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II1. védecko-technicky seminar

Dne 3. fijna 2006 se ve VZLU konal III. védecko-technicky seminaf na téma ,,Numerické
modelovani proudéni v leteckych aplikacich®. Byl to jiz tfeti seminaf, ktery VZLU potada

v ramci akcei véda, vyzkum a vyvoj v leteckém primyslu. Jednodenniho seminéie se u¢astnilo
49 specialisti a bylo pfedneseno 15 referath pracovnikl vyzkumu a vyvoje z nékolika
instituci a firem: Aero Vodochody, a. s.; AV CR, Ustav termomechaniky; CVUT; Evektor,
spol.sr. 0.; Skoda Power, a. s.; Skoda Auto, a. s.; MFF UK Praha; VUT Brno a samoziejme
z hostitelského VZLU, a. s.

Piednasky ze seminafe jsou obsazeny v tomto elektronickém sborniku. Ptilohu sborniku tvoii
prispévky psané ptivodné pro seminaf, které se ale nedostaly do programu z diivodu omezené
doby konani.

Obsah sborniku

3 Simulace proudéni jako efektivni nastroj pri vyvoji malého dopravniho letounu
Z. Ancik

8 Vyuziti Fluentu ve spole¢nosti Aero Vodochody
J. Hnizdil

23 Numerické a experimentalni vySetfovani proudéni na leteckych profilech

s prostiedky pro zvySeni vztlaku a odporu
N. Souckova, L. Popelka, M. Matéjka

30 CFD optimalizace transsonické konfigurace velkokapacitniho dopravniho
letounu
R. Popela, Z. Hrncir

45 Matematické modelovani odporovych charakteristik leteckych profili
s prirozenym a fizenym prechodem do turbulence
L. Popelka

48 Aerodynamicka optimalizace symetrického turbulentniho profilu pro ocasni
plochy malych dopravnich letouni multikriterialnim mikrogenetickym
algoritmem
A. Sz6llos, P. Berak, J. Hajek

55 Uziti parametrizace PARSEC pri optimalizaci aerodynamickych profili

J. Hajek

62 Jednoduché metody optimalizace profila kiidel
K. Filakovsky, J. Friedl

79 Interakce proudici tekutiny a leteckého profilu

M. Feistauer, J. Horacek, P. Svacek



85

3D stacionarni vypocty aerodynamickych charakteristik kiidla s klapkou
P. Vrchota

93 Numericka simulace a experimentalni ovéreni proudéni v radialni turbinové
lopatkové mrizi
M. Stastny, R. Valenta, M. Babadk
103  Numerické reSeni transsonického obtékani profilu kridla
P. Furmanek, J. Fiirst, J. Horacek, K. Kozel
110  Vyvoj numerické metody pro FeSeni transsonického proudéni v lopatkovych
mfrizZich
P. Straka, P. Safarik
131  Numerické modelovani pri navrhu stupné s parcialnim privodem pary
L. Taj¢, L. Bednar, J. Polansky
139  Turbulentni proudéni v blizkosti stény
Z. Janour
Priloha
151  Vypocet indukovaného odporu kridla s nastavci na koncich programem CMARC
P. Berak, P. Vrchota
161 Implicitni metoda pro FeSeni obtékani profila kridel
J. Fiirst
168 Parametricky format pro popis geometrie letounu
M. Golda, M. Proks
177 Konstrukce okrajovych podminek pro metodu kone¢nych objemi v CFD
M. Kyncl, J. Felcman, J. Pelant
186  Mechanika letu — odezva letounu na poryv
M. Proks
191  Vypocet tvaru leteckého profilu pomoci kontraktivniho operatoru
J. Simdk, J. Pelant
198  Generovani 2D siti pomoci GMSH
N. Zizkovsky
203 Nova zemni deska s tenzometrickou vahou pro aerodynamicky tunel VZLU

3mLSWT
1. Sedlar



Simulace proudéni jako efektivni nastroj pri vyvoji
malého dopravniho letounu

Ing. Zdenék Ancik / EVEKTOR, spol. s.r.o.

Prispévek hodnoti pouziti metod simulace proudéni p¥i vyvoji letounu EV-55 na nékolika

prikladech. Souc¢asné se snazi ukazat na oblasti, kterymi je tfeba se zabyvat v nejblizsi dobé.

Uvod

Pocitatova simulace proudéni se v soucasné dob¢ stala vyznamnym ndéstrojem pii navrhu a vyvoji
malych dopravnich letadel. Rozsah nasazeni téchto metod neustdle roste piedevsim diky
modely, fesit naro¢né tlohy a aplikovat moderni optimaliza¢ni algoritmy. Da se ocekavat, ze tento
trend bude pokracovat a vyuziti CFD metod poroste a teoreticky nebrani nic tomu, aby v budoucnu
byly tyto metody hlavnim prostfedkem pro analyzy letovych vlastnosti, vykont a stanoveni zatizeni
letounu. To je samoziejmé lakavé, protoze to mize znamenat redukci kritického rozsahu znalosti
potifebnych pro provadéni kvalifikovanych analyz v oblasti acrodynamiky a moznost vyuziti méné
kvalifikovanych pracovnikil pro rutinni pfipravné prace.

V soucasné dobé je vSak navrh malého dopravniho letounu zaloZzen na klasickych
vypocetnich metodach a CFD metody ¢aste¢né nahrazuji nebo doplituji semiempirické metody a
meéfeni v aerodynamickém tunelu. Limitujicimi faktory vétSiho rozSifeni je v soucasné dobé
piesnost vypoctu odporovych charakteristik a pribéhu odtrzeni na nosnych a stabilizanich
plochach, Casova naroCnost vypoctl, pomérné vysokd cena software, ndvaznost na analyzy
kritickych ptipadu zatizeni, pritkaznost vysledki atd.

Cilem tohoto ¢lanku vSak neni prognoza rozvoje vyuziti CFD metod, ale bilance soucasné¢ho
vyuziti pocitacové simulace proudéni pii vyvoji letounu EV-55 a upozornéni na okruhy problémii,
jez by bylo mozné¢ a efektivni fesit pomoci CFD metod v nejblizsi dobé.

Vzhledem ke kapacitnim moZnostem oddéleni vypocth firmy Evektor v oblasti
aerodynamiky je vétSina CFD vypoctl provadéna ve spolupraci s Leteckym tstavem VUT v Brné
(LU) a Vyzkumnym a zkuSebnim leteckym ustavem (VZLU). Tato forma spoluprace ma uréitou
analogii s méfenim v aerodynamickém tunelu a dlouhodobé ovéfené rozdéleni kompetenci se
ukazuje jako velmi efektivni i v oblasti CFD vypocti.

Aktualné FeSené tlohy:

Optimalizace tvaru a polohy vztlakové klapky

Cilem optimalizace vztlakové klapky bylo dosazeni maximalniho poméru vztlaku a odporu ve
vzletové konfiguraci a maximalniho soucinitele vztlaku v pfistdvaci konfiguraci. Navrh tvaru
klapky a zavétrani byl proveden v Evektoru ve spolupraci s VZLU. Tvar samotné klapky byl
vyhlazen pouzitim programu XFOIL. Poté provedl LU CFD analyzu vlivu tvaru zavétrani, tvaru
horniho povrchu nosové ¢asti klapky a predevsim polohy klapky na sledované parametry. Vysledky
CFD analyz byly také pouzity pro ptredbézny pevnostni navrh klapky a jejiho ovladaciho
mechanismu. Perspektivni geometrické konfigurace a polohy klapky byly pak méfeny ve VZLU
v aerodynamickém tunelu na profilu o relativni tloustce 16%, ktery vznikl linedrni interpolaci
profilu LS(1)-0417MOD a MS(1)-0313. Diky vizualizaci proudéni pocitacovou simulaci bylo
odhaleno, ze pfi velkych vychylkach klapek dochazi k odtrzeni na hornim povrchu klapky prave pti
mensich uhlech nabéhu. Pti vétSich thlech nabéhu se proud ke klapce opét ptimkne. Tento jev 1ze
vyznamné ovlivnit polohou klapky vii¢i odtokové hrané¢ pevné Casti profilu. Na obrazku 1 a 2 lze
srovnat obtékani klapky pii tthlu ndbéhu 2°a 73.5°.
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Obr. 1 Obtékani klapky o= 2° Obr. 2 Obtékani klapky o= 13.5°
Optimalizace mistni aerodynamiky

Reseni lokalni aerodynamiky je v soucasné dobé vyznamnou oblasti aplikace CFD metod, ktera
mutize mit velmi pifiznivy vliv na aerodynamickou ucinnost letecké konstrukce. Aerodynamicky
zjevné vyhodné feseni prechodovych krytl, podvozkovych gondol, motorovych gondol atd. ¢asto
narazi na konstrukéni komplikace a konstruktéii nejsou ochotni toto feSeni bez presvédcivych
argument pfijmout. Pravé vysledky analyzy proudéni je casto donuti respektovat pozadavky
aerodynamiky a upravit konstrukci tak, aby obtékani dané ¢asti letounu bylo pfijatelné. Vzhledem
k tomu, ze nelze zanedbat ovlivnéni jednotlivych ¢asti letounu, byla optimalizace mistni
aerodynamiky provadéna na modelu celého letounu, ptesnéji jeho jedné poloviny. Piedpoklada se,
ze finalni vypocet bude proveden i s vlivem vrtulového proudu tak, Ze do roviny disku vrtule budou
zavedeny rychlosti indukované vrtuli. Na obr. 3 a 4 Ize vidét Gpravy tvaru podvozkové a motorové
gondoly na zakladé CFD analyz.

Obr. 3 Piivodni reseni Obr. 4 Upravené gondoly

Vypocet velikosti pokryti nabéinych hran odlediiovacim systémem
Stanoveni nezbytné velikosti pokryti nabéznych hran nosnych a stabilizacnich ploch odlediiovacim

systtmem je Uloha, pro kterou byl program FLUENT vyuzity jiz pfi vyvoji letounu L 610 G.
V podstaté se jedna o stanoveni maximalniho zadniho bodu dopadu kapek o velikosti 40 um na
horni a dolni povrch kiidla a ocasnich ploch v celém rozsahu provoznich podminek pro vSechny
letové konfigurace. Zadani analyzy bylo koncipovéno tak, aby CFD vypocty byly 2D ulohy. Prvnim
krokem bylo stanoveni maximalniho a minimdlniho thlu ndbéhu letounu pro vsechny letové
konfigurace suvazenim provozu v namrazovych podminkéch. Pro kritické podminky byly
stanoveny soucinitele vztlaku kiidla a vodorovnych ocasnich ploch. Pomoci Weissigerovy metody
bylo stanoveno rozlozeni vztlaku podél rozpéti kiidla. Pro n€kolik fezi na kiidle a ocasnich
plochach a lokélni soucinitel vztlaku stanoveny Weissingerovou metodou pak bylo programem
FLUENT spocteno tlakové pole. Do néj byly vypusStény kapky o velikosti 40 um a stanovena
maximalni zadni poloha dopadu kapek. Findlni ovéfeni bylo provedeno se zahrnutim tvaru
odlednovacich povlakd.



Otazkou je, zda smérovani k 2D CFD tloze je v soufasné dob& opodstatnéné. Diky
vyraznému zvySeni vykonu vypocetni techniky, zlepSeni vypocetnich algoritmii a nartstu
zkuSenosti vypoctait by pravdépodobné bylo vhodné;jsi fesit tento problém jako 3D CFD ulohu a
tlakové rozloZeni pocitat na modelu celého letounu.

Na obrazku 5 je zndzornéna trajektorie kapky, kterd jest¢ dopadne na dolni povrch profilu.
Dalsi kapky jiz na povrch nedopadnou a jsou undseny proudem. Na obrazku 6 je uvedeno rozlozeni
tlaku podél rozpéti kiidla pro let s klapkami 38° na maximalni rychlosti v podminkach ndmrazy.
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Obr. 5 Trajektorie kapky o velikosti 40 um Obr. 6 Rozlozeni vztlaku po rozpéti kridla

Vypocet rozloZeni tlaku po hloubce profilu s vychylenym kormidlem
Ptedevsim pro pevnostni vypocty je tieba znat kromé rozloZeni vztlaku po rozpéti 1 rozlozeni tlaku

po hloubce profilu. U ¢istého profilu je toto rozlozeni obvykle znamé nebo je lze pro ucely
pevnostnich vypocta relativné ptesné stanovit dostupnym a levnym softwarem. V oblasti kormidel,
kde se druhy segment (kormidlo) nachédzi v odtrzeném proudu za prvnim segmentem (pevnou casti
pevnostnich vypocti je tfeba analyzovat velky pocet ptipadi v celém rozsahu provoznich vychylek
kormidel a uhlii nabéhu nebo vyboceni. Pro letoun EV-55 jsou analyzy provadény pro kazdé
kormidlo ve dvou fezech a to na stfedni geometrické tétivé kormidla a stfedni geometrické tétive
rohového odlehceni. Dal§im parametrem vypoctu je Reynoldsovo ¢islo. Na obrazku 7 je uveden
ptiklad rozlozeni tlaku po hloubce profilu s kiidélkem v misté osového odlehceni pro vychylku
ktidélka 15°a rtizné thly ndb&hu.
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Obr. 7 Rozlozeni tlaku po hloubce profilu kridla v oblasti kridélka



Vnitini aerodynamika

V této oblasti se v soucasné dob¢ piipravuji zadani pro celou fadu uloh. Pfedevsim je tieba zminit
zastavbu motoru, kterd je dilezitym faktorem z hlediska tratovych vykonil letounu. Pfi cestovnich
rychlostech se velmi vyznamné projevuje vliv ndporového vzduchu na zvysSeni vykonu motoru a pii
nevhodném feSeni vstupniho kanalu miize dojit ke ztrat¢ vykonu u EV-55 tadové v desitkach
kilowatt na jeden motor. Cilem optimalizace vstupu vzduchu do motoru je tedy minimalizace
tlakové ztraty ve vstupnim kandlu. Kromé tlakovych ztrat je vSak tfeba se také zabyvat separaci
pevnych Castic a kapek vody v namrazovych podminkach. Pro zajisténi akceptovatelné urovné
inercidlni separace doporucuje vyrobce motoru zménu geometrie vstupniho kandlu, coz piinasi
motoru pouzitim jednoho neménného tvaru kandlu vhodného ptedev§im pro inercidlni separaci
pevnych castic. Od CFD analyzy je o¢ekavano kvantifikovani rozdilti mezi jednotlivymi variantami
geometrie vstupu vzduchu do motoru z hlediska vlivu na vykon motoru a posouzeni, zda je
zjednoduSeni navrhované konstruktéry ptipustné. Soucasné¢ se bude hodnotit schopnost kanalu
zajistit inercialni separaci vypousSténim kapek vody a pevnych castic do piredem spocteného
tlakového pole. Ke stanoveni okrajovych podminek budou vyuzity CFD analyzy celého letounu.

Z dalsich uloh je tfeba zminit kontrolu kandlu olejového chladice, navrh prvki systému
ventilace a klimatizace, optimalizace tvaru vyfukového potrubi z hlediska aerodynamického odporu
vyfuka a tlakové ztraty ve vyfukovém potrubi, vyhledani vhodného mista na povrchu letounu pro
tlakové snimace palubnich pfistroji, vstupy a vystupy vzduchu z ventilacnich kanala, atd.

Obr. 8 Smeésovac — kontury velikosti rychlosti

Ulohy, které je tieba Fesit v nejblizsi budoucnosti:

Akustika

Hlukové predpisy tykajici se vnéjSiho hluku se neustale zptisiiuji a tento trend bude pravdépodobné
pokracovat. Pokud se zjisti neplnéni pozadavki predpisu az béhem realného méteni na prototypu
letounu, miize byt feSeni velmi komplikované. Obvykle to znamena zdrzeni certifikaéniho procesu a
posun v realizaci vyrobku na trhu.

Kromé toho se dd oCekavat velky tlak na snizovani Grovné vnitfniho hluku, coz souvisi
s vysS§imi naroky na komfort uvnitt kabiny. Dodatecna realizace tohoto pozadavku je spojena
s narGstem prazdné hmotnosti letounu a nebo ceny letounu, pokud bude vybaven aktivnim
systémem snizovani hluku v kabiné.

V soucasné dobé vétSina CFD fesic¢li umoziuje analyzy akustického zatizeni zplisobeného
napiiklad vrtuli, kterd se na konecné bilanci hlukové urovné podili u turbovrtulovych letount
nejvice. Problém je zde spiSe v oblasti financovani pottebnych analyz a divéryhodnosti ziskanych
vysledkd.



Namraza

Jak jiz bylo uvedeno vyse, CFD vypocty byly pii projektovani letounu EV-55 pouzity pro stanoveni
velikosti pokryti ndbéznych hran kiidla a ocasnich ploch odledinovacim systémem. DalSim
zajimavym tématem je stanoveni tvaru kritické namrazy na kiidle a ocasnich plochach, na vstupech
vzduchu do motoru a dalSich zivotné dulezitych systémech. Letoun musi byt sice odzkousen
v méfenych piirozenych nadmrazovych podminkach. Nelze vSak ocekavat, ze se béhem zkouSek
podaii nalézt pravé kritické ndmrazové podminky, protoze tvar ndmrazy zdvisi na celé tfadé¢
parametri jako velikosti kapek, obsahu kapalné vody ve vzduchu, teploté, atd. Pomoci vypocti by
bylo mozné simulovat celou fadu podminek a nalézt podminky blizké kritickym. Vzhledem
k narocnosti tlohy by postacovalo fesit tyto ulohy jako 2D. Nalezené tvary namrazy by pak slouzily
v prvni fazi pro CFD vypoCty a méfeni vlivu tvaru namrazy na aerodynamické charakteristiky
letounu v aerodynamickém tunelu. V dalsi etapé by byly pouzity pro ovéfeni letovych vlastnosti na
skutecném letounu v suchém vzduchu s imitatory ndmrazy. V souCasné dob¢ jsou k dispozici
komer¢ni nastroje pro vypocet ristu namrazy. Problém je opét cena tohoto software a Casova
naroc¢nost.

Zavér

Paradoxem je to, Ze metody simulace proudéni maji své kofeny v leteckém pramyslu, ale v Ceské
republice je nasazeni prostfedki pro CFD analyzy ptimo v leteckych podnicich velmi omezené.
predevSim v samotném navrhu konstrukce letounu a vyrobé. Oddéleni aerodynamiky jsou
v leteckych podnicich Popelkou s minimdlnim vybavenim a naprosto nedostatecnymi kapacitami.
Svij podil na tom ma i to, ze absolventi leteckych oborti nemaji zazity zékladni instinkt leteckého
konstruktéra, tedy odpor k odporu, mnozi ani pofadné nevi, jakd rozhodnuti jsou v kompetenci
oddéleni aerodynamiky a t€zist€ volby nékterych zdkladnich geometrickych parametri
aerodynamickych ploch vidi spiSe v estetickém citéni nebo v lepSim piipadé ve statistice a
kopirovani z jiz provozovanych letounti. Toto podvédomi se pfenasi do primyslu a vede k vyrazné
nechuti investovat zna¢né prostiedky do drahého CFD softwaru, hardwaru a navysSeni kapacit
oddéleni aerodynamiky. Zavedeni CFD metod totiz neznamena Usporu Casu a pracovniku, ale
naopak nartist, ponévadz lze exaktné fesit problémy, které se v souc¢asné dob¢ tesi rychle a jednouse
na zaklad¢ empirie, samoziejmé s odpovidajicim rozptylem. Néklady na zaclenéni a rozsiteni
pouziti metod simulace proudéni do vyvoje letounu se vraci ve vyzralejsSim aerodynamickém stavu
prototypt, coz zkracuje rozsah vyvojovych zkouSek a minimalizuje nutné rekonstrukce. DalSim
pfinosem je vyssi aerodynamickd ucinnost letounu zajistujici jeho vyssi uzitnou hodnotu. Tyto
piinosy jsou z hlediska realizace vyrobku na trhu rozhodujici, ale pragmatickym ekonomim se
v dobé, kdy je tfeba navrhovat konstrukci a pfipravovat vyrobu tézko vysvétluji. Jedind moznost jak
nezaspat vyvoj je spoluprace s vyzkumnymi pracovisti a vysokymi Skolami. Zde doslo v posledni
dobé k vyznamnému posunu a vznikla pracovisté¢ s dobrym vybavenim a nezbytnym know-how.
Vyuziti téchto kapacit vSak bude v nejbliz§i dobé mozné jen v ramci grantovych programi,
ponévadz ryze komercni vyuziti je pro soucasny ¢esky letecky primysl pfilis drahé.



Vyuziti Fluentu ve spolecnosti Aero Vodochody
Ing. Jaroslav Hnizdil, PhD, Aero Vodochody, a.s.

Po nékolikaletém testovani riznych systémi CFD se spole¢nost Aero Vodochody pred
vice neZ 10 lety rozhodla pro programovy balik Fluent. Od té doby aZ do dne$niho dne
je tento software u nas maximalné vyuzivan. Predkladany prispévek si klade za cil
seznamit ¢tenare se zkuSenostmi, které jsme za dobu prace s Fluentem nasbirali.
Popisuje hlavni kategorie problémii, k jejichZ FeSeni tento program vyuZivame, a
stru¢né naznacuje i zvoleny postup reSeni pro kazdou z nich.

Vzhledem k zaméteni naSeho podniku je veelku pochopitelné, ze program Fluent pouzivame
predevs§im jako urcitou nahradu aerodynamického tunelu. Cilem vétSiny naSich vypocta je
stanoveni aerodynamického zatizeni urcité ¢asti letounu a vysledky pak slouzi jako podklad
pro pevnostni rozbory. Dalsi velka skupina uloh, kterou pomoci Fluentu feSime, je zaméfena
na zjisténi aerodynamickych charakteristik profilu, kiidla nebo celého letounu; na zakladé
vypoctenych hodnot aerodynamickych sil a momentid se nasledné ovétuje vliv navrhovanych
konstruk¢nich tprav na letové vykony. Pii hledani optimalniho tvaru slozitych konstrukénich
uzlt vystavenych proudu vzduchu nam Fluent poskytuje také cenné informace o charakteru
proudéni v jejich blizkosti.

Jako ptiklad vyuziti Fluentu pro potfeby pevnostniho oddéleni je mozné uvést vypocet
zatizeni krytu zadni palubni desky letounu L159B (obr.1). Jednd se o pfipad, kdy dojde
k odhozu kabiny a vystfeleni Zaka, instruktor se vSak rozhodne v letu s otevienou kabinou
pokraCovat. Letova piirucka takovou moznost pfipousti, a proto bylo nutné piredevSim
v souvislosti v pouzitim novych materiali ovéfit, zda je upevnéni krytu zadni palubni desky
pro instruktora pii vSech realnych rezimech letu bezpecné, nebo je nutné pro tento piipad
letovou obalku n¢jakym zplisobem omezit. Z pevnostniho hlediska proto nebyly dulezité ani
tak okamzité hodnoty pusobicich sil, jako spiSe jejich Casovy prubéh, protoze rozkmitani
nekterych ¢asti krytu by mohlo zpusobit jeho destrukci, coz by ohrozilo Zivot instruktora.

Proto jsme na povrchu krytu zvolili nékolik kontrolnich ploch a zkoumali jsme Casovy
prabéh tlakt a sil, které na tyto plochy pisobi. Vzhledem tomu, ze bylo nutné ovéfit celou
letovou obalku, opakovali jsme tento vypocet pro Siroky rozsah rychlosti, thl nab&hu 1 thla
vyboceni. Ve vSech ptipadech byl vypocet zahdjen jako ustaleny a teprve po asi 500 iteracich
jsme jen ptrepnuli do nestacionarniho rezimu, v némz jsme béhem dvou vtetin fyzického ¢asu
v kazdé iteraci zaznamenavali hodnoty tlaku plisobiciho na zminéné kontrolni plochy.

Velmi podobnou ulohou bylo také stanoveni aerodynamického zatizeni na wvnitinich
krytech hlavniho podvozku L159 (obr. 2). Série téchto vypocti neni zajimava ani tak
nastavenim jednotlivych parametri ve Fluentu jako spiSe komplexnosti zvolené¢ho
geometrického modelu. Vzhledem k umisténi hlavniho podvozku na letounu bylo totiz
nezbytné ovéfit zatizeni krytt jak v pfitomnosti télesa podvéSeného na podtrupovém
zaveésniku, tak 1 bez néj a jak se zavienymi, tak i s otevienymi brzdicimi Stity.

Naopak predevS§im pro vypocty letovych vykonl a vlastnosti byly uréeny vysledky
numerické analyzy nékolika variant zakonceni kiidla letounu Ae270 (obr. 3). Protoze hlavnim
cilem téchto rozbori mélo byt zvySeni piicné statické stability letounu, cast vypocth



simulovala let s velkym thlem vyboceni. Uzitecnym voditkem pii zvazovani dalSich Gprav
tvaru kazdé z variant wingletu nam byla vizualizace proudéni na konci kiidla. Navrhované
konstrukéni zmény pak bylo pochopitelné nezbytné ovétit z pevnostniho hlediska a k tomuto
ucelu bylo tfeba urCit 1 maximalni moznou silu, které je winglet vystaven, jeji smér a
plsobisté a také stanovit vliv téchto tiprav na rozlozeni vztlaku po rozpéti kiidla.

Ve vétsSin€ podobnych vypoctl je mozné vliv motoru zcela zanedbat. Pfitom je vSak nutné
vzit v uvahu, ze proudéni v bezprostiedni blizkosti vstupti do motoru a vystupni trysky bude
pochopitelné takovymto zjednodusenim siln€¢ poznamenano. Pokud nas tedy zajima proudové
pole prave v téchto oblastech, je nezbytné zahrnout do vypoctu i priitok motorem.

V ptipadé letount fady L39/59/159 je feseni pomérné jednoduché — staci koncovy prifez
vystupni trysky definovat jako vytok do vypocetni oblasti s konstantnim prito¢nym
mnozstvim vzduchu o dané teploté. Rozdil mezi vlastnostmi ¢istého vzduchu a vzduchu
smichaného se spalinami z motoru v naprost¢ vétSin€ piipadi zanedbavame.

Podobné je v soucasné¢ dob¢ jiz mozné postupovat 1 pii modelovani vstupti do motoru —
odpovidajici prafez definujeme jako tlakovy vystup z vypocetni oblasti se zajiSténim
pozadovaného pritocného mnozstvi. Nastavena hodnota tlaku je v takovém piipadé
povazovana pouze za orientacni a program si ji automaticky upravuje tak, aby bylo za danych
podminek zajisténo predepsané mnozstvi protékajictho vzduchu. V predchozich verzich
Fluentu vSak u vystupil z vypocetni oblasti tato moznost neexistovala. Proto pokud bylo nutné
dodrzet s urcitou presnosti predepsané pratocné mnozstvi vzduchu do motoru (nebo jiného
vstupu vzduchu na letounu), uzivateli nezbylo nez pribézné sledovat vypoctené pratocné
mnozstvi vzduchu pies danou oblast a podle ni ménit odpovidajici tlakovou okrajovou
podminku.

Pon¢kud slozit€jsi je zahrnuti vlivu motoru na celkové proudové pole v piipad€ naseho
civilniho turbovrtulového letounu Ae270. V literatufe se sice objevuji pfipady, kdy je
skutecné fyzicky namodelovéana celd vrtule (respektive jeden jeji list) a ta je pak pomoci
klouzajicich siti (sliding meshes) vclenéna do celkového modelu. My jsme vSak pro
jednoduchost zvolili jiny pfistup. Vyuzili jsme uzivatelskou funkci prezentovanou firmou
Fluent na jedné z jejich konferenci, vyvinutou piivodné pro simulaci vlivu rotoru na drak
vrtulniku. Mirn€ jsme ji upravili tak, aby s ni bylo mozné pocitat i vliv klasické stavitelné
vrtule na letoun a aby vice odpovidala nasim pozadavkim, a pouzili ji pfi fadé vypocti
letounu Ae270.

Pti aplikaci zminéné uzivatelské funkce neni potfeba vytvaret model ani celé vrtule, ani
jednoho jejiho listu. Misto toho vSak musime znat aerodynamické charakteristiky vrtule nebo
aspon profill, jimiz je tvofena. Na zdklad¢ téchto Uidaji se pomoci uvedené uzivatelské
funkce vypoctou aerodynamické sily vznikajici na vrtuli a z nich pak hodnoty hybnosti, které
jsou v kazdém vypocetnim kroku zahrnuty do té ¢asti vypocetni oblasti, kde se na skutecném
letounu nachazi vrtule. Skutecna vrtule je tak vlastné¢ nahrazena hybnostnimi zdroji, jejichz
intenzita se vypocitava tak, aby mély na okolni proudéni stejny vliv jako samotna vrtule.
Vyhoda takového piistupu spociva v tom, ze neni nutné modelovat listy vrtule, vypocetni sit’
muze byt v oblasti, kde je na letounu vrtule umisténa, daleko hrubsi a vypocet proto probiha
vyrazné rychleji.

Zminénou uzivatelskou funkci jsme pouzili napiiklad pfi stanoveni rychlosti proudéni
kolem ptedni casti letounu pfed vzletem s cilem nastavit spravnou cinnost systému



elektrického ohievu Celnich skel (obr. 4) nebo pfi odstraiovani potizi se Spinénim trupu
letounu sazemi z vyfukovych plynt (obr. 5). V ramci posledné jmenovaného ukolu jsme
numericky zkoumali rizné tvary vyfukt a jejich nastaveni vici trupu tak, aby se proud spalin
zmotoru na obou stranach letounu pii béznych provoznich rezimech letu pohyboval v
dostatecn¢ velké vzdalenosti od draku. Pravé diky Fluentu a zminéné uzivatelské funkci bylo
mozné tento problém odstranit velmi rychle.

Dalsi skupinu uloh, pfi jejichz feseni jsme pouzili Fluent, tvofi odhozy téles podvésenych
pod letounem (obr. 6). V soucasné dob¢ je mozné takovéto tlohy pocitat pfimo ve Fluentu, a
to pomoci dynamickych siti s vyuzitim uzivatelské funkce 6dof. My jsme vSak potiebovali
zajistit bezproblémovy odhoz mnoha zbranovych systému z letounu jest¢ v dobé, kdy bylo
pouziti dynamickych siti ve Fluentu omezeno na nckolik jednoduchych piipadi predem
znamé trajektorie jednotlivych ¢asti geometrického modelu. Tehdy jsme proto pii simulacich
odhozli pouzivali vypocty ve Fluentu pouze ke stanoveni aerodynamickych sil a momentt,
které¢ na dané téleso ve vSech jeho polohach plisobi, zatimco feSeni vlastnich pohybovych
rovnic probihalo mimo prostiedi Fluentu.

V loniském roce byla ale na trh uvedena nova verze Fluentu, v niz Ize spolu s parametry
vlastniho proudéni pocitat piimo i drahu tézisté¢ Casti geometrického modelu, pfi¢emz tato
draha nemusi byt zndma piedem, ale mize zéviset na aerodynamickych silach, jez na téleso
pusobi. To ndm umoznilo provést simulaci odhozu n¢kolika téles i timto jednoduS$im
zptisobem.

Vedle problémti vnéjsi aerodynamiky se pochopitelné¢ zabyvame také ukoly vnitini
aerodynamiky, jako je simulace proudéni v riznych kanalech, vstupech do motoru a podobné¢.
Z hlediska pouzivaného pracovniho média se pfitom rozhodné¢ neomezujeme pouze na
vzduch. Pfed né¢kolika lety jsme napiiklad v souvislosti instalaci na letoun L159 systému
se palivové soustavy. Velka cast téchto uloh byla pocitdna pomoci systému Flowmaster.
Tento program vsak pro spravnou simulaci proudéni paliva uvnitt palivové soustavy vyzaduje
pomérné¢ piesné zadani tlakovych ztrat, které zplsobuji jednotlivé jeji komponenty.
Charakteristiky nékterych zakladnich prvka palivové soustavy je mozné nalézt v hydraulické
literatufe, vlastni databazi obsahuje 1 zminény program. Nékteré useky palivové vedeni vSak
maji natolik komplikovanou geometrii, ze bylo velmi obtizné zodpovédné stanovit jejich
hydraulicky odpor. Z tohoto diivodu jsme pritok vybranymi ¢astmi palivové instalace nejprve
resili ve Fluentu a teprve podle vypoctenych zavislosti tlakovych ztrat na pratocném mnozstvi
paliva simulovali chovani palivové soustavy jako celku ve Flowmasteru.

Jednou z nejzajimavéjSich uloh, které jsme vtéto souvislosti feSili, byl vypocet
hydrodynamickych ztrat v potrubi tlakového plnéni piidavnych nadrzi, které obsahuje i
nékolik pojistnych ventil a do nich zasunutych hlavic s pomérné slozitou geometrii (obr. 7).
Proudéni vtomto useku palivové soustavy bylo feSeno jako ustdlené, pro néckolik
konstantnich hodnot priitocného mnozstvi paliva. Vzhledem k tomu, Ze pfi tlakovém plnéni
nadrzi proudi palivo v této ¢asti potrubi jednim smérem a pii odbéru paliva do motoru nebo
jeho piecerpavani do jinych nadrzi smérem opacnym, bylo nutné kazdy z vypoctl zopakovat
vzdy pro oba rezimy. Vlastni palivovou nadrz jiz vypocetni model nezahrnoval a rovnéz vliv
stoupajici, pfipadné klesajici hladiny paliva vni jsme pro jednoduchost pii vypoctu
neuvazovali.



Tlakové plnéni palivovych nadrzi (konkrétné trupovych palivovych nadrzi) jsme se snazili
fesit zvlast, a to s nc¢kolika zdméry. Nasim cilem bylo jednak stanovit silu, kterou puisobi
prudky proud paliva na dno a stény nadrzi zvlasté na zacatku plnéni, dale zjistit, zda se
rozsttikujici ¢asti paliva nemohou dostat do odvzdusnovaciho systému nadrzi, a nakonec
ovetit, zda systém péti vzajemné propojenych trupovych nadrzi, z nichz vsak pouze do dvou
usti piivod paliva, vyhovuje ¢asovym limitiim pro tlakové plnéni.

Cela tloha byla samoziejmé pocitana jako ¢asové zavisla a vicefazova se zahrnutim paliva
a vzduchu. Veskeré pohyblivé geometrické prvky jako ptepoustéci ventily a klapky byly
v prvni etapé vypoctii vynechany. I ptes toto zjednoduseni jsme vSak brzy dospéli k zavéru,
ze vzhledem ke slozitosti problému a moznostem hardwaru, ktery jsme méli k dispozici, je
simulace plnéni systému trupovych nadrzi pomérné zdlouhava. Jinymi slovy, pro feSeni tloh
tohoto typu byl postup, ktery jsme zvolili, principidlné pouzitelny, avSak vypocet by
vzhledem k nasim tehdejSim moznostem trval nepfijatelné¢ dlouhou dobu. Proto jsme se
nadale pii feSeni tohoto ukolu omezili jen na nékteré dilci tlohy.

S palivovou soustavou a s pracemi spojenymi s instalaci systému tankovani za letu uzce
souvisi 1 dalsi ukol, ktery jsme byli nuceni pomoci Fluentu v Aeru Vodochody fesit, a to
navrh umisténi koncového rdhna sytému tankovani za letu takovym zplisobem, aby pfi
nahlém rozpojeni letounu od tankeru a Uniku ur¢itého mnozstvi paliva nedoslo k jeho nasati
do motoru. Kapky paliva jsme v téchto vypoctech nahradili pevnymi ¢asticemi ve tvaru koule
o rizném priméru. Vysledkem nasi analyzy pak byly drahy téchto ¢astic unaSenych proudem
okolniho vzduchu (obr. 8).

Podobny postup jsme zvolili 1 pii feSeni dalSich podobnych uloh, jako napft. pfi ovéieni
ucinnosti odlucovace necistot v kanalu pro chlazeni elektrickych systémt a podobné.

V souvislosti s certifikaci letounu Ae270 jsme pomoci Fluentu fesili 1 ulohy, které ve své
podstaté nejsou vylozené aerodynamické a proudéni vzduchu nebo obecné jakékoliv tekutiny
v nich hraje spiSe podruznou ulohu. Asi nejrozsahlejSim z tloh tohoto typu byla simulace
pozaru motoru (obr. 9). Podle piedpisti pro letovou zptsobilost FAR bylo nutné prokazat, ze
veskeré elektrické zafizeni na palubé letounu zlstane plné funkéni po dobu minimalné 5
minut od vzniku pozaru a samo toto zafizeni také neptispéje k jeho dalSimu Sifeni. Odolnost
pozarni prepazky se pfitom musela ovéiit za podminek, ze na jeji libovolnou ¢ast o plose
nejméné 5 in” piisobi ze strany motorového prostoru konstantni teplota 2000° F.

Pii téchto vypoctech jsme pouzili moznost Fluentu nemodelovat tenkou piepazku mezi
dvéma prostory v jeji skutecné tloust’ce, ale vytvofit ji jako nekonecné tenkou sténu a jeji
realné vlastnosti véetné tloustky definovat jako urcitou okrajovou podminku. Tato moZznost se
vSak bohuzel tyka pouze jednovrstevné prepazky. Pozarni prepazka na letounu Ae270 se ale
sklada ze dvou az tii vrstev (izolace + vzduchova mezera + ocelova prepazka). Proto jsme ve
formé nekonecné tenké stény mohli vytvofit pouze maximalné dvé z nich, zatimco prosttedni
vzduchovéa mezera musela mit svou skute¢nou tloustku.

Vzhledem k tomu, Ze samotnd ocelova pozarni prepazka je zpevnéna nékolika kovovymi
vyztuhami razného prafezu, které nejsou ze strany motorového prostoru nijak tepelné
izolovany, bylo nutné provést simulaci pozaru motoru opakované tak, abychom postihli
vSechny varianty vyskytu (umisténi) pozaru a jeho plsobeni na zatizeni v pilotni kabin¢€. Pro
srovnani jsme zkoumali i ptipad, kdy pozar pisobi pouze pfes izolaéni vrstvu, mimo kovové
vyztuhy.



Od vSech ostatnich se trochu lisil posledni zkoumany ptipad, jimz jsme ovéfovali narist
teploty v misté pfistroje upevnéného na duralové konzole, ktera je ptinytovdna piimo
k ocelové pozarni piepazce. Sifeni tepla po kovové konstrukci mélo vtomto piipadé
pochopitelné dominantni vliv a ohiev vrstev vzduchu piiléhajicich k pozarni ptepazce byl
zcela podruzny.

Vsechny vypocty v ramci uvedeného ukolu probihaly v nestaciondrnim rezimu. Jejich
vysledkem byly ¢asové zavislosti nartustu teploty v pilotni kabin€ a predev§im v mistech, kde
je umisténo citlivé elektrické zatizeni. Vzhledem k tomu, Ze vypocetni prostor zahrnoval i
zjednoduseny model palubni desky, bylo mozné se omezit pouze na piedni Cast kabiny.
Teplotni rozdily v prostoru za palubni deskou byly ve zkoumaném c¢asovém intervalu
minimalni.

Na nutnost zahrnout do vypoctu piestup tepla pies sténu jsme narazili i pfi feSeni takovych
uloh, jakou byl rozbor plisobeni proudu spalin ze zalozniho zdroje energie (APU) na povrch
letounu L159 pozadovany v souvislosti s pfemisténim usti vystupni trysky tohoto zdroje (obr.
10). V prvni fazi vypoctl jsme zanedbali prestup tepla ptes potah letounu a zamétili se pouze
na miseni proudu ze zalozniho zdroje s proudem okolniho vzduchu. Pii takovémto ptistupu se
vSak zvlasté pti vysokych rychlostech letu v malych vyskach proud horkych spalin pfimknul
k trupu letounu a oblast vysokych teplot na jeho povrchu se jevila nerealné velka. Teprve po
zahrnuti do vypoctu prestupu tepla pies potah trupu se vypoctené rozlozeni teplot za
vystupem z trysky zalozniho zdroje priblizil skute¢nosti — oblast vysokych teplot byla od
trupu oddé€lena tenkou vrstvou chladnéjSiho vzduchu a teploty na povrchu letounu se zvysily
jen minimalnég, coz odpovida vysledkiim provedenych méteni.

V tomto ptispévku neni pochopitelné mozné uvést vSechny problémy, které jsme za vice
nez 10 let, béhem nichz v nasem podniku Fluent pouzivame, pomoci tohoto softwaru tesili.
Snazil jsem se proto vybrat ptfedevsim ty Glohy, které jsou z hlediska aplikace Fluentu v Aeru
zvoleného postupu feseni.

Spolu s rozsifovanim moznosti u kazdé¢ nové verze Fluentu nalézdme i my pro tento
program uplatnéni pii feSeni stdle novych problémi, které mnohdy s proudénim tekutin
souvisi jen velmi okrajové. Naopak v minulosti jiz feSené ulohy je nyni mozné pocitat

V této souvislosti povazujeme za vhodné se v nejblizsi budoucnosti zaméfit predevSim na
vetsi vyuziti dynamickych siti a uzivatelskych funkci a na propojeni aerodynamickych
vypoctl s nékterou z optimalizacnich metod. Ostatné timto smérem se ubird i obecny vyvoj
v CFD.

Nasleduji ilustrace:



a) celkovy vzhled geometrického modelu

b) pohled na pilotni prostor
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¢) rozlozeni statického tlaku (v Pascalech) na krytu (h = 1330 m; v = 960 km/h; a = -5° = 0°)
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d) ¢asovy pribeh sil piisobicich na kontrolni plochy pri stejnych podminkach
Obr. 1 Vypocet aerodynamického zatiZeni krytu zadni palubni desky



b) bez podtrupového podvésu, s vysunutymi brzdicimi Stity

¢) s podtrupovym podvésem, se zavienymi brzdicimi stity

d) s podtrupovym podvésem, s vysunutymi brzdicimi stity
Obr. 2 Vypocet aerodynamického zatizeni vnitrnich krytii hlavniho podvozku L159
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b) jedna z predchozich variant
Obr. 3 Tvar proudnic na povrchu wingletu Ae270 (h = 0 m; v =100 kt; a. = 5°; p = 20°)



a) vektory rychlosti

b) rozlozeni tlaku
Obr. 4 Viiv vrtule na proudeni v roviné soumernosti letounu (h = 0 m; v =0 m/s)
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a) h = 6000 m; v =480 km/h

b) h =6000m; v =480 km/h

c)h=0m;v=20kmh
Obr. 5 VIiv vrtule na proud vyfukovych plynii



Obr. 6 Simulace odhozu pumy z letounu



a) celkovy pohled na geometricky model
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b) rozlozeni rychlosti - smér tlakového plnéni (g = 3 l/s)
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¢) rozlozeni rychlosti - smér precerpavani (q = 1 l/s)
Obr. 7 Simulace proudeni v potrubi tlakového plnéni pridavnych nadrzi
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Obr. 8 Vypocet drah kapek paliva v pripadé jeho uniku pri tankovani (h = 6100 m; v = 670 km/h; o. = 2,3°)
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obrys trupu

vzduch vzduch ocel

pyropel
vzduch
ocel ocel

\ ocel

a) rez modelem pozarni prepazky

1.00e+02
S.60e+l1
' 9.20e+01
N B.80er]
B.40e+01
.00e+01
r.GOetll
7.20e+01
B.B0e+l1
B.40e+l]
6.002+01
M 5.60esl1
5.20e+01
4.80e+01
4.40e+01

L 2.00e01
3.B0e+l1
3.20e+l)

2 2.80e+01

01 2.40e+]
2«1 2.00e+01

b) teploty na vnitini strané pozarni prepazky (pozar v misté vyztuhy ve tvaru Q, t = 300 s)
c) teploty v ose soumérnosti letounu (pozar v miste vyztuhy ve tvaru Q, t = 300 s)

d) teploty na vnitini strané pozarni prepadzky (pozar v misté vyztuhy ve tvaru Z, t = 300 s)
e) teploty na vnitrni strané pozarni prepdzky (pozar mimo kovove vyztuhy, t = 300 s)

7.20e-02
l B.Ele+02
B.20e-02
5.80e-02
S.40ex02
5.00ex02
4.60e-02
4.20e-02
S.80e-02
- 3.40erl2
3.00e-02
2.60e+02
2.20e-02
1.80e-02
1.40e-02
1.00er2
E.00e+01
2.00e=01

) teploty na kovové konzole upevnéné k pozdarni prepazce (pozar v misté vyztuhy ve tvaru Q, t = 300 s)
Obr. 9 Simulace pozaru motoru — teploty ve stupnich Celsia
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a) bez prestupu tepla pres potah trupu

b) s prestupem tepla pres potah trupu
Obr. 10 Teplotni pole za tryskou zalozniho zdroje energie (h = Om; v = 650 km/h); rozsah zobrazovanych teplot
omezen na 80 — 120° C
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Numerické a experimentalni vysetrovani
proudeéni na leteckych profilech s prostredky
pro zvyseni vztlaku a odporu

Ing. N. Souckova, Ing. M. Matéjka, Ceské Vysoké Uceni Technické v Praze, Fakulta
strojni, Ustav mechaniky tekutin a energetiky, Praha ; Ing. L. Popelka, Ustav
termomechaniky AV CR, Praha

Tato prace se vénuje problematice leteckych profili s pouzitim zafizeni pro
zvySeni vztlaku ¢i odporu jak pomoci numerického reseni, tak experimentalné
(metodami vizualizace a mérenim tlakového rozloZeni). Numerickym vypoctem se
resily dva profily se spoilery pfi nulovém thlu nabéhu a Reynoldsové ¢isle
3.3-10°. Pouzité programy Gambit a Fluent nAm umoznily ziskat celkovy obraz
proudéni kolem profilu, ale i v jeho okoli. Vyhodnocené tlakové rozloZeni,
rychlostni profily ve zvoleném misté a obrazy proudéni byly nasledné porovnany
S experimenty.

Vizualizace metodou Particle Image Velocimetry (PIV) probihala na tifech
ruznych profilech v kombinaci se vztlakovou klapkou a dvéma druhy spoileri,
pro vizualizaci koufem a méreni tlakového rozloZeni byl vybran pouze jeden
profil se spoilerem. Vizualizace metodou PIV (zaméiena na oblast klapek)

i koufem (zamérena na nabéZnou a odtokovou hranu) se uskutecnila v uzavireném
cirkulaénim aerodynamickém tunelu Odboru mechaniky tekutin

a termodynamiky Fakulty strojni. Méfeni tlakového rozloZeni probéhlo

v otevifeném cirkula¢nim aerodynamické tunelu. Cela prace je zamérena na
sportovni letadla, kde je pouZiti téchto zafrizeni velice duleZité.

UvOD

Problematika prostiedkti pro zvysSeni vztlaku a odporu na leteckych profilech je feSena
jiz fadu let a existuje i mnoho publikaci. Co se vSak ukazuje pfi bliz§im prozkoumani,
je zaméfeni vetSiny praci predevSim na rizné druhy vztlakovych klapek, nikoliv vSak
spoileri ¢i klapek brzdicich. Pfesto i jejich tuloha v letectvi je nezanedbatelna.
V Institut fiir Aero-und Gasdynamik der Universitdt Stuttgart byla mimo jiné
proméfena vysuvna a odklapéci brzdici klapka v riznych polohach na profilu, ale
publikovany jsou pouze vztlakové a momentové ¢ary [1]. V soucasnosti se brzdicimi
klapkami zabyva i technickd sekce organizace OSTIV (soucéast F.A.l.), coz také
ukazuje na aktudlnost této problematiky.

Proto vznikl projekt zaméfeny na vyhodnoceni chovani proudéni pti pouziti zafizeni
pro zvyseni vztlaku a odporu a moznosti nasledné optimalizace téchto zatizeni.

NUMERICKY VYPOCET

Soutadnice profili pro vypocet byly ziskany z webovych stranek viz [2] a rozméry
klapek odpovidaji modelim pouzitych v experimentu. V programu Gambit pak byla na
zaklad¢ téchto udajii vytvorena celkova geometrie. Jednalo se o profil NACA 23012 s
odklapécim
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A B

profil s klapkou

15¢

‘D c
Obr.1
Ukdazka vypoctové oblasti
( okrajové podminky: AB,AC = symetry,
AD =velocity inlet, BC = pressure outlet,
profil s klapkou =wall, ¢ =tétiva)
celkem 158 624 bunék pro profil NACA
23012, 138 123 bunék pro profil Wortmann
s tétivou 300 mm a 143 885 bunck pro
stejny profil s tétivou 400 mm.

V vSech pftipadech je pro vypocet
pouzit k-¢ model turbulence, ktery
predpokladd pln¢ turbulentni nabihajici
proud a  zanedbatelnou  molekularni
viskozitu. Tato funkce je vhodné ptedevsim
pro  svou  vypoCtovou  nendroCnost,
robustnost a pomérné¢ dobrou piesnost.
Vzhledem k pouzité siti bylo zvoleno

spoilerem (délka tétivy ¢ =300 mm) a
dva profily Wortmann FX66 -17All-
182 s vysuvnym spoilerem (délka
tétivy ¢ =300, 400 mm).

Vypoctové oblasti vytvofené pomoci
dvou oblasti ve tvaru C maji hranice
vnéjSich  oblasti  ve vzdalenosti od
profilu, kde lze ptedepsat okrajové
podminky, které predpokladaji
nerozruSené¢ proudéni (Obr. I). Pro
vSechny profily je pouzita kombinace
sit€¢ strukturovana v té€sném okoli
profilu a nestrukturované s

trojahelnikovymi bunikami pro vné&jsi
2).

oblast (Obr. Oblasti  obsahuji

Obr. 2
Ukazka vypoctové sité s detailem sité u nabezné
hrany profilu

schéma diskretizace Upwind 2. tadu. Vstupni parametry pro jednotliva feSeni je v
tabulce Tab. 1. Vysledky vypoctit mizeme vidét na Obr. 3, 4, 5.

EXPERIMENT
1. PIV
Méfeni se uskutenilo v uzavieném

cirkulaénim tunelu s otevienym méficim
prostorem laboratofe odboru Mechaniky
tekutin a termodynamiky fakulty strojni

i

Obr.6
NACA 23012 s odklapécim spoilerem

[3] pii jednom provoznim reZimu Re =3,312-10°. Méfeni se zaméfilo na rozloZeni
rychlosti v oblasti klapky a té€sn¢ za ni jak je vidét na Obr. 6, 7, 8 - ¢arkovana oblast.

Mg¢teni probihalo pfi nulovém uhlu nabéhu.
Modely s tétivou 300 mm a rozpétim 400
mm byly v konfiguraci profil FX 66 - 17AII -
182 s vysuvnym spoilerem, NACA 23012
s odklapécim spoilerem a MS(1)-0313

Obr.7
MS(1)-0313 s odstépnou klakou

s odstépnou vztlakovou klapkou. Porovnani rychlostnich profili s numerickym

feSenim je vidét na Obr. 9, 10.
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2. Vizualizace koutrem
A W r !
Touto metodou se ovéfovala poloha stagna¢niho |
bodu na nabézné hrané¢ profilu a existence viru ; D
|

na odtokové hrané profilu NACA 23012 o
s odklapécim spoilerem ziskané z numerického
vypoctu (Obr. 6 - oblast plnou carou).

Méfeni probihalo pii nulovém thlu nabéhu Obr.8

a vzhledem k jeho charakteru pfi velmi malé — FX 66-17AI-182 s vysuvnym spoilerem
rychlosti pfiblizn€ 2 m/s. Vysledky vizualizace jsou vidét na Obr. 11, 12.

3. Méreni tlakového rozloZeni

Toto méieni bylo provedeno v odsdvaném tunelu s otevienym okruhem a uzavienym
méticim prostorem [4] na profilu FX66 17AII-182 s vysuvnym spoilerem na modelu s
tlakovymi odbéry, tétivou 400 mm a rozpétim 400 mm. Podminky méfeni odpovidaji
ptislusnému numerickému feseni a thel nabéhu byl nastavovan v rozmezi od -2°az
12,5° po 2,5° stupni. Porovnani rozlozeni tlaku s numerickym vypoctem je na Obr. 13.

Profily v [m/s] Re [-] Tu[%] | Ly[m] | o[°]
NACA 23012 16 3.33-10° 3.78 | 0.0038 0

FX 66-17AI11-182 16 333.10° 3.78 0.0038 0

¢ =300 mm
FX 66-17A11-182 12.8 333.10° 1.2 0.0012 0
¢ =400 mm

Tab. 1
Vstupni parametry numerického resent
(v - rychlost nabihajiciho proudu, Re - Reynoldsovo cislo, Tu - intenzita turbulence,
Ly - délkové meéritko turbulence, o - uhel nabehu)

Obr. 3
Detail rozlozeni proudnic na odtokové hrané u profilu NACA 23012
véetné rozlozeni rychlosti ( m/s)
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Obr. 4 Obr. 5
NACA 23012 s odklapecim spoilerem Wortmann FX66-17A11-182 s vysuvnym
rozlozeni rychlosti kolem celého Spoilerem rozlozeni rychlosti kolem celého
profilu (m/s) profilu (m/s)
0.057 - y [m]

(od povrchu profilu)

0.052 - —=— numericky vypocet
—a— experiment

0.047 -
0.042 -
u/umax [-]
0-037 T T T T T T T T 1
0.92 0.93 0.94 0.95 0.96 0.97 0.98 0.99 1

Obr. 9
Normovany rychlostni profil u NACA 23012 s odklapécim spoilerem pro polohu od nabézné hrany
x/c = 0.58 (tunel 750x550 mm, Re=3.33e5, a=0°)
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0.043 7y [m] (od povrchu
profilu)

0.041 -

—8- numericky vypocet
—A— experiment

0.039 -

0.037

0.035 -

u / umax [-]

-1 -0.95 -0.9 -0.85 -0.8 -0.75 0.7 -0.65 -0.6
Obr. 10
Normovany rychlostni profil u FX 66-17AI1-182 s vysuvnym spoilerem pro polohu od nabézné hrany
x/c = 0.55 (tunel 750x550 mm, Re=3.33e5, a=0°)

o e = i

Obr. 11 Obr. 12
Oveéreni polohy stagnacniho bodu na nabézné hrané Ovéreni existence viru na odtokové hrané
profilu NACA 23012 profilu NACA 23012
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spodni strana
/ p

- -- experiment

-~ .
—-’/_{\ — ——— —

—— numericky vypocet

horni strana

15 -
Obr. 13
Rozlozeni soucinitele tlaku na profilu FX 66-17A11-182 s vysuvnym spoilerem
(tunel 1200x400 mm, Re=3.33e5, a=0°)
ZAVER

Vysledky numerického feSeni ukazuji odtrzeni proudéni na pfednim hornim okraji
spoileru a naslednou oblast odtrzeného proudéni, které jiz znovu nepfilehne.To
zpusobuje vyrazny narist odporu. Navic pii nulovém uhlu ndbehu pro oba profily
vznika zaporna vztlakova sila. To také odpovida métfeni v [1] na profilu FX 66-17All-
182. Avsak konkrétni hodnoty sil nebylo mozné z vypoctu urcit, nebot’ hodnoty se
neustalily, coZ je zplisobeno nestacionarnim charakterem proudéni. Zaroven miizeme
vidét polohu stagnacniho bodu na horni strané profilu a u profilu FX 66-17AI1-182
také na predni strané vysuvného spoileru. Porovnanim rychlostnich profild ve
zvoleném misté s experimentem (Obr. 9, 10) je zjisténa velice dobrd shodu u obou
profilii a stejné tak je experimentem potvrzena poloha stagnacniho bodu na nabé&zné
hrané¢ a existence viru na strané odtokové u profilu NACA 23012 s odklapécim
spoilerem (Obr. 11, 12). Tlakové rozlozeni ziskané z numerického vypoctu a méfeni i
v tomto piipadé vykazuje velice sluSnou shodu (Obr. 13), coz v kombinaci s
predeSlymi poznatky potvrzuje pouzitelnost numerického feseni pro ziskéni predstavy
o chovani proudéni u profill s prosttedky pro zvySeni odporu.(pro ziskani prvnich
poznatkil o chovani proudéni u profilt s prostfedky pro zvyseni odporu

Pti vyhodnocovani vysledkt se ukazalo, ze nésledujici vyzkum by se mél dale zaméfit
na méteni odporovych sil, popf. zpfesnéni vypocti pomoci nestacionarniho feseni
s Casovym krokem urcenym z frekvence odtrhdvani virti na klapce. Pro urceni takové
frekvence je vSak nezbytné provést novy experiment.

Numericky vypocet ndm umoznuje ziskat obraz proudéni v té€sné blizkosti profilu, ale 1
ve vzdalenéjSim okoli, coz je jeho nesporna vyhoda oproti experimentu. Na druhou
stranu je tieba ovéfovat shodu numerického vypoctu s experimentem. V piipad¢ shody
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pak mohou numericka feseni velmi ulehcit a zjednodusit dalsi vyzkum a vyvoj v dané
problematice.
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CFD optimalizace transsonické konfigurace
velkokapacitniho dopravniho letounu

Ing. Robert Popela, Ph.D., Letecky ustav FSI Vut v Brné
Ing. Zbynék Hrncir, VZLU a.s., Praha

Clanek shrnuje a hodnoti vysledky vyzkumu v oblasti vyuZiti moderniho
optimaliza¢niho postupu pfi aerodynamické optimalizaci letounu. Prace je zaméfena na
aplikaci genetického algoritmu jakoZto optimaliza¢ni metody pri aerodynamickém
navrhu ve spojeni s prostredky ,,Computational Fluid Dynamics* (CFD). Prezentované
vysledky zahrnuji konkrétni aplikaci pri aerodynamické optimalizaci transsonického
dopravniho letounu nekonvenc¢niho usporadani, ktera byla FeSena v ramci projektu
VELA - ,Very Efficient Large Aircraft“ 5. ramcového programu EU. Jednim z cili
projektu a hlavnim ikolem této prace byla optimalizace charakteristického
aerodynamického parametru — klouzavosti ¢i/cp — pri cestovnim reZimu dopravniho
letounu, tedy u dané konfigurace maximalizace poméru vztlaku ku odporu pri fixni
hodnoté vztlaku a nékolika hodnotach cestovni rychlosti. Globalnim cilem bylo
navrhovanou cestovni rychlost zvysit o cca 10 % pri zachovani co moZna nejlepsich
hodnot klouzavosti.

UvVOD

Prace byla koncepcné rozdélena do nekolika na sebe navazujicich ¢asti.Obsahem prvni Casti
bylo vytvofeni optimalizacniho prostfedi. Tato cast zahrnovala reSerSi v soucasnosti
pouzivanych optimalizacnich metod a vybér nejvhodnéjsiho postupu pro danou aplikaci. Déle
testovani pouzitych CFD vypocetnich prostiedkti a v neposledni fadé efektivni programové
zpracovani zvolené metodiky a zejména jeji automatizace vzhledem k velikosti
zpracovavanych datovych souborti v pribéhu optimalizace.

Ve druhé casti pak byly provedeny a vyhodnoceny optimalizace profild pro
konfiguraci dopravniho letounu. Byly optimalizovany profily kiidla v riznych pozicich podél
rozpéti kiidla s cilem zlepsit jejich aerodynamické parametry pro cestovni rezim. Vysledky
2D optimalizace byly srovnany s ptivodni vychozi profilazi letounu navrzenou firmou Airbus.

Ve tieti Casti pak byly ovéfeny vysledky optimalizace profili vypoctem kompletni 3D
konfigurace na kterou byly nové ziskané profily implementovany. Vysledky vypocti byly
srovnany s piivodnim navrhem a byly vyvozeny zavéry a doporuceni obecného i konkrétniho
charakteru pro vyuziti genetického algoritmu jako optimaliza¢ni metody pii aerodynamickém
navrhu letounu.

POPIS PROJEKTU VELA

Vzhledem k tomu, ze prace pfimo navazovala na feSeni ukol projektu VELA je uvedena jeho
Projekt VELA byl soucasti programu ,,GROWTH® 5. rdmcového programu. Hlavnim

resitelem projektu byl AIRBUS Deutschland Gmbh. Projekt byl fesSen konsorciem instituci,

které krom¢ hlavniho feSitele dale zahrnovalo Airbus Ispana SL, Airbus France SAS, Airbus

UK Limited, CIRA (Centro Italiani Richerche Aerospaziali S.C.P.A.), German Aerospace

30



Centre (DLR), IBK Ingeneur Buro — Dr. Guenter Kretzschmar, Instituto Nacional de Technica
Aecrospacial Esteban Terradas (INTA Espana), Office National d’Etudes et de Recherches
Aerospatiales (ONERA France), PEDECE Portugal, SENER S.A. Espana, Stitching National
Lucht en Ruimtevaart Laboratorium (NLR — Nederland), Technical University of Munich,
Technische Universitaet Braunschweig, University of Bristol, University of Greenwich,
VZLU Praha. Vice informaci o projektu lze ziskat na strankdch www.cordis.lu, nebo na
strankéach vyzkumného ustavu DLR
http://www.dlr.de/as/institut/abteilungen/abt_ke/vela . Hlavnim cilem projektu byl prizkum
moznosti nekonvenéni konfigurace transonického velkokapacitniho letounu. Letoun typu
1étajiciho kiidla nebo v anglické terminologii specificky ,,Blended-Wing-Body* (BWB) byl
v ramci projektu zkoumén z hlediska potencidlu zvysSeni efektivity v letecké dopravé 21.

stoleti. Cilem projektu byl rovnéZ vyvoj nastrojii a metod pro analyzu této nekonvencni
konfigurace. V této oblasti, tedy vyvoje nastroji a postupti pro efektivni analyzu a navrhovou
optimalizaci této konfigurace rovnéz vznikla tato prace.

VYMEZENI OPTIMALIZACNIHO PROBLEMU A SESTAVENI UCELOVE
FUNKCE

Definovani cile optimalizace a sestaveni ti¢elové funkce je ta cast optimalizace jejiz ispésné
zvladnuti zavisi spiSe na zkuSenostech aerodynamika a jeho citu ,,ptat se na spravné véci®,
nezli na matematickych dovednostech. V piipad¢ nevhodné zvolené¢ho cile optimalizace
(zejména jeho ,,jednorezimovosti®) se velice Casto stavda, ze vysledny navrh je prakticky
nepouzitelny pfi 1 malé zméné okolnich podminek. Zvlasté citlivé jsou v tomto sméru
optimalizace v transonické oblasti. Muze naptiklad dojit k situaci, kdy je navrZzena optimalni
konfigurace pro transonicky rezim, kterda dobie pracuje na M=0,8, ale stézi pii stejném
piikonu piekona M=0,75 a nemtiZe se vlastn¢ ani na provozni rezim dostat.

VOLBA OPTIMALIZACNIHO POSTUPU
Na zakladé reSerSemi a pifedchozim vyvojem ziskanych informaci bylo moZzno zvazit
vhodnost jednotlivych postupti a provést vybér metody pro feSeni konkrétniho problému —
optimalizace transonické konfigurace pro zvyseni cestovni rychlosti. Do uvahy byly brany
nasledujici vlivy:

- vypocetni ndro¢nost, s ohledem na ¢asové moznosti feSeni

- znalosti vypocetnich metod a postupti pro transonickou oblast proudéni

- dostupnost programového vybaveni
Zakladnim rozhodnutim z hlediska feSeni projektu VELA bylo zvoleni globdlniho postupu
optimalizace. Zde bylo rozhodnuto provést optimalizaci ve dvou krocich:

- optimalizace profilaZe pro zvyseni cestovni rychlosti

- optimalizace kompletni 3D konfigurace s implementovanou optimalizovanou profilazi

z ptedchoziho kroku

Clanek seznamuje pouze s prvnim krokem, tj. optimalizaci profilti a jejich naslednou aplikaci
na 3D konfiguraci.
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OPTIMALIZACE PROFILU PRO TRANSONICKOU KONFIGURACI
Po zvéazeni jednotlivych kriterii a danych moznosti bylo rozhodnuto vytvofit optimaliza¢ni
prostiedi vyuzivajici geneticky algoritmus jako optimalizaéni metodu a CFD vypocetni
program zalozeny na metodé konecnych objemi jako prostiedek pro urCovani parametra
ucelové funkce. Déle bylo rozhodnuto pro parametrizaci geometrie profilaze pouzit Hicks-
Henneho funkce pro alternaci existujici geometrie. Optimalizace byla tudiz pojata jako
hledani moznosti zlepsit vlastnosti danych profilii pro vyssi cestovni rychlost, nikoliv jako
navrh zcela novych profili tak fikajic ,,od nuly*.

Zamérem bylo vytvofit modularni automatizovany systém schopny optimalizovat dle
zadanych kriterii 2D transonické profily. Schéma modult tohoto systému vyuzivajiciho
geneticky algoritmus shrnuje nésledujici schéma:
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Obr. 1: Blokové schema optimalizacniho prostredi

Jestlize pro globalni optimalizaci 3D konfigurace byl jasn¢ definovan rezim letu jako cestovni
s celkovym soucinitelem vztlaku ¢y = 0,3 a cilem bylo zvysit cestovni rychlost z Machova
¢islaM = 0,85 na M = 0,9, ptipadné jesté dale na M = 0,95, pak pro optimalizaci 2D profilaze
bylo nutno tyto podminky stanovit. Déle bylo nutno stanovit které konkrétni profily budou
optimalizovany. Vzhledem k tomu, Ze pro budouci reprodukci 3D konfigurace s novou
profilazi bylo mozno pouzit vSechny potifebné informace, jako pribéh nelinearniho zkrouceni
podél polorozpéti, pribeh uhla Sipu, pribéh hloubek kiidla podél polorozpéti, bylo mozno
vybrat prakticky kterykoliv profil. Bylo rozhodnuto vybrat nasledujici tfi profily:
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- profil trupu (pracovni oznaceni ,,FUSEO*) — profilaz trupu je konstantni po celém jeho
rozpéti.

- profil vnéjsiho kiidla v 50-ti % polorozpéti (pracovni oznaceni ,,WING50) — profil
charakteristicky pro prvni ¢ast vnéjsiho kiidla

- profil vné&jsiho kiidla v 70-ti % polorozpéti (pracovni oznaceni ,,WING70) — profil
charakteristicky pro druhou ¢ast vnéjsiho kiidla
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Obr. 2:
Nasledujicim krokem bylo konkrétni urceni okrajovych podminek (navrhovych rezimi) pro

vybrané 2D profily. Z thlu Sipu ndbézné hrany byla vypoctena lokéalni normalnd Machova
¢isla ve vybranych fezech. Pro optimalizaci bylo nutno uvazovat, vzhledem k transonickému
rezimu prace kiidla a zpisobu tvorby geometrie pro takovéto kiidlo, nikoliv profily ,,po
proudu®, tj. vrovindch rovnobéznych s podélnou osou, nybrz profily v fezu kolmém na
nabéznou hranu. Vnéjsi podminky proudu pak byly definovany cestovni hladinou a rychlosti
letu 3D konfigurace. Poslednim neurcitym parametrem pak byly tthly nab&hu pro které profily
optimalizovat. Jednou z moznosti by byla optimalizace pro urcity rozsah uhli nabéhu, avSak
vzhledem k odhadované Casové narocnosti CFD vypoctii byla tato moznost opusSténa. Ze
stejného diavodu nebylo pfistoupeno k optimalizaci pro vice Machovych cisel. Vzhledem
k tomu, Zze bylo rozhodnuto optimalizovat profily pouze ,,jednorezimove® bylo rozhodnuto
dikladné prozkoumat po optimalizaci prvniho profilu vysledek s ohledem pravé na vlastnosti
pfi urcité zméné podminek a nésledné piipadné upravit optimalizacni postup.
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Z rozlozeni lokélniho soucinitele vztlaku po rozpéti u originalni konfigurace pii M=0,85,
které bylo k dispozici z uvodni faze feSeni projektu — reference [64], kdy byly provadény
kalibra¢ni vypocty, bylo odhadnuto, Ze nejvhodnéjsim thlem nabéhu pro optimalizaci bude
charakteristicky tihel v rozsahu 0 — 2°. Bylo tedy rozhodnuto pro optimalizaci pouzit uhel
nab¢hu o = 1° a vysledky opét okamzité¢ posoudit z hlediska vhodnosti volby této hodnoty a
ptipadné provést prepocet. Vysledky vSak ukézaly, Ze tato hodnota byla akceptovatelna.

GENETICKY ALGORITMUS

Dulezitym krokem bylo rozhodnuti jaké konkrétni parametry budou pifi optimalizaci
popisovat profil. Jak bylo uvedeno dfive, pro parametricky popis profili bylo rozhodnuto
pouzit tzv. Hicks-Henneho perturbacni funkce. Vzhledem k tomu, ze geneticky algoritmus
pracuje na principu piirozeného vybéru a pouziva simulaci genetickych operaci
s chromozomem popisujicim vlastnosti jedincti populace, bylo nutno pro tyto operace vytvoftit
vhodnou formu chromozomu pro univerzalni popis moznych variant profilu a to tak aby byl
pokud mozno zahrnut prakticky velky vyhledavaci prostor. Vhodnou volbou se jevilo pravé
pouziti parametrti Hicks-Henneho funkci jako jednotlivych genti chromozomu.

Pro parametrizaci povrchu profili bylo rozhodnuto pouzit celkem osm funkci, Etyfi pro horni
a Ctyfi pro dolni povrch. Nasledné byl sestaven chromozom popisujici profil. Jeho schéma
ukazuje nasledujici obrazek.

| t11 | t21 | sgnq | t12 | tzz | sgn, | ......... | t18 | tzg | sgng | A |
i=1 =2 i=8

Kde i=1 az 8, t;; urcuje polohu maxima i-t€¢ perturbacni funkce, t,; ur¢uje Sitku oblasti na které
perturba¢ni funkce alternuje povrch, sgn; je znaménko funkce (+ zvySuje soufadnici y, tj.
pri¢itd se k ptivodni hodnoté; — zmensSuje hodnotu soufadnice y, tj. odecitd se) a A je
amplituda, kterd udava redlnou hodnotu perturbacniho maxima a je spole¢na pro vSech osm
funkci. Pocet genli chromozomu takto dosédhl hodnoty 25 a piedstavuje vlastné soubor
hledanych parametrii pii optimalizaci.

Na takto sestaveny chromozom pak byly v pribéhu optimalizace aplikovany operace kiiZeni a
mutace. Geneticky algoritmus byl, obdobné jako zbytek celého optimalizacniho programu,
implementovan na platformé linux v programovacim jazyce C.

UCELOVA FUNKCE - KONSTRUKCE A IMPLEMENTACE

Pfi sestavovani ucelové funkce bylo hlavnim cilem komplexné postihnout Siroké spektrum
pozadavku na profil v predpokladaném rezimu prace. Cilem optimalizace bylo zejména snizit
soucinitel odporu a ptipadné zvysit soucinitel vztlaku (tj. zlepsSit hodnotu klouzavosti pro
dany navrhovy rezim) a dale zachovat akceptovatelnou hodnotu soucinitele momentu. DalSim
omezenim byl pozadavek nesnizit tlouStku profilu. Je zfejmé, Ze snizeni tlouStky profilu
v transonické oblasti by zékonit¢ vedlo ke sniZzeni odporu profilu, avSak profil by
z pevnostniho hlediska byl neaplikovatelny na transonické ktidlo.

Zakladni tvar ucelové funkce byl proto zvolen v nasledujici podobé:

C
F :1—&71{ jj—wz.c; @,

¢
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kde ®; jsou vahy pro jednotlivé ¢leny ucelové funkce, cj, ¢4 a ¢y jsou soucinitel vztlaku,
odporu a kropivého momentu profilu a parametr & je rozdil tloustky profilu proti
referen¢nimu profilu. Rozdil tloustky byl aktivni pouze v piipadé, Ze tloustka profilu byla
mensi nez tloustka ptivodniho profilu. Vzhledem k predpokladanym zépornym hodnotdm c,,
a & jsou oba ¢leny umocnény.

V pribéhu ladéni pii testovacich bézich byly testovany rizné hodnoty vahovych funkei wj, a
to v rozmezi hodnot 0,3 — 2. Jako vhodné a postacujici, vzdjemné sladéné hodnoty se ukéazaly
hodnoty w1=1, mp=1, w3=1,5. Rovnéz byl testovan ponc¢kud komplikované¢jsi tvar ucelové
funkce zohledfiujici praci profilu na vice rezimech z hlediska Machova ¢&isla. Uéelova funkce
méla v tomto piipad¢ tvar:

F=1- i[ml{c—‘;J —@, [ )Mi] ~@,.57
Mi

i=1 /

kde jsou vlastnosti profilu ur€ovany pii tfrech riznych Machovych Cislech M;. Vzhledem
k tomu, ze Casova narocnost tohoto postupu byla trojnasobné vyssi nez u jednorezimového
navrhu, byla opusténa jako, v souCasné dob¢ pro optimalizaci genetickym algoritmem
s danymi CFD prostiedky, prakticky nepouzitelna.

GLOBALNI RiDICi PROGRAM

Globalni fidici program byl vytvofen s cilem splnit nékolik zdkladnich pozadavki. Jeho
ukolem bylo udrzovat v pribéhu celého feseni piehled o stavu optimalizace, o vztahu mezi
jedinci populace genetického algoritmu a redlnymi profily jim odpovidajicimi. Dale bylo
cilem vhodnym zpisobem zprostfedkovat vzijemnou komunikaci mezi genetickym
algoritmem a podplrnymi CFD programy, rovnéz pak vhodnym zpusobem zajistit pokud

-----

Program byl implementovan v programovacim jazyce C na platformé opera¢niho systému
linux. Udrzovani informace o prubéhu optimalizace bylo zajisténo ukladdnim aktudlnich
hodnot ucelové funkce vSech jedinch populace mezi jednotlivymi generacemi, dale ukladanim
hodnot praméru ucelové funkce vSech jedincii populace pro danou generaci feseni. V fidicim
programu byly vytvofeny funkce generujici fidici podprogramy v podobé tzv. ,,skripti* pro
»shell“ — zakladni komunika¢ni rozhrani operacniho systému linux. Tyto podprogramy pak
generovaly davkové soubory pro externi CFD programy a tyto programy rovnéz spoustély,
dale archivovaly a mazaly do¢asné soubory. Pfi tvorb¢ fidiciho programu bylo rovnéz vyuzito
moznosti knthovny mpi pro paralelizaci béhu programu. Toto byl klicovy prvek umoziujici
fesSeni celé optimalizace v akceptovatelném Casovém horizontu.

HLAVNI VYSLEDKY PRACE

Po prvnich testovacich bézich (odladéni celkové komunikace programu, testovani vhodnosti
formulace ucelové funkce a hledani vhodnych hodnot jejich vah ;) byly provedeny tfi
zékladni béhy programu — optimalizace tfi zvolenych profilii transonické konfigurace. Pribéh
optimalizace a jeji vysledky shrnuji nasledujici kapitoly.

Na nésledujicich obrazcich jsou uvedeny vysledky optimalizace profilu trupu a profilt
vn¢jsiho kiidla v 50 % a 70 % polorozpéti pro lokalni normélné Machovo cislo 0,636,
respektive 0,737 odpovidajici cestovnimu Machovu ¢islu konfigurace 0,9 a thel nabéhu 1°.
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Obr. 2.0: Optimalizace profilu trupu — a srovnani ptivodniho (referencniho) profilu (+)
a optimalizovaného profilu (x)
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Obr. 2.2: Optimalizace profilu vnéjsiho kridla v 50 % polorozpéti (,WING50“) vlevo a profilu vnéjsiho
kfidla v 70 % polorozpéti (,WING70") vpravo — srovnani pavodniho (referencniho) profilu (+) a
optimalizovaného profilu (x) Po provedeni optimalizace bylo rozhodnuto ovéfit vlastnosti nové
navrZenych profili srovnavacimi vypodlty, a to s pouZitim metodiky z optimalizacniho postupu (1.
vypocetni sit strukturovana, vytvorena

Ovéreni vlastnosti navrzenych profili

Po provedeni optimalizace bylo rozhodnuto ovéfit vlastnosti nové navrzenych profilt
srovnavacimi vypocCty, a to s pouzitim metodiky z optimalizacniho postupu (tj. vypocetni sit’
strukturovand, vytvorena v preprocesoru ICEM, vypocty v feSici fluent 6 s uvdzenim vlivu
viskozity — model turbulence Spalart-Allmaras). Vzhledem k tomu, Ze optimalizace byla
sméfovana na jeden rezim prace profilu, bylo cilem ovéfeni také zjistit, zda nedoslo
k zavaznému zhorSeni vlastnosti profilu mimo tento navrhovy rezim. Bylo proto provedeno
srovnani vlastnosti pro celé¢ spektrum uhlti nabéhu v okoli ndvrhového rezimu. Dale bylo
rozhodnuto prozkoumat rovnéz nizsi a vyssi Machova ¢isla, a to Machova ¢isla odpovidajici
M=0,8, M=0,85 a M=0,95 u 3D konfigurace. Niz§i Machova Cisla byla ovéfena zdmérné, aby
byly odhaleny ptipadné nevhodné vlastnosti pii nizSich rychlostech zabranujici dosdhnout
vubec navrhového rezimu. Vysledky srovnavacich vypocti byly souhrnné vyhodnoceny a
hlavni vysledky jsou uvedeny na nasledujicich stranach v podobé grafii zavislosti soucinitele
odporu a vztlaku na Machov¢ Cisle.
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Soucinitel vztlaku f(M), alfa = 1°, profil "WING50"
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Obr. 3: Zavislost soucinitele vztlaku na Machové Cisle u pUvodniho a optimalizovaného profilu
v 50 % polorozpéti
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Obr. 4: Srovnani zavislosti soucinitele odporu na Machové Cisle u plvodniho a optimalizovaného
profilu v 50 % polorozpéti
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Hodnocenti vysledkit optimalizace profili

Z vyhodnocenych zavislosti vlastnosti profili bylo vyvozeno nékolik zavéra. Klouzavosti
(poméry cy/cq) u vSech optimalizovanych profilt (FUSEOQ, WING50 a WING70) byly v rizné
Sirokém rozsahu hli zvySeny, a to jak zvySenim c¢;, tak sniZenim cq. Nejveétsi prirtstky
klouzavosti u profili vnéjSiho kiidla (WING50 a WING70) se objevuji pravé v okoli
navrhového rezimu, tj. a=1°. Se zménou syse piiriistek cy/cq plynule zmensuje. Déle je
patrno, ze pro Machovo ¢islo vétsi nez navrhové pii optimalizaci je klouzavost u profilt
vnéjsiho kiidla dokonce misty, nebo zcela horsi nez u originalnich profild.

U soucinitele vztlaku pro vétSinu rezimt opét doslo ke zvyseni ¢; pro dané a. Se zvySujicim
se Machovym ¢islem dochézi k obraceni trendu a cl je nizs§i nez u ptivodniho profilu, ale to
vzdy az od urcitého thlu ndbéhu, dle Machova ¢isla 2 nebo 3°.

U soucinitele odporu doslo opét ke sniZeni jeho hodnot pro jednotlivé thly ndbéhu a to pti
vSech Machovych cislech, s vyjimkou nejvyssiho, M=0,778, které odpovidd cestovnimu
M=0,95 u 3D konfigurace, u profili vnéjsiho ktidla. Nejlépe tuto zménu postihuji obr. 36, 37,
43 a 44, kter¢ zobrazuji zavislost soucinitele vztlaku, respektive odporu na Machové &isle pii
konstantnim thlu ndb&hu. Je patrno, ze optimalizované profily pro tento thel nabéhu davaji
vys8i ¢y a nizsi c¢g az do M=0,737, tj. navrhového Machova ¢isla optimalizacniho procesu. Pro
vys8i Machova ¢isla pak dochéazi ke zhorSeni vlastnosti optimalizovanych profilti v porovnéani
s pavodnimu z hlediska jejich aerodynamické efektivnosti.

Co se tyka klopivého momentu, tak u profilu trupu a profilu vnéjsiho kiidla v 70 %
polorozpéti doslo k pozitivné hodnocené zméné hodnot a tyto byly sniZeny (ve smyslu mensi
zéporné hodnoty). U profilu v 50 % polorozpéti pak doslo k jeho mirnému narustu, tj.
k pohybu nezadoucim smérem, a to zejména u M=0,778.

Celkoveé lze vysledky optimalizace 2D profili hodnotit jako povzbudivé. Je nutno is
uvédomit, ze s uvedenym postupem nebyly dosud Zadné zkuSenosti a vétSina problémt byla
feSena poprvé. Optimalizované profily pii srovnavacich vypoctech v CFD feSi¢i fluent6
vykazuji zlepSeni u vétSiny parametri az do navrhového Machova ¢isla, nad touto hodnotou
se vlastnosti profilti mirn¢ zhorSuji v porovnani s originalnimi profily.

Rekonstrukce 3D geometrie s optimalizovanymi profily

Nasledujicim krokem po optimalizaci jednotlivych charakteristickych profila a ovéfeni jejich
vlastnosti byla implementace profili na 3D konfiguraci a jeji ovéfovaci vypocet. Pfi
rekonstrukci 3D konfigurace bylo nutno dodrzet n¢kolik zékladnich pozadavk, a to zejména
presné zachovani pudorysu, tj. pribéhu spojnice Ctvrtinovych hloubek profild, prabéhu
hloubek profilti a dale pribéhu zkrouceni podél rozpéti. Timto zpiisobem vygenerovana 3D
konfigurace se liSila minimalné€ i v pritb¢hu tloustky profilu podél rozpéti a automaticky,
stejné jako originalni konfigurace splnovala pravidlo ploch, tj. pribéh piicnych priiezt
konfigurace podél osy x byl spojity a hladky. Konkrétni postup reprodukce 3D geometrie,
k jejimuz vytvoteni byl pouzit CAD software CATIA ukazuje nasledujici obrazek.

39



Profil kfidla z 50%
polorozpéti (WING50)

Profil kfidla z 70 %
polorozpéti (WING70)

Profil trupu (FUSEO)

Obr. 5: Rekonstrukce 3D geometrie z optimalizovanych profild — pferusovana — puavodni pozice
optimalizovanych profill, pIna — pouZiti pfi rekonstrukci

Déle pak byly vygenerovany vypocetni sité s pouzitim preprocesoru ICEM CFD. Byl pouzit
postup obdobny jako pii optimalizaci 2D profill, tak aby srovnani vysledkl nebylo zatizeno
rozdily rtiznych metod a programt. Sit¢ vytvofené pro 3D vypocet byly s ohledem na
predpoklad ovéteni vlastnosti jak neviskdéznim, tak viskoznim feSenim vytvofeny ve dvou
variantach, a to tzv. ,,eulerovska“ Cisté tetrahedralni nestrukturovana sit’ pro neviskozni feSeni
a dale hybridni sit’ kombinujici prizmatické prvky v okoli povrchu konfigurace (pro kvalitni
feSeni mezni vrstvy a jeji interakce s razovymi vlnami) a nestrukturovanou tetrahedrélni sit’ ve
zbytku domény. Obdobnym zplsobem byly vygenerovany sit€¢ s obdobnymi parametry pro
originalni konfiguraci (VELA ST1).

Vypocet 3D konfigurace — vysledky ieSeni

Vysledky porovnavacich vypoc¢ti  origindlni a reprodukované 3D  konfigurace
s optimalizovanymi profily ukdzala globalni zlepSeni aerodynamickych charakteristik.
Vysledky feseni bez a s vlivem turbulence shrnuji nasledujici grafy a tabulky.
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Klouzavosti - 3D konfigurace

VELA ST1 M = 0,9 euler — ~/A— —VELA ST1 M = 0,95 euler

VELA ST1 optim M =0,9 euler ——&——VELA ST1 optim M = 0,95 eule
—&——VELA ST1 optim M=0,95 SA — -A— —VELA ST1 M=0,95 SA
——®——VELA ST1 optim M=0,9 SA  — -A— —VELA ST1 M=0,9 SA

0 0,1 0,2 cL 03 04 0,5 0,6

Obr. 6: Srovnani klouzavosti u originalni a reprodukované konfigurace s optimalizovanymi profily pro
M=0,9 a 0,95

Odporové plary - 3D konfigurace

0’6 VELA ST1 M = 0,9 euler — —/~— —VELA ST1 M= 0,95 euler
VELA ST1 optim M=0,9 euler ——#——VELA ST1 optim M = 0,95 euler
— —A— —VELA ST1 M = 0,95 SA —m— VELA ST1 optim M = 0,95 SA
0,5 — ® VELASTI optimM=0,9SA  — —A— —VELA ST1 M= 0,9 SA

04

CD

Obr. 7: Srovnani odporovych polar originalni a reprodukované konfigurace s optimalizovanymi profily
pro M=0,9 a 0,95
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Na zéklad¢ uvedenych vysledkli vypocti I1ze konstatovat, Ze na rezimu M=0,9 doslo pravé
v okoli cestovniho soucinitele vztlaku ke sniZzeni odporu a zejména zlepSeni klouzavosti a to o
cca 5 % u neviskozniho a o pfiblizné 13 % u feSeni s uvazenim viskozity. U cestovniho
rezimu M=0,95 pak jsou vlastnosti v okoli ¢;=0,3 témé&f totozné u obou konfiguraci pii feSeni
neviskéznim a u feSeni suvazenim viskozity dochézi k mirnému zlepSeni klouzavosti.
Z odporovych polér je pak patrné snizeni odporu a zvySeni vztlaku pii prakticky vSech
rezimech a to jak u neviskozniho feSeni, tak zejména u feSeni s modelem turbulence.
Vyjimkou je neviskézni feSeni na M=0,95, kdy optimalizovand konfigurace ma vétsi
soucinitel odporu, az do hodnoty soucinitele vztlaku c;=0,3. To, ze vysledky konfigurace
s optimalizovanymi profily byly vyrazné lepsi pro M=0,9 nez M=0,95 jasn¢ koresponduje se
zhorSovanim vlastnosti optimalizovanych profilt pfi Machové ¢isle, které odpovida M=0,95 u
3D konfigurace. Celkové vysledky srovnani konfiguraci vyznivaji optimisticky a prokazuji
zlepseni vlastnosti na zvySené cestovni rychlosti M=0,9, coz bylo cilem feSeni.

ZAVER

Vysledky prace 1ze hodnotit z nékolika hledisek. Dulezitym vysledkem bylo vytvofeni obecné
pouzitelného optimalizaéniho prostiedi pro aerodynamickou optimalizaci profila. Toto
prostiedi, piestoze bylo konkrétné¢ aplikovdno na transsonické profily, bylo vytvofeno
s maximalnim dirazem na otevienost a moduldrnost. Vysledkem je systém umoziujici
optimalizovat libovolnou kategorii profili pro rizné rezimy jejich prace. Snadnym zplisobem
lze modifikovat tvar ucelové funkce (tedy cil optimalizace), vzhledem k otevienému
propojeni zdrojového kodu fidiciho programu a nezavislého CFD fesice proudového pole pro
analyzu vlastnosti profili je mozno tento fesi¢ velice snadno nahradit jinym, adekvatnim pro
dany typ ulohy (napi. nahrazeni feSice zaloZzeného na metod¢ konecnych objemt panelovou
metodou a podobn¢). Je cilem dalSiho vyzkumu v této oblasti vyuzit a ovéfit chovani
optimalizatoru naptiklad pro navrh vysokovykonnych profilt pro ¢isté podzvukovou oblast,
v delSim casovém horizontu pak doplnit moznost optimalizace profili se vztlakovou
mechanizaci.

Funk¢nost a kvalita navrzeného optimalizaéniho prostfedi byla ovéfena pii feSeni
optimalizace rodiny tansonickych profili pro konfiguraci velkokapacitniho dopravniho
letounu budoucnosti vramci projektu VELA. Na zdkladé¢ wvodni profilaze pro tuto
konfiguraci letounu od firmy AIRBUS byla optimalizaci vygenerovana nova, ktera pii
provedeném porovnani vramci totozného vypocetniho prostiedku vykazuje zlepSeni
aerodynamickych charakteristik v pozadovaném rozsahu provoznich Machovych ¢isel a uhli
nab¢hu. V porovnani s publikovanymi vysledky praci ve svété dosahuje zlepSeni hlavnich
ukazateld srovnatelnych hodnot a ukazuje, Ze bylo dosazeno vysledkii na porovantelné tirovni.

Prace byla zpracovana v Uzké navaznosti na feSeni zmifovaného projektu VELA 5.
ramcového programu EU, kde hlavnim ukolem bylo zlepSeni vlastnosti konfigurace
nekonvencéniho velkokapacitniho dopravniho letounu pro vyssi cestovni rychlosti (Machova
¢islo 0,9, ptipadné az 0,95), a to zejména sniZeni odporu a zvyseni klouzavosti. Soucasti prace
je tedy také ovéfeni vlastnosti optimalizovanych profila jejich aplikaci na konfiguraci VELA
a srovnani s pivodnim navrhem piepoctem v jednotném vypocetnim prostiedku. Zde bylo
dosazeno opét velmi optimistickych vysledki, klouzavost konfigurace s novou profildzi byla
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zvySena pro cestovni rychlost M=0,9 o 11 % a pro cestovni rychlost M=0,95 pak o 8,4 %.
Problematickym se pak ukazalo zvySeni klopivého momentu u 3D konfigurace, které je vSak
u 2D optimalizace profilti prakticky velmi tézko podchytitelné. Tento fakt ovSem vysledky
nedegraduje, vzhledem k tomu, Ze na klopivy moment nebyla stanovena omezujici kriteria
v této fazi projektu. Hlavnim definovanym cilem bylo zvySeni cestovni rychlosti a
optimalizace klouzavosti na tomto rezimu pii daném omezeni cestovniho soucinitele vztlaku
konfigurace a vygenerovani hodnot pro databdzi tzv. ,,aecrodynamickych moznosti“ dané
koncepce pro dalsi pouziti pii feSeni projektu VELA.

Lze konstatovat, Ze dosazené vysledky jsou na srovnatelné urovni s ostatnimi Cleny
konsorcia feSitelt podilejicimi se na projektu VELA. To je potéSitelné zejména vzhledem
k tomu, Ze pfed zapojenim do feSeni projektu nebyly k dispozici zadné ptredchozi zkusSenosti
s feSenim podobnych komplexnich problémi. DalS§im vyznamnym vysledkem, kterého bylo
dosazeno, je skute¢né aktivni a vramci ¢asovych moznosti i kvalitni zapojeni do feSeni
vyznamného evropského projektu, jehoz kvalitu garantuje ucast vSech Spickovych evropskych
leteckych vyzkumnych tstavli a zejména vedeni projektu firmou AIRBUS, v soucasnosti
nejvetsiho svétového vyrobee civilnich dopravnich letadel.
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Matematické modelovani odporovych
charakteristik leteckych profilli s prirozenym
a rizenym prechodem do turbulence

Ing. Lukas Popelka, Ustav termomechaniky, Akademie véd CR, Praha

Clanek je vénovan ovéfeni programu Xfoil pro tlely aerodynamické optimalizace. Bylo
uréeno nastaveni poméru amplitud » metody e" vypoétu piechodu do turbulence, tak
aby byla splnéna potiebna presnost vypoc¢tu odporovych charakteristik pro predbézny
navrh letounu. Byly studovany pripady s pfirozenym a fizenym piechodem.

Uvod

Pocatecni faze ndvrhu kazdého letounu vytvarii vyhranénou potiebu rychlych a spolehlivych
metod aerodynamické analyzy zapojenych do optimalizacniho procesu. Ackoliv
experimentalni metody jsou schopny poskytnout vSechna pozadovana data, cenové ptiznivé
numerické metody maji zasadni dtlezitost.

Program Xfoil, ' je povaZovan za standardni néstroj pro analyzu subsonickych profilt. P
daném souciniteli vztlaku cy je tfeba prokazat korektni vypocet poméru soucinitelit odporu cp

vvvvvv

absolutni velikosti. Definujme nésledujici pomér:

cDre'
fo=""C ()
CD'

Zakladnim pozadavkem je f,,../ f.pum =1. Dostate¢né mnoZstvi spolehlivych podkladi

zméfeni v aerodynamickych tunelech, vénovanych modernim lamindrnim profilim, je
k dispozici pro srovnani. >

Pfirozeny prechod do turbulence

Byly vybrany profily NACA 63-618, Wortmann FX66-S-196 a Eppler E603 s referenci
Wortmann FX61-163. Pro proménnou hodnotu n v metodé e" vypoétu piechodu, byly
vypocteny hodnoty poméru uvedeného rovnici (1) pro dvé Reynoldsova ¢isla, tab. 1.

f;D exp LWK / ﬁDnumeoil

n Re=10° Re=3-10°

5 0.973 + 0.029 1.034 + 0.038
9 0.993 +0.014 1.041 £0.019
11 1.010 + 0.020 1.054 + 0.024

Tab. 1 Shoda experimentalnich a vypoctenych hodnot cp, rozsah c;, = 0.2 + 1.05, spolehlivost 95%
Shoda pro n = 9 je vyhovujici pro dané ucely. Obdobné vysledky byly ziskany pro fadu 6
NACA, pifi zmeéné¢ tloustkové funkce od 63-415 do 66-415 a také pro rodinu profill
Wortmann FX 63-145/158/147/143. Poloha dokonceni piechodu do turbulence byla
srovnavana na profilech FX60-126, FX61-163, FX S02-196 a FX66-17AIl-182. Zminéné

soufadnice byly opét vypocteny s dostate¢nou piesnosti.

Rizeni piechodu do turbulence

Profil Althaus AH82-150F, obr. 1, navrzeny pro fizeni mezni vrstvy na obou strandch nabizi
vhodny srovnavaci ptipad. VSechny ctyfi alternativy — bez fizeni, s turbuldtory na horni a
spodni stran& a s kazdym z nich samostatné — byly ov&fovany pii Re = 10°, tab. 2.
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.f;'D exp LWK / .f;'Dn umXjoil

n Re=10°

5 1.047 £ 0.024
9 0.906 + 0.020
11 0.837 + 0.031

Tab. 2 Shoda experimentalnich a vypoctenych hodnot cp, rozsah c; = 0.2 + 0.9, spolehlivost 95 %
Ackoli je krajni chyba pro zvolenou spolehlivost opét vyhovujici pro nastaveni n = 9 , sttedni

hOanta f;Dnu/anoilje posunuta prOtl f;‘DCXPLWK :

Vypocet zjevné nadhodnocuje zisky dosazené
fizenim piechodu. Tato skute¢nost tedy musi byt uvazovana v obdobnych ptipadech a
potvrzuje nutnost dalSiho vyzkumu vlivu pasivniho turbulatoru na mistni odtrZzeni. Vypocteny

vliv fizeni mezni vrstvy na tlakové rozlozeni je uveden na obr. 2.

Althaus AHB2-150F

0.2 1 1 1 1
1] 0.2 0.4 0.6 o.g 1

Obr. 1 Obrys profilu Althaus AH82-150F

Althaus AH82-150F, Re=1e6, Xfoil 6.94, n=9
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Obr. 2 Vypoctend nevazka a vazka tlakova rozlozeni; vyraznd mistni odtrzeni

Shrnuti

Program Xfoil byl ovéfen na vybranych ptipadech profila s pfirozenym a fizenym piechodem
do turbulence pro vypocCty integralnich charakteristik. Ackoliv nastaveni pro n = 9 poskytuje
pozadovanou ptesnost, byla ukdzadn vyznamny posun vypoctenych stfednich hodnot ve
srovnani s experimentalnimi daty v pfipadech s pasivnim fizenim. Prezentované poznatky
byly vyuzity pro optimalizaci profild pro vétroné¢ s metodikou rozsifenou o pfipady se
znecisténim nabeézné hrany a turbulentnim nabihajicim proudem. 4
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Aerodynamicka optimalizace symetrického
turbulentniho profilu pro ocasni plochy malych
dopravnich letounti multikriterialnim
mikrogenetickym algoritmem

Mgr. Andrds Széllés, Prom. fyzik Petr Berdk CSc., Mgr. Jaroslav Hdjek, VZLU, a.s., Praha

Na ocasnich plochach subsonickych letouni vidime ¢asto profil NACA 0012, pripadné
LS(1)-0013. V tomto ¢lanku je popisovano hledani lepSiho turbulentniho profilu pomoci
vypoctové optimalizace, jeZ byla provedena pomoci multikriterialniho mikrogenetického
algoritmu s e-dominanci a shlukovanim. Byly ziskany paretovské (presné receno &-
paretovské) fronty nedominovanych reSeni evoluce pro tii charakteristické pripady

s maximem tloust’ky ve dvaceti aZ tficeti, ve tiiceti aZ étyFiceti a ve CtyFiceti procentech tétivy.
Uvod

Pro ocasni plochy (ddle OP) subsonickych letount je ¢asto volen symetricky profil NACA 0012
vzhledem k jeho vysokému maximalnimu vztlaku a pomérné nizkému odporu [1 az 4]. Na svislou
OP v uspotadani T byvaji z pevnostnich divodi pouzivané i tlustsi profily NACA. Tvary profila
ctyfciferné fady NACA byly formulovany analyticky, jsou zadany polynomy, ale ty byly voleny
podle nejlepsich starSich profilit se zméfenymi aerodynamickymi vlastnostmi.

V soucasné dob¢ byva pro OP volen novéjsi profil NASA LS(1)-0013 [4]. M4 vétsi tloustku,
jeji maximum je vic vzadu, coz je vyhodné pro konstrukci nosniku V lamindrnim rezimu ma mensi
odpor, v turbulentnim rezimu ma zhruba stejny odpor. Pro Reynoldsovo ¢islo vétsi nez 4 miliony
ma vyS$$i maximalni vztlak.

Pouzivani pievazné jen dvou profilti na OP subsonickych letounii vzbuzuje pochybnosti, zda se
nejedna o silny vliv tradice, zda by nebylo mozné nalézt profily s lepSimi vlastnostmi. K vyfeSeni
této otazky jsou vhodné optimalizaéni metody. Klasické srovndvani zmétenych charakteristik je
v dobé prudkého rozvoje pocitacti ucelné nahradit vypoctovymi postupy. Pro né je potiebné
zformulovat vhodna tvarova omezeni a aecrodynamicka kritéria.

Tvaroveé zadani

Vysledny profil bude symetricky. Z pevnostnich diivodi jeho maximalni tloustka nesmi klesnout
pod 13,0 procent tétivy. Poloha maximalni tloustky nebude zadana, bude uzite¢né vyzkouset vice
poloh. Tloustka odtokové hrany bude volena podle ovéteného LS(1)-0013 minimalné 0,6 procent
tétivy. To zvysi tcinnost kormidel pti malych vychylkach a ptitom odpor zvétsi jen zanedbatelné.

Aerodynamické zadani

Laminarni obtékani lze ocekavat na nezneCiSténych OP sportovnich letountd. Ale u malych
dopravnich letounti s pneumatickymi odlednovacimi zatizenimi na nabéznych hranach lze ocekavat
turbulentni mezni vrstvu za jejich zadnimi hranami. Proto pozadujeme piechod do turbulence na
obou stranach profilti v sedmi procentech tétivy.

Budeme sledovat tfi ptipady. Reynoldsova a Machova ¢isla v nich odhadneme tak, aby odpovidala
malému dopravnimu letounu.
V cestovnim rezimu je ucelné pozadovat co nejmensi odpor, tedy minCp pii o = 0°, Re =
6x10°, M = 0,3. V tomto rezimu stravi letoun vét§inu asu a proto ma nejvétsi vliv na Gspory paliva.
Pro manévrovani s vychylenymi kormidly Ize nouzové vliv vychyleni kormidla na obtékani
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nabézné hrany nahradit thlem nabéhu celého profilu. Jedna se jen o relativni srovnavani ptirastku
odporu. Opét se jedna o hledani malého odporu, tedy hleddme minCp pii o = 5°, Re = 6x10° , M =
0,3. Cas straveny manévrovanim neni velky, tento pozadavek je proto jen doplitkovy.

Pro vzlet a pfistani s bo¢nim vétrem + let s jednim motorem budeme z bezpecnostnich
diivodt pozadovat maxCy yax, Re = 2X106, M =0,12. V té€chto rezimech letoun sice nestravi mnoho
Casu, ale z hlediska bezpecnosti musi splitovat pfedepsané pozadavky.

Multikriterialni evolu¢ni optimalizace

ZvysSovanim vykonu pocitacl se v poslednich letech dostava stile vice do poptfedi snaha o
optimalizaci prakticky ve vSech odvétvich védy a techniky. V oblasti technické se jednd o
vylepSovani vlastnosti dané¢ho zafizeni, piipadné jeho soucasti, vzhledem k urcitému kritériu nebo
kritériim, kterych je ve vétSin€ ptipadl n€kolik. K tomuto ucelu se bézné pouzivaji gradientni nebo
evolu¢ni metody. Prvni se hodi pouze pro jednokriteridlni ulohy, nebot’ gradientni metody jsou
jednobodové, t.j. startuji vychozim nadvrhem a po urcité dob¢ je jejich vysledkem jeden bod v
navrhovém prostoru, od vychoziho tfeba odlisny.

OvsSem, jak bylo uvedeno vySe, realné optimaliza¢ni ulohy jsou obvykle vicekriteridlni
(naptiklad v aerodynamice pii1 optimalizaci profilu je nutno brat v ivahu nékolik letovych rezim,
prubéh klopivych momentt atd.). Abychom opét mohli pouzit gradientni metodu nebo abychom
mohli pouzit bézny jednokriteridlni evolu¢ni algoritmus, obvykle se multikriteridlni problém
pfevede na jednokriteridlni pomoci tzv. metody vahovych funkci, t.j. definuje se skalarni funkce
(pro ndzornost uvadime dvoukriterialni ulohu):

F=v,. f,0v,. f, (1)

kde f1af2 jsou jednotliva kritéria a Y1 V2 predstavuji vahy jim pfifazené. Pak stali optimalizovat
funci F. Nevyhodou této metody je, Ze jeji uspéSnost je zavisld na volbé vahovych koeficientt.
Navic, jednotliva kritéria optimalizacniho problému jsou vzijemné casto protichiidnd, tudiz
optimalizace by méla vést k souboru kompromisnich ploch, vyjadfujicich tento fakt a nikoli k
jednomu bodu, jako v piipadé metody véahovych funkci. Proto je potfeba optimalizaci timto
zpisobem mnohokrat opakovat, abychom ziskali co nejuplnéjsi obraz o povaze téchto
kompromisnich ploch.

Jako velmi slibné se v tomto sméru jevi genetické algoritmy [5], které také vdéci za svou
popularitu rapidnimu naristu vykonu soucasnych pocitact. Genetické algoritmy napodobuji vyvoj v
piirodé tim, Ze na populaci vhodnych jedinci nechdme ptisobit evolucni operdtory (v bézném
piipad€): selekci, kiizeni a mutaci a po uplynuti dostatecného ¢asu evoluce dospéje k optimalnimu
stavu. Optimum je v pifipadé jednokriteridlniho problému jeden jedinec, ale v pfipade
vicekriteridlnim ziskdvame piimo plochu nejlep§iho kompromisu mezi jednotlivymi kritérii — tzv.
paretovskou frontu nedominovanych jedinct [6]. Jinymi slovy — béhem evoluce nelze ziskat jiné
jedince, ktefi by byli lepsi (pfi zohlednéni vSech kritérii), nez jedinci, nachdzejici se na paretovské
fronté.

Pro nazornost: na obr. 1 dvoukriteridlni evoluce startuje z bodu G a ptes body D, E, F
dospiva k paretovské front¢. V praxi je velice vyhodné generovat tzv. e-aproximovanou
paretovskou frontu, t.j. aproximaci paretovské fronty, ziskanou vyhodnocovanim pomoci &-
dominance. Evolu¢nim algoritmiim, schopnym generovat paretovskou (e-aproximovanou) frontu,
fikdme multikriteridlni. Tato vlastnost je jejich zasadni vyhodou oproti metod¢ vahovych funkci,
nebot” takhle ziskdme Uplnou informaci o optimalnich kompromisech mezi jednotlivymi kritérii v
jediném béhu. Informace, ziskana metodou vahovych funkci je pouze ¢astecna.

Multikriteridlni evolu¢ni algoritmus Vygerig:ruje v navrhovém prostoru podstatné vice bodu a



s lepSim rozlozenim. Navic, metoda vahovych funkci zcela selhava, je-li paretovskd fronta
konkavni [7]. Pokazdé totiz zkonverguje do jednoho z jejich krajnich bodi, jelikoz pro ni jsou
vnitini body této fronty vzdy suboptimalni. Uvedenou situaci vystihuje obr.2, kde, mimochodem,
bod C navic odpovid4 predCasn¢ zkonvergovanému gradientnimu algoritmu, ktery k paretovské
front¢ ani nedospéje, nestartuje-li v jejim bezprostfednim okoli.

Z vySe uvedenych davodii jsme se od zacatku zaméfili vylucné na vyzkum a vyvoj
multikriterialniho algoritmu. Vysledkem této snahy je multikriteridlni mikrogeneticky algoritmus s
automaticky se ménicim rozsahem prohledavaného navrhového prostoru (adaptace), obsahujici
shlukovani [8]. Pokud se tykd vyhodnocovani, je zalozeny na e-dominanci, kvili vhodnému
vzorkovani prostoru [9]. Slovo mikrogeneticky znamend, Ze evoluce pouZzivd extrémné malou
populaci — pouze Ctyfi jedince.

Nejprve byl Gspésné testovan na referencnich dvou- a tiikriteridlnich testovacich tlohach.
Poté, abychom ovéfili jeho tcinnost na realné tloze, jsme s Uspéchem optimalizovali profil vétrong
standardni tfidy. Vysledky této optimalizace, jakoz i1 paretovské fronty pro testovaci ulohy budou
publikovany v ¢asopise [10].

Vysledky

Poté nasledovala optimalizace, vychdzejici ze symetrickych turbulentnich profili NACA 0013 a
NASA LS(1)-0013. Optimalizovali jsme profily s maximem tlouStky mezi dvaceti az tficeti, tiiceti
az Ctyficeti a Ctyficeti az padesati procenty tétivy. Vyhodnocovani profilt bylo provadéno balikem
XFOIL verze 6.94 [12].

Vyslednou g-aproximovanou paretovskou frontu lze najit na obrazku 3. Osa x (na obr. 3.a)
“pravoleva” s rozsahem hodnot 0,0079 az 0,0085) zobrazuje minimalni soucinitel odporu v
cestovnim rezimu, osa y (“pfedozadni s rozsahem hodnot 0,0085 az 0,0095) odpovida
minimalnimu souciniteli odporu v manévrovacim rezimu a osa z (svisla s rozsahem 1,1 az 1,9)
reprezentuje maximalni soucinitel vztlaku pro vzlet a pfistani. Varianta a) odpovida “obecnému”
nahledu, b) predstavuje jeji praimét do roviny prvni a teti kriterialni osy, ¢) do roviny prvni a druhé
a d) do roviny druhé a tieti kriterialni osy. Cervena hvézdi¢ka zobrazuje vychozi profil NACA
0013. VySe uvedené rozsahy jednotlivych kritérii jsou na vSech obrazcich zachovany. Pro profily s
maximem tloustky ve dvaceti a Ctyficeti procentech tétivy jsou piislusné paretovské fronty
analogické, proto zde nejsou uvedeny.

Mikrogeneticky algoritmus bez problémili vygeneroval e-aproximované paretovské fronty
pro vSechny ti1 piipady. Pokazdé predstavuji plochu, a¢ vznikly sjednocenim nékolika
optimalizacnich béhii. Je to patrné piedev§im pii jejich prohlizeni zobrazovacim balikem
GNUPLOT, ktery umoznuje obrazek libovolné otacet. Je to ale ¢astecné vidét 1 z obrazkl. Tento
fakt naznacuje dobrou miru zkonvergovanosti evoluce i navzdory pouzité extrémné malé populaci a
nepfili§ velkému poctu generaci evoluce (dva az tfi tisice).

Jak je vidét, je obtizné minimalizovat odpor v cestovnim reZimu. MenSi hodnoty nez u
vychoziho profilu Ize ziskat pouze snizenim maximalniho soucinitele vztlaku. Pro manévrovaci
rezim plati prakticky totéz.

Obr. 3¢) naznacuje, ze v piipad¢ profili s maximalni tloustkou ve 30 procentech tétivy pro
hodnotu minimalniho soucinitele odporu v cestovnim rezimu, rovnajicim se hodnoté pro ptivodni
profil, 1ze ziskat navySeni maximalniho soucinitele vztlaku, jdouci az k deseti procentiim, ale opét
za cenu mirného zhorSeni soucinitele odporu v manévrovacim rezimu. Ke zvysSeni vztlaku dochézi
patrné zvétSenim tloustky odtokové hrany, které sebou nese zvySeni odporu ve vSech rezimech.

Na obrazku 4 nalezneme tfi ukdzky optimalizovanych profili: a) s maximem tloustky ve 20

procentech, b) ve 30 procentech, c¢) ve 40 procentech tétivy.
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Zavér
Optimalizaci symetrického turbulentniho profilu jsme pfispéli k dalSimu ovéfeni funkce naSeho
multikriterialniho mikrogenetického algoritmu a diky ziskanym zkuSenostem jsme ho déle vylepsili.
I v tomto piipade se osveédCilo pouziti extrémné malé populace jedinct, vstupujicich do evoluce.
Jedna se tudiz o dalsi fakt, naznacujici spravnost teoretického tvrzeni D. Goldberga, podle kterého
nutnou podminkou konvergence evoluce jsou minimalné¢ tfi jedinci.

Na druhé strané blizkost vychoziho profilu a plochy paretovskych front také ukazuji, Ze
vychozi profily byly navrzeny velmi dobie a je obtizné je néjakym zplisobem vyrazné prekonat.
Zda se, ze aerodynamicky profil je z hlediska optimalizace n€kdy pftili§ jednoduchy, proto je

vvvvvv

ptipadné cely letoun. Zde Ize ocekévat zajimavé nové varianty, piipadné i rizna prekvapeni.
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Uziti parametrizace PARSEC pri optimalizaci
aerodynamickych profilG
Mgr. Jaroslav Hdjek, VZLU

Prispévek se zabyva ziskanymi poznatky o parametrizaci aerodynamickych profilii pomoci
schématu PARSEC a jejim pouziti pfi optimalizacich. Schéma PARSEC bylo zahrnuto do
systému VAGP pro parametrizaci letounii.

Oznaceni:

CL soucinitel vztlaku profilu
Cp soucinitel odporu profilu
CMm soucinitel momentu profilu
Re Reynoldsovo ¢islo

M Machovo ¢islo

Uvod

Aerodynamické profily jsou tradi¢né reprezentovany pomoci soufadnic. Pro ucely optimalizaci a
prace s velkym mnozstvim profili obecné je ovSem Casto potieba vyjadrfit tvar profilu zjednodusené
pomoci nékolika (az n€kolika desitek) redlnych ¢isel — parametrizovat jej. Existuje n¢kolik riznych
uspésnych druhli parametrizaci — napf. pomoci Beziérovych kiivek ¢i splintt [1] nebo Hicks-
Hennovych tvarovych funkci [2]. VySe uvedené parametrizacni metody sdileji jednu spolecnou
nevyhodu — pouzité kontrolni (navrhové) proménné nemaji zadny piimy geometricky (technicky)
vyznam. Typické omezujici podminky na geometricky tvar profilu pak vedou i1 ke znacné
komplikovanym omezujicim podminkam vyjadfenym v téchto navrhovych proménnych, coz pro
mnoho optimaliza¢nich algoritmt pfedstavuje vazné problémy.

Pro ucely optimalizaci profili jsme proto uzili parametrizaci (piesnéji feceno, ,,rodinu*
parametrizaci) PARSEC, ktera umoziiuje pouzivat jako navrhové proménné konkrétni geometrické
charakteristiky profilu a zjednoduSuje tak omezujici podminky a zejména ladéni parametra
optimalizace, coZ je u evolu¢nich algoritmt Casto kritické.

Popis parametrizace PARSEC
Parametrizace PARSEC vyjadiuje horni (UP) a dolni (LO) povrch profilu rovnicemi:
6 UP 6 LO
UP_ aUPxel- LO_ Z CZLO Xei
y ,. y l.
i=1 i=1

Koeficienty e; zde typicky vystupuji jako konstanty, a;i jako proménné. Riiznou volbou exponenti
e; lze ziskat rlizné variace parametrizace PARSEC. Originadlni PARSEC H.Sobieczkeho (viz [3])

UP_ LO_ ._
napi. pouziva volbu ¢, =¢€, <! 0.5

Hlavni pftitazlivost metody PARSEC tkvi v tom, Ze a; nejsou skute¢né navrhové proménné — ty
jsou dany 12 geometrickymi charakteristikami na nsledujicim obrazku:
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Navrhové proménné PARSEC

Jednotlivé parametry vyjadiuji horni a dolni poloméry kiivosti ndb&€zné hrany (r_gup,tLeL0), pOZice
maxim obou povrchi (Xyp,X10,Zup,Z10) @ reciproké kiivosti (druhé derivace) v nich
(Zxxup,ZxxL0), dale thel odtokové hrany (&) 1), sklon odtokové hrany (S51g), jeji z-ové souiadnice
(Z1g) a tloustka (®Z1g). Jsou-li splnény zakladni pfedpoklady na exponenty e; , Ize pak od téchto 12
navrhovych proménnych ptejit k analytickému vyjadieni feSenim malé linedrni soustavy 12 rovnic
0 12 neznamych, nebo dvou soustav 6 rovnic o 6 neznamych.

Omezeni parametrizace

Pouziti parametrizaci PARSEC neni univerzalni. Nevelky pocet stupiii volnosti nedovoluje piilis
velkou geometrickou rozmanitost, presto vsak PARSEC pomérné dobie aproximuje subsonické a
transonické profily nemajici velké zakiiveni. Nizky pocet stupni volnosti je naopak vyhodou pfi

zahrnuti PARSECu do vétSich parametrizacnich schémat celych kiidel ¢i letount, jako je VAGP,

cw w7

Zakladni omezujici podminkou PARSECu je, Ze pfedpoklada vrchol nabézné hrany v poc¢atku (bod
nejvice vlevo se svislou te¢nou), coz u nékterych typii profilli nemusi byt pii pfirozeném umisténi
tétivy na ose x splnéno. Typicky profil nevhodny pro parametrizaci PARSECem je na nasledujicim
obrazku:

B.15 T T T —
profil ZE3IZcrew
a.1 | aproximace stredni kriwvky |
H.685 [ =
5]
-@.85 ' ' ' '

5] 6.2 8.4 B.6 6.2 1
I pokud je tato podminka splnéna, pfesto existuje jen omezena oblast navrhovych vektora (vektori
navrhovych proménnych), které davaji smysluplné profily. Dobrym ukazatelem je naptiklad Cislo
podminénosti transformacni linearni soustavy 6x6 zminéné v predchozi sekci, které nesmi piilis
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vzrust. Toto Cislo zavisi na x-ové soufadnici bodu maxima (horniho nebo dolniho, podle toho o
kterou ze soustav jde) a jeho priibéh je zndzornén na nasledujicim obrazku:

cislo podminenesti transformacni matice PARSECu

1e+06 T T T T T T - T
r sada exponentu sobieczky
sada exponentu vzlu
sada exponentu vzlu2 ———
100000 | |
10000 -
1000 f— - :
1DD 1 1 1 1 [] 1 1
01 015 02 0.25 0.3 0.35 0.4 045 0.5

Opét 1ze odtud vycist, ze PARSEC je nevhodny zejména pro vice zakiivené profily, kde se
zpravidla poloha dolniho maxima pohybuje ve vétsi blizkosti nabézné hrany.

Optimalizace

K multikriterialni optimalizaci bylo pouZzito mikrogenetického algoritmu (micro-GA) propojeného s
programem XFOIL [4].

Program XFOIL je navrzen jako interaktivni prostfedi, takZze pro vypocty byl vyvinut ,,komunikacni
kanal*“ umoznujici adaptivné v jediném b&hu programu posilat piikazy a zaroven ¢ist vystupy, a
reagovat tak na mistni selhani konvergence nebo optimalizovat thel ndbéhu pro maximalni vztlak.
Robustnost 1 rychlost vyhodnocovani profili tak byla oproti jednoduché ,,davce* (predem
predepsané sekvenci piikazi) nékolikandsobné zvySena. Zarovenl jsme vyuzili pfirozené
paralelizovatelnosti ulohy — profily v jedné generace evolu¢niho algoritmu mohou byt
vyhodnocovany soucasné na rtiznych procesorech. Vzhledem k dostate¢né rychlosti vyhodnocovani
nebylo potieba evolué¢ni algoritmus nijak urychlovat.

Uvedeme zde ptiklad optimaliza¢ni tlohy. Touto tlohou byla optimalizace kiidla kluzaku vedena
tiremi kritérii
1. minimalizovat cp pfi ¢ = 1,05, Re = 1,29, M = 0,08 (v obrazcich znaceno CD1)

2. minimalizovat cp pfi ¢y = 0,63, Re = 2,04, M = 0,12 (v obrazcich znaceno CD2)
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3. minimalizovat cp pfi ¢ = 0,86, Re = 1,63, M = 0,10 (v obrazcich zna¢eno CD3)

a dale omezujicimi podminkami

i. maximalni cp profilu alespoi 1,5

i1. tlouStka profilu alesponi 13% délky tétivy

iii. tloustka odtokové hrany alespon 0,25% délky tétivy.

Kromé téchto hlavnich podminek bylo potieba jesté¢ specifikovat dalS§i omezujici podminky
upravujici stabilitu momentt a tvar vztlakové Cary profilu.

Dimenze névrhového vektoru (tj. po€et nezavislych navrhovych proménnych) je rovna 12. Je vSak
mozno zahrnout mezi navrhové proménné téz exponenty (bez piimého geometrického vyznamu) a
ziskat tak celkem 22 stupnti volnosti.

Tti rizné sady exponentil (a tedy 3 rtizné parametrizace) byly pouzity pro tuto optimaliza¢ni ulohu:
sobieczky je originalni Sobieczkého sada, vz1ul je heuristicky odvozena nova sada, a vzlul
optimized je sada kterd z této vznikla optimalizaci exponentl. Dvoudimenzionalni priméty
vyslednymi archivy (aproximace paretovské fronty) jsou vidét na nasledujicich obrazcich:

Tlustrace 1: Prumét 1-2
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Iustrace 2: Prumeét 1-3
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Tustrace 3:
Prumeét 2-3

rez paretovskou frontou - kriteria 2 a 3
B.826 T T T T T

T T
vzlul optimized -
wzlul "

sobieczky *
B.824 * =

a.822 -

B.@18 -

B.816 - o

CD3

g.al4 -

a.alg .

Tk "
= e u
L "
e n * »
a.008 " . ” : Tl «
. w n - gl LT
» .
wd i 1] =N w ™

Exalley 1 = '!'*"I}!"‘El.'fllllm'*."* i?*‘-m*‘ “xN ¥ ®

B.Bﬂﬁ L | | | (1

B.aBd4s B.8847 8,8848 8.8849 8.8835 B.8851 B.8@a52 B.B8B53 8,883
che

-
L
+

Ly

[T

Apriorni kritéria pro vybér parametrizact

Znacna citlivost vysledkii optimalizace v zavislosti na parametrizaci byla pozorovana mnoha
autory. Je tomu tak proto, ze zmeénou parametrizace de facto zménime cilovou funkci. Tato zména
neni zcela ndhodna, nebot vzdy aproximujeme ,skute¢ny“ optimaliza¢ni problém (Casto s
nekonecnou nebo alespont velmi velkou dimenzi) na prostoru vSech ,,zajimavych objektt, ktery ne
vzdy lze ptesné specifikovat. Nicméné piesto mlize mit tato zména velmi zévazné disledky na
vysledek. Kvalitu pouzité parametrizace lze jen t€Zko piedpovidat — hlavni slovo pfi vybéru vhodné
parametrizace tak ma zkuSenost. Pokud vSak takovou zkuSenost nemame, miZzeme se pokusit
rozhodovat na zaklad¢ riznych heuristickych kritérii. Pfedevsim je zde pocet stupini volnosti, tedy
pocet navrhovych proménnych. Je velmi rozumné ocekévat, ze parametrizace s vEétSim poctem
proménnych da (pii uplné konvergenci algoritmu) lepsi vysledek nez parametrizace s nizSim
poctem. Na druhou stranu vétsi pocet proménnych znac¢né zvétSuje prohleddvany prostor a
zpomaluje tak algoritmus, ktery tak potiebuje vyhodnotit vice navrhovych vektorti, ¢imz prodluzuje
vypocet. Nelze tedy zvySovat pocet proménnych libovoln€. Zpravidla si stanovime néjaky optimalni
pocet na zakladé predchozich zkuSenosti, nebo je tento pocet ddn typem parametrizace ¢i pfimo
ulohou.

Casto tak muiZe nastat situace, kdy mame k dispozici vice typti parametrizace se stejnym poétem
navrhovych proménnych, a musime se mezi nimi rozhodnout — naptiklad rizné sady exponenttii pro
parametrizaci PARSEC. 1 zde je mozné navrhnout kritéria, kterda umoznuji predem hrubé
odhadnout, kterd parametrizace bude lepsi.
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Na vySe uvedené optimaliza¢ni uloze jsme jedno takové heuristické kritérium otestovali. Na
zaklad¢ ,,bazového navrhu®, tedy vychoziho profilu, ktery jsme chtéli optimalizovat (to je v praxi
bézna situace) lze kazd¢ sad¢ exponentd pro PARSEC pfifadit nezaporné Cislo udavajici jeji
,nekvalitnost“ v okoli tohoto profilu. Cim vétsi &islo, tim horsi vysledek. Teoreticka dolni mez je 0,
ale nelze tici, zda ji nékterda PARSEC sada mlze vibec dosdhnout. Tato kritéria je tfeba vzdy
posuzovat relativné a pecliveé zvazovat, kdy Ize rozdil povazovat za podstatny.

Sada kritérium
vzlul optimized 4,76
vzlul 4,83
sobieczky 12,7

Vysledky jsou v ptekvapivé shodé s pozorovanim. Skute¢né, z hlediska paretovské fronty (viz
obrazky vyse) je sada sobieczky vyrazné nejhorsi, vz1ul optimized je pak o n&co malo
lepsi nez vz Tul. Je podstatné fici, Ze toto kritérium je nezavislé na optimalizaéni uloze, jen volné
zalozené¢ na geometrickych tvahach o vstupech pro eSi¢ XFOIL a charakteru pouzitého
optimaliza¢niho algoritmu. Kritéria ¢astecné vyuzivajici charakteristiky dané tlohy by mohla byt
podstatné siln€j$Sim nastrojem.

Vétime, ze takovato apriorni kritéria mohou byt uzite¢nou pomuckou pii volbé parametrizace,
a proto budeme pracovat na jejich dalSim vyvoji.
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Jednoduché metody optimalizace profilti kridel

Prof. Ing. Karol Filakovsky CSc., Ing. Jan Friedl, Ph.D., Letecky ustav FSI VUT Brno

Historii letectvi se tahne jako ¢ervena nit snaha o vylepsSeni vykonii letadel, zejména
vylepSovanim nosného systému, tj. kiidel u letounii, protoZe je to nejefektivné;si.
Vlastnosti kiidel velmi zavisi na aerodynamickych charakteristikach profili kridel.
Optimalizace profilaZe zacala hned v prvnich letech vyvoje letadel a pokracuje dodnes.
Vykonné pocitace umozZiuji pouzivat tzv. silové metody optimalizace, protoZe vypocet
jedné varianty profilu muZe trvat jen nékolik sekund. Samotna optimalizace vyZaduje
vyreSit 3 skoro nezavislé tlohy: - jednoduchy a pritom dostate¢né obecny popis tvaru
profilu s minimalnim po¢tem tvarovych parametri, - aerodynamicky resic, ktery

k danému tvaru, geometrii profilu, vypocte jeho aerodynamické charakteristiky, -
optimaliza¢ni program, ktery v nepfeberném mnozZstvi tvari nalezne takovou
kombinaci parametri popisujicich tvar profilu, ktera dava maximalni nebo minimalni
hodnoty cenové funkce, tedy napf. minimum odporu, maximum vztlaku, jejich vhodné
kombinace véetné omezeni klopivych momenti, atd.

Tvar profili je obecné zadavan soufadnicemi na jeho hornim a dolnim povrchu.
Celkovy pocet bodli by mél byt dostatecny k pfesnému popisu, obvykle byl v minulosti
pouzivan popis s poctem bodu kolem tficeti, dnes pouzivame cca pétkrat vétsi pocet bodi.
Jednoduchy matematicky popis tvaru obecného profilu neexistuje. Zjednodusené lze profil
popsat popisem horniho a dolniho povrchu zvlast’ napt. pomoci polynomt vhodného stupné,
popis vSak neni zcela obecny. Horni nebo dolni povrch lze dobfe popsat ve tfech
charakteristickych bodech: - na nabézné hran¢ zadame jeji polomér, - dile zaddme maximum
(minimum) a jeho polohu, eventualné druhé a vyssi derivace v tomto bod¢, - na odtokové
hrané¢ zaddme jeji tloustku a uhel sklonu v odtokovém bod¢, eventudlné¢ druhé a vyssi
derivace. PocCet zadavanych hodnot je minimalné pét pro horni nebo dolni povrch, celkové
deset. Tloustka odtokové hrany profilu se sklada z piil tloustky horni a dolni a tyto hodnoty
mohou byt stejné. Celkovy pocet zadavanych hodnot (parametr) se tak snizi na devét.
Miizeme pozadovat aby poloméry nabézné hrany horniho a dolniho byly stejné, celkovy pocet
parametrl se snizi na osm. Symetricky profil bude mit jako minimum jen pét parametri.
Vyss$i pocet parametrii je mozny, mizeme zadat druhé a vyssi derivace v bodé maxima a na
odtokové hrané horniho a dolniho povrchu. Ne¢které kombinace parametrd mohou davat
fyzikaln€ nerealné profily, se zapornou tloustkou a jinymi podobnymi vadami. Proto je vzdy
nutna kontrola soutfadnic a vylou¢eni neredlnych kombinaci parametrt.

Reseni aerodynamickych charakteristik profilu patii mezi zakladni tlohy
aerodynamiky. Zname tvar profilu zadany dostate¢nou hustotou bodi na hornim a dolnim
povrchu a pro zadané Machovo a Reynoldsovo ¢islo a zadany uhel nabéhu nebo soucinitel
vztlaku hleddme soucinitel odporu a klopivého momentu, ale i napf. minimalni hodnotu
soucinitele tlaku na hornim povrchu a jeho polohu, a pod. Baliky programi, které toto fesi
existuji, jsou vSak Casto soucdsti ,.know how* vyrobcl letadel nebo vyzkumnych tustavi.
Program z MIT, XFOIL, vyvinuty pod vedenim Prof. Drely je volné pfistupny a vSe co je
pozadovano tes$i. Proto byl pfi feSeni pouzit. Je vSak omezen jen na celistvy profil bez §térbin
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u klapek a sloti. XFOIL fes$i ulohu s vyuzitim panelové metody, korekci na mezni vrstvu a
uplav tesi iteracné. Vypocet je velmi rychly, celkova doba vypoctu je pod dvé sekundy na
béznych PC. Jiné dostupné metody, napt. FLUENT, CFX, atd. vyzaduji na jedno feSeni
desitky minut, nehled¢ na problémy s pfesnosti vypoctu odporu.

Hledéni optimalni kombinace parametri popisujicich tvar profilu pro zadanou
cenovou funkci predstavuje posledni Cast problému. Cenovéa funkce v nejjednodussim ptipadé
muze byt zaddna v jediném bod¢ nebo 1 integralné. U profilti se Casto snazime najit takové
kombinace tvarovych parametrti, které davaji minimum soucinitele odporu profilu, avSak
zélezi 1 na souciniteli klopivého momentu profilu a jeho tloustce. Jednoduchy tvar
jednobodové zadavané cenové funkce miize napt. byt

pv=w-C,-th" —(w—1)-C> -sign(C, ),

kde pv je hodnota cenové funkce,
w je vaha, ¢islo mezi 0 az 1,
C,, je soucinitel odporu profilu,
th je maximalni tloustka profilu,
a je exponent, ¢islo kladné, obvykle mensi nez 1,
C, je soucinitel klopivého momentu profilu,

a sign(C,) je funkce davajici znaménko ¢isla C,, .

Integralné zadavand cenova funkce je napft. integral soucinitele odporu od dolni po horni
hodnotu soucdinitele vztlaku podé€leny rozdilem horniho a dolniho soucinitele vztlaku.
Podobné pro soucinitel klopivého momentu, nebo vyuzit tento soucinitel k aerodynamickému
sttedu profilu kde je konstantni.

Metoda hledani nejvhodnéj$i kombinace tvarovych parametri profilu pro nalezeni
minima cenové funkce miize byt nazvana jako silova, nebo téZ tzv. evolucni strategie
s vyuzitim metody Monte Carlo. Jde v podstat¢ o ndhodné prohledavani n-rozmérového
prostoru, kde n je celkovy pocet tvarovych parametrti.

Kazdy z parametri ma vhodné rozmezi hodnot. Napt. maximalni tloustka horniho
povrchu od tétivy lezi v rozmezi od 5 % do 20 %, poloha této tloustky na tétive je od 10 % do
70 %. Podobné pro vSechny ostatni tvarové parametry. Generatorem ndhodnych ¢isel zvolime
hodnoty vSech parametrii ze zadanych rozmezi. Poté zkontrolujeme realnost tvaru profilu
vytvoreného z téchto parametra. Je-li profil realny soutadnice profilu a dal$i hodnoty jsou
predany do XFOILu k vypoctu aerodynamickych souciniteli. Pokud tvar profilu je nerealny
volime jinou kombinaci tvarovych parametrti. Takto vypocteme M profill a vysledky kazdého
vypoétu ulozime. Cislo M je obvykle dosti velké, desitky aZ stovky. Poté profily setiidime
Z rodiny M profilt vybereme podskupinu nejlepSich profilit m < M, kde m je cca 10 az 40 %
M. Podskupina profilti m ma uzsi rozmezi tvarovych parametrii nez piivodni rodina profild M.
Toto uzsi rozmezi pouzijeme v dalSim vypocetnim kroku, kdy opét vypocteme novou rodinu
M profilii z uz§im rozmezim tvarovych parametri. Vypocet opakujeme tak dlouho az jsou
vSechny tvarové parametry v pozadovaném uzkém rozmezi, horni a dolni meze vSech
parametrd se od sebe 1i8i napt. o 1 % a tim vypocet ukoncime.
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Volbou hodnot velikosti rodiny M a velikosti podskupiny m < M lze ovladat na jedné
stran¢ rychlost a délku vypoctu ( pii velkém M je vypocet dlouhy), a na druhé strané nalézt
jen lokéalni minimum (pfi menSim M). Podrobné prohledat cely prostor deviti rozmérovy je
uloha vyzadujici ohromné mnozstvi vypoctl, které by vedly k nefeSitelnym problémim na
béznych PC. Ndhodné prohledavani s vyuzitim vysSich hodnot M zvySuje pravdépodobnost,
ze vysledek bude n¢kde pobliz globalniho minima nebo v ném. Maly zvoleny pocet ¢lent
rodiny M vede k tomu, Ze spiSe nalezneme lokalni minimum. Z tohoto hlediska je vhodné
vypocet i n¢kolikrat opakovat, abychom se ujistili o spravnosti vysledku.

Odzkouseli jsme i1 pouziti genetickych algoritmti pro hledani minima cenové funkce.
V principu genetické algoritmy ulohu tesi, ale konvergence je jesté pomalejsi nez u metody
popsané vyse a lze jen tézko najit kriterium kdy vypocet ukoncit protoze dalsi iterace uz
nepiinaseji lepsi vysledky.

Lze pouzit i jiné optimaliza¢ni metody které nevyzaduji derivace cenové funkce podle
tvarovych parametri. Patrné bude potfeba vyzkouset dalsi metody, které umoziuji najit
globalni extrém. Zda se, ze cenova funkce ma mnoho lokalnich extrému. I tato uloha ziejmé
patii mezi ty obvyklé nelinearni technické tlohy, které 1ze charakterizovat jako komplexni.
V knize [1] je uvedeno nékolik podobnych piikladl s velkym mnoZstvim minim nebo maxim.
Reseni tloh je obtizné a ¢asové narocné, neexistuje jednoduchy algoritmus vedouci rychle
k vysledku.

Vysledky nékterych optimalizaci jsou uvedeny na obrazcich a celkové informace o
nich jsou shrnuty v tabulce. Skoro vSechny vysledky jsou ptekvapivé, takze vznika ptirozena
otazka, zda tyto vysledky nejsou disledkem néjaké chyby v feSi¢i - XFOILu. XFOIL
samoziejm¢ ma vice neodladénych chyb ve svém kodu. Pii vypoctu je snaha tyto chyby
objevit a chybné vysledky nepouzit. Napt. XFOIL nékdy vypocte zaporny tlakovy odpor, coz
je fyzikdln€ nemozné. Nastésti vystupy z XFOILu obsahuji tieci i tlakovy odpor a tato chyba
se da odfiltrovat. Nejlepsi ovéfeni vypoctu by bylo méfeni v aerodynamickém tunelu s velmi
nizkou turbulenci, ale takové méfeni je naro¢né po vsech strankach, a to i cenové. Zavérem
nelze vyloucit, ze skvélé vysledky optimalizovanych profili jsou zpasobeny chybou
v XFOILu, kterd se projevuje jen n€kdy, ale ani toto neni pfili§ pravdépodobné. Dalsi
moznosti oveéfeni a spravnosti vysledkii by byl vypocet jinym podobnym programem, ale
takovy program nebyl k dispozici. Navic u nékterych profili publikovanych po valce takové
nizké odpory byly naméteny, takze nejde o prvni Cisté teoreticky vysledek. V knize [2] je
uveden profil TokioLB24 s C,=0,003 (str. 104, Obr. 2.32) a profil EQHI260 s

C, =0,0032 pii Re=3,7.10° (str. 571, s odvoldvkou na R&M No 2165).

V tabulce a na obrazcich uvedené profily nepokryvaji vSechny moznosti. Byly
vybrany optimalizovany profily pro kluzédky, letecké vrtule, rychly lehky proudovy letoun a
symetrické profily. V budoucnu bude nutné néjak ovéfit spravnost vysledkli optimalizace a
vyzkouset i integralni cenovou funkci.

Literatura:
[1] Coveney, P., Highfield, R.: Mezi chaosem a rFadem, Mlada fronta 2003
[2] Hosek, J.: Aerodynamika vysokych rychlosti, Nase vojsko, Praha 1949
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Interakce proudici tekutiny a leteckého profilu

Prof. Miloslav Feistauer,RNDr., DrSc., Dr.h.c., Univerzita Karlova v Praze, Matematicko-
Sfyzikalni fakulta

Ing. Jaromir Horacek, DrSc., Ustav termomechaniky, Akademie ved CR

RNDr. Petr Svacek, PhD., Ceské vysoké uceni technické v Praze, Fakulta strojni

V tomto prispévku popisujeme stru¢né numerickou simulaci interakce 2D
nestlacitelného vazkého proudéni a profilu se dvéma stupni volnosti, oscilujiciho ve
vertikalnim sméru a rotujiciho kolem elastické osy. Hlavnimi prvky této metody je
reSeni Navier-Stokesovych rovnic a rovnice kontinuity metodou kone¢nych prvkii,
sdruZenych se soustavou obycejnych diferencialnich rovnic popisujicich pohyb profile.
Problém zpuisobeny zavislosti vypoctové oblasti na case je FeSen pomoci ALE (Arbitrary
Lagrangian-Eulerian) metody.

Oznaceni:

L(t), M(1) sila a torzni moment ptsobici na profil

m hmotnost profilu

Sa. 1y staticky moment a moment setrvac¢nosti vzhledem k elastické ose (EA)

K ko tuhost v posunuti a torzi

c deélka profilu

o h uhel rotace (orientovany kladn¢ ve sméru hodinovych ruéicek) a vertikalni posunuti (orientované
kladn€ ve sméru dollt)

G, 0G, vypoctova oblast v Case ¢ a jeji hranice

U, U; rychlost tekutiny a jeji slozky

P kinematicky tlak

p Vv, hustota a kinematicka vazkost tekutiny

Ty slozky tenzoru napéti

oy slozky Reynoldsova napéti

r (M) Lebesguetv prostor funkei integrovatelnych s kvadratem pies oblast M

H' (M) Soboleviiv prostor funkci integrovatelnych s kvadratem spolu s derivacemi prvniho fadu pies
oblast M

skalarni sougin v prostorech (L (g, ))2 al’(g)

I. Uvod

Interakce tekutin a struktur hraje roli v fad¢ oblasti védy a techniky. Viz napt. [1], [2]. Jedna
se o velmi komplikovany problém a proto jsou pouzivany v praxi zjednodusené linearizované
pfistupy, jako napt. komercni software NASTRAN, ktery umoziuje urcit kritickou rychlost
pii obtékani leteckého profilu, pti niz dochazi ke ztraté stability ([11]).

V naSem c¢lanku se budeme zabyvat metodou umoznujici feSeni kompletniho problému
interakce nestlacitelné vazké tekutiny a leteckého profilu. Metoda je zaloZena na feSeni
Navierovych-Stokesovych rovnic popisujicich proudéni metodou kone¢nych prvki a fesenim
soustavy obyc¢ejnych diferencialnich rovnic popisujicich oscilace profilu se dvéma stupni
volnosti. Profil miize kmitat ve vertikdlnim sméru a rotovat kolem tzv. elastické osy. Oba
systémy jsou sdruzeny pomoci definice sily a torzniho momentu, kterymi piisobi proudici
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tekutina na profil. Skutecnost, ze oblast vyplnéna tekutinou zavisi na Case je zvladnuta
pomoci ALE (arbitrary Lagrangian-Eulerian) metody — viz [6], [7]. Pouzitelnost vypracované
metody je ilustrovana pomoci numerickych simulaci. Pro vice podrobnosti odkazujeme na
prace [5] a [8].

II. Formulace problému

A. ALE metoda
Komplikace zplisobené zavislosti vypoctové oblasti na ¢ase lze odstranit pomoci tzv. ALE
metody, kterd je zalozena na pouziti tzv. ALE zobrazeni A, piivodni oblasti ¢, na

vypoctovou oblast g, a definici ALE rychlosti deformace oblasti:
) i
A:G G, Wgza—'?’, w, =W oA’

Pomoci derivovani vzhledem k plvodni konfiguraci ¢, lze ziskat tzv. ALE derivaci a

parcialni derivace podle ¢asu mize byt vyjadiena ve tvaru

A
%:%—(wg-V). (0)
Viz [13, 17].
B. Navierovy-Stokesovy rovnice
Pfedpoklddejme, ze hranice 0G; vypoctové oblasti G; sestdva ze tfi disjunktnich Casti:
8g,=FDUF(,UFw.

Systém popisujici proudéni je tvofen Navierovymi-Stokesovymi rovnicemi a rovnici
kontinuity, které¢ v ALE popisu maji

At

DU, oP 0 [ -
L vAU A+ ((U=w,) VU, +—= (=), =12
Dt v i (( wg) ) i ax,. ;E)xj( ”I”/) ! (1)
V-U=0

Prava strana ptedstavuje tenzor Reynoldsovych napétio, = - ﬁ Pro jednoduchost
nebudeme uvaZovat model turbulence a tento tenzor zanedbame a polozime o0, =0. K
soustave (1) pfiddme okrajové podminky

a) U=U,, nal’,,

b) U=w,, nal’, , 2)

U,
c) —V¥+(P—Bef)ni=;0ﬁnj, nal,,

a pocatecni podminku U(x,0)=U,(x), xeg,.
Prostorova diskretizace je provedena metodou konecnych prvkd, kterd je zalozena na
integralni identité

a(U—wg;U,P;V,q)zL(V), Vve X, geQ 3)
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kde X znaci podprostor Sobolevova prostoru H'(#) tvofeny funkcemi, které jsou rovny nule
na ¢asti hranice, na niz predepisujeme Dirichletovu podminku a Q = I*(g,) . Déle znacime

Bt

a(b;U,P;V,q):(DDtU,v] v(VU,Vy) +Z( e J
G, G

t

t

+((b'V;U,v)

L(v)=(fv)._ .

It

=(PV), +(VUg),

C. Strukturalni model a interakce proudici tekutiny s profilem
Pohyb profilem je popsan soustavou

mh+ S, ¢ coso—S,¢7 sina+k,,h =—L(t),
S hcosa+ 1,0 +k, 0= M(t),

Aerodynamicka sila a torzni moment jsou vyjadieny vztahy

L= _IFW, ;TZ,fn/dS, = _j ZTz,n rortdS)

t/1

kde 5™ =—(x, = x;0,), " =X, =X, @ Tje tenzor napéti, tj.

p| Po;+v U, aU .
E)xj ax,.

Vztahy (5) — (7) definuji interakci proudici tekutiny a oscilujiciho profilem.

II1. Diskretizace problému

Sestrojme déleni 0=¢,<¢ <...<T, t, =kAt, Casového intervalu s krokem As>0, a aproximujme

funkce U(z,), P(z,) definované v G, Vv Case ¢,, funkcemi U, P". Aproximace ALE derivace

ma pak tvar

U -4y 40
= , (8)
‘ 2A?

DAU
Dt

kde ¥' =Uo A oA’ je funkce definovana pro Cas ¢, . Pak forma a je modifikovana do tvaru

n n+l
Gt axj .
G nl

2At
(b-w,)-VUY) —(P,V-v)glm+(VU,q)C

G ntl I nil

a(b,U,P;v.q) =[
)

n+l

V metodé konecnych prvkii jsou funkce U”, P"aproximovany spojitymi po c¢astech
kvadratickymi a po ¢astech linearnimi kone¢nymi prvky z prostort X, QA zkonstruovanych
nad vhodnou triangulaci vypoctové oblasti. Vypoctova sit’ je sestrojena pomoci metody
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anizotropni adaptace trojuhelnikové sité vypracované v [3]. Tato dvojice prostort spliiuje tzv.
Babuskovu-Brezziho inf-sup podminku ([9]), kterd je nutna pro to, aby metoda byla stabilni.
Ptiblizné feSeni je pak definovano identitou

a(U;U,P;v,q)=L(v), VveX,, qe0,. (10)

Pro velkd Reynoldsova cisla je tfeba pouzit stabilizaci pro odstranéni Gibbsova jevu
reprezentovan¢ho nefyzikalnimi oscilacemi. Pouzivame stabilizaci pomoci metody
proudnicové difuze (streamline-diffusion/Petrov Galerkin method). Viz [4, 5, 10].

Rovnice (5) a (6) jsou pietransformovany na soustavu obyc¢ejnych diferencidlnich rovnic
1. fadu, kterd je feSena Rungeovou-Kuttovou metodou 4. adu. Sila a torzni moment plisobici
na profil jsou vypocteny z piiblizného feSeni problému proudéni podle vzorct (6), (7).

IV. Numerické vysledky

Jako piiklad zde uved'me simulaci vibraci profilu NACA 0012 vynucenych proudici
tekutinou pro m = 0.086622 kg, S, = - 0.000779673 kg m, I, = 0.000487291 kg mz, kin, =
105.109 N m™, kge = 3.695582 N'm rad”, /= 0.05 m a ¢ = 0.3 m. Elastick4 osa je umisténa
ve 40 % profilu, p = 1.225kgm”,v= 1.5 - 10° ms?. Obr. 1 — 4 ukazuji vertikalni a Ghlove
oscilace profilu pro hodnoty nabézné rychlosti U, = 7.5 m/s, 25 m/s, 35 m/s a 40 m/s.
Vidime, ze kriticka rychlost, kdy dochazi ke ztraté stability, je mezi 35 m/s a 40 m/s, coz je v
souladu s vypocty provedenymi pomoci systému NASTRAN ( [11]).

h{mm]
oe]

05 06 07 08 09 1 “a o1 0z 03 a4 03
tls] 1[s]

Obr. 1 - Casov zdvislost vertikdlniho posunuti a ithlového otoéeni profilu pro U .=7.5 m/s
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Obr. 2 - Casovi zdvislost vertikdlniho posunuti a ithlového otoéeni profilu pro U .= 25 m/s
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Obr. 3 - Casov zdvislost vertikdlniho posunuti a ithlového otoéeni profilu pro U .= 35 m/s
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a0l 4
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Obr. 4 - Casovd zdvislost vertikdlniho posunuti a ithlového otoéeni profilu pro U .= 40 m/s
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3D stacionarni vypocty aerodynamickych
charakteristik kridla s klapkou

Ing. Petr Vrchota, VZLU a.s. Praha

Prace se zaméruje na stacionarni 3D vypocty proudového pole kolem obdélnikového
kridla s jednoStérbinovou vztlakovou klapkou.

Byly pocitany dva pripady. K¥idlo bez vychylené vztlakové klapky a se Stérbinovou
klapkou po celém rozpéti vychylenou na 10°. K vypoctu byl pouzit program EDGE,
ktery dany problém reSi pomoci Navier-Stokesovych rovnic, s modelovanim turbulence,
metodou kone¢nych objemiu typu cell vertex s piidanou umélou vazkosti. Vysledky byly
srovnany s experimentem provedenym v aerodynamickém tunelu.

Ziskané vysledky slouZi pro vybér vhodnych modeli turbulence p¥i dalSich 3D
vypo¢tech podobnych problému.

Pouzita oznaceni

alfa [°] uhel nabéhu

bsat [m]  stfedni aerodynamicka tétiva kiidla
CD [1] soucinitel odporu kiidla

CL [1] soucinitel vztlaku kiidla

1 [m]  rozpéti kiidla

Re [1] Reynoldsovo ¢islo

S [m?] plocha kfidla

Ay, [m]  velikost prvniho elementu

) [m] tloustka mezni vrstvy

" [1] bezrozmérna tloustka mezni vrstvy
9T [K/m] gradient teploty ve sméru normaly
on

Model pouZzity pro vypocet

K vypoctim byl pouzit model kiidla o Stihlosti 3 s jedno$térbinovou klapkou po celém
rozpéti. Kiidlo mélo konstantni hloubku a profil NACA 23012. Rozméry kiidla byly
nasledujici: rozpéti 1 = 1,350 m, stfedni aerodynamicka tétiva bsat = 0,45 m a plocha kiidla
S =0,6075 m’.

Pro snadnéjsi vytvareni sit€¢ byl geometricky model zjednodusen. Pro vypocet kiidla se
zasunutou vztlakovou klapkou nebyla uvazovana Stérbina mezi profilem a klapkou. Ktidlo
bylo tvotfeno pouze profilem NACA 23012 bez klapky a zavétrani. Dale nebyla uvazovana ani
u jednoho pocitaného piipadu obloukova zakonceni kiidla a zdvésna raménka.

Tvorba sité

Sit” byla vytvéfena v programu ICEM CFD jako 3D nestrukturovana tvoiena ze Sestisténd.
Vypoctova oblast méla tvar obdélniku s hranicemi vzdalenymi od modelu kiidla, aby
nedochazelo k ovliviiovani proudového pole kolem kiidla. Z divodu symetrie byla
modelovana pouze leva ¢ast kiidla spolu s vypoctovou oblasti. V roviné symetrie byla pouzita
okrajova podminka SYMMETRY.
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Na obrazku 1 je znazornén tvar vypoctové oblasti a umisténi kiidla.

SYMETRY

‘ £

X

N =
\_ KRIDLO

’ VISTUP

W vsTUP

Obr. 1 Vypoctova oblast a piirazeni jednotlivych okrajovych podminek

Pro leps$i modelovani mezni vrstvy a dokonalejSi zachyceni geometrie nabézné a odtokové
hrany bylo vyuzito blokové sit¢ kombinujici O sit’ okolo kiidla s blokove rozd€lenou siti ve
zbytku oblasti. Velikost prvniho elementu byla volena tak, aby bylo zaruceno, ze se nachézi

uvnitf mezni vrstvy. Velikost prvni buiiky byla volena Ay, =10" dle vztahu (1). K volb&
velikosti prvniho elementu bylo pouZzito piedpokladu, ze tloustka mezni vrstvy je
zanedbatelnd vici charakteristickému rozméru télesa a ze vSechny vyznamné déje zavislé na
vazkosti jsou soustfedény do tenké mezni vrstvy na povrchu télesa. Potom je mozné napsat
vztah pro tloustku mezni vrstvy:

@

7l
(@)

Toto pravidlo bylo uplatnéno pfi modelovani mezni vrstvy u obou pocitanych piipadi. Z toho
plyne, Ze velikost prvniho elementu byla stejna.

Ve zbylé Casti vypoctové oblasti byla nastavena velikost uzlovych bodi na hranach
jednotlivych blokl s ohledem na dodrzeni ristového gradientu uvnitt jednotlivych bloki i na
hranicich mezi bloky. Ten byl nastaven na hodnotu 1,2. Pocet uzlovych bodi byl volen
s ohledem na celkovou velikost sité, ktera nejvétsi mérou ovliviiuje rychlost vypoctu.

V oblasti za kiidlem byla zvySena hustota elementti pro modelovani Uplavu a zajisténi
piesn€jSich hodnot soucinitele odporu.

Pro ptipad ktidla bez vychylené vztlakové klapky méla vysledna sit’ 1,1-10° bun&k a pro
kiidlo s klapkou mé&la 1,0-10° bungk.

Vytvofena sit’ byla exportovana spole¢né s definovanymi okrajovymi podminkami na
jednotlivych hranicich ve formatu CGNS.

Na obrazku 2 a 3 jsou znazornény sité vytvorené na kfidle a v roviné¢ symetrie pro oba
pocitané piipady.
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Obr. 2 Sit’ na profilu bez vitlakové klapky a v roviné symetrie
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Obr. 3 Sit’ na profilu s klapkou a v roviné symetrie
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Okrajové podminky a vypocet

Okrajové podminky pro oba vypolty jsou znazornény v tabulce 1. Na obrazku 1 jsou
znazornény okrajové podminky pfifazené jednotlivym hrani¢nim plocham. Na kiidle byla
definovana okrajova podminka pevné stény adiabatic wall, pro kterou plati bezskluzova
podminka definovana v; = 0 a teplotni podminka dle vztahu (2), kterd definuje nulovy teplotni
gradient ve sméru normaly.

oT
= (2)
on
V roviné symetrie byla pouzita okrajova podminky symmetry, ktera je definovana stejné jako

Eulerova podminka na sténé ptredpokladem nulové slozky normalné rychlosti.

nazev hrani¢ni plochy | okrajova podminka
vstup pressure farfield
vystup pressure farfield
kiidlo adiabatic wall
rovina symetrie symmetry

Tab. 1 Okrajové podminky na jednotlivych hranicich
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Program EDGE je CFD fesic¢, ktery pocita 2D/3D nevazké/vazké stlacitelné Reynolds-
Averaged Navier-Stokes (RANS) rovnice na nestrukturovanych sitich okolo jakychkoli téles.
Rovnéz jsou vném zahrnuty modely LES a DES, které nebyly pro tento ucel pouzity.
Proudové pole je feSeno metodou konec¢nych objemu typu cell vertex s pfidanou umélou
vazkosti.

Vypocet probihal jako 3D stacionarni, viskoézni proudéni s nasledujicimi modely
turbulence. Jednorovnicovy model Spalart-Allmaras a dvourovnicovy Menter k- SST.
Velikost vstupni rychlosti a intenzita turbulence byly nastaveny s ohledem na experiment
provedeny ve VZLU a.s. Reynoldsovo ¢&islo pro oba po¢itané ptipady bylo 1,27-10°.

Upwind schéma druhého tadu bylo pouzito pro modely turbulence a pro prostorovou
diskretizaci bylo pouzito centralni schéma s pfidanou umélou vazkosti.

K vypoctu bylo pouzito dvou servert od firmy Dell, z nichz kazdy je ¢tyiprocesorovy Intel
Itanium 2 na 1,5 GHz s 16 GB RAM.

Analyza vysledki

V této casti bude nasledovat rozbor ziskanych vysledkG z vypoctd a jejich porovnani
s experimentalnimi hodnotami. Grafy pro jednotlivé pocitané pifipady jsou pro nadzornost
vynaSeny samostatné.

V grafu 1 jsou zndzornény vztlakové Cary pro piipad zasunuté vztlakové klapky. Je z néj
patrné, Ze oba modely turbulence velice dobie souhlasi s naméfenymi souciniteli vztlaku
v oblastech niZ8ich a stfednich thli nab&hu.

Model turbulence Spalart-Allmaras udava oproti experimentu ponékud niz§i hodnoty
souCinitele vztlaku (odchylka do 3%), zatimco model turbulence Menter k- SST udéva
souCinitele vztlaku s odchylkou vii¢i experimentu do 1%. S modelem turbulence Menter k-o
SST se podatilo spocitat vysledky pro uhly nabéhu o 2° vyssi nez pro model turbulence
Spalart-Allmaras, aniz by doSlo k nekonvergovani (kmitani) rezidui a aerodynamickych
soucinitell. Maximalni thel nabéhu spocitany modelem turbulence Menter k- SST byl o 1°
nizsi kriticky tthel nab&hu nez pii méfeni.

V grafu 2 jsou vyneseny vztlakové ¢ary pro kiidlo s vysunutou vztlakovou klapkou. Opét
je vidét pomérné velmi dobra shoda spocitanych soucinitelti vztlaku s naméfenymi. Model
turbulence Menter k-® SST udavéa nepatrné vyssi hodnoty nez Spalart-Allmaras, ktery pro
uhly nab&hu vyssi nez 8° udava odchylku od naméfenych hodnot do 2%. Menter k- SST
udava trochu vyssi stoupani vztlakové ¢ary a rozdilem soucinitelt do 3,5%.

Oba modely turbulence spocitaly stacionarni vysledky do thlu nabéhu 17° coz je o 3° nizsi
nez byl kriticky uhel ndbéhu naméteny béhem experimentu.
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Graf 1 Vztlakova Cara kiidla se zasunutou vitlakovou klapkou

V grafu 3 je nakreslena odporova Cara pro piipad zasunuté (neuvazované) vztlakové klapky.
Je zde vidét, ze vypoctené hodnoty soucinitele odporu jsou niz§i nez soucinitele namérené
v aerodynamickém tunelu. Tato skutecnost je pravdépodobné zpiisobena zanedbanim Stérbiny
mezi kiidlem a klapkou a modelovanim kiidla pouze zprofilu NACA 23012 a také
neuvazovanim zavési potiebnych k umisténi modelu do méficiho prostoru aerodynamického
tunelu. Béhem méfeni nebyla provedena kompenzace vysledkli na odpor zaveést a proto je
mozné porovnavat pouze tvar odporové ¢ary a ne piimo soucinitele odporu.

Oba modely turbulence velmi dobfe zachycuji tvar odporové cary, pfi¢emz model
turbulence Spalart-Allmaras uddva niz§i hodnoty. Rozdil mezi experimentalnimi a
vypoctenymi hodnotami ziistava pro pocitané uhly nabéhu piiblizné konstantni.
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Graf 2 Vztlakova Cara pro vysunutou vitlakovou klapku
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Graf 3 Odporova ara kiidla se zasunutou vitlakovou klapkou

V grafu 4 jsou zndzornény odporové ¢ary pro vysunutou vztlakovou klapku. Opét je vidét, Ze
oba modely turbulence dobfe zachyti tvar odporové Cary. Spocitané hodnoty soudinitele
odporu jsou ponékud vyssi nez namétené coz je patrné zpisobeno nedostatecnou hustotou sité
v okoli profilu a v oblasti Gplavu za profilem a klapkou. Opét je mozno porovnavat pouze tvar
odporové cary ze stejného diivodu jako v ptipad€ neuvazované vztlakové klapky.

Model turbulence Menter k-0 SST udava oproti prvnimu pocitanému piipadu pro mensi
uhly néb&hu nizsi hodnoty souciniteli odporu nez Spalart-Allmaras. Pro vySsi Gthly nabéhu
jsou soucinitele odporu prakticky shodné.
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Graf 4 Odporové Cary pro kiidlo s vysunutou vitlakovou klapkou
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V grafu 5 a 6 jsou pro nazornost vyneseny polary pro oba pocitané ptipady. Jak je patrné jiz
z prubéhti vztlakovych a odporovych car, jsou tvary polar ziskanych zobou modelt
turbulence v dobré shodé s tvary experimentalné zjiSténymi polar.
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Graf' 5 Polary kiidla pro zasunutou vitlakovou klapku
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Graf 6 Polary kiidla s vysunutou vztlakovou klapkou
Zavér
Z ptilozenych grafli je patrné, ze se podafilo spocitat soucinitele vztlaku kiidla s velmi dobrou
pfesnosti pfi srovnani s experimentem provedenym v aerodynamickém tunelu @ 3 m ve
VZLU as. Pokud se jedna o porovnani soudiniteld odporu, tak se podafilo zachytit tvar
odporovych ¢ar. Hodnoty odporovych souciniteli ziskané z experimentu a z vypoctu se lisi

coz je dano uspoiadanim modelu v aerodynamickém tunelu (nebylo provedeno méteni odporu
zavesh) a hustotou sit€ v okoli profilu a v oblasti Sifeni uplavu.
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Rychlost vypocta byla s ohledem na velikost siti a pouzitych vypoctovych servert velmi
dobré. Rozdil v rychlosti vypoctu pii pouziti jedno nebo dvourovnicového modelu turbulence
byl velmi maly (fadové€ 0,8 sekundy na iteraci).

ProtoZe se jednalo o stacionarni vypocty nebylo dosazeno ani pro jeden model turbulence
experimentalné zjisténého kritického uhlu nabehu. Pro ziskéani vrcholu vztlakové ¢ary by bylo
potieba provadét vypocty jako nestacionarni, které by zachytily odtrhavéani proudu na kiidle i
klapce. Tyto vypocty budou soucasti dalSich praci, které se budou zabyvat nestacionarnimi
3D vypocty proudovych poli.

Pouzita literatura

[1] Verner, V.: Méreni modelu kidla se Stérbinovou klapkou v aerodynamickém tunelu
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Numericka simulace a experimentalni ovéreni
proudéni v radialni turbinové lopatkové mrizi

Prof. Ing. Miroslav S’t’asm)}, DrSc, Poradce, Plzen,
Ing. Richard Valenta, CSc, Vyzkumny a zkusebni letecky ustav, Praha
Ing. Martin Babak, PhD, Prvni brnénska strojirna, Velka Bites

V turbinach malych vykonii se uplatiiuji radialni lopatkové mriZe pro vysoké vystupni
rychlosti. V referatu se sleduje moZnost pouziti lopatkového profilu pro primou turbinovou
miiz bez uprav také pro radiilni m¥iZ nebo alternativni pouziti vhodné modifikovaného
profilu. Porovnavaji se vypocétena proudova pole v piimé miizi a v odvozenych radialnich
miiZich. Vypo¢tena rozlozeni tlaku na profilech a hodnoty ztratového soucinitele se
porovnavaji s vysledky experimenti na piimé miizi.

1. Uvod

V turbinach malych vykont se uplatiiuji radidlni lopatkové miiZze pro vysoké vystupni rychlosti
[1]. Problémem je navrh vhodnych profilti pro takové miize a jejich experimentalni ovéieni.
Prométeni radiadlni miize ve specidlnim zafizeni je slozité [2].

Jako lakavé se jevi vyuzit pfi ndvrhu radidlnich vysokorychlostnich lopatkovych miizi jiz
vyvinuté profily pro pfimé turbinové mftize, respektive navrhové metody pro vysokorychlostni
pfimé profilové miize. K experimentdlnimu ovéfovani vyuzit stavajici vysokorychlostni
aerodynamické tunely pro pfimé miize s vyvinutou meéfici technikou a metodikou. Podstatou
problému je aplikace tvaru profili pifimé miize vyvinuté pro vysoké rychlosti na profily pro
radialni mfiz pii zachovani vhodného rozlozeni tlaki na profilu.

V referatu se sleduje moznost pouziti lopatkového profilu pro pfimou turbinovou miiz VS33T
bez Uprav pro radidlni miiz, nebo alternativné pouzit vhodné modifikovany profil VS33R.
Porovnavaji se vypoctena proudova pole v pfimé miizi a v odvozenych radidlnich mftizich.
Vypoctena rozloZeni tlakli na profilech a soucinitelé ztrat se porovnavaji s vysledky experimentt
na ptfimé mfizi.

2. Matematické modely

2.1. Profilové m¥iZe a pouzity program

Tvar profilu VS33T je patrny z obr.1. Navrhovy smér vstupniho proudu je kolmy na miiz. Mtiz
je necitliva k thlu nabéhu vstupniho proudu v rozmezi + 30°, a proto se hodi k transformaci na
radidlni mfiz, kterd je umisténa ve velkoprostorovém vstupnim hrdle, v némz muize dochézet ke
zna¢nym rozdilim sméru vstupniho proudu po obvodu mftize.

Radialni mfizZ je charakterizovdna pomérem priméra te€nych kruznic k odtokovym a nabéznym
hranam profilti D,/D; = 0,833. Profil radidlni miize VS33R vznikl modifikaci profilu VS33T pro
piimou mfiiz. Podstatou modifikace je zména tvaru ptfimych proudnic na logaritmické spiraly.

Rezimy proudéni byly zvoleny shodné jako pii experimentech v aerodynamickém tunelu.
Reynoldsovo &islo je pii viech rezimech stejné Re = 8-10°. Proudicim médiem je vzduch.

K vypoctim byl pouzit program Fluent. Vypoctova sit' ma 19 224 elementt ctyithelnikového
typu se zahusténim v meznich vrstvach, v Gplavu a v razovych vlnach — viz obr. 1-2.
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Obr. 1 Profil VS33T v primé mrizi a vypoctova sit

Obr. 2 Detail site u odtokové hrany profilu VS33T

Aplikovan byl model turbulence RSM (Reynolds Stress Model) s intenzitou turbulence ve
vstupnim proudu 1%. Pii vypoctu byly pouzity okrajové podminky konstantnich hodnot
celkového tlaku na vstupu a statického tlaku na vystupu z miize. U radidlni mfiZe byla podminka
vystupniho tlaku interpretovdna jako stiedni hodnota statického tlaku na tecné kruznici
k odtokovym hranam.

2.2. Vysledky vypo¢ta proudovych poli

Rozlozeni Machova cisla v proudovém poli pro nizkou vystupni hodnotu My;s = 0,50 ukazuje
obr. 3.
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Obr. 3 Proudové pole pri M;; = 0,50
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Rozlozeni Machova cisla v proudovém poli pro mirn¢€ nadkritické M»;s = 0,82 ukazuje obr. 4.
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Rozlozeni Machova Cisla v proudovém poli pro transsonické Mis= 1,07 je patrné z obr. 5.
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Obr. 5 Proudové pole pii My = 1,07
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Z obr. 3-5 je vidét, ze struktura proudu ve vystupni Casti pfimé miize s profilem VS33T a v
radidlnich miizich s profily VS33T a VS33R, jakoz i v blizké oblasti za odtokovymi hranami se
jen malo 1i8i. Mfiz VS33T v radidlnim uspofadani vykazuje pii vySSich hodnotach Mo, Sirsi
uplavy za odtokovymi hranami profilt.

2.3. RozlozZeni tlaku na profilech

Vypoctené rozlozeni pomérného tlaku (py je celkovy vstupni tlak) na profilech radidlnich miizi
pii mirn€ nadkritické vystupni hodnoté Machova ¢isla My;s = 0,82 je patrné z diagrami na obr.6.

Pro pivodni profil VS33T
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Curve Length (m)
p/p0 vs. Curve Length Jun 01, 2006
VS833T, Kruh, Ma =0.82 FLUENT 6.2 (2d, coupled imp, RSM)

a) VS33T - radialni mriz

Pro modifikovany profil VS33R

b) VS33R — radidlni mriz
Obr. 6 Rozlozeni pomérného tlaku p/pona profilech radidalnich mrizi pri Mo, = 0,82

Vypoctené rozlozeni pomérného tlaku na profilech radidlnich miizi pfi transsonické hodnoté
Machova cisla My;s = 1,07 je patrné z diagramt na obr. 7.

98



1.00e+00

9.00e-01

8.00e-01

7.00e-01 I

p/p0

6.00e-01 I

5.00e-01

4.00e-01 T

3.00e-01

0 001 002 003 004 005 006 007 008
Curve Length (m)

p/p0 vs. Curve Length Jun 01, 2006
VS33T, Kruh, Ma = 1.07 FLUENT 6.2 (2d, coupled imp, RSM)

a) VS§33T — radialni mriz

b) VS33R — radialni mriz
Obr. 7 Rozlozeni pomeérného tlaku p/py na profilech radidalnich mrizi pri My, = 1,07
Miiz VS33T v radialnim uspotadani vykazuje vyssi stoupnuti tlaku u konct podtlakovych stran
profild.
3. Porovnani vysledkii vypo¢tu s experimenty na pirimé miizi

Rozlozeni vypoctenych a naméienych hodnot pomérného tlaku p/py po obvodu profilu piimé

miize VS33T a vypoctené rozlozeni pomérného tlaku pro radidlni miiz s profilem VS33R
ukazuji grafy na obr.8 - 9.

Ma = 0.82
1 %ﬁﬁ
09 ‘ N
0,8
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0,6
05 W
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0 0,2 0,4 0,6 08 1
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Obr. 8 VS33T a VS33R, M, = 0,82 - rozlozeni p/py po obvodech profilu
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Obr. 9 VS33T a VS33R, M, = 1,07 - rozlozZeni p/py po obvodech profilu

Z diagramu na obr.8-9 je patrna témét dokonald shoda vypocteného a naméteného rozlozeni p/py
po obvodu piimé miize VS33T az do urCité vzdalenosti od odtokové hrany, kam sahaji méfeni
tlaku na profilu. Vypoctené rozlozeni p/p, po obvodu profilu radidlni miize VS33R vykazuje

vV

hodnoty soucinitele energetické ztraty {'v tab.1.

Mp;s 0,50 0,82 1,07

VS33T- ptima 4,7 4.4 3,9
VS33R - radialni 4,1 3,7 3,7
VS33T-ptima-experiment 3,5 3,2 9,5

Tab. 1: Vypoctené a namérené hodnoty soucinitele energetické ztraty ¢ [%]

V tab.1 jsou pro porovnani uvedeny experimentalné zjisténé hodnoty ztratového soucinitele. Je
vidét, ze jsou oproti vypoctu ponc¢kud nizs$i v subsonické oblasti, ale podstatné vyssi pro
transsonické proudéni.

Hlavni pfi¢inou rozdili mezi vypoctenymi a namétenymi hodnotami ztratového soucinitele jsou
pravdépodobné rozdily vtypu meznich vrstev vychazejicich z vypoctového modelu a
existujicich na obtékanych profilech pii experimentu. Vypoctovy model zavadi volbou modelu
turbulence turbulentni tfeni na profilech jiz od nabézného bodu. Pii experimentech
v aerodynamickém tunelu bude pfi zrychlujicim proudéni v turbinové miizi mezni vrstva na
pretlakové stran¢ profilu lamindrni a na podtlakové strané muze dochazet k piechodu do
turbulence az za mistem s nejnizsi hodnotou tlaku.

Z uvedenych skutecnosti vyplyva, ze pfi subsonickém proudéni budou tfeci ztraty profild pti
experimentu nizsi nez udava vypoctovy model a hodnoty v tab. 1 tomu odpovidaji. Otazkou
zustava transsonicky rezim proudéni, pii kterém dochézi k interakci razové viny s mezni vrstvou.
Interakce s laminarni mezni vrstvou miZze mit za nasledek odtrzeni proudu spojené s vyraznym
narastem ztratového soucinitele. Vysoka experimentalné zjisténa hodnota ztratového soucinitele
pii Mais = 1,07 této skuteCnosti nasvédCuje.

Pouzity vypoctovy program neobsahuje moznost zahrnout do vypoctu lamindrni mezni vrstvu s
prechodem do turbulence. Byl proto proveden ovéfovaci vypocet transsonického proudéni
s uvazovanim pouze lamindrni vazkosti v celém proudovém poli.

Rozlozeni Machova cisla v proudovém poli pro lamindrni proudéni a transsonické My;s= 1,07 je
patrné z obr. 10.
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Obr. 10 Proudové pole v primé mrizi VS33T pro laminarni proudéni a M, = 1,07

Od turbulentniho proudéni dle obr.5a se struktura lamindrniho proudéni vyrazné lisi. Zvukova

linie se nachazi jiz v hrdle mtize, za hrdlem mfize se u podtlakové strany profilu objevuje lokélni
oblast s nadzukovymi rychlostmi a mezni vrstva za ni je zfeteln¢ silngjsi.

Detail pomérii v okoli interakce rdzové viny s laminarni mezni vrstvou je patrny z obr. 11.

Obr. 11 Primad mriz VS33T - lamindrni proudeni a My, = 1,07

Matematicky model ukazuje uzkou vrstvu odtrzeného proudéni u stény profilu v okoli interakce
razové viny s mezni vrstvou, nedochdzi ale k rozvinutému odtrzeni proudu od profilu .

4. Zavéry

Turbinovy profil vyvinuty pro pfimou miiz a pro vysoké rychlosti proudéni lze vyuzit pro
ziskani radialni mfiZze pro turbinu bud’ pfimou aplikaci, nebo lépe vhodnou modifikaci tvaru
profilu.

Pti pfenaseni experimentalnich vysledkli aerodynamického vyzkumu z piimé na radialni mfiz je
tieba provadét paralelni rozbor proudéni v obou mtizich pomoci matematického modelu.

Odvozena radialni mfiz ma zpravidla ponékud nizsi ztratovy soucinitel nez ptivodni miiz piima.
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Pouzity vypoCtovy program a matematicky model obsahujici model turbulence nepostihuje
vytvareni lamindrni mezni vrstvy u stény profilu a jeji prechod do turbulence, coz vede
k nedokonalému postizeni struktury proudového pole a energetickych ztrat v turbinové miizi,
zejména pii transsonickém rezimu proudéni.

Podékovani
Autofi dékuji za podporu od MSMT: vyzkumny zamér MSM0001066902 a projekt 1M06059.
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Numerické reSeni transsonického obtékani profilu a kridla

Ing.Petr Furmanek, Doc. Ing. Jiii Fiirst PhD., Ing. Jaromir Horacek
DrSc., Prof. RNDr. Karel Kozel DrSc. !

Abstrakt Price se zabyva numerickym fesenfm transsonického obtékani profilu DCA 18 % a
sipového kiidla s profilem NACA 0012 uchyceného ve sténé. Vypocetni metoda je zalozena na
metode koneénych objemu, konkrétné se pak jedna o MacCormackovo schema ve formé prediktor-
korektor s Jamesonovou umélou vazkosti druhého fadu. Numerické vysledky obtékani profilu DCA
18 % v kandle jsou srovnany s experimentalnimi daty ziskanymi v Ustavu termomechaniky CAV.
Dale jsou uvedeny vysledky trojrozmérného transsonického obtékani kiidla s dvéma riznymi dhly

nabéhu.

Matematicky model Model stlacitelného nevazkého proudéni kolem profilu je
popsan systémem Eulerovych rovnic. Tento systém je odvozen ze zdkladnich zdkonu
zachovani (zachovani hmotnosti, hybnosti a energie) a v piipadé dvourozmérného
proudéni mé nésledujici tvar (vektorovy zépis):

Vektor zachovavanych proménnych W a vektory nevazkych toku F'; G maji nasledujici
slozky

W= |lp,pu,pvse|”,
F = |pu, pu® + p, puv, (e + p)ul|",
G = |pv.puv, po? +p, (e +po| "

Systém (1) je nutno jesté doplnit stavovou rovnici idedlniho plynu p = (k — 1) [e —

%p(u2—|—v2)} , k=, p-hustota, (u,v) - vektor rychlosti, p - tlak a e - celkovd energie
v jednotce objemu. V piipadé trojrozmérného proudéni lze systém (1) jednoduse
rozsirit, vektor rychlosti pak bude mit tfi slozky (u,v,w) a Eulerovy rovnice budou

mit nasledujici tvar:
Wi+ F,+G,+H,=0. (2)

Numerické schema Oba dva systémy (1) a (2) byly feseny schematem na bézi
metody koneénych objemu ve formé cell-centered, coz znamend, ze vypocetni oblast
2 je rozdéléna na mnozstvi mensich oblasti (bunék, v nasem piipadé pomoci vypocetni

1Ing. Petr Furmanek, Ustav technické matematiky, Fakulta strojni, CVUT v Praze,. Karlovo namést{ 13, Praha
2 - Nové Mésto, 121 35, Tel.: 4420 2 2435 7447, E-mail: Petr.Furmanek@fs.cvut.cz
Doc. Ing. Jifi First, PhD, Ustav technické matematiky, Fakulta strojni, CVUT v Praze. E-mail:
Jiri.Furst@fs.cvut.cz
Ing. Jaromir Horacek, DrSc., Ustav termomechaniky, CAV,. E-mail: jaromirh@it.cas.cz
Prof. RNDr. Karel Kozel, DrSc., Ustav technické matematiky, Fakulta strojni, CVUT v Praze. E-mail:
kozelk@fsik.cvut.cz
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H-site), takze Q = U - D; j, kde D; ; znaci jednu vypocetni buitku. V kazdé z bunek
pak musi platit Vztah

/ Widx dy+// (Fo+Gy)dxdy = / Widx dy—l—j! Fdy—Gdz =0. (3)
Di Di; Di oD ;

Jak pro dvourozmérné tak pro trojrozmérné vypocty bylo pouzito dvoukrokového
Laxova—Wendroffova schematu v MacCormackové formeé

. At
J 7 u(Dy ) ;( F Ho Y
N : :
n n ""'2 nt3 e -
Wi,j—l—l - [W Wt - w(D; 5) Z(Fk Ay, — Gy, Axk)] +AD(W;)-
I/ =1

AD(WY,) je uméld vazkost, kterou je nutno pfidat pro stabilizaci vypoctu a k
Vyhlazem oscilaci v okoli nespojitosti (napfiklad rézovych vln), které schemata
druhého tadu zalozend na Taylorové rozvoji produkuji. V nasem piipadé jsme pouzili
Jamesonovu umélou vazkost druhého radu ve tvaru:

1
AD(Wi;) D Vit s Wirrs = Wig) = 7via (Wi = Wina) +
1(Dij)

+ Vi Wigr = Wig) =751 (Wiy — W"’j_l)} L)
kde

DZ,. + Di .
YVerr; = p(D; ;) 2#( +14) ke max (v, vis1),

_ p(Diy) + p(Dizay)
Ticlg = 9

]{31 max(ui, Vi—1>7 .

Vij+dr Vi1 je definovano podobné (v tom piipadé misto konstanty k; pozijeme
konstantu ks) a

[Piv1j — 2pij + Pic1l

pis1] + 12pig| + [Pi-14]°

(v; je opét definovano obdobné). Konvergence vypoctu byla sledovana na chovani
stacionarniho rezidua hustoty definovaném jako

n+1_p 2
logg NMZZ( ) )

7j=1 i=1

i =

kde N.M je celkovy pocet vypocetnich bunek.

Okrajové podminky Okrajové podminky jsou uvazovany standardnim zptusobem
pro piipad proudéni v kandle popsaného systémem Eulerovych rovnic. V tom
piipadé je na vstupni ¢dsti hranice predepsand podminka (u,v,p) = (Uso, Vo, Poo)s
na vystupni ¢asti hranice plati p = p..a na pevné sténé pak (u,v), = 0. V tro-
jrozmérném piipadeé je uzito piimé rozsiteni téchto podminek do ti{ rozmeéria. Pro
nestacionarni vypocet byly aplikovany specidlni okrajové podminky na vystupni
¢asti hranice, kdy vystupni tlak byl ddn vzorcem pouuer = Poo(l + 0.2sin(wT)),
w = 2—10 kde T" znaci cas.
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Numerické vysledky

DCA 18%, proudéni v kandle, stacionarni vypocet Jako prvni prezen-
tujeme srovnani numerickych a experimentéalnich vysledku stacionarniho obtékani
kolem profilu DCA 18%. Jsou uvazovény rezimy s ruznymi velikostmi vstupniho Ma-
chova ¢isla, pficemz tihel nabéhu zustava vzdy roven nule. Na obrazcich (1) a (2) je
uvedeno srovnani vysledku pro subsonicky rezim. Zde lze pozorovat velmi dobrou
shodu mezi experimentem a vypoctem ([5]). Na druhé strané v piipadé transson-
ického proudéni jsou patrné rozdily v tvaru izoc¢ar a umisténi rdzové viny (obr. 3),
které jsou zavinény s nejvétsi pravdépodobnosti zanedbanim vazkosti v pouzitém
matematickém modelu. Na poslednim obrézku (obr. 4) je srovnéni chovani Ma-
chova ¢isla podél profilu - jak pro numerické, tak pro experimentalni vysledky.

(a) Numericky vysledek. (b) Experimentalni vysledek.

Figure 1: DCA 18%, Moo = 0.526, a = 0°, izoc¢dry Machova &isla.

(a) Numericky vysledek. (b) Experimentalni vysledek.
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Figure 2: DCA 18%, Moo = 0.626, a = 0°, izo¢dry Machova &isla.

(a) Numericky vysledek. (b) Experimentélni vysledek.

Figure 3: DCA 18%, Moo = 0.79, a = 0°, izotary Machova &isla.
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(a) Numericky vysledek. (b) Experimentélni vysledek.

Figure 4: DCA 18%, Moo = 0.692, Mo, = 0.789, o = 0°, srovnéni, chovdni Machova ¢isla podél profilu.

DCA 18% v kandle - nestacionarni vypocet V tomto odstavci jsou uve-
deny vysledky nestacionarniho proudéni kolem profilu DCA 18% vyvolaného predepsanou
zménou tlaku ve vystupni ¢asti kandlu ve tvaru py = po(T) = Pounier (0br. 6). Obr.

7 zobrazuje prubéznou zménu tlaku v bodé umisténém ve stredu horni ¢asti profilu.

Figure 5: DCA 18%, Moo = 0.526, a = 0°, isolines of Mach number, nonsteady.
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Figure 6: DCA 18%, Moo = 0.526, a = 0°, nestacindrn{ FeSeni, izotdry Machova &isla.
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Figure 7: DCA 18%, Moo = 0.526, o = 0°, nestacionarn{ feSeni,
chovéni tlaku v horni ¢dsti profilu.

Sipové kiidlo s profilem NACA 0012 vetknuté ve sténé, 3D vypocet
Na nésledujicich obrazcich 1ze vidét prvni numerické vysledky obtékani trojrozmérného
kiidla. Jsou uvazovany dva transsonické rezimy se stejnou velikosti vstupniho Ma-
chova ¢isla M, = 0.85 a rozdilnymi dhly nabéhu. Vysledky jsou uvedeny ve formé
izocar Machova ¢isla a jeho chovani na horni a dolni strané kiidla ve ¢tyfech fezech
pro z = const. (Figures 8, 9). Rezy jsou postupné ve 20%, 40%, 60% a 80% délky
ktidla.
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(a) Izocary Machova éisla. (b) Chovéni Machova &isla na kiidle.

Figure 8: Modified NACA 0012, Mo = 0.85, o = 0°.
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(a) Izocary Machova ¢isla. (b) Chovani Machova ¢isla na horni a
spodni ¢asti kiidla.

Figure 9: Modified NACA 0012, M = 0.85, v = 1.25°.
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Vyvoj numerické metody pro reseni transsonického
proudéni v lopatkovych mrtizich
Ing. P. Straka*, Prof. Ing. P. Safaiik, Csc.**

* VZLU, Praha
*# CVUT, Fakulta strojni, Praha

Abstrakt

V prispévku je popsana numerickd metoda pouZitd k vypoctu dvourozmer-
ného stlacitelného vazkého lamindrniho proudént idedlniho plynu v primych
lopatkoviych mriZich zejména pri transsonickych rezimech. Pri vijvoji nume-
rické metody byl kladen diraz na jeji stabilitu (robustnost) a schopnost do-
statecné ostre zachytit razove viny.

Numericka metoda je prezentovana na trech prikladech. Prvnim je vy-
pocet lamindrni mezni vrstvy pri obtékani desky. Tento priklad je vhodny
k testovdni schopnosti numerickych metod resit lamindrni mezni vrstvu, pro-
toZe chovdni mezni vrstvy muze vyrazné ovlivnit proudové pole. Visledky
jsou porovndny s analytickym tesenim. Druhym prikladem je lamindrni ob-
tekant primé lopatkove mrize SE 1050. Vysledky tohoto prikladu jsou porov-
ndany s experimentem. Na tomto prikladu je téZ ukdzano, jak vhodnd rea-
lizace vystupni okrajove podminky potlacuje odraz rdazové viny od vystupni
hranice. Tretim prikladem je lamindrni obtekdni primé lopatkové mrize DK-
8-1 (DCA 8%). Je zde ukdzdn zdsadni vliv typu vstupni okrajové podminky,
ktery rozhoduje o tom, zda bude simulovdn rezim s nadzvukovym vstupem,
nebo rezim s podzvukovym vstupem ve stavu aerodynamického ucpdni.
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1 Fyzikalni a matematicky model

K teseni proudéni v pfimyh lopatkovych mrizich byl pouzit model dvouroz-
merneho stlacitelného vazkého lamindrniho proudéni idealniho plynu popsa-
ného systémem Navierovych — Stokesovych rovnic:
a_W + a_F + % — a_R + @ ( 1)
ot  Ox 0Oy Ox Oy’
kde W je vektor konzervativnich veli¢in, F' a GG jsou nevazké toky a R a S jsou
vazké toky:

p gu pU
| pu | pu+Dp . puv
W= v ) F= puv ) G = pu2 +p ) (2)
e (e +p)u (e +p)v
0 0
R= Taa S = Tey , (3)
Ty Tyy
UTgy + VTgy + kg—g UTyy + VTyy + kg—g
2 ou Ov
zx — 5 22— — — ) 4
K 3 < ox 8y> (4)
ou Ov
T = a. YR E 5
2 ov  Ou
Tyy = 577 (28_3/ - %) ) (6)

kde p je hustota, u a v jsou slozky vektoru rychlosti, e je celkova energie
v jednotce objemu, p je staticky tlak, n je dynamicka viskozita, T je staticka
teplota, k je soucinitel tepelné vodivosti, x a y jsou kartézské souradnice.
V rovnicich (4) az (6) pro slozky tenzoru te¢ného napéti byl pouzit Stokestav
vztah pro obé vazkosti. Dynamicka viskozita je zavisla na teploté, pro vypocet
n =n(T') byl pouzit vztah:
7 0754

n = n(Ty) <To) , (Ty) =1,72-10° Pa - s, Ty = 273,15 K. (7)
Celkovéa energie e souvisi s tlakem prostfednictvim stavové rovnice idealniho
plynu:

1
p:(n—l){e—ip(if—i-zﬁ)},ﬁ:z—j, (8)

kde k je pomér tepelnych kapacit pii stalém tlaku a objemu.

2
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2 Popis numerické metody

Diskretizace systému (1) byla provedena metodou kone¢nych objemtt ve formé
cell-center na strukturované ¢tyruhelnikové siti:

ntl _pyn ~[(7_ 3 G —-T
= At e \l;i| Jz::l {(F — 5) Vija + (G B T) VWFQ} i ©)

kde F' a G jsou nevazké numerické toky ve sméru x respektive y, SaT
jsou vazké numerické toky ve sméru z respektive y, |D;| je plosny obsah i-té
bunky, 7;; = (Vi 1, Vijz2) je vektor jednotkové vnéjsi normély j-té hranice
i-té buniky a [; ; je délka j-té hranice i-té builky (viz. Obr. 2.1).

Pro feSeni nevazkych ¢lent rovnice (9) byl pouZit numericky tok podle
Oshera —Solomona [1], pro Feseni vazkych ¢lenti bylo pouzito centralni schéma,
pfi¢emz derivace rychlosti a teploty v rovnicich (3) az (6) byly FeSeny uzitim
Greenovy véty na dudlnim objemu (Obr. 2.1).

j=3

duélni objem ]=4

Obr. 2.1: Schéma ctyruhelnikové sité s dudlnim objemem

Pro zvysSeni radu presnosti byla pouzita linearni rekonstrukce:

~

Fi;=FUj, Vij), Giy=GU, Vij), (10)

kde U, ; je vektor konzervativnich veli¢in extrapolovany z centra i-té bunky
do stfedu j-té hranice i-té burky, V;; je vektor konzervativnich veli¢in ex-
trapolovany z centra j-té bunky do stiedu j-té hranice ¢-té buiky. Slozky
vektoru U; ; = (w1, Wij2, Wij3, Uija)’ jsou extrapolovany nésledovné:

ui,jyk = wi,k+1/)(7“k.) (333 Wi, gy wk) ':ST}"lj, kzl,...74, (11)

— — .
(Sa:wka 6ywk © S5

- Ck=1,...,4, (12)

— «— .
(waka 6ywk © S5
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2
W) = % ... Van Albadiiy limiter. (13)

\Y% rovnicich ( 1) a (12) wy pFedstavuje k-tou slozku vektoru konzervativnich

velicin, 5 s a 5 y predstavup operatory zpétné aproximace derivace podle sou-

fadnice x respektive y, 5 :) 5 y Predstavuji operatory dopfedné aproximace
derivace podle soufadnice x respektive y. 5; je jednotkovy vektor udévajici
smeér z centra i-té builky do stfedu j-té hranice i-té buiiky, [; je vzdalenost
centra ¢-té bunky od stredu j-té hranice ¢-té bunky. Zpétnou aproximaci
derivace vektoru W uréime pomoci Greenovy véty na dudlnim objemu D",
doprednou aproximaci derivace vektoru W urc¢ime pomoci Greenovy véty na
dudlnim objemu D’ (viz. Obr. 2.2).

Obr. 2.2: Schéma linearni rekonstrukce

Slozky vektoru V; ; ur¢ime stejnym zptsobem s tim, Ze index 7 bude odpovidat
ptvodni j-té bunce a index 7 musi byt nastaven na ptvodni i-tou bunku.

2.1 Okrajové podminky

Okrajové podminky na povrchu lopatky jsou u =0, v =0 a T,, = 0 (nulova
normalova derivace teploty, coz odpovida adiabatické sténé).

Pokud je proudéni ve sméru normaly k vystupni hranici podzvukové,
zaddme na vystupni hranici tlak p,! (ktery odpovid4 pozadovanému vystup-
nimu Machovu ¢islu), ostatni veliiny extrapolujeme z vypoctové oblasti.
Aby nedochazelo k odrazu razovych vln od vystupni hranice zadame misto
konstantni hodnoty py rozlozeni tlaku podél vystupni hranice po,;. Tlak pou:

Index 2 oznaduje stav za lopatkovou miizi.
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je zavisly jednak na zadaném tlaku p, a téz na tlaku, ktery extrapolujeme
z vypoctové oblasti p.... V této praci byla pouzita nasledujici zavislost:

DPout = Dextr. + CL(])Q + pemﬁr.) 5 (14)

kde konstantu a mizeme urc¢it z podminky, aby stfedni hodnota rozlozeni
tlaku p,.+ byla rovna zadanému tlaku p,. Jind moznost, jak urcit konstantu
a, je bilancovat tok hmotnosti, hybnosti a energie vystupni hranici. Prvni
zpusob vede na feSeni linearni rovnice pro konstantu a. Druhy zpiisob vede
na Teseni kvadratické rovnice pro konstantu a, pricemz muze nastat piipad,
kdy feseni mé dva realné kotreny a vyvstava tedy nutnost blize analyzovat,
ktery kofen je spravny. Pokud je proudéni ve sméru normaly k vystupni
hranici nadzvukové, neptedepisujeme zadnou veli¢inu, vsechny extrapolujeme
z vypoctové oblasti. Pro vypocet derivaci rychlosti a teploty (ve vazkych
¢lenech) na vystupni hranici byla pouZzita podminka w, =0, v, =0, T,, =0
(nulové normalové derivace rychlosti a teploty).

Na vstupni hranici byly pouzity dva typy okrajovych podminek. Prvni
typ predepisuje hodnoty klidové? teploty Tp,2, klidového tlaku po; a tihel
vektoru rychlosti oy (tthel nab&hu). Pokud je proudémi ve sméru normély ke
vstupni hranici podzvukové extrapolujeme tlak z vypoctové oblasti, v opac-
ném piipadé musime jesté zadat tlak p; (tak aby odpovidal pozadovanému
vstupnimu Machovu ¢islu). Ostatni velic¢iny jsou dany nésledovné:

1
pP1\” Po1

= — = —, 15
P1 Po1 <p01> Po1 ot ( )

K—1

21T T
w = “T“1—<ﬁj | (16)

k—1 Po1

U1 = WjCOSQy, (17)
vy = wisinog. (18)

Druhy typ vstupni okrajové podminky pouzité v této praci predepisuje slozky
vektoru vstupni rychlosti u;, v; (a tim i thel ndbéhu) a konstantu isentropic-
kého dé&je sy = p1/pf. Tlak bud extrapolujeme z vypoctové oblasti, nebo ho
téz predepiSeme stejné jako v predchozim ptipadé (v zavislosti na tom, zda je
proudéni ve sméru norméaly ke vstupni hranici podzvukové ¢ nadzvukové).
Hustotu potom urc¢ime nasledovné:

o= ()" (1)

51

2Klidové veli¢iny jsou veli¢iny adiabaticky zbrzdéného plynu, jsou oznaceny indexem 0.
3Index 1 oznacuje stav pfed lopatkovou m¥izi.
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3 Priklady numerického reseni vazkého lami-
narniho proudéni

3.1 Laminarni obtékani desky

Prvnim prikladem je vazké laminarni obtékani desky. Na Obr. 3.1 je znézor-
néna vypoctova oblast s vyznacenymi typy okrajovych podminek. Ptiklad
byl resen za podminek, kdy numerickd metoda pro stlac¢itelné proudéni kon-
verguje, ale vliv stlacitelnosti je zanedbatelny: Machovo ¢islo v nekonecnu
Ma = 0,2, Reynoldsovo &slo Re = 2 - 10°, klidova teplota v nekoneénu
Toy = 293,15 K, thel nabéhu oy = 0°. Vypocet byl proveden na ¢tyithelni-
kové strukturované siti o rozméru 80 x 80 bunék, jejiz detail v okoli nabézné
hrany je zobrazen na Obr. 3.2.

Na Obr. 3.3 je znazornéna mezni vrstva v podobé izocar Machova ¢isla.
Vysledky vypoctu v podobé rozlozeni tieciho koeficientu ¢y = % na
povrchu desky (Obr. 3.4) a v podobé rychlostniho profilu u = u(y) ve vzdale-
nosti x = 0,9 (Obr. 3.5) jsou porovnany s analytickym feSenim®*. Vypodet byl
proveden v ruznych variantach (kombinace riznych typt okrajovych podmi-
nek na vstupni a vystupni hranici a kombinace riznych numerickych toki),
jak udava nasledujici tabulka:

Varianta Numericky tok Vstupni o. p. Vystupni o. p.
1 exact Rieman solver® | po1, To1, on integral tlaku ps
2 Osher—Solomon Po1, Loi, Q1 integral tlaku p,
3 Osher—Solomon Po1, Lo1, @1 | konst. rozlozeni tlaku po
4 exact Rieman solver | poi1, To1, a1 | konst. rozlozeni tlaku po
5 exact Rieman solver $1, U1, U1 konst. rozlozeni tlaku ps
6 Osher—Solomon $1, U1, U1 konst. rozlozeni tlaku ps
7 exact Rieman solver $1, U1, U1 integral tlaku po
8 Osher—Solomon S1, U1, U1 integral tlaku p,

4 Analytické feseni (Blasius) bylo ptrevzato z ¢lanku Lamindrni mezni vrstva na desce,
Ji¥i Dobes, 3. listopadu 2003, CVUT Praha, Fakulta strojni, Ustav technické matematiky
(dosud nepublikovéano).

SImplementaci tohoto numerického toku provedli J. Pelant a M. Kyncl (VZLU Praha).
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1 — vstupni okrajova podminka

2 — okrajova podminka rovina symetrie
3 — okrajova podminka pevna sténa

4 — vystupni okrajova podminka

Obr. 3.1: Schéma vypoctove oblasti — okrajové podminky

Z Obr. 3.4 a Obr. 3.5 je zfejmé, Ze v tomto pripadé volba numerického
toku nebo typu okrajové podminky na vstupu/vystupu nemé pfili§ vliv na
vysledek, Obr. 3.6 na kterém je zobrazena historie vyvoje rezidua hustoty,
vsak ukazuje Ze je znatelné ovlivnéna konvergence metody.

B.814 =

a.a1g -

a.81 -

a.888 ~ -

8,888 ~ -

a.884 ~ -

|.a02

a
-@.1 -@.@85 a B.85 B.1

Obr. 3.2: Detail vypoctové sité v okoli nabézné hrany desky
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Obr. 3.4: RozloZent koeficientu treni c; na povrchu desky
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Obr. 3.5: Rychlostni profil u = u(y) ve vzddlenosti x = 0,9
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Obr. 3.6: Historie konvergence
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3.2 Laminarni obtékani pirimé lopatkové mrize SE 1050

Dalsim prikladem je vypocet vazkého laminarniho proudéni v pfimé lopat-
kové mrizi SE 1050 pfi navrhovém rezimu: oy = 19,3°, My, = 1,2, pri
hodnoté Reynoldsova &sla Re = 6 - 10°, klidova teplota Ty, = 293,15 K.
Vysledky vypocétu jsou porovnéany s vysledky experimentu (tlakova méfeni
a Slirova fotografie, interferogram). Vypocet byl proveden na strukturované
¢tyrtuhelnikové siti o velikosti 200 x 800 bunéek. Vypoctova oblast s vyznace-
nymi typy okrajovych podminek je znadzornéna na Obr. 3.7. Na Obr. 3.8 je
znazornéno proudové pole v podobé izocar Machova ¢isla, je patrna typicka
interakce razové viny s lamindrni mezni vrstvou. Na Obr. 3.9 a Obr. 3.10
je porovnana slirova fotografie [2] (zobrazujici smérovou derivaci hustoty) se
smérovou derivaci hustoty ziskanou vypoétem (derivace ve sméru §= (1, 1)).
Z Obr. 3.9 je patrné, ze slirova fotografie také zachycuje interakci rdzové viny
s laminarni mezni vrstvou. Na Obr. 3.11 a Obr. 3.12 je porovnan interfero-
metricky snimek[4] (prouzky znazormnuji oblasti konstantni hustoty) s vysled-
kem vypoc¢tu ve formé pole hustoty. Na Obr. 3.13 je zobrazeno rozlozeni
bezrozmeérné rychlosti A\;; na povrchu lopatky. Bezrozmérna rychlost je dana

vztahem:
» —
1—| = . 20
<P01> ] ( )

Je ziejma dobré shoda s tlakovym méfenim [3].

Na Obr. 3.14 a Obr. 3.16 je vynesena zavislost ztrat kinetické energie ¢
a vystupniho thlu proudu as na vystupnim Machové ¢isle izoentropickém
My;s. Jedné se o vysledky vypoctt provedenych pfi nenavrhovych rezimech:
vystupni Machovo ¢islo izoentropické v rozsahu 1,0 < My, < 1,3, thel
nabshu o; = 19, 3°, Reynoldsovo ¢islo Re = 6 - 10°. Plati:

k+1
k—1

)\is ==

2 2
Wais — Wy
_ 21
¢ = Tt (21)
2per T, N r=1
Wojs = kLU <&> ; (22)
k—1 Po1
wy = U2+ 02, (23)
ay = arctan?, (24)
U2
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Veliciny o, U9, Vs a téZ po se urci z bilance toku hmotnosti, hybnosti a energie
vystupni hranici (tzv. metodou redukce dat).

Na Obr. 3.16 je ukazka nevazkého proudéni [5] (feSeni systému Eulero-
vych rovnic). Jedna se o proudova pole ve formé izocar Machova ¢isla, je
zde demonstrovan vliv vystupni okrajové podminky. V levé ¢asti obrazku je
vysledek vypoctu, kde byla na celé vystupni hranici zadana konstantni hod-
nota tlaku ps, je vidét, ze dochazi k odrazu razové viny od vystupni hranice.
V pravé ¢asti obrazku je vysledek vypoctu, kde byl na vystupni hranici zadan
integral rozlozeni tlaku. Je patrné, ze odraz razové viny tim byl potlacen.

0.p.

pevné sténa

periodické
0.p.

vs’r.ug)ni
0.p.

periodicka
0.p.

vystupni
" 0.D.

Obr. 3.7: Schéma vypoctové oblasti — okrajové podminky
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Obr. 3.8: Izo¢dry Machova ¢isla (¢ervené Ma = 1)



Obr. 3.9: Slirovd fotografie — experiment VZLU

‘

Obr. 3.10: Smérova derivace hustoty — CFD
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Obr. 3.12: Pole hustoty — CFD
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Obr. 3.13: RozloZeni bezrozmerné rychlosti na povrchu lopatky — porovnadni
s experimentem
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Obr. 3.14: Zavislost ztrdt kinetické energie na vystupnim Machové cisle
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Obr. 3.16: Nevazké proudéni: vlevo — odraz razové viny od okrajové
podminky, vpravo — okrajovd podminka bez odrazu razové viny

3.3 Laminarni obtékani primé lopatkové mrize DK-8-1
(DCA 8%)

Poslednim piikladem je vypocet vazkého laminarniho proudéni v pfimé lo-
patkové mfizi DK-8-1 (DCA 8%). Piiklad byl feSen za téchto podminek: Ma-
chovo &slo v nekoneénu M., = 1, 08, Reynoldsovo &islo Re = 1, 5-10°, klidova
teplota v nekonecnu Ty, = 293,15 K, tthel ndbéhu a., = 5,2°. Vypoctova
oblast s vyznacenymi typy okrajovych podminek je zndzornéna na Obr. 3.17.
Vypocet byl proveden na strukturované ¢tyrihelnikové siti o velikosti 70 x 350
bunék (viz. Obr. 3.18). Pfiklad demonstuje vhodnost rtiznych typt vstupnich
okrajovych podminek. V tomto ptipadé mame pfed miizi nadzvukové prou-
déni, okrajova podminka s preferenci rychlosti a miry entropie umoznuje
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tento rezim uspésné simulovat, jak ukazuje proudové pole v podobé izocar
Machova ¢isla na Obr. 3.19. Zcela jina situace nastane, pouzijeme-li vstupni
okrajovou podminku preferujici klidovy stav a thel ndbéhu. V tomto pri-
padé, jak ukazuje Obr. 3.20, dojde v nejuzsim misté mezilopatkového kanalu
k aerodynamicému ucpani a nadzvukového rezimu pred miizi tedy nemtze
byt dosazeno. Tento typ vstupni okrajové podminky je vhodny k simulo-
vani stavu aerodynamického ucpani, jak tomu bylo i v predchozim prikladu
proudéni v lopatkové miizi SE 1050.

Na Obr. 3.21 a Obr. 3.22 je porovnén vysledek vypoctu ve formé pole
hustoty s interferometrickym snimkem [6

Vol

1 — vstupni o. p. — vystupni o. p. 3 — periodickd o. p. 4 — o. p. sténa

Obr. 3.17: Schéma viypoctove oblasti — okrajoveé podminky
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Obr. 3.19: Izoc¢dry Machova ¢isla, preference rychlosti a miry entropie na
vstupu

=%

Obr. 3.20: Izoédry Machova ¢isla, preference klidového stavu na vstupu
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Obr. 3.21: Interferogram — experiment AVCR

s

Obr. 3.22: Pole hustoty — CFD

4 Zavér

Byla popsana numerickd metoda pouzitda k vypoctu dvourozmérného stla-
¢itelného vazkého laminarniho proudéni idealniho plynu v pfimych lopatko-
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vych miizich zejména pfi transsonickych rezimech. Numerickd metoda byla
prezentovana na tfech prikladech.

Prvnim priklad, vypocet laminarni mezni vrstvy pti obtékani desky, uka-
zal velice dobrou shodu numerického vypoctu s analytickym fesenim pro-
blému (Obr. 3.4 a 3.5), coz znamend, ze uvedena metoda umoziiuje Fesit
chovani lamindrni mezni vrstvy.

Druhy priklad, vypocet laminarniho obtékani piimé lopatkové miize SE
1050, ukazuje nutnost pouziti upravy vystupni okrajové podminky potla-
cujici odraz razovych vin od vystupni hranice. Porovnani s experimentem
ukazuje dobrou shodu v rozlozeni bezrozmérné rychlosti na povrchu lopatky
(Obr. 3.13). Vypocet zde uvedenym modelem proudéni dava témér poloviéni
ztraty ve srovnani s experimentem (Obr. 3.14), vystupni thel proudu vy-
chazi priblizné o 3° vétsi nez udava experiment (Obr. 3.15). Divod téchto
rozdili mizeme hledat v tom, Ze proudéni ve skutec¢nych lopatkovych mfi-
zich neni idedlné dvourozmérné. Pouzity model nezachycuje vliv bo¢nich stén,
které zpisobuji vznik koutovych virt (proudéni v zakfivenych kandlech ko-
necné tloustky), mezni vrstvy na bocnich sténach zptsobuji zménu hustoty
hmotnostniho toku — AVDR. Nepresnosti samoziejmé zptisobuje i samotna
numerickd metoda produkujici umélou disipaci, téz se projevi vliv pouzité
vypoctové sité.

Treti priklad, vypocet laminarniho obtékani pirimé lopatkové miize DK-8-
1 (DCA 8%), ukazuje vliv typu vstupni okrajové podminky, ktery rozhoduje
o tom, zda bude simulovan rezim s nadzvukovym vstupem, nebo rezim s pod-
zvukovym vstupem ve stavu aerodynamického ucpani (Obr. 3.19 a3.20). Na
Obr. 3.19 miizeme pozorovat slaby odraz celni razové viny od vstupni okra-
jové podminky. Bude zfejmé nutné vstupni okrajovou podminku preferu-
jici rychlost a miru entropie modifikovat obdobnym zpiisobem jako vystupni
okrajovou podminku.

Prace ukéazala moznosti a nékteré limity pouziti modelu dvourozmeér-
ného stlacitelného vazkého laminarniho proudéni idedlniho plynu pfi feseni
transsonického proudéni v piimych lopatkovych mfizich.

Literatura

[1] Feistauer M., Felcman J., Straskraba I.: Mathematical and Computati-
onal Methods for Compressible Flow, Oxford University Press, 2003.

2] Benetka J.: Vyzkum proudéni v modelové turbinové miizi SE 1050,
Zprava VZLU, V 1851/05, Praha 2005.

20

129



[3] Kladrubsky M.: Méreni primé lopatkové mrize SE 1050 pri konstantni
hladiné Re, Zpréva VZLU, Z-3483/93, Praha 1992.

[4] Stastny M., Safafik P.: Experimental Analysis Data on the Transonic
Flow Past a Plane Turbine Cascade, ASME Paper No.90-GT-313, New
York, 1990.

[5] Straka P., Pelant J.: Vjvoj numerickych metod pro 2D nevazké proudént
v lopatkovych miizich, Zprava VZLU, V-1847/05, Praha 2005.

(6] Dvoiak R.: Transsonické proudéni, ACADEMIA nakladatelstvi CSAV,
Praha 1986.

[7] Foit J., Kozel K., Louda P., Fiirst J.: Numerické metody reseni probléma
proudéni I1I, Vydavatelstvi CVUT, Praha 2004.

Podékovani

Préce vznikla za podpory vyzkumného zaméru MSM 0001066902.

21

130



Numerické modelovani pri navrhu stupné
s parcialnim privodem pary

Ing. Ladislav Taj¢, CSc., Ing. Lukas Bednar, SKODA POWER a.s., Plzeri
Ing. Jiri Polansky, Ph.D., ZCU Plzen

Presentuji se vysledky méfeni ti¢innosti regula¢niho radiilniho stupné pri
parcialnim privodu pary. Pomoci numerické simulace proudéni se sleduji
proudové parametry ve stupni, uvadi se rozloZeni Machovych ¢isel i rozloZeni
tlaku po obvodu stupné. Posuzuje se vstupni thel proudu i rychlostni profil

u axiadlniho stupné za radidlnim regula¢nim stupném. Pomoci CFD se hleda novy
profil s menSimi ztratami p¥i transsonickém proudéni. Navrh profilu se ovéril

v aerodynamickém tunelu.

Uvod

Vysokorychlostni parni turbina kontejnerového typu s radialnim regula¢nim stupném byla
vyvinuta ve SKODA POWER a.s. Dal§i stupné této turbiny jsou standardniho axialniho
provedeni. Pro experimentalni ticely byla vyrobena varianta turbiny s regulaénim stupném
a dvéma axiadlnimi stupni [1, 2]. Na regulacnim stupni se mize meénit parcidlni ptivod pary
v rozsahu € = 0 + 0,277. Axilni stupn€ maji totalni ostfik.

Uskutecnila se vypoctova studie proudéni v regulacnim stupni a pfechodovém tuseku
mezi stupni s rozdilnou parcidlnosti [3, 4]. Hlavni cil vS§ech vypocti bylo lepsi objasnéni
vSech jevil, které mohou u této koncepce turbiny nastat. Pfi vypoctech se uvazovala rtizna
uroven zakryti regula¢niho stupné. Parcidlni pfivod pary vyzadoval 3D vypocet s uvazovanim
vSech lopatek regulacniho i prvniho axidlniho stupné. Hustota sit¢ neni tudiz dostatecna
k detailnimu popisu proudéni a k hodnoceni ztrat. Provedené vypocty vSak umoziiuji ukézat
na skryté rezervy i na moznosti dalSiho zlepSeni navrhu turbiny [5, 6, 7].

Pomoci vypoctit se realizoval navrh novych profili pro regulacni stupeit. Kvalita
profill se ovétila pomoci méteni na aerodynamickém tunelu.

Experimentalni turbina a vysledky méreni

Experimentalni turbina navrzena k ovéfeni termodynamické ucinnosti je zobrazena na obr. 1.
Uvadéji se zde 1 mista méteni teplot a tlakii ve vybranych rovinach pfed a za jednotlivymi
stupni. Teplota za obéznymi lopatkami regulacniho stupné se sleduje pomoci 6 termoclankt.
Teplota za pfechodovym usekem a na dalSich stupnich se méfi na dvou mistech. Jedna sada
termoclanku je umisténa ve sméru piredpokladaného hlavniho proudu a druhd sada je umisténa
za zakrytou €asti regula¢niho stupné.

Priito¢na plocha regulac¢niho stupné se fidi pomoci pohyblivého regula¢niho segmentu.
Ten je v uzaviené poloze zachycen na obr. 2. Provedeni stupné je osové symetrické. Segment
se muze posunout pres 5 lopatkovych kanali (10 kanalt celkem). Tim se miize plynule ménit
parcialni ostiik v rozsahu € = 0 + 0,277.
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Obr. 1: Usporadani experimentalni turbiny Obr. 2: 7> regulacniho stupné

V aktivni ¢asti regulacniho stupné se uplatiiuje dostfedivé proudéni. V pfechodovém tseku se
proud otaci z radidlniho do axialniho sméru. Za zakrytou ¢asti stupné 1ze ocekavat ventilacni
rezim s vyskytem tfecich a odstfedivych sil s moznosti vzniku zpétného proudéni.

V ptechodovém useku se méni rozsah parcidlniho ostfiku. Schematicky je tato zména
znazornéna na obr. 3. Na vystupu zregulacniho stupné (rovina 1, 2) proudi para jen

1.2 Section pllanc 2.0 1.0
I—-I————EZ—————l -
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€ | R 1 9y
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| v | .
: S | - //0
// _ =
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0 L[m] 0.115 0.3 0.4 u/c [-] 05
Obr. 3: Zmeéna parcialniho ostriku Obr. 4: Ucinnost regulacniho stupné
v prechodovém useku prie=0,277

v omezeném rozsahu obvodu. Na vstupu do dalSiho stupné (rovina 2, 0) je pfivod pary po
celém obvodu. Zpisobuje to odklon proudu od axialniho sméru a vznik vird v ¢asti
piechodového useku.

Termodynamicka ucinnost turbinového stupné zavisi na ftadé geometrickych
aprovoznich parametrech. Vysledna uc¢innost regulacniho stupné je déna zejména
rychlostnim pomérem u/c (u — obvodova rychlost, ¢ — rychlost z entalpického spadu na
stupni) a rozsahem parcialniho ostfiku. Hlavni vysledky experimentil jsou zobrazeny na obr. 4
a 5. Naobr. 4 se nachdzi ucinnost regulacniho stupné pii plném otevieni (¢ = 0,277)
v zavislosti na u/c. Maximalni hodnota 1. se ziska pti hodnoté 0,45 <u/c <0,5. Jak ovliviiuje
parcidlni ostfik uc¢innost stupné ukazuje obr. 5. V obou piipadech jsou zméfené hodnoty
vztazeny na maximalni méfenou ucinnost pro kombinaci vSech ti stupiiti.

132



Z experimentu vyplynulo n€kolik nejasnosti. Ndhodné¢ vybrand mista pro umisténi
termocClankt a tlakovych odbérti nezarucuji méfeni reprezentativnich hodnot. Ocekava se
znacny rozsah uhlu nabéhu u axialniho stupné, ale nevi se, jaky je. Experiment, s ohledem na
technické potize, poskytuje sice dulezit¢ informace, ale jen v omezeném rozsahu. Z tohoto
divodu se ptikroCilo k numerické simulaci proudéni regulatnim stupném, piechodovym
usekem a prvnim axidlnim stupném. Jelikoz se jedna o parcidlni ostiik na regula¢nim stupni,
musi sit’ zahrnovat viechny lopatkové kanaly na poloviné kola. Uloha je tudiZ velmi naro¢na
na pocet bun¢k sité. Cilem numerické simulace neni vypocet ztrat, ale objasnéni nékterych
procesti v uvedenych ¢astech turbiny.

Vypocet proudéni v regula¢nim stupni a prechodovém useku
Numerickd simulace se uskute¢nila pomoci CFD programu FLUENT. Vypoctova sit’ je
zobrazena na obr. 6. Ve vypoctech se uvazuje uplné a casteCné otevieni regulacniho

]
08 _—
T //
= 06
g pd
% 04 /
=
0.2
. ;
0 0.1 0.2 e[-] 03 B
Obr. 5: Ucinnost regulacniho stupné Obr. 6: Vypoctova sit

segmentu. Vstupni tlaky a teploty se uvazuji stejné jako pti experimentech. Vystupni tlak za
axidlnim stupném rovnéz odpovidd méfenym staviim. Matematicky model je zaloZzen na
systétmu Navier-Stokesovych rovnic pro turbulentni proudéni a stlaCitelnou tekutinu.
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Obr 7: Vektory rychlostl v regulacmm h Obr 8 Rozlozeni Machovych czsle
stupni, € = 0,277 v regulacnim stupni, € = 0,277
Viskozita a mérné teplo se uvazuji v celé vypoctové oblasti konstantni. K modelovani je

pouzit RNG k-¢ model. Standardni sténové funkce definované ve FLUENTU jsou pouzity
k modelovani proudu v blizkosti stén profili.Vypoctova studie umoznuje popsat proudéni
v regulacnim stupni. Vektory rychlosti v lopatkovych kanalech regulacniho stupné na
sttednim fezu jsou znazornény na obr. 7. Regulacni stupeni je pln¢ otevien. Na vstupu do
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aktivni ¢asti stupné se projevuje ejekéni ucinek a na rozhrani mezi lopatkami dyzového
segmentu a obéznymi lopatkami se objevuji skokové zmény tlaku. Je to dobfe patrné z obr. 8§,
kde je zobrazeno rozlozeni Machovych ¢isel ve stupni. Mistni hodnota Machova ¢isla mlze
byt az M = 1,6 pii Machové ¢isle stupné Mg = 1,3. Poloha rdzovych vin je dana okamzitou
polohou obéznych lopatek. V misté, kde obézné lopatky opoustéji aktivni ¢ast stupné vznika
konvertgentné-divergentni kanal. Jedna sténa je pevna, kdezto druhd sténa je pohybliva.
Casteéné plnéni mezilopatkového kanalu zpitsobuje odtrzeni proudu a vznik zpdtného
proudéni.

Situace, kdy je jen ¢astecné otevieny mezilopatkovy kandl, je zachycena na obr. 9 a 10.
V kazdém segmentu proudi para pouze ptes 2,5 lopatkového kandlu. V tomto piipad¢ je

Y

Pk

Vektory rychldsti v -regulaéﬂi' stupm

Obr. 10: Rozlozeni Machovych cisel
e=0,138 v regulacnim stupni € = 0,138

v aktivnim useku regulac¢niho stupné zatizeno mén¢ obéznych lopatek. RozlozZeni rychlosti je
v§ak obdobné jako v pfedchozim piipads. Cast mezilopatkového kanalu za segmentem vyplni
vir. Maximéalni mistni Machovo ¢islo je M = 1,6.
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Obr. 11: RozlozZeni tlaku po obvodu Obr. 12: RozlozZeni tlaku po obvodu stupné,
stupne, € = 0,277 e=0,138

Ptivod pary jenom v ¢asti obvodového useku stupné€ mé vliv na rozlozeni tlaku v mezete mezi
rozvadécimi a obéznymi lopatkami, v misté za obéznymi lopatkami i na konci ptechodového
useku. Rozlozeni tlaku v uvedenych mistech po obvodu stupné se nachdzi na obr. 11 a 12. Na
obr. 11 je pfipad s parcidlnosti € = 0,277 a na obr. 12 je rozlozeni tlaku pfi parcidlnim osttiku
s€=0,138. Z obou piikladu je zfejmé, ze rozlozeni tlaki neni rovnhomérné. Existuji mista se
zapornou reakci na regulacnim stupni 1 mista, kde je na vstupu do axialniho stupné vétsi tlak
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nez za regula¢nim stupném. Hmotnostni tok na stupnich s totalnim ostfikem nebude po jejich
obvodu rovnomérné rozlozen.

Ptechod od parcialniho ostfiku na jednom stupni k totdlnimu ostfiku na dal§im stupni
vede k odklonu proudu z osového sméru a vzniku obvodové slozky rychlosti. Byla snaha
pomoci CFD vyjadfit miru nerovnomeérnosti proudového pole na vstupu do prvniho axidlniho
stupné. Jistou piedstavu lze ziskat zrozlozeni vstupniho uhlu proudu a z axidlni slozky
rychlosti na rtiznych mistech obvodu stupné. Na obr. 13 a 14 se uvadi vstupni thel proudu
0o v roving 2,0 pfi parcidlnim ostiiku regulaéniho stupné € = 0,277 a € = 0,138. Vypocteny
uhel se uvazuje na sttednim poloméru.
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Obr. 13: Vstupni uhel proudu v rovine 2,0 Obr. 14: Vstupni uhel proudu v rovine 2, (0
€=0,277 €=0,138

Vstupni thel proudu se méni v rozmezi -70 az +70 stupnd. Konstrukéni vstupni thel je
0,0x=0 deg. Velky rozsah tthlu nabéhu zpisobuje vznik odtrZeni proudu v lopatkové mftizi a
narist profilovych ztrat. Cim mensi je parcialni ostiik regulaéniho stupng, tim vétsi je tsek
ovlivnény rotaci proudu na vstupu do axialniho stupné. Piechodovy usek i lopatkovéani
prvniho axialniho stupné do zna¢né miry ovliviiuji vyslednou termodynamickou uc¢innost celé
turbiny. Jsou to mista, kde konstruk¢énimi Gpravami lze ziskat pravdépodobné urcity zisk na
ucinnosti. Krom¢ jist¢ obvodové nerovnomérnosti v zaplnéni lopatkovych kanali existuje
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Obr. 15: Axialni sloZka rychlosti za aktivni Obr. 16: Axialni sloZka rychlosti za pasivni
casti regulacniho stupné (uzavienou) casti regulacniho stupné

i nerovnomérnost plnéni v radidlnim sméru. Je to ziejmé z obr. 15 a 16, kde je uvedena
axialni slozka rychlosti pfi rizném otevieni kanali regula¢niho stupné na dvou mistech
obvodu stupné. Pro ilustraci se zvolila poloha s ¢ =40 a ¢ = 110 deg. Prvni poloha odpovida
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ptedpokladanému useku s vlivem hlavniho proudu pary z aktivni ¢asti regula¢niho stupné.
Druhé poloha reprezentuje usek za zakrytou ¢asti regula¢niho stupné.

Za zakrytou Casti mize vzniknout i zdpornd slozka rychlosti. U Spic¢ky je zpravidla
mensi vstupni rychlost. Za aktivni ¢asti je az dvojnasobna vstupni rychlost oproti rychlostnim
pomériim za neaktivni ¢asti regulacniho stupné.

Provedena vypoctova studie jasné ukazala na nékteré piednosti a slabiny zvolené
koncepce navrhu turbiny. Ukazuje se, Ze existuji jisté rezervy a moZznosti zlepSeni
v profilovani lopatek regulacniho stupné, ve tvaru ptechodového tseku i v navrhu lopatek pro
axialni stupen.

Modernizace pritocné casti
Byl uskute¢nén pokus zkvalitnit profily dyzovych segmentl regulacniho stupné. Profilové
ztraty lopatkové miize se ovétily méfenim na aerodynamickém tunelu. Z technickych divoda
vSak nebylo mozné stanovit ztraty pfimo na radialni lopatkové mfizi. Experiment se
uskutecnil na axialnim uspotfadani miize pti zachovani rozméra vystupniho hrdla. Zmeénil se
pouze thel nastaveni profild. Cilem prace bylo spravné nastavit pomoci experimentu vypocet
proudéni v axidlnim uspofadani miize a pak vypoctem stanovit ztraty v radidlnim provedeni
turbinové miize [6, 7].

Vypocet ztrdt byl uvazovan pro roviny, v nichZ se snimala data pro experiment.
Geometrické uspotadani nové lopatkové miize pro vypocet a experiment je zobrazeno na obr.
17. Srovnani vypocteného a méfreného ztratového soucinitele se nachazi na obr. 18.
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Obr. 17: Geometrické usporadani mrize

Obr. 18: Ztraty v axialnim usporadani lopatkové

mrize

Vypocet RSM modelu vykazuje dobrou shodu s experimentem v podzvukové oblasti.
V oblasti transsonického proudéni jsou vypoctené ztraty o néckolik procent mensSi nez
zmetfené. Na ztraty ma vliv zejména mezni vrstva na hibetni strané profilu, uplav a skokové
zmény v razovych vinach. Pii transsonickém proudéni neni vylouceno ani odtrzeni proudu od
stény. Odpovida tomu i rozlozeni Machovych ¢isel v mezilopatkovém kanalu turbinové
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miize. Na obr. 19 se uvadi vypocet proudéni pii M;js= 1,1 a na obr. 20 je rozloZeni mistnich

Machovych cisel pifi Mjj=1,3. Hlavnim zdrojem ztrdt jsou proudové poméry na
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Obr. 19: Rozlozeni Machovych cisel Obr. 20: Rozlozeni Machovych cisel
M = 1,1 — axidlni miiz Mis = 1,3 — axidlni miiz

hibetni strané profilu za hrdlem. Z ptislusnych podkladii je zfejmé, Ze navrzend profilova miiz
neni vhodna pro axidlni usporadani. Z experimentii nelze konat zavéry o kvalité¢ lopatek
uréenych pro radidlni stupné€ a transsonické proudéni. Jak se zméni rychlostni pole po
spravném nastaveni profili do radidlni mfize se miZze posoudit z obr. 21. Uvadi se zde
rozlozeni Machovych &isel. Vypodet provedeny v CVUT [7, 8] vykazuje sniZeni ztrat
zejména v transsonické oblasti. Srovnani vypoctenych a méfenych ztratovych soucinitelll pro
piimé a radidlni usporadani lopatkové miize se nachdzi na obr. 22. Ukazuje se, zZe existuji jisté
rozdily mezi vypo¢tem a experimentem, nicméné pii radidlnim uspotradani lopatkové miize
by novy profil mé¢l vykazovat ptiznivejsi hodnoty ztrat.
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Obr. 21: Isocary Machovych cisle Obr. 22: Porovnani ztratovych soucinitelii

v radialni mrizi
Zavéry
e V pfechodové oblasti mezi stupni s rozdilnou parcialnosti existuje slozity komplex 3D
proudéni.
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e Na vystupu zpiechodového tuseku se vyskytuji oblasti s velkym uhlem nabéhu
a s nerovhomeérnym rozlozenim tlaku a hmotnostniho toku v obvodovém 1 radidlnim
sméru.

e Nahodn¢ vybrana mista pro méfeni teplot a tlaki neumoziuji vytvotit konkrétni pfedstavu
o charakteru proudéni v radidlnim stupni a v prechodovém tseku.

e Pomoci numerické simulace proudéni lze objasnit nékteré jevy, které ovliviiuji ztraty
v lopatkové miizi. Pfi transsonickém proudéni jsou vypoctené ztraty zpravidla mensi nez
méfené.

e Nova lopatkova mfiZ ma mensi ztraty nez ptivodni miiz. Nové profily v§ak nejsou vhodné
pro axialni uspotradani mtize.

Podékovani
Autofi piispévku dékuji MPO Ceské republiky za poskytnutou finanéni pomoc pii feSeni
projektu TANDEM FT-TA/08S.
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Turbulentni proudéni v blizkosti stény
doc. RNDr. Zbynék Jaiiour, DrSc., Ustav termomechaniky AV CR

Modely turbulence jsou vesmés odvozovany za piredpokladu, Ze turbulentni Reynoldsovo ¢islo
je dostatecné velké. Tato podminka je splnéna pouze v dostateéné vzdalenosti od stény.

V diisledku podminky ,,bez skluzu“ (no slip) na sténé je nutné v té ¢asti turbulentni mezni
vrstvy, ktera bezprostiedné obklopuje povrch uvazovat molekularni viskositu. V prispévku
jsou popsana nasledujici FeSeni tohoto problému: s pomoci tzv. funkce stény, modifikaci
pohybovych rovnic a zavedenim modelu, ktery popisuje koherentni struktury v blizkosti
stény.

1. Uvod

Turbulence je jednim ze zékladnich doposud nedotfeSenych problémit moderni fyziky. To navzdory
tomu, Ze tento jev je mozné nalézt v nejriznéjsich typech proudéni ve vnitini 1 vnéjsi aerodynamice,
v geofyzikalnich systémech a je stary vice jak sto deset let. Za tuto dobu pfinesl rozvoj znalosti jiz
mnozstvi novych matematickych postupt. Je mozné napt. uvést metodu piimé simulace-Direct
Numerical Simulation (DNS), ktera fesi Navierovy-Stokesovy rovnice pro okamzité rychlosti
pomoci diferen¢nich, spektralnich a nebo smiSenych metod. Bohuzel kapacita soudobych pocitact
je dostate¢na toliko pro jednodussi proudy. Byla proto vypracovana i metoda ponckud méné
naro¢na na vypocetni techniku - metoda velkych viri (Large Eddy Simulation -LES), kterd pohyby
malych méfitek popisuje pomoci zjednodusenych modeld turbulence. AvSak i tato metoda je nad
ramec bézné dostupné vypocetni techniky.

Proto je casto uzivan statisticky popis turbulentniho pole, plvodné navrzeny Osbornem
Reynoldsem. Podle ného proudové veliCiny tvofi ndhodnad pole. Jejich okamzité hodnoty Ize
rozlozit na sttedni hodnotu a fluktuaci. Pro stfedni hodnoty (momenty prvého fadu) Ize odvodit tzv.
rovnice Reynoldsovy, ve kterych se v dasledku nelinearity ptivodnich Navierovych-Stokesovych
rovnic pro okamzité hodnoty objevuji nové neznamé. Jsou jimi tzv. Reynoldsova napéti. Je
pochopitelné¢ mozné odvodit rovnice pro momenty druhého fadu. V nich se zase objevi momenty
trettho fadu atd. Pokracovali-li bychom do nekonec¢na, dostaneme neuzavienou soustavu
sttedovanych pohybovych rovnic, v ruské literatuie oznaCovanych jako rovnice Kellerovy-
Friedmanovy. Svizel statistického popisu turbulence tedy spociva v nalezeni vhodného
konstituéniho vztahu mezi momenty jist¢ého fadu a momenty tadd nizSich. Hovoifime pak o
modelech turbulence onoho tadu. Modeli pievazné prvého a druhého tadu bylo odvozeno
nepieberné mnozstvi. D4 se fici, ze kdo chce néco v turbulenci dokazat, musi alesponl jeden model
béhem své védecké kariéry odvodit - viz Jatour (1986a), (1986b). Modely vznikaji nejcastéji
zobeciiovanim empirickych znalosti a jsou experimenty ovéfovany. Nutno podotknout, Ze vesmes
jsou pouzitelné pro ty typy proudi, z kterych vzesly. Proto doposud neexistuje a vsadil bych se, ze
nikdy existovat nebude model universalni. Je tim minén model jednoduchy, popsany konecnym
poctem rovnic, které obsahuji konecn¢ mnoho empirickych konstant, model ktery je schopen
piredpovédét s pozadovanou presnosti v koneéném case na dostupném pocitaci libovolné turbulentni
pole.

Tyto modely jsou vesmées odvozovany za predpokladu, Ze turbulentni Reynoldsovo cCislo je
dostatecné velké. Tato podminka je splnéna v dostate¢né vzdalenosti od stény. Jinak je tomu v jeji
blizkosti a tedy i definice okrajovych podminek se stavd ponckud komplikovanéjsi. V disledku
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podminky ,.bez skluzu“ (no slip) na stén¢ je nutné v té casti turbulentni mezni vrstvy, kterd
bezprostiedn¢ obklopuje povrch uvazovat molekularni viskositu. Tato tenkd vrstva, casto
oznacovana jako vazka podvrstva je z jedné strany omezena nepropustnou sténou a napii¢ proudem
je rozSitena do mist, kde lokalni Reynoldsovo ¢islo, urené charakteristickym rozmérem virti a
intenzitou fluktuaci, je fadu 10%. Tloustka této podvrstvy neni v&t3i nez 2 mm (i pro proudy
s malymi rychlostmi), avSak procesy zde probihajici jsou znacné slozité a komplikované. Tyto
procesy je nutné¢ zohlediiovat i pfi matematickém modelovani turbulentnich proudii. Na druhé
stran¢ skuteCnost, Ze tato vrstva je velice tenkd, umoznuje zavést néktera zjednoduseni. Je napft.
mozné zanedbat konvekci ve sméru prevladajiciho proudu v porovnani s diftizi. V proudu bez
transpirace sténou je dale mozné zanedbat ucinky objemovych i tlakovych sil. Proudové veli€iny
transformované do vhodnych bezrozmérnych soutadnic zavisi pouze na bezrozmérné vzdalenosti od
stény, napf. na Reynoldsové C(isle, které jako charakteristicky rozmér délky, uvazuje tuto
vzdalenost. Pak napf. rychlostni profil je ur€en zndmym zakonem stény. Cilem ptispévku je popsat
nekteré pristupy pii feseni tohoto problému.

2. Funkce stény

Jak jiz bylo v pfedchozim uvedeno, je mozné proudové veliCiny v laminarni podvrstvé popsat
pomoci jednorozmérnych universalnich funkci a okrajové podminky pro matematické modelovani
je mozné urcit z téchto funkci. Takto napt. Singhal a Spalding (1981) uvazuji okrajové podminky
ve vzdalenosti yl od stény. Zde stiedni hodnota rychlosti ve sméru proudéni ( smer osy x)je dana
hodnotou této universalni funkce

1
U 1 ’ 1 dP; \?
Z=—In Eylu(l.0+ s ‘*j
u K 1% 2 pu” dx

(1
kde u* je tfeci rychlost, K oznacuje von Karmantv parametr (=0.42), E je parametr drsnosti, ktery

napf. pro hladky povrch je mozno polozit rovny deviti a PO je tlak na hranici mezni vrstvy.
Vzdalenost y1 je vhodné vybrat z intervalu

.
Yy u

30 ¢ (100

)
Okrajovou podminku pro x, y -ovou sloZzku Reynoldsova napéti lze urcit z faktu, Ze v této oblasti je
pfiblizné konstantni, tj., Ze mizeme polozit

— — * 2
uy =u*proy =y, 3)

Déle z predpokladu, ze advekce a difuze jsou zanedbatelné a existuje lokalni rovnovaha, Ize
z transportni rovnice pro X, y, slozku Reynoldsova napéti - viz napft. Jatlour (1987) odvodit okrajové
podminky pro kinetickou energii k

k= proy =y,
“ 4)

a pro rychlost disipace €

E=— proy —y
Ky, : (5)

Zde cp (=0.09) a k(=0.41) jsou empirické konstanty.
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Nutno podotknout, Ze predpoklad o tom, ze X, y -ovéa-slozka Reynoldsova napéti je konstantni
napfi¢ laminarni podvrstvou, neni splnéna v piipadé mezni vrstvy spodélnym tlakovym
gradientem. V tomto pfipadé¢ je nutné smykové napéti ve vnitini oblasti uréit v prvém pfibliZzeni ze
vztahu (viz Townsend (1956)

dp;
T=T7,+—y
dx (6)
Pak okrajové podminky (4) a (5) pfejdou na tvar
dP;
g
k=—"7F— proy =y,
pye, o
3
)
a2
£ Yl -
= proy—Yy
Kpy 1 (®)

3. Modely turbulence v blizkosti stény

Nejjednodussi modely turbulence vychazeji z koncepce Boussinesquovy hypotézy o turbulentni
viskosité ur€ené vztahem

yoo oW )

Zpusob jakym je tato veliina urCena znamend dalsi Clenéni turbulentnich modelt. Jednim
z nejjednodussich zpisobl je tuto veli€inu uréit pomoci Prandtlovy hypotézy o sméSovaci délce.
Podle této hypotézy a predpokladu, ze sméSovaci délka I roste u stény se vzdalenosti, je tato délka
vyjadfena vztahem

kde K je universalni konstanta a bezrozmérna vzdalenost y+ je uréena vztahem
y ot o= u_y
v (11

Zde u* oznacuje tzv. teci rychlost. Empirické zkuSenosti prokazuji, Ze toto tvrzeni plati az od jisté
vzdalenosti od stény, neplati v lamindrni podvrstvé. Zde je nutné uvazovat vliv viskosity. Proto van
Driest (1956) nahradil universalni konstantu K konstantou novou ¥ obsahujici tlumici faktor
a polozil

K= K[l —exp(— yi )}
A
(12)

kde A+ nazyva turbulentni konstantou a z experimentti odhaduje jeji hodnotu na A'~ 26.

Existuji desitky variant tohoto modelu. VSechny jsou omezené na ptipady, pifi kterych je
zanedbatelnd zména smykového napéti napfi¢ laminarni podvrstvou. Neni-li vSak tento predpoklad
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splnén, je tomu tak napf. v oblasti tésné pred odtrzenim, v mezni vrstvé s vefukovanim, v urychlené
mezni vrstvé nebo v proudéni v trubici s malym turbulentnim Renoldsovym ¢islem, je vyraz (12)
modifikovan. Napf. namisto bezrozmémné vzdalenosti y+ je uvazovana bezrozmérna vzdalenost
vyjadifena pomoci lokalniho smykového napéti

\/7"
L _oyu | NP
b=

- *

14 u

(13)

s ne (1, 2) - viz napt. Kaye a Moffat (1975). Jini modifikovali konstantu A" v zavislosti na
bezrozmérném podélném tlakovém gradientu, nebo na parametru prenosu hmoty.

Jednorovnicové modely turbulence vyzaduji opét analyticky vyraz pro sméSovaci délku. V jejich
ptipadé je bezrozmérna vzdalenost y', majici charakter Reynoldsova ¢&isla nahraZena turbulentnim
Reynoldsovym ¢islem

<

(14)

kde kje turbulentni kinetickd energie. Tato veliina je urCena transportni rovnici, ve které je
podchycen vliv molekuldrni viskosity (rovnice bude uvedena v odstavci vénovaném
dvourovnicovym modeltim).

Nejrozsifengjsi a v praxi nejcastéji uzivané jsou tzv. dvourovnicové modely turbulence, ve kterych
je turbulentni viskosita ur¢ena vztahem

1
— 2
v, = ¢,k ?I (15)

kde c, je empirickd konstanta a 1 je charakteristické délkové méfitko, které je ureno transportni
rovnici. Toto méfitko je Casto nahrazovano rychlosti disipace € pomoci vztahu

3
2

LS
€ (16)

a dostavame tzv. ,.k-€“ model turbulence. Jiné modely uzivaji tzv. turbulentni frekvenci

. _ E
k (17)
poptipad¢ turbulentni casové métitko T
£
T = —
@ (18)

Jako jeden z prvych Ize uvést 2-D ,k-&* model Jonese a Laundra (1972) v aproximaci mezni vrstvy.

Tento model je, krom¢ obvyklych Reynoldsovych rovnic pro stfedni hodnoty slozek rychlosti,
tvotfen nasledujici soustavou pohybovych rovnic:
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Okrajové podminky na sténé autofi uvazuji nasledujici:

Dk _ &K V,Jﬂ (&UT a0
—=—|V+—+|=—|+V|—]| —€-2
Dt o o) & & %
gezz{(w_,]o_%}q IEV@ of, ém@
x g L) & k\g k @
k 2
v, = cﬂfﬂ -
fi=1
£, =10—03exp(—R’)
25
Su =exp|—
(1+%)
k 2
R = —
VE
k=€e=0 proy=0

(19)

(20)

€2y

(22)

(23)

24)

(25)

(26)

Do dnesnich dni bylo odvozeno nepieberné mnozstvi obdobnych dvourovnicovych modelt.

Obecné Ize pohybové rovnice téchto modelii v aproximaci mezni vrstvy zapsat do tvaru - ,k-€*

model

nebo ,.k - o model

pe_Jl v | e () ¢
D[—O}Hv ) }Clﬁkv’(@j COra
_ . Kk

Vt_f/zm.
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(28)

(29)

(30)

€1y

(32)

(33)



Okrajové podminky na stén¢ jsou pro tyto modely nésledujici:
de

k=0, —= proy—0

dy

(34)

Jako piiklad obecného 3-D dvourovnicového modelu 1ze uvést model popsany Spezialem, Abidem
a Andersonem (1990). Pii jeho popisu budeme uzivat pro slozky vektoru rychlosti nésledujici

notaci U=U,; V=U,, W=Uj. Pak je tento model popsan nasledujici soustavou pohybovych rovnic:

DU, 1 oP ,
=—-——+VVWU, +
Dt p ox,
07Uj
=0
Ix
k5+v(é{]i+ )
7. =—koO. —
v 37 ta?}cj a,
k2
v, = c, -
Dk U, 5
Dt_T” &xj—g—D+vV k
De

—=P -®,-D,+VW’e¢

Dt

Symboly uvedené v rovnicich jsou ur¢eny nasledujicimi vztahy:

dk
I(—=>—)

o, ox,
ox,

14

D =-

e dJU,
Pe :celflzrij 0‘)x

J

2

E
(I)s = cerZT
v, Jde
b 3(0"g c?xj)
e ox

+

P P
S =( +\/£t)( —eXp(—70)

fi=1

/o= {1 - exp(- 1_9)}
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(35)

(36)

(37)

(38)

39)

(40)

(41)

(42)

(43)

(44)

(45)

(46)

(47)



a pro empirické konstanty autofi uvadéji nasledujici hodnoty:

0,=009, 0,=10, 0,=13, ¢, =144, c, =183, )

Okrajové podminky jsou ve tvaru

o€
U =0, proi=123, k=0, —=0 pron—0
oh (49)

kde n je vzdalenost od stény.

Uvnitt odborné komunity zabyvajici se aerodynamikou se objevuji pokusy o modely turbulence
nové generace. To vtom smyslu, Ze se jednd o modely s podstatné SirSim a komplexnéjsim
vyuzitim, které podchycuji SirSi Skalu jevii. Podobné jako u pifedchozi generace modeld,
odvozovany jsou nejprve modely jednodussi (ve smyslu jejich taxonometrie). Mezi jednodussi patii
napt. model, ktery odvodil Spalart a Allmaras (1992). Model se sestava z Ctyi na sebe navazujicich
verzi. Nejjednodussi je pouzitelna pro volné proudy, nejslozitéjsi pak pro proudy s pfechodem do

vvvvvv
vvvvvv

pii uziti verze jednodussi.
Podle tohoto modelu k rovnicim pro stfedni pole vektoru rychlosti a tlaku- Reynoldsovym rovnicim

a rovnici kontinuity (nestlaCitelnym, ¢i stlaCitelnym) je nutné piidat transportni rovnici pro
turbulentni viskozitu, ktera je definovana vztahem

T, = 2v, Sij (50)
kde je
1{Uu, JdU,
=~ ! ] 51
Sif_z[ij+o'?xi] (51)
V obecné verzi je zavedena veli¢ina
vV =V L (52)
' fvl
ktera je rovna turbulentni viskozité skoro vSude, az na laminarni podvrstvu. Zde je
3
X
=— 53
fvl 13 + c‘:};l ( )
v
= 54
X=7 (54)

Pro takto zavedenou turbulentni viskozitu je odvozena transportni rovnice v nasledujicim tvaru:

%‘7 :cbl[l_j;2]§‘7+%.[v((v+ V\VP) +c, (V)] _{cwlfw —%ftlﬂ LA (55)
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Zde S je velikost vitivosti definovana nésledujicimi vztahy:

v

S=S +K_2—d2fv2 (56)
X
=1- 57
fV2 1 1 + ﬂ‘vl ( )
S = ‘ /QUQU (58)
ou.  JU .
i B 59
Q, = P (59)
d je vzdalenost od nejblizsi stény. Funkce f,, je ur€ena vztahem
1
l+cS, |0
= w 60
fo g{gucjj (60)
kde je
s v
g=r+c,(r’-r) a r=§l{2d2 (61)
Dale je
Jo=¢s eXp(_CmZz) (62)

a tato funkce popisuje laminérni region.

Zbyva urcit pfechod do turbulence, ktery souvisi s funkci fi;. Predpoklddejme, ze k piechodu
dochazi v jisté oblasti, kterou predpokladame, ze je zndme, nebo ji vhodnym zpiisobem umime urcit
a ktera lezi na sténé. Autofi ji oznacuji jako ,.trip“. Oblast je charakterizovana vzdalenosti bodu
v turbulentnim poli od této oblasti d; , diferenci mezi rychlosti ve zkoumaném bod¢ a rychlosti
v oblasti pfechodu, (jelikoZ je oblast pfechodu na sténé a obvykle je rychlost na sténé nulova, je tato
veli¢ina rovna lokalni rychlosti) a vifivosti v oblasti pfechodu oy . Pak je mozné polozit

f,=c.g exp(—c,— [d2 +g2d2]) (63)
t1 115t 12 AUz tt
kde je
AU
= mi 64
g, mln(O.l,m_ ) (64)

t

a AX je prostorovy krok v oblasti prechodu. Okrajové podminky pro turbulentni viskositu jsou
nasledujici:
V=0 na stené (65)

V=0 na volné hranici (66)

4. Jednoduchy model koherentnich struktur

Jatlour (1986b) popsal oblast v blizkosti stény s pomoci modelu koherentnich struktur, ktera
vychézi znovych poznatkii o turbulentnim proudéni Experimenty v 60-tych letech, které se
zabyvaly turbulentnim pienosem hmoty a hybnosti, totiz prokazaly vyznamné nahodné
nestacionarity proudéni v blizkosti pevnych povrchl. Byly to pfedevs§im vizualiza¢ni studie, které
publikovali Kline aj. (1967) a Corino a Brodkey (1969). Z pozd¢jsich praci je nutné jmenovat napf.
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praci Heada a Bandyopadhyaye (1981). Tyto studie ukazaly, Ze transportni procesy v blizkosti stény
lze charakterizovat jako intermitentni, kvasiperiodicky proces. Pfedev§im druhou vlastnost je
mozné (viz van Dongen aj. (1978) schematicky popsat ndsledujicim zptisobem:

V blizkosti stény se pohyb cCastic tekutiny periodicky opakuje v jistém Casovém intervalu, ktery je
nahodné rozlozen kolem tzv. stfedni periody koherentnich pohybt. Délku tohoto intervalu oznacme
Ty. Tento Casovy interval Ize rozlozit na dvé charakteristicka obdobi:

e prvé obdobi, které je charakterizovdno nevyraznymi fluktuacemi turbulentnich
veli¢in a pozvolnym mistnim zpomalovanim tekutiny. Ozna¢me stfedni dobu trvani
tohoto obdobi T;;

e druhé obdobi, které je charakterizovano vyraznym misenim, kdy jsou vyznamné
zejména udalosti vypuzeni a proniknuti. Béhem téchto udalosti nejprve kombinaci
zapornych fluktuaci rychlosti ve sméru hlavniho proudu (podél osy x) u’<0 a
kladnych fluktuaci rychlosti napfi¢ proudem v">0 jsou ejektovany pomalejsi ¢astice
nachazejici se u stény do vzdalenéjSich oblasti. Jedna se o udalost vypuzeni. Pak
kombinaci kladnych fluktuaci ve sméru osy x u’=0a zapornych fluktuaci v'<0
dochazi k opa¢nému ptenosu rychlejsich castic z oblasti dale od stény ke sténé, coz
je oznacovano jako udalost proniknuti. Tyto udalosti mohou byt interpretovany jako
lokélni nestabilita.

Oznacime-li stfedni dobu trvani obdobi T3, je ziejmé, ze
T,=T +T, (66)

Studie navic ukézaly, Ze trvani druhého obdobi je podstatné kratsi, nez trvani obdobi prvého, tj. Ze
plati Tz « T;.

vvvvvv

proudéni v této oblasti. Objevili napt. virova vldkna podkovitého, vlasenkovitého, ¢i "A" tvaru. Pro
jednoduchy matematicky popis vSak plivodni pfedstavy jsou dostacuji a na jejich zéklad¢ byly
koncipovany mnohé matematické modely. Jeden z nejjednodusSich navrhli nezavisle na sobé
Einstein a Li (1956) a Hanrathy((1956) . Tento rovinny model, ktery neuvazuje prouzkovou
strukturu, vychazi ze dvou zakladnich piedpokladii:

e proudéni je periodické v ¢ase s periodou 7},

e intenzivni turbulentni vyména nastava béhem velice kratkého ¢asového intervalu 77,
kdy pomala tekutina v blizkosti stény je pienesena dale od stény a rychlejsi tekutina
se naopak dostane ke sténé.

Z téchto predpokladlii autofi vyvodili nésledujici zavéry. MiSeni je tak vydatné, Ze na konci
casoveho intervalu je napiic¢ celé oblasti rychlost homogenni a nabyva hodnoty Uj. Navic je doba
trvani tohoto intervalu zanedbatelné vici intervalu prvému. Je tedy mozno predpokladat periodicky
d¢j, ve kterém je prvé obdobi nevyraznych fluktuaci vysttidano "okamzitym" promisenim.V obdobi
nevyraznych fluktuaci je pohyb tekutiny ur¢en rovnovahou inercidlnich a vazkych sil, tj. okamzita
rychlost # vyhovuje rovnici

9 _, i (67)
at 9y’
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spliiuje pocateéni podminku

i (,0)=U, (68)
a okrajovou podminku

1(0,¢)=0. (69)
Analytické fesSeni této rovnice ma nasledujici tvar

i(y,0) =errfB(vt)”2} (70)

Aby bylo mozné uvedeny model pouzit pro popis stiednich veli€in turbulentniho proudéni, je nutné
urcit nikoliv okamzité hodnoty rychlosti, nybrz hodnoty stfedni. Pfedpokladejme proto, Ze pro tento
typ turbulentniho pole plati ergodicka hypotéza a stfedni hodnota je rovna casové sttedni hodnoté.
Dale, z faktu, ze T je dostatecné malé vaci 7;, je mozné piiblizn€ polozit

T,=T, ( 71)
a sttedni hodnota rychlosti je dana vztahem
1t
U=— |u(y,t)dt. (72)
7]
Pak stfedni hodnota rychlosti je uréend vztahem
2 2
U:U{(zkm)erf (n)+ 2 g —2h2} (73)
/4
kde je
h=—2> (74)

9 (TB v)l/z :
Autofi tohoto modelu pokracuji ve svych tvahéach: proto na konci obdobi vydatného miSeni je
tekutina v blizkosti stény nahrazena tekutinou z logaritmické oblasti o proto pocatecni rychlostni
profil je ur€ovan vztahem

U, :”?m(E ¥ (75)

kde hodnota bezrozmérné proménné y, je z intervalu < 30,50 > a E je parametr drsnosti. Chceme-

li urcit profil stfedni rychlosti ze vztahii (73) a (75), zbyva urcit hodnotu stfedni periody
koherentnich pohybtl 7}. Existuji viak pouze empirické vztahy. Casto je pouzivan vztah odvozeny

Raem aj. (1971)
* 0,73
ufl, =0,65(&j : (76)

v 1%
ktery pouziva jak vnitinich - u, v, tak vnéjSich —v,U; parametrli mezni vrstvy. K vypoctim je
vSak vhodnéjsi pouzit jen parametri vnéjsSich. Proto pro dal§i budeme pouzivat vztah, ktery uvadéji
mnozi autofi ( napt. Lu a Willmarth (1973) ) a podle né¢hoz je normovana perioda konstantni, t;.
plati

I,Us

T, = =30-32, (77)

1

kde &, je posinovaci tloustka mezni vrstvy. Jona§ (1982) prokazal, ze v pfipadé mezni vrstvy

v proudu se zvySenou hladinou turbulence je perioda 7} nezdvisla na intenzité¢ vné&jsi turbulence.
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Navic Jond$ (1982) vztah zobecnil i1 na pfipad proudéni s podélnym tlakovym gradientem, kdyz
odvodil empirickou relaci

;. 276
4 M1+0,91° (78)
kde
P
H:i(_d 6] (79)
Twl dx

je parametr tlakového spadu. Profil stfedni rychlosti v blizkosti stény urceny s pomoci tohoto
modelu je uveden na obr. 2 a porovnan se znamym logaritmickym profilem a experimentem.

i
s
000
|
e 500 1000
Obr. 2 Profil stredni rychlosti v blizkosti stény jednoduchy model koherentnich
struktur, logaritmicky profil, - - - - - - linearni aproximace.o

experiment Jonac (1982)

5. Zavér

Modely turbulence jsou vesmés odvozovany za piedpokladu, ze turbulentni Reynoldsovo cislo je
dostatecn¢ velké. Tato podminka je splnéna pouze v dostatecné vzdalenosti od stény. V disledku
podminky ,,bez skluzu®“ (no slip) na stén¢ je nutné v urcité oblasti uvazovat molekuldrni viskositu
v té casti turbulentni mezni vrstvy, kterd bezprostfedné obklopuje povrch. Obvykle je pouzivana
tzv. metoda funkce stény tzv. funkce stény, podle které jsou okrajové podminky polozeny do
oblasti, ve které¢ je jiz molekularni viskosita zanedbatelna. Okrajové podminky jsou urceny
s pomoci vhodnych universalnich vztahti. Jind metoda vyuziva modifikace pohybovych rovnic. To
ovSem pfindsi podstatné zvétSeni poctu uzlovych bodl v blizkosti stény a tedy i nartist CPU. Nov¢
byl autorem navrzen model, ktery popisuje koherentni struktury v blizkosti stény a vcelku
jednoduchymi analytickymi vztahy jsou v blizkosti stény popsany zavisle proménné. V piispévku je
presentovan toliko model jednoduchy. Jeho zobecnéni je mozné nalézt v ¢lanku Janoura (1986b).
Podékovani:

Prace byla vykonana vramci feSeni VZ 0Z20760514 a projektu Informacni spolecnost
1ET400760405
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Vypocet indukovaného odporu kridla s nastavci na
koncich programem CMARC

Petr Berdk, Petr Vichota, VZLU, a.s., Praha

Tento ¢lanek se zabyva vlivem nastavcii na koncich kiidla na velikost soucinitele indukovaného
odporu a Oswaldiiv koeficient e. Nastavce maji stejnou plochu a délku, maji rizné tvary a uhly
vychylek. Z hodnoty 1/e je proto mozno srovnavat Gisporu paliva. Ziskané vysledky prokazaly
pouzitelnost vypoctu indukovaného odporu neplanarnich vztlakovych systémii pomoci
programu CMARC. Bylo vypocéteno, Ze winglety vychylené nahoru jsou Gcinnéjsi neZ winglety
vychylené o stejny tihel dolii. Podle vysledki vypocti winglety vychylené nahoru jsou
nejucinnéjsi, kdyZ maji zaporny Sip. To je naopak, neZ je obvykle pouZzivano. Zjistilo se, Ze jen

z rozméru uplavu nelze odhadovat u¢innost uprav konci kiidla.

Pouzité symboly

AA aerodynamicka osa zakladniho kiidla
AC aerodynamicky stfed
Cpi soucinitel indukovaného odporu [1]
C soucinitel vztlaku [1]
e Oswalduv koeficient [1]
M pocet pasii panelil na polorozpéti [1]
Xicaa poloha AC konce nastavce a AA [m]
A geometricka Stihlost [1]
Aet efektivni Stihlost [1]

Uvod

Jestlize letoun nema néjak upravené konce ktidla, je méné pohledny, vypada méné ekonomicky, a tedy
je hif prodejny. Jednou z mnoha moznosti pouzivanych Uprav jsou winglety. Skoro vSechny
pouzivané winglety jsou témeért stejné, jako winglety navrzené a testované Whitcombem [1]. Pfitom
z jeho zpravy je ziejmé, Ze jejich tvar a umisténi byly navrzeny z transsonickych diivodi. Proto je
potiebné zabyvat se i po tficeti letech winglety a upravami konci kiidla.

Od 30. let 20. stoleti se rozloZeni cirkulace po obecnych vztlakovych systémech, které je optimalni
z hlediska indukovaného odporu, zjiStuje pomoci linearizovanych pfistupt. Jejich zéklady jsou
napiiklad v publikacich [2 aZ 5] a Ceské aplikace v [6 az 9]. Vypoctené rozlozeni cirkulace se da
pouzit dvojim zplsobem. Jednak jako voditko pro navrh vztlakového systému. Zndmé je eliptické
rozlozeni u piimého kiidla, kterému se konstruktér piiblizuje bud’ volbou pudorysu kiidla nebo
aerodynamickym a geometrickym zkroucenim ¢i kombinaci obou zplsobl. Druhd moznost je
predpokladat, ze optimum je tradicné ploché, takze konkrétni dobie navrzeny vztlakovy systém je jen
mirné hors$i nez optimum, proto vypoctené optimum lze pouzit pro prvni odhad.

V linearizovaném pfistupu se tvar prifezu Uplavem neméni. Indukovany odpor kiidla s winglety
zvednutymi nahoru vychazi stejny jako u kiidla s winglety sklonénymi o stejny tthel dold.

Pokrokem bylo zavedeni linearizovanych panelovych metod, které poskytuji vice informaci. I tady
vSak nevychazi rozdil mezi winglety sklonénymi nahoru nebo dolt.

Dalsim krokem je pouziti nelinearizovanych metod vypoctu nevazkého proudéni, jako jsou metody
vychazejici z Eulerovych rovnic nebo obecné panelové metody.

Pro divizi ANR-VZLU byl od firmy Aerologic zakoupen balik programii [10] s obecnou panelovou
metodou CMARC, s nazvem Digital Wind Tunnel. Tyto programy byly pouZity pro srovnavaci studii
indukovaného odporu kiidla s n€kolika néastavci na koncich. Podrobny popis a vysledky jsou ve zprave
[11], hlavni vysledky jsou v tomto ¢lanku.
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Popis metody
V divizi ANR VZLU je pod ndzvem CMARC [10] obecn& myslen cely balik programi, pouzivanych
pro piipravu modeld (LOFTSMAN), vypocty (CMARC) a vyhodnocovani vysledkti (PMARC).

Program LOFTSMAN slouzi k tvorbé geometrie a k vytvofeni paneli. Nejprve dojde k nacteni
geometrie modelu, ktera je tvofena kiivkami jednotlivych tvoticich fezil a nasledné se vytvoii panely.

Program CMARC slouzi pro vypocet obtékani geometrie vytvorené¢ v LOFTSMANu. Popis tohoto
programu nasleduje nize.

Pro vyhodnoceni vysledkl ziskanych z CMARCu slouzi program PMARC, ktery graficky znédzorni
vybrané veliciny a vysledky zpracuje do ptehlednych tabulek.

Panelova metoda pouzitd v programu CMARC je tfirozmérova. Resi obtékani modelu skladajiciho
se z uzaviené plochy umisténé v nekoneéném prostoru. Povrch modelu je rozdélen na velky pocet
ctyfuhelnikovych paneld, které rozdé€luji pole na dve oblasti, vnitini a vnéjsi.

ProtoZe se jedna o panelovou metodu niz§iho fadu, predpoklada se konstantni rozloZeni intenzity
zdrojii a doubletli na jednotlivych panelech. Povrchovy integral representuje rychlostni potencial. Byla
pouzita okrajova podminka nulovosti normalové rychlosti uprostied kazdého povrchového panelu,
nebylo vyuZito moznosti modelovat posunovaci tloustku mezni vrstvy. Tato metoda tedy fyzikalné
odpovida metoddm s virovou mfizi.

Program CMARC je nelinearizovana forma vypoctu. Dovoluje pocitat obtékani tlustych kiidel s
trupy a kormidly, modeluje svinovani uplavu odtékajiciho z odtokové hrany kiidla, ale neumoziuje
modelovat volny uplav z koncovych Zeber. Neumozituje modelovat vybocené stavy. Z obrazku 1 je
polokiidlem. Ve skutecné vazké tekutiné probiha navic koncentrace koncovych virQ, to jedna z mala
slabin programu. Startovni vir v tomto hlu pohledu je malo zfetelny. Je ale mozno zvolit libovolny
smér pohledu.

Coefficient of Pressure, Time state = 20
File: cAd \wingletiwinglet-as-45\alfa-10twinglet-as-45-10.bin

Obr. 1 — Ukdzka moZnosti grafického vystupu
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Protoze CMARC pracuje s nevazkym proudénim bez odtrzenych oblasti, celkovy odpor je jen
tlakovy a je roven indukovanému odporu. Pro vypocet indukovaného odporu vyuziva program dvou
metod:

Prvni je pomoci integrace povrchového tlaku. U této metody musi byt poznamenéno, ze v disledku
velkého tlakového gradientu na nabéznych hranach vztlakovych ploch je pro dosazeni vyhovujicich
vysledkil potfebny velky pocet paneld ve sméru tétivy.

Druha metoda se nazyva Trefftzova. Je zaloZena na zakonu zachovani hybnosti. Indukovany odpor
je pocitan integraci normalové slozky hybnosti uplavu v Trefftzoveé roviné, kolmé na vektor rychlosti
nabihajiciho proudu, kterd je tak daleko za letounem, Ze poruchy statického tlaku v ni prakticky
vymizi. V programu CMARC je Trefftzova rovina ve vzdalenosti zhruba 15 az 20 tétiv od modelu.

V té to praci bylo pouzito k vypoctu soucinitele indukovaného odporu Trefftzovy metody.

Popis geometrickych modeli

Zakladnim modelem bylo obdélnikové ktidlo o rozpéti 2m, hloubce 0,4m, tedy o geometrické Stihlosti
A=15. K nému byly ptidavany nastavce o rozpéti 0,2m, o hloubce kofenového zebra 0,4m a koncového
zebra 0,1 m. Pro kiidlo i nastavce bylo uZito symetrického profilu, upraveného z NASA LS(1)-0013
[12] uzavienim odtokové hrany a symetrizaci. To proto, aby pro jeden model bylo mozno simulovat
nastavec vychyleny nahoru nebo dolti zménou thlu nabéhu z kladnych do zapornych hodnot.

Na obrazku 2 jsou vidét 3 vychylky nastavce, pro které probihal vypocet. U vSech vychylek
koncovych nastavct bylo koncové Zebro orientovano tak, aby jeho rovina byla kolma na rovinu
tvofenou nabéznou a odtokovou hranou néstavce. Neuvazovalo se Zadné zkrouceni néstavci.

Uvazovaly se 3 sklony:

0° - nastavec je prodlouzenim rozpéti kiidla
45° - sikmy winglet, nejcastéji pouzivany

90° - kolmy winglet

Obr. 2 — Vychylky nastavcu

Jednotlivé varianty se od sebe liSily uvazovanim nebo neuvazovanim nastavce, sklonem nastavce a
polohou aerodynamického stiedu koncového Zebra nastavce viici aerodynamickému sttedu kiidla. Na
obrazku 3 jsou vidét 4 varianty umisténi koncového zebra nastavce.

\ Nabézna hrana Osa symetrie
Obr. 3 — Poloha koncového Zebra nastavcii viiéi koncovému 3ebru kiidla

Prvni variantou bylo prosté obdélnikové kiidlo bez nastavcli. Tato varianta slouzila pro porovnani
ucinnosti jednotlivych variant umisténi koncového zebra nastavcl a jejich vychylek. Bylo pouzito
kosinové zahusténi pasi paneli ke konciim kiidla a po tétivé smérem k nabézné a odtokové hrané.
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U vsech variant kiidla s nastavci bylo pouzito ekvidistantni rozlozeni pasii paneld po rozpéti kiidla
a kosinové zahusténi pasi panelit ke konclim néstavci. Jak u kiidla tak u nastavcli bylo pouzito
kosinového zahusténi paneld smérem k nabézné a odtokové hrané.

U druhé varianty byly aerodynamické stfedy kiidla i koncového Zebra nastavce v piimce. Tato
varianta byla oznacena AS.

U tieti varianty byl aerodynamicky stfed koncového zebra nédstavce umistén tak, aby bylo dosazeno
piimé odtokové hrany. Tato varianta méla simulovat typ néastavce pouzivany hlavné firmou Dornier.
Byla oznacena D.

Ctvrta varianta (oznatena M) byla feSena tak, Ze se aerodynamicky stied koncového Zebra néstavce
umistil mezi polohy u druhé a tieti varianty, aby se ziskal tieti bod, kterym se prokladala parabola na
zjisténi extrému hledané funkce.

Paté varianta (oznacena PP) byla vytvotena pro potvrzeni ¢i vyvraceni predbézné analyzy ziskanych
vysledkl pfedchozich variant. Aerodynamicky stied koncového Zebra nastavce byl umistén do takové
polohy, aby vznikla pfimé ndbézna hrana.

Bylo vytvotfeno celkem 13 geometrickych model. VSechny modely byly z divodu symetrie a
vypoctové naro€nosti feSeny jako polovi¢ni. Nebylo pouZzito geometrické ani aerodynamické
zkrouceni.

Vlastnosti metody
Veskeré vypodty probihaly pfi rychlosti proudu 40 m/s, které odpovida Reynoldsovo &islo 1,1x10°.

Kladné uhly nab&hu simulovaly néstavec nastaveny smérem nahoru a zaporné thly simulovaly
nastavec nastaveny smérem dolti. Toto platilo u vSech pocitanych variant.

I u kiidel s néstavci jako vztazné veliiny pro vypocCty koeficientl a faktort byly pouzity plocha,
tétiva a rozpécti ptivodniho obdélnikového kiidla, aby byly ziejmé zmény vlivem Uprav a tak bylo
mozno orientacné vyhodnotit usporu paliva.

Oswalduv koeficient e je definovan takto:

Ay
= (1
CZ
A, = 2)
! T CDi

V téchto vztazich je A, efektivni Stihlost, 4 je geometricka Stihlost, C; je soucinitel vztlaku, Cp; je
soucinitel indukovaného odporu a 7 je Ludolfovo ¢islo.

Pouzivani Oswaldova koeficientu e odpovida pouzivani Glauertovych opravnych faktort.

Ze vztahu (1) je patrné, ze ¢im veEtsi je e, tim piiznivejsi je vliv upravy kiidla.

Je znamo, Ze vysledky vSech panelovych metod zavisi na poc¢tu panel [13]. Zavislost na poctu
panell po tétivé je velmi slabd, ale zavislost na poctu past panelli po polorozpéti je vyrazna. Pro
zjisténi zavislosti presnosti vysledkil na poctu past panelt po polorozpéti byly provadény vypocty pti
riznych poctech pasti, aby bylo mozno stanovit nejmensi pocet pasii, ze kterych se bude moci provést
extrapolace na nekonecny pocet past po polorozpéti modelu. Tyto vypocty byly provadény na modelu
kiidla bez nastavce. Na obrazku 4 je graf znazornujici zavislost Oswaldova koeficientu e na poctu
panelll po polorozpéti modelu pro kiidlo bez nastavcl. Je zde vidét piiblizné linearni zavislost
Oswaldova koeficientu e na pfevraceném poctu pasu panelt. Vidime, ze pro malé M je e nerealisticky
vetsi nez 1, extrapolovana hodnota k 1/M = 0 je zhruba 0,986.
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Obr. 4 — Zavislost vysledkii na poctu pdsii panelii na polorozpéti pro kiidlo bez ndstavcit

Vlastni extrapolace e byla provedena tak, ze se od hodnoty ziskané z dvojnasobného poctu panelt
odecetl rozdil mezi hodnotami z niz§itho a dvojnasobného poctu panelii. Ziskanou hodnotu bylo
mozno prohlasit za hodnotu, ktera by odpovidala vypoctu pfi nekonecném poctu panelid na polo-
rozpéti. Zdivodnéni tohoto postupu je patrné z prakticky linedrni zavislosti e na 1/M na obrazku 4.

Pro modely bylo o poctech paneli rozhodnuto na zdkladé moznosti programu LOFTSMAN, ve
kterém byla vytvatrena geometrie jednotlivych modelt. Na nastavcich se podatilo udélat maximalné 16
panelll ve sméru rozpéti, aniz by byla narusena geometriec nebo porusen tvar nastavcli vytvarenim
panell. Aby byl zachovan pomér poctu panelll na kiidle a na nastavci 2:1, byly uréeny mezni hodnoty
paneliina 16 a 32 na kiidle a 8 a 16 na nastavci.

V nevazkém proudéni by e nemélo zaviset na velikosti uhlu nabéhu. Vypocty ale ukazaly, ze pro
malé velikosti thli nédbehu nejsou vysledky veérohodné z vypoctovych duvodua, kdy pii vypoctu
Oswaldova koeficientu e se d€lilo malé ¢islo malym. Tim vzrastala numerickd chyba vypoctu. Pfitom
deformace vztlakové a odporové cary pro malé thly nabéhu nejsou viibec znatelné. Velikost
Oswaldova koeficientu e se ustali az od urcité velikosti uhlu nab¢hu.

Vyhodnoceni vysledkii
O optimdlni variant¢ bylo rozhodovano z pohledu Oswaldova koeficientu e. Pfevracena hodnota
tohoto koeficientu dava pifimo nahled na tsporu paliva, protoze plochy néstavcil vSech sklonl a pozic
koncového Zebra jsou stejné.

Ciselna ukazka vysledki je zpracovana v tabulce 1 pro nejéastéji pouzivané $ikmé winglety.

Vychylka wingletu +45°

Xucaa [m] e[l]

-0,075 =PP 1,4355
0,00 =AC 1,4344
0,15=M 1,4288
0,225=D 1,4266

Vychylka wingletu -45°

Xucaa [m] e[l]

-0,075 =PP 1,3141
0,00 =AC 1,3277
0,15=M 1,3538
0,225=D 1,3650

Tab. 1 - Vysledné hodnoty e pro jednotlivé varianty
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Prvni sloupec tabulky vtabulce 1 urCuje polohu aerodynamického stfedu wingletu viici
aerodynamickému stfedu koncového Zebra kiidla (varianta 2+5). Druhy sloupec udavé extrapolované
hodnoty Oswaldova koeficientu e pro tyto varianty.

V obrazku 5 jsou grafy vytvorené z tabulek pro vSechny sklony néstavci.. Hodnoty pro jednotlivé
uhly nastaveni wingletu jsou prolozeny kiivkou tietiho stupné pro ziskani extrému. Dolni hodnota na
ose e je blizkda hodnoté pro zékladni kiidlo bez nastavcl, takZe je ziejma Uc€innost jednotlivych
nastavcl. Kladné polohy X jsou orientovany k odtokové hrané.

L 4

1! 7]
1331 ¢
1,28 |
PP 28 1
1AC
‘_ﬁw-—w
1,18 -
113 - * W=0°
] m W=45°
1,08 |
A W=90°
1,03 | X popn Im]
0,08 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘

-0,1 -0,05 0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25

a — winglety vychylené nahoru

1,08 & W=0°
m W=-45°
1’03 A W=-90° XAC-AA [m]
‘ — 0,98 : : : : ‘
-0,1 -0,05 0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25

b — winglety vychylené doli
Obr. 5 — Znazornéni pritbéhu Oswaldova koeficientu e v zavislosti na pocitané varianté

Jako nejlepsi vychazeji varianty s thlem sklonu nastavcti 0°, kdy plocha néstavce je ve sméru rozpéti.
Pro ostatni thly nastaveni se jevi jako optimdlni pro kladné twhly nabéhu piedni poloha
aerodynamického stfedu koncového zebra wingletu (varianta 5), a pro zaporné uhly nabchu,
modelujici winglety vychylené dold, zadni poloha aerodynamického stfedu koncového zebra wingletu
(varianta 3).

Pro posuzovani rozmért a vyvoje uplavu byl vybran smér pohledu zepiedu shora pod polovi¢nim
uhlem, nez je tthel nabéhu. Pak vétSina Gplavu za zakladnim kiidlem je skryta za tloustkou ktidla, je
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vidét hlavné startovni vir a vyvoj koncovych virt. Kdyz pomineme startovni vir, z ¢asti uplavu mezi
koncovymi viry, kterd vy¢niva nahoru a doll, miizeme odhadovat rozloZeni indukované rychlosti po
polorozpéti. Je mozno dokazat [2 az 5], Ze v ptipad¢ linearizovaného pfistupu je optimélni rozlozeni
indukované rychlosti konstantni po celém obecném nosném systému, stejné jako u piimého
eliptického kiidla. I v pfipad¢ nelinearizovaného pfistupu se da ocekavat blizka situace.

Na obrazku 9 je uvedena situace za zakladnim obdélnikovym kiidlem. Vidime nerovnomérnost
indukované rychlosti po rozpéti a odfukovani koncového viru kolmo vzhtru.

"jz"f’.?.TW/’ﬂ‘{‘f “T T ]
! | ( |, -

Obr. 6 — Uplay za zdkladnim kiidlem

Z diagramti na obrazku 5 je patrné, ze posun koncového zebra pro nenulové sklony wingleti ma
znatelny vliv na indukovany odpor, sklony kiivek jsou blizké. Pro rozbor jsme vybrali praxi nejblizsi
ptipad, winglety +45°.

i

Wl

Obr. 9 — Uplav, varianta AC+45°
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Obr. 10 — Uplav, varianta PP+45°

Z obrazklu 7 az 10 je patrné, ze kousek uplavu, vyénivajici nad stfedem kiidla, je prakticky stejny.
Posun koncového Zebra nastavce nema znatelny vliv na rozlozZeni indukované rychlosti za odtokovou
hranou ktidel. To tedy nezdiivodiiuje rozdily v indukovaném odporu.

Sklony kiivek na obrazku 5 jsou vysvétlitelné odliSnym primétem odtokové hrany nastaveli do
sméru nabihajictho proudéni pro jednotlivé varianty pii stejném uhlu nébéhu. Pro piedni polohu
koncového Zebra nahoru vychyleného nastavce se zvySovanim thlu nabéhu zvétSuje Celni prameét
odtokové hrany, ze které odtéka uplav. Pokud dochdzi k posunu koncového Zebra nastavce smérem
dozadu, tak se celni primét odtokové hrany nahoru vychyleného nastavce snizuje. Pro nastavce
vychylené dolt je tento vliv opacny.

Na obrazku 5 vidime, Ze winglety sklonéné nahoru jsou uc¢innéj$i nez ty sklonéné dolt. Pro
vysvétleni tohoto jevu se podivejme na uplav za wingletem sklonénym -45°. Protoze za kiidlem opét
neni rozdil mezi variantami v rozloZeni indukované rychlosti, pro ukazku jsme vybrali nejcastéji
pouzivanou variantu PP.

Obr. 11 — Uplav, varianta PP-45°

Ze srovnani obrazkt 10 a 11 je vidét, Ze rozdily mezi Gplavy za kiidly s winglety vychylenymi nahoru
a dolt jsou zfetelné. Zatimco pro winglety vychylené nahoru se rozloZeni indukované rychlosti blizi
idedlnimu konstantnimu, pro winglety vychylené doli je jiz dosti proménlivé. To je jednou z moznych
pricin vétsi cinnosti nahoru vychylenych wingleti.

Dale je vidét vliv pretlaku na dolni strané kiidel na formovani okrajovych vird. U winglett
vychylenych nahoru je proudnice z odtokové hrany okrajového Zebra sfukovéna dovniti, u wingleti
vychylenych dolii naopak ven. Proto okrajové viry u wingletl sklonénych dolti by mély byt dal od
sebe. Zdalo by se tedy, ze winglety doli by mély byt ucinnéjsi, ale opak je pravdou. Ani na obrazcich
to neni vidét, uplavy vypadaji jako stejné Siroké. Patrné prevlada vliv rozlozeni indukované rychlosti
po rozpéti.

Pro sklony wingletd £90° je situace zcela analogickd, jako pro sklony +45°. Pro ilustraci a dikaz
tohoto tvrzeni slouzi obrazky 12 a 13.
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Obr. 13 — Uplav, varianta PP-90°

Z diagramll na obrazku 5 je patrné, ze pro pocitané varianty s néstavci ve sméru rozpéti vychazeji
velmi malé rozdily mezi variantami. Jako mirn€ optimélni varianta vychdzi poloha aerodynamického
stitedu co nejvice vepredu. Uplatiuje se zde asi opét ¢elni primét odtokové hrany nastavct v zavislosti
na jednotlivych geometrickych variantach, rozlozeni indukované rychlosti po rozpéti vypada prakticky
stejne.

Obr. 14 — Uplav, varianta PP-0°

Vliv vysky a Sitky tplavu se tedy ukazal jako méné zavazny nez vliv rozlozeni indukované rychlosti.
Z tohoto divodu ziejmé nepiijde pii vypoctu vazkého obtékani rozhodnout o velikosti indukovaného
odporu pouze pomoci proudnic obtékajicich kiidlo s riznymi nastavci. Proto bude nutné dodat do
programu vazkého obtékani modul, ktery by provedl vypocet indukovaného odporu pomoci integrace
energie ze slozky rychlosti kolmé na smér nabihajiciho proudu v Trefftzové roving.

Zavér
Podaftilo se prokézat vhodnost programu CMARC pro vypocet indukované¢ho odporu neplanarnich
slozitych vztlakovych konfiguraci, jako jsou kiidla s nastavci.

Oswaldav koeficient e je nutné vypocist pro dvé hustoty pasti panelli po rozpéti a vysledky
extrapolovat na nekonecny pocet pasu, aby hodnoty e byly realistické.

Pro vypocet Oswaldova koeficientu e je nutné najit dostateCnou velikost thlu nabéhu. Pro malé
uhly nabéhu vychézeji chybné vysledky vlivem numerické chyby.

159



Podle vysledkli vypocti winglety vychylené nahoru maji zfetelné vétsi ucinnost, nez winglety
vychylené o stejny uhel doli.

Podle vysledkl vypocti programem CMARC winglety vychylené nahoru jsou nejucinnéjsi, kdyz
maji zdporny Sip. To je naopak, nez je obvykle pouzivano.

Pouze zrozméri a tvaru uplavu nelze usuzovat na vliv uprav kiidla na snizeni indukovaného
odporu. Je nutno pocitat pfimo indukovany odpor.

Touto praci byla vyvinuta a ovéfena metodika vypoctu indukovaného odporu pro obecné nosné
systémy pomoci programu CMARC.

Ziskané vysledky je potifebné porovnat s vypoCty programem feSicim vazké obtékani, doplnénym
pro vypocet indukovaného odporu. Pak je potfebné srovnani s vysledky ziskanymi z tunelovych
méfeni.

Clanek byl vypracovin vramci projektu FOREMADE, oznaceném FT-TA/026, v programu
TANDEM, financovaném Ministerstvem primysiu a obchodu Ceské republiky.
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Implicitni metoda pro feSeni obtékani profili a k¥idel

JiFi Furst
VZLU a.s.

Abstrakt: Tento ¢lanek popisuje implictni schéma zalozené na metodé koneénych ob-
jemu v tzv. arbitrary Lagrangian-FEulerian formulaci pro feSeni obtékani profila a kiidel
stlacitelnou tekutinou. Casova diskretizace je provedena pomoci zpétné Eulerovy metody
druhého tadu presnosti. Pro diskretizaci v prostoru se pouzivé aproximace toku rozhranimi
mezi buiikami pomoci numerického toku typu AUSM, ktery je vycislovan z hodnot ziskanych
pomoci po ¢éstech polynomidlni interpolace tzv. WLSQR metodou vyvinutou autorem.
Vysledné schéma je testovdno na feSeni nestaciondrniho obtékani kmitajiciho profilu a
stacionarniho obtékani kiidla.

1 Uvod

Nestacionarni proudéni s pohybujici se hranici se vyskytuje v mnoha inzenyrskych ap-
likacich. Jako ptiklad lze uvést obtékani kmitajicich profili ¢i kiidel, proudéni ve valcich
spalovacich motoru nebo proudéni ventilem. Pro feSeni takovychto problému bylo vyvin-
uto nékolik metod avSak nejvétsiho rozsiteni dosahly tzv. arbitrary Lagrangian-FEulerian
(ALE) metody [2] a space-time metody. V tomto textu se budeme zabyvat pouze ALE
formulaci v kontextu metody koneénych objemu.

2 ALE formulace

ALE metodu lze preformulovat do kontextu metody koneénych objemu (viz [6]) inte-
grovanim eulerovych ¢i Navierovych—Stokesovych rovnic v konzervativnim tvaru pies casové
z&visly kontrolni objem (butiku). Necht je Gasové zavisld oblast Q(t) rozdélena na mnozinu
jednoduse souvislych a navzdjem disjunktnich podoblasti (bunék) C;(t). Potom integraci
Eulerovych ¢i Navierovych—Stokesovych rovnic v konzervativnim tvarlﬂ Wi+ VEW)=0

pres C;(t) davéd
// WtdQJr// F(W)-ndS = 0. (1)
Ci(t) aC;(t)

Ozna¢me Wj(t) prumérnou hodnotu W v bunce C;, potom pomoci vét o derivaci integralu
s Casovée zavislou hranici je

d// WdQ:// WtdQ+/ Wi - nds. )
dt JJJew Ci(t) ac(t)

kde x je vektor rychlosti pohybu bodu x na hranici 9C;(t). Dosazenim do a pfevedenim
objemového integralu divergence toku na integral pfe hranici bunku ziskdme nakonec

(|c //BC W (x,t)) — x(t)) - n(t) dS = 0. (3)

L Pro piipad Eulerovych rovnic popisujicich nevazké proudéni je W = [p, pu, e]T vektor obsahujici
hustotu, vektor hybnosti a celkovou energii na jednotku objemu a F(W) = [F'(W), G(W), H(W)] je vektor
obsahujici konvektivni toky. Pro pfipad vazkého proudéni popsaného Navierovymi—Stokesovymi rovnicemi
F(W) zahrnuje take vazké toky.
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3 Approximace plosnych integrali

Plosné integrély (t.j. druhd céast ) jsou aproximovany pomoci tzv. numerickych toku,
které jsou vyéislovany z priumérovanych hodnot W;(t). Necht A; oznacuje mnozinu indext
bunék, které sdileji sténu s bunkou C;. Potom zdkladni schéma nizkého fadu lze zapsat
jako

%(\Cxt)\Wi(t)) = — D F(Wi(t), W(t), %i5(t), Siz (1)) =2 —R(W (1), %(t), x(t)),  (4)
JEN;

kde F je numericky tok poéitany z hodnot feseni W; a W;, X;; je rychlost pohybu stény a
Si; je vektor vnéjsi normadly, jehoz velikost je ddna velikosti stény sdilené buiikami ¢ a j.
V tomto ¢lanku byl pro vypocet pouzit numericky tok AUSMPW+ popsany v [4].

Tato zakladni metoda vSak obsahuje velmi mnoho numerické disipace a proto se ne-
hodi pro vypocty vazkého proudéni. Proto jsou obecné preferovany metody vyssich radu
presnosti. Prostorovy fad presnosti lze zvys§it pouzitim vhodné interpolacni techniky, kdy
je ze zadanych pruméru v bunkach sestaven pro kazdou bunku interpola¢ni polynom a
vypocet numerickych toku se potom uskutec¢nuje z hodnot interpolovanych na levou a
pravou stranu rozhrani. V literatufe je mozné nalézt nékolik zpusobu sestaveni téchto in-
terpola¢nich polynomu, v této praci byla zvolena WLSQR (weighted least-square) metoda
navrzend autorem a popsand napi. v [3]. Vyhodou této metody oproti ostatnim je jeji
snadnd implementace i pro ptripad nestrukturovanych ¢i hybridnich siti a velmi dobré kon-
vergence numerického feseni ke stacionarnimu stavu. Pro schéma druhého fadu pfesnosti
je interpolaéni polynom P;(x; W) pro buiiku ¢ je nalezen jako polynom minimalizujici in-
terpola¢ni chybu v okolnich buiikidch vazenou indikatorem hladkosti feSeni, tj. pro I-tou
komponentu wektoru W minimalizujeme

min 0 (l (// Pi(x; w® )dx — |C; W“) : (5)
iEN; |Wz W |4+hw

kde h;; je vzdalenost stfedi bunek ¢ a j. Navic P; musi spliiovat vazbu

/ / /C P W)= [ (6)

Vysledna semidiskrétni metoda je tedy ve tvaru

(\C( )W = > F(Pixijs WD), Pj(xi5: W (2)) , %i5(t), S5 (1))

JEN;
—RWESOR(W (1), %(t), x(t)).  (7)

4 Implicitni metoda pro nestacionarni pf¥ipad

Linearizovand vearianta zpétné Eulerovy metody prvniho fadu s WLSQR rekostrukci byla
uspésné pouzita pro feSeni mnoha problému proudéni a to véetné proudéni turbulentniho,
viz napt. [3]. Tato metoda je vsak kvili nizké presnosti v ¢ase nevhodna pro feseni nesta-
cionarniho prodéni. Proto byla navrzena implicitni metoda pouzivajici pro zpétnou Eu-
lerovu metodu druhého fadu v ¢ase, kterou lze v plné diskrétni verzi zapsat jako

BlCp W — ajop Wy + op Wt
2At

_RWLSQR(Wn+1 Xn*

i (8)

, X
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kde RWLSQE je reziduum vyssiho fadu presnosti dané rovnici .

Aby byl splnén geometricky zékon zachovani (DGCL), souradnice vrcholt sité a rychlosti
stén museji spliiovat podminky kompatibility a jsou vyéislovany pomoci algortimu B
navrzeného v [6]. Ve 2D piipadeé je

XnJrl 4 xn 3Xn+1 —4x" 4 anl

X B X = A . (9)

tato nelinedrni soustava je feSena pomoci metody dudlniho ¢asu

Win7y+1 B Wimy 4 3’C'L?’L+1’Win7y B 4’Czn’Wzn + ’CZL_I‘W'L'TL_I _

Cil AT At -

— _RWLSQR(Wn,V—l-I, )-(n*, Xn*)i’ (10)

Implicitni verze nestacionarniho rezidua je definovana jako

_ Cs[epthw —ajcpwr + o wy _ RWLSQR

RV .=
¢ 2AtL

n,v+1 onk nx)\.
(W XXM, (11)
a je linearizovana kolem stavu W™

—+1 , —1 —1
RO~ 3o W — 4\%‘1?@” +lcr W RWLSQR(jyrmw sinx sens)

B (aaRVVi AW”’V+1/2)‘ — R;’Lﬂ/ . (aaRVVi AWn,l/+1/2> ) (12)

(2 3

Vyslednd implicitni metoda je realizovana nasledujicim algoritmem
1. Nechf W0 :=W" av =0.
2. Proved krok v dudlnim case:

e vyies soustavu (C je diagonédlni matice obsahujici |C;|)

_l’_

Cn+1 8Rn,y
AT ow

> AW“’V+1/2 _ Rn,u(Wn,u’ Wn’ anlj }-{n*’ Xn*)' (13)

e Necht Wnvtl .— wnv 4 AWnv+1/2,

o Jeli |[Wnr Tl — Wn¥|| < ¢, jdi na krok 3, jinak v := v + 1 a jdi znovu na krok
2.

3. Set Wl .= Jymvec,

Vyhodou této metody je, ze dudlni casovy krok AT neni omezeny podminkou stability.
Navic, po dosazeni konvergence ve vnitinim cyklu odpovidajicimu dudlnimu casu feSeni
splnuje pifesné nelinearni rovnici nezéavisle na tom, jaka aproximace ¢i linearizace byla
provedena v prvni ¢asti kroku 2.

5 Obtékani dvourozmérného kmitajiciho profilu

Jako testovaci piipad bylo zvoleno transsonické obtékani oscilujiciho profilu NACA 0012,
pro které jsou dostupnd experimentédlni data v [I]. Piipad CT5 z [I] je uréen vstupnim
Machovym ¢islem M; = 0.755 a harmonickym pohybem profilu, kdy je tihel nastaveni
dan jako aq(t) = 0.016° + 2.51°sin(wt) a profil kmitd kolem referenéniho bodu X,.¢ =
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Obrazek 1: Koeficient vztlaku ¢, a klopivého momentu cjs pro oscilujici NACA 0012 profil.

[0.25¢,0.00]. Uhlové rychlost je déna jako w = 2kUs /¢, kde Uy rychlost volného proudu,
c je tétiva a redukovanad frekvence je k = 0.0814. Experiment byl proveden pii Re = 5.5-10°.

Numericka simulace byla provedena pro pfipad nevazkého proudéni na pohybujici se
siti s 6720 Gtyfthelnikovymi bunikami z nichz 120 bylo na profilu. Casovy krok At byl
volen mezi At = P/12 a At = P/100, kde P = %’T je perioda jedne oscilace profilu, tj.
bylo provedeno 12 az 100 krokl na jednu periodu. Kriterium konvergence v kroku 2 bylo
zvoleno jako Ly norma nestaciondrniho rezidua hustoty (t.j.. = ||pt + V(pu)l||2) a € bylo
zvoleno € = 1074

Obrézek [1] ukazuje vypoctené koeficienty vztlaku a klopivého momentu jako funkci
ihlu nastaveni. Je zde srovnano nékolik vypoétu pro riuznou volbu ¢asového kroku s exper-
imentalnimi daty a vysledky jasné ukazuji, ze v tomto piipadé je vhodné pouzit alespon 25
¢asovych kroku na periodu. Obrazek 2] ukazuje izo¢ary Machova ¢isla v riznych ¢asovych
okamzicich a obrazek |3| ukazuje nestacionarni rozloZeni tlakového koeficientu c,,.

Metoda byla dale rozsifena na feSeni turbulentniho proudéni, kdy byl systém Navierovych—
Stokesovych rovnic doplnén o dvourovnicovy TNT k — w model turbulence dle [5]. Pro
vypocet byla pouzita hybridni sit se ¢tyfihelniky v okoli profilu a trojihelniky ve vzdalenéjsim
poli. Celkem sit obsahovala 29292 bunék. Vypocet byl proveden pro Re = 5 - 109, coz
zhruba odpovidd parametrum experimentu. V jedné periodé bylo udéldno 250 casovych
kroku. Jak je vidét z obrazku {4, je zde paradoxné horsi shoda s experimentem nez pro
piipad nevazkého proudéni. Patrné je to ddno tim, ze vétSina dvourovnicovych modelu je
odvozena pro pfipad stacionarniho turbulentniho proudéni.

6 Obtékani 3D NACA 0012 kridla

Dalsim piipadem, ktery byl touot metodou feSen, je obtékani trojrozmérného kiidla NACA 0012
nevazkou tekutinou. V této fazi byl uvazovan pouze stacionarni rezim. Kiidlo je ddno
dvéma NACA 0012 profily, odtokovd hrana je kolmé na sténu, koncovy profil kiidla ma
polovi¢ni tétivu délka kifdla je 3c. Obrazek [5| ukazuje vypoctené hodnoty ¢, na povrchu
kifidla, v roviné symetrie a ve tfech fezech z = const.. Déle je zde znizornéna sit na
povrchu kifdla a v roviné symetrie. Tato sit byla generovdna P. Furmdnkem.

7 Zavér
Prezentovand metoda prokédzala pro piipad nevazkho obtékani kmitajictho NACA pro-
filu velmi dobrou pfesnost a efektivitu. Pro jeden casovy krok bylo bézné provést 10-15
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vnitrnich iteraci, pricemz dualni ¢asovy krok byl zhruba 250 krat vétsi, nez ¢asovy krok pro
explicitni metodu. Pro ptipad turbulentniho proudéni je shoda s experimentem jiz horsi.
To je v8ak zpusobeno pravdépodobné principielni nemoznosti zachytit tento typ proudéni
pomoci standardniho modelu turbulence.
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Parametricky format pro popis geometrie letounu
Ing. Miroslav Golda, Ing. Martin Proks / VZLU, a. s. Praha

Tento ¢lanek popisuje novy datovy format pro popis geometrie letounu. Jde o jednotny,
parametricky format na bazi znackovacich jazyku (napr. HTML). Je vyuzitelny piedevSim
jako zdrojovy format pro aerodynamické vypocty pomoci vypocetnich softwari. Hlavni cilem
jeho pouZiti jsou optimalizacni procesy s vyuZitim optimaliza¢nich algoritmu na bazi
genetickych algoritmi.

Uvod

V ramci projektu optimalizaci geometrie letounu byl navrzen novy parametricky format pro popis
geometrie letounu. Tento format spliiuje n¢kolik vychozich pozadavki:

e Je mozna jeho jednoduché konverze do vypocetnich softwarli pro aerodynamické vypocty,

které pouzivame, napt. AVL [1], CMARC [2], FLUENT.

e Je vhodny pro pocitacové podporovanou optimalizaci geometrie letounu.

e Je snadno Citelny a je otevieny pro zmény pii zachovani zpétné kompatibility

V soucasné¢ dob¢ sice existuje fada komplexnich geometrickych formati, ve kterych lze
modelovat slozit¢ geometrie, ovSem tyto formaty jsou uzaviené, Casto vazané licenci a Casto zde
chybi moznost pfimé konverze do formatti vhodnych pro ndmi uzivané nastroje (FLUENT, EDGE,
AVL, MSES, CMARC). Piikladem miize byt vnitini forméat velkych CAD softwarti (CATIA, UG).
Nékdy sice 1ze pouzit dostupné konverzni programy, ale pouZzité konverzni metody nemulzeme
modifikovat a nemutzeme tvofit vlastni, coz bychom pottebovali.

To vse vedlo ke vzniku nového geometrického formatu s nazvem VAGP (VZLU Aircraft
Geometry Parameterization). Je urcen pro parametrizaci zdkladnich geometrii, primarné je zaméten
na parametrizaci sportovnich letadel, malych a stfednich dopravnich letadel. Je otevieny, lze ho
rozSifovat pfi zachovani zpétné kompatibility pfidanim dalSich logickych celkl, parametri a
klicovych slov. Typickym piikladem je geometricky popis vysuvnych klapek, pfechodovych ploch
atd. Format je na$ navrh, mame k nému plny pfistup, mdme moznost vytvaiet konverzni programy a
pfedevsim spliiuje primarni Gcel, cozZ je pouziti formatu pro optimalizaci geometrie letounu.

Je navrzen tak, aby bylo mozné piimo programové meénit dilezité konstrukéni parametry
letounu, jako je rozpéti kiidel, jejich poloha vici trupu, profil kiidla, poloha ocasnich ploch atd.
Tyto zasadni zmény lze realizovat zménou jednoho, ptipadné nékolika malo parametra.

Zaroven je ovSem srozumitelny a snadno citelny i pro laického uzivatele, jeho struktura je

podobna zéapisu napft. v jazyce HTML, TeX.
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Parametrizace e > Solver
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Samotny format nepracuje piimo s body jednotlivych ploch, ale definuje urcity hierarchicky model,
skladajici se z logickych celkli — prvkll geometrie letounu, typicky trup a kiidlo. Tyto celky jsou
sloZzeny z ploch, plochy jsou definovany pomoci fezli a spojnic a ty pak pomoci bodi. Kazdy
logicky celek tak ptredstavuje objekt, ktery ma urcité vlastnosti a je sloZzen z objekta, které lezi

v hierarchii o trovei nize. Samostatnym objektem s vlastni hierarchii jsou soufadnicové systémy.

RCS

GCS
MODEL

BODY WG CS_BODY CS_WING
SURFACE SURFACE CS_SURFACE 1 CS_SURFACE 2 CS_SURFACE 3 CS_SURFACE 4
SECTION LINE SECTION LINE PLANE FLAP CS_SECTION_1 C5_SECTION._... CS_LINE ...
POINTS POINTS POINTS POINTS

Obr. 1 Hierarchie objektu a souiadnicovych systémii a jejich vzajemny vztah

Objekty maji symbolickd jména, s vyjimkou bodi, u kterych je pojmenovani nepovinné. Kazdy
objekt mize mit pfifazen svij vlastni pojmenovany soufadnicovy systém. Soufadnicové systémy
hierarchicky nizSich objektli jsou obvykle odvozeny ze soufadnicového systému nadfazeného
objektu. Veskeré¢ afinni transformace — rotace, translace, zména meéfitka, se provadi transformaci
soufadnicového systému daného objektu. Poloha bodi objektu zlstavd v ramci pfifazeného
soufadnicového systému stala, ovSem v ramci referencniho soufadnicového systému RCS, ze
kterého je dany soufadnicovy systém odvozen, se jejich poloha méni. Referencni soutadnicovy

systém RCS je definovan dle ISO1151/6-1982.
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HEADER
VERSION
INFO
SPLINE
LUNITS
PARSEC_VERSION
PARSEC_NPOINT
MAX_OBIJECTS

CONTROL

DEFINE_CS
USE €S

MODEL
USE_CS
DEFINE_CS
BODY
USE_CS
DEFINE_CS
SURFACE
USECS

BODY
)
1‘1.||‘ name

MIRROR
SECTION

LINE

WING
USE_CS
DEFINE_CS
SURFACE

USECS
LINETYPE
POINTS

[Popis ulohy; muze byt na vice radeich; Bez diakritiky |

[m: dm: em: mm; in]
1.0
100 100

Cs_name
GCS
xyz
9,00

SX 8y s

©S_name
OS5 hame
body_name
C5_name

[ e d

surf_name

5_pume

[xa; xy; vz] es_nume
sec_name

C5_name

[SMOOTH: STRAIGHT]
!

xyOnamel:xy 0 xy Onamel; x y (0

1

XDUPLICATE
YDUPLICATE

ORIGIN

USE_CS

LINETYFE
SEGMENT
SEGMENT

USE_CS
SECTION

LINE

PLANE

WING
USE_CS
COPY
MIRROR

Obr. 2 Struktura formatu

LINETYPE
PFFILE
ORIGIN

USE_CS

LINETYPE

SEGMENT
FLAP

[x ¥ z: memo_name|
line_name
cs_name

[SMOOTH: STRAIGHT]

[sec]_name.tw; sec2_name.tw |
[sec2_name.tw: secd nameiw )
wing_name

cs_name

C8_name

surf_name

CE_Name

sec_name

[SMOOTH; STRAIGHT]
nile_nome

[memo_name; x y 2]
line_name

C8_name

[SMOOTH: STRAIGHT]

[sec]_name.tw: sec2_name.tw |
flap_name |
sec_name depth
sec_name depth
|
wing_name2
C5_name

wing_nuame
[x: xy; vz] cs_name

Format se skladd =z hlavicky, sekce
CONTROL,

parametri. Ve specidlni sekci CONTROL lze

objekt, klicovych slov a
definovat konstanty a pfifadit jim jména.

Pojmenovani objekti, soutfadnicovych
systémi a konstant spolu s moznosti se na
tato symbolickd jména odkazovat, umoziiuje
vytvaret vazby, které jsou zcela zasadni napf.
pii optimalizaci geometrie letounu. Diky
témto vazbam lze zménou jednoho parametru
meénit napi. polohu kiidel, polohu gondol,
uhel nastaveni kiidla apod.

Snaha snizit pocet parametrt, kterymi
je cely letoun definovan nés vedla k vybéru
vhodné parametrick¢é nahrady tvaru profilu
kiidla a tvaru fezu trupu. Primarni
parametrickou ndhradou profilu kiidla jsou
funkce @ PARSEC. Tato  parametrizace
vykazuje dobrou shodu s ptivodni geometrii
pro Sirokou Skalu profila. Profil je pti pouziti
PARSEC6  [3]

funkci popsan 12

geometrickymi parametry (Obr. 4), které jsou

dilezit¢ z aerodynamického 1 konstrukéniho hlediska a parametrizovan 12 matematickymi

parametry. Velkou vyhodou této parametrizace je pifima matematickd zavislost mezi

matematickymi a geometrickymi parametry,

coz umoziuje zménu jednoho geometrického

parametru pfi zachovani ostatnich. Napf. zména tloustky odtokové hrany, zména poloméru nabézné

hrany atd.

Obr. 3 Geometrické parametry profilu pro PARSEC6
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Popis formatu

s e 5 Format zac¢ina hlavickou (HEADER). V ni jsou
VERSION |
INFO | Popis ulohy: muze byt na vice radcich: Bez diakritiky |
it e informace nutné pro spravné zpracovani pomoci
PARSEC_VERSION 6.0 r o W ’ .
PARSEC NPOINT 100 100 konverznich  programii a  struény  popis

MAX_OBIECTS |
BODY
WING
SURFACE

parametrizované¢ho objektu. Za hlavickou nasleduje

;i[li'l'l'lnx I\:: sekce (CONTROL), kde
SEGMENT 50
cs 100 Jsou definovany pojmenované konstanty, na které je
CONTROL - , odkazovano uvnitt parametrizace.
klapka_uhel 3 .
[ Mapkal_uhel € -5 Dale format definuje model (MODEL) letounu,
Obr. 4 Hlavicka a sekce CONTROL

forméitn VAGP umistény v referencnim soufadnicovém systému
RCS. Model se sklada ze dvou zdkladnich geometrickych elementi — objekti.

e Objektu typu trup (BODY)

e Objektu typu kiidlo (WING)

Objekt typu trup je vhodny pro definici trupli, motord, gondol apod. Jsou to soucasti majici
obvykle alesponl jednu rovinu symetrie a vétsi pocet definicnich ezl relativn€ jednoduchého tvaru,
definovaného pomoci n€kolika bodl. Prolozeni téchto bodii pomoci spline kiivek aproximuje
originalni tvar s dostateCnou ptresnosti.

Objekt typu kiidlo je vhodny pro definici kiidel, ocasnich ploch a kormidel. Jsou to soucasti
majici naopak nizky pocet defini¢nich fezli majicich tvar profilu kiidla. Tento tvar je definovan
vysokym poctem bodi, které neni vhodné prokladat spline funkcemi. Nam se ve vétSiné piipadi
osvédéily funkce PARSEC a jsou také primarni parametrizaci tvaru profilu kiidla. Rezy objektu
typu kiidlo mohou mit maximalné jednu rovinu symetrie.

Oba zékladni objekty jsou sloZzeny z hierarchicky nizSich objektli, z jedné nebo vice ploch
(SURFACE). Ve verzi 1.0 nejsou jednotlivé plochy spojovany, ale pocitad se s jejich spojovanim
pomoci pirechodovych ploch v dalSich verzich. Kazda plocha vznikd vytazenim a deformaci fezi
(SECTION) podle kontrolnich car (LINE).

Rezy elementu typu trup Ize definovat bud’ piimo ve formatu pomoci nékolika bodii nebo je
lze nacist z externiho souboru bodl. Jednotlivé body jsou potom spojeny bud’ piimkou nebo
prolozeny spline kiivkou, parametr LINETYPE. Rez elementu typu trup je vzdy uzaviena kfivka,
piipadné mize byt tvofen pouze jedinym bodem.

Rezy elementu typu kiidlo maji tvar profilu kiidla. Lze je definovat pomoci bodti na¢tenych
z externiho souboru s profilem jednotkové tloustky nebo lze zadat 12 geometrickych parametra
profilu a ziskat body profilu pomoci funkci PARSEC.

Kontrolni ¢ary maji pro oba elementy shodnou definici. Kontrolni Cara je tvofena useky

(SEGMENT). Kazdy usek zacina v bod¢ tfezu a konc¢i v bod¢ nasledujiciho fezu. Mezi témito body
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1ze definovat body dalsi, které maji vliv na tvar kontrolni ¢ary a tim 1 na tvar vysledné plochy. To
umozni snizit pocet pottebnych fezii pii definici elementu typu trup.

Pocet potiebnych fezli a kontrolnich ¢ar je dan slozitosti plochy a ptesnosti s jakou je tfeba
originalni tvar plochy dodrzet. Pro fezy a kontrolni ¢ary je definovéana fada podminek vytvarejicich
potifebné vazby, které zaruc€uji jednoznacny zptsob vytvoreni plochy (SURFACE). Pro vytvoreni
vazeb lze s vyhodou pouzit symbolickych jmen.

Kazdy objekt véetné souradnicovych systémt ma symbolické jméno, u bodil je pojmenovani
nepovinné.

Kazdy objekt ma pfifazen soufadnicovy systém (USE CS), piipadné dédi souradnicovy
systém nadfizené¢ho objektu. Soutadnicovy systém vznikd transformaci souradnicového systému jiz
definovaného (DEFINE CS). Na pocatku je definovan pouze referencni souradnicovy systém RCS
dle normy ISO 1151/6-1982.

Format umoznuje vytvaret jednoduchym zpisobem kopie (COPY) jiz definovanych
geometrickych elementil a na tyto kopie aplikovat prostorové transformace, véetn¢ zrcadleni podle
zadané roviny (MIRROR) a zmény méfitka. To je vhodné napt. pro modelovani druhého kiidla,

gondoly, né¢kolika motort, ale také napt. pii modelovani zmény hloubky kiidla apod.

Vzorovy priklad parametrizace

Obr. S Vzorovy priklad

Struktura a logika definice viz. Obr. 2 , Obr. 3 a Obr. 4 . Zacina se hlavickou a sekci
CONTROL, kterda je vtomto piipadé¢ prazdna. Popis geometrie zalind definici hlavniho
soutfadnicového systému, nasleduje definice MODEL, BODY, SURFACE...

Nejdiive je definovan globalni soutadnicovy systém GCS transformaci referen¢niho
soufadnicového systému RCS. Osa X GCS sméiuje od piid€ k ocasu, osa Y do pravého kiidla, osa
Z vzhtru. Definice soufadnicového systému GCS:

DEFINE_CS GCS
USE_CS RCS
ROTATE 0 180 0
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Tento soufadnicovy systém je piifazen sekci MODEL. V ni je definovan soutadnicovy systém

trupu cs_body, ktery vznikne z GCS dvoji rotaci o 90°, podle osy X a podle osy Y:

MODEL
USE_CS GCs
DEFINE CS body cs
ROTATE 90 0 O
ROTATE 0 90 0
BODY trup

USE _CS body cs

Trup je jedind plocha slozend z 10 fezli a vytazend podle 4 kontrolnich ¢ar. Plocha trupu je
definovana ve stejném soufadnicovém systému jako cely trup. Prvnim fezem v definici trupu je
Spicka letounu. Pocatek soufadnicového systému tohoto fezu fip cs lezi posunut vici pocatku
body cs o 1.105 jednotek ve sméru osy Y, osa X sméfuje vpravo, osa Y vzhiru a osa Z k ocasu

letounu. Prvni fez je vlastn¢ jediny bod o soufadnicich [0 0 0] se jménem TIP.

SURFACE surf trup
USE _CS body cs
SECTION tip

USE_CS tip cs
POINTS {o 0o 0 TIP}

Soutadnicovy systém dalSiho fezu body10 cs vznika opét z body cs, ma shodnou orientaci
jako cs_tip, ale je vii¢i nému posunut o malou vzdalenost 0.05 jednotek ve sméru osy Z. Rez je
symetricky podle osy Y a je nacten z externiho souboru, ve kterém je pouze prava polovina trupu.
Dvéma vyznamnym bodlim na fezu jsou pfifazeny ndzvy L/, L2. Jsou urCeny potfadim v souboru.
Dalsi dva pojmenované body vzniknou zrcadlenim a dostanou automatickd jména L/ Y, L2 Y.

SECTION body10
USE CS bodyl0 cs
LINETYPE SMOOTH

FILE rezl.txt
DEFPOINTS (L1 1; L2 11}
YDUPLICATE

Dalsi fezy jsou definovany obdobné jako fez body10, kazdy ma vlastni soufadnicovy systém
vznikly transformaci z body cs. Je vhodné zvolit ur¢itou strukturu jmen feza s ohledem na moznost
dalSiho dopliovani (odebirani) fezii v definici.

Rezy jsou vytazeny a deformovany podle kontrolnich &ar. Kazda kontrolni &ara zadina ve
Spi¢ce letounu a ma pfifazen totozny soufadnicovy systém jako Spicka letounu fip cs. Kazda
kontrolni ¢ara hladce spojuje pojmenované body na jednotlivych fezech.

LINE linel
USE CS tip cs
LINETYPE SMOOTH
SEGMENT {tip.TIP;bodyl0.L1}
SEGMENT  {body10.L1;body20.L1}
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Tim je definice trupu dokoncena.

nd
Ny

* body40_cs

ﬂ ’ 2 Qalnp_cs
x body30_cs ; body10_cs
-

X
Obr. 6 Definice trupu letounu

Nasleduje definice levého kiidla. Soufadnicovy systém kiidla wing cs vznikne translaci
arotaci z GCS.

DEFINE CS wing cs
TRANSLATE 2.54 0 0.715
ROTATE 87.5 0 0

Kiidlo je plocha sloZena z 8 fezli a 2 kontrolnich ¢ar. Rez wing30 definuje piechod
trup-kiidlo. Soufadnicovy systém wingl(0 cs prvniho fezu ma pocatek opét v pocatku cs wing
1 shodnou orientaci os — X k ocasu, Y vzhiru, Z vlevo. Profil fezu je nacten z externiho souboru a
prolozen pomoci funkci PARSEC6. Dvéma vyznamnym bodim jsou piifazeny nazvy, LE pro bod
na nabézné a TE pro bod na odtokové hrané.

Dalsi dva fezy maji shodny profil, pouze jinou hloubku a umisténi v prostoru, proto jsou
vytvoreny stejné jako prvni fez, zménu velikosti a polohy fesi jim pfifazeny soufadnicovy systém.

WING wing
USE CS wing cs
SURFACE surf wing
SECTION winglo

USE_CS winglO cs
LINETYPE STRAIGHT
PFILE profil.dat
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Rezy jsou opét vytazeny a deformovany podle dvou kontrolnich ¢ar. Ob& maji piifazen
totozny soufadnicovy systém jako prvni fez plochy kiidla. Kazda spojuje pfimkou body na tfezech.
Plocha kiidla kon¢i plochou posledniho fezu, Zadné zakonceni neni definovdno. Na plose kiidla
mohou byt definovany jednoduché klapky, jejich vychylka je konstanta definovand v sekci
CONTROL, ktera ma shodné jméno se jménem klapky. Klapka je definovdna pocatecnim
a koncovym fezem a pomérnou hloubkou na kazdém tezu.

PLANE FLAP klapka {wing40 0.4; wing50 0.3}

Pravé¢ kiidlo je vytvoteno jako zrcadlova kopie levého. Definovana klapka je kopirovana také
a dostane automatické jméno klapka C.

WING r wing
USE CsS cs_wing
COPY wing
MIRROR Xy

Definice svislé ocasni plochy a vodorovné ocasni plochy je podobna definici kiidla.
V definici vodorovné ocasni plochy je vyuzito zrcadleni podle roviny XY soufadnicového systému,
podobné¢ jako v piipad¢ ktidel.

’ A

Obr. 7 Definice kridla letounu
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Obr. 8 Sitovani celého modelu vytvoreného na zikladé parametrizace VAGP

Shrnuti

Navrzeny datovy format VAGP pro popis geometrie letounu je pouzivan ve VZLU a. s. utvaru
aerodynamiky nizkych rychlosti v nékterych projektech optimalizace. Vzhledem k jeho
univerzalnosti a otevienosti se predpoklada jeho $irsi nasazeni v projektech optimalizaci.

Z tohoto divodu byly pro tento format vytvofeny dva konverzni programy, program
VAGP2AVL [4] pro ptevod do programu AVL a program VAGP2CMARC pro pitevod do
programu CMARC.

Format je vyvijen vramci projektu Rozvoj aplikované vnéj$i aerodynamiky,
MSM 0001066901, podporovaném Ministerstvem $kolstvi, mladeze a t&lovychovy Ceské
republiky.
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Abstrakt. Tento prispévek pojedndvd o numericke implementaci vstupnich a vystupnich okra-
jovych podminek pro pouziti v metodé konecnych objemi k teSeni 3D Eulerovych a Navier-
Stokesovijch rovnic. Budeme uvaZovat explicitni casovou diskretizaci. Uvedeme Riemannuv pro-
blem pro 7split” 8D Eulerovy rovnice. Naznacime, jak lze definovat numericky tok pres vstupni —
vystupni hranici, a to pomoci Teseni modifikovaného Riemannova problému s pouze jednostran-
nou pocdtecni podminkou. Presnéji ukdZeme definovani okrajového stavu pomoct doddni dalsich
dat, v tomto pFipadé zadanym dhlem nabéhu (k hranici).

1 Formulace problému

Priblizné feseni Eulerovych rovnic metodou koneénych objemi definujeme jako po castech
konstantni vektorovou funkci w]fL, k=0,1,..., definovanou skoro vSude ve vypocetni oblasti 2

tak, Ze wa|lo)_ = w" pro viechny indexy i € J, kde ZO)Z je vnitfek D;, tedy lo)i: D; \ 0D;.
Funkce wa je aproximaci feSeni v Case t = ti. Vector wf zna¢i hodnotu pfiblizného fesSeni
na koneéném objemu D; v Case tj. Definice sité koneénych objemt Dy, = {D;}ics, kde J C
Zt ={0,1,...} je mnoZina indext, h > 0 a formulace problému metodou koneénych objemti
je popsané v [1, page 185]. Zde uvedeme, Ze tato formulace poc¢itd hodnotu pfiblizného FeSeni
v Case tx41 ze znamé hodnoty priblizného feSeni na ¢ Casové vrstvé a to pomoci vycisleni tzv.
numerickych toki H pres jednotlivé stény I';; mezi dvéma sousedicimi kone¢nymi objemy D; a
k

‘n) v

D;. Otéazkou zilistavd, jak urcit okrajovy stav w;? k vypoétu numerického toku H (w¥, wy,

piipadé I'f; C 0.

2 Okrajové podminky

Stav w;? budeme konsturovat tak, aby splioval podminky vyplyvajici z nasledovného. Pti vyuziti
rota¢ni invariance Eulerovych rovnic (viz. [1, page 107]) muzeme Eulerovy rovnice vyjadiit v
a s jednotkovym vektorem osy Z; ve sméru n. Nyni zanedbame derivace ve smérech s, I3, a
dostavame tzv. ”split” 2D nebo 3D Eulerovy rovnice, tedy:

dq _ 3f1()

9l _ |
ot " om0 (1)

Zde q = (p, pu, pv, pw, E)T znacl transformovany stav w. ”Split” znamenad, Ze stale pracujeme
se systémem 4 (5) rovnic pro N = 2 (N = 3), ale zavislost na Z, T3 je zanedbana. Systém rovnic
(1) uvazujme v oblasti

QLo = (—00,0) x (0, +00), (2)
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vybaveny jednostrannou pocatecni, a dale okrajovou podminkou

Q(jlvo) = d{qy, 1 <0, (3)
Q(Ovt) = (gp, t>0. (4)

V poéateéni podmince (3) je q; zndmy transformovany stav wY. Pro nepohyblivou hranici je
nasim ukolem zadat stav gp tak, aby slabé feseni g modifikovaného Riemannova problému
(1)—(4) bylo pravé jedno. Existuje mnoho zpusobu jak tento stav gp konstruovat (napf. viz.

Pelant v [3]). V sekci 2.2 pfedstavime jednu z mo#nosti. Po uréeni stavu qg, spoéitame w”

J
zpétnou transformaci soutfadnic. Stav gg urcime pomoci slabého po castech hladkého reseni

modifikovaného Riemannova problému.

2.1 Riemannuv problém pro Eulerovy rovnice

Riemanniv problém pro systém rovnic (1) spoc¢iva v nalezeni slabého Feseni (1) v oblasti Qs =
(—00,+00) x (0,400) které spliuje poc¢ateéni podminku tvorenou dvéma stavy q;, qp:

1 <0
a(31.0) = { e (5)

gr, 71> 0.
Obecny teorém feseni Riemannova problému (see e.g. [1, page 88]) spolecné s algoritmem pro
konstrukeci feSeni Riemannova problému pro ”split” Eulerovy rovnice (see e.g. [1, pages 112—
141]) davad moznost, jak definovat okrajovy stav qp ve (4). Zminme, Ze feSeni Riemannova
problému se sklad4 z tzv. expanznich vln, kontaktnich nespojitosti nebo razovych vin. Reseni g =
q(Z1,t) Riemannova problému (1),(5) je po ¢astech spojité a jeho obecnd forma je znidzornéna
na Obrazku 1. Systém polopiimek definuje oblasti, kde q je bud konstantni anebo spojitd.

%:SHL STL:% t %:’U«* %:STR SHR:%
QHTL Q*L /Q*R QHTR
Qr, / Qr
0 T

Obrazek 1: Struktura feSeni Riemannova problému

Definujme oteviené mnoziny (viz. Obrézek 1.):

Qr = wedge(L—_oo, Sur)s Qur = wedge(uy, Str),
Qur, = Wedge(SHm 8TL)7 Qurr = Wedge(STR7 SHR)7
Q. = wedge(stL, us), Qr = wedge(Sur, Ltoo)-

Oblast Qu, mize degenerovat v polopiimku {(z,t); ¥ = s1,¢ > 0} a oblast Qurr v polopiimku
{(z,1); 7 = 53,1 > 0}, coz je zdzornéno dvojici paprski vychazejicich z poc¢atku soufadnic na
Obrazku 1. ReSeni g Riemannova problému (1),(5) je nasledovné (pro detaily viz. [1, page 128]):

Q|QL =4y, q|Q*R = 44R>
qlogr, = spojita funkce, qlogr = Spojita funkee,
qdlo., =4q.1, dlop, =dqg-
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2.2 Modifikovay Riemanntv problém pro vstupni okrajovou podminku

Nyni se vracime k otézce, jak definovat okrajovy stav g v (4). Podivejme se blize na slozky g:

2
p_
q= (p7 PUaPUanaE)T = <p,pu,pv,pw, ﬁ + 7) ) (6)

zde p je hustota, v = (u,v,w) je rychlost, E je celkové energie, p tlak.

Jedna z nejjednodussich moznosti ke konstrukci gz, pouzivana zvlasté pro vystupni okrajovou
podminku, byla zminéna v [4]. Zde ukdzeme jednu ze sofistikovanéjsich cest ke konstrukei gp. V
pripadé vstupni okrajové podminky muzeme pouzit nésledujici predepsané rovnice, na které
miizeme hledét jako na okrajové podminky:

_ /(v=1)
b =0 (1= D+ tant() +1an¥(3)) @
_ 1/(v—1)
pon=po (1= a1 tan(a) + tan(3)) ®)
VR = uxtan(a), wr = utan(f), 9)
(0.1) € Q. (10)

zde p, > 0 a u, < 0 jsou (pfedem neznamé) tlak a prvni slozka rychlosti v oblasti Q.7 U Qurg,
VR, wg jsou tangencialni (teéné) komponenty rychlosti pro x € Qg U Qurr U Qg (vzhledem
ke sténé okrajového elementu D;), a pyr > 0 je (nezndma) hustota v oblasti Qur . po > 0 je
zadany tlak adiabaticky zbrzdéného plynu v oblasti Q.r, po > 0 je zadana hustota adiabaticky
zbrzdéného plynu v Qug, a, 3 € (0, %) jsou zadané thly nabéhu (vzhledem ke sténé elementu
D; prfipadé tfirozmérného proudéni). V piipadé dvourozmérného proudéni jednoduse polozime
8 =0.a, = \/%
konstanta pro dokonaly plyn.

Tato podminka (7)—(10) tedy fikd, Zze plyn do oblasti bude proudit pod thlem «, 3. A to navic
s takovou energii, aby, kdyz ho adiabaticky na vstupu zbrzdime, mél tlak p, a hustotu p,.
Mnoho stavtl jisté vyhovuje této podmince. Nasim tkolem je nyni vyfesit Riemanniv problém
(1)—(3),(7)—(10), abychom dostali gg := q(0,t), t > 0. Zkonstruujeme algoritmus (Obrézek 4.)
pro spocitani neznamé rychlosti u, v oblasti Q.7 U Q.r, a posléze dopocitame zbylé neznamé
vyuzitim (7)-(9).

znadi rychlost zvuku v oblasti Q.r, v = 1.4 je Poissonova adiabatické

0 T

Obrazek 2: Okrajovy ”split” 3D Riemanntuv problém (1)—(3),(7)—(10), struktura FeSeni, oblasti
definic jednotlivych rovnic.
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Hleddme pouze fyzikalné piipustna feSeni s tlakem p, > 0, a hustotou p.r > 0. Rovnice (7) a
(8) davaji potiebnou podminku pro u, < 0:

—A<u, <0, (11)

kde

2a2
A= o . 12
\/(fy —1)(1 + tan?(a) + tan?(B)) (12)
Pro uy € (—o00,—A) zadana okrajova podminka (7)—(10) nedavéa smysl.

Vsimnéme si, ze (7) mtzeme zapsat ve formé

Px = z’nlet(u*)7 (13)
kde
=1, ) ) v/(v=1)
Buta(w) =y (1= Ll tan(a) + tan(3)) T we (A4 (14)
o
Podminka (10), a struktura feseni q (6) ukazuje, ze hleddme
2, .2 21\ T
Dx Uy +vp +w

dp = 4ip = (p*Rv PxRUx, PxRVR, PxRWR, N — 1 + ( g R)> . (15)

Rovnice (10) ndm déva pouze dvé mozné situace (ilustrace viz. obrazek 3.) v feSeni Riemannova
problému:

A A
h U* TX:‘uk
N P S L
L P L Pe

U : U :
P P

X X1> X X

Situace 1. — 1-rdzova vina Situace 2. — 1-expanzni vina

Obrazek 3: 1D Riemanniv problém, mozna feSeni pro vstup, ¢ervené oznacené neznamé.

1. Situace 1. Jestlize u, < ur, px > pr, (coz pfedem nevime), pak rovnice pro tlak p, a prvni
slozku rychlosti u, pfes 1-rdzovou vlnu (viz [1, page 125]) dava

2 3
(v+1)or (16)

uy = ur, — (px — pr) —~
Px + %pL

Vyfesime rovnici (16) vzhledem k neznamé p,:

(17)

(us —up)?(y + 1o +4PL:| N [2P2L —(v—Dpp(us — uL)2QL:| —o
2 2 ’

2
Py — Px |:

Mozna feseni (17) jsou

1 v+ 1 2 v+ 1 N\, )
P =3 2pp, + 5 or(up —ux)” £ 2pr + oL 5 (ur — ux) —4p7 +2(up —ux)?er (v — pL .
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Dale musi byt splnéna nerovnost py, < px. ReSeni se znaménkem minus neni mozné, protoze:

1 v+ 1 v+ 1
rL <o <2pL+ 2 QL(ULU*)z\/(QPL+QL

y+1 y+1 y+1
2 QL(“L—“*)2>\/(QL > (ur, —ux)?)2 +4pror 2 (ur, —ux)? 4+ 2(ug, —ux)?er (v — VpL,

2
(ur — u*)z) —4p? +2(ur, —ux)2er (v — Vpr, )

vede k

coz neni mozné.

Tudiz rovnice (16) muze byt pfepsina ve tvaru

DPx = shock(u*)7 (18)
kde
hm+%?me—m’+wL—wﬂhmwm+&@%VwL—w2
Eshock(u) = D) , u<ur.
(19)

2. Situace 2. Jestlize p;, > py,ux — ur, > 0 (coz pfedem nevime), pak rovnice pro tlak p, a
prvni slozku rychlosti u, pfes l-expanzni vinu (viz. [1, page 115]) dava

2 p,\ (D727
oL (1 - (Z)_L) . (20)

Zdeaj = | /’yf;—i znaci rychlost zvuku v €7 Pro kladny tlak odtud musi byt v < uL+%aL.

Uy = U, +

Rovnice (20) miize byt psand ve tvaru

Px = Erarefaction(u*)a (21)
kde .
—u+ur, + %QL v—1 9
Erarefaction(u) =DPL 7, , o up <u<up + 1CLL. (22)
FT0L -

Okrajova podminka (13) a rovnice (18),(21), vzniklé z moznych situaci, davaji nésledujici rovnici
PTO Uy

kde
_ Eshock(u)a uy, > U, (Situace 1)
F(u) = Einter(u) - { Erarefaction(u), ur <u <urg + %aL, (Situace 2.) U € (=4,0).

(24)
A je definované vztahem (12), Einict(w), Eshock(@), Erare faction(u) vztahy (14),(19),(22). Plati

Eshock(ur) = Erarefaction(ur), a F(u) je spojita na intervalu (—A4,0) N (—A,ur + 7ElaL), kde
hleddme TeSeni u, rovnice (23). VSimnéme si, ze F'(—A) < 0.
1. Situace 1. )
Prvni derivace F(u) podle u je
, YPo (1 + tan?(a) + tanz(ﬁ)) T ) R 1/(v—1)
Fl(u) = = (1 e (1 + tan?(a) + tan (,@))) (—u)+ (25)
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+1
+’Y v

)2(up —u)2+

dervpr + 03 (

1
up —u 29%(_7; )2(“L*U)

+ .
4 \/4QL’YPL+Q§I(FYT+1)2(UL7U)2

Plati F'(u) > 0 prou € (—A,ur) N (—A4,0) . Funkce F(u) je monoténni v tomto intervalu.
Pokud F(min{ur,0}) > 0, pak FeSeni u, rovnice (23) je pravé jedno a u, € (—A,ur) N
(—A,0). Pokud uz, > 0 (coz by znaéi sklon k vystupu) a F(0) < 0 pak zde nebude feseni
spliiovat u, < 0 (vstup), ale mizeme pouzit algoritmus definovany v [3], kde zadame
Dgiven = Po abychom ziskali qp.

2. Situace 2.
Pokud up, +5Zgar < —A pak F(u) neni definovdno a my zvolime nejnizsi moznou rych-
lost u, (coz znamena nejvyssi moznou vstupni rychlost, protoze pro vstup plati u, < 0)
vyhovujici okrajové podmince (7)—(9), tedy u, = —A+¢, 0 < € je malé zvolena konstanta.
Prvni derivace F(u) podle u je

5 a+1
YPL (“L —u+Eyaer \ 7T

ar

F'(u) =

a

vpo (1 4+ tan?(a) + tan2(B) _ 1/(v=1)
( 5 : (1 - (1 vantie) +tan2<‘”)) o

2
o F-19L

(26)
F'(u) >0 proue <uL,uL + L ) N(—A4,0).
Pokud min{ur, +5=g0L, 0} = 0 a F'(0) < 0, pak problém nema feseni, a dostavame piipad
vystupu tedy muzeme pouzit algoritmus popsan? ve [3] se zadanim pgiven = po Pro vypocet

Pokud F(min{ur + 55ar,0}) = 0 pak ma problém feSeni a rovnici (23) mizeme Fesit

analyticky. Umocmme rovnici (23) na 1= !_tou a vyfesime kvadratickou rovnici.

Mozné feseni jsou

2(“L+%GL) + VDis

2a2

oo l)a (po Yy =1/~ (1 + tan?(a) + tanz(ﬁ))]

201 +

kde

aZ(v - 1) (v —1)2 v-1

(27)

(v=1)/v
2a7 (L2 =D/ 442
Dis = (2ur, + 4aL1)2 - [1 +— (p_L) (1 + tan?(a) +tan2(ﬁ))‘| |:_ (po ) Ly (up + 22 )?
y— PL

Plati Dis > (2up, + —)2 jestlize uy, < 0, ( > 1,7 > 1. Reseni se znaménkem plus dava u, > 0, coz neni mozné.

Jediné mozné feseni je

po )(wfl)/w

2 (uL + %aL) — v/ Dis
2L+ ooz (22717 (1 + tan?(a) + tan?(5))]

(28)

zde Dis je definované v (27).

Nyni muzeme sestrojit tabulku s algoritmem (Obrazek 4.) pro vypocet u, ze zadanych q; =
T
(PL PLUL; PLVL, PLWL, 5 + WLI ) s Doy Pos @, 3.

Jakmile zméme u, < 0, spo¢itdme tlak p, na hranici pouzitim rovnice (7), pro hustotu p.r
na hranici pouZijeme rovnici (8), tené komponenty rychlosti spo¢teme pomoci (9). Koneéné
muzeme zkonstruovat gz = q,p pomoci (15). Pokud u, > 0 pak vyuZzijeme [4],[3].
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uy > 0, ur, S 07
spoéti F(0) " .
ti A 12 = BL
pomoci (24) spoéti A pomoci (12), ar, oy
—A<up+ 2%
FO)>0| F0)=0| F0O)<0| —A> 2-4L . .
©) (0) 0) = UL+ 25 spocti F(mln{O,uL+2% )
= =)
g Il
1S
— 2, — | —
€3 fack N o — —~~
- = 5+ IL | 9L
>§ = % = (2} (o]
i i e | + +
P 2 iz | s | g
< - ;; X - -
= o 83 S|
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- e = = =
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—_ =
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& =,
3 =
IS} >N
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D: o | o o ar
S
e //i l /\i < E
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Obrazek 4: Tabulka s algoritmem pro vypocet u,.

3 Numerické Vysledky

Obrazek 5. ukazuje vypocetni vysledky algoritmu z Obrazku 4. pro zadané vstupy po, po, @, 3,

q; = (pL,pLuL,vaL,prL, % + %)T Obrazek 6. ukazuje dobré chovani navrzené okra-
jové podminky. Zachycuje numerické feSeni nestacionarniho 2D proudéni kolem profilu s ne-
fyzikalni poéateéni podminkou p = 77554.38, p = 1.067, v = (200.78,7) vSude ve vypocetni
oblasti. Tekutina proudi zleva doprava. Vlevo je pouzita diskutovand vstupné-vystupni okra-
jovd podminka (7)—(10) se zadanym p, = 101325, p, = 1.2923, « = 0.03491, 3 = 0 (2D
proudéni). Vpravo je pouzitd vystupni okrajovd podminka popsana ve [4], kde jsme polozili
Dgiven = 77554.38. Na horni a dolni strané oblasti jsme pouzili fixni okrajovou podminku
p = 77554.38, p = 1.067, v = (200.78,7). V oblasti vznikne tlakovd vlna (je vidét pii ite-

raci ¢islo 7500 vlevo od profilu), ale diky pouzité okrajové podmince mizi (neni vidét pfi iteraci
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&slo 29850).

vstup
Do, Po; &, ﬂapLa PL,UL

vétve algoritmu

vystup
Use; Pxs PxR

210000, 2.6784, 0,0, 100000, 1.25, 100

F(0) > 0, raz

-78.0411 201956.2324 2.6047

210000, 2.6784, 0,0, 100000, 1.25, 400

211.35, 210000, 2.0988

210000, 2.6784, 0,0, 100000, 1.25, -300

(0)
F(0) <0, VYSTUP
F(ur) >0, raz

-312.9522 105545.5844 1.6386

210000, 2.6784, 0,0, 100000, 1.25, -700

F(ur) < 0, expanze

-468.2849 35226.6027 0.7483

210000, 2.6784, 0,0, 100000, 1.25, -800

ur, < —A, expanze

-499.8402 25060.8260 0.5867

210000, 2.6784, 0,0, 100000, 1.25, -20000

ur + .. < —A, expanze

-740.8338 0.0000 0.0000

Obrazek 5: Vysledky algoritmu

Iteration #7500

Iteration #29850

Obrazek 6: Numerické proudéni kolem profilu, iso¢ary tlaku, rizné ¢asové iterace.

4 Zavér

Predvedli jsme konstrukei okrajové vstupné-vystupni podminky pomoci modifikace Riemannova
problému pro Eulerovy rovnice, kterou lze alpikovat pro velké mnozstvi numerickych fesict v
CFD. Podminka se chova fyzikdlné, nevnasi nechténé oscilace do feSeni. Naopak je schopné
vyhladit nefyzikalni chyby v feSeni vzniklé napiiklad fyzikalné Spatnou pocatecéni podminkou.

Podékovani. Tato préce je soucésti projektu MSM 0001066902 financovaného MSMT a ¢aste¢né
podporovana grantem No. 343/2005/B-MAT/MFF Grantové Agentury Univerzity Karlovy.
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Mechanika letu — odezva letounu na poryv
Ing. Martin Proks, VZLU a. s. Praha

Prispévek prezentuje moZnosti vypoétii a analyz z oblasti mechaniky letu ve VZLU a. s. Jedna
se o0 prezentaci praktickych mozZnosti vystupi dil¢i ¢asti projektu MSM 0001066901 Rozvoj
aplikované vnéjsi aerodynamiky. V ¢lanku je ukazan vypocet jednoho bodu obalky nasobkii
pro letoun kategorie VLA a nastinéni dalSich moZnosti vypocti.

Uvod

Oddéleni aerodynamiky nizkych rychlosti se mimo samotné vnéjsi a vnitini aerodynamiky zabyva
1 mechanikou letu, a to jak vykony, tak vlastnostmi. Zatimco vypocty vykoni letounu jsou zcela
standardni a b&Znou zaleZitosti provadénou i mnohymi jinymi subjekty v CR, analyzy vlastnosti
letounu, odezvy na fizeni a na poryv, jsou jiz méné obvyklou zalezitosti. Oddéleni ANR se touto
podkategorii mechaniky letu - letovymi vlastnostmi - zabyva systematicky nékolik let. Mimo
klasické analyzy vlastnosti letounu pomoci metody malych odchylek (linearizovany matematicky
model), platnych jen ve velmi omezeném rozsahu letovych rezimii, VZLU ANR usp&né zvladlo
nelinearni matematicky model letu. VZLU ANR je v soucasné chvili schopno fesit let letounu ve
velmi turbulentnim prostfedi, silné poryvy, ¢i let na velkém thlu nabéhu ve vzletové a pristdvaci
konfiguraci asetkani se svyraznym poryvem vtomto rezimu. Mimo klasickych vysledkl
stabilitnich vypoctl je mozné s pomoci nelinearniho matematického modelu pocitat i celé manévry
letounu a zatizeni (ndsobky) generované témito manévry, coz je zajimavé hlavné pro pevnostni

vypocty.

Nelinearni matematicky model

Rovnice popisujici let letounu v atmosféte vychazi obecné z Newtonowa pohybovych rovnic pro
tuhé téleso ve 3D prostoru. To znamend, ze popisuji vSechny tfi sméry posuvného pohybu
1 vSechnny tfi sméry rotacniho pohybu. Rovnice samy o sobé nejsou piili§ slozité, matematicky
popis problému vede na soustavu Sesti obycCejnych diferencidlnich rovnic. Komplikace vSak
nastavaji v okamziku, kdy se do rovnic zahrnou kinematické vztahy mezi polohovymi uhly
a hmotové vztahy, predevS§im momenty setrvacnosti a deviatni momenty. Dal§i matematické
komplikace s nelinedrnimi vztahy a derivacemi vysSich fadi nastanou pii vyjadfovani
aerodynamickych sil.

Kinematické vztahy maji zanasledek, Zze vrovnicich zacnou vystupovat siny a cosiny
polohovych whll, aco vice, isouciny téchto goniometrickych funkci asouciny s hmotovymi
proménnymi. Vysledkem je hmotové a kinematicky znacné nelinearni diferencialni soustava
druhého fadu.

Aerodynamické vztahy dale rozsiii vySe uvedené problémy se souciny proménnych a derivaci
a pfidaji k tomu jesté otdzky spojeni se samotnym urovanim aerodynamickych sil a momenta
v jednotlivych rezimech letu. Napiiklad soucinitel vztlaku zévisi na konfiguraci letounu (poloha
vztlakovych klapek, vychylka vyskovky a pod.), rychlosti letu, thlu nabéhu, vyboceni, rotaci kolem
os letounu a podobng.

Linearizovany matematicky model (pfedpoklad malych odchylek) pouziva zjednodusujici
pfedpoklady spocivajici v pfedpokladech rezimt letu blizkych normdlnimu ustalenému letu
na malych uhlech nabéhu. Tyto pfedpoklady umozni jednak zanedbat vétSinu nelinearit jako
souciny nevyznamn¢ malych Cisel, jednak diky ptfedpokladu malych whlti zavadi rovnost mezi
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uhlem (v radianech) a jeho sinem. Tyto piedpoklady pak ovSem omezuji rozsah platnosti tohoto
matematického modelu najen tyto velmi uzké oblasti rezimii letu. Vyhoda vSak je vtom,
ze vysledné rovnice jsou matematicky vyrazné snadnéji feSitelné a vysledky jsou dobie
zobecnitelné.

Neline4arni matematicky model tato zjednoduseni nepouziva a diky tomu je mozné pocitat let
v podstaté ve vSech letovych rezimech. Vysledkem takového pfistupu jsou vSak vysoce nelinearni
diferencidlni rovnice vysSiho fadu, které nelze feSit analyticky. V pfipadé¢ aerodynamickych
zéavislosti se vSak nelze jistému zjednoduSeni zcela vyhnout. Problém nelezi v roviné teorie
a matematického popsani aerodynamickych zavislosti, ale v otazce, jak v konkrétnim ptipadé¢ zjistit
vSechna ta komplexni aerodynamicka data? Proto bylo zvoleno dil¢i zjednoduseni na jen opravdu
relevantni zavislosti. Naptiklad soucinitele vztlaku, odporu a klopivého momentu jsou popsany jako
funkéni zavislosti pouze na tthlu ndbéhu a Ghlu vyboceni. Soucinitel vztlaku je tak dan vztlakovou
carou zavislou na thlu ndbéhu pro jednu hodnotu vyboceni. Jedna se tedy o parametrickou sadu
kiivek s parametrem - hel vyboceni. Diky tomu je mozné pocitat i velké tthly ndbéhu, kde jsou
jednotlivé Cary (vztlakova, odporova momentova, ...) znacné nelinearni azcela vzdalené
jednoduché piimkové zavislosti. Obdobné lze pocitat 1velkd vybocCeni. Mezi jednotlivymi
hodnotami vyboceni se charakteristiky interpoluji. V ptipadé stranovych charakteristik (soucinitel
bocné sily, soucinitele klonivého a zata¢ivého momentu) jsou pouzita zcela obdobné zjednodusSeni
a pfistupy, umoziujici zadat i velké tthly nab¢hu a vyboceni.

Vypocet nasobku VLA pro vertikalni poryv

K ¢emu muze nelinearni model letu slouzit prakticky? Vezméme na ptiklad porovnani vypoctu
zatizeni (obalky nésobku od poryvu) letounu dle predpisu CS-VLA. Jako podklad poslouzil obrazek
letounu uvetejnény na internetu s tdaji o rozmérech a hmotnosti. K tomuto letounu byly odhadnuty
momenty setrvacnosti a jednoduchymi metodami byla odhadnuta potfebna vstupni aecrodynamicka
a hmotorova data.

Vypocet dle metodiky CS-VLA
Dle ptedpisu CS-VLA je pozadovano urcit zatizeni letounu pii pruletu spojitym vertikalnim
poryvem. Tento poryv je definovan jako spojitd sinusova vina s max. hodnotou vertikalniho poryvu
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na cestovni rychlosti dle bodu CS-VLA 333 (a)(2)(i1). Zakladni vypocet odpovidajiciho ndsobku
pro letoun s tuhym fizenim a takovyto poryv, pokud neni k dispozici kvalitnéj$i metoda, je pak
uveden v CS-VLA 341 Gust load factors. Tento vypocet vychazi z principu, Ze letoun vlétne do
skokového poryvu. Hodnota poryvu je ve vypoctu snizena o pomeérnou cast odpovidajici
konkrétnimu letounu a rezimu letu. Nicméné¢ stale se pocita s dosti vysokou hodnotou vertikalniho
skokového poryvu.

V piipadé pocitaného letounu pii hmotnosti 480 kg a cestovni rychlosti 230 km/h vychazi timto
zékladnim vypoctem vertikalni poryv +15,24 m/s a odpovidajici nasobek +5,16. Na tento nasobek
je pak potteba dimenzovat letoun. V piipad¢ vypoctu podle nelinearniho mat. modelu Ize vSak
simulovat skutecny prulet letounu spojitym poryvem a tim dostat realisti¢téjsi (a n€kdy i nizsi)
hodnoty nasobki.

Simulace priletu poryvem — odezva letounu
Dle ptedpisu CS-VLA 333 (a)(2)(ii) pfi rychlosti 230 km/h je pro pocitany letoun pozadovan prilet
spojitou poryvovou vinou nasledujiciho tvaru a velikosti v Case:

Spoctenim odezvy letounu a uréenim svislého nasobku letounu pak vysla odezva na vyse uvedeny
poryv vcetné piiblizného zahrnuti vlivu netuhosti konstrukce:

Odectenim z dat ¢i grafu je vidét, ze tato komplexnéjsi analyza ddva vyrazné nizsi nasobek pro
pevnostni prikaz. Zatimco jednoduse uréeny nasobek podle CS-VLA dava +5,16, pak tato
racionalnéjsi analyza dava pouze +4,56, coz znamena sniZeni zatiZeni konstrukce o 11,6 %. A to
za ptesnéjsi analyzu jisté stoji.

Jen informativné, uhel ndb¢hu se v pribéhu odezvy letounu na poryv meénil v rozsazich od -7,3°
po +8,4°, coz je o dost vice, nez co by bylo pozadovano pro klasicky linerizovany mat. model
s predpokladem malych odchylek (£5°)
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Odezva na Fizeni a dostatec¢nost Fidicich ploch

Podobné, jako lze fteSit prulet vertikdlnim poryvem, lze feSit napf. ipfistani s bo¢nim vétrem
pozadované rychlosti. Nebo lze fesit nahlé vysazeni jedné z pohonnych jednotek u vicemotorového
letounu. Nebo silny bo¢ni poryv. Dalsi moznou aplikaci je pfechod letounu z jedné ustalené zatacky
do druhé, jak pozaduji predpisy. Tyto vSechny pfipady s linearizovanym mat. modelem s pied-
pokladem malych odchylek dost dobie nejdou fesit, protoze parametry letounu a letu lezi mimo
pozadovanou linearni oblast, casto dosti zna¢né. Vysledky linearizovaného mat. modelu jsou pro
tyto ptipady vzdy jen orienta¢ni. Zde se s vyhodou prosadi vypocty podle nelinearniho mat.
modelu, které danou oblast pokryvaji zcela.

Problémy a tuskali nelinearnich vypocti
Pro zachovani objektivity je tfeba zminit iproblémy s nelinearnimi vypocty. Problémy jsou
v podstat¢ dva.

Prvni problém je, jak ziskat dostatecné kvalitni data o letounu. Pro vérohodné vysledky
nelinedrnich vypoctl je potfeba znat letoun velmi podrobné. To Ize rozdélit na celkem 3 zakladni
témata:

1) hmoty a momenty setrvacnosti letounu

2) aerodynamickd data, jako je polara letounu (zavislosti souliniteld vztlaku, odporu
a klopivého momentu na uhlech nadbéhu a vyboceni) ipro vétsi uhly nab&hu, stranové
charakteristiky (zéavislosti klonivého a zatd¢ivého momentu a bo¢né sily na tthlech nabéhu
a vyboceni), tlumici derivace v celém rozsahu thli ndbéhu a vyboceni, ...

3) tudaje o pohonu letounu, jako tah a momenty od pohonné skupiny v zavislosti na rychlosti

letu, vySce a ptipusti

Tyto hodnoty jsou v pocateCnim stadiu projektu vétSinou obtizné urcitelné a obvykle se jen
odhaduji na zaklad¢ nékolika malo bodl, kde jsou tyto hodnoty zndmé. Nicméné itoto Ize
dostatecné dobie zvladnout, jak ukazuji kontrolni vypocty.

Druhy problém nastavd pti velmi rychlych pohybech a zménach pohybli. Uvedend metodika
pocitd s dokonale tuhym letounem nepodléhajicim zadnym deformacim. Redlny letoun vSak
deformacim za letu podléha a to se projevuje ve dvou rovinach.

1) Jednak vlivem deformaci za letu, nebo dokonce tfepetani (flutteru), dochazi ke zménam
obtékani letounu a tim i ke zménam aerodynamickych charakteristik letounu

2) Jednak pii velmi rychlych pohybech (napft. prilet rychlého letounu prostorové malym, ale

silnym poryvem) je letoun jako celek zdanlivé podroben velkym nasobkiim po velice kratké
Casy (fadoveé desetiny az setiny sekundy) apfi téchto Casech i1velmi malé dynamické
deformace konstrukce ve skutecnosti odleh¢i vysledny nasobek v té€zisti. Kiidla zachyti
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poryv, "zaberou", zaCnou se zvedat v ramci pruznych deformaci a plisobi na trup, coz
velice kratkych casti pak konstrukce s konec¢nou tuhosti funguje fakticky jako tlumic
nasobkl a je potieba s timto vlivem pocitat a nepfeceniovat obzvlasté Spickové nasobky pfi
velmi rychlych pohybech. Zde davaji voditko napft. piedpisy a jejich odlehcovaci soulinitele
poryvi.

Vyhled do budoucna

V piistim roce se bude na tomto projektu pokracovat konstrukci bezpilotniho experimentalniho
letounu pro ucely letovych zkousek. Tento letoun bude slouzit jako kalibracni a testovaci platforma,
s jejiz pomoci se budou porovnavat vypocty slozitych manévr s méfenymi lety.

Zavér

VZLU a. s. Praha je schopen fesit i znaéné komplexni a slozité otazky ohledné mechaniky letu,
které Ize jinak jen velmi omezen¢ a neptesné fesit klasickymi metodami. Metodiky a programy jsou
pouzitelné v praxi pro navrhy a certifikacni vypocty letount a bezpilotnich prostfedkt. Prace na
téchto metodikach a programech je provadéna s ptispénim projektu Ministerstva Skolstvi, mladeze
a telovychovy MSMT 0001066901 Rozvoj aplikované vnejsi aerodynamiky.
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Vypocet tvaru leteckého profilu pomoci
kontraktivniho operatoru

Mgr. Jan Simdk, RNDr. Jaroslav Pelant, CSc., VZLU a.s., Praha

Tento text se zabyva numerickou metodou navrhu leteckého profilu. Je zde popsano, jak
vytvorit profil ze zadaného rozloZeni rychlosti podél stiedni ¢ary profilu. Metoda je
zaloZena na hledani pevného bodu kontraktivniho operatoru. V tloze reSime Eulerovy
rovnice pomoci implicitni metody konecnych objemi. Pouzivime Newtonovu metodu,
vysledny systém linearnich algebraickych rovnic je FeSen metodou GMRES. Na zavér jsou
uvedeny numerické vysledky.

1 Uvod

V této praci se zabyvame metodou pro navrh leteckého profilu ze zadaného rozlozeni rychlosti.
Tato metoda muze byt pouzita v ptipadé subsonického nevazkého stlacitelného proudéni,
popsané¢ho soustavou Eulerovych rovnic. Metoda je uvedena v [1]. Zékladni myslenkou je pouziti
dvojice piimého a inverzniho operatoru. Pfimy operator reprezentuje ptifazeni rozlozeni rychlosti
danému tvaru profilu, tedy v nasem piipad¢ feSeni Eulerovych rovnic. Druhy operator je jeho
inverzi. ProtoZe neni mozné sestrojit presnou inverzi, pouzijeme k feseni iteracni metodu. Pomoci
pfimého a pfiblizného inverzniho operatoru vytvoiime kontraktivni operator a hledame jeho
pevny bod.

Metoda miize byt pouzita k modifikacim stavajicich profild. Ziskdme rozlozeni rychlosti
n¢jakého profilu, upravime ho podle naSich pozadavki a ziskdme novy profil s danymi
vlastnostmi. V nasledujicich ¢astech jsou tyto operatory popsany. Teorii tykajici se numerického
feSeni problémi proudéni Ize nalézt v mnoha knihéach, napft. [2].

2 ReSeni Eulerovych rovnic pomoci Newtonovy-Krylovovy metody

Nasim cilem je nalézt staciondrni feSeni Eulerovych rovnic popisujici nevazké stlacitelné
proudéni. Nestacionarni rovnice lze zapsat ve tvaru

ow N Of (w) N dg(w)

ot ox Oy ’ (1)
kde
w = (p.pu,pv, E)",
fw) = (pu,pu® + p, puv, (E + p)u)”,
gw) = (pv, puv, pv® +p, (E +p)v)".

Symbolem p zna¢ime hustotu, u, v znaci slozky rychlosti, £ znac¢i energii a p znaci tlak. Tlak p
1ze vyjadiit rovnici

p=(y-1) (F} — ;p (u® + '02)) :
: @)
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kde y je Poissonova adiabatickd konstanta.

Uloha je feSena pomoci implicitni metody koneénych objemil. Pfedpokldddme standardni sit

D, (v numerickych experimentech byla pouzita ctyfihelnikova strukturovana sit’). Symbolem w,

oznaCime vektor, jehoz slozky jsou tvofeny 4-rozmérnymi vektory w, kter¢ jsou tvoreny

hodnotami pfiblizného feseni na konecnych objemech DliDh. Pro whiR” Je vektor F(w,) tvofen

4-rozmérnymi vektory F (w, ), které jsou urceny rovnici
1
D (wp) = D] > H (wi,wj,nig) [Tyl
Y jESG) (3)

v

kde |D.| znaci plochu bunky, |G..| znaéi délku hrany mezi D. a D, n. je vngjsi jednotkova
1 1 1 J y

normala k D, a H(u,v,n) zna¢i numericky tok. V tomto pripad¢ je pouzit Osheriv-Solomoniv
numericky tok. Abychom ziskali metodu vysSiho tadu piesnosti, je pouzito Van Leerovo
K-schéma nebo Van Albadiv limiter. Symbolem S(i) oznaCime mnozinu indext sousednich
bunck a symbolem zbudeme znadit Casovy krok.

Tak dostavame implicitni FV schéma
k+1 _ Kk k k+1
w; T =wy — TP (w ). )

ProtoZe nds zajima stacionarni feSeni, budeme se zabyvat nelinearni soustavou F(w,)=0 , na

kterou aplikujeme Newtonovu metodu:
DO (w)
h ke+1 k) _ k .
—2wy T —wy, | = —P(wy), kE=0,1,...,
S (wfth —wh) = ~@(uf), S 5
kde w0.2 je néjakd vhodna pocatecni aproximace a D®(w)/Dw znaci Jacobiho matici funkce ®.
Tyto iterace Newtonovy metody budeme v nasi tlloze nazyvat vnéjSimi iteracemi.

Dostavame tak soustavu linedrnich algebraickych rovnic
Ax =b. (6)
Matice A4 je tidka a sklada se z blokid o velikosti 4x4. I kdyz struktura matice je symetricka,
matice samotnd symetrickd neni. To nds vede k pouziti iterativnich Krylovovych metod,
konkrétné GMRES. Pro feSeni soustavy metodou GMRES byl pouzit program SPARSKIT?2.
Algoritmus lze najit v [3]. Protoze se jednd o iteratni metodu, je nutné zastavit proces po
dosazeni dostatecné piesnosti, kterd zajiStuje konvergenci Newtonovy metody. Za kritérium lze

volit |residuum|<1072 [F(wk.h) |. Tyto iterace budeme nazyvat vnitinimi iteracemi.

Protoze Jacobiho matice je velmi Spatn¢ podminéna, je nutné pouzit predpodminéni. Bylo
pouzito ILU(p) pfedpodminéni. Volba parametru p ovliviiuje rychlost GMRES a také mnoZzstvi
paméti potfebné k uchovani matice predpodminéni. Optimalni hodnota se zda byt p=2.

V algoritmu metody GMRES je Jacobiho matice A(w,) potieba pouze pro vynasobeni

vektoru. Tento soucin vSak mizeme aproximovat pomoci Taylorova rozvoje

Ao ~ O (wp, + ev) — @(wh).
€ (7N
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Parametr € je pocitan v kazdé vnitini iteraci jako funkce strojové pfesnosti a normy vektoru v:
€mach
lol (8)
Timto zplisobem se lze vyhnout vytvafeni Jacobiho matice, které je obecné narocné na cas
1 pamét. Pfi vySe uvedeném postupu je v kazdé iteraci GMRES pocitan numericky tok. Pokud
neni pocet iteraci pfili§ velky, vychazi tato metoda rychlejsi. Nicméné, pro sestrojeni matice
pfedpodminéni potfebujeme Jacobiho matici vytvofit. Tato matice vSak nemusi byt vytvarena
v kazdé vngjsi iteraci, je aktualizovana pouze pokud je tfeba. Jacobiho matice pro ucely
pfedpodminéni miize byt mén¢ presna a jednodussi na sestrojeni. Nékteré vysledky tykajici se
této verze metody jsou uvedeny v [4] a [5].

Protoze Newtonova metoda neni globalné konvergentni, nemizeme zacit metodu s libovolnou
pocatecni podminkou. Z tohoto diivodu feSime nejprve ¢asoveé zavisly problém

€ =

8wh .
9 + & (wp) =0, ©)

dokud neni residuum mensi nez dana tolerance. Poté pfejdeme na stacionarni tlohu feSenou
Newtonovou metodou, kde jako pocate¢ni aproximaci vezmeme feSeni ziskané pomoci Casoveé
zéavislého problému. Tento problém vede na soustavu linearnich algebraickych rovnic ve tvaru

(I +7A)x =T, (10)

kde 4 a b jsou stejné jako v casove nezavislém problému. Matice (/+t4) je 1épe podminéna nez
matice 4 a pro maly ¢asovy krok je potfeba jen par vnitinich iteraci.

3 Inverzni problém

Reseni inverzniho problému je zaloZeno na aplikaci pfimého a piiblizného inverzniho operatoru.
Ptimy operator P je teSeni Eulerovych rovnic popsané vyse. Pfiblizny inverzni operator L
predstavuje pfifazeni tvaru leteckého profilu danému rozlozeni rychlosti na povrchu profilu.
Nasim cilem je tedy nalézt feSeni rovnice

PL(u) = f, (11)

kde fznac¢i pozadované rozlozeni rychlosti a u# je neznama fiktivni rychlost (nema zadny fyzikalni
vyznam). Pfevedeme tuto rovnici na rovnici pro hledani pevného bodu kontraktivniho operatoru.
Dostavame tak posloupnost

{Uk}Zo:o s U] = U + (f - PLUk) ; (12)

kde o € (0,1) volime takové, aby posloupnost konvergovala k n&jaké limit€ u* Prvni ¢&len
posloupnosti uy je vhodné zvolen (naptiklad uy = f). Pozadovany tvar profilu y ziskdme aplikaci
operatoru L. na limitu u*.
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RozlozZeni rychlosti je ddno na horni a dolni stran¢ profilu podél sttedni ¢ary. Tato kiivka
muze byt odliSna od standardniho vyznamu, nebot’ spojuje stagnacni body na nabézné a odtokové
hrané profilu. Pozice stagnacniho bodu na nédbé€zné hrané zavisi na thlu nabéhu. Pokud tétiva
profilu lezi na ose x a stagnacni bod na nabézné hrané je v pocatku soufadnic a pokud bod na
odtokové hran¢ ma x-ovou soutadnici b, pak rozlozeni rychlosti f= {f}, f;} musi spliiovat

fn(0) = fa(0) =0 a fr(b) = fa(b). (13)
Uvazujme pfiblizny inverzni operator L: u — (w1, v2), kde u je fiktivni rozlozeni rychlosti
a (w1, w») souradnice profilu, diny vztahem
, s'(x
Pi(x) = xF t(:;:)—( )

1+s’2(:1:). (14)

o) = s(z) L t(r)—/——————, x€(0.).
! (15)
Funkce s(x) popisuje stiedni ¢aru a funkce #(x) popisuje tloustku profilu. Funkce jsou dany

vztahy pro x € (0,b):

b

b
s(x) = L v(€) b E‘ f——/ (5)111 dE
Zﬁh 0 0 (16)
b 1+ \/ 1/
t(x) %/ dé
CJ0

ik f | 0

kde y (&) =£i(&) - fa(&) a vy(§) = (fu(€) + fa(§))/2-1. Odvozeni téchto funkei 1ze najit v [1].

Protoze jsou kladeny podminky na rozloZeni rychlosti, je nutné najit vhodny thel nab&hu,
ktery zajisti, ze podminky (13) budou splnény. Hledame tedy koten a., funkce popisujici polohu
stagnacniho bodu. Kazdy vypocet funkéni hodnoty vyzaduje feSeni Eulerovych rovnic. Pokud si
zapamatujeme uhel z pfedchozi iterace inverzni ulohy, jsme dostatecné blizko a je zapottebi jen
par vypocta funkénich hodnot. Navic, zména thlu je tak mala, ze proudéni zlstava témét stejné.

4 Numerické vysledky

Popsana metoda pro feseni inverzni ulohy byla aplikovdna na rozlozeni rychlosti podél zndmého
profilu, abychom ukézali, Ze pomoci metody ziskdme opét tento profil. V prvnim ptikladé
za¢indme s profilem NACA3210 a ziskdme rozlozeni rychlosti vyhovujici podminkam pro
stagnacni body (Uhel nabéhu a, = 1,94°). Machovo ¢islo v nekone¢nu volime M, = 0,52.
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Ve druhém piikladé zac¢iname s profilem Eppler E337. Machovo cislo v nekone¢nu M, = 0,5
a thel ndbc¢hu a,, = 2,48°. V obou piikladech parametr a v (12) je roven jedné. Symbolem v
budeme znacit vypoctenou rychlost na profilu a symbolem f zadané rozlozeni rychlosti, oboje
podél stiedni Cary.

4.1 Priklad 1
Zadané rozlozeni rychlosti odpovidajici profilu NACA3210 je uvedeno na Obr. 1. Prubéh chyby

If- v[2 je uveden na Obr. 2. Po 20 iteracich inverzniho problému je L?-norma chyby |f-v|, =
3,6:10™. Vysledny profil je zobrazen na Obr. 3 a rozloZeni chyby je uvedeno na Obr. 4.

08|
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0.4 { \
sk | TR
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oz Sag
0.1 L I ] ] ] \ | 1 | Ly ey
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 5 10 15 20
X Iterace
Obr. 1+ Zadané rozlozeni rychlost Obr. 2: Pritbéh chyby L*normy [f- vl
NACA3210, M, = 0,52, a,= 1,94°
08
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Obr. 3: Vysledny tvar profilu (NACA3210) Obr. 4: Rozlozeni chyby |f - v|
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4.2 Priklad 2

Zadané rozlozeni rychlosti odpovidajici profilu E337 je uvedeno na Obr. 5. Prubéh chyby |f - v|»

je uveden na Obr. 6. Po 20 iteracich inverzniho problému je L?>-norma chyby [f- v|,. V¥sledny
profil je zobrazen na Obr. 7 a rozlozeni chyby je uvedeno na Obr. 8.

0.1 L 1 1 1 1 |

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
X

Obr. 5: Zadané rozlozeni rychlosti, E337,

M,=0,5, 0= 2,48°

08

06

0.4

0.2

op 1 1 1 1 1 1

Obr. 7: Vysledny tvar profilu (E337)

5 Zavér
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Obr. 6: Pritbéh chyby L*-normy |f - v,

Frame 001 | 31 May 2006 | 20 . ITERACE

0.003

0.002

0.001 |-
|
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Obr. 8: Rozlozeni chyby f-v

Popsali jsme metodu, kterd nam umoznuje ziskat tvar leteckého profilu na zakladé zadaného
rozlozeni rychlosti. Je ziejmé, Ze schopnost rychlého feseni Eulerovych rovnic je podstatna.
Potifebujeme nalézt alesponi jedno stacionarni feSeni pro kazdou iteraci inverzniho problému.

196



Z tohoto diivodu jsou explicitni metody nevhodné a pouzivame implicitni metodu, kterd vyzaduje
feSeni rozsahlé soustavy linearnich algebraickych rovnic, kterd je navic Spatné podminéna. Pro
feSeni této soustavy je pouzita metoda GMRES s ILU ptedpodminénim.

Uvedena metoda je nezavislad na tvaru pouzitého ptfimého operatoru P. Mizeme tedy volit
ruzné metody feSeni Eulerovych rovnic, mizeme zvolit ijiny zplsob popisu proudéni. Tato
metoda miize byt modifikovana pro pouziti s Navierovymi-Stokesovymi rovnicemi pro vypocet
vazkého proudéni nebo pro vypocet tvaru profilu ze zadaného rozlozeni tlaku. V ptipad¢ vazkého
proudéni je situace komplikovanéjsi, nebot’ musime brat v tivahu vliv mezni vrstvy.

Podékovani

Prace byla napsana s podporou Ministerstva §kolstvi, mladeze a télovychovy Ceské republiky,
projekt MSM 0001066902 Vyzkumného a zkuSebniho leteckého tustavu a projekt MSM
0021620839 Karlovy University.
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Generovani 2D siti pomoci GMSH

Ing. Nikola Zizkovsky, VZLU a.s., Praha

Clanek se zabyva porovnavanim vysledkii aerodynamickych charakteristik profilu
MS(1)-0313. Vypocet byl proveden pomoci programu EDGE, vyvijeného v FOI. Takto
vypoitena data byla porovnaviana s méienimi ve VZLU a.s. a v NASA Langley Research
Center.

Uvod

V soucasnosti existuje velké mnozstvi programii uréenych pro tvorbu 2D/3D siti. Nékteré programy
na tvorbu siti jsou soucasti vétSich baliki napojenych na vlastni fesi¢ (OpenFOAM, StarCD...). Lisi
se vzijemné kvalitou, slozitosti, platformou a zejména zpusobem licencovani. Prvotnim
pozadavkem bylo licencovani pod GNU GPL nebo jinou podobnou licenci. DalSim pozadavkem
byla samostatnost programu a jeho kvalita. Jako nejvhodnéjsi se ukazal byt program GMSH,
zvefejnény pod GNU GPL, psany v C++ a funkéni na platformach Linux/Unix i Windows.

Tato prace si klade za cil porovnat vysledky vypoctu provedeného na rtznych sitich se silovym
méfenim VZLU a.s. a méfenim tlakovym v NASA Langley Research center, dale jen NASA.

Vypocetni oblast
Rozméry vypocetni oblasti byly stanoveny tak, aby ovlivnéni proudéni okolo profilu nebylo

v

vzdalenosti 7,5¢ na kazdou stranu.

Tvar kontrolniho objemu byl vytvafen pomoci "univerzalniho" skriptu a je tvofen ctvercovou
oblasti s vyfezem profilu. Tvar je zndzornén na obrazku 1 a 2.

VSTUP

VSTUP PROFIL

VYSTUP

VSTUP

Obr. 1: Tvar vypocetni oblasti a ndazvy okraju
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Sité

Jsou porovnavany nestrukturované sit¢ hybridni (trojihelnikové sit’ s obdélnikovou podvrstvou) a
sit’ tvofend pomoci programu GAMBIT/TGRID - vytvofena pfi piedchozich vypoctech . Hybridni
sit’ je v blizkosti profilu tvofena obdélniky a ve zbytku kontrolniho objemu trojihelniky.

tria3 - trojuhelniky

c_ =
,\\\}:ﬂ

gquad4 - prismatické elementy

Obr. 2: Rozmisteni elementi v domeéné

Pocet obdélnikovych vrstev je zvolen s ohledem na tloustku mezni vrstvy a dané Reynoldsovo
&islo. Prvni element méa pro Re= 2-10° vysku ~0,01lmm a nasledujici elementy rostou s gradientem
1,2. Pravé vyska prvniho elementu a pocet prismatickych vrstev méd vyrazny vliv na vysledky
vypoctu. Sit’ s Sestkrat vyssim prvnim elementem (~80000 bunék) je oznacena jako ,,GMSH-tidka®.
Pouzity fesi¢ Edge 3.2 nemd implementovanou sténovou funkci, a proto je nutné popsat mezni
vrstvu zvySenym poctem bunék. Pozadavek na velikost prvni bunky lze odvodit z pozadavku na
hodnotu y", ktera pro piipad vypodtu mezni vrstvy nabyva hodnoty ~1, zatimco pro piipad vypoctu
s implementovanou sténovou funkci hodnota y* byva ~60. Velikost prvni buiiky lze stanovit na
zéaklad¢ vztahu:

D=5,893-y"[-Re’"’

[
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Obr. 3: Zahusteni site v blizkosti profilu

Sité ziskané pomoci programu GMSH byly déle prevedeny do formatu FFA s nimz pracuje EDGE.
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Okrajové podminky

Okrajové podminky byly nastaveny dle zkuSenosti ziskanych pii predchozich vypoctech s
programem EDGE. Okrajova podminka pro VSTUP 1 VYSTUP byla nastavena na Pressure farfield
a okraj PROFIL na Adiabatic wall.
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Obr. 4: Detail site v okoli odtokové hrany

Nastaveni reSiCe

Vypocet byl proveden feSicem Edge 3.2. Byl pouzit staciondrni, vizk6zni model s modelem
turbulence Spalart-Allmaras. Rychlost proudu vzduchu a intenzita turbulence byly nastaveny s
ohledem na experiment provedeny v 3m tunelu ve VZLU a.s. Reynoldsovo &slo ma hodnotu 2-10°.

Zhodnoceni vysledki

Vysledky byly porovnavany s méfenimi ve VZLU as. a NASA. Méfeni ve VZLU as. bylo
realizovano jako silové méfeni, zatimco v NASA se jednalo o méteni tlakovymi obéry na povrchu
modelu (vztlak) a hiebenovou sondou (odpor). Ob& méfeni probihala pfi Re=2-10°.
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Obr. 5: Vztlakova cara: pocitana a mérena

Vypocet ukazuje na mirné¢ nadhodnocené stoupani vztlakové ¢ary pfi srovndni s experimentem
VZLU a.s..Ve srovnani s métfenim NASA je stoupani vztlakové ¢ary témér identické.
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Obr. 6: Polara: pocitana a mérend
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Vypoétena polara profilu ma podobny tvar s polarou naméfenou ve VZLU a.s.. Neni zde viak
zvyraznéna ,laminarni boule®, coz je disledek vlastnosti fesice. Resi¢ Edge neni sam schopen
stanovit pfechod mezni vrstvy z laminarni na turbulentni jako napt. CFX.

Sit’ tvofena kombinaci programii GAMBIT/TGRID lépe vykresluje polaru méfenou ve VZLU as.,
ale ani zde neni patrnd ,,Jaminéarni boule®.

Zavér

Pomoci programu GMSH je VZLU a.s. schopen vytvafet hybridni sité pro jednodilné profily. Sité
vytvofené timto programem jsou generovany automaticky v ¢ase do deseti minut s poctem bunék
~120.000. Vzniklé¢ sité€ si jsou vzajemné¢ podobné a nejsou proto zcela univerzalni. Kvalitu a hustotu

siti 1ze ovlivnit nastavenim parametri. Do budoucna se pocitd s generovanim siti na vicedilnych
profilech.
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Nova zemni deska s tenzometrickou vahou pro
aerodynamicky tunel VZLU 3mLSWT

Ing. Ivo SedlaF, PhD., VZLU, Divize Aerodynamika nizkych rychlosti

V Clanku je popsan vyvoj, vyroba a odzkouseni nové desky simulujici zemsky
povrch pro méFeni pozemnich dopravnich prostfedkd v aerodynamickém tunelu
3mLSWT. Dale je zminéna pro desku nové vyrobena tenzometrickd vaha, jeji
kalibrace a zkusSebni méreni. Na zavér je informovano o prvnim pouziti vyse
zminénych zarizeni, a to pro zakdzku na méreni citlivosti na boc¢ni vitr viaku.

Aerodynamicky tunel 3mLSWT a méreni pozemnich
prostiedki

Aerodynamicky tunel VZLU 3mLSWT je svou konstrukci uréen zejména pro méreni
leteckych aplikaci. Je to cirkulac¢ni tunel s otevienym meéricim prostorem kruhového
praifezu o prdméru 3 m. Typickou aplikaci tohoto tunelu je méfeni modelu letounu
s rozpétim 2 m, nebo jiného vztlakového télesa podobného rozpéti, u néhoz vztla-
kové slozky sil prevazuji
nad odporovymi. Pro tyto
ucely je ptizplsobeno

i vybaveni tunelu, zejména
pouzivané aerodynamické
vahy. Plvodné se tu
pouzivala horni aerody-
namicka vaha se struno-
vymi zaveésy, na niz se
modely zavésSovaly

v inverzni poloze.

V posledni dobé byl méfici
prostor tunelu rekon-
struovan a bylo v ném
nainstalovano polohovaci
zarizeni pro ukotveni
manipulatoru, na ktery se
uchycuji modely vybavené vnitfnimi tenzometrickymi aerodynamickymi vahami.

s Ji \

Obr.1: Stara zemni deska v tunelu 3mLSWT

ProtoZe tunel neni primarné uréen pro méfeni pozemnich dopravnich prostredka,
je ho potfeba pro kazdé takovéto méfeni prizplsobit. Doposud se to provadélo tak,
Ze se nainstalovala na Uchytné body spojené s konstrukci proudovodu deska
drevéné konstrukce s nosnymi kovovymi ¢astmi (obr. 1). Pro vazeni sil se pak
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pouzivala stejna gravitacni vaha jako pro letecké aplikace s tim, Ze model byl
uchycen prostfednictvim t¥i kovovych trnd na ocelovém ramu, ktery se nachazel pod
deskou. Tento ram pak byl teprve zavésen na strunach, které prochazely vyrezy

v desce (obr. 2). Toto
feseni prinaselo mnoho
problémd, které znaéné
ztéZzovaly a prodluzovaly
pripravy na méreni. Deska
se pokazdé musela
ustavovat do presné
polohy, coz bylo vzhledem
k mnoha ovliviiujicim
faktordm &asové velmi
narocné. DalSi problémy
prinaselo pouziti horni vahy
se strunovymi zavésy.
Vzhledem ke konstrukci
desky nebylo mozno pouzit
vétsi uhel bo¢ni vychylky
nez 18,5°. A protoze
zavéseni na strunach bylo
navrhovano pro prevazujici vztlakové zatizeni, pfi méreni pozemnich dopravnich
prostfedkl s prevazujicimi silami odporovymi vznikaly dal$i problémy. Naptiklad
mohlo dojit kvili nedostate¢né tuhosti strunovych zavési ke zméné polohy,
nasledkem které se mohly
posunout struny a modelu
vzhledem k desce, coz
mohlo vést k jejich
vzajemnému kontaktu

a tim znehodnoceni
silovych méreni.

Obr.2: Zavéseni modelu automobilu MIRA 1:4 prFi
pouZziti staré zemni desky a strunové vahy

Nova zemni deska

V souvislosti s postupnou
modernizaci vybaveni
tunelu bylo rozhodnuto

o nahrazeni této desky
vhodnéjsi konstrukci. Po
provedenych rozborech
byla vybrana varianta

celokovove konstrukce na Obr.3: Nova zemni deska v tunelu 3mLSWT
vlastnim podstavci, ktery s viditelnym polohovacim zafizenim
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se po zavezeni do mériciho prostoru uchyti v pevnych bodech k polohovacimu
zarizeni pro manipulatory. Tim je pak cela konstrukce vyzdviZzena do pracovni vysky
s naprosto jednoznacné definovanou polohou (obr. 3).

Nova deska byla navrzena
tak, aby umoznila pouziti
plvodni strunové vahy.
Zejména bylo potreba
dodrzet dostate¢nou vysku
pod podstavcem, aby bylo
mozno pomoci vysoko-
zdvizného voziku zavésSovat
zavazi k vypinani struno-
vych zavésl. V prvni fazi se
pak mélo nadale vyuzivat
této vahy, nez bude
vyrobena nova vaha, ktera
bude zabudovana pfrimo
v této desce. Vzhledem
k aktudlnim zakazkam na
méreni s velkymi Ghly
vyboceni vsak bylo
rozhodnuto (az v prib&hu
vyroby desky) o urychlené vyrobé deskové vnéjsi tenzometrické vahy, kterd umozni
meéreni s vychylkou v rozsahu celého kruhu.

Obr.4: Nova zemni deska pripravena ke kalibraci
vahy 16B200

Maximalni rozméry desky byla navrhovany s ohledem na moznost jejiho presunu
existujicimi prichody z pfipravné haly do méFiciho prostoru. Zakladem konstrukce
(obr. 3, 4 a 5) je podstavec
z obdélnikovych ocelovych
trubek o prifezu 150 x 100
a 150 x 150 mm. Ten za-
rucuje dostatecnou tuhost
proti sildm vyvozovanym
vzduchem proudicim
v aerodynamickém tunelu
rychlosti az 70 m/s.
Podstavec je k polohova-
cimu zarizeni pfipevnén
prostrednictvim ctyr
pneumatickych zasouva-
cich zdmkd{. Pfemistovani
rozmeérné a tézké kon-
strukce je reSeno
prostitednictvim vzducho- Obr.5: Nova zemni deska prFi kalibraci vahy 16B200
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vych lozZisek firmy Solving, namontovanych na spodni strané kazdé nohy. Pri
pripojeni zdroje tlakového vzduchu je tak mozno desku presunovat na vzduchovém
polstari.

Vlastni deska je tvofena nosnym rédmem z ocelovych nosnikd 50 x 50 mm a pota-
hem z duralovych plech{, na horni strané tloustky 5 mm, na dolni 2 mm. V pro-
stfedni Casti je umisténa vyjimatelna obdélnikova ¢ast o rozmérech 1 690 x 1 570
mm, jejiz zaménou je mozno pouzit rozdilnych méficich zarizeni. Pravé diky této
vymeénné stredni ¢asti bylo mozno urychlene zkonstruovat a vyroblt toc¢nu (obr. 6)
pro umisténi tenzometrické : '
vahy zastavéné primo do
desky. V nejblizsi dobé se
také pocita s vyrobou dalsi
stfedni ¢asti, na niz bude
nainstalovano vertikalné
polokridlo o hloubce 800
mm a délce 2 m, na
kterém probéhnou méreni
v mezni vrstvé v ramci
projektu TELFONA. Predni
a zadni Cast desky jsou
konstruovany jako sklopné, aby zlstaly zachovany rozméry potiebné pro ptepravu.
Bo&ni &asti, které byly plvodné uvazovany jak odnimatelné, byly po odzkouseni
prichodnosti konstrukce vraty k desce trvale zafixovany.

Obr.6: Stredni ¢ast desky s tocnou a pohonem.

Nova vaha I6B200

Pro prvni méreni s deskou bylo rozhodnuto pouzit deskové vahy typu I16B200

(obr. 7). Vyrobni dokumentace této vahy byla k dispozici diky dlouhodobé spolupraci
s jejim konstruktérem

a vyrobcem, Svédskou
firmou Rollab. Jedna se

o vahu slozenou ze dvou
desek spojenych pomoci
osmi deformujicich se
¢lend, které jsou osazeny
celkem 36 tenzometry
EA-06-062EN-350. Ty jsou
spojeny do Sesti mdstkd,
které umoznuji nezavislé
méreni vSech Sesti silovych
a momentovych kompo-
nent. Vyvody z mGstk{
Obr.7: Deskova vaha I16B200 jsou privedeny na méfici
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ustrednu, ze které je zesileny signal veden do méfici karty v PC a je na zakladé
kalibrace zpracovavan v programu vyvinutém v prostredi Labview. Z vystupu
programu je pak mozno pfimo ziskavat pozadované silové a momentové soucinitele.

Kalibrace vahy

Kalibrace vahy probéhla
pfimo na desce (obr. 4

a 5), pomoci kalibra¢niho
kfize (obr. 8), ke kterému
bylo privedeno 11 lanek.
Lanka byla pres kladky
zatézovana zavazimi

a umoznovala zatézovani
kFize jak vSemi samostat-
nymi silovymi a momen-
tovymi komponentami, tak
i jejich kombinacemi. Pro
kalibraci byla aplikovana
zatizeni odpovidajici
predpokladanym zatizenim
N, o pri méreni a jejich kombi-
RS nacim prvniho Fadu.
Celkem bylo aplikovano
202 kombinaci zatizeni. Po
vypoctu kalibraéni matice
byla provedena zpétna kontrola ze zndmych zatizeni a bylo zjisténo, ze 99,17 %
namérenych hodnot mélo odchylky mensi nez 0,3 % maximalniho presné znamého
zatizeni dané komponenty. Vaha byla zkalibrovana pro tato maximalni zatizeni:
Odpor 1 000 N, vztlak a bo¢na sila 1 500 N a vSechny momentové komponenty
400 N.m.

Obr.8: Kalibracni kriz pFipraveny pro kalibraci vahy
I16B200

Umisténi vahy v desce

Pro méreni vahou 16B200 byla zkonstruovana stredni ¢ast desky vybavena toc¢nou
(obr. 6), umoznujici natoceni v rozsahu 360°. Zakladem tocny je loZzisko KTK 4
prdmé&ru 900 mm, vyrabéné firmou STS sluZby Kravate pro pfipojeni oje

k nakladnim pFivésim. Na toto loZisko je navarena valcova ¢ast se dnem. Dno je
vyztuzeno nosniky profilu L a je na néj upevnéna vlastni vaha (obr. 9). Pohon tocny
je zabezpecen pomoci elektromotoru s prevodovkou a ozubenym remenem. Pro
presné nastaveni polohy je elektromotor ovladan pocitacem s programem opét
vytvorenym v prostredi Labview.
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Pripravna meéreni

Po zkompletovani desky a vahy bylo jako prvni
provadéno méreni tlakového rozlozeni na desce
s cilem zabezpe¢it jeho pribé&h bez gradientu.

K tomu bylo na desce instalovano 35 tlakovych
odbérl ve dvou Fadach symetricky podél osy
desky zhruba po 0,25 metrech ve vzdalenosti
0,35 m od osy v predni a zadni ¢asti a ve vzda-
lenosti 0,55 kolem stredni Casti desky. Dalsi tfi
odbéry byly instalovany pred to¢nou v ose
desky. Zkusebnim mérenim byl na desce zjistén
mirny tlakovy gradient, ktery byl zkorigovan
preklizkovym kridlem umisténym pred deskou
(obr. 10) a klapkou z plechu pfipevnénou k jeji
odtokové hrané (obr. 11). Po téchto Upravach se
rozdily namérenych tlakovych souciniteld cp
(zméreny tlak v konkrétnim odbéru déleny dy-
namickym tlakem) pohybovaly v rozmezi 0,05.

Dalsim krokem bylo zméreni tunelové
konstanty se zafizenim v méficim prostoru. To
bylo provedeno porovnavanim udaje o rychlosti
z etalonové Prandtlovy sondy umisténé na
nosniku v predpokladaném misté modelu
(obr. 12) s udajem rychlomérného systému
tunelu. Z tohoto porovnani vyplynula pouze
minimalni odchylka mérené rychlosti - méné
nez 0,8 %.

Po ukonéeni ptipravnych testt bylo provedeno
prvni zkusebni méreni. Byl pro néj vyuzit model
automobilu MIRA Notchback v méritku 1:3
(obr. 13), coz je zkuSebni model, napodobujici
béZny automobil koncepce sedan. Ten ma tu
hlavni vyhodu, Ze jsou pro néj ve VZLU k dis-
pozici data ziskana pfimo v MIRA, ktera je
mozno pfimo srovnat s nameérenymi. Méreni by-
lo provadéno v rozsahu Uhld vybodeni -20° aZ
+20°. V prib&hu méfeni byl zejména zkousen
meérici software. Po jeho doladéni bylo dosazeno
velmi dobré shody namérenych hodnot s daty
z MIRA (graf obr. 14).
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umisténa v tocné a pripravena
k instalaci modelu

Obr.10: Kridlo na predni ¢asti
zemni desky

Obr.11: Plechova klapka na
odtokové hrané desky



Méreni viaku na nové zemni desce

Hlavnim dlvodem pro urychlené zavadéni tenzometrické vahy byla zakazka firmy
LogoMotive na méreni citlivosti vlaku na bocni vitr. Firma LogoMotive se specializuje
na poradenskou, vyvojovou a certifikacni ¢innost v oblasti kolejovych vozidel.

K certifikaci nového typu Zelezni¢ni soupravy pro externiho zakaznika bylo potreba
provést stabilitni vypocty, do nichz vstupuji i aerodynamické soucinitele repre-
entujici hlavné ptsobeni boéniho vétru. Tyto mély byt zméfeny v tunelu 3mLSWT.
Hlavnim problémem bylo to, Ze k certifikaci bylo nutno zmérit aerodynamické
soucinitele az do uhlu 90°.

Obr.12: Prandtlova sonda v misté Obr.13: Model automobilu MIRA 1:3
modelu pro méreni skutecné rychlosti méreny na nové zemni desce
proudéni v méricim prostoru
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Obr.14: Srovnani souciniteld

04 vztlaku, odporu a bocné sily
-0.8 —~—MRA - Onginal | | automobilu MIRA Notchback
namérenych v MIRA a v 3mLSWT

na modelu 1:3 s vahou I6B200
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PFi minulé zakazce na méreni smérové citlivosti
vlaku se s drive pouzivanou strunovou vahou
s velkymi obtizemi podafrilo provést méreni pfi
vychylce 60° a vétsi uhly naprosto nepfipadaly
v Uvahu, mimo jiné kvali kolizi modelu se
zavésnymi strunami. Navic uz se pfi takto
velkych Uhlech projevovaly problémy i
s rozsahem nékterych silovych komponent vahy |
a s pohyby modelu kvdli malé tuhosti ‘
strunovych zavésl. A kvlli tdmto problémim Obr.15: Model &elniho vozu
bylo omezeno i maximalni Reynoldsovo cislo viaku pFi méfeni
méreni. To je pfedpisem stanoveno minimalné
na 600 000, coz se ukazalo jako opravdu

nejzazsi hranice pouziti starych strunovych vah. PE \.

Model vlaku byl v méritku 1:16 a v ramci za-
kazky byly méreny dvé konfigurace - model
vozu celniho (obr. 15) a vloZzeného (obr. 16).

U obou konfiguraci se muselo pouzit k spravné
simulaci proudéni je$té& modeld vozi okolnich,
které nebyly vazeny. Tyto byly pfipevnény kazdy
na ¢tyfech valcovych podstavcich prdméru 12
mm k plechové desce tloustky 3 mm. Ta byla
priSroubovana k to¢né a na kazdém vnéjsim
konci se pro kazdy méreny uUhel upevnila

k zemni desce jednim Sroubem. Pouziti této desky mélo za ucel zjednodusit
prestavovani modelu pfi zmé&né& méfeného Uhlu a snizit pocet potfebnych otvorl
vrtanych do zemni desky. Podminkou moznosti jejiho pouziti bylo neovlivnéni
vysledkl - proto bylo provedeno méteni dvou stejnych konfiguraci bez clonovych
modell vagént pfi riznych Uhlech vychylky s touto vloZzenou deskou a bez ni a byly
porovnany nameérené hodnoty. Méfeni prokazalo, Ze vlozena 3 mm deska skutecné
nema na vysledky vliv. V rdmci testovani metodiky jesté bylo nutno prokazat
symetrii - méreni byla provedena pro nékteré vychylky na obé strany -

a nezavislost vysledkl na Reynoldsové ¢&isle. Vdechny tyto vlastnosti byly bez
problému prokazany.

Obr.16: Model vliozeného vozu
vlaku prfi méreni

Poté uZ probé&hlo vlastni méteni souciniteld. Ty se mé&fily pro Ghly 0° aZ 50° po péti
stupnich a déle aZ do 90° po deseti stupnich. M&tfeni prob&hla bez problémd hlavné
diky nové desce a vaze. Proti minulému méreni bocni citlivosti vlaku se podstatné
zjednodusily a zrychlily zmény Ghld a podstatné zvy&eni tuhosti uchyceni pfispélo
jak k lepsi opakovatelnosti méreni, tak i ke zvyseni méreného Reynoldsova Cisla az
na 700 000.
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Zaver

Zavérem lze konstatovat, Zze uz prvni méreni ukazala prinos jak nové desky, tak

i vahy, pro méreni v aerodynamickém tunelu 3mLSWT. Tato zafizeni umozni zkratit
Cas pripravy méreni a to i tim, Ze model bude moci byt na desku instalovan jesté
pred jejim zavezenim do tunelu. Diky vétsSi inosnosti bude moci na desce pracovat
na upravach modelu vice lidi najednou. Pri ofukovani v tunelu se deska také méné
chvéje a diky tomu budou moci modely byt instalovany s mensi mezerou nad

deskou. Celkové pak budou vysledky presnéjsi diky vétsi tuhosti zavéseni a bude
mozno méreni provadét v mnohem vétsim rozsahu Ghli vyboéeni.
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