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VYZKUM, VYVOJ A INOVACE V CESKEM LETECKEM PRUMYSLU:
»Modelovani proudéni v leteckych a primyslovych aplikacich“

Jednodenni setkani ve VZLU tykajici se modelovani proudéni v letectvi a dal$ich odvétvich primyslu navazuje na tradici seminafd
o aplikované aerodynamice. Tématicky se seminaf zaméfuje na problematiku aerodynamiky letadel, pozemnich dopravnich prostiedk,
budov, lopatkovych stroju a jinych pramyslovych aplikaci a je vyznamnym kontaktnim mistem odbornik(i z riznych podnik( ¢eského
leteckého pramyslu, akademickych, vyzkumnych a vyvojovych pracovist.

V prednaskach budou prezentovany zajimavé vysledky z posledniho obdobi, které byly dosazeny na riznych pracovistich v Ceské re-
publice. Vyznamnou souéasti seminarfe je diskuse nejen k pfednesenym referatiim, ale i k sou¢asnym a budoucim potfebam primyslo-
vého vyzkumu a vyvoje, coz by mélo pomoci lepSimu vzajemnému porozuméni mezi vyzkumnymi laboratofemi a aplikaCnimi pracovisti
v primyslu, a tak pfispét ke kvalifikovanému tfibeni nazor(i na sméry vyvoje v oblasti modelovani proudéni. Pfinosem pro kazdého
Ucastnika bude ziskani pfehledu, zhodnoceni stavu a moznost diskuse k aktualnim problémdm.

Organizaéni vybor seminafe, pod garanci generélniho feditele VZLU

CASOVY PRUBEH SEMINARE:

8:30 - 9:.00 Registrace ucastnikl )
9:.00 - 915 Zahéjeni, Gvodni slovo technického feditele VZLU
9:15 -11:00 . blok prednasek

- Zakladni navrh rotoru radialniho kompresoru
Ing. Jan Slanec, Ph.D., VZLU
- Simulace spalovani s tvorbou sazi
Ing. Vojtéch Bétak, VZLU
- Aerodynamika aerodynamickeé brzdy
Ing. J. Cervinka, Mgr. M. Lahuta, Doc. Z. Patek, CSc. MS., VZLU
- Vliv vyfukovani v koncové ¢asti kridla
Ing. Petr Vrchota, Ph.D., VZLU

11:00 - 11:30 Prestavka
11:30 - 13:00 II. blok prednasek

- Uprava Riemannova problému pii fe$eni rovnic stlacitelného proudéni
RNDr. Martin Kyncl, Ph.D., RNDr. Jaroslav Pelant, CSc., VZLU
- VUT Contribution to Garteur Action Group 52
Ing. Petr Dvorak, VUT v Brné
- Vypocetni aerodynamicka optimalizace nizkorychlostniho kridla
Mgr. M. Lahuta, Doc. Z. Patek, CSc. MS., Mgr. A. Széllés, VZLU
- Complex Geometrical Constraints Handling in the Context of Aerodynamic Shape Optimization
Ing. Jifi Hradil, VUT v Brné

13:00 - 13:40 Obéd
13:45-15:30 IIl. blok pfednasek

- Vliv deformace modelu na aerodynamické charakteristiky
RNDr. Ale$ Prachar, Ph.D, Ing. Petr Virchota, Ph.D., vzLU
- Vyuziti geometrické parametrizace pro popis geometrie modelu
Ing. Ivan Dofek, VUT v Brné
- Rozptyl plynu v okoli terénni viny ve vétrném tunelu s mezni vrstvou
Ing. Petr Michalek, Ph.D., Mgr. David Zacho, Ph.D., vzLU
- Deformace proudového pole v aerodynamickém tunelu
Ing. Duan Maturkani¢, Ph.D., VZLU

15:30 - 15:45 Prestavka
15:45-17:00 Panelova diskuze
17:00 Ukonceni seminafe
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Vypocetni aerodynamicka optimalizace

nizkorychlostniho kridla
Martin Lahuta, Zdenék Patek, Andras Sz6llés - VZLU, Praha

Optimalizaéni metoda umoziuje aerodynamicky optimalizovat kfidla pomoci vytvareni i slozitych krivkovych
pudorysnych tvari. Metoda vyuziva vhodnou parametrizaci kfidla, aerodynamicky resi¢ pracujici s nelineari-
zovanymi profilovymi charakteristikami a evoluéni algoritmus. Vyhodu metody predstavuje paretovska fron-

ta, ktera umoznuje pomérné prehledné svazat mezi sebou vybrané aerodynamické a geometrické charakte-
ristiky a tim ziskat prehled o jejich vzajemném vlivu a souvislostech. Tim se rovnéz usnadni uvazeni dalSich
hledisek pfi navrhu kfidla, nez jsou hlediska aerodynamicka.

SYMBOLY A OZNACENi

b rozpéti kfidla

G, soucinitel odporu

C, soucinitel vztlaku

CLuax  Maximélni soucCinitel vztlaku

C, soucinitel klopivého momentu

c lokalni hloubka kfidla

Cuiac stfedni aerodynamicka tétiva kfidla

S velikost (plocha) optimalizacniho kritéria (viz odstavec 7.1)

Sy plocha kfidla

a Uhel nabéhu

€ Uhel zkrouceni, kladny pfi zaporném Uhlu nastaveni koncové
tétivy kfidla vzhledem ke kofenové tétivé

uvoD

Moderni vyrobni technologie, zejména vyroba z kompozitnich mate-
rialli, umoZzriuji opustit konvencni a dlouhodobé osvédcené plidorysné
tvary kfidel, obvykle lichob&Zniky a jejich kombinace. | pro malé letadla
z kategorie v3eobecného letectvi se tak oteviela moZnost vyuZiti slo-
Zitych trojrozmémych tvar(i za pfijatelnych nakladud. Kfidlo nyni maze
byt navrZzeno s vétSim ohledem na aerodynamické pozadavky, jako
typicky pfiklad mohou poslouzit kfidla dnednich vétror(.

Soucasné moderni optimalizaéni metody umoznuji ve spojeni pres-
néjSimi aerodynamickymi fesici efektivné hledat kfidlo optimalizované
podle nékolika aerodynamickych kritérii v pomérmé Sirokém rozsahu
geometrickych parametrd.

Metody zaloZené na evoluénich algoritmech pfedstavuji dlouhodobé
vyvijené metody vhodné pro multikriteriaini optimalizaci. Navic mik-
roevoluéni optimalizatory poskytuji pfijatelné prohledani multikriterial-
niho navrhového prostoru v pfijatelném Case i v pfipadé néaroného
vyhodnocovani nové vzniklych navrhovych kandidatd.

Metody aerodynamického vypoctu kfidla, které poskytuji dostate¢né
pfesné vysledky a zéroven jsou dostate¢né rychlé, jsou k dispozici.
Nezbytna parametrizace tvaru kfidla je rovnéZ zvladnuta, dokonce
s vyuzitim geometrickych parametr(i obvyklych pfi technickém popisu
kfidla v letecké praxi.

PredloZend metoda pfedpokladé, Ze optimalizace dvourozmérnych
profilli probéhla nezavisle na optimalizaci tfirozmérného pddorysného
tvaru kfidla. Nejedna se tedy o komplexni trojrozmérnou optimaliza-
ci kfidla, ale o dvoustupfiovou optimalizaci, ktera je v3ak pro StihlejSi
nizkorychlostni kfidla ve vétSiné praktickych pfipadu zcela vyhovujici.

OPTIMALIZACNI KRITERIA A OMEZENI

Obvykle se jako hlavni optimalizaéni kritérium pouziva minimalizace
soucinitele odporu kfidla nebo maximalizace aerodynamické jemnosti
v urcitém rozsahu soucinitele vztlaku.

Typické aerodynamickd omezeni mohou byt pfedstavovana mini-
malni poZadovanou hodnotou soucinitele CL MAX, maximalni absolut-
ni hodnotou soucinitele Cm, omezenim polohy mista, ve kterém zaéne
odtrZeni proudéni.

Typickym geometrickym omezenim muze byt plocha kfidla, rozpé-
ti kfidla, Stihlost kfidla, z(Zeni kfidla, zkrouceni kFidla, vzepéti kfid-
la, uhel Sipu kfidla. Omezeni mohou byt pfedepsana bud' jako limitni
hodnoty (napf. maximalni pfipustné zkrouceni) nebo jako pfimo poZa-
dované hodnoty. Mlze byt zadan rovnéz specificky pozadavek na za-
kladni tvar kfidla, napf. kfidlo sloZené na poloviné rozpéti ze dvou
lichobéznika.

Protoze do aerodynamického vypoétu vstupuji lokélni Reynoldsova
Cisla podél rozpéti kfidla, je vhodné geometrické rozméry kfidla, rych-
lost letu atd. zad&vat pro optimalizaci jako rozmérové veliginy.

GEOMETRICKY POPIS KRIDLA

Geometrie kfidla byla omezena zadanou velikosti jeho plochy Sw
a rozpétim b. Pldorys kfidla je ohrani¢en nabéznou (LE) a odtokovou
(TE) hranou, pro kterou byla zvolena kvadratické Beziérova kfivka (viz.
Obr. 1) dana rovnici

7(t) = (1 —t)?Py + 2t(1 — )P, + t?P, , t€(0,1),

ktera zahrnuje Sirokou $kalu vhodnych tvard véetné pfimky. Tato
kfivka je definovana tfemi body: P, je po¢ateni bod, P, je koncovy
bod a P, je tzv. kontrolni bod kfivky leZici uvnitf trojuhelniku Py, P,, [b/2,
P* ], coz zaruCuje, Ze kfivka je vZdy konvexni nebo konkavni a leZici
uvnitf tohoto trojuhelniku. Parametrické soufadnice bodl P,, P, a P,
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nabézné a odtokové hrany s P, v poCatku soustavy soufadnic jsou:
POLE, TE_ [0 0 ] P, LE,TE _ [ZLE, TE dXLE, TE JLETE LLETE ]
V4 I / I

P,ETE=[b/2, dXETE], kde z7F €
(0,%),xTE €(=1,1) a dx:E™E

je vzdalenost bodli P, a P, v x-ové soufadnici. Kfivky nabézné i od-
tokové hrany jsou vici sobé posunuty v ose x tak, aby plocha kfidla
byla rovna zadané hodnoté S,,.

Priibéh lokalniho zkrouceni je linedrni podél z-ové soufadnice
a koncova tétiva je zkroucena vici kofenové o Uhel . Celkové je tedy
kfidlo parametrizovano sedmi parametry: €, Z'€TE dx'ETE a €.

Priibéh lokalniho zkrouceni je linedrni podél z-ové soufadnice
a koncova tétiva je zkroucena vici kofenové o Uhel . Celkové je tedy
kfidlo parametrizovano sedmi parametry: '€, Z'€TE dx'ETE a €.

Obr. 1: parametrizace pudorysu kfidla

AERODYNAMICKY POPIS KRIDLA

Profily

Pred optimalizaci tvaru kfidla je nezbytné vytvorit databazi profild
pouzitych na kfidle podél jeho rozpéti. Aerodynamické charakteristiky
profilli a jejich poloha podél rozpéti slouzi jako ¢ast vstupnich udajl
pro optimalizaci tvaru kfidla. Profily jsou popsany obvyklymi charakte-
ristikami, tj. vztlakovou &arou, odporovou ¢arou a momentovou ¢arou
pfi rGznych Reynoldsovych islech. Pro pouZitou metodu vypoétu je
vhodné zadat tyto charakteristiky nejen pro hly nab&hu v oblasti pfi-
lehlého proudéni, ale pokud mozno téZ pro uhly nab&hu alespori o 2
stupné prekraCujici kriticky Uhel nabéhu.

Kridlo

Aerodynamické charakteristiky kfidla jsou rovnéZ popséany pomoci
béZné pouzivanych charakteristik, tj. soucinitell vztlaku, odporu, klo-
pivého momentu, rozloZeni vztlaku podél rozpéti, rozloZeni soucinitele
vztlaku podél rozpéti a mista, kde na kfidle za¢ne odtrZeni proudéni.
Misto, ve kterém zacne odtrzeni proudéni je nalezeno jako bod, ve kte-
rém pfi zvySovani Uhlu nabéhu kfidla lokalni profilovy soucinitel vztlaku
nejdfive dosahne lokélniho maximalniho profilového soucinitele vztiaku.

METODA VYPOCTU AERODYNAMICKYCH CHA-
RAKTERISTIK KRIDLA

Pro vypocet aerodynamickych charakteristik kfidla byl pouZit pro-
gram NLWing2, kter)'{ je implementaci metody nelinearni vztlakové
¢ary vyvinuté ve VZLU (viz. [5]). Tato metoda umoziuje pouzit vysled-

kd vazké i nevazké 2-dimenzionalni analyzy profili (napf. pomoci soft-
ware XFOIL) pro analyzu 3-dimenzionalni konfigurace Stihlého kfidla.
Spociva v nahrazeni kfidla soustavou potencialnich virl a nalezeni
lokalni rovnovahy mezi vztlakem vyplyvajicim ze zakona Kutty - Zu-
kovského a vztlakem predikovanym 2-dimenzionélni vazkou analyzou.
NLWing2 je pfidavnym balickem pro systém GNU Octave (viz. [6]).
Implementace je velice efektivni a o nékolik fadl rychlejsi nez alter-
nativni metody CFD.

OPTIMALIZACNI METODA - MULTIKRITERIALNI
EVOLUCGNi OPTIMALIZATOR EA1

V poslednich letech se diky moderni vypodetni technice staly velmi
oblibené rizné optimalizacni metody, mezi jinymi evolucni. V evoluéni
komunit& vesly ve znamost zejména genetické algoritmy NSGA2 au-
torli K. Deb a kol. [1] a SPEA2 autor( E. Zitzler a kol. [2]. Pfedevsim
se rozsifil prvni z nich a stal se v oboru jistou referenci. Jeho hlavni
pfednosti je jednoduchost pouziti. Je téméf bez nastavitelnych para-
metrl. Je také rychly, a€ rychlost evoluéniho algoritmu obvykle nehraje
roli vzhledem k vyhodnoceni, které byvé u praktickych optimalizaénich
ci vzdalenost, jakozto mechanizmus pro zajisténi pestrosti evoluce.
SPEA2 disponuje vynikajicim nastrojem pro zajisténi diverzity. Jeho
dalSi novéatorskou vlastnosti je takzvany paretovsky archiv, do néhoz
se ukladaji vSichni nedominovani jedinci. Podrobny popis obou pfistu-
pu Ize nalézt v [1] a [2].

Diferenciaini evoluce byla navrZena relativné nedévno R. Stornem
a K. Pricem [4]. Jde o velmi jednoduchy a pfitom mocny nastroj pro
vytvareni novych navrhovych kandidati kombinaci rodice s jinymi ¢le-
ny populace. Napad se rychle ujal, zanedlouho se objevila cela fada
algoritmd, z nichZ nékteré jasné prekonaly dfive zmifiované NSGA2
a SPEA2 na testovacich problémech.

Vicekriteriaini evoluéni optimalizator EA1 (Evoluéni algoritmus 1),
vyvijeny ve VZLU, vyuziva shlukovaci vzdalenost jako nastroj diverzity
v duchu algoritmu NSGA2 a paretovsky archiv nedominovanych navr-
hovych kandidati podobné jako algoritmus SPEA2. Navic je doplnén
automatickou adaptaci rozsahu prohledavaného navrhového prostoru,
kontrolou populaéni statistiky a elitisticky-ndhodnou reinicializaci.

Adaptace rozsahu prohledavaného néavrhového prostoru je velmi
ucinna technika, kterd dokaze evoluci nasmérovat k zajimavym oblas-
tem navrhového a kriteriélniho prostoru diky kontrole populacni statis-
tiky. Podrobny popis zle nalézt v [3].

Elitisticko-nahodna reinicializace spociva v pfidavani nékolika ¢lend
(obvykle dvou) paretovského archivu. Pak jsou Elenové reinicializova-
né populace vybirani ndhodné pfi kfizeni (geneticka evoluce), nebo pfi
mutaci (diferencialni evoluce).

EA1 sice pouziva pro generovani nové informace velmi malé, tak-
zvané mikropopulace, jdouci az pouze ke &tyfem jedincdm, ale pfi
reinicializaci, kterd nastava obvykle kaZdou generaci, se pfidavaji
do nové populace jedinci z paretovského archivu a ten mize obsaho-
vat i stovky ¢lend. Jinymi slovy, pouzivaji se zde ve skute¢nosti popu-
lace dvé&, a€ novou informaci generuje mikropopulace. Ta byva obvykle
deseti¢lenna, hlavné kvdli lep§im moznostem pfi oviadani populacni
statistiky. Optimalizator zainal jako vicekriteriélni mikrogeneticky al-
goritmus s automatickou adaptaci rozsahu prohledédvaného navrhové-
ho prostoru a s elitisticko-nahodnou reinicializaci. Je podrobné popsan
v [3]. Bylo v8ak ¢asem nutné koncept zobecnit, aby dokazal pojmout
vynikajici vlastnosti diferencialni evoluce. Po Upravé operatorl dife-
rencialni evoluce (kvlli pouzitelnosti v pfedem daném prostfedi a pro
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mikropopulace) a intenzivnim experimentovani vznikl optimalizator vy-
baveny jak operatory genetické, tak diferencialni evoluce. Nyni mize
uzivatel pouzit kteroukoli evoluci pro optimalizaci pomoci jednodu-
chého nastaveni pfislusné proménné. Podrobny popis optimalizatoru
bude publikovan.

Jesté je na misté pozndmka o vy3e zmifiovanych modifikacich di-
ferencialnich operator(. Mutace - v plvodnim konceptu je mutaéni
faktor F konstantni. EA1 umoziuje ho mit jak konstantni pro celou
evoluci, konstantni pro jednu generaci, nebo pro jeden cilovy vektor,
pfipadné se mlZe ménit pro kazdou slozku cilového vektoru. Kfize-
ni - plvodni navrh pocita pouze se vzajemnou vyménou komponent
vektor(. Nam se osvédCilo zpocatku evoluce vymériovat celé vekto-
ry, tudiz nechat plsobit pouze operator mutace. Selekce - plvodni
selekéni kritérium bylo ureno pro feSeni jednokriterialnich problému.
Pro pouZiti pro vicekriteriélni pfipady jsme ho zmodifikovali takto: EA1
je algoritmus orientovany na paretovsky archiv, proto kazdy zkuSebni
vektor je srovnavan s archivem slibnych, nedominovanych jedincu.
Pokud kterykoli z Elent archivu ho dominuije, je vylou€en z dal$i evolu-
ce, jinak je pfidan do archivu.

Evoluce za€ina bud nahodnou populaci, generovanou vzorkovanim
pomoci Latinské hyperkrychle, nebo vychozym navrhem. Po vyhod-
noceni jsou nedominovani jedinci pfidani do archivu. Jednou za n-
-generaci (n jde od 1 do 10) se provede reinicializace a adaptace.
Pseudokdd EA1 je vypada nasledovné:

1. Inicializace populace P designovych kandidatl pomoci Latinské

hyperkrychle

2. Vyhodnoceni a pfidani do paretovského archivu

3. Opakovat dokud neni spinéna podminka pro ukonceni optimali-

zace

4. Pro kazdy navrhovy vektor:

(a) Aplikovat evoluéni operéatory (bud genetické, nebo diferenciélni
evoluce)
(b) Vyhodnotit a aktualizovat archiv
(c) Opakovat kazdych n generaci
Aktualizovat populaéni statistiku
Adaptovat prohledavany rozsah
Reinicializovat population elitisticko-nahodnou reinicializaci
konec vnitfni smyéky
konec vnéjsi smycky

PRIKLAD OPTIMALIZACE KRIDLA
Zadani
Metoda byla pouZita pro optimalizaci nizkorychlostniho kfidla s na-
sledujicimi kritérii a omezenimi:
Geometricky tvar kfidla byl omezen poZadavky:
» plocha kfidla S, = 16 m?
» rozpéti kiidlab =18m
» profil NACA 0012 podél celého rozpéti
» vzepéti 0°
» lokélni hloubka c(z) se nesmi pfi postupu podél rozpéti od kofene
ke konci kfidla zvétSovat
» zkrouceni koncové tétivy je maximalné 3° vici kofenové tétive,
kifidlo je krouceno podél rozpéti vyhradné linearné
Aerodynamické omezeni:
» Clyax = 1.25pfiRe =1.5+106
» OdtrZeni proudéni smi nastat ve vzdalenosti od roviny symetrie
kfidla rovné nejvy3e 0.65 poloviny rozpéti kfidla.
Optimalizacni kritérium:
» Na grafu aerodynamické polary (zavislost C, = C,(C,)) minimalizovat
plochu S omezenou:

.

zleva hodnotou C, =0
zprava polarou kfidla
zdola hodnotou C, = 0.1
shora hodnotou C, = 1.0
» Reynoldsovo &islo je Re = 1.5 + 106 (vztaZeno na ¢yc)
Diferencialni evoluce v EA1 byla nastavena nasledovné:
» velikost populace: 4, 10, 30
» délka navrhového vektoru: 7
» frakce populace zahrnuta do pocitani populaéni statistiky: npop - 1
pro velikosti populace 4 a 10, a npop - 3 pro velikost populace 30
» velikost paretovského archivu: 300,
» populace byla reinicializovana kazdou generaci
» mutacni faktor F: 101
» parametr kfizeni CR: 0.1.

.

.

.

Vysledek optimalizace

Optimalizace navrhla fadu kfidel s velmi blizkymi aerodynamicky-
mi charakteristikami. Viybrané vysledky jsou zachyceny na obr. 2 az
S5avtab. 1.

Tabulka 1 a Obr. 2 aZ 4 zachycuji aerodynamické charakteristiky
a pudorysné tvary tfi vybranych kfidel.

Obr. 5 ukazuije zavislost mezi maximalnim soucinitelem vztlaku kfidla
a plochou S (nezaménovat s plochou kfidla S,,) vymezenou mezi kfivkou
aerodynamické polary a svislou osou C, = 0 v grafu polary, tak jak byla
plocha definovana v Kap. 7.1. Z grafu je vidét, Ze prakticky maximéal-
ni dosazitelny C, . je roven 1.366 a Ze Ize doséhnout mimé nizSiho
soucinitele odporu za cenu mirného snizeni C_ ., a to pfi zachovéni
konstantniho rozpéti a konstantni plochy kfidla. Zména C, .« | zména
C, se pohybuji fadové v oblasti 1%, takZe by mohly byt za urcitych okol-
nosti zajimavé.

misto kofenova koncova skrouceni
kiidlo | S G odtrzeni | hloubka hloubka el
proudéni | [m] [m]
1 0.01287 | 1.36281 | 0.13944 1.15620 0.29437 | 0.4880
2 0.01290 | 1.36407 | 0.24915 1.16670 0.26578 | 0.2726
3 0.01292 | 1.36491 | 0.24915 1.17010 0.23334 | 0.2671

Pozn.: Misto zacatku odtrZeni proudéni je méfeno od roviny symetrie kridla a vyjadreno
pomérem k poloviné rozpéti kridla b/2.

Tabulka 1

ZAVER

Navrzena metoda umoZriuje aerodynamicky optimalizovat tvar kfid-
laatois vytvafenim sloZitych kfivkovych (a souasné technicky prak-
ticky realizovatelnych) pidorysnych tvard. Vyhodu metody predstavuje
paretovska fronta, ktera umoziuje pomémé pfehledné svézat mezi
sebou vybrané aerodynamické a geometrické charakteristiky a tim
ziskat prehled o jejich vzajemném vlivu a souvislostech. Tim se rovnéz
usnadni uvazeni dal8ich hledisek pfi ndvrhu kfidla, nez jsou hlediska
aerodynamicka.

PODEKOVANI

Viyzkum byl proveden a software vznikl za podpory Ministerstva pr-
myslu a obchodu na dlouhodoby koncepéni rozvoj vyzkumné organizace.
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Aerodynamika aerodynamickeé brzdy

Jan Cervinka, Martin Lahuta, Zdenék Patek, VZLU, Praha

Bylo provedeno nizkorychlostni tunelové méreni typického laminarniho profilu vétroné vybaveného aerodyna-
mickou brzdou na horni strané profilu s riznym geometrickym usporadanim. Motivaci bylo ziskat a rozsirit data

pouzitelné pro navrh sou€asnych vétroid a lehkych letound, kde se aerodynamickeé brzdy standardné pouzivaji.
Méreni bylo zaméreno na vliv zakladnich geometrickych parametrli brzdy na celkové letové vykony, na rozlo-
Zeni tlaku na povrchu profilu a na odtrzeni proudéni. Vliv skiiné pro brzdu byl zkouman pomoci vypoétu CFD.

SYMBOLY A OZNACENi

G, soucinitel odporu

C, soucinitel vztlaku

C, soucinitel tlaku

a Uhel nabéhu

g Sitka Stérbiny mezi brzdou a profilem

hb vy$ka brzdy véetné Stérbiny mezi profilem a deskou brzdy
hp vy$ka desky brzdy

Ip vzdalenost brzdy od nabézné hrany

uvoD

Aerodynamicka brzda je prostfedek jiz dlouhou dobu béZné pouziva-
ny u vétroid a lehkych letound, jeji zakladni Uginek, snizeni soucinitele
vztlaku a zvySeni soucinitele odporu, je evidentni. Ponékud pfekvapivé
vSak neni mozné v literatufe nalézt pfili§ poznatkl o detailni aerodynami-
ce brzdy a jejim navrhu. PfiCinou je skuteCnost, ze vétSina praci o brzdach
vznikla ve 30. letech minulého stoleti, kdy byly chapany pfedevsim jako
prostiedek, ktery mél zabranit pfekroCeni mezni rychlosti letu. Navic vét-
§ina praci byla zaméfena na vyuZiti pfi fizeni rychlosti stfemhlavého letu
vojenskych letoundi. Zadny z dostupnych podkladii se nezabyva viastni
aerodynamikou brzdy.

V soucasnosti se brzdy vyuzivaji zcela odlidné, zejména pro fizeni sklo-
nu drahy letu pfi zavéreCném pfiblizeni na pfistani. Navic souasné profily
kfidel lehkych letadel jsou vyznamné odliSné od profilli kfidel v dobé zava-
déni aerodynamickych brzd.

Proto byl podniknut rozsahly experimentaini vyzkum s cilem poznat
podrobnéji z&kladni aerodynamiku brzdy a vliv jejich geometrickych pa-
rametr(i na jeji aerodynamicky U¢inek.

PROFIL

Viyzkum byl proveden na experimentalnim profilu tvard typickych pro
soucasné vétroné, s maximalni tloudtkou 14,5% lezici v 43,4% tétivy.
Profil se za béznych provoznich dhli nabéhu vyznacuje dlouhymi Gseky
laminarni mezni vrstvy na horni i spodni strang.

Profil byl opatfen brzdou typu Schempp-Hirth, v poslednich desetiletich
téméf vyhradné pouzivanou. Jedné se o brzdu deskovitého tvaru vystupu-
jici kolmo nad horni stranu profilu. Horni strana brzdy desky je kryta litou
rovnob&Znou s horni stranou profilu (obr. 1). Deska brzdy se vyznagovala
vySkou hp =93 mm, tj. 15.5% hloubky profilu.

MODEL PROFILU A MERICI ZARIZENi

Model profilu byl vyroben v podobé obdélnikového kfidla o rozpéti
1200mm a hloubce 600mm s kruhovymi koncovymi deskami priméru
1080 mm. Model byl opatfen tiakovymi odbéry rozmisténymi na jeho horni
i spodni strané.

M&feni probghla v nizkorychlostnim aerodynamickém tunelu VZLU
3mLSWT s otevienym méficim prostorem praméru 3m. Byly méfeny sily
a momenty pusobici na model a tiakové rozloZeni na povrchu profilu. Pro-
vedeny byly rovnéz vizualizace metodou PIV a vizualizace mikrovlakny
osvétlenymi ultrafialovym zéfenim.

Méfeni probéhla pfi Reynoldsové Cisle 1.5+108, které dobfe odpovida
aplikaci brzdy na vétroné a malé letouny.
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Obr. 1: Geometrie brzdy

AERODYNAMIKA BRZDY

Brzda ve vysunuté poloze vytvofila bariéru na horni strané profilu a tim
zcela zménila jeho geometricky tvar, ktery se stal extrémné asymetricky.
Dusledkem se stalo zcelazménéné proudéni okolo profilu se silné asyme-
trickym proudovym polem.

Vechny experimentélni techniky, méfeni rozloZeni tlaku, méfeni PIV
a povrchova vizualizace viakny ukézaly nasledujici podstatné rozdily mezi
proudovymi poli bez brzdy a s brzdou.

Na horni strané profilu se pfed brzdou vytvofil pfetlak, a to i pfi kladnych
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Uhlech nab&hu. OdtrZend recirkulatni oblast se zfetelnym virem zacinala
asi 15% hloubky profilu pfed patou brzdy a se zvétSovanim Uhlu néb&hu
se pomalu rozsifovala vpied k nabézné hrané. Za brzdou bylo proudéni
zcela odtrzené pfi vSech Uhlech nabé&hu (obr. 2, 3, 4).

Pfi nizkych uhlech ndbéhu se stagnani bod pfesunul ze spodni strany
profilu na jeho horni stranu (obr. 5). Nabihajici proud vzduchu byl nucen
pfekonavat nabéznou hranu smérem z horni na spodni stranu, a proto byl
na nab&Zné hrané velmi nachylny k odtrZeni proudéni.
zovalo sani v predni ¢asti, a to i pfi kladnych Uhlech nabéhu, jak jiz na- Obr. 4 Vizualizace horni strany profilu, proud vzduchu nabiha zleva,
znacoval stagnacni bod pfesunuty na horni stranu profilu. Na nabézné a =0, brzda je bily pas uprostied
hrané profilu dochézelo k odtrZzeni proudéni, a to nejen pfi z&pornych — . e
Uhlech nabéhu, ale i pfi nizsich kladnych. Proud na spodni strané pfilnul — __ﬁ%
az pfi pomémé vysokém ahlu nabéhu okolo 6°, kdy se obraz proudového - - -
pole celkové zménil, protoZe stagnaéni bod se pfesunul na spodni stranu - : e— /
profilu. Snizovani uhlu ndbéhu ze stavu vy33iho kladného uhlu ndbéhu ——

s proudénim na spodni strané profilu pfilehlym vedlo k odtrZzeni proudéni

na nabé&zné hrané nasledovanému nahlym (b&hem sniZeni Uhlu ndbéhu

0 0,1°) roz8ifenim odtrzeni na celou spodni stranu profilu. o ——
Vlysunuti brzdy se projevila oéekavanou silnou ztratou soucinitele vztla- \ —

ku a silnym pfirdstkem soucinitele odporu (obr. 6, 7). Odtrzeni proudéni

na spodni strané profilu v blizkosti nulového Uhlu nabéhu znamenalo, Ze

se s dalSim snizovanim Uhlu ndbéhu déle nesniZoval soucinitel vztlaku, % S

ale pouze se zvySoval soucinitel odporu.

Obr. 5 Stagnacni bod na horni strané profilu, brzda vysunuta,
o =0, vizualizace metodou PIV

2
=O-airbrake ret.
A}\D\ -O-airbrake ext. 1.5 |
POt 1 a
i }Ef

oA i\
=t peepeoraea o | | A || AN
9—-9‘”6/' i T\G_ & i © E(er ,E»'E'ﬂ

N

o y

a=8deg

-2 airbrake ret.
-8-airbrake ext.

15 0.2 0.4 0.6 0.8 1 130 5 0 5 10 15 20 25 30 35
xle [-1 o [deg]
Obr. 2 Tlakova rozlozeni, brzda zasunuta a vysunuta Obr. 6 Vztlakové cary, brzda zasunuta a vysunuta
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Obr. 3 Obtékani brzdy, a = 0, vizualizace PIV Obr. 7 Polary, brzda zasunuta a vysunuta
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VLIV PROSTORU PRO ULOZENi BRZDY

Model profilu pro tunelovd méfeni neobsahoval prostor - dutinu,
ve které je na letadle uloZzena brzda v zasunutém stavu. Vliv prostoru
byl analyzovan vypoétem CFD provedenym softwarem EDGE, ve kte-
rém byl srovnavan pfipad bez dutiny a pfipad s dutinou (obr. 8, 9).

Ackoliv dutina byla hlubokd a pomérné Siroka, vzduch v ni té-
mérf neproudil. V obou pfipadech se za brzdou zformovaly rozsahlé
oblasti odtrzeného proudéni se silnymi viry, vypoéty ukazuji rizné
usporadané virové struktury v oblasti. Na profilu s dutinou se uka-

12

zal vys8i tlakovy rozdil mezi navétrnou a z&vétrnou stranou brzdy
a ukazal se mirny podtlak v dutiné (Cp = -0.4). RozloZeni tlaku, Ma-
chova ¢isla a proudnic na povrchu profilu a v proudovém poli se
podle vypoCtl zdaji velmi blizka a rozdily z hlediska aerodynamické
funkce brzdy na letadle se jevi nevyznamné. Proto mohou byt experi-
mentalni vysledky ziskané na modelu bez prostoru pro ulozZeni brzdy
povazovany za dostate¢né reprezentativni i pro realny pfipad profilu
s prostorem pro brzdu.

Obr. 8a Profil bez dutiny, a = 0, rozlozeni tlaku

Obr. 8b Profil bez dutiny, a = 0, rozlozeni Machova &isla
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Obr. 9a Profil s dutinou, a = 0, rozloZeni tlaku
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Obr. 9b Profil s dutinou, a = 0, rozlozeni Machova cisla
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VLIV STERBINY MEZI DESKOU BRZDY
A POVRCHEM PROFILU

V/ prvnim pfipadé byl srovnavan pfipad bez $térbiny a pfipad se Stér-
binou Sirokou 1,8% hloubky profilu.

Pfed brzdou bez Stérbiny se vyvinul zfetelny patni vir, vizualizace
ukazala odtrZeni rovnéZ na hornim povrchu profilu za brzdou (obr. 3, 4).

Otevienim Stérbiny zmizel patni vir a na desce brzdy se vytvofil stag-
nacni bod (obr. 10). Cést vzduchu sméfovala od stagnaéniho bodu dol
a protékala $térbinou. Proudéni na povrchu profilu zUstalo pfilehlé pred
brzdou a za brzdou, a to i v jeji blizkosti (obr. 11). Dlsledkem zmizeni
patniho viru se stala zména tlakového rozlozeni na hornim povrchu pro-
filu, kde se oblast pfetlaku rozsifila mirné smérem k brzdé (obr. 12). Cel-
kovy aerodynamicky Ucinek obou pfipadd byl téméF totozny (obr. 13).

Obr. 11 Vizualizace horni strany profilu, brzda se §tébinou, proud vzduchu
nabiha zleva, a = 0, brzda je bily pas uprostied

Dal3i etapa byla zaméfena na vliv velikosti $térbiny pfi konstantni
vySce vertikalni desky brzdy. RozSifovani 8térbiny se projevilo méné
prudkymi zménami v rozloZeni tlaku na povrchu profilu, zejména
na jeho horni strang.

Projevil se téz zfetelny vliv na celkové aerodynamické sily. S ros-
touci Sifkou Stérbiny se snizoval jak pokles sou€initele vztlaku, tak se
snizoval pfir(istek soucinitele odporu zpGsobeny brzdou. Pfi sledo-
vani U¢inku brzdy vyjadfeného pomoci aerodynamické jemnosti, .
poméru soucinitele vztlaku k sou€initeli odporu byla sice uzka meze-
ra nejvyhodnéjsi, ale ve v8ech pfipadech byla jemnost profilu s vy-
sunutou brzdou zcela zdsadné ovlivnéna a ve vysledku blizka nule.

13
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Obr. 12 Tlakové rozlozeni na profilu s brzdou, rizné Siroké stérbiny
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Obr. 13 Polary profilu s brzdou, riizné Siroké stérbiny

ZAVER

Aerodynamicky UCinek aerodynamické brzdy a nasledné jeji
schopnost pfispivat k fizeni drahy letu zavisi pfedevSim na vy3ce
brzdy. Brzda vytvafi tak zdsadni zménu tvaru profilu a nasledné zmé-
nu obtékani, Ze drobné&jsi zmény v jejim geometrickém uspofadani
jsou zfejmé druhotného vyznamu. Na druhou stranu omezeny aero-
dynamicky vyznam geometrickych detailli usnadiuje zahrnuti jinych
nez aerodynamickych hledisek do navrhu a konstrukce brzdy.

Provedend méfeni poskytla kvantifikované hodnoty z&kladnich
aerodynamickych veli¢in popisujicich U€inek aerodynamické brzdy
v obvyklém rozsahu jejich geometrickych parametr(i a ahli nabéhu.
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Obr. 14 Vztlakové ¢ary, riizna vyska desky brzdy hb
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Obr. 16 Tlakova rozlozeni na profilu, rizné vysky desky brzdy hb

Podékovani
Vyzkum byl proveden za podpory Ministerstva primyslu a obcho-
du na dlouhodoby koncepéni rozvoj vyzkumné organizace.

Literatura:

1]  Jacobs, H., Luftbremsen fiir Segelflugzeuge, Luftwissen Band 4
(1937), No. 7, pp. 207 - 210

[2] Jacobs, H.,Wanner, A., DFS Sturzflugbremsen an Segel- und Mo-
torflugzeugen, Jahrbuch 1938 der deutschen Luftfahrtforschung,
pp. 1313-1319

[3] Hoerner, S. F., Fluid-Dynamic Drag, Hoerner Fluid Dynamics,
Bakersfield 1965

[4] Rebuffet, P, Aérodynamique expérimentale, Librairie polytech-
nique Ch. Béranger, Paris et Liege 1945

[5] Schlichting, H., Truckenbrodt, E., Aerodynamics of the Airplane,
McGraw-Hill, New York 1979, ISBN 0-07-055341-6

[6] Fuchs, D., Windkanaluntersuchungen an Bremsplatten, Luftfahrt-
forschung Band 15 (1938), No. 1/2, pp. 19 - 27

[7] Blenkush, P.G., Hermes, R. F.,, Landis, M. A., Effect of dive Brakes
on Airfoil and Airplane Characteristics, Journal of the Aeronautical
Sciences, Vo. 11)1944), no. 3, pp. 254 - 260

[8] Davies, H., Kirk, F.N., Résumé on Aerodynamic Data of Air Brakes,
Aeronautical Research Council R & M 2614, London 1951

[9 Arnold, K. O., Untersuchungen an Fliigeln mit Bremsklappen, Zeit-
schrift fiir Flugwisseschaften, 14 (1966), No. 6, pp. 276 — 281

[10] Simpson, J. A., The Design of Sailplane Dive Brakes, Soaring, No-
vember — December 1946, pp. 6 -10

[11] Matteson, F. H., Considerations on Dive Brakes, OSTIV Publicati-
on X, Swiss Aero Revue 9/1968

[12] Patek, Z., Wind tunnel study of an airfoil section with airbrake,
Czech Aerospace Proceedings, No. 1/2012, pp. 21 - 25, ISSN
1211—877X

[13] Cervinka, J., Patek, Z., Vrchota, P, Wind tunnel and CFD study
of airfoil with airbrake, ICAS 2012-10.6ST1, 28th Congress of the
International Council of the Aeronautical Sciences, 23 - 28 Sep-
tember, Brisbane, Australia 2012, ICAS 2012 Proceedings, ISBN
978-0-9565333-1-9

[14] Eliasson, P, EDGE A Navier — Stokes solver for unstructured
grids, FOI R-0298-SE Report, FOI Swedish Defence Research
Agency, Stockholm 2001, ISSN 1650-1942



TRANSFER - VZLU

15

Simulace spalovani s tvorbou sazi

Ing. Vojtéch Bétak, VZLU

V prispévku je popsana simulace tvorby sazi. Tento typ simulace je dulezity, protoze ukazuje na nedokonalosti

v procesu spalovani. Zarovei jsou zde nezanedbatelna zdravotni rizika, ktera muzou byt jimi zplsobeny. Proto
je nutné mit moznost sledovat jejich produkci pomoci poéitacovych simulaci v pribéhu navrhu motoru.

uvoD

Tvorba sazi ma negativni vliv na ekonomiku provozu motoru, kdy
dochazi k termickému Stépeni kerosinu v dlsledku nedostatku kysliku
na molekularni vodik a saze (polyaromatické uhlovodiky). Pokud nedojde
k jejich naslednému shofeni v zoné s dostatenym pfisunem kysliku, pak
muZe dojit k usazeni na sténach komory a naslednému negativnimu ovliv-
néni proudéni uvniti komory. V&tsi shluky sazi mizou mit také vyznamny
erozivni vliv na statorové a rotorové lopatky turbiny. Nadmérna produkce
sazi a dalSich zplodin mé& téZ negativni vliv na biologické organismy.

Z vySe uvedenych ddvodu plyne, Ze je dilezité sledovat produkci sazi
stejné, jako produkci oxidu dusikd. PFi navrhu spalovacich komor pro
malé turbinové motory nasly uplatnéni metody pocitaové mechaniky te-
kutin, které umoZriuji studovat proudové pole i v malych prostorech, kde
je obtizné pouzit méfici metody. Pro fadu vypoctu je vyuzivana chemicka
kinetika popsana v [1]. Jedna se o tfistupriovou kinetiku, kdy v prvnim
stupni je feSena reakce paliva s kyslikem za vzniku oxidu uhelnatého
a vody. V druhém stupni je feSena kinetika pro oxidaci oxidu uhelnatého
na oxid uhli¢ity a ve tfetim kroku je feSen vznik oxidd dusiku. Viyhodou
chemické kinetiky je jeji rychlost, protoze pfidava do feSeného systému
pouze minimum rovnic. Toto je v3ak nedostate¢né pro feSeni problema-
tiky tvorby sazi. Je proto nutné zvolit vhodnou chemickou kinetiku, ktera
umozni studovany jev popsat.

MATEMATICKY MODEL

Matematicky model popisujici feSenou Ulohu je zaloZzena na popisu
proudéni stlacitelné tekutiny doplnéné o rovnice popisujici pfenos jednot-
livych chemickych frakci.

3 3 _ 3 (2)
E(pu[] +§i{pu[uj-} =~

P ) ]
+ dxj |:'MEH (31’_‘,‘ + B xp - !pl{aij +F[

(3)
wey dh
+ F'_rr) E] +S|-,:

()

a

=ev) +5-(ovi) =5 [(qu% +sf

kde jsou komponenty vektoru rychlosti, & tlak, ieff =H+H, je suma
dynamické a turbulentni viskozity. Entalpie je reprezentovana £, o je koefi-
cient difuze tepla Pr, a je turbulentni Prandtlovo &islo. Hmotnostni poddil
jednotlivych slozek je popsan pomoci velitiny Y. S,, 5F a /; reprezentuji
zdrojové €leny v jednotlicyh rovnicich.

Systém rovnic je doplnén o dvourovnicovy k-omega SST[4] model
a model popisujici pohyb a vypafovani Lagrangeovskych ¢astic[5].

Chemickou kinetiku popisujici vznik a destrukci sazi je moZné najit
v [2]. Tato chemicka kinetika je sloZzena z 15 stupfili vEetné reakci pro
vznik a homogenni hofeni. Cést kinetiky popisuijici heterogenni oxida-
ci sazi byla vynechana, protoZe jeji z&pis kinetiky nebyl slucitelny se
standardy, které vyuzivd OpenFOAM. Tato chemie obsahuje v &asti,
ktera popisuje oxidaci oxidu uhelnatého radikélové rovnice, které mo-
hou zpUsobit nestabilitu numerického feSeni. Prezentovana chemicka
kinetika neobsahuje kinetiku pro oxidaci dusiku. Proto musi byt dopl-
néna z externich zdroja[1,3]. Pro finalni vypocet byla vyuZita chemické
kinetiky publikované v [1], protoze chemicka kinetika [3] zplsobovala
znaénou numerickou nestabilitu feSeni.

Koncentrace sazi (C(S)) je simulovéna pouze jako pasivni skalar.
Tato simulace neobsahuje tvorbu vétSich Castic a interakci se sténami
(usazovani).

Pro vypocet byl vyuzit algoritmus popsany v [6].

RESENY PRIKLAD

Pro vypoCet produkci sazi byla vybrdna geometrie spalovaci komo-
ra typu Rich Burn, Quick-mix Lean burn. Primarni zéna je diskretizo-
vana pomoci 1,8M tetraedralnich bunék. Stacionarni zéna je popséana
1M tetraedralnich bunék. Vypoctova geometrie vyuZiva periodickych
podminek, a proto muze byt simulovan pouze jeden segment komory.

Pro vypocet byly pouZity nasledujici okrajové podminky. Na vstupu
byl pfedepsan uniformni rychlostni profil o hmotnostnim toku 0,11 kg/s,
teploté 460 K. Je zde uvaZovana intenzita turbulence o velikosti 5%
a sméSovaci délka 0,4 mm.

Na vystupu je pak pfedepséan tlak 384kPa.

Je zde znazornéna iso-plocha koncentrace sazi o hodnoté 1e-5,
ktera je obarvena pomoci teplotniho pole.

Na Obr 3. je ukdzano srovnani experimentalnich vysledk a nume-
rickych vysledku. Je zde vidét shoda v predikci mista, kde mdze dojit
k usazovani sazi a k naslednému teplotnimu namahani.
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Obr. 1.: Testovaci geometrie Obr. 2.: Koncentrace sazi v ¢ase t=0,011s

15/02/20 18S08Y28"

a) experiment b) simulace

Obr. 3.: Srovnani umisténi sazi na plasti komory dle experimentu (a) a vypoctu (b)

Pri¢inou mize byt umisténi trysky v blizkosti stény plamence. Tim  ni paliva v blizkosti stény (Obr. 4.). Timto dochazi i k poklesu teploty
dochazi k vypafovani paliva a jeho hofeni v blizkosti stény. Moznym v blizkosti stény z divodu nerozruseného chladiciho filmu jak je vidét
feSenim toho problému je posun trysky o 5mm dovnitf spalovaci ko-  z Obr. 5. Dale pouzity model pfedpovida pokles produkce oxidu du-
mory. Diky tomuto z&sahu nedochazi nadale k vypafovani a spalova-  siku 0 50%.

d
2e-5 de-5 H0-5 B8e-5H 00000

d
2e-5  de-5 6e-5 8e-5 00001

TR L ta ) [ |
| . S R | 1.07de-6 0.000104
= S.885e-7 0.000103 " g
a) plvodni b) modifikované

Obr. 4.: Srovnani umisténi palivového spreje pro ptivodni (a) a modifikované (b) umisténi palivové trysky
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a) plvodni b) modifikované

Obr. 5.: Srovnani teplotnich poli v fezu tryskou pro ptivodni (a) a modifikované (b) umisténi palivové trysky
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Rozptyl plynu v okoli terénni viny ve vétrném

tunelu s mezni vrstvou

Ing. Petr Michalek, Ph.D., Mgr. David Zacho, Ph.D. VZLU

Ve vétrném tunelu s mezni vrstvou (BLWT) ve VZLU byla provedena experimentalni studie rozptylu plynu kolem te-
rénni viny. Bodovy zdroj emisi byl zabudovan do modelu terénni viny, koncentrace stopovaciho plynu byla méfena

hrebenovou odbérovou sondou a plamenovymi ionizacnimi detektory. Tento experiment slouzi k ovéfeni nového
vypoétového modelu rozptylu plynd, ktery je vyvijen ve VZLU v ramci projektu SCENT.

uvoD

V ramci projektu SCENT - "Operativni odhad Sifeni nebezpecnych plyn{i
v okoli havarie nebo teroristického ttoku" se uskutegnil ve vétrném tunelu
s mezni vrstvou ve VZLU experiment méfeni rozptylu plynd kolem terénni
viny. Vypodtovy model SCENT bude slouZit k okamzitému odhadu oblasti
zamorené jedovatymi plyny unikajicimi v pribéhu havarie nebo teroristic-
kého utoku. Tento model bude vyuzivat topografické data o tvaru terénu
a zastavby v misté havarie (tzv. digitalni model terénu), informace o ob-
jemu skladovacich n&dob, charakter uniku (okamZity Unik celého objemu
nebo postupné unikéni) a aktuéini meteorologicka data (barometricky tlak,
teplota, vihkost, smér a rychlost vétru). Model vymezi nejvice ohrozenou
oblast tak, aby z&sah sloZek Integrovaného zachranného systému byl co
nejucinnjsi.

Software bude také slouzit pro odhad koncentraci jedovatych plynd
v misté vysokého nebezpedi Uniku téchto plynii v uréenych lokalitach
v CR, napfiklad v okoli chemickych provozi, s ohledem na mistni previa-
dajici meteorologickou situaci, pfedevsim smér vétru. Program tedy miize
slouzit k upravé krizovych pland pro pfipad havarie, aby byly minimalizo-
vany negativni dopady na zdravi a majetky obéanl v ohrozené oblasti.

VETRNY TUNEL S MEZNi VRSTVOU

Vétrny tunel s mezni vrstvou, angl. BLWT - boundary layer wind
tunnel je specialni typ vétrného tunelu ureny k modelovani G&ink(
tzv. atmosférické mezni vrstvy na stavby a konstrukce na zemském

13850

povrchu. Atmosféricka mezni vrstva se vytvafi v misté styku zemské
atmosféry a povrchu Zemé a jeji tiouStka a proudéni v ni zavisi na drs-
nosti povrchu, tvaru terénu a zastavby a dal$ich parametrech.

Vétrny tunel typu BLWT mUzZe simulovat atmosférickou mezni vrstvu
nad zeméd@lskym, pfedméstskym nebo méstskym terénem podle nor-
my Eurokod 1 [1]. Vyvojové Cast tunelu ma délku 15,6 m, Sifku vzdu-
chového kanélu 1,8 m a vy3ku 1,5m. Je vybaven nastavitelnym stro-
pem pro snizeni podélného gradientu statickych tlaku. Pohon zajistuje
ventilator 55 kW, maximalini rychlost je cca. 27 m/s. Studovany model
je mozné umistit na to¢nu o priméru 1,75m. Referenéni rychlost nad
mezni vrstvou je méfena dvéma nezévislymi sondami, a to Prandtlo-
vou sondou a sondou se zhavenym prvkem Dantec 54T28. Schéma
tunelu je na Obr. 1.

Vétrny tunel byl vybaven pfistroji pro méfeni rozptylu plynd v roce
2000. Byly zde provedeny napf. studie rozptylu kominovych viedek
o rlizné hustoté [2], rozptyl plyni v zastavené oblasti okoli nadraZi
[3], a dalsi. Ve svété bylo provedeno mnoho experimentalnich studii
rozptylu plyn(, ale nepfili§ mnoho praci se zabyvalo rozptylem z bo-
dového zdroje emisi, napf. Roberts a Fryer-Taylor [4], Hall a kol. [5]
a Lawton a Robins [6].

Modelovani mezni vrstvy

Pro zajisténi spravné podobnosti s mezni vstvou v atmosféfe musi
byt mezni vrstva v tunelu na konci vyvojové sekce piné vyvinuta, tzn.
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Obr. 1 - Vétrny tunel typu BLWT ve VZLU
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profil stfednich rychlosti modelové mezni vrstvy musi odpovidat lo-
garitmickému tvaru podle Eurokodu 1 a publikace ASCE €.67 "Studie
budov a konstrukci ve vétmém tunelu” [7]. Logaritmicky zakon mezni
vrstvy je definovan pro neutralni teplotni zvrstveni

u* z—d
Ulz)=—-
(z) P .

o

kde u* je tzv. tfeci rychlost (m/s), k je von Karmanova konstanta
(0,4), z0 je aerodynamicka drsnost (m), d je posun povrchu (m), U je
stfedni rychlost (m/s) a z je svisla soufadnice (m).

Mezni vrstva musi také spliiovat tzv. Reynoldsovo €islo drsnosti

Re*=zu*lv=25
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kde v je kinematicka viskozita vzduchu (m?/s). V pfipadé modelovani
rozptylu plynu Ize podle publikace ASCE ¢.67 tuto podminku zmirnit
na Re* = 1,0. V experimentu popsaném v tomto pfispévku byla pou-
Zita simulace pfedméstské mezni vrstvy. Simulaci tvofi desky celkové
délky 13m pokryté nopovou félii s nopy vysky 7mm a obdélnikova
bariéra vySky 140mm na zacatku vyvojové sekce. Profil stfednich
rychlosti U a intenzity turbulence lu na konci vyvojové sekce je uveden
na obr. 2. Tento profil byl zméfen pomoci anemometru se Zhavenym
vlaknem. Tfeti podminkou modelovéni turbulentni mezni vrstvy je tvar
vykonového spektra mezni vrstvy, které musi obsahovat tzv. inercialni
podoblast, coZz znameng, Ze ¢ast vykonového spektra odpovida sklo-
nu von K&rmanova turbulentniho spektra. Vykonové spektrum nabiha-
jiciho proudéni je na obr. 3.
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Obr. 2 - Profil stfednich rychlosti nabihajici mezni vrstvy
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Obr. 3 - Vykonové spektrum ve vySce 300 mm
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PROVEDENI EXPERIMENTU

Model terénni viny ma tvar poloviny sinusoidy s pomérem vy3ky k Sifce
1:4, s vySkou 110mm a Sitkou 440 mm. Délka terénni viny je stejna jako
Sifka tunelu 1,8 m. Cely model teréni viny byl pokryt stejnou nopovou folii.
Model viny byl namontovéan na zaCatek modelové sekce a zbytek sekce
byl také pokryt nopovou folif.

Zdroj emisi se sklada z malé komory 30 x 30 x 10 mm, jejiZ horni strana
je pokryta porézni latkou 25 x 25 mm. Emisni zdroj byl pfipojen hadi¢kou
k priitokovym regulatortm, které dodavaly stabilni prtok vzduchu a sto-
povaciho plynu (etanu C2HG). Emisni zdroj byl namontovan do terénni
viny bud' na vrcholu nebo na Upati navétrné nebo zavétrné strany. Pro
méfeni pole koncentraci ve v8ech tfech smérech byl pouZit traverzér,
na kterém byla pfipevnéna odb&rova sonda se &tyfmi odbéry. Tyto odbéry
byly navzajem vzdaleny 40 mm. Odbéry byly pfipojeny kifemennou kapilé-
rou 0,53 mm k peristaltickému Cerpadlu a za nim ke Ctyfem plamenovym
ionizaénim detektorim (FID — flame ionisation detector). Tyto detektory
pfevadéji koncentraci vzorku na elektricky signél, ktery je mozné digitali-
zovat a zpracovat v pocitaCi. Bylo zméfeno koncentraéni pole v rozsahu
x = -1000 — 600mm, y = -480 — 480mm a z = 25 — 400 mm. Rada méi-
cich bodU byla rozdélena na vertikalni a horizontalni profily. Kazdy bod byl
méfen po dobu 60 s pfi vzorkovaci frekvenci 100 Hz. Rychlost nad mezni
vrstvou byla nastavena na 4 m/s. Kalibrace detektori FID byla provede-
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na kalibranim plynem o zndmé koncentraci 100 ppm (parts per million)
etanu ve vzduchu. Pritok vzduchu do zdroje byl 5,1 I/min a etanu 0,25
I/min, tedy celkem 5,35 I/min smési etanu se vzduchem. Hustota etanu
za pokojové teploty a tlaku je mirné vy$3i nez hustota vzduchu, jedna se
tedy o emise s nulovym vztiakem. Fotografie experimentu je na obr. 4,
smér proudéni je zprava doleva.

VYSLEDKY EXPERIMENTU

Méfeni byla zpracovana do 2D grafil, které vyjadruji izokoncentracni
plochy vypoctené z méfenych bodu, které jsou v grafech oznaceny kfiz-
kem. Koncentrace jsou zobrazeny v ppm etanu ve vzduchu a hodnoty
mensi nez 50 ppm nejsou zobrazeny. Smér hlavniho proudéni je zle-
va doprava. Obr. 5 pfedstavuje svisly profil pole koncentraci v rovingé XZ
v podélné ose tunelu s emisnim zdrojem na navétrné strané viny. Obr. 6
pfedstavuje pole koncentraci pfi zdroji umisténém na zavétrné strané viny
aobr. 7 pfedstavuje pole koncentraci pfi zdroji umisténém na vrcholu viny.
Zobr. 5,6 a7 je patmy jiny tvar koncentraéniho pole pfi rizném umisténi
zdroje na terénni viné a také fakt, Ze pfi umisténi zdroje na navétrném
Upati viny je koncentrace je zméfend koncentrace v okoli zdroje cca. tfi-
krat vétsi nez v ostatnich pfipadech. Oblast Uplavu za terénni vinou, kde
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Obr. 4 - Terénni vina s emisnim zdrojem na navétrné strané
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dochazi k zpétnému proudéni obsahuje vy3si koncentrace na obr. 6 a 7
diky tomu, Ze je emisni zdroj blize Uplavu a tedy se emise méné zfedi,
neZ k Uplavu doputuji. Nicméné oblast s koncentracemi nad 50 ppm je
pomé&mé rozsahla na obr. 5, dokonce rozsahlejsi nez na obr. 6. Na obr. 7
bohuzel chybi méfeni pro x = 300 — 600 mm, ale Ize usuzovat na zakladé

21

zméfené Casti, ze oblast koncentraci nad 50 ppm bude podobné rozsahla
jako na obr. 5. Oblast za x = 600 mm je mimo dosah sondy, ale na zakladé
pfedchozich studii bylo zjiSténo, Ze délka Uplavu za terénni vinou dosa-
huje nékolikanasobku vy3ky viny a emise jej zapliuji cely s postupné se
snizujici koncentraci se zvy3ujici se vzdalenosti od zdroje.
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Obr. 5 — Koncentracni pole pfi zdroji na navétrné strané
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Obr. 6 - Koncentraéni pole pfi zdroji na zavétrné strané
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Obr. 7 - Koncentraéni pole pfi zdroji na vrcholu viny
ZAVER Literatura:

Byla provedena studie rozptylu plynu za terénni vinou ve vétrném tune-
lu typu BLWT ve VZLU za igelem ovéfeni nového vypo&tového modelu
rozptylu plynd. Bodovy pfizemni zdroj emisi byl zabudovan v terénni viné
na navétrném nebo zavétrném Upati viny nebo na vrcholu viny. Vysledky
ukazaly tvar a rozloZeni pole koncentraci v téchto tfech pfipadech. DalSi
experimentalni prace projektu SCENT zahrnuje méfeni rozptylu na mode-
lu skute€ného terénu vCetné modelovani vyznamné zastavby a také polni

méfeni rozptylu plynu t€zSiho neZ vzduch.
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Complex geometrical constraints handling in
the context of aerodynamic shape optimization

Ing. Jifi Hradil, VUT v Brné

This article describes approach to the complex geometrical constrains handling that was developed in the frame-
work of the European project CEDESA focused on aerodynamic shape optimization in the context of aircraft design
which is the main subject of cooperation between Swedish defence research institute FOl and Brno University

of Technology. Free-Form Deformation parameterization method has been complemented with RBF coordinate
transformation in order to enable handling of complex geometrical constraints needed in practical application of
aerodynamic shape optimization.

INTRODUCTION

One of the key steps in optimization process is parameterization of
the geometry. Parameterization defines possible object shapes and sha-
pe changes by a set of parameters which are used as design variables
during the optimization process. It is crucial to have suitable paramete-
rization for each specific task. Wrong parameterization can slow down
the optimization process or even prevent the optimization algorithm from
finding the optimum solution, since the parameterization could not be able
to generate optimum shape.

An activity in the European project CEDESA consists in developing
adaptive parameterizations based on Free-Form Deformation (FFD) [1],
in the context of aircraft design. Adaptivity with respect to the geometrical
features is a difficulty for FFD[2] in general as it belongs among methods
independent of the objects topology. So the issue is to handle complex
geometrical constraints as is maintaining constant given curves such as
leading or trailing edges, or surfaces intersections, inside a shape under-
going deformations by optimization.

To demonstrate the complex geometrical constraints handling ability of
developed FFD-RBF parameterization is tested on practical aerodynamic
shape optimization of commuter aircraft landing gear nacelle.

Fig. 1: Demonstration of de-
formation of airfoil geometry

FREE-FORM DEFORMATION (FFD)

Originally introduce by Sederberg and Parry [1], the Free-Form
Deformation (FFD) parameterization was developed for computer gra-
phics, since then it has been widely used and modified in the computer
animation industry. The advantages that the FFD brings into the field
of object parameterization have caught attention of the aerodynamic
optimization community. E.g. Samareh [3] and Andreoli, Janka and
Desideri [4] used FFD in aircraft design optimization cases.

NURBS-based variant first published by Lamousin [2] algorithm tre-
ats the model embedded in NURBS volume as rubber that can be
stretched, compressed, twisted, tapered or bent and yet preserve its
topology that makes it well suited for handling of complex geometries,
it also enables to deform only part of the domain of interest while the
rest of the geometry remains intact and the transition between defor-
med and unreformed parts smooth. The FFD parameterization proce-
dure has four steps:

1) Construction of the parametric lattice

2) Embedding the object within the lattice

3) Deforming the parametric volume

4) Evaluating the effects of the deformation

Starting geometry 15
o Starting FFD laftice :
Datormed geometry I
Deformed Lattice of control points
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Propagation(V) of displacements (Uijk) defined at the lattice points
(Pijk) to an embedded point with parametric coordinates (uq,vq,wq)

The standard parallelepiped lattice of control points is not well suited
for more complicated geometry handling. Different approaches of im-
proving this disadvantage are studied in this section.

The goal is to map the geometry into the standard parallelepiped
lattice of control points in such way that the mapped geometry fills the
lattice as much as possible.

So the control points positions are close to the surface of the geome-
try, thus enable its better control.

COORDINATE TRANSFORMATION USING RBF

The FFD used here requires a parallelepiped lattice of control po-
ints [6], [7], [8]. Control of non-planar curves and other geometric con-
straints can thus become a difficult task [6]. This is the reason to use
a coordinate transformation of the object, a wing for example or a high-
ly cambered airfoil, that is parameterized by FFD: this transformation
deforms the object that now "fills" the FFD lattice where embedding, an
operation described below, and deformations are taking place.

The coordinates transformation is realized by an RBF [5]. The loca-
tion of the RBF centres, the usual term that designates the vertices of
the RBF equivalent to the FFD lattice, need not to be the same as the
FFD lattice as Fig. 1 to Fig. 4 show.

| .

Fig. 2 Parallelepiped FFD lattice around wing

L

Fig. 3 RBF control points (lattice) used for the coordinate transformation

y Geomaty
*  FFD amce

-

. REF-ymrichid mapped geometny
=13 *  FFD lamce

Fig. 5Wing geometry mapped by RBF into the FFD lattice - top view

RBF parameterization is used to map the geometry into the standard
parallelepiped lattice of control points. New lattice of control points is
adapted to the wing geometry. The RBF parameterization takes care
of the mapping (deformation) of the geometry.

The RBF lattice discretization does not need to be the same as the
FFD lattice discretization. So denser lattice can be used with the pro-
spect of qualitative improvement of the mapping.

COMPLEX GEOMETRICAL CONSTRAINTS
HANDLING

The comuter aircraft landing gear nacelle optimization is an excelent
test case for demontrating our FFD-RBF parameterization. Only part
of the landing gear nacelle surface area was allowed for modification
(vellow area see Fig. 6) as the aircraft is already in late design phase.
The ultimate goal was to decrease drag of the aircraft in cruise and
climbe conditions while subjected to geometrical constraints such as
inner structure of landing gear nacelle and landing gear itself. NLOPT
optimization package was used to minimize the cost value

minF = G?CD:|_+ G.BC_D:
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as well as to handle inner structure geometrical constraints. The
interesting part for testing of FFD-RBF capabilities is the demand to

modifie only the yellow area. In other words the rest of the aicraft (blue)
has to remain unchanged.

ANSYS
__Fus

&

Fig. 6 FFD lattice around deformable area on commuter aircraft aircraft

Setup:

Unstructured hybrid mesh consisting of tetrahedral elements and
prismatic layers was generated in ANSYS IcemCfd meshing software.
The Edge CFD solver developed at swedich FOI was used in RANS
with S-A turbulence model setup.

Simplex optimization approach in NLOPT was used. Propagation
of wall deformations to volume mesh was done by FOI's inhouse soft-
ware meshdeform. A set of 6 optimizations with diferent number of op-
timization variables was performed. The variables were displacements
of FFD control points (red points on Fig. 6)

Complex geometrical constraints handling:

Fixarion error was defined in order to quantitatively evaluate how
precisely was the boundary between deformable and fixed geometry
maintained.

max(l‘ﬁztelll |$Zt€2 |J ey |"J—"‘zt€n D

#
nlﬂX(hiPijkllJiﬂpifkgL..” hhpijkrl}

Where Azte is displacement of boundary curve point and APik is
displacement of FFD lattice control point.

The FFD lattice was constructed aroud the deformable geometry

(see Fig. 7), RBF coordinate transformation (see Fig. 8) was used to
map the deformable surface into the FFD lattice (see Fig. 9).

Error =

100

ANSYS

__mqan

B

Fig. 7 FFD parameterization of deformable surface with 2 optimization
parameters
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‘

te

Fig. 8 Visualization of final RBF lattice for coordinate transformation

1k FFD lattice
3 RBI

>

5.5 -] 6.5 7 7.5 8 8.5

Fig. 9 Deformable surface mapped by RBF into FFD lattice

The influence of number of RBF centres in x, y and z directions on
the fixation error was studied (see Fig. 10 to 12).

0078 T T
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Fig. 10 Influence of number of RBF control points in x-direction on fixation error
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Fig. 11 Influence of number of RBF control points in y-direction
on fixation error

iR KT T T
”} ........ ]
I ;
ni ;. Illlrh -‘."II . i
|| O . — e 1], nye5
1 IIIl . -.\
RN )
5 ] = \ 4
E . | IIII lII ; //-u...-
Y ] ok R Ao /e \I ...... v J
f !
|} \ ¥
ooab II".| '_'._'.-'f"‘: ........... H
i er
. '\ ;
Duﬂ, .................. t -,"w_’,,-I -
A6 - - t .
§ 10 1§ i i

Fig. 12 Influence of number of RBF control points in z-direction
on fixation error

Parameterization Fixation error [%]
FFD 53,4
FFD-RBF 6,3

Tab. 1 Fixation error comparison
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Comparison of fixation error with basic FFD parameterization and
with best FFD-RBF parameterization is given in Tab. 1, the use of RBF
coordinate transformation gave 47,1 improvement over the standard
FFD parameterization.

The fixation error is determined for quantitative evaluation of con-
straint handling, the quality of fixation of the non-deformable geometry
is given by necessity of volume mesh deformation between each opti-
mization iteration. In other words, if the parameterization fails to keep
the geometry fixed in some tolerance the volume mesh deformation
process will crash and the optimization would be stopped, with the use
of FFD-RBF this had never happened.

Preliminary results of all optimizations show improvements of drag
around 2% over the baseline shape.

CONCLUSION

The developed FFD-RBF parameterization was tested on aerody-
namic shape optimization of commuter aircraft landing gear nacelle,
where the capability to control deformations of complex surface within
constrained boundary was demontrated. The number of RBF centers
for coordinate transformation have influence on the value of fixation
error and they should be adjusted for every new object to be optimized.

The FFD-RBF parameterization is able to handle complex geomet-
rical constraints in the context of aerodynamic shape optimization and
therefore is perspective for furthere applications.
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Uprava Riemannova problému pfi feSeni rovnic

stlacitelného proudeni

RNDr. Martin Kyncl, Ph.D., RNDr. Jaroslav Pelant, CSc., VZLU

Okrajové podminky hraji dilezitou roli ve vypoctové simulaci proudéni tekutin. Pracujeme se systémem rovnic
popisujicim nestacionarni stlacitelné turbulentni proudéni, s takzvanymi Reynolds-stfedovanymi Navier-Stokeso-
vymi rovnicemi ve 2D a ve 3D. Navrhujeme vlastni pfistup k okrajovym podminkam. Nasim cilem je dodrzet zakony
zachovani v tésné blizkosti hranic. Casto byva pravé okrajovy problém linearizovan, anebo hrubé aproximovan.
Nepresnosti plynouci z téchto zjednoduseni se mohou zdat malé, ve skutecnosti ale maji veliky vliv na reseni v celé

uvazované oblasti, zejména pri nestacionarnim proudéni. V nasem pristupu se snazime byt co nejpresnéjsi, proto
pouzivame tzv. Riemanntiv problém ke konstrukci okrajovych hodnot (pro slozky rychlosti, hustotu, tlak). Resili
jsme rtizné okrajové modifikace tohoto pocatecniho problému, zde ukazujeme vstupni okrajovou podminku s pre-
ferenci celkovych veli€in.

DISKRETIZACE HODNOT NA STENACH

Analyzu, vedouci ke konstrukci okrajovych podminek, uk&zeme na tzv.
metodé konecnych objem0, ktera uvaZuje systém rovnic ve zobecnéném
integrélnim tvaru. Pfi pouziti této metody uvaZujeme déleni ¢asového in-
tervalu, zajima nas feSeni v jednotlivych okamzZicich. Modelovanou oblast
aproximujeme siti prvkd, a sestavujeme feSeni, které je po ¢astech kon-
stantni v danych ¢asovych okamZicich.

Klicovym problémem v této metodé je vyCisleni tokd pres stény jednot-
livych prvkl. Stavové hodnoty v t&sném okoli kazdé stény jsou znamé,
a tvofi poCateéni podminky ( levostrannou a pravostrannou pocatecni
podminku) pro tzv. Riemman(v problém pro 2D/3D $tépené Eulerovy
rovnice.

aq(x,t)+3f1(Q(xat) =0 vRx(0,7)
ot ox ’

q,, x<0,

4(x0) {qR, x> 0.

Prostorova osa x je ve sméru daném normélou k uvazované sténé
', t oznaduje Gas, a f1 jsou nevazké (Eulerovy) toky (vektor). Castetné
feSeni g(0,t) Riemannova problému je dobrou aproximaci pro hledané
hodnoty na jednotlivych sténach. Pfesné (pfesnéji feCeno entropicky
slabé) feSeni tohoto problému neni mozné vyjadfit v uzaviené formé
(vzorcem), a musi byt pogiténo iterativné s libovolné Prostorové osa
X je ve sméru daném normélou k uvaZzované sténé I', t oznaduje Cas,
a f1 jsou nevazké (Eulerovy) toky (vektor). Castedné feseni q(0,t) Rie-
mannova problému je dobrou aproximaci pro hledané hodnoty na jed-
notlivych sténéch. Pfesné (pfesnéji feCeno entropicky slabé) feseni
tohoto problému neni mozné vyjadfit v uzaviené formé (vzorcem),
a musi byt po€itano iterativné s libovoIné zvolenou pfesnosti. Proto se
obvykle analyzuji rizné aproximace tohoto fedeni. Kompletni analyzu
tohoto problému mizete nalézt napfiklad v [1].

OKRAJOVE PODMINKY

K diskretizaci hodnot na hranicich je mozné pouzit modifikaci Riema-
nnova problému.

Na hranicnich sténéch se setkdvame s netpinym Riemannovym pro-
blémem, v némZ je levostranna pocateCni podminka zadana zndmym
stavem uvnitf oblasti v t&sném okoli stény. Pravostranna pocateéni pod-
minka, nutna k jednoznacnosti feSeni Riemannova problému, zde zndma
neni. My ukazujeme, Ze tato &ast pocatecni podminky muze byt nahraze-
na dopliikovymi podminkami (s preferenci zadaného tlaku, s preferenci
zadané teploty, s preferenci zadané norméalové slozky rychlosti, s prefe-
renci zadaného pritoného mnozstvi,... ),. Dostaneme tak jednoznaéné
feSitelny problém, jehoz analyzou ziskame hledané hodnoty na hrani¢nich
sténach. Zde predstavujeme okrajovou podminku s preferenci celkovych
veliCin a sméru rychlosti. Zajima nés feeni nasledujiciho jedno-dimenzi-
onélniho problému, definovaného v okoli hrani¢ni stény.

a_p_{_aﬂ = O

Jt  ox t

2 2xR

dpu  opu”+p _ o u,

at ax or DPs

U,

O AE+pu_ L

ot ox 0 x

S levostrannou po&ateéni podminkou u=u_L, p =p_L, p=p_L pro x<0.
Obecny tvar feSeni Riemannova problému je naznacen na pfilozeném ob-
razku vedle rovnic. Hledame stavové hodnoty na Casové ose u*,p*, tak,
aby bylo spinéno.

. A7) -
p0(1—27;R9 uf] O :6”[1_2;9 u?}u* <0

p-=
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Zde u znadi rychlost, p hustotu, p tlak, a 71 +5/’“2 je celkova
energie. Dale p, ,0, jsou zadané konstanty - celkova teplota a celkovy
tlak preferované na hranici, R a y jsou plynové konstanty. Reeni tohoto
problému vede k nelinearni algebraické rovnici pro nezndmou rychlost u*.
Tuto rychlost mizeme najit iterativnim procesem (s libovolné danou pfes-
nosti) jako kofen funkce.

28

Jakmile zndme rychlost u*, mizeme snadno dopogitat neznamou hus-
totu a tlak na hranici. K feSeni tohoto okrajového problému jsme zkon-
struovali a naprogramovali vlastni algoritmus. Ten pouZivame ve vlastnim
software pro feSeni stlacitelného proudéni plynu (Eulerovy, Navier-Stoke-
sovy, RANS rovnice).

y+1 +1
-1 H7-) 2pL+TpL(uL—u)2+(uL—u) 4pL}pL+pZ(7/T)2(uL—u)2
D, -4 —u? - ,u<u,,
29R06, 2
F(u)= 2 v
y—1 A y-) —u+uL+7_1aL 5 "
p,l1- u’ -P; 7 Y Ju, Su<u, +——a,,a, =, |[—.
2)R6, a r-1 \'p
y—1
(shock) Fu)— (rarefaction)  F(u) —
po = 101325 po = 101325
#, = 273.15 6, =273.15
/ uj / 0 Obr. 1 Priklady funkce F(u) pro
ug |0 zvolené hodnoty u_L, p_L,p_L
oL = 1.2%0‘ O.R = l.igglr oL = 1.25 o.r = 1.1427
ur, = —1 u, = —146. up, = —200 u, = —162.4
pL = 70000 p. = 88080 pL = 100000 p« = 85285.8
PRIKLAD ZAVER

Nésledujici pfiklad ukazuje vyjime&né vlastnosti navrhované
vstupni okrajové podminky. Vlastnim softwarem jsme feSili nevaz-
ké transonické proudéni ve mfizi DCA (Double Circular Arc) 08.
Lopatky jsou tvofeny dvémi kruhovymi oblouky s relativni tloustkou
8%. Pro okrajovou podminku na vstupu zadavame celkovy tlak p,
=101325, celkovou teplotu ©,=273.15 a smér rychlosti dany uhlem
0=5.2. Na vystupu preferujeme primérmy zadany tlak p*=45722.351,
analyza této podminky byla ukazana v literatue [2]. Cast vstupniho
proudu je nadzvukova, rdzovéa vina proting okraj oblasti. Z pfiloZe-
ného obrézku 2 je zfejmé, Ze pouzita okrajova podminka neodrazi
rézovou vinu do vypoCetni oblasti. Obrazek 2, vpravo ukazuje pouZziti
stejné okrajové podminky na zkracené vypoCetni oblasti, a to se stej-
né dobrym vysledkem.

V pfispévku jsme naznadili postup pro konstrukci okrajovych pod-
minek, a to pomoci analyzy Riemannova problému. Takovéto okra-
jové podminky zaru€uji dodrZeni zakon( zachovani i v tésném okoli
hranice vypoCetni oblasti. Uk&zana okrajova podminka je robustni
a umoziuje konvergenci pouZité metody ke stacionarnimu fedenti, lze
ji s Uspéchem pouZit i na zkracenych vypocetnich oblastech.

Literatura:

[l  Toro E. F: Riemann Solvers and Numerical Methods for Fluid Dyna-
mics, Springer, Berlin, 1997

[2]  Kyncl M.: Numerical Solution of the three-dimensional compressible

flow, Disertacni prace, Praha, MFF UK, 2011

Kyncl M., Pelant J.: The Initial-Boundary Riemann Problem for the So-

lution of the Compressible Gas Flow, WCCM XI, ECCM V, ECFD VI

Proceedings, Barcelona ,2014

(3]

Obr. 2 Simulace proudéni v lopatkové mfizi, iso¢ary Machova €isla a hustoty



TRANSFER - VZLU

29

Zakladni navrh rotoru radialniho kompresoru

Ing. Jan Slanec, Ph.D.

V élanku je popsan navrhovy postup, ktery vznikl ve VZLU ve druhé poloviné minulého stoleti. Jedna se o pfimou

navrhovou metodu, ktera vede k definici zakladni geometrie rotoru radialniho stupné turbokompresoru.

uvoD

Nedilnou soucasti proudového motoru je kompresor. Jeho Ukolem
je zajistit poZadované stlaéeni nasdvaného vzduchu, a to s co mozna
nejvyssi dcinnosti. Po konstrukéni strance mdze byt tento kompresor
Cisté radialni, Cisté axialni nebo miZze obsahovat sou¢asné jak radi-
alni tak i axialni stupné. U ranych konstrukci proudovych motord byl
Casto pouzit kompresor radiélni, ktery diky vysokému stlateni v jed-
nom stupni zjednoduSoval konstrukci. S rostoucim dirazem na eko-
nomiénost provozu se do popfedi zajmu dostaly vicestupriové axialni
kompresory, které dokazi stlaCovat vzduch s vy3si G€innosti. Nicméné
radialni stupné se i nadale objevuji v konstrukcich, u kterych je dd-
lezita jednoduchost, nizka hmotnost a nizké vyrobni néklady. Jedna
se zejména o proudové motory malych vykond (TJ100), turbovrtulové
motory (M601, PT6, PW127), ale i malé dvouproudové motory (FJ44).
Vénovat se vyvoji radialnich stupit ma tedy i nadéle své opodstatnéni.

Cestou ke zvySovani Ucinnosti radialniho kompresoru je zejména
pouziti CFD nastroju pro jeho tvarovou optimalizaci. Tento nepfimy
navrhovy postup, Ize zefektivnit uréenim vhodného vychoziho bodu.
K tomu Ize vyuZit pfimou navrhovou metodu, kterd umoZiuje ziskat
zakladni geometrii respektujici zvolené okrajové podminky.

PRIMA NAVRHOVA METODA

Zakladni termodynamicky navrh

Prvnim krokem je stanoveni zakladnich termodynamickych, kine-
matickych a geometrickych parametrd na vstupu a vystupu rotoru. Tyto
parametry vyplynou z feSeni jednorozmérového stladitelného proudéni
vazké tekutiny s uvazovanim sdileni tepla a s pfivodem technické pra-
ce. Konkrétné jsou k feSeni vyuzity rovnice kontinuity, prvni hlavni véta
termodynamicka a Eulerova turbinova rovnice:

P1A1Vq = PaAava,

5 ¥
r re

Cq €
h1+E+L"1' =h2+E+H’rtEEhJ

Wieger = WGy — UzCyn

Déle je pouZit model ideélniho plynu a poloempirické vztahy pro ur-
Ceni mnoZstvi sdéleného tepla a disipované energie.

Timto pomérné jednoduchym vypoctovym postupem se ziskaji
stfedni hodnoty rychlosti, tlakd a teplot na vstupu a vystupu rotoru,
z kterych je mozné urcit jeho zakladni vykonové charakteristiky - stla-
Ceni a ucinnost:

Stiedni proudnice

DalSim krokem je uréeni prostorového tvaru stfedni proudnice’. Zde
je potfeba doplnit daldi podminku, tak aby névrhovy postup mél jed-
noznacné feseni.

' Stiedni proudnice je spojnici geometrickych stiedd prifezi mezilopatkového
kanalu v rotoru kompresoru.

V tomto pfipadé je touto podminkou nulova hodnota tlakového gra-
dientu ve sméru od naboje ke skfini? :
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Tlakovy gradient se vyjadii 7 nohvhové ravnice nro stacionarni prou-
déni idealni tekutiny: “Vp+ E=0 J
P

ow_ (2 <k
an — P\ g €05 R )

Konstrukce prostorového tvaru stfedni proudnice, ktery respektuje
zvolenou podminku, je zfejméa z obrazku Obr. 1.

Meridialni tvar pritoéného kanalu

PFi znalosti prostorového tvaru stfedni proudnice a priibéhu re-
lativni rychlosti® je mozné dopocist stavy vzduchu podél této stied-
ni proudnice* a plochu prafez( pratoéného kanalu. Primét stfedni
proudnice do meridialni roviny je totozny s primétem stfedni prou-
dové plochy, ktera déli prafezy prito¢ného kanalu na polovinu. Pfi
znalosti plochy téchto priifez( je tedy mozné urcit hranice meridialni-
ho tvaru pritoéného kanalu.

Meridialni tvar priito¢ného kanalu a prostorovy tvar stfedni proud-
nice pfedstavuji mantinely pro vysledny tvar lopatek. Na obrazku
Obr. 2 je jedna z moznych variant lopatkovani, kdy jsou bo¢ni stény
lopatek tvofeny pfimkovymi plochami.

Obr. 2

2 Dlivodem je snaha predejit odtrzeni mezni vrstvy od skfiné rotoru.
% Je pfedmétem volby.

* Za predpokladu konstantniho polytropického exponentu pro priibéh komprese v rotoru.
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ZAVER

Navrhovy postup vychazi z velmi zjednoduSené pfedstavy o prou-
déni v rotoru turbokompresoru, nicméné relevantnost ziskanych
parametrd je dana pouzitim prakticky ovéfenych korekénich ¢lend,
které respektuji déje jako je sdileni tepla, tfeni i vyvin mezni vrstvy.

Postup vypoltu je popsan pouze zevrubngé, aby se jeho hlav-
ni ideje neztratily ve spousté nepfehlednych vypoctovych krokd.
Ve skute€nosti je pro vypolet zapotfebi velké mnoZstvi vstupnich
okrajovych podminek, jejichZz dodrZeni vede k nékolika iterativnim
postuplim. | tak dnes probéhne cely vypocet, na primémém PC,
v fadu nékolika sekund.

Vzhledem k relativné malé ¢asové naro€nosti je mozné touto me-
todou propoditat, v relativné kratké dobé, nespocet variant vstupnich
parametrd a poskytnout vychozi geometrii pro naslednou tvarovou
optimalizaci.
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Deformace proudového pole v aerodynamickém

tunelu

Ing. Dusan Maturkanic, Ph.D.

Prispévek se zabyva teoretickym vyhodnocenim nerovnomérnosti proudového pole, ktera ma vliv

na presnost méreni v aerodynamickém tunelu.

ZAKLADNI POPIS DEFORMACE PROUDOVEHO
POLE

Rychlostni profil

V ideélnim pfipadé bude rychlost proudu vzduchu v aerodynamic-
kém tunelu, na jejimZ zakladé jsou politany aerodynamické souci-
nitele, odpovidat axialni rychlosti proudového pole v kazdém misté
libovoIné zvolené radiélni roviny v méficim prostoru aerodynamického
tunelu. V realném pfipadé vdak budou axialni rychlosti proudového
pole v rGznych mistech dosahovat odliSnych hodnot, pfi¢emz Ize oce-
kévat, Ze jednotlivé lokalni rychlosti se budou jen malo liSit od své
stfedni hodnoty.

PRIMA NAVRHOVA METODA

Zakladni termodynamicky navrh

Prvnim krokem je stanoveni zakladnich termodynamickych, kine-
matickych a geometrickych parametrd na vstupu a vystupu rotoru. Tyto
parametry vyplynou z feSeni jednorozmérového stlacitelného proudé-
ni vazké tekutiny s uvazovanim sdileni tepla a s pfivodem technické
prace. Kon a vystupu rotoru, z kterych je mozné urcit jeho z&kladni
vykonové charakteristiky - stla¢eni a ucinnost:

Na obr.1 jsou uvedeny dva zakladni pfipady nerovnomérnosti axi-
alnich rychlosti v proudovém poli. V pfipadé rychlosti 7, budou lokal-
ni rychlosti rozloZzené podél rychlostniho profilu tak, Ze zde nebudou
vznikat Zadné zasadnéjsi deformace proudového pole, které by mély
podstatngjsi vliv na aerodynamické parametry naméfené na modelu.

V pfipadé rychlosti ¥, jiz samotnych charakter rychlostniho profilu na-
znaCuje, ze na méfeném symetrickém modelu bude vznikat nerovno-
vaha odporovych sil a vznik zata¢ivého momentu. Kvalitativné Ize oba
tyto pfipady odlidit podle velikosti rozdilové rychlosti

A

4 ,-
VTVAR =?I AVy dde

kde 4 7| je rozdil vzajemné si odpovidajicich lokalnich rychlosti
v pravé poloviné rychlostniho profild”? a v levé poloviné rychlostnich
profilu Vy’Z resp. v horni poloviné rychlostniho profilu Vy’; a v dolni polo-
viné rychlostniho profilu V7 .

Nicméné na nepfesnost méfeni modelu v aerodynamickém tunelu ne-
bude mit vliv pouze tvar rychlostniho profilu, ale rovnéZ i velikost rozdild
jednotlivych lokalnich rychlosti. Podobné i zde je mozné stanovit rozdi-
lovou rychlost

A

4 .
Very = ?I Vi —V|dydz

kde ¥ je rychlost proudu vzduchu definujici rychlost proudového pole
v aerodynamickém tunelu.

Vlivem deformace proudového pole se potom budou li8it parametry na-
méfené na modelu od skute¢nych parametr(i nabihajiciho proudu vzdu-
chu o rozdilovou rychlost rychlostniho profilu proudového pole v aerody-
namickém tunelu, kterou Ize vyjadfit vztahem

A A

AVPROFIL = VTVAR + VSTAV

Obr. 1 - Dvojice zakladnich rychlostnich profili
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Obr. 2 - Zakladni dvojice nerovnomérnosti proudového pole v radialni roviné

Rotace proudového pole

Vizhledem k tomu, Ze pohyb proudu vzduchu v aerodynamickém
tunelu je vytvafen ventilatorem, je tfeba ofekavat pfipad, kdy defor-
mace proudového pole nebude pouze v axialnim sméru, ale rovnéz
i v radialni roviné. Podobné jako tomu bylo u rychlostniho profilu, je
mozné i v radialni roviné rozdélit nerovnomérnosti proudu vzduchu
na dva pfipady (obr.2).

| tentokrét Ize povazovat prvni pfipad lokélnich rychlosti ¥, za méné
zavazny pro méfeni na modelu, nebot mirnou rotaci proudového pole
s umémé nardstajici radialni rychlosti bude snadné korigovat a v pod-
staté se jedna o celkovou rotaci proudového pole. Naproti tomu pfipad
modelu. Zatimco u prvniho pfipadu bylo pfedpokladano, Ze lokalnich
rychlosti 7, maji pouze tangenciélni slozku, pak u lokalnich rychlosti
V, se mize taktéZ vyskytovat i normalna slozka, jejiz existence vyvo-
lava vznik lokalnich vir(i a proudové pole se tim stava virové.

Pro vyhodnoceni rotace proudového pole Ize opét vyuzit vyraz pro
rozdilovou rychlost, pfi¢emz v tomto pfipadé bude vyhodnéjsi vypocet
provést na zakladé te¢né rychlosti 7, na poloméru 7 od stfedu aerody-
namického tunelu

Veorice = dzj " drdw
Ar'

Obdobné by bylo moZné definovat intenzitu virového proudového
pole, kde by byly uvazovany i normalové rychlosti resp. celkové radi-
alni rychlosti proudového pole, nicméné jejich rozbor je pro dalsi vy-
hodnoceni nerovnomérmosti proudového pole odliSny a bude zminén
s vysvétlenim dale.

NEROVNOMERNOSTI PROUDOVEHO POLE

Nesymetrie rychlostniho profilu

U rychlostniho profilu Ize uvazovat trojici druhi nerovnomérnosti.
Prvni pfipad pfedstavuje nesymetrii, kdy dochazi k vyrazné zméné
pouze na jedné poloviné rychlostniho profilu resp. pouze v jedné po-
loviné proudového pole. Ve druhém pfipadé bude v obou polovinach
rychlostniho profilu rizny smysl rozdilu rychlosti, pficemz v oblasti ko-
lem osy aerodynamického tunelu se nerovnomérnost proudového pole
nemusi témérf projevit. Ve tfetim pfipadé bude mit rozloZeni rychlosti
v obou polovinach rychlostniho profilu zcela odliSny charakter.

Netumérnost rychlostniho profilu

Z tohoto pohledu Ize rovnéz uvazovat trojici druhli nerovnomérnosti.
V prvnim pfipadé se bude nerovnomérnost rychlostniho profilu proje-
vovat pfedevSim u osy aerodynamického tunelu. Opacné tomu bude
u druhého pfipadu, kdy se nerovnomérost rychlostniho profilu bude
projevovat na vnéjSich okrajich rychlostniho profilu. Tetim pfipadem
potom bude charakter rychlostniho profilu, kdy rozdil lokélnich rychlos-
ti vi¢i stanovené rychlosti aerodynamického tunelu méni svij smysl
v rozsahu rychlostniho profilu.

Neumérnost rotace proudového pole

U rotujiciho proudového pole byly uvazovany Ctyfi druhy nerovno-
mérnosti. V prvnim pfipadé se jednalo o klasické rotujici proudové
pole, kdy teCna rychlost téméF umérné narlstala od stfedu rotace
(jednalo se v3ak o neumérnost, nebot rotace proudového pole neni
pfi méfeni v aerodynamickém tunelu Zadouci, proto také tato nelimér-
nost bude oznacena jako 0. druh). Ve druhém pfipadé se pfirGstek
lokalnich rychlosti projevoval vice u osy rotace. Naproti tomu ve tfe-
tim pfipadé se pfirGstek lokalnich rychlosti projevoval vice po okrajich
rotace s tim, Ze u osy rotace byl tento pfirGstek téméF zanedbatelny.
U ¢étvrtého pripadu potom pfirGstek lokalnich rychlosti ménil sv(j smysl
vuci stfedni hodnoté rychlosti rotace proudového pole.

Vifivost proudového pole

Jestlize bude uvazovano vifivé proudové pole, pak nelze defino-
vat jednotlivé druhy nerovnosti, jako tomu bylo u pfedchozich pfipa-
dd. Velikost nerovnomérnosti vifivého proudového pole bude zaviset
na poctu, intenzité a rozsahu jednotlivych vird, které budou vzajemné
stanovovat vliv nejen na méfeny model, ale i vliv mezi sebou navza-
jem. V tomto pfipadé je pak tfeba provést vyhodnoceni konkrétniho
virového obrazu.

VYHODNOCENI NEROVNOMERNOSTI
PROUDOVEHO POLE

Volba modeld

Pro vyhodnoceni vlivu nerovnomérnosti proudového pole na mé-
feny model v aerodynamickém tunelu byla zvolena Ctvefice modeld
zakladnich symetrickych tvard prafezu (obr.3).
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Obr. 3 - Ctvefice modeli pro vyhodnoceni nerovnomérnosti proudového pole

Délka modeltl byla ve vSech pfipadech stejna a tudiz nebude dale
uvazovana. Pro nazornost pfiklad( byly rychlosti pfevedeny do bez-
rozmérného tvaru a rozdily lokalnich rychlosti byly vyjadfeny v pro-
centech rychlosti pohybu proudového pole, tedy stanovené rychlosti
proudu vzduchu v aerodynamickém tunelu. DalSim zjednoduenim
s ohledem na nazornost pfikladu byla volba stejné plochy priifezu
u vSech modelt a u modelu s obdélnikovym prifezem byl zvolen po-
mér stran a,:b, = 10:1. Na zakladé téchto pfedpokladli potom nebylo
nutné modely méfit v aerodynamickém tunelu, ale mohl byt proveden
pouze numericky vypocet.

Skuteéna sila plisobici v daném sméru na model mohla byt stano-
vena podle rozloZeni plochy modelu a kinematického tlaku proudo-
vého pole pUsobiciho na tuto plochu modelu. Pro tento postup byla
definovana korigované rychlost ¥, , kterd vychazela z rychlosti
proudu vzduchu v pfislusné ose, vynasobené parametrem funkce

£(&) podle vztahu
Vior =V, J-f: (f)d‘f

Parametr funkce /(& )potom charakterizoval zakfiveni povrchu mo-
delu vici nabihajicimu proudu vzduchu deformovaného proudového
pole. Pro kazdy model je funkce f{(dadialni roviné vyjadtena v tab.1,
pfitemZ vzledem k symetrii modelu v obou osach radiélni roviny jsou
u modelt A az C vyjadfeny pouze v jedné slozce, u modelu D jsou
funkce jiz r(izné pro kazdou osu.

Do rychlosti V,,, je také mozné zahrout pfislusny aerodynamic-
ky soucinitel, coZ je vhodné pro U¢ely porovnani nepfesnosti méfeni
v aerodynamickém tunelu vzhledem k charakteristickému zakfiveni
povrchu modelu bez ohledu na méfitko modelu. Jestlize by se sle-
dovala chyba s vlivem méfitka mezi jednotlivymi modely, potom by
se korigovana rychlost vynasobila koeficientem rozméru modelu
Ukazka ¢iselnych hodnot skuteénych vztahl mezi tvarem jednotlivych
modell a rychlosti v ose aerodynamického tunelu ukazuje tab.2. V této
souvislosti byla uvazovana rychlost proudu vzduchu v aerodynamic-
kém tunelu ¥y = 100 a prlfez jednotlivych modelli byl S = 10 (oba
parametry byly v bezromé&rném tvaru).

/() Vior a
Vs a,
Model A 1-&° =7,
d 4 405 =37, —10a,” - 5a,’
Model B v, =
ode 1 ;
405 =3 7m,> ~10a,” - 5a,’
Model C £, —¢& Ly =
ode - —V;
2R g 405 -3 7> ~10a,” - 5a,’
1 2 1
Model D 1 1 a,
10 10 10,408 -3 ma,* —10a,’ —5a,”

Tab. 1 - Korigované rychlosti na modelech v radialni roviné
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a a Vior (VKOR )a
Model A 3,568 0,357 78,5 28,0
Model B 3,162 0,316 100,0 31,6
Model C 4,472 0,447 25,0 11,2
10,000 1,000 100,0 100,0
Model D
1,000 0,100 10,0 1,0

Tab. 2 - Ciselné hodnoty korigované rychlosti pro jednotlivé modely

Posledni zjednoduSujici podminkou byl pfedpoklad, Ze hustota
vzduchu je konstantni a tvar povrchu modelu nemé vliv na zménu
kinematického tlaku pro viastni vypocet aerodynamického soucinite-
le, to znamena, ze nedochazi k druhotné deformaci proudového pole
napfiklad odtrhavanim proudu vzduchu u povrchu modelu disledkem
ostré hrany, které by ovliviiovalo proudové pole pfed modelem, a tyto
deformace se jiz uskute€riuji v oblasti, ktera neni sledovana.

Aerodynamickeé souginitele

Proudéni vzduchu v aerodynamickém tunelu vyvolava na méfeném
modelu reakce sil a momentd, které jsou sledovany prostfednictvim
tenzometrickych vah. Na zakladé téchto reakci jsou potom vypocitany
aerodynamické soucinitele podle vztahu

C, = Xz resp. CMz—A/g ,
AVs g Vs g
2

kde C, je soucinitel aerodynamické sily v dané ose a je soucinitel
aerodynamického momentu v dané ose [1].

Jestlize se bude pfedpokladat, Ze skuteCny deformovany proud
vzduchu bude na model pUsobit silou, ktera bude rozdilna od sily, jez
by zpUsobilo idealni proudové pole, pak rozdil téchto dvou pfipad Ize
vyjadfit jako chybu pfi vypoétu aerodynamického soucinitele. Za po-
moci korigované rychlosti je tak mozné vyjadfit vypogitany aerodyna-
micky sou€initel podle vztahu

2
_{V
() = (‘vj '

Na zakladé tohoto vztahu Ize potom stanovit nepfesnost vypoctu pfi-
sludného aerodynamického soucinitele pfi deformaci proudového pole.

Vysledky

Pfi vyhodnocovani nerovnomérnosti proudového pole prostfednic-
tvim aerodynamickych souciniteld byly vytvofeny rychlostni profily
vSech druhd, které byly zminény v pfedchozi kapitole. Pfi neimérnosti
rychlostniho profilu byly uvazovény rozdily lokalnich rychlosti do 80 %
hodnoty rychlosti proudu vzduchu v aerodynamickém tunelu s tim, Ze
u tfetiho pfipadu byl zvolen kladny rozdil rychlosti 80 %, zatimco za-
porny rozdil rychlosti byl pouze 50 % hodnoty rychlosti proudu vzdu-
chu v aerodynamickém tunelu. U nesymetrického rychlostniho profilu
byly v8echny rozdily lokalnich rychlosti kladné do 80 % hodnoty rych-
losti proudu vzduchu v aerodynamickém tunelu.

U pfipadu rotace proudového pole byl rozdil rychlosti v ose aerodyna-
mického tunelu nulovy a tento rozdil se od osy tunelu Umémé ménil az
do 10% hodnoty rychlosti proudu vzduchu v aerodynamickém tunelu.

Pro nazomost byl uvazovan pouze jeden rychlostni profil leZici ve vo-
dorovné roviné a prochazejici stfedem aerodynamického tunelu. Vysledky
vypoltu jsou zaznamenany do grafi na obr.4 aZ obr.6.

Obr.4 - Neimérnost rychlostniho profilu
3Cp
l.druh IL.druh |:.—‘
“Ldruw
O Model A
@ Model B
O Model C
@ Model D
Obr.5a - Nesymetrie rychlostniho profilu
l.druh Il.druh li.druh
3Cp
@ Model A
L B Model B L
O Model C
@ Model D
Obr.5b - Nesymetrie rychlostniho profilu
8Cn @ Model A
B Model B
0 Model C
@ Model D
liL.druh
l.druh Il.druh m
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Vysoké rozdily chyby vypoétu aerodynamicky soucinitelli odporu a za-
tacivého momentu jsou zpusobeny volbou rychlostniho profilu, u néhoz
byl rozdil lokalnich rychlosti zvolen 80% stanovené rychlosti proudu
vzduchu v aerodynamickém tunel. Takovy pfipad v praxi neni reainy,
nicméné pro Ucel tohoto &lanku takto vysoka hodnota zvyraziuje rozdi-
ly mezi jednotlivych druhy nerovnomémosti proudového pole. U rotace
proudového pole vychazi jiz pfijatelngjsi hodnoty nepfesnosti vypodtu
aerodynamickych soucinitelti odporu a klonivého momentu, pfesto i vol-
bu rozdilu lokalnich rychlosti 10 % Ize povazovat za pfili§ vysokou.

Obr.6a - Neumérnost rotace B Radal

B Rada2
3Cp _ O Rada3
O Rada4

0.druh l.druh Il.druh liL.druh

Obr.6b - Neimérnost rotace

8C,

;c[l_J

0.druh l.druh Il.druh

li.druh

O Rada1l
B Rada2
O Rada3
O Rada4

Z charakteru rotace proudového pole a tvaru modelu D vyplyva oCe-
kavana vysoka nepfesnost vypodtu soucinitele klonivého momentu,
u niZ na obr.6b neni uvadéna ani jeji maximalni hodnota.

ZAVER

V &lanku byl proveden rozbor deformace proudového pole pfi mé-
feni v aerodynamickém tunelu a jeho vliv na pfesnost méfeni na mo-
delech. Pro zhodnoceni vlivu nerovnomérného proudového pole byly
uvazovany &tyfi modely zakladnich tvar( prifezu, jejichZ plocha byla
ve vSech pfipadech shodna. Za pomoci korigované rychlosti byly nu-
mericky vypocitany chyby pfisluSnych aerodynamickych soucinitelli
pro porovnani mezi sebou. Pro zvyraznéni rozdili mezi jednotlivymi
druhy nerovnomérnosti proudového pole byly zdmérné voleny rych-
lostni profily s v&t8imi rozdily rychlosti, nez by odpovidalo skute¢nym
podminkach pfi méfeni modell v aerodynamickém tunelu. Z tohoto
ddvodu také prezentované vysledky rozdild chyb aerodynamickych
soucinitelt dosahuji nerealnych, zato vSak transparentnich hodnot.
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VUT contribution to Garteur Action Group 52

Ing. Petr Dvorak, Brno University of Technology, Institute of Aerospace Engineering

Brno University of Technology, Faculty of Mechanical Engineering, Institute of Aerospace Engineering has been
involved in Garteur Action Group 52 activities since the stage of Preparatory Group. The Action Group is concerned
with Surrogate-based global optimization methods in preliminary aerodynamic design. As one of the consortium
members, VUT contributes to selected test cases with simulation data and surrogate model performance metrics.

Based on comparison of the data across various test cases, the Group is expected to produce a set of recommen-
dations regarding most suitable metamodelling techniques in the preliminary aerodynamic design stage. The paper
describes current work performed by VUT in this frame.

INTRODUCTION

Efficiency in many fields of human activity becomes a paramount.
The process leading to a design with increased efficiency is usually
called optimization. Within aerospace shape optimization, two approa-
ches are being deployed: deterministic and non-deterministic.

Deterministic approaches require the gradient information of the
objective function. These methods have been broadly used but they
need a continuous evaluation function and have a weak performance
in a noisy environment where they can be trapped in a local extremum.
On the other hand, the non-deterministic methods have the ability to
work with noisy objective functions without assumptions on continu-
ity and they have a high potential to find global optimum. However,
they require many evaluations to obtain the optimum even for a small
number of design variables. This renders them unfeasible in terms of
computational cost when considered for real-life problems simulated
by Computational Fluid Dynamics means [2], [11].

Some authors try to overcome this drawback by deployment of su-
rrogate models or metamodels ([5], [6], [7] among others) . For aerody-
namic design optimization using evolutionary algorithms, metamodel
could be used to calculate the fitness of the candidate solutions, i.e.
replace the time demanding CFD code.

Even if the use of surrogates within an optimization framework is
documented in scientific literature, some issues still make it impracti-
cal for the industrial day-to-day deployment. With particular reference
to the aerodynamic shape optimization, a systematic and ad-hoc as-
sessment of surrogate models on selected industrial cases has not
been performed yet; neither guidelines for a proper application of SBO
techniques have been formulated. Hence, Garteur Action Group 52
aims at tackling this challenge through getting a deeper insight into
surrogate-based modelling coupled with global optimization methods
in aerodynamic design [14].

This is to be fulfilled by application of selected surrogate modelling
strategies by various partners according to their standard workflow.
Subsequently, the efficiency and accuracy of respective approaches
and models is to be compared and recommendations for industrial
deployment are to be drawn. Presence of industrial partners within the
consortium ensures consideration of relevant test cases.

In the frame of planned AG52 activities, the following test cases will
be explored:

o Task 1: Basic configurations
» Test case 1.1: RAE2822 Aerofoil - RANS
» Test case 1.2: DPW1 wing - Euler
o Task 1: Industry-relevant configurations
» Testcase 2.1: DPW1 wind - RANS
» Test case 2.2: DLR F6 wing-body configuration

VUT s assigned to work within test case 1.1 and 2.1. The surrogate
models deployed by VUT are Kriging and Radial Basis Functions (RBF);
decision based on [3], [13], [15], [16] among others.

Following processing of the results "best practice” guidelines will be
prepared by the Action Group 52. These should consider industrial use of
Surrogate-based global optimization (SBGO) methods in shape optimiza-
tion in terms of selection of different surrogate models, DoE strategies and
error mitigation, optimization algorithm and related performances.

The paper is concerned by current work performed by VUT in the frame
oftask 1, test case 1.1. For this case the following considerations are valid:

o Multipoint optimization - two design

o Geometric + aerodynamic constraints

o Common objective function with emphasis on drag reduction

TEST CASE GEOMETRY

The RAE 2822 airfoil has been selected as the initial geometry for aero-
dynamic optimizations within task 1. The aerofoil contour shape is shown

in Figure 1.

Fig.1 Baseline geometry, courtesy [10]

PARAMETERIZATION

The parameterization has been performed by a common tool provided
by one of the partners, INTA. It features a concept of control box, which
is a volumetric spline that envelops the whole geometry, allowing defor-
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mations through a matrix of control points. It integrates the concepts of
Non-Uniform Rational B-Spline (NURBS) and Free Form Deformation [12).

14 design variables are included in the task (z/w displacements of the
points denoted "1" and "3" in the figure 2) placed adequately on the surface
of the studied aerofoil.

m
. [
nos L m
G f
| .
7
il 2 71
Nole 2 2 & H &
L @ |
L 5 .
005 m
3
1 i L. i 1 i 1 i L i 1
[#] 02 o4 0e 08 1

X

Fig. 2 Parameterization nodes mapped on the aerofoil, courtesy[10]
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Fig. 3 Morphing nodes placed to accommodate geometrical constraints.
Courtesy of [10]

The parameterization has to satisfy agreed geometric constraints in
order to generate feasible candidates at any design vector. The defined
geometrical constraints for 1.1 test case are the following:

o Aerofoil maximum thickness ratio

o Aerofoil thickness ratio at 0.80c

e Leading edge radius

The control points have been distributed to be able to handle these
constraints - see fig 3.

Base on the parameterized geometry another tool is deployed to
morph the computational grid accordingly. Internal Edge morphing rou-
tine is used by VUT for this purpose. The initial and resultant meshes
are depicted on figure 4.

Fig. 4 Computational mesh prior and after morphing (example)

NUMERICAL SETUP

Boundary conditions

Within AG52 Task 1, a two-objective constrained problem has been
defined. The design point 1 and design point 2 are defined by test
cases 9 and 10 respectively as measured by [4]. The operating condi-
tions are slightly modified to take into account the measurement speci-
fics and are defined as follows:

DP1 DP2
Reynolds number 6500000 6200000
Mach number 0.734 0.754
Target cL 0.8000 0.7430

Table 1 Design point parameters
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Target cL was used instead of fixed angle of attack in order to facilitate
CFD code cross validation under controlled condtions.

The free stream conditions are modelled by circular far-field boundary
condition. The airfoil itself is modelled by no slip wall boundary condition.

GRID

The computational grid is being shared among the partners in order
to reduce the number of uncertainties within the workflow. However,
both structured and unstructured grids are deployed based on the part-
ners' CFD code preferences.

VUT has deployed the common unstructured grid as this is required
by the FOI Edge code. The grid has been provided in DLR Tau format
and converted to native format by internal Edge routine (tau2ffa).

The parameters of the grid are as follows:

Type # points | # SUTTACe | 4 olements | # Surface
points elements
Unstructured | 185.364 772 245618 384

Table 2 Computational grid parameters

The immediate surroundings of the airfoil are visible in figure 5:

Fig. 5 Computational grid, courtesy[10]
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CFD CODE

The flow equations have been solved in the frame of FOI Edge.
It features Navier-Stokes solver, central difference unstructured finite
volume scheme, 2nd and 4th order artificial viscosity, 4 level full multi
grid. Turbulence models deployed for DP1 and DP2 are Spallart-All-
maras and Menter SST respectively.

Fig. 6 shows pressure distributions for both DP1 and DP2 cases
as submitted by the consortium members in the frame of CFD code
cross-validation initiative.
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Fig. 6 Pressure distribution comparison among partner, courtesy [1]
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rae.bedg —> ed ge_run— ree. bres —>

Edge Volume
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Fig. 7: Overall workflow scheme

The differences encountered in DP1 are within reasonable margins.
However DP2 shows a higher sensitivity with respect to the CFD solver
used by each partner. In addition, for this design point, some partners
found difficulties to achieve good convergence (at least reasonable
for optimization purposes) using a Menter SST turbulence model [1].
VUT results are among the closest to the measurement data both in
qualitative and quantitative terms.

SURROGATE MODELLING

All surrogate modelling has been performed in the frame of Surroga-
te Modelling toolbox for Matlab [8]. The toolbox features rich database
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Fig. 8 Metamodel performance for 70 sample database

of Design-Of-Experiment methods, surrogate models as well as routi-
nes for their hyperparameter optimization. It is also fully user-extensi-
ble, so that further models and methods can be included if needed. In
the course of described work only native routines have been exploited.
The SUMO environment enabled promt evaluation of different setups
with respect to given constraints. It acts as the top level logic, comman-
ding purpose written driving scripts that adapt it to the lower levels of
the morphing and simulation workflow as depicted in figure 7.
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Fig. 9 Metamodel performance for different database sizes



TRANSFER - VZLU

RESULTS

In order to select most appropriate surrogate modelling approach,
several model types were tested. Among the implemented models the
following ones were selected for performance study based on initial
screening and performance evaluation:

e Kriging

e Radial Basis Function

o Artificial Neural Networks - various implementations

To evaluate their performance, models have been optimized and
trained on databases of different sizes (70, 140, 280 and 560 samples;
the 70 sample option being the basic database for consideration within
case 1.1) with different time limitations for the hyperparameter optimi-
zation and training (15, 45 and 120 minutes respectively). Each option
from this 12 combinations has been evaluated 8 times and statistically
processed. In total, 96 surrogate models have been built. Mean Squa-
re Error of the 10-fold cross validation procedure has been selected as
a performance metric [9]. The results can be seen in figure 8 and 9.

Radial Basis Function was not capable of converging at all in case of
the smaller sample databases and was therefore deemed not fit to be
deployed during the highly database size constrained AG52 activities.
Even on bigger databases, the RBF metamodel performed inferior to
its two contestants.

Kriging surrogate model performs notably inferior to ANN on smaller
databases, however becomes a viable option once the size of the da-
tabase increases (in this case the model started to perform once the
database size was 20 times the number of design variables, though
more detailed research is needed to identify the margin precisely).

Artificial Neural Networs proved to be best all-round performer for
this test case, their implementations varying only slightly in performan-
ce. Therefore, for the given constraint of 70 evaluations of the objecti-
ve function, the Artificial Neural Network surrogate model builder has
been selected as the most adequate due to consistently low 10-fold
cross-validation scoring during the tests.

CONCLUSION

Based on the given geometry, constraints and surrogate model pa-
rameters, the most appropriate model has been selected by VUT to
be deployed during the Garteur AG52 Task 1 activities. The selected
model is Multilayer perceptron feed forward artificial neural network
with topology optimized by evolutionary algorithm in the frame of
SUMO toolbox.

Optimization based on this surrogate model as well as comparison
with other strategies is subject to ongoing research within the Gar-
teur Action Group 52 and will be published in due course.
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Vyuziti geometricke parametrizace pro popis

geometrie letounu

Ing. Ivan Dofek

V ¢lanku je popsano vyuziti geometrické parametrizace pro definovani geometrie profilu a zavedeni

lokalni deformace. Parametrizace je otestovana v optimalizaéni uloze s vyuzitim evoluéniho algoritmu.

uvoD

Né&které z metod parametrizace aplikovanych v letectvi vyuzivaji
pro definici a fizeni tvaru geometrickych parametr(i a byvaji oznaco-
vany jako geometricka parametrizace. U leteckého profilu mezi tyto
parametry patfi polomér nabézné hrany, poloha a hodnota maximalini
tloustky, uhel a tioustka odtokové hrany. Dal$i ¢4sti letounu mohou byt
definovany aplikaci distribuce parametrického tvaru profilu v uréitém
sméru nebo podél kfivky. Mezi tyto Casti letounu patfi kfidlo, vodorov-
né a svislé ocasni plochy, list vrtule a dalsi. Zavedenim distribuce Fidi-
cich parametrd do optimalizaéniho procesu vznika moznost definovat
a ménit tvar ¢asti letounu jen v urgité oblasti a zvy3it tak moZnost najit
vyhodn&jSi feSeni optimalizované geometrie.

GEOMETRICKA PARAMETRIZACE PRO POPIS
TVARU PROFILU

ViyuZiti a modifikace geometrické parametrizace pro popis letec-
kého profilu vychazi z metody pro parametrizaci profili PARSEC
[1]. Parametricky model je definovén fidicimi parametry, které vyja-
dfuji hodnoty geometrickych parametrd polynomu rov.(1.) nebo jeho
derivaci. Na rozdil od metody PARSEC jsou horni a spodni povrch
na sobé nezavislé, coZ znamend, ze zména hodnoty fidiciho parame-
tru na horni strané neovlivni tvar profilu na spodni strané a obracené.
Ve shodé s metodou PARSEC patfi mezi zakladni fidici parametry
polomér ndbézné hrany rle, poloha maximalni tloustky xm, maximaini
tloustka ym v bodé xm, prvni derivace y'm v bodé xm, ktera je nulova
a druhd derivace y'm v bod& xm. Polomé&r nab&zné hrany je pro horni
a spodni povrchu vyjadien dvéma parametry. Definice odtokové hrany
se od metody PARSEC 1i8i v zachovéani nezavislosti horniho a dolniho
povrchu. Poloha odtokové hrany je oznagena xte = 1 a ma hodnotu
yte, prvni derivace v tomto bodé je y’te. Vztah rov.(1.) pro popis horni-
ho nebo spodniho povrchu ma dvé zékladni &asti. Prvni ¢ast predsta-
vuje €len s exponentem %2 nad proménnou x koeficientem a00, ktery
ovliviiuje polomér nabézné hrany profilu.

Druha &ast polynomu rov.(2.) vyjadfuje funkci, ktera urCuje stupefi
polynomu, ovliviiuje pocet fidicich parametrd a schopnost reprezen-
tovat r(izné tvary profilli.

Viztah pouzity pro popis horni nebo dolni strany profilu je
rov.(1.)

f()=a, Vx+f,(x)

Druha ¢ast vzorce pouZitd pro popis horni nebo dolni strany profilu
rov.(2.)

fp(x):am Xtay X +ag X +..+a, x"

Parametricky model profilu s moznosti lokalni deformace povr-
chu na intervalu LE - xm nebo xm - TE

V bodé polohy maximélni tloustky na horni nebo spodni strané je
vyuZit parametr druhé a tfeti derivace. V tomto bodé napojenim poly-
nomu spojité s druhou derivaci mdze byt ménéna geometrie nezavisle
v intervalu LE - xm nebo xm - TE. Profil je popsan na kazdé strané
dvéma polynomy podle obrézku 1. V bodé polohy maximalni tioust-
ky jsou polynomy na sebe spojité napojeny se svou druhou derivaci.
Do stejného bodu je zavedena teti derivace, coz umoziuje v bodé
polohy maximalini tloustky nezavisle ménit geometrii.

hormi strana
e
N_.—-—-—'—""/Fr 1‘,.-;
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Obr. 1 RozlozZeni fidicich parametrt
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Zména prvni derivace a tloustky v oblasti odtokové hrany neovlivni ge-
ometrii profilu mezi ndb&znou hranou a bodem polohy maximaini tloustky.
Soucasné zména poloméru ndb&zné hrany neovlivni geometrii za bodem
polohy maximalni tloustky. Pro tento zplisob parametrizace je pouZzitelny
polynom minimalné 6. a vy$8iho stupné a to s ohledem na zavedeni para-
metru y”"’m do bodu xm na horni nebo dolni povrch. S vyuZitim polynomd
vy3$iho stupné mize byt zvySen pocet Fidicich parametr(i na intervalech
LE - xma TE - xm. V tabulce 1. je uveden prehled fidicich parametri pro
profil s polynomem 6. stupné.

OPTIMALIZACE TVARU PROFILU S VYUZITIM
EVOLUCNIHO ALGORITMU SOMA

Z&kladem optimalizacniho prostfedni je programova implementace
algoritmu SOMA v programovacim jazyce Python a vyuZiti numerickych
knihoven NumPy, SciPy a PyLab. Programovaci jazyk Python byl vybran
pfedevsim pro snadné ovladani a mnoZstvi dostupné literatury. Algoritmus
SOMA (Samo Organizujici se Migracni Algoritmus) je podrobné popsan
v literatufe [1]. Jeho vznik se datuje do roku 1999. Algoritmus SOMA se
fadi mezi evoluéni algoritmy, ale stejné je mozné jej zafadit mezi hejnové
algoritmy [1]. Je zaloZen na kooperativnim prohledavani prostoru, podob-
né chovani je mozné najit v pfirodé mezi mravenci a véelami. Z&kladni
myslenkou algoritmu SOMA je kooperace nékolika jedincl pfi pinéni spo-
le¢ného ukolu.

Optimalizaéni prostiedni algoritmu SOMA

Optimalizaéni prostfedi je slozeno ze tfi zakladnich &asti. Prvni East
tvofi geometricky parametricky model profilu, ktery je fizen nékolika para-
metry. Druhou ¢&sti je evoluni algoritmus SOMA. Posledni ¢asti je pro-
gram pro vypocet geometrickych charakteristik profil. VSechny tfi ¢asti
jsou fizeny a implementovany do fidiciho prostfedi vytvofeného v pro-
gramovacim jazyku Python. Toto prostfedi zprostfedkovava komunikaci
mezi generatorem leteckych profild, optimalizaénim algoritmem SOMA
a programem XFOIL. Obsahem komunikace mezi tfemi zakladnimi sloz-
kami optimalizaCniho prostfedi jsou parametry definujici tvar profilu, data

Blok_DO

nastaveni programu XFOIL a vysledky aerodynamické analyzy. Optimali-
zatni smycka béZi v prostfedi Linux.

Ovléadaci parametry algoritmu SOMA

Z&kladni verze algoritmu SOMA je fizena sedmi parametry podle litera-
tury [1], stejnym poctem parametr( je fizena i programova implementace.
Ridici parametry se déli na Fidici a ukongovaci. Ridici parametry ovliviiuji
pfedevsim vypoCetni naroCnost a kvalitu vztahu optimalizaéniho algorit-
mu ve vztahu k Ucelové funkci. UkonCovaci parametry ovliviiuji zastaveni
béhu optimalizace za pfedpokladu splnéni pfedem zadanych kritérii. Blo-
kové schéma

Oznaceni Fidicich parametr(i a nékteré Easti textu jsou pfimo pre-
vzaty z literatury [1].

PathLength - podle literatury [1] parametr urCuje, jak daleko se po-
hybuijici se jedinec zastavi od leadera. Pro Siroké spektrum problém{
se doporucuje hodnota PathLength = 3 Step — parametr urCuje podet
zastaveni a vyhodnoceni Ucelové funkce smér k leaderovi. PRT - pa-
rametr oznaCuje perturbaci. Doporuéena hodnota je 0.1. D — parame-
tr uréuje dimenzi feSeného problému. Migrace - ma stejny vyznam
na parametr populace napf. u genetickych algoritm(. Udava pocet ob-
rozeni. MinDiv — zastavovaci parametr, ktery je definovan jako nejvys-
§i pfipustny rozdil nejhorsiho a nejlepSiho jedince v aktualni populaci.
Je-li rozdil hodnot U¢elovych funkci nejhordiho a nejlepsiho jedince pro
ritmu. Zastaveni béhu algoritmu SOMA — pro zastaveni optimalizace
muze byt pouzit parametr MinDiv a nebo dosazeni parametru Migrace.
Hodnota parametru MinDiv mize byt béhem optimalizace kdykoliv ma-
nualné zménéna a tim dojde k zastaveni b&hu programu.

Nejprve je vygenerovana poCateéni populace, tzv. nulta populace.
Generovani jedincl nulté populace probiha s vyuzitim parametrické-
ho generatoru tvaru profilu. Ten mGZe byt nastaven podle pozadavkd
a cili optimalizace. Rovnéz mohou byt nastaveny rizné poéty fidicich
parametr(. Generovani profilli probiha tak dlouho, dokud neni vygene-
rovana celd nulta populace.

Pfi generovani populace miZe byt pocet jedincl vétsi, nez je defino-
vano parametrem PopSize. Do populace mohou
byt pfidany nékteré profily se znamym tvarem
a aerodynamickymi charakteristikami. Po vyhod-

Pathlength € :{],5]. v _hranicich _ pro _viechny _ parametry _ .l.'f_"' A

'

Vinp : N, Migrations , PopSize =2, PRT € [f],l ]. Stepe (0] ]. Minliv e |:H.]].

{io)
X r

noceni hodnot ucelové funkce v nulté populaci je
stanoven vedouci jedinec, tzv. leader. Po dokon-
¢eni b&hu nulté populace a stanoveni leadera

jsou zapoCata jednotliva migraéni kola.

Blok_01 . . -
B&hem migrace a generovani PRTVektoru
(Wi < PopSizeaWj < N:x s Migrions = X4 F m:m‘l[ﬂ,l]-{.r',""':' —.1."”"'} mize dojit k vygenerovani nevhodného tvaru
Inicializace : i ! ! ! ) O . . .
i= {]..3......M|"Hrﬁ'ﬁf}il.'|'}..j = {l.z......a"\'r}..ﬂ'ﬁ,i,’?'i:iﬂlﬂ.l'f.i=ﬂ... r'u.rrf.‘,[[hl]e [U'.I] profllq nebo prel,(rocem, hramc. v tefh,to prlpa’
- i dech je generovan novy profil a spoCitdna nova
Blok_02 hodpotg ucelové funkpe pro novy tvar profilu.
Optimalizacni proces je opakovan stale dokola,
Cradek 0[While....Migrations < Migrations dokud neni dosazeno maximéiniho poctu iterac-
Fidek_1 While....1 < PathLength nich’ cykld ,ntlelbo neni dosazeno predem stano-
tidek 2 if .ind | <PRT.....pak... PRTVector = 1....else...0, j=1,..N|  VENVchkrtéril
fidek 3 | i < PopSize] 14" = x{%., + (v - 5%, )}t - PRTVector, ALGORITMUS SOMA
fidek_4 St )= if e f e ) e, ) etsen o f (6,,) Tabulka 1. reprezentuje zakladni strukturu al-
fidek_5 r=1+ Step goritmu SOMA rozdélenou do tfi zakladnich blo-
Fidek_6 Migrations = Migrations + | k: Blok_00 - fidici pa.ram.et.ry.alg(?rltm}l, S(‘:,)MA’
: . Blok_01 - reprezentuje inicializaci po¢étecniho

Tab. 1 Blokové schéma algoritmu SOMA

feSeni a vytvofeni startovaciho leadera, Blok_02
reprezentuje samotné jadro algoritmu SOMA.
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V Blok_00 konstanta N...vyjadfuje pocet jedincl, Migrations...pocet
migraci, PopSize...velikost populace, PRT...konstanta, podle které
je ovlivnéno generovani PRTVektoru, Step...velikost skoku jedince,
PathLength...velikost celkového pohybu jedince, MinDiv...zastavova-
ci parametr.

Cast Blok_01 je inicializovano fedeni vytvofenim tzv. 0-t¢ populace.
V rozsahu omezeni a nastaveni parametrli je vygenerovano feseni 0-té
populace. Z pocate¢niho fedeni je vybran nejlepsi ¢len populace — z to-
hoto nejlepSiho ¢lenu je vytvoren leader pro prvni migraci. Po dokonceni
béhu 0-té migrace a vybéru leadera populace je zapoCat béh hlavni Easti
algoritmu zaloZeného na principu SOMA.

Pfi jedné migraci probihaji pfes vSechny ¢leny populace pohyb jedin-
ce v rozsahu parametru Step, tzv. ,skoky“ literatura [1], aZ do dosazeni
hodnoty parametru PathLength smérem k aktuélnimu leaderovy. Pohyb
aktualniho jedince je popsan v tabulce 1 Blok_02 mezi Fadek _1 - Fadek _5.
Pred kaZdym skokem je generovan novy PRTVektor podle tabulky 14
Blok_02 fadek_2. Po vygenerovani PRTVektoru je vygenerovan novy bod
podie fadku_3, kde x",,, predstavuje aktuaini pozici jedince, x,; le-
adera pro aktualni migraci. Za pfedpokladu, Ze by mélo dojit k pfekrogeni
hranic, je vygenerovano nové fedeni v rozsahu omezeni. Nasleduje po-
rovnani hodnoty Ucelové funkce aktualniho leadera - fadek 4 a nového
feSeni reprezentovaného skokem aktuélniho jedince. Za pfedpokladu,
kdy je hodnota Ucelové funkce nového feSeni lepsi nez hodnota Ugelové
funkce aktuélniho jedince, je aktualni jedinec nahrazen novym feSenim.
Na fadku_5 dojde k navy3eni velikosti posunu o parametr Step.

OPTIMALIZACE PROFILU S VYUZITIM GEOMET-
RICKE PARAMETRIZACE A LOKALNi DEFORMACE

Parametricky model umoZiiuje deformace povrchu profilu nezavisle
vintervalech LE - xm a xm - TE na horni i dolni strané pfi zachovéani spoji-
té druhé derivace v bodé xm. Modelové podminky pouzité pfi optimalizaci
leteckého profilu vychazi z testovaciho pfipadu popsaného v literatufe [3].
Tyto podminky odpovidaji aplikaci profilu na malém dopravnim letounu.
Hlavnim cilem optimalizace bylo najit vhodngjsi feSeni profilu MS317
aproximovaného polynomem 6. stupné pro cestovni reZim a pfipadné
dal$i rezimy. Optimalizace profilu byla provedena pro tfi rizné letové re-
Zimy: cestovni, manévrovaci a vzletovy. V kaZdém rezimu byla zavedena
kritéria a omezeni, ktera vychazela z geometrickych a aerodynamickych
vlastnosti profilu MS317 aproximovaného polynomem 6. stupné. Do opti-
malizaéni dlohy byla zavedena konstrukéni omezeni. Tato omezeni byla
reprezentovana polohou a velikosti maximalni tloustky profilu. Maximalni
tloustka je 17%. Zavedeni konstrukCnich kritérii vyjadfuje umisténi profilu
v misté, kde neni mozné ménit polohu a velikost maximaini tloustky profi-
lu. TlouStka odtokové hrany byla shodna s tloustkou aproximace.

Postup optimalizace

U kazdé optimalizatni dlohy bylo provedeno nékolik opakovéa-
ni s cilem najit nejvhodnéjsi nastaveni parametr( algoritmu SOMA,
omezeni a nastaveni U¢elové funkce. Soucasti nulté populace byla
i aproximace profilu MS317 polynomem 6. stupné, kdy byla kritéria
piblizné o 1% snizena, aby doslo k zafazeni algoritmu do feSeni. Pfi
pfekrogeni kritéria odporu doSlo k pficteni hodnoty rozdilu omezeni
a aktualni hodnoty souéinitele odporu pro konkrétni letovy reZim k hod-
noté ucelové funkce. BEhem optimalizace byly testovany riizné hodnoty
vah w1 a w2 v rozmezi hodnot 0.2 - 1.5. Jako nejvhodnéjSi nastaveni
vah vy3ly hodnoty kolem hodnot w1 = 0.7 aw2 = 0.9. U kazdé z Uloh
byly ménény hodnoty nékterych omezeni, byly ménény i nékteré fidici
parametry algoritmu SOMA. Optimalizaéni Ulohy jsou oznageny pfi-
pad_01, pfipad_02. U optimaliza¢nich tloh byl postupné zvySovan podet
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aktivnich fidicich parametrd a sledovan jejich vliv na dosazené vysledky.
U posledni optimalizacni dlohy byla zpfisnéna omezeni klopivého mo-
mentu pro cestovni i manévrovaci rezim. Nastaveni fidicich parametr(
vychazelo z optimalizaéni lohy pfipad_02. U této ulohy byl sledovan.

V prvni testovaci Uloze pfipad_01 byly aktivni pouze parametry 4
parametry, které umoZniuji lokélni deformaci: y”'m_le_top, y""'m_te_
top, y"'m_le_bot, y""'m_te_bot. Béhem optimalizace byla nastavena
hodnota klopivého momentu pro cestovni, manévrovaci i vzletovy re-
Zim na hodnotu -0.1, coz pfedstavuje oproti cestovnimu a manévro-
vacimu rezimu zménu pfiblizné 7% resp. 1%. Tato hodnota nesméla
byt béhem optimalizace pfekrocena. Omezeni fidicich parametrd bylo
nastaveno tak, aby nedoslo k zastaveni na hranici pro Zzadny z fidicich
parametri s ohledem napf. na podminku ytop > ybot. Z pfedpokladu,
kdy byl u nalezeného nejlepsiho feSeni néjaky z fidicich parametr(i
totozny s omezenim, bylo omezeni pfenastaveno a optimalizace se
opakovala. Pfi generovani nulté pozice bylo pouZito i nalezené nej-
lepSi feSeni. B&hem optimalizace pro pfipad_01 se nepodafilo najit
vhodnéjsi feSeni, neZ je uvedeno na obrazcich 3,5 v porovani s apro-
ximaci profilu MS317 polynomem 6. stupné, viz. obrazek 2. K zlepSeni
hodnoty odporu do3lo pouze v cestovnim reZimu. V cestovnim rezimu
bylo dosaZeno zlepSeni hodnoty odporu pfiblizné o 5% oproti hodnoté
aproximaci profilu MS317 polynomem 6. stupné&, ale do3lo k mirnému
zhor8eni hodnoty klopivého momentu. Bé&hem optimalizace se po-
dafilo splnit vSechna kritéria i omezeniDal$i optimalizaCni pfipad ma
oznaceni pfipad_02. BEhem optimalizace byly aktivni nésledujici fidi-
ci parametry: a0_top, y"'m_top, y""'m_le_top, y""'m_te_top, y'te_top,
a0_bot, y"'m_bot, y"'m_le_bot, y"'m_te_bot, y'te_top. Mezni hodno-
ta soucinitele klopivého momentu byla ponechana. Ostatni omezeni,
kritéria i cile byly ponechany ve shodé s pfipadem_01. V cestovnim
rezimu bylo dosaZeno zlep3eni hodnoty odporu pfiblizné o 10% opro-
ti hodnoté aproximaci profilu MS317 polynomem 6. stupné. Vysledky
jsou zobrazeny na obrazcich 4,6.

Modelové podminky

Jsou rozdélené do tfi letovych rezimu podle literatury [3] na cestov-
ni, manévrovy a vzletovy.

Cestovni rezim Hlavnim cilem v cestovnim rezimu byla optimalizace
odporu a zachovani souéinitele klopivého momentu. Cestovni reZim
byl definovan pro Reynoldsovo Re 10 000 000 a Machovo &islo Ma
0.35. V turbulentnim reZimu byl parametr Xtr/c z programu XFOIL na-
staven na 0.05 pro horni i dolni povrch. Pro laminarni reZim byl para-
metr Xtr/c ponechan na hodnoté 1. Stejné nastaveni bylo pouZito i pro
manévrovaci a vzletovy rezim. Modelové podminky cestovniho rezimu
Reynoldsovo Cislo Re 10 000 000 Machovo ¢islo Ma 0.35 Soucinitel
vztlaku cl 0.35. Kritéria: cd pro laminérni reZim cd_opt_cl=0.35_la-
minar < cd_aprox_MS317_cl=0.35_laminar. Omezeni: hodnota cd
pro turbulentni rezim cd_opt_cl=0.35_turbulent < cd_aprox_MS317_
cl=0.35_turbulent soucinitel klopivého momentu pro laminarni rezim
cm_opt_cl=0.35_laminar = -0.1 soucinitel klopivého momentu pro tur-
bulentni reZim cm_opt_cl=0.35_turbulent = -0.1. Vzletovy reZim: Vzle-
tovy reZim byl definovan Machovym &islem Ma = 0.1 a Reynoldsovym
Cislem Re = 4000000. U vzletového rezimu nesmélo dojit k poklesu
soucinitele vztlaku pod cl = 2.0, pfekro€eni hodnoty odporu a klopi-
vého momentu pro odpovidajici soucinitel vztlaku aproximaci profilu
MS317 polynomem 6. stupné. Modelové podminky vzletového rezimu:
Machovo €islo M = 0.1, Reynoldsovo €islo Re = 4000000, Soucinitel
vztlaku cl = 2.0, omezeni: cd_opt_cl=2.0 < cd_aprox_MS317_cl=2.0
cm_opt_cl=2.0 = -0.1. Manévrovaci reZim - podle literatury [3] i podle
zkuSenosti ziskanych pfi optimalizaci profill s vyuzitim geometrické
parametrizace byla pfidana minimalizace odporu pfi vy$8im souciniteli
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vztlaku cl = 0.85 s ohledem na moZnost ovlivnéni vyslednych vlastnos-
ti polary pfilisSnym narGstem hodnot odporu pfi zvySovani hodnot vztla-
ku. Podle literatury [6] byl reZzim oznacen jako manévrovaci. Modelové
podminky manévrovaciho reZimu: Reynoldsovo Cislo Re = 10000000,
Machovo ¢islo M = 0.35, Souéinitel vztlaku cl = 0.85, Kritéria: cd_opt_
¢l=0.85_ < cd_aprox_MS317_cl=0.85, Omezeni: cm_cl=0.85 = -0.1

Ugelova funkce

Do ucelové funkce byl zahrnut cestovni reZim a manévrovy rezim. U
ostatnich kritérii v rznych rezimech nesmél mit hodnoceny profil horsi
vlastnosti neZ vychozi aproximace profilu MS317 parametrickym mo-
delem uréenym 8. fidicimi parametry na horni a 8 fidicimi parametry
na spodni strané povrchu. Tvar Ucelové funkce vychazi z literatury [3].
Na obou reZimech je minimalizovéan vazeny soucinitel odporu.

rov.(3.)

F

ot +w,-c

=W, -C
1°Ca 1,

1=0.4 d_1 =085

U I EFDIL
¥
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ZAVER

Pi aplikaci samotnych lokélnich deformaci se podafilo dosahnout pou-
ze malého sniZeni odporu v cestovnim rezimu. Aktivaci dalSich Fidicich
parametri se podafilo dosahnout pozitivnéjsich vysledkl se zachovanim
konstrukénich kritérii. Ve druhém optimalizacnim pfipadé bylo dosazeno
snizeni hodnoty odporu v cestovnim reZimu o 10%. Dal3i aplikaci para-
metrického modelu s moZnosti nezavislych deformaci na intervalu LE —
xm a xm - TE je mozné predpokladat pouziti parametrického modelu v
transsonické oblasti pfi optimalizaci profilli a ovliviiovani vzniku razovych
vin. Dal8i moznou aplikaci pfedstavuje analyza leteckych profili Sirokém
spektru letovych rezimd s ohledem na moznost deformovat jen urcitou
¢ast profilu popf. doplnéni profilu o dalSi moznosti lokalni deformace.
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Obr. 2 Aproximace profilu MS317
polynomem 6. stupné

Obr. 3 Vysledky pro optimalizaci
profilu s 4 aktivnimi parametry
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Obr. 4 Vysledky pro optimalizaci
profilu s 10 aktivnimi parametry

Obr. 5 Vysledky pro optimalizaci
profilu s 4 aktivnimi parametry

Obr. 6 Vysledky pro optimalizaci
profilu s 4 aktivnimi parametry



