zvoleném modelu se body mohou
nachazet uvnitf, na sténach nebo vné prohledavaného prostoru. Priklad
CCD pro tfidimenzionélni systém je zobrazena na nasledujicim obrézku.
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Pocet bodl potfebnych pro sestaveni modelu CCD pro n-dimensionalni
problém je dan vztahem:

p=2"+2n+1

Pocet bodli DOE (ve formé CCD) je pro feSeny Sesti dimensionalni
prostor celkem 77. Znamené to tedy, Ze pro nalezeni vychoziho vekto-
ru pro dal3i optimalizaci je nutné sestavit a spocitat 77 variant.
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Metoda plochy odezvy

Druhou ¢asti je vyhodnoceni vysledku v takto zvolenych bodd. RSM zalo-
Zena na metodé nejmensich &tvercll pak dokaze na zakladé definovana
polynomické rovnice aproximovat funkéni hodnoty plochou. Na takto de-
finované ploe se pak urci extrém dané funkce. V prezentované préci byl
pouZit kvadraticky model aproximujici plochy:

k k k
y=B, +Z|3ixi +ZBiiX|Z +ZBUX|X1

. . i<
Kde y je funkéni hodnota, 4 jsou odhadované prarametry plochy, jsou
jednotlivé proméné a k je polet proménych. Je podstatné si uvédomit,
Ze metoda nejmensich Ctvercl je pouzitelna pro dostatecné preuréené
soustavy rovnic. Tedy, Ze nelze libovolné zvySovat stupef polynomu pfi
konstantnim poctu funk&nich hodnot. Po rozepsani pfedchézejici funkce
dostaneme soustavu rovnic (zde pro jednoduchost uvedeme rovnici s jed-

nou proménou): . ) L
a X +a, X +.a, X =Yy

2 2 2,2
a, X +a, Xo+.a, xi=y

a, - XS +a,- Xk +..a, xE =y

Tim jsme ziskali soustavu k rovnic 0 n neznamych. Tuto soustavu mize-
me maticové zapsat jako:

A-x=y
Kde
X% X, y' a
PO L T T RV D L
XX e X y* a,

Cilem je nalezeni nezndmého vektoru x. Jestlize je poCet rovnic vy3si nez
poCet neznamych, j. k > n, soustava je pfeur€ena a obecné neexistuje
exaktni feSeni. Proto zavedeme vztah pro odchylku:

e=A-xX-y

Definice Ulohy je pak dané ztratovou funkci, jako kvadratu odchylky a na-
slednym hled&nim optimélniho feSeni pro vektor x:

30 = (A x-y) (Ax-y)

Minimum této ztratové funkce, tedy optimalni hodnotu vektoru x, Ize
spoCitat jako derivaci podle vektoru x. Z toho obdrZime vztah pro opti-
malni odhad linearné nezavislych parametrd:

)‘ZLS :( TA)ilATy

Stfidka nad x znn€i odhadnuty vektor. Odhad fukéni hodnoty pomoci
polynomické funkce a odhadnutych parametri pomoci metody nej-
mensich Ctvercl je:

yzAXLs

Na nésledujicim obrazku je zobrazen vysledek DOE a RSM pro pozici
a uhel nastaveni klapky (poloha a uhel slotu je konstatni). Stfedovym
bodem DOE jsou proloZeny v jednotlivych rovinach tfi plochy a jejich
barva zobrazuje zvySujici se hodnotu sou€initele vztlaku (modra-nej-

K nalezeni extrému polynomu je mozné pouZi Newtonovu metodu. Ta
se Casto aplikuje pro feSeni minimalizaCnich a maximalizanich problé-
mi v optimalizaci. Hlavni vychodou Newtonova algoritmu (nékdy téz

DOE (jednotlivé body) a RSM (barevné plochy) pro polohu a uhel klapky

zobrazeni DOE a RMS v roviné x-y, relativni poloha klapky

Newtonova-Raphsonova) je, Ze pro kvadratickou funkci dosahne mini-
ma jiz v prvni iteraci. Viypocet dalSiho bodu iterace je:

(%)

(%)

Po nalezeni optimalniho vektoru (optimalniho z hlediska RSM) byl dany
vektor spoéitan. Vysledny vrchol vztiakové ¢ary s rozptylem (oscilace

primémé hodnoty poslednich 500 iteraci vypoctu) a procentualnim zna-
zornénim odtrzeni na slotu a klapce je zobrazen na nésledujicim grafu:

Xisp = X —

4 T T
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3.7
3.6
i —
s = \
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S 32 I scparated slot
£ 31 /. attached flap \.T
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29 89, %| )IEG%I
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o - angle of attack

Vrchol vztlakové charakteristiky DOE a RSM
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MULTIKRITERIALNI ’MIKROGENETICKY ALGO-
RITMUS S ADAPTACi ROZSAHU - yAMARMOGA

Evoluéni optimalizaéni metody jsou zaloZeny na snaze napodobit evo-
luci v pfirodé vychazeje z urcité vychozi mnoziny jedincli, oznaenych
jako populace, na néz se postupné aplikuji evoluéni operatory (napfi-
klad u genetickych algoritmd jsou to selekce, kfizeni a mutace), aby
se ziskaly vzdy lep&i a lepsi jedinci aZ se nakonec evoluce vygeneruje
Zadané optimum. Evolucnich algoritmd je mnoho, velmi popularnimi
se staly genetické algoritmy.

Z hlediska poctu kritérii Ize ptimalizaCni Ulohy rozdé&lit na jednokriteri-
alni a vicekriteriélni. V prvnim pfipadé je situace jednoduchd, nebot
se hled4 jediné optimum, ve druhém pfipadé je nutno vygenerovat
kompromisni plochu mezi jednotlivymi kritérii, tzv. Paretovskou frontu.
U jednokriterialni Ulohy, kdy optimum se nachazi v blizkosti vychozi-
ho névrhu, je vhodné pouZit nékterou z gradientnich metod, nebot se
vyznacuji rychlou konvergenci. Pokud ovSem toto neplati, rozhodné
stoji za to pouZit genetické algorithmy, jelikoZ prohledévaji névrhovy
prostor simultdnné na vice mistech, t.j. maji viceméné globaini charak-
ter. M&-li optimalizaéni uloha kritérii nékolik, genetické algoritmy jed-
nozna¢né dominuji nad gradientnimi. Na rozdil od nich totiz dok&Zou
vytvofit celou paretovskou frontu nejlepSich kompromisnich feSeni v
jediném béhu, pfi¢emZ gradientni svym lokalnim charakterem se uz
zde vlbec nehodi - jsou totiz lokalni.

Velice ¢asto se vyuzivaji k feSeni multikriteriainich Uloh genetické al-
goritmy zalozené na metodé vahovych funkci, kdy se jednotlivym kri-
tériim pfisoudi ur¢ita vaha a minimalizuje se cilova funkce, vytvofend
jejich souctem. Tim se tloha transformuje na jednokriterialni. Nejvhod-
néjSim pfistupem se v8ak v poslednich letech ukazuje feSeni pomoci
multikriteriélnich genetickych algoritmd. Metody typu vahové funkce
jsou sice jednodussi, ale k ziskani celé paretovské fronty potfebuji
mnoho béhd. Navic, nezvladaji Ulohy s konkavni paretovskou frontou,
nebot v tomto pfipadé mohou vygenerovat jenom jeji koncové body,
ponévadz viechny ostatni jsou pro né suboptimalni.

Multikriterialni genetické algoritmy berou v8echna kritéria jako rovno-
cenna, neboli odpada zde nutnost posuzovani poradi jejich dulezitosti.
Jejich fungovéni popisuje schéma na obr. 1. Nejprve se vytvofi, ob-
vykle nahodné, vychozi populace. Ta se vyhodnoti paretovskou domi-
nanci a sefadi podle zdatnosti. Poté se selekci vyberou vhodni jedinci
ke kfiZeni a z nich se jeden nebo nékolik podrobi nahodné perturbaci,
zvané mutace, aby se do evoluce vnasela také nova kvalita. Vznikla
nové generace se opét vyhodnoti. Tento proces se opakuje do doby,
nez se doséhne paretovskeé fronty.

Viyhodnocovani jedinct byva ¢asové narocné, proto je rozumné sni-
Zit jejich pocet jak jen mozno. Jednou z cest je co nejvétSi snizeni
velikosti populace a limitou tohoto Usili je mikrogeneticky algoritmus,
vyuzivajici Casto pouhé Ctyfi jedince. Na druhé strané je nutné prohle-
dat co nejvétsi oblast navrhového prostoru, k ¢emuz se hodi adaptace
rozsahu prohledavaného navrhového prostoru. Navrhli ji Arakawa a
Hagiwara a v redlném kodovéni ji pouzil A. Oyama. My jsme navrhli
mikrogeneticky algoritmus vyuZivajici adaptaci (WARMOGA).

Schéma jeho fungovani je néasledovné: Vytvofi se pocateéni populace
pouzitim generatoru nahodnych &isel Mersenne Twister, ve spojeni se
vzorkovanim Latinskou hyperkrychli a vyhodnoti se na paretovskou
dominanci. Poté se turnajovou selekci vyberou jedinci pro kfiZzeni

pomoci n-bodového kfiZiciho schématu. Nakonec se nahodné vybrany
jedinec zmutuje stejnomérnou mutaéni formuli. Jednou za N-generaci
se provede adaptace rozsahu prohledavaného navrhového prostoru a
poté se populace reinicializuje (viz. obrazek vyse). Podrobnéjsi popis
Ize nalézt v [4,5].

MARMOGA byla nastavena nésledovné: velikost populace 4 a 10, délka
navrhového vektoru 6, poCet kritériii 4, adaptacni parametr 1.2, mini-
malni sigma 0.4. Jako selekéni schéma bylo pouzita turnajova selekce,
pro kfizeni se ndhodné volilo mezi jedno-, dvou- a tfibodovym kfizenim.
Mutace rovnomérna s faktorem 0.1. B&hem celé evoluce se pouZivala
Latinsk& hyperkrychle pro vzorkovani ndvrhového prostoru misto pfimé-
ho pouZiti generéatoru pseudonahodnych Cisel Mersenne Twister.
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R

Schéma genetického algoritmu

VYPOCETNi SCHEMA

Postup popsany vy3e se aplikuje na dvourozménry systém profilu s
klapkou a slotem. Z hlediska optimalizace se provadi cely proces au-
tomaticky:
geometrie je vytvofena v programu MATLAB
sit' se automaticky generuje pomoci programtl ICEM CFD a TRITET
feSeni Navier-Stockesovych rovnic provadi CFD program EDGE [6]
optimalizaci (generovani novych navrhovych vektord) zajistuje JARMOGA

V MATALBuU byl vytvofen program pro ovl&dani celého vypocetniho
schématu. JARMOGA pracovala se ¢tyfmi a deseti jedinci, které vyge-
nerovala z pfedchozich vysledkd. Pro navrhové vektory se pak pomoci
fronty postupné vytvofila geometrie a vygenerovala vypoCetni sit. Aby
nedochézelo ke zbyte€nému Cekéni (automatické vytvofeni sité na
profil s klapkou a slotem trvalo cca 15 min.), vzala se prvni sit a za¢ala
se pocitat, aniz by se ¢ekalo na vytvorfeni siti zbylych jedincd. Na-
sledné se postupné generovaly zbyvajici sité. Pfi dalSim dokonceni sité se
zkontroloval poget volnych procesort, v pfipadé volného procesoru se spus-
tily dalSi vypocty. Tento cyklus se dél opakoval, az se vygenerovaly viech-
ny sité. Poté se ¢ekalo na dokon&eni vSech vypodtl a vysledky se uloZily.
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Nasledovalo nové generovani jedinct pomoci JARMOGA a cely proces se
opakoval. KaZda Uloha (Uhel nab&hu) byla pocitana na osmi procesorech.

Z hlediska kvality dosaZenych vysledk( byl navrzen vypocet souCinitele
vztlaku celkové na sedmi hodnotach thlu nabéhu (vypocetné tedy pred-
stavuje jedna varianta 7x8 procesortl), pficemz se optimalizovala nejlepsi
hodnota soucinitele vztiaku v daném rozsahu Uhli nabéhu. Tim se dosahlo
relativné robustniho feSeni, nehledal se tedy maximalni vztiak pro jeden kon-
krétni Uhel nébéhu, ale celé optimalizace méla v urcitém slova smyslu vétsi
stupen volnosti. Viysledky takto nastavené optimalizace jsou zobrazeny na
nasledujicim grafu.

Z pfedchéazejiciho obrazku je patrné Ze, ke zvySeni vztlaku dochézi pouze v

oblasti jednoho Uhlu nabéhu. To poskytuje velice Uizky rozsah pouZiti, ktery

je navic doprovazen strmym poklesem vztlaku z obou stran tohoto maxi-
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Optimalizovany vrchol vztlakové ¢ary

ma. Proto bylo v dalSim kroku optimalizace zvoleno modifikované kritérium.
Jako cilova funkce byla pouZita tfeti nejvy3Si hodnota soucinitele vztlaku na
daném rozsahu Uhli ndbéhu. Postup byl stejny, s tim rozdilem ze se po-
moci RSM na3el nejlepsi jedinec z iz spocitanych DOE s kritériem na tfeti
nejvy3si vztlakovy koeficient. Takto vybrany névrhovy vektor se pouZzil pro
generovani novych jedinct pomoci JARMOGA.

Ze srovnani dvou poslednich obrazk( je patmé, ze doslo k mimému poklesu
maximélniho soucinitele vztlaku, konkrétné z 3,99 (pfi optimalizaci na maxi-

malni CL) na 3,87 (pfi optimalizaci na tfeti nejvy3si CL). Na druhou stranu
se znaCné rozsifila oblast vyuZitelnosti na Sest stupAidi Uhlu nabéhu. U obou
vysledkl jsou patmé tfi charakteristické oblasti: na nizSich uhlech nabéhu
je proudéni na slotu pfilehlé a na klapce odtrzené. Pii zvySovani thlu na-
béhu dochazi k pfilehnuti proudu na klapce (za klapkou vznika recirkulacni
z6na, ktera plsobi jako pfirozena bariéra proti odtrzeni proudéni) a rapidniho
narlstu vztlaku. S dalSim zvySovanim thlu nabéhu dochézi k nartistu pod-
tlakové 8picky na slotu a nasledné separaci proudéni na slotu s pfipadnym
odtrZzenim proudu i na profilu. To ma za nasledek vyrazny pokles vztiakové
kfivky. Pokud dojde ke vzajemné separaci proudéni na slotu a profilu je po-
kles strmé&jSi (viz. vysledek optimalizace pro CLmax).
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poloha vztlakové mechanizace pro treti nejvyssi soucinitel vztlaku;
porovnani vychoziho navrhového vektoru z RSM (pina ¢ara)
a optimalizovaného pomoci JARMOGA (¢arkovana ¢ara)

ZAVER A ZHODNOCENI

V prezentované praci byl navrZzen postup umoZriujici kvaziglobalni ae-
rodynamickou optimalizaci vztlakové mechanizace se slotem a klap-
kou. Pro vychozi navrh byla pouzita metoda statisticky navrzeného ex-
perimentu a metoda plochy odezvy. Vysledek byl pouZit jako navrhovy
vektor pro naslednou optimalizaci pomoci mikrogenetického algoritmu.
Hodnota optimalizovaného kritéria, tedy tfetiho nejvysiho CL, se z
puvodnich 3,67 zvysila na 3,84 (tedy o cca 5%).
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Aerodynamicke zatizeni konfigurace kridlo-
trup s vyuzitim vysledku CFD simulace

Ing. Frantisek Vanék, Ph.D., Ing. Petr Doupnik, Ph.D.

Pro konfiguraci kridlo-trup a izolované kiidlo malého dopravniho letounu byly provedeny CFD vypocty
proudéni, jejichz vysledky byly vyuzity pro stanoveni rozlozeni vztlaku na kfidle s a bez vlivu trupu, které

byly porovnany s analytickymi podklady. Dale byl pro jeden pfipad proveden odhad vlivu vrtulového
proudu na feSeny problém.

uvob

Pro stanoveni aerodynamického zatiZeni kfidla s vlivem interference kfid-
lo-trup, resp. kfidlo-trup-motorové gondoly Ize vyuZit fadu metod pocinaje
vyuzitim v CR klasické metody dle predpisu NP-CAGI, pres modifikace
metody nosné ¢ary, panelové metody az k vyuZiti vysledki CFD aplikaci.
feSeném problému, nicméné je potieba zde zachovavat jistou opatrnost
a obezfetnost pfi interpretaci ziskanych vysledki a neustavat ve snaze
ziskané informace déle konfrontovat s jinymi zdroji, napf. tunelovymi, ¢i
letovymi mé&fenimi.

PARAMETRY VYPOCTU

VypoCty byly provedeny pro letoun bez VOP (konfigurace kfidlo-trup-mo-
torové gondoly) a pro izolované kfidlo pro velky rozsah provoznich Uhld
nabéhu (-8,0° az 13,7°) a rychlosti (190 az 390 km-h). Vypocetni sité byly
zvoleny jako hybridni nestrukturované, kdy na povrchu letounu je nékolik
vrstev prizmatickych element(i urcenych pro feSeni mezni vrstvy a zbytek
prostoru vypliiuji tetraedry. Vy8ka prvni prizmatické vrstvy byla volena s
ohledem na spinéni podminky wall y+>30. VnéjSi hranice vypoetnich siti
byly tvofeny polokulovou plochou s okrajovou podminkou pressure-far-
-field. Na vstupu vzduchu do motoru byla definovana okrajova podminka
pressure-outlet. Pro simulaci vrtulového proudu byl pouZit disk s malou
tloustkou. Vznikiému objemu byla pfifazena okrajové podminka fluid, ve
které byl zapnut zdroj hybnosti source term - momentum. Hodnoty hyb-
nosti dodavané proudu vzduchu byly nastaveny tak, aby zvySeni rychlosti
vzduchu za diskem vrtule odpovidalo profilu axialnich rychlosti vrtule pro
dany rezim letu. Radialni rychlosti a tedy zkrouceni proudu vzduchu od vr-
tule nebylo simulovéno. Pro vytvofeni siti byl pouZit program Ansys ICEM
CFD 12.1, ze kterého byly nésledné exportovany do fesice Ansys FLUENT
12.1.V programu Fluent byl pro vypocet zvolen implicitni feSi¢ a proudéni
bylo simulovano jako stlaitelné s modelem turbulence Spalart-Allmaras.

METODA ZPRACOVANI VYSLEDKU CFD

Integralni silové veli¢iny byly pro kaZdou &ast ve smyslu pouZitého &lenéni
(kFidlo, trup, SOP, podvozkové gondoly, motorové gondoly, vietena), viz
Obr. 1, ziskany pfimo z programu Fluent.

SOoP
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f {

PODVOZKOVA
GONDOLA 27

MOTOROVY
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KRIDLO

MOTOROVA @
GONDOLA
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Obr. 1 - 3D model a jeho ¢lenéni na jednotlivé ¢asti

Pro stanoveni distribuce zatizeni na kfidle, motorové gondole a vie-
tenu bylo nejprve do postprocesoru Tecplot z Fluentu vyexportovano
rozlozeni soucinitele tlaku cp po povrchu téchto Casti a poté na nich
byl vytvofen potfebny systém ezl po rozpéti kfidla (Obr. 2,3,4). Ka-
Zdy tento fez s pribéhem soucinitele tlaku cp byl pak zpracovan ve
vlastni programové aplikaci ,Integrace fez(* (Obr. 5), kdy byly ziskany
silové vyslednice, resp. jednotkova spojita zatizeni pro dynamicky tlak
q =1Pa v letadlové soufadné soustave, které byly nasledné pfevede-
ny do sméru vztlaku (cl.c) a odporu (cd.c). Pro vieteno a motorovou
gondolu byla tato rozloZeni cl.c vzhledem k relativné malému poctu
fezu na téchto Castech jesté korigovéna tak, aby dala stejny soudinitel
vztlaku, ktery vyplynul pfimo z programu Fluent, Cili fezy byly vyuZi-
ty pouze pro stanoveni tvaru rozlozeni. RozloZeni vztlaku v priniku
kfidlo-motorova gondola bylo ziskéno prostou superpozici rozlozeni
na obou téchto ¢astech. Obdobné byl feSen prinik kfidlo-trup. Zde
byl uplatnén stejny princip jako v metodice NP-CAGI, tj. Ze vztlak kte-
ry je na trupu (v€etné podvozkovych gondol a SOP) pfislusi priniku
kfidlo-trup. Timto standartnim postupem je vztlak trupu pfemistén na
kfidlo, coZ odpovida principu ,vliv trupu je nulovy*, Cili vztlak letounu
je roven vztlaku na kfidle plus vztlaku na VOP. Toto je bez problému
z hlediska celkové rovnovahy letounu, nicméné mize to pfinést
drobné nesrovnalosti pfi feSeni silové rovnovahy spoje kfidlo-trup ne-
bot zavadi vzdusné zatizeni do mist, kde ve skutecnosti neplsobi.
Vliv trupu na rozloZeni vztlaku na kfidle byl tedy stanoven tak, ze jeho
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(tzn. trup+SOP+podvozkova gondola) jednotkovy vztlak (ziskany jako
soucin integrélniho soucinitele vztlaku kazdé &asti a vztazné plochy
kfidla) byl ,shrut® do kfidla a vz&péti ,roztaZzen* na pfisludnou ¢ast
rozpéti kfidla a takto ziskané jednotkové spojité zatizeni (resp. cl.c)
bylo pfipocteno k celkovému rozloZeni.

Obr. 2 - Rezy na kiidle

Obr. 3 - Rezy na vietenu

Obr. 4 - Rezy na motorové gondole

Obr. 5 - Program Integrace fezt

VYSLEDKY PRO IZOLOVANE KRIDLO

RozlozZeni vztlaku na izolovaném kfidle (kfidlo+vfeteno) ziskané z vy-
sledkt CFD vypo¢tu bylo porovnano s analytickym rozlozenim vztlaku,

letounu. Toto analytické rozloZeni bylo stanoveno metodou nosné &ary

s korekci na vliv koncovych vfeten ve smyslu ekvivalentniho prodlou-
Zeného kfidla a ofezéni rozloZeni. Z porovnani CFD a analytického
rozloZeni vztlaku vyplynula velmi dobra shoda mezi ob&ma rozloZe-
nimi vztlaku (Obr. 6). Samotné pribéhy posouvajici sily a ohybového
momentu byly pro obé metody na velké Casti rozpéti kfidla taktka to-
toZzné a v kofenovém fezu vykazovali minimaini rozdil (Obr. 7,8).

Obr. 6 - Ukazka CFD a analytického rozlozeni vztlaku pro izolované kridlo

Obr. 7 - Ukazka CFD a analytické vzdusné posouvajici sily
pro izolované kridlo

Obr. 8 - Ukazka CFD a analytické vzdusného ohybového
momentu pro izolované kfidlo

VYSLEDKY PRO KONFIGURACI KRIDLO -
TRUP - MOTOROVE GONDOLY

Viysledky z CFD vypodtu konfigurace kfidlo-trup-motorova gondola

dynamickych podkladil feSeného letounu. Toto analytické rozlozeni s
vlivem trupu bylo stanoveno s vyuZiti metodiky dle NP-CAGI, kdy je z
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vychoziho normélného rozloZeni vztlaku bez vlivu trupu ziskano jed-
notkové nulové rozlozeni od vlivu trupu a motorovych gondol pro dCL-
TR = 1 (Ubytek soucinitele vztlaku vlivem trupu) a toto rozloZeni je pak
pro potfebny soucinitel vztlaku kfidla nasobeno odpovidajicim dCLTR,
plynoucim ze z&vislosti dCLTR na CLKR (soucinitel vztlaku kfidla),
odvozené bud pfimo z pozadavki NP-CAGI nebo jinak korigované.

Z porovnani rozloZeni vztlaku z CFD a stanoveného analyticky vyply-
nula pfijatelnd shoda rozloZeni pro stfedni a vy3$si uhly nabéhu (Obr.
9). Pribéhy posouvajici sily a ohybového momentu pro tyto thly nabé-
hu také vykazali shodu. Po malé uhly nab&hu se analytické a CFD roz-
loZeni jiz odliSovaly. Patry byl zejména vy38i propad vztlaku v misté
trupu a navySeni vztlaku na vn&jsi ¢asti kfidla u CFD rozloZeni v porov-

Obr. 9 - Ukazka CFD a analytického rozlozeni vztlaku s vlivem trupu
a motorovych gondol pro stiedni a velké tihly nabéhu

Obr. 10 - Ukazka CFD a analytického rozlozeni vztlaku s vlivem trupu
a motorovych gondol pro malé uhly nabéhu

Obr. 11 - Ukazka CFD rozlozeni vztlaku s vlivem trupu a motorovych
gondol a izolovaného kfidla pro stejny uhel nabéhu

nani s analytickym (Obr. 10). Ve vy8Sim propadu vztlaku v misté trupu
Ize vidét jisty vliv podvozkové gondoly, kterd na malych uhlech ndbéhu
generuje zaporny vztlak. Obecné Ize fici, Zze vysledky CFD neukézaly
stejny pomémy Ubytek vztlaku v misté trupu a v misté motorovych
gondol, tak jak uvazuje metodika dle NP-CAGI a spise tuto pfedpo-
kladanou proporcionalitu popfely a to zejména pro malé uhly nabéhu.

Obr. 12 - Ukazka vlivu vrtulového proudu na rozlozeni vztlaku s vlivem
trupu a motorovych gondol pro malé tihly nabéhu

VLIV VRTULOVEHO PROUDU

Porovnani vysledku CFD vypoctu bez a s vlivem vrtulového proudu
ukdzalo, Ze vrtulovym proudem nebylo ovlivnéno rozloZeni vztlaku na
vnéjSich Castech kfidla. V blizkosti pracujici vrtule, tj, motorové gondo-
ly do$lo ke zvySeni vztlaku na kfidle. Samotnd motorova gondola vy-
ké&zala mirny pokles vztlaku, naopak trup a podvozkové gondola mirny
narlst vztlaku (Obr. 12). Vzhledem k redistribuci vztlaku na kfidle do-
Slo k posunu vyslednice dovnitf a tim relativnimu snizeni ohybového
momentu.

ZAVER

Provedeny CFD vypocet letounu bez VOP a izolovaného kfidla uka-
zal na moznost stanoveni rozlozZeni vztlaku po kfidle z vysledkd CFD,
coZ je podstatné zejména pro konfiguraci letounu bez VOP. Takto je
mozné lépe postihnout charakter rozloZeni vztlaku s vlivem trupu na
konkrétnim letounu se vSemi jeho specifikami, které obecnéjsi pou-
Zivané metody nemusi zcela pfesné vystihnout. Nutno ale uvést, ze
u prezentované CFD simulace prozatim nebylo s dlivodd $patné do-
stupnosti podklad( provedeno porovnani alespof integralnich veli¢in
s tunelovym méfenim, ili uvedené vysledky jsou pouze pfedbézné.
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Aeroakusticka analyza kruhove trysky

Mgr. Jan Siméak

Tento piispévek se zabyva numerickou metodou pro uréeni odhadu hluku, ktery vytvari volny proud

wrwv

vzduchu vychazejici z kruhové trysky. Pri¢inou hluku je v tomto pfipadé hlavné turbulence, ostatni typy
zdroji maji zanedbatelny vliv. Intenzita zdroji je uréena pomoci Goldsteinova akustického modelu na

zakladé dat z feSeni prislusného proudového pole. Je struéné popsan tento model a uvedeny nékteré
aplikace.

uvob

vzduchu vytékajicim z kruhové trysky. PouZita je Goldsteinova metoda
pro modelovani akustickych zdroji ve volném proudu. Tato metoda
byla poprvé formulovana v 70. letech [1] a vychazi z Lighthillovy akus-
tické analogie a dale rozvadi RibnerQv [2] akusticky model. V praxi po-
uzivand je verze pro osové symetrické problémy vychézej ici z pavodni

problémy [3]

POPIS MATEMATICKEHO MODELU

Pro jednoduchost mizeme pfedpokladat, Ze proud vzduchu je sta-
ly bez jakychkoliv vykyvd v €ase. V pfipadech tohoto typu Ize proto
predpokladat, Ze hlavnimi zdroji hluku budou jednotlivé nestacionarity
ve vytékajicim proudu.

Jejich pfesné zachyceni, napfiklad pomoci pokroCilych metod DNS,
LES apod., je sice mozné, avSak pomé&rmé naro¢né na vypodetni ¢as
a vybaveni. Metoda popsané nize je oproti tomu ¢asové mnohem
méné naro¢na. Je zaloZena na stacionarnim vypo¢tu modelu prou-
déni, doplnéném vhodnym modelem turbulence. Na zékladé vypocte-
nych Udaju pak dokaze odhadnout intenzitu jednotlivych zdroju hluku,
jeho $ifeni do volného prostoru a spektralni slozeni. Metoda je proto
idedlni k analyzovéani a srovnédvani jednotlivych variant problému.

Akusticka analogie

Takzvana akusticka analogie vypracovana Lighthillem [4] pfedstavuje
myslenku pfepsat model mechanickych procesu v tekutiné do tvaru vl-
nové rovnice. Navierovy-Stokesovy rovnice popisujici proudéni vazké
tekutiny tak Ize pFepsat do tvaru pro hustotu p
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z ox? %’axiaxj ' M

+{(p-po)-cilo-p ). @

Tento tenzor pfedstavuje akustické zdroje, navic formalné rozliSené
podle pfi¢iny vzniku.

Ti =pul; —7;

Navic, fluktuaci hustoty v bodé x ve vzdaleném poli Ize vyjadfit vzta-
hem
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kde r=x-y, r=|r|. DoIni index 0 znaci okolni klidové hodnoty, tedy hod-
noty dostatecné daleko, neovlivnéné zménami v proudéni.

PO - p, =

pozorovatel

zdroje

Obr. 1 - Schéma oznaceni

Goldsteinliv model

NiZe je popsan zjednoduSeny model pro osové symetrické proudéni,
kdy osa trysky je shodna s osou symetrie. Jak jiz bylo uvedeno, Ize v
pfipadé trysky povazovat za hlavni zdroje hluku turbulence a proto je
mozné Lighthilliv tenzor (2) aproximovat jako T,.j=p0 U, U, ProtoZe tento
tenzor je mozné povaZovat za ndhodnou funkci v ¢ase, je vhodné de-
finovat autokorelani funkci
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jejiz vztah k akustickym zdrojum (pro vzdalené pole) je vyjadren jako

X-G r r
Rum(y,c,ﬂ%—xjﬂi (y,t—a)h [y+@,t+r—a} (5)

Smérovou intenzitu akustického zdroje Ize pak vypocist jako hodnotu
funkce (4) pro =0. Pruhem se znaci primérovani veli¢iny na dostatec-
né dlouhém &asovém intervalu.
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V pfipadé Goldsteinova modelu pro osové symetrické trysky se da
odvodit, Ze akusticka smérova intenzita ve sméru 6 a vzdélenosti r,
zpUsobena zdroji v jednotkovém objemu V je rovna

I(r,0|y)=Isei(r,01y)+Isnear(r,01y), (6)
kde LT o
o) u;, @
Ise" (r,@\y): #&f Dself ’ (7)
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Viyrazy Dself a Dshear vyjadfuji smérové rozloZeni vyzafovaného zvuku,
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V/ySe uvedené vztahy obsahuji vlivy pfipadné anisotropni struktury tur-
bulence, a to ve vyrazech

A=L,L,, N=1-u}/ui, M=(15(A-1/A)%, (1)
kde L1 a L2 jsou délkové miry turbulence, ur€ené, podobné jako dalsi
veli¢iny, na zakladé pouZitého turbulentniho modelu.

Urceni turbulentnich parametri

VySe uvedeny akusticky model vyZaduje ur€eni mnoha veli€in popi-
sujicich proudéni, v€etné statistického popisu turbulenci. Jedna se o
stfedni rychlost proudéni U,, dale o rychlost konvekce turbulentnich
vir U, , Uhlovou frekvenci turbulenci w, turbulentni fluktuace rychlosti
u,, U, a konecné delkové miry turbulence L, a L,.

PouZitym modelem proudéni jsou v tomto pfipadé RANS rovnice do-
plnéné k-w modelem turbulence. Z tohoto divodu mizeme dhlovou
frekvenci turbulenci vyjadrit jako

wi=2me/k=271(0,09w), (12)

kde k znadi turbulentni kinetickou energii a w specifickou turbulentni
disipaci. Koeficient 0,09 vychazi z pouzitého turbulentniho modelu.
Turbulentni fluktuace rychlosti jsou uréeny z turbulentni energie k. Bo-
huZel k-w model nedokaze z principu rozliSit turbulence v podélném
a pfitném sméru a tak je nutné, pokud chceme zachovat anizotropii
turbulenci, vyjadfit vztah na z&kladé empirickych zkuSenosti. Jednou
z moznosti je volba

u2 =8k /9,

us =4k /9.

(13)

Délkové miry jsou urCeny vztahy

—3/2 —-3/2

L =u; /e, L,=u; /e (14)

Konvektivni rychlost U, je dalSim z parametrd, ktery neni pokryt tur-
bulentnim modelem. Obecné se tato rychlost da uvaZovat konstantni

napfi¢ proudem trysky, jeji hodnota se bere jako 0,6-0,7 hodnoty po-
délné rychlosti proudéni na ose. V uvaZzovaném modelu byla konvek-
tivni rychlost polozena U, =0,67 U1| ,_,.
Jesté zbyva urCit konvektivni (Dopplerav) faktor C=1-M_cos6. V tomto
tvaru mohou nastat problémy pfi rychlostech blizkym rychlostem zvu-
ku, kdy vznika singularita. Proto je v modelu pouZit modifikovany vyraz
vyhovuijici Iépe transsonickému proudéni [5],

C= (l—Mccose)z+w . (15)

M_ je konvektivni Machovo Cislo.

Spektralni rozklad

Fourierovou transformaci rovnic (7) a (8) |ze ziskat vyjadfeni akustické
smérové intenzity pro jednotlivé Uhlové frekvence vinéni [5],

(16)
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Model proudéni

Proudové pole nutné k aeroakustické analyze je ziskdno pomoci feeni
primérovanych Navierovych-Stokesovych rovnic (RANS) dopinénych
k-w modelem turbulence. Rovnice jsou formulovany ve valcovych sou-
fadnicich a pfi feSeni je vyuZit pfedpoklad osové symetrie proudu. Je
tedy tfeba vyfeSit problém ve dvojrozmérném fezu oblasti. Pro potfeby
akustického modelu staci ziskat stacionarni feSeni problému. Rovnice
Ize zapsat ve tvaru

(17)
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Na z&kladé rovnice (6) je moZné vypocist celkovou intenzitu hluku trys-
ky vyzafenou danym smérem, tedy jeji smérové charakteristiky,

|(r,9)=j|(r,e

\

y)dy. (18)

Také je mozné vypocist celkovy akusticky vykon jednotlivych zdrojl
v oblasti a to podle vztahu

Pac(y):Zﬂrzﬂl(rﬂ\y)sinade. (19)

Model pro vypocet intenzity také obsahuje jistou Skélovaci konstantu,
kterou je tfeba spravné nastavit na zakladé dat z méfeni. Prvnim pfikla-
dem je vypocet nadzvukové trysky o priméru D=50,8 mm, kde vystupni
proud dosahuje rychlosti Mach=2. Na obrazku Obr. 3 je zobrazeno roz-
loZeni intenzity hluku podle sméru, ve vzdalenosti 72D od Usti trysky. Na
obrézcich Obr. 2 a Obr. 4 je znazornéno rozloZeni rychlosti a kvalitativni
rozlozeni jednotlivych akustickych zdroju v proudu.
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Obr. 2 - Rozlozeni podéiné rychlosti pro Mach=2
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Obr. 3 - Smérové rozlozeni intenzity pro Mach=2 ve vzdalenosti 72D.
Srovnani s méfenim (o) Tanna [7]

Obr. 4 - Akusticky vykon (v dB) jednotlivych zdroji pro trysku Mach=2

Obr. 5 - Akusticky vykon (v dB) jednotlivych zdroji pro trysku Uj=125 m/s.

Druhym pfikladem je vypoCet trysky pro rychlost vystupniho proudu 125 nvs.
Na obrazku Obr. 5 je vidét kvalitativni rozloZeni zdrojl. Obr. 6 ukazuje rozlo-
Zeni zdrojli s ohledem na vyzafovanou frekvenci.

Obr. 6 - Rozlozeni zdroju v zavislosti na frekvenci vyzafovaného zvuku

Pro srovnani je uveden i vypoget koaxialni trysky (Obr. 7), kdy na vystupu
z primami trysky (D,=30 mm) je rychlost 130 m/s a na vystupu sekundarni
trysky (D,=100 mm) rychlost 54 m/s.

Obr. 7 - Prostorové rozloZeni akustického vykonu zdrojti
(v decibelech) u koaxialni trysky

ZAVER

Jedna se o metodu vhodnou pro jednoduché identifikovéni akustickych
zdrojl ve volném proudu. Z divodu nutnosti nastavit Skélovaci konstantu je
ureni absolutnich hodnot intenzity pomémé sloZité, proto je vhodna spie

pro vzéjemné srovnavani jednotlivych variant. Diky moZnosti vyuZzit stacio-
nami feSeni proudového pole je pomémné rychla.
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Vypocetni metody pri navrhu malého nekon-

vencniho letounu

Ing. Armand Drabek, Ing. Pavel Hospodar, Ing. Petr Virchota

Tento ¢lanek popisuje metodiku vypoctu, pomoci kterych Ize urcit letové vlastnosti béhem navrhu ma-
lého nekonvenéniho letounu. Clanek popisuje riizné typy vypocetnich metod k uréeni aerodynamickych
charakteristik a uvadi porovnani s tunelovym a letovym méfenim. Jednotlivé typy metod byly aplikovany

v ruznych stadiich navrhu a vyvoje. Postupné byly pouzity pfiruckové metody, pres ,, jednoduché“ pa-
nelové metody az po moderni CFD metody. Jednim z hlavnich cili bylo ziskani komplexniho prehledu o
moznosti vyuziti riznych metod, které Ize pouzit v jednotlivych fazich navrhu letounu z hlediska aerody-
namiky a mechaniky letu.

uvob

V dnedni dobé je mozné ziskat data pro odhad letovych parametrii
pouzitim riznych empirickych vypocetnich metod, tunelovych a leto-
vych méfeni. V soucasnosti Ize pozorovat trend, kdy tunelovd méfeni
jsou ve V&tSi mife nahrazovana vypocty pokroCilymi CFD metodami.
Tunelova méfeni jsou vyuzivana hlavné na finélni koncepci letounu,
jehoz geometrie byla navrzena a zoptimalizovéna pravé pomoci CFD
vypoctd, ¢imz dochazi k redukci ¢asové narocnosti a finanénich naro-
ki béhem procesu vyvoje letounu.

Jednotlivé metody uréeni aerodynamickych souciniteltl Ize porovnat
z hlediska ¢asové (finanéni) néro€nosti a z hlediska pfesnosti vyhod-
nocenych vysledkd. V pfipravné fazi projektu (preliminary design) je
davana prednost vysledk(im, které Ize ziskat pomémé rychle oviem
s mensi presnosti pfedevsim z dlivodu navrhnout zakladni koncepci
letounu. Vysledky Ize pak dale zpfesnit uZitim komplexnégj$ich a na-

nakladnéjsi ulohy b&hem vyvoje letounu. Tato naroénost je ¢asteéné
dana tim, Ze faze stanoveni stability a fiditelnosti (letovych vlastnosti)
probiha aZz do samého konce procesu vyvoje a nékdy diky nevhod-
nym letovym vlastnostem dochézi k zméndm v konfiguraci az b&hem
letovych zkouSek, kdy je proces névrhu jiz uzavien. Takovato situace
mize pak mit negativni vliv na vykony navrhovaného stroje a také na
naklady vyvoje letounu. Z téchto divodu je velmi dlilezitd moznost sta-
novit stabilitu a fiditelnost letounu v rannych fazich jeho vyvoje.

VYPOCETNi METODY

V sou€asné dobé patfi mezi pouZivané metody odhadu (vypoétu) ae-
rodynamickych charakteristik zaméfenych na stabilitu a fiditelnost pfi-
ruckové (inZenyrské), panelové a CFD metody. Vybér vhodné metody
zavisi na tom, v kterém stadiu névrhu se vyvoj letounu nachdzi, jeji
¢asova narognost a jak pfesné jsou poZadovany vysledky. Pfiruckové

a panelové metody se pfevazné pouZzivaji v raném stadiu vyvoje, pro-
toze odhad vysledku je v téchto pfipadech velmi rychly. Zatimco CFD
metody Ize pouZit pro detailngjsi analyzu v pozdéjSim stadiu vyvoje
letounu.

Pfiruckové metody

Tato metoda je pouZivana pro pfedpovéd stability a fiditelnosti pfi pfi-
pravné fazi letounu. Tato metoda vznikla spojenim naméfenych dat s
empirickymi a semi-empirickymi vztahy. Pouzivaji se dvé metody pro
vypocet aerodynamickych souciniteld: DATCOM a AAA.

DATCOM byl vytvofen v Sedeséatych letech minulého stoleti ve spo-
jenych statech ViytvoFeni detailniho modelu letounu v pisemné formé
DATCOMU muze byt obtizné, proto byla vytvofena pocitacova podoba
této pfiruckové metody nazvanad DIGITAL DATCOM. Program DIGI-
TAL DATCOM je elektronickou formou DATKOMU vytvofenou USAF
pro vypocet stability a fiditelnosti véetné névrhu letounu, vhodnou pro
stanoveni aerodynamickych charakteristik pfevazné ve stadiu prvotni-
ho navrhu letounu.

Metoda AAA ( advanced aircraft analysis) byla vytvofena pro vypo-
Cty letounu ve Spojenych statech. Je zalozena na metodg, ktera byla
publikova Janem Roskamem. V principu je Roskamova metoda pfi-
ruckovou metodou, ktera kompiluje jednotlivé rizné metody a zdroje
v komlexni formu. ZkuSenosti s AAA byly ziskény na vypoctech niz-
korychlostnich letadel pro kategorii General Aviation, kdy byly otesto-
vany moduly pro vypocty aerodynamiky, letovych vykon(, stability a
fiditelnosti. Vyhodou je velmi rychlé zadavani vstupnich dat, vypocet je
o mnohon&sobné rychleji neZ ruéni vyhledavani v pirucce. Tato me-
toda mé ov8em i své nevyhody. Hlavni z nich je problematické zada-
z vice lichobézniku, kdy se ho program snazi nahradit pouze jednim
lichobéznikem. Také neni mozné do vypoétu zahrnout winglety.

Panelové metody
Panelové metody jsou vypoCetni metody pro feSeni vnéjsi aerodyna-
miky, jako je proudéni kolem profilu, kfidla ¢i letounu. PouZiti panelovych
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metod je vyznamné omezeno tim faktem, Ze je uvazovano pouze potenci-
onalni proudéni. Tedy Ize fesit pouze kfidla na malych dhlech nabéhu,
vyboceni i s uritym vlivem stlacitelnosti. V soucasnosti Ize vyuZivat
mnoho programi pro vypocet potencionalniho proudéni v tomto ¢lan-
ku jsou popséany programy AVL a TORNADO.

Program AVL Ize velmi snadno pouzit pro vypocty fidicich ploch, me-
chanizace kfidla a Ize ziskat zakladni aerodynamické derivace pro
pfiény a podéiny pohyb. V programu je zahrnut i vliv stlagitelnosti po-
moci Prand| Glauertovy korekce, takze je pouZiti omezené. AVL posky-
tuje dobré vysledky, pokud jde o sily a momenty pro malé thly ndbéhu
a vybodeni.

TORNADO je 3D program zaloZeny na teorii nosného viru. Pomoci
néj Ize stanovit stabilitni derivace v zavislosti na zméné thli nabéhu
a vyboCeni, thlovych zmén, vychylek kormidel. Tento program byl na-
psan pro MATLAB. Pfi vypoétech letounu neni uvazovany vliv trupu a
tfeci odpor.

CFD metody

V soucasné dobé je nékolik moznych pfistuptl jak simulovat proudéni
pomoci CFD. Lze pouZit nejjednodussi feSeni neviskdzniho proudéni
az po Easové nejndroCnéjsi pfimou numerickou simulaci (DNS). Model
letounu pro tuto simulaci mGze mit nékolik miliard bunék, jejiz feSeni
pro jeden pfipad muze trvat nékolik mésicli nebo az rok. To je dlvod
pro€ se stale pouZivaji v inzenyrskych aplikacich stfedéné Navier Sto-
kesovy rovnice.

Tvorba sité

Jednim z ddlezitych kroku pfi vypoctech je tvorba dostatecné kvalit-
ni sité s ohledem na asovou nérocnost, jednoduchost a mnozstvi
elementd. Vytvofeni vhodné sité je jednim z hlavnich aspektd, které
ovliviiuji pfesnost vysledku, konvergenci vypoctu a jeho délku. Proces
tvorby sité pro komplexni geometrii mize trvat v fadu dni az tydnd.
Vypoctovou sit Ize vytvofit nékolika zpdsoby. Uzivatel mize pouzit
strukturovanou nebo nestrukturovanou sit's riznymi tvary prvka (tetra-
hedralni, hexahedralni nebo napf. polyhedraly) Pro U&ely vypolty byly
sité vytvofeny v programu ICEM CFD a pfimo i v STAR CCM+, ktery
slouZi i jako eSi¢ a post procesor.

Obr. 1 - geometrie letounu VILIK vytvofena v TORNADO (obr. vievo) a AVL (obr. vpravo)

Obr. 3 - Ukazka siti horni obrazky ukazuji sit' vytvofenou v ICEM CFD na pravé strané je detail kfidla, kde je mezni vrstva simulovana o-gridem.
Dolni sité byly vytvoreny v programu STAR CCM+ a na pravé strané je vidét detail sité vytvorené pomoci polyhedrald
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Program STAR CCM+ obsahuje nastroje, které vytvofi objemovou sit,
kterd se nejprve zagina generovat na plochéch télesa. Plochy télesa
mohou byt vytvofeny pfimo v programu, nebo mohou byt importovany
ve vhodném formétu z jiného softwaru, ¢i Ize geometrii pfimo nacist
pfimo z CAD systém0. Povrchovou sit miZe uZivatel vytvofit v jiném
softwaru a tento program dokaze na zakladé této sité vygenerovat sit
objemovou, nebo Ize kompletni sit' vytvofit pfimo. Objemovou sit' Ize
vytvofit i pomoci polyhedralnich prvkd. Prismatické prvky jsou genero-
vany automaticky na pozadovanych sténach. Pouzita sit pro vypocty
méla 10 prismatickych vrstev s ristem elementl 1,2. Celkovy pocet
bunék elementd byl 7 miliond.

Dal3im programem pouzitym pro tvorbu sité byl ICEM CFD poloauto-
maticky generator siti, ktery je schopen vytvofit multiblokové struktu-
rované nebo nestrukturované sité. Bloky jsou aplikovany na z&kladni
CAD geometrii a mohou byt pouzity jako zaklad ¢&i pfedloha pro para-
metrické modely. (napF. kfidlo s riznymi vychylkami kontrolnich ploch).
Mezni vrstva je simulovana pomoci O-gridu.

Nevyhodou tvorby blokl je jejich ¢asova naroénost je li geometrie
sloZitd, na druhou stranu uZivatel mize Iépe ovlivnit [épe kvalitu sité,
nez je to v pfipadé tetrahedralnich siti, které jsou tvofeny programem
automaticky. PFi vypoctech byly generovany sité, kde pocet element(
byl kolem 10 miliond.(poet elementl byly dany pocitanym pfipadem
napf. vychylkou kfidélka atd.).

Resic

Pro vypodty byly pouzity 2 CFD FeSi¢e EDGE, ktery je vyvijen ve FOl a
komer¢ni software STAR CCM+. Program EDGE je zaloZen na meto-
dé konecnych objemu pro FeSeni rovnic vazkého/nevazkého, stladitel-
ného/nestlacitelného proudéni. Program je vybaven nékolika modely
turbulence. Pro vypocty byl pouZit SST k-w model turbulence. STAR
CCM+ je komeréni software také zaloZeny na metodé kone¢nych obje-
ma. Byl pouZit k-w model turbulence a stejné okrajové podminky jako
v programu EDGE.

Pocatecni podminky byly stejné jako pro tunelové méfeni pro oba CFD
kody (Reynoldsova a Machova €isla byla stejnd). Reynoldsovo Cislo
odpovidalo rezimu letu. Vypodty byly ukoneny aZ v pfipadé, kdy jsou
zmény residui zanedbatelné.

Obr. 5 - Vizualizace proudéni kolem letounu VILIK pfi Ghlu vyboceni =20°

ZAVER

S porovnénim CFD a tunelového méfeni je zfejmé, Ze panelové meto-
dy poskytuji pfijatelné vysledky pro statické, fidici a tlumici derivace v
linearni oblasti pro malé hodnoty uhlu nab&hu a vybodeni. Tyto meto-
dy jsou vhodné pro rychly odhad letovych vlastnosti. ProtoZe vypocty

nezahrnuji vliv vazkosti, je v sou€initeli odporu zahrnuta pouze slozka
indukovaného odporu. (bez vlivu stlaitelnosti a vazkosti)

Empirické metody poskytuji nejrychlejsi vysledky a jsou vhodné k pou-
Ziti pro navrh koncepce letadla (kfidlo, ocasni plochy)

Obr. 5 - Porovnani vztlakovych ¢ar jednotlivych vypoctovych
metod s tunelovym méfenim

CFD metody postihuji vypoéty v nelinearni oblasti a zahrnuji vliv vaz-
kosti (odtrzeni proudu, interakce trup-kfidlo), vypoCty jsou z porovna-
pocitan zvlast, rychlost vypoctu zavisi na kvalité sité, jejiz tvorba mize
byt sama o sobé& ¢asové nérocna). Na druhou stranu CFD poskytuji
nejkvalitn&jsi vysledky ze v3ech pouZitych metod. Vypogitané hodnoty
ukazuji velmi dobrou shodu, rozdily hodnot byly mensi nez pét pro-
cent, kromé& soucinitele odporu, kde byly rozdily trochu vy3si. Z vizua-
lizace proudového pole bylo patrné velmi podobné chovani proudéni i
v€etné Uhli ndbéhu, kdy dochazelo k odtrzeni proudu.

Obr. 6 - Porovnani polar jednotlivych vypoctovych metod
s tunelovym méfenim
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Vlypoétené hodnoty ukazuiji, Ze oba feSi¢e mohou byt pouzity pro vypo-
¢ty aerodynamiky nizkych rychlosti a pfinesly tak porovnéni komerg-
niho a nekomeréniho softwaru. VypoCty ukézaly vyhody programu
STAR CCM+ v aspektech jako je vlastni generator sit&, pouZiti polyhe-
dralnich elementl (menSi pocet bunék) a hlavné vétsi casové uspore
oproti programu EDGE, kde byla sit vytvofena v programu ICEM CFD.
Na druhou stranu EDGE neni limitovan podtem licenci vzhledem ke
spolupraci na vyvoji s FOI. Rezim vyboceni byl poéitan pro riizné Ghly
nabéhu, dale byly spocitané riizné vychylky smérového a vyskového
kormidla, vychylky kfidélek. Vliv kachnich ocasnich ploch a vySkovky
byl vySetfovan v programu STAR CCM+ . Tyto vysledky byly pouzity
pro simulaci plné nelinedrniho pohybu letounu.

Viysledky byly porovnany s tunelovym méfenim. Tunelové méfeni po-
skytuji velmi pfesné vysledky, protoZe jsou ovlivnény pouze charak-
teristikami aerodynamického tunelu, jako je upevnéni modelu a jeho
pfesnost. Zméfené tlumici derivace se liSi od vypocitanych hodnot z
ddvodu pouzité numerické metody, kterd nezohledfuje vliv trupu pfi
vypoctech. (panelovd metoda TORNADO). Rozdilné vysledky jsou
dany tim, Ze interakce trupu a kfidla mé vyznamny vliv na klonivy
moment. Vysledky vypoCta pficnych aerodynamickych derivaci davaji
veelku dobrou shodu s naméfenymi hodnotami.

Obr. 7 - Porovnani polar jednotlivych vypoctovych metod
s tunelovym mérenim

Na vyhodnocené a porovnané vysledky Ize vyvodit mimo jiné i ekono-
rpické aspekty pfi ndvrhu letounu jako je finanéni a ¢asova naro¢nost.
analyza letounu pfi pouZiti panelovych metod mize byt tyden, zatimco
u CFD metod to mUze byt az mésic, casové nejnarocnéjsi jsou potom
tunelova a letova méfeni. Tunelové muze trvat i nékolik mésicl a za-
lezi na kvalité modelu, ¢asu vyroby a pocet pozadovanych pfipadu.
Skoro stejné poZadavky jako pro méfeni v tunelu jsou na letova méfe-
ni. (opét ¢asoveé a i finanné néro¢na vyroba modelu - zvIast pokud je
pro testovani pouzit model ve skuteéném méfitku).

PouZiti moznych metod zalezi pfedevsim na konstruktérovi a na tom
jaké ma finan¢ni moznosti. Konstruktér potfebuje stanovit letové viast-
nosti a vykony letounu velmi rychle uz pfi prvnotnim navrhu letounu, k
ky a detailni analyzu ziska pomoci CFD metod, tunelovych a letovych
méfeni pfi vyvoji letounu.
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Implementace actuator disku do CFD systému

Fluent

Ing. Ivan Dofek

Clanek se zabyva implementaci konkrétniho a jiz aplikovaného modelu actuator disku nahrazujiciho pra-

cujici vrtuli do CFD vypocetniho systému Fluent a jeho naslednou validaci. Tento model je téz aplikovan
na modelovy pripad kridla s motorovou gondolou a nasledné je porovnan vliv pracujiciho actuator disku.

uvoD

Pracuijici vrtule v urcité oblasti ovliviiuje charakter proudového pole, pro-
to je vhodné pfi feSeni problematiky aerodynamiky letoun mit k dispozici
vhodny néstroj, s jehoz vyuZitim je mozné ur¢it vyznam zmén v cha-
rakteru proudéni. Jednou z oblasti zajmu mize byt vstup vzduchu do
motoru pfi feSeni chlazeni nebo tvaru krytu motoru. DalSi oblasti zajmu
hlediska pevnostni analyzy je kfidlo letounu, kde dochazi ke zménam

rozloZeni tiaku na vlivem urychleni proudéni vzduchu.

V literatufe je mozné najit Fadu pfipadu simulaci aerodynamiky letounu
se zahmutim vlivu pracujici vrtule [7],[8],[9], feSeni problematiky prou-
déni s vlivem rotoru helikoptéry [11],[12] nebo proudéni kolem vété
elektrarny [4] a podobného zafizeni [10]. Je mozné najit nejiednodudsi
pfipady simulaci nestacionamiho proudového pole [7],[8],19],[10], [11],
kde hlavni rozdily mezi vypoctovymi pfistupy jsou v detailech ovlivnéni
proudového pole pracujici vrtuli, mezni vrstvy na povrchu letounu, de-
tailnim popisem sloZitych virovych struktur a ¢asové naro¢nosti vypodtu.

V ¢lanku je popséna implementace stacionérniho feSeni pracujici vrtule
v CFD vypoctovém prostiedi Fluent. Zakladni ivahou je nahrazeni pro-
pracujici vrtule energetickym zafizenim umisténym ve valcové oblasti v
prostoru vypocetni domény, kde jsou definovany tangenciélni a axialni
ucinky na proudové pole v jednotlivych elementech, zafizeni je vétSinou
oznacovano v literdrnich pramenech jako actuator disk. V literatufe je
mozné najit nékolik praci zaméfenych na tento pfistup, kde nejjedno-
dussim je axialni pfirychleni nebo zpomaleni skokovou zménou tlaku
funkce popisujici zménu rychlosti nebo hybnosti v axiélnim, radialnim
a tangencialnim sméru v zavislosti na poloméru valcové oblasti nebo
plochy. Pomé&mé univerzalni, jednoznaény a relativné jednodude im-
plementovatelny princip vychazejici z teorie aplikované na leteckych
vrtulich je uveden v literatufe [1] a [2], kde jsou v navaznosti na dal$i
literaturu odvozeny a nésledné do vypoctového prostiedi OpenFOAM
implementovany funkni vztahy modelu actuator disku. Tento model v
sobé zahrnuje popis rozloZeni tangencidlnich a axialnich objemovych
sil v zavislosti na poloméru vélcové oblasti. Na obrazku 1. je vystup z
OpenFOAM v podobé vykresleni valcové oblasti a zakfiveni drah ¢astic
proudicich pfes oblast véetné vyslednych vektor( objemovych sil.

Obr. 1 - Actuator disk implementovany v programu OpenFOAM, zdroj [1]
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VYTVORENI UZIVATELEM DEFINOVANE FUNK-
CE A IMPLEMENTACE ACTUATOR DISKU

Vypoctové prostfedi ANSYS Fluent umoziuje vytvofeni uZivatelem de-
finovanych funkci pomoci zdrojovych kédl psanych v programovacim
jazyce C. Tyto zdrojové kody je mozné vyuzit v CFD simulacich pro
definovani vlastniho rychlostni profilu, fan modelu, rozloZeni hybnost-
nich zdrojd a jinych uzivatelem vytvofenych dopliujicich prostfedka.

Viytvofeny zdrojovy kdd actuator disku v sobé obsahuje vzorce (1) aZ
(11) pfevzaté z [1], [2], které popisuji rozloZeni osovych a tangencial-
nich objemovych sil vztazenych na definovanou valcovou oblast tvaru
disku ve vypoc&etni doméné. Tato valcova oblast (viz.obrazek 5.) je de-
finovana tloustkou A, malym polomérem Rh a velkym polomérem Rp.
Poloméry souCasné tvofi interval, na kterém jsou definovany vztahy
popisujici rozloZeni objemovych sil po poloméru listu vrtule, vélcové

49

oblasti. Mimo tyto poloméry a oblast nejsou vztahy (1) a (7) funkéni,
v krajnich polomérech nabyvaji nulovych hodnot.

Priibéh objemovych sil v axialnim a tangencialnim sméru po priméru
valcové oblasti je dan funkénimi vztahy (1) a (7), kde je proménnou
transformovany polomér r* (3), ktery se ziskan z jednotlivych elementd
valcové oblasti aplikaci vnitfnich funkci Fluentu viozenych do zdrojo-
vého kddu a spada do intervalu Rh a Rp. Dale je jesté nutné stanovit
hodnoty koeficientd Ax pro axialni a A6 pro tangencialni objemové sily.
Koeficienty jsou hledany z rovnosti integralu funkce priibéhu pres val-
covou oblast ( pro tah vztah (2) a pro moment (9) ) a pfedem zadanych
hodnot celkového tahu nebo krouticiho momentu. Kroutici moment
mUze byt ziskan pouZitim vztahu (12). Integraci pfes valcovou oblast
jsou ziskany vztahy (5) a (10), naslednou Upravou vztahy (6) a (11) pro
koeficienty Ax a AB. Priibéh bezrozmérnych axialnich a tangencialnich
objemovych sil je zobrazen na obrézku 2.

SEZNAM ZKRATEK A POUZITYCH VZTAHU

A koeficient pro axialni silu
A koeficient pro tangenciaini silu
6
f axialni objemova sila
bx
fh . tangencialni objemova sila
T tah
P vykon
Q kroutici moment
A tloustka oblasti actuator disku
\% objem oblasti actuator disku
n acinnost vrtule
LT riizné poloméry
R » maximalni polomeér valcové oblasti
R, minimaini polomér valcové oblasti
CFD Computational Fluid Dynamics
Vo rychlost nerozru$eného proudu vzduchu
V2 rychlost v misté za propulsorem
f,=Ar-1-r
(1)...pfedpis pro pribéh axialni objemové sily
Rp
T = f,dv = [ f,2nradr
\ Ry
(2)...rovnost celkového tahu a integralu fbx pfes oblast
L_r-n
1-r,
(3)...polomér
r
r=—
RP
(4)...polomér
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4
T =2nA(R, =R, A, 05

(5)...evaluovany integral pro fox

(3R, +4R,)

105 T
8 mA(B3R, +4R, )R, —R,)

A=

(6)...vysledny vztah pro koeficient Ax

f=A rl-r"

(7)... predpis pro pribéh tangencialni sily

o Re
Re
(8)...polomér

Rp
Q= Jrfbedv = J'rfbe 2nrAdr
% Ry

(9)...rovnost celkového tahu a integralu fb6 pres oblast

4
Q= ZTCARP(RP -Ry )% E(Q’RH +4RP)

(10)... evaluovany integral pro b6

105 Q

"~ 8 TAR.(3R, +4R, )R, - Ry)

(11)...vysledny vztah pro koeficient AB

P=2.7-n-Q

(12)...vztah mezi krouticim momentem a vykonem

_V,Tah
Vykon

(13)...4cinnost vrtule
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Obr. 2 - Pribéhy bezrozmérnych hodnot fbx a fho
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VALIDACE POUZITEHO MODELU ACUATOR DIS-
KU A OVERENI FUNKCNOSTI ZDROJOVY KOD

Obr. 3 - Porovnani priibéhu axialnich rychlosti, zdroj [1]

V préaci [1] byl model actuator disku porovnan s jinym modelem [4]
nahrazujicim vétrnou elektrarnu. Actuator disk miZe byt pouzit pro

simulaci vrtule nebo podobného zafizeni, které energii do systému
dodava a nebo ji z n&j odebira. Pouze zménou smyslu objemovych
sil je mozné zménit u tangenciaini slozky smysl rotacniho pfirychleni
proudu vzduchu nebo u axialni slozky je mozné namisto pfirychleni
proudéni simulovat zpomaleni proudéni napf. vlivem vétrné elektramy.
Zde je porovnan prlbéh axialnich rychlosti obou pfistupl v misté za
rotorem. Rychlosti jsou rozloZzeny smérem od stfedu rotoru az po misto
vyrovnani axialnich rychlosti s rychlosti proudéni okoli. Z obrézku 3. je
patrna tvarova i velikostni shoda pribéht axialnich rychlosti. K vétSim
rozdilim dochazi pouze v oblasti stfedu rotoru, coZ autor v [1] pfisu-
zuje pfedevsim rozdilnym pfistuplm popisu rozloZeni objemovych sil.

Hlavnim smyslem zékladni validace actuator disku bylo ovéfeni sprév-
né implementace vztah( (1) aZ (11) popisujicich rozlozeni objemovych
sil a funkénost celého zdrojovy kdd(. Zakladni validace implementova-
ného modelu actuator disku byla provedena s vyuZzitim teorie idedini-
ho propulsoru napf. [6], kde jsou porovnavany axialni rychlosti V2 ve
vzdélenosti za propulsorem. Teoretické schéma je na obrazku 4., pro
tento ucel validace byla vytvofena vypocetni doména tvaru vélce ze
strukturované sité obsahujici samostatnou valcovou oblast o priméru
2 m s malym polomérem uprostfed obrézek 5. Propulsor je vytvofen
ponechanim fbx jako konstanty v celé oblasti. Vypotty byly provedeny
pro dvé hodnoty tahové sily 1000 a 3000 N a dvé hodnoty rychlosti
V0 35 a 70 m/s, kde niz3i hodnoty tahu rychlosti mohou odpovidat
vrtuli pro ultralehké letouny. Hodnoty tahu a rychlosti byly zvoleny s
ohledem na stlacitelnost vzduchu, nazornost vlivu rychlosti VO na V2 a
hodnoty pfirychleni zplisobeného pFirlistkem hybnosti.

Obr. 4 - Schéma idealniho propulsoru

Obr. 5 - Valcova vypocetni doména pro validaci actuator disku
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Viysledné hodnoty porovnani ideélniho propulsoru a actuator disku
jsou v tabulce 2., zde Ize konstatovat, Ze se hodnoty téméf nelisi.

Déle byl porovnan pribéh rozlozeni rychlosti V2 ve vzdalenosti za
actuator diskem s konstantnim (fbx = konstanta) a nekonstantnim (fbx
(1))rozloZzenim objemovych sil pro stejnou hodnotu tahové sily T =
3000 N. Na obrazku 6. je zobrazen pribéh rychlosti V2 ve vzdalenosti
za valcovou oblasti, kde plochy obou pribéhd rychlosti se v intervalu
Rh a Rp shoduji coz je v souladu se zdkonem zachovani hybnosti.
Posledni sou¢asti validace byl vypoCet s uvazenim tangencialnich ob-
jemovych sil (fbB (1) ) pfi rychlosti 70 m/s, tahu 3000 N a vykonu 185
kW (pfedpokladana ucinnost vrtule 0.89, vztah (13) ), vykresleni drah
¢astic se zakfivenim pfi prichodu pfes valcovou oblast je na obr. 7.

Tah [N] VO [m/s] V2 CFD [m/s] V2 propulsor [m/s]
1000 35 40.1 40.1
1000 70 72.7 72.7
3000 35 48.9 49.2
3000 70 77.9 78
Tab. 1 - Porovnani hodnot tahii
Obr. 6 - Priibéh axialnich rychlosti V2
Obr. 7 - Ukazka zkrouceni proudu
PRAKTICKA APLIKACE

Model actuator disku byl aplikovan na kfidlo s gondolou motoru obr. 8.
Jedna o modelovy pfipad moZné aplikace na malém turbovrtulového
letounu jako jsou L - 410, EV -55, Cessna208 a jiné. Primér valcové
oblasti nahrazujici vrtuli je 2.3 m a plocha kfidla 12 m2. Simulace byly
pocitany na dvou rychlostech Mach 0.1 a 0.327, kde vy3$i hodnota
Machova &isla odpovida pfiblizné rychlosti 400km/h a nizni hodnota
je zvolena z dlivodu zvyraznéni efektu pfirychleni proudu vzduchu
actuator diskem v oblasti kfidla s gondolou a tento letovy rezim je po-

vazovan pouze za ilustrativni, ale mize odpovidat napf. startu letounu.
Obé simulace probéhly pfi Uhlu nab&hu 0° na konstantnim vykonu P
= 495kW, otackach 2000 ot/min a tahu T = 5000 N, kde tyto hodnoty
odpovidaji pfiblizné vykonu turbovrtulovych motord pouzivanych na
malych turbovrtulovych letounech (viz. napf. motor M601, u vrtule byla
uvazena pro vy$8i rychlost t¢innost pfiblizné 0.89, vztah (13) ). V8ech-
ny simulace probéhly v Om MSA s uvaZenim nasledujicich variant na-
staveni actuator disku:

o (ista konfigurace

» kroutici moment a tah, rozloZeni veli¢in dané funkcemi b8 (1) a fbx (7)

o tah, rozloZeni veli¢in dané funkci fbx (1)

« tah, konstantni hodnota objemové sily v oblasti disku, fox (1) = kon-

stanta

Vysledné hodnoty z CFD simulaci jsou uvedeny v tabulce 2., kde jsou
porovnany hodnoty souciniteltl tlaku ze simulaci s aktvinim actuator
diskem vzhledem k simulacim bez aktivniho actuator disku. Na obréaz-
ku 9 - 12 jsou zobrazeny barevné kontury rozloZeni soucinitele tlaku.

Obr. 8 - Geometrie kridla s gondolou

Mach 0.1 Mach 0.327
cl[-] cl [%] kfidlo bez | cl [-] cl [%] kFidlo bez
zdroju hybnosti zdroju hybnosti
bez zdroje 0.188 0.195
hybnosti
vykon, tah, fce | 0.211 10.8 0.201 29
tah konstanta | 0.217 13.2 0.199 1.8
tah fce 0.211 11.0 0.199 2.0

Tab. 2 - Porovnani hodnot souginitell vztlak(

ZAVER

Do programu Fluent byl implementovan model actuator disku, nésled-
né byla provedena jeho z&kladni validace s teorii idealniho propulsoru
a tento model byl poté aplikovan na obecny modelovy pfipad kfidla s
motorovou gondolou. Dale byl porovnan vliv nékolika pfistupt rozloze-
ni objemovych sil, od konstantni hodnoty rozloZeni objemové sily az
po model obsahuji rozloZeni axialnich a tangencialnich sil dané funk¢-
nim pfedpisem (1) a (7). Z vysledkd neby! patrny vyraznéjsi rozdil v
hodnotach soucinitele vztlaku mezi pouZitymi pfistupy. Z porovnani vy-
sledku ze simulaci s aktivnim a neaktivnim actuator diskem je patrny
nar(st hodnot soucinitelt vztlaku, pfi rychlosti M 0.327 jsou hodnoty
v rozmezi 2 - 3 %, v ilustrativnim pfipadé pfi rychlosti M 0.1 je efekt
vzhledem k pouZitému tahu a vykonu daleko vys$si, 10 - 13 %, zde je
na obrézcich 9 - 10 vyrazny rozdil v hodnotéch rozloZeni cp.
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Pfi pouZitém modelu actuator disku nebyly v CFD simulacich zpozo-
rovany problémy s konvergenci feSeni a to v porovnani se simulacemi
bez zahruti vlivu objemovych sil. Sou¢asné nebyly pozorovany vétsi
¢asové naroky na simulaci.

Do budoucna bude vhodné vyzkou3et jiné druhy popisu rozloZeni ob-
jemovych sil tfeba s uvaZenim radiélnich sil nebo vhodnou aplikaci
Blade Element Theory ve spojeni s navrhem reélného listu vrtule a
nasledné provést porovnani rozlozZeni rychlosti v proudovém modelu
actuator disku.

Viyhodou komplexnéjSiho modelovani rozloZeni objemovych sil oproti
napf. idealniho propulsoru mdZze byt detailnéjsi popis rychlostniho pole
v zajmové oblasti, proto se dal$i zajem o r(zné implementace zjedno-
dusenych modell leteckych vrtuli do CFD systému jevi jako pomérné

perspektivni a uzitetna oblast vyzkumu.
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Validation of Vortex Generator Models in Edge

William Tougeron, IPSA, Ivry-sur-Seine, France

This article presents the results of a validation study about two mathematical models implemented in
Edge, the CFD solver developed by the FOI (Swedish Research Defense Agency), simulating the presen-

ce of vortex generators during CFD calculations: the jBAY and the RANS models. The study consisted in
the comparison between a classical CFD case - using a mesh representing explicitly a vortex generator
vane - and cases using these two vortex generator models.

INTRODUCTION

The efficiency of vortex generators to delay or to prevent flow separation
have been proven from experience for a while . These devices are parti-
cularly relevant in the context of the simplification of flap systems, that is
the subject of several research projects concerning high-lift systems — for
example, the HELIX project . This is motivated by the present ecological
and economical issue of reducing the aircraft fuel consumption as well as
the increase of their range and safety. Vortex generators are also known
to be a mean of decreasing noise in cabins , or even controlling transonic
shock waves .

Nevertheless, vortex generators are not yet widely used in aeronautics.
One reason can be their long and expensive optimization. Indeed, they
are characterized by many geometrical parameters (shape, dimensions,
position) each of which having a non-predictable influence on their effici-
ency. For example, it has been shown that, depending on the position of
vortex generators along a flap chord, it could be better or not to use triangle
shaped or trapezoidal shaped vanes .

In consequence, a very high number of parameters have to be taken into
account during vortex generator optimization studies. It is then necessary
to make numerous tests, be it in wind tunnels or using CFD, involving lots
of scale models or meshes which are, in addition, complex to generate
because of the smallness of the vortex generator vanes — particularly with
solvers which doesn't allow boundary conditions inside the computational
domain — and which involve a big amount of cells to well simulate the vis-
cous effects around them.

In this context, mathematical models were created to simulate the presen-
ce of vortex generator vanes during CFD calculations without imposing
them to appear explicitly in the mesh. This is a way to save a lot of time and
money, reducing both the meshing time and the resolution time since less
cells are necessary. Among these models, two are implemented in Edge,
a CFD solver developed by the FOI (Swedish Research Defense Agency):
the JBAY model and the RANS model. The jBAY model gives very good
results but necessitate a 3D case in Edge. On the contrary, the RANS
model allows 2D calculations but gives worst resullts.

THE MODEL WORK

The principle of the both jBAY and RANS models is to add a source term
to the Navier-Stokes equation in only a few cells around the simulated
vortex generators.

THE JBAY MODEL

The jBAY model is named from M. Bender, Anderson and Yalge who in-
troduced it in 1999, and from Adam Jirasek who added a local velocity
and density interpolation algorithm so as to make it mesh-independent in
2005 .

In the JBAY model, the source term is added to the Navier-Stokes equation
only for cells very close to the virtual vanes. It equals a part of the lift force
reaction of the vane on the fluid, so that the sum of all these source terms
equal the total lift force reaction of the vane. In this model, the vane's drag
is neglected. The picture below shows a schematic diagram representing
cells in which the source term can be added using the jBAY model .

lllustration 1 - Cells in which the jBAY source term are added.

For a cell j, the expression of the JBAY source term L, is:
[=C, S, iﬁ(gxﬁ}u»ﬁ)(uf) (1)

V,

m

with C,, an arbitrary constant, S , the surface of the vane, V, the volume of
the cell, V_ the sum of the volumes of all the cells in which the jBAY source
termis added, p the local fluid density, u the local fluid velocity, b a normali-
zed vector in the vane's span direction, n a normalized vector in the vane's

normal direction and t a normalized vector in the vane's chord direction.

"To have a concrete example of this, see for example.
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The equation (1) is derived from the classical expression of lift force:

F= %puZSC, 2

, in which the lift coefficient C, is considered equal to:
C, = Csinacosa 3)

with a the vane's angle of attack. By this way, the lift coefficient is quasi
proportional to a at small angles — which is normal since vortex gene-
rator are not streamlined like wings — and the loss of lift due to higher
angles of around 15 degrees isn‘t neglected.

0.5
0.4
o 03
= 0.2 -
© 01 == sin(o)*cos(a)
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lllustration 2 - Lift coefficient curve following the two assumptions:
proportional to a and proportional to sin a cos a.

In addition in the jBAY model, the velocity and density from the equati-
on (1) are precisely interpolated at points being the intersection of the
vane (considered to be a flat surface) and the grid edges, before being
redistributed into cells. Also, the behavior of this equation is asym-
ptotic, so that if the constant C, is taken above a certain value, the
flow near the vanes is kept well parallel to it. All of this make the jBAY
model usable without any calibration step or excessive refinement in
the vane's area.

THE RANS MODEL

The RANS model is named from the Reynolds Average Navier-Stokes
equation. In this model, the velocity difference that would cause the
vortex generators is considered to be fluctuating velocity. Then, a con-
tribution to the Reynolds stress is deduced .

To estimate this fluctuating velocity, the Lamb-Oseen vortex model is
used, giving the amplitude of an angular velocity field, visible in the
next picture, inside a vortex of which the core radius and the circulation

is known:
2 2
e @

- 2nr

with I" the circulation of the vortex, r; its core radius and r the distance
between the vortex center and the point where the angular velocity is
calculated. The core radius r, is given by the user. The circulation I
is calculated using the Lifting Line Theory, taking the greater induced
circulation along the vane's spanwise:

1(y)=2U(y)e(y)au (v) ®

with K the slope of the lift curve at zero angle of attack, U the velocity
of the incoming flow, ¢ the chord of the wing and a_ the effective angle
of attack seen by the wing.

lllustration 3 - A velocity field into a vortex plane according
to the Lamb-Oseen vortex model.

One can point out the numerous assumptions used by this model, in
addition to the fact that these assumptions are sometimes inconsistent.
Let's mention, for example, that the Lifting Line Theory only applies to
inviscid flows, whereas the vortex generators are totally contained in
the wing's boundary layer, that is in the part of the flow where the vis-
cous forces are predominant.

In addition, its implementation is complex and uses, in the case of
Edge, Chebyshev polynomials and Fourier series, involving mathema-
tical parameters difficult to calibrated during a CFD study.

THE VALIDATION STUDY

For the validation study, it was used a case tested by the NASA in the Wi-
chita State University’s Low-Speed Tunnel about the GA(W)-1 airfoil fitted
with counter-rotating vortex generators positioned at 60% of its chord . The
vortex generators had a maximum height of 7.62 mm, a chord of about
2.65 cm, an angle of attack of 16.7° and a period of 5.58 cm:

lllustration 4 - The GA(W)-1 fitted with vortex generators
as in the WSU's wind tunnel.

The calculation domain was taken circular and contained only one
vane, with two “symmetry” boundary conditions on its front and back
sides. Also, the domain‘s radius was taken so that the farfield boundary
condition didn't perturb the flow around the wing (40 chords), according
to a quick 2D study.

The Reynolds number of the incoming flow was of 2.9e6. The calcu-
lation was made for 0 to 20 degrees of angle of attack per step of 5
degrees, using a Spalart-Allmaras turbulent model.
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THE FULLY GRIDDED MESH CASE
The Mesh

The mesh was generated so that the wing and the vane had their own inter-
locked structured prismatic layer, as visible in the next picture. The thickness of
the wing's prismatic layer was of 0.02 meters, equaling the average thickness of
the boundary layer at the airfoil's top for zero angle of attack according to a 2D
study. The thickness of the vane’s prismatic layer was around ten times lower.

b)

lllustration 5 - Mesh around the vane position
a) with the vane and b) without

The rest of the domain was meshed with unstructured cells. A refinement was
done in the wing's prismatic layer behind the vane so as to well simulate the vortex.
In addition, a refinement area was added to take under consideration the high
velocity gradients caused by flow separations behind the wing, as visible in the
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lllustration 6 - Detail of the final mesh showing the refinement area

next picture.
The total mesh had about 410,000 cells, with approximately 50% inside the pris-
matic layers and 50% outside, of which around the half was in the refinement area.

The Results

For all the cases, the residuals of the resolved equations gone below 1e-7.
Even if they could still diminish, the force coefficients were sufficiently stabi-
lized to stop the calculations so as to save time, as visible in the next chart.

lllustration 7 - Residuals and force coefficient history during
a fully gridded case computation (for 15° of angle of attack)

After the calculation, the dimensionless wall distance y+ was below 1
everywhere excepted in a little area near the vane, visible in red in the
next picture, in which it was up to 2 only.

lllustration 8 - Area (in red) in which the y+
was above one for zero angle of attack

THE JBAY MODEL

The jBAY model offered the same speed of convergence than the fully
gridded case.

The Streamlines

The behavior of the streamlines was very well reproduced, as visible in
the next picture showing those from the jBAY model study (black lines)
and those from the fully gridded mesh study (gray lines), close to the
vane and near the trailing edge.

b)

lllustration 9 - Streamlines around the wing according to the fully gridded
mesh case (gray lines) and the jBAY model case (black lines) with an
angle of attack of 15° a) close to the vane and b) near the trailing edge

The Velocity and Pressure Fields

In addition, the pressure and velocity fields obtained thanks to the jBAY
model were simply the same than the ones from the fully gridded mesh
cases, as visible in the next picture.
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Fully gridded
a)

b) JBAY

lllustration 10 - Velocity field around the wing with an angle of attack of
15° according to the a) fully gridded mesh case ; b) jBAY model case.

The Force Coefficients

Finally, the jBAY model permitted to very well reproduce the force co-
efficient curves, as visible in the next chart showing the lift and drag
coefficient curves from the fully gridded mesh case (continuous lines)
and from the jBAY model case (bullets).

In addition, one can see in the chart 12 giving the percentage of error
caused by the jBAY model on the lift and drag coefficients, that this
model offered its better performance for the angles of attack of 10°
and 15° (about 0.016% and 0.026% of error respectively for the lift co-
efficient!), that is just before stalling, when the exactitude of the vortex
generator efficiency needs to be the best known. Let's remember also
that the worse error after stalling was about 3% for the drag and 1.5%
for the lift only, which is also very acceptable knowing that the results
of a CFD study using the RANS equation after stalling is always more
approximative than before stalling.
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lllustration 11 - Comparison between the lift and drag coefficient curves
obtained thanks to the fully gridded mesh case and the jBAY model case
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lllustration 12 - Error on the force coefficient due to the jBAY model

In conclusion, the BAY model gave very good results.

THE RANS MODEL

The RANS model offered also good convergence, excepted for the
Spalart-Allmaras equation (which couldn't get above 1e5). This was
surely linked with the fact that the Spalart-Allmaras model and the
RANS model both interact with the Reynold stress.

The Streamlines

In opposition to the jBAY model, the RANS gave rather bad results.
For example, beside to the fact that the vortex wasn‘t explicitly simula-
ted (since it was considered to be fluctuating velocity), the mean flow
behavior at the trailing edge wasn't well reproduced, as visible in the
next picture comparing streamlines from the RANS model case (black
lines) and from the fully gridded mesh case (gray lines) for 15 degrees
of angle of attack. One can see that the streamlines went too much
straight at the trailing edge position.

lllustration 13 - Streamlines around the wing according to the fully
gridded mesh case (gray lines) and the RANS model case (black lines)
with an angle of attack of 15° near the trailing edge of the wing

The Pressure and Velocity Fields

In addition, the pressure field and velocity fields weren't well reprodu-
ced, as visible in the next picture comparing the velocity fields for 15
degrees of angle of attack according to the fully gridded mesh case
and the RANS model case.

a) Fully gridded

b) RANS

lllustration 14 - Velocity field around the wing with an angle of attack of
15° according to the a) fully gridded mesh case ; b) RANS model case
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The Force Coefficients

Finally, the evident consequence of all of this was that the force co-
efficients wasn't right. The next chart shows the lift and drag curves
using the fully gridded mesh (continuous lines) and the RANS model
(bullets). One can then see that the RANS model gave too much op-
timistic results. Above all, it wasn'‘t able to reproduce the “collapse” of
the vortex generator efficiency at 20 degrees of angle of attack, not
giving a chance of estimating the stalling angle of attack of the wing
fitted with vortex generators.

And, as visible in the chart 16 showing the error caused by the RANS
model, this error was of around 7% for the lift at the angle of attack of
15°, and almost 6% for the drag, which began to be non negligible.
After stalling, the error soared up to 30% and more for the lift and up
to 15% for the drag.
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lllustration 15 - Comparison between the lift and drag coefficient
curves obtained thanks to the fully gridded mesh case and the
RANS model case
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lllustration 16 - Error on the force coefficient due to the RANS model

So, the RANS demonstrated its approximative nature.

CONCLUSION

The jBAY and the RANS model are two means to simulate the presen-
ce of vortex generator in CFD calculation without making appear their
vanes explicitly in the mesh. Results obtained thanks to the use of
these models were compared with results from a classical CFD case.
The jBAY model shown a very great ability to simulate the presence of
a vortex generator vane in term of streamlines, pressure and velocity

fields, and force coefficients. On the contrary, the RANS model shown
an inability to reproduce faithfully neither the streamlines nor the pre-
ssure and velocity fields, nor the force coefficients. In consequence,
this model should be use for very preliminary studies only, and finally
checked thanks to a 3D study using the jBAY model.
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