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Abstrakt

Praca popisuje navrh kanalu chladenia pre zastavbu nového motora do lietadla L-410NG.
Najprv bol vytvoreny na zaklade analytického vypoctu model kanala, ktory bol nasledne
podrobeny CFD analyze. Na zaver s porovnané charakteristiky pradenia analytického
vypoc¢tu s CFD analyzou a popisané moznosti zlepSenia prudenia pre dalSie modifikacie
kanala.

Summary

This thesis describes a design of cooling channel for the engine installation to the L-410NG
aircraft. Firstly, it was compiled on the basis of analytical calculation of channel model
and afterward underwent CFD analysis. In conclusion, the flowing of analytic calculation
characteristics are compared with CFD analysis and there are also described possibilities
of flowing improvement for next channel modification.
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1. UVOD

1. Uvod

Cielom tejto diplomovej prace je néavrh kanéla chladenia pre modernizovani verziu
lietadla L-410NG s vyuzitim motorov General Electric H85. Jedné sa o komplexnu tlohu,
ktora pozostava z navrhu jednotlivych casti kanala, ktorych geometrické parametre ovply-
viiuja prudenie v celom kandaly. Délezitym aspektom navrhu je minimalna tlakova strata
a ¢o mozno najucinnejSia premena dynamického tlaku na staticky tlak pred chladicom.
T4 je dand hodnotou RRR (Ram recovery Ratio), ktord je dolezitd hlavne pri navrhu
vstupu. Vstupnu ¢ast tvori ponorny vstup, ktory sa ¢asto nazyva aj NACA vstup. Pre
svoju vysoku téinnost a maly odpor je najvhodnejsi pre nizsie rychlosti a pri lietadlach
kategdrie comutter je velmi rozsireny. Najdolezitejsou ¢astou je chladic¢, ktory musi byt
zasobovany dostatoénym hmotnostnym tokom vzduchu aby bol schopny ochladit ole;j.

Prvéa cast prace sa zaoberd analytickym navrhom kanéla chladenia s odhadom vlast-
nosti pradu, ktory nim prechadza. Teoreticky navrh je zaloZeny na obecnych vztahoch
aerodynamiky a empirickych vztahoch ziskanych z merani v aerodynamickych tuneloch a
laboratdriach. Na zaklade nich bol vytvoreny vysledny model kanéla, ktory bol domode-
lovany do motorovej gondoly pre motor H85. Pri tvorbe geometrie bol pouzity program
Catia V5.

Druh4 cast prace je venovand CFD analyze pridenia v kanély chladenia. Jej tlohou je
overenie a konfrontacia s teoretickym navrhom. Déraz je kladeny na odchylky charakte-
ristickych veli¢in a urcenie miest, v ktorych moze dochadzat k vzniku virov a odtrhnutiu
medznej vrstvy. Vypocetna sief bola vytvorend v programe ICEM a na analyzu prog-
ram Fluent. Praca obsahuje stru¢ny postup nastavenia parametrov pri tvorbe siete ako
aj vypocetného modelu pre samotni CFD analyzu.



2. Softvérové a hardvérové
prostriedky

Software:

Operacny systém: PC - Microsoft Windows 7 Professional, Service Pack 1, 64 bit
Cluster - Linux 64

CAD software: Catia V5R19, Service Pack 4, Non-commercial version

Tvorba siete: ANSYS ICEM CFD ™ 14.5 Non commercial version

Riesi¢ a postprocesor: ANSYS® Fluent™ 15.0 Non commercial version

Hardware:
PC:

Procesor: Intel® Core™ i7 CPU 950 @ 3.07 GHz
Pocet jadier procesora: 4 RAM: 12.0 GB

Cluster:

Pocet uzlov: 32
Pocet jadier: 382
RAM: 1.8TB
Ulozisko: 16TB



3. POPIS LIETADLA

3. Popis lietadla
3.1. Historia lietadla L-410

Historia lietadla 1.-410 siaha az do obdobia na prelome pétdesiatych a Sestdesiatych rokov.
V tomto obdobi pozadoval Aeroflot nahradu za lietadla Antonov An-2. Jednalo sa o
lietadlo schopné operovat z kratkych drah pre prepravu 10-12 cestujtcich.

Toto bol podnet, preco sa v tovarni Let Kunovice pustili do $tidie nového dopravného
lietadla, ktoré by spliialo tieto parametre. Tak sa zacal vyvoj lietadla L-400, ktor§ mal
byt vybaveny motorom o vykone 735 kW.

Zmeny nastali v polovici Sestdesiatych rokov, kedy sa na trhu zac¢inaji objavovat prvé
turbovrtulové motory o vykone 515kW a hmotnosti 140kg. To viedlo k zastaveniu projektu
L-400 a start vyvoja lietadla rady L-410.

V roku 1968 boli spracované vysledné dokumenty pre vyrobu prvého prototypu. Lie-
tadlo bolo navrhnuté ako dvojmotorové turbovrtulové lietadlo pre 12-19 o0sdob schopné
operovat z kratkych a nespevnenych drah. Lietadlo bolo osadené motormi zahrani¢ného
vyrobcu PT6-A. Na zéklade tohto motora uz v tomto obdobi prebiehal intenzivny vyvoj
vlastného motoru M-601.

V roku 1969 sa uskuto¢nil prvy vzlet. Nasledne doslo k niekolkym tpravam ako bolo
zvicSenie palivovych nadrzi, zmena konstrukcie podvozku, ¢i pridanie kylovych pléch na
smerovom kormidle. Pri vyvoji lietadlo preslo sériou naro¢nych testov v Sovietskom zvéze,
ktoré boli zamerané hlavne na tlohy operovat na nespevnenych a kratkych drahach pri
extrémnych teplotach v rozmedzi -40 az +44°C. V roku 1974 vznikla verzia pre fotografické
snimkovanie oznacena ako L-410AF. Z verzie L-410 s motorom PT-6 bolo vyrobenych 31
kusov.

Nasledne zacala vyroba rady L-410M s novym motorom Walter M-601.

Po urcitom obdobi pozadoval sovietsky zakaznik lietadlo schopné prevadzky v extrém-
nych podmienkach, ¢o viedlo k vzniku verzie L-410 UVP. Tato najpopularnejsia verzia
lietadla L-410 bola navrhnutéd podla vtedy tplne novej normy NLGS-2. Medzi najza-
sadnejsie upravy patrilo zvySenie maximalnej uzitoénej hmotnosti. Aerodynamicky bolo
najvicsou zmenou vyuzitie vzpétia na vyskovom kormidle.

V minulosti bolo lietadlo prevadzkované v statoch vychodného bloku, v stucasnosti
naslo svoje uplatnenie aj v krajindch Ameriky, Afriky a Azie.[22]

3.2. Verzia L-410NG

V roku 2010 zacali $§tdia na navrhu novej verzie lietadla pod oznacenim L-410NG. Pri
navrhu verzie bol hlavny doraz kladeny na zvysenie efektivity, ekonomickosti prevadzky
a zivotnosti lietadla. Kapacita lietadla zostala nezmenena 19 osdb, dana predpisom FAR
23.

Hlavnymi zmenami oproti predchadzajtcej verzii je zvysenie mrow, zvySenim platia-
ceho zataZenia, zviiGSenie prednej Casti trupu, ktora slizi na prepravu batoziny a vyuZi-
tim integralnych palivovych nadrzi v kridlach. Vo verzii NG bude nainstalovand dvojica
motorov H85-200 s vrtulami AV-725, ¢o bude mat za nasledok zlepSenie prevadzkovych
vlastnosti, a to hlavne cestovnej rychlosti a doletu.



3.2. VERZIA L-410NG

Pri navrhu sa pocita s vyuzitim filozofie ,,damage tolerance”” ¢im sa podstatne zvysi
zivotnost. V pilotnej kabine bude nainstalovany ,,glass cockpit”". Vyvoj je rieSeny v ramci
projektu MOSTA v spolupraci s viacerymi ¢eskymi firmami.[!]

| Charakteristika | jednotka [ UVP-E20 | NG |

Dlzka m 14,424 | 15,024

Rozpétie m 19,479 19,479

Prazdna hmotnost kg 3725 4200
Maximalna vzletovd hmotnost kg 6600 7000
Platiace zafazenie kg 1710 2200
Maximalny dolet km 1040 2840
Maximalna rychlost km/h 398 421

Tabulka 3.1: Porovnanie L-410NG a L-410 UVP-E20

Obr. 3.1: 1-410 NG [9]

3.2.1. Motor GE-HS85

Motor vyvija firma General Electric (GE). Jedné sa o nastupcu motora M601, ktory
bol nésledne po odkupeni firmy Walter spolo¢nostou GE modifikovany a vylepseny s
oznacenim HS85. Jedné sa o turbovrtulovy motor o vykone 850 koni pri vzletovom aj
maximéalnom vykone. Jeho hlavnymi prednostami je nizka spotreba a vysoky vykon pri
vysokych teplotach a velkych vyskach.

Pri vyvoji sa kladol déraz na zjednodusenie, ¢o sposobilo zvySenie zivotnosti a zvé-
¢Senie intervalov medzi kontrolami palivovej trysky a casti, ktoré si vystavené vysokym



3. POPIS LIETADLA
teplotam. S autostartom, obmedzovacom pri pozemnych operaciach a linedrnou odozvou
plynu sa zvysila funkénost motoru a znizila pilotova psychické zataz sposobené ovladanim

motorov.[14]

. 1,670mm /66" |
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Obr. 3.2: GE-H85
’ Charakteristika ‘ Jednotka ‘ Hodnota ‘
Vykon hp 850 (898)
RPH plynova turbina min~! 36 183
RPH vystupny hriadel min~! 2080
Hmotnostny tok motorom | lbs/s 8,4
Hmotnost Ibs 390
Palivo - Jet A, Jet A-1
Napéajanie - 28VDC
Doba do GO hod 3600
Doba do GO cykly 6600

Tabulka 3.2: Zakladné charakteristiky motora H85 [11]



4. Stanovenie rezimu letu

Spréavna funkcia chladenia musi byt zabezpedena nielen pocas beznej prevadzky, ale
aj v pripade zvlastnych rezimov. V nasom pripade budeme tlohu pocitat iba pre jeden
pripad, a to stipanie s jednym motorom pri maximalnom zataZeni v teplych podmienkach.

V pripade CFD analyzy je potrebné poznat vysledny uhol ndbehu lietadla, na ktorom
bude letiet pri nami zvolenom rezime. Dalsou délezitou hodnotou je urcenie vyslednej
rychlosti Vy. Jedné sa o rychlost pradu pred vstupum do kanéla.

4.1. Uhol nabehu

Tento rezim je stanoveny pre dvojmotorové lietadla podla predpisu CS23. Podla predpisu
je kriticky rezim tesne po vzlete pri stipani do vysky 1500ft (450m) nad vzletovou a
pristavacou drahou (VPD). Vzlet s vysadenou pohonnou jednotkou je rozdeleny na 4
segmenty.

Prvy segment je charakterizovany zahajenim zasunutia podvozku, pripadne ak je to
mozné je vrtula na nepracujicom motore prestavena do polohy ,, Prapor*.

Druhy segment je stipanie s jednym motorom pri klapkach vo vzletovej konfiguracii
pri rychlosti V5. Tento segment kon¢i dosiahnutim vysky 450ft nad VPD.

Treti segment je charakterizovany rekonfiguraciou lietadla zo vzletového na cestovny
rezim. Vykon motora je prestaveny z maximalneho vynimoc¢ného vykonu na maximéalny
trvaly vykon. Pri tomto rezime dochadza k zniZeniu gradientu stiipania a ak je to mozné
k zasunutiu vztlakovej mechanizacie.

Stvrty segment je charakterizovany stipanim do vysky 1500ft nad VPD alebo pokial
nie je dokonc¢eny prechod zo vzletovej konfiguracie do cestovne;j.

Pre nés je najdolezitejsi druhy segment, kde lietadlo stipa s maximalnym gradientom
stupania, ktory ma podla predpisu minimalnu hodnotu 2,4%. Funkény motor pracuje vo
vynimo¢nom rezime. Hodnoty potrebné pre vypocet tohto rezimu st zobrazené v tabulke
[4.1].

Rychlost letu: 167 km/h EAS
Hmotnost: 6400kg
Konfiguracia vztlakovej mechanizéacie: 18°
Vyska letu : 1200m
Teplota prostredia: ISA+35°C
Plocha kridla: 34,88 m?

Csar= 1,91827 m

Tabulka 4.1: Parametre letu

Pre tento rezim pozndme rychlost a musime dopocitat vysledny uhol nabehu. Ten
uréime z aerodynamickych zéavislosti sicinitela vztlaku na uhle ndbehu. Stcinitel vztlaku
bol urceny z rovnice:

Gcosy = ;C’lpsz (4.1)

Rovnica ( 4.1) vyjadruje zavislost vztlakovej a tiazovej sily. Kde 7 urc¢ime zo vztahu
pre gradient stipania ktory ma v nasom pripade hodnotu 2,4%. ]3]
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4. STANOVENIE REZIMU LETU

v = arctan(%) (4.2)

Hustotu vzduchu p bola uréend zo zadanych okrajovych podmienok. V tabulke je
zobrazend zéavislost stcinitela vztlaku na uhle nabehu, pri klapkach v polohe 18°.

2,2
2,0 /f
1,8 ,,/

1,6 —
1,4

— 1,2 //

E. 1,0 =

0,8 -

0,6 /

0,4

0,2

0,0

—

0 2 4 6 8 10 12 14 16
a[’]
Obr. 4.1: Zavislost stcinitela vztlaku na uhle nabehu (klapky 18°)

Podla rovnice ( 4.1) vypocitame sté¢initel vztlaku, na zdklade ktorého uréime vysledny
uhol ndbehu podla zavislosti stcinitela vztlaku na uhle ndbehu [ 4.1]

~ = 1,375°
C, = 1,726
a=09,53°

Tabulka 4.2: Dopocitané hodnoty

Vypocitany uhol nabehu je brany k zakladnej ose lietadla. Jeho hodnota bude pou-
zita ako okrajova podmienka pri CFD vypocte. V pripade analytického vypoctu kanala,
nebude uvazovany jeho dopad na rychlost pradu. Uhol « nie je natolko velky, aby mohol
zdsadne ovplyvnit pradenie v kanély.

4.2. Rychlost nabiehajticeho pridu

Vstup kanéla chladenia sa nachadza za vrtulovym priadom. Urychlenie sposobené propul-
zorom nemdze byt zanedbané, lebo vyrazne zvysi rychlost V5. V nasom pripade uréime
prirastok rychlosti podla literattary [16], kde je pouzitéd tedria idedlneho propulzoru.

Pre vysledni rychlost Vj ploti vztah:

Vo = Vie + W (4.3)



4.2. RYCHLOST NABIEHAJUCEHO PRUDU

Rychlost rozruseného prudu je dand vzfahom:

Voo I
Kde :
T
B = S (4.5)
vr 9
md
S = & 46
: (1.6
| Zadané hodnoty |
Rychlost letu Voo | 167 km/h EAS
Tah PJ T 918 daN
Priemer vrtulového disku d 2,3m
Hustota vzduchu p | 0,968996 kg/m?
Dopocitane hodnoty
Plocha vrtuloveho disku | S,, 4,15 m?
Konst. propulzoru B 1,676343806
Rychlost rozruseného pradu | Wy | 14,75058778 m/s
Vysledna rychlost pradu Vo 61,14 m/s

Tabulka 4.3: Hodnoty

10



5. NAVRH KANALA

5. Navrh kanala

Néavrh kanala chladenia je komplexnd tloha. Vypocitané ndvrhové rieSenie moze mat
pomerne velki odchylku od skuto¢ného prudenia vo vzduchovom kandly. Rozdiely st
sposobené vyuzitim teoretickej obecnej aerodynamiky, ako aj poloempirickymi vztahmi.
Tie platia pre idealne prudenie. V nasom pripade je vSak kanal pomerne komplikovane
umiestneny v motorovej gondole, a preto moze dochadzat k nerovnomernosti pradu. Podla
literattary [24] je odhadovana odchylka teoretického vypoctu 20%.

Kanal mozeme rozdelit na tri zdkladné casti. Jednd sa o vstupnu ¢ast, ktora tvori
ponorny vstup a diftzor. Samotny chladi¢, ktory vyberieme na zaklade potrebného odve-
deného tepla a vystupnu cast je konftizor.

eVstupnd cast sluzi na privod vzduchu na chladi¢. Dolezité je zdsobovat chladi¢ po-
trebnym hmotnostnym tokom, ktory je priamo tmerny rychlosti na chladi¢i. Je tvorena
ponornym NACA vstupom a diftzorom. Pri ich navrhu sa kladie déraz na ¢o najmensiu
tlakov stratu a schopnost dobrého stla¢enia dynamického tlaku.

oChladi¢ je hlavny organ chladenia oleja. Podstatné je odvedené teplo a prietok po-
trebny pre pozadovany odvod tepla. Déraz sa kladenie na mala tlakova stratu.

eVystupnu stustavu tvori konfazor. Podporuje tlakovy spad na chladi¢i. Odsava vzduch
z chladi¢a, a tym zvySuje rychlost pradenia za chladicom. Privedené teplo urychluje
vzduch zvysenim jeho teploty, ¢im sa eliminuje samostatny odpor kanala chladenia.

V pripade tejto prace rozdelime kanal na styri zékladné elementy, a to chladic, difa-
zor, vstup a konftzor | 5.1]. Na zdklade pomerov vstupnych a vystupnych rychlosti boli
urcené pozadované prierezové plochy jednotlivych ¢asti. Pri navrhu budeme konfrontovani
s kon§trukénymi moznostami umiestnenia kanéla v motorovej gondole.

Ponorny vstup

Confdzor

Obr. 5.1: Predbezny navrh kanalu
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Postup vypoctu

V predoglej kapitole bola uréené rychlost nabiehajiceho priadu pred vstupom V. V
oblasti chladi¢a stanovime potrebnt rychlost V3 na zdklade potrebného hmotnostného
toku. Z pomerov rychlosti ur¢ime prierezové plochy v jednotlivych castiach kanala. Na
zéklade rychlosti a geometrie ur¢ime tlakové straty na vstupe, diftzore a chladic¢i. Na
zaver ur¢ime najvhodnejsie rozmery kanala chladenia. Tie domodelujeme do existujice;j
motorovej gondoly.

Na obrazku | 5.2] st znazornené znacky zakladnych rozmerov potrebnych pre teore-
ticky navrh chladiacej ststavy. Pri vypocte s dolezité navrhové rychlosti V' a prierezy v
jednotlivych castiach kanéla S.

V1,51 V3,S5s  V3,5%

V2,52 ol
0,54

Ve

Obr. 5.2: Schéma kanala

Rychlost Vj charakterizuje rychlost priadu v oblasti pred NACA vstupom. Tato rych-
lost je stanovend v kapitole Rezim letu. V oblasti S;(.S2) je rychlost pridu spomalené na
hodnotu V;. Prierez S; je vystupny prierez NACA vstupu a zaroven aj vstupnd oblast
diftzora S,. Preto plati vztah V; = V5. Oblast medzi prierezmi S, a S3 zobrazuje dift-
zor. Sy a S4 je oblast chladi¢a. S3 je vstupna ¢elnd plocha chladi¢a a S} je vystupna. Sy
charakterizuje vystupny prierez kanala ¢im vytvara v oblasti S5 a S, konftazor.
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5. NAVRH KANALA
5.1. Chladic

Je tepelny vymennik, ktory sluzi na znizenie teploty oleja v olejovej stistave. V chladici
dochadza k znizeniu teploty oleja tepelnou vymenou s okolitym pradom vzduchu. Chladi¢
je najcastejsie tvoreny velkym mnoZstvom trubiek, vic¢sinou z medenych zliatin. Olejové
chladide pouzivané na lietadlach st typické velkym hmotnostnym tokom a malym rozdie-
lom teplot.

Vo viiésine pripadov sa chladi¢ vybera podla zadanych parametrov danych vyrobcom
motora. V ojedinelych pripadoch sa chladice navrhnii pre dany typ motora pripadne sa
upravuju, aby vyhovovali zastavbe.

5.1.1. Charakteristické vlastnosti chladic¢ov

Zékladnym parametrom pre vyber chladica je velkost odvedeného tepla, ktoré musi od-
viest. Pri chladi¢och sa velmi ¢asto zavadza pri uréeni tepla jednotka BTU/min. BTU
alebo British termal unit je charakterizovana ako velkost prace potrebnej na ohriatie
jednej libry vody o jeden farenheit. V prepocte na jednotky SI:

1BTU = 1055, 056.] (5.1)
1BTU/min = 17,58W (5.2)

Vyrobcovia chladi¢ov stanovia zavislost tepelného vykonu na hmotnostnom toku. So
zvySujucim sa potrebnym odvedenim tepla sa zvysuje hmotnostny tok.

S narastajicim hmotnostnym tokom sa zvysuje aj tlakova strata tepelného vymennika.
Tlakovi stratu mozeme charakterizovat ako pokles dynamického tlaku pri prechode pridu
chladi¢om. Jedn4 sa o velmi délezity aspekt pri vybere chladi¢a. V pripade velkej tlakove;j
straty hrozi, Ze cely kanél chladenia nebude sposobily zasobovat chladi¢ pradom vzduchu o
dostatoénom hmotnostnom toku. V takom pripade by chladi¢ nebol schopny ochladit olej
z pohonnej jednotky na pozadovant hodnotu, ¢im by dochadzalo k prehrievaniu motora.

Plati z4sada, ze pri chladi¢och s velkou hlbkou (chladi¢e s malou plochou prierezu) je
tlakova strata velké, a preto musi byt stlacenia velké. V pripade chladi¢a s malou hibkou
je stlacenie mensie a rychlost hmotnostného toku je vicsia.

5.1.2. Chladi¢ na L410NG

Pre pripad motora GE H85 bola potrebnéa velkost odvedeného tepla stanovend firmou
SAZ Aerospace. Odvedené teplo chladicom bolo vypocitané na 23,4 kW pri maximalnom
vykone pohonnej jednotky.

Pri ndvrhu mal byt pouzity jeden z chladi¢ov firmy Behr, ktory mal byt upraveny. Na-
koniec spolo¢nost Behr odmietla modifikovat chladi¢. V dobe tvorby tejto prace prebiehali
rokovania aj z inymi vyrobcami chladi¢ov, avsak kvoli casovej naroc¢nosti bol vybrany je-
den z vymennikov, ktorého vlastnosti boli zndme. Jednalo sa o chladice Behr a Niagara.

Na obrazkoch[ 5.3] [ 5.4] je mozné vidief zévislosti odvedeného tepla a tlakovej straty
na hmotnostnom toku obidvoch chladi¢ov. V tabulke [5.1] st porovnané délezité vlastnosti
obidvoch chladicov.
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Behr —Niagara
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Obr. 5.3: Zavislost odvedeného tepla na hmotnostnom toku
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Obr. 5.4: Zavislost tlakovej straty na hmotnostnom toku
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5. NAVRH KANALA

’ Charakteristika ‘ Zmnacka ‘ Jednotka ‘ Behr ‘ Niagara ‘
Plocha chladica m? 0,0472 | 0,0528
Vyska m 0,143 0,160
Sirka m 0,33 0,33
Hibka m 0,12 0,12

kW 234 | 234
kg/s | 0,896 | 0,963
m3/s | 0,922 | 0,994
Pa 2028 | 1419

Tabulka 5.1: Porovnanie vlastnosti chladi¢ov

Odvedené teplo (vykon)
Hmotnostny tok
Objemovy tok
Tlakova strata

TR | 3O~ 8| x|

Chladi¢ Niagara vykazuje lepsie vlastnosti. Potrebny hmotnostny tok je mensi ako v
pripade chladi¢a Behr. Viditelny je podstatny rozdiel v tlakovej strate, ktory je viac ako
600 Pa. Nevyhodou je velkost. Vyska chladi¢a Niagara je o 18 cm vicSia v porovnani s
chladicom Behr. Z tohto dévodu bol na findlnu analyzu pouzity chladi¢ Niagara.

Obidva spomenuté chladice boli urcené pre motor M601, kde bola cela olejova ststava
konstrukcne riesend inym spésobom, a tak odvedené teplo bolo mensie. Pri vypocte po-
trebného chladi¢a bolo zistené, Ze ani jeden z chladi¢ov nie je vhodny pre motor HS85.
Dovodom je velké tlakova strata pri pozadovanom vykone. Tlakova strata chladi¢a Nia-
gara, ktory ma lepsie vlastnosti bola 1419 Pa a potrebny hmotnostny tok bol 0,9633 kg/s.
Pri takejto tlakovej strate nie sme schopny kanal navrhnat.

Podla literattary [24] vznika rezerva 5-10% pri stanoveni vykonu potrebného chladica
ochladenim oleja pri prietoku olejovou instaldciou. V tomto pripade sme uvazovali s 5%
znizenim vykonu. Toto relativne malé zniZenie vykonu podstatne ovplyvnilo vlastnosti
chladic¢a. V tabulke je vidiet, Ze zmena vykonu vyrazne ovplyvnila tlakova stratu, a tym
aj rychlost priadu prechddzajiceho chladi¢om.

% 95 100
Odvedené teplo (vykon) | Q | kW | 22,3 | 234
Hmotnostny tok m | kg/s | 0,868 | 0,963
Objemovy tok q | m3/s | 0,891 | 0,994
Tlakova strata p| Pa | 1190 | 1419

Tabulka 5.2: Porovanie vlastnosti chladi¢a Niagara pri znizeni vykonu
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5.1. CHLADIC

Vlastnosti prudu prechadzajiuceho chladi¢com

Zo zistenych hodndt boli uréené vysledné charakteristiky priudu, ktoré musia byt spl-
nené pre spravnu funkciu chladic¢a. Tieto hodnoty platia pre cely vypocet, bez ohladu na
vysledné rozmerové vlastnosti jednotlivych casti kanéla.

eVykon, bol zniZeny o 5% a jeho vysledna hodnota je Q = 22, 3kW. Vykon alebo tiez
velkost odvedeného tepla charakterizuje potrebny hmotnostny tok a tlakovi stratu

eHmotnostny tok, dany grafom [ 5.3] bol stanoveny na 7 = 0, 868kg/s, je dany odve-
denym teplom.

eObjemovy tok je dany vzorcom ¢ = r/p ( hustota vzduchu p = 0,968996kg/m?),
vysledny tok je q=0,896185 m3/s

eRychlost na chladiéi, V5 uréend ako Vs = ¢q/S3 = 16,97m/s ( kde S3 = 0.0528m?)

eTlakova strata, Ap = 1190Pa je uréend hmotnostnym tokom z grafu [ 5.4]
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5. NAVRH KANALA
5.2. Diftzor

Diftizor mozeme charakterizovat ako rozsirujticu sa trubicu. Postupnym zvic¢Sovanim prie-
rezu sa znizuje rychlost a naopak stipa staticky tlak v potrubi. Tento efekt sa vola Ven-
turiho a je priamo odvodeny z Bernulihu rovnice a rovnice kontinuity.

V pripade nasho navrhu ma spravne navrhnutie difizora zasadny vyznam na vhodné
podmienky pre ¢innost chladi¢a. Je nutné priviest dostatoény hmotnostny tok o potreb-
nom tlaku nutnom na pretlacenie cez tepelny vymennik. Prave pre zvysSenie tlakovaho
spadu je potrebné zvysit staticky tlak. Enargiu na jeho zvicSenie ziskame z dynamického
tlaku.

Pri névrhu diftiizora sa nemozme opierat vyhradne o zakonitosti popisané v tivode tejto
Casti. Pradenie zuzujiceho sa priadu je velmi zloZité a citlivé na okrajové podmienky ako
st uhol rozsirenia a tvar prie¢neho prierezu. Dalsim délezitym elementom je zna¢na nerov-
nomernost vstupného pola. Tieto dovody vedu k pouzivaniu pokusne ziskanych vztahov,
ktorych presnost sa pohybuje v rozmedzi 20 — 30% [24].

U¢innost diftizora je zavisla na podmienkach pridu. V pripade nerovnomernosti rirch-
lostného pola dochédza k vyraznému zmenseniu G¢innosti.

5.2.1. Straty dynamického tlaku diftzora

Straty dynamického tlaku méZzeme rozdelif na straty sposobené trenim a straty, ktoré
st sposobené rozsirenim priadu. Pri malych rozsireniach (priblizne menej 4°) maju straty
straty sposobené rozsirenim kandla. Pri hodnotach v rozmedzi 4-8 je pomer strat priblizne
ekvivalentny.

Straty sposobené trenim

Pre diftzory stvorcové alebo kruhové s konstantnym uhlom rozovretia je mozné pouzit
pre vypocet vztah :

A S2—1
Gr = Bsin® 57 [—] (5.3)
Kde:
= S
§=35 -] (5.4)

Suborom merani bolo preukazané, ze straty v difizore iba méalo zavisia na prie¢nom
tvare prierezu. To isté plati aj pre zmeny tvaru potrubia. To vSak neplati pre pripad,
kde nahle dochaddza k zmene tvaru kruhového prierezu difiizoru na Stvorcovy. Vyrazné
zvysenie strat je sposobené zvicsenim medznej vrstvy vplyvom urychlenia pridu v mieste
hran.

V naSom pripade straty trenim zanedbame. Moézeme tak urobit vzhladom na moznt
konstrukénti dizku difazora a pomer plochy medzi vstupom a chladicom budd straty
trenim v porovnani so stratami rozsirenim minimalne.

17



5.2. DIFUZOR

Straty sposobené rozsirenim

Pri vypocte tlakovej straty difizora, bol vyuzity sposob, kde straty dynamického tlaku
v diftizore budeme porovnévat so stratou sposobenou rdzom pri nadhlom rozsireni kanala
z plochy S; na plochu Sj.

2 2
pUy U3 pUy 53)
AP, =—=(1——]|=—7=(1—-—=)[P :

ez 2 < UQ) 2 < S2 [ CL] <5 5)

Ako ukézal vyskum priamych difizorov so stalym tvarom priecneho prierezu je suci-
nitel zmiernenia razu dany pomerom tlakovej straty rozsirenia a tlakovej straty vplyvom
razu.

/l/} _ APT'OZ [_]
APraz
Bolo tiez zistené ze v Sirokom rozmedzi hodnét uhla rozovretia a a ploch S, nezavisi
stcinitel razu na dlzke difizoru ani na pomere S,/Ss. Stcinitel razu zéavisi iba na uhle
rozovretia. Tato zavislost je zobrazend na obrazku [ 5.5].

(5.6)

0,7

0,6 /
0,5 /

0 2 4 6 & 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30
[a°]
Obr. 5.5: Zavislost zmiernenia sti¢initela rézu na uhle rozsirenia

V naSom pripade sa nebude jednaf o diftzor $tvorcovy ani kruhovy. V pripade, Ze
pomer stran nie je rovnaky a neplati A = B, pouzijeme pre vypocet modifikovany tvar.
Budeme uvazovat Stvorcovy prierez. Kde dizka stran bude AB'/?

Z toho vypocitame stucinitel strat v zavislosti na pomere ploch diftzora ¢

Gor =01 - gi) ] 5.7)
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5. NAVRH KANALA

Pre tlakovi stratu rozsirenia APy plati:

2
v
APy = %gm [Pa] (5.8)

Celkovu u¢innost vypocitame ako pomer straty diftizoru vplyvom rozsirenia a dyna-
mickym tlakom prudenia bez strat:

APdif

2
pY3

-] (5.9)

Naif = 1 —

5.2.2. Vypocet

V zéavislosti na vstupnych hodnotach bola uréend velkost plochy vstupu do diftizora Ss.
T4 je zavisla na pomere rychlosti Vy a V5. Hodnoty potrebné pre vypocet boli urcené v
kapitolach rezim letu a chladic.

Na obrazku [ 5.6] je zobrazena tlakova strata pre rdzne hodnoty V5/Vy. Tu mozeme
vidiet, Ze v pripade malého rozovretie difizora je strata dynamického tlaku spdsobena
rozsirenim diftizora teoreticky nulova. Pri navrhu kanéla na L 410NG sa uvazuje s diftizo-
0,5. Ako bolo poznamenané na zaciatku kapitoly pre takyto uhol (pomer V;/Vj) mozeme
straty sposobené trenim zanedbat.

120,0

105,0
90,0 ,-/
75,0 /
60,0 /

45,0 //
30,0 -
/

Apdir [Pa]

15,0 -
r _'_,-*"'
L —
0,0 —_
0,30 0,35 0,40 0,45 0,50 0,55 0,60 0,65 0,70 0,75 0,80
Vz2/Vi [-]

Obr. 5.6: Zavislost pomeru vstupnych rychlosti na tlakovej strate diftizora

V tabulke st vypodcitané G¢innosti pre rozne konfiguracie diftzora. Okrem dopodita-
nych geometrickych rozmerov a veli¢in potrebnych pre urcenie tlakovej straty, tabulka
obsahuje aj vysledny pomer vysky a $irky vstupu ( hodnota NACA). Tento parameter je
zasadny pri urceni vyslednej ti¢innosti ponorného vstupu.

19



5.2. DIFUZOR

04 /%A £joupoy auzol a1d 1souuyn oue)podAA :¢°G eymqe],

L6V ¥E'0 | L¥PR0 | 8%°9LT | L6°9T | I86'T | €68°0 | LT'LT | €9S0°0 | L2°0 | LFI0°0 | T°'T9 I 8%'0
eL'y 7C0 | ¢L8°0 | 00°TET | L6°9T | GGO'T | €8GO | €8°9T | TLS0°0 | L2°0 | #ST00 | 1'8C | S6°0 | 620
iz 7€'0 | S68°0 | 68°68T | L6°9T | 09€°T | TLZ'0 | #E€OT | €090°0 | LZ'0 | €9T0°0 | 0'SS | 60 1€°0
ee'y ¥€'0 | ST6'0 | €T°€ST | L6'9T | L60°T | 8SZ'0 | 6L°ST | 6€90°0 | L&'0 | ¢LT0°0 | 0°2S | ¢80 | €€0
86'C ¥E'0 | €66°0 | §9°02T | L6°9T | ¥98°0 | ¥¥&'0 | 9T'ST | 6L90°0 | LZ'0 | €8T0°0 | 6'8F | 80 Ge'o
cL'e vE'0 | 660 | 0¥'6 | L6°9T | 299°0 | 6550 | SV'FT | #5L0°0 | L&'0 | S6T0°0 | 6'GY | SL°0 | 2£0
S¥'C ¥¢0 | €960 | 6589 | L6°9T | 6870 | T1E0 | €9°CT | 9,.0°0 | LZ'0 | 60T0°0 | 8TV | L0 070
A ¥E'0 | €L6°0 | TT'SY | L6'9T | G¥E0 | 610 | 89°CT | S€80°0 | L2'0 | 92200 | L'68 | S9°0 | €70
86'C 7€'0 | 2860 | S0'cE | L6°9T | 0€2°0 | OLT'0 | 9S°TT | G060°0 | LZ'0 | ¥¥200 | L9¢ | 90 970
V.L'C ¥€'0 | 6860 | 8S'6T | L6'9T | OFTI'0 | 9¥1'0 | €2'0T | L860°0 | L&'0 | L9200 | 9'€¢ | <S'0 | 050
67'C ¥€'0 | ¥66°0 | 8S°0T | L6°9T | 920°0 | STT'0 | 09'8 | 980T°0 | L&'0 | £620°0 | 9°0¢ | G0 960
V3G ¥E'0 | L66°0 | OF'S | L6°9T | 6£0°0 | 00T'0 | L¥'L | 90GT°0 | LZ'0 | 92€0°0 | G°22¢ | S¥'0 | 290
66T vE'0 | 666°0 | ¥FT | L6'9T | 0T0°0 | €50°0 | 80'F | LGET°0 | L&'0 | 99€0°0 | ¥ | ¥0 | 690
VLT ¥¢0 | 000°T | 9T°0 | 26°9T | T000 | LT0°0 | @8°0 | TSST0 | 22°0 | 61%0°0 | ¥'1C | S€0 | 6.°0
67T 7€0 | 000°T | TO0- | 26°9T | 000°0 | 9T0°0- | €5°¢- | OTST'0 | LZ'0 | 68700 | €97 | €0 | €60
Vo1 ¥€'0 | 000°T | S0°0- | L6°9T | 000°0 | 9€0°0- | ¥S'6- | ¢L18'0 | L&'0 | 9850°0 | €'ST | S2'0 | TI'T
[a/m] | [ [ [ea] | [s/w] | [ ] [o] [w] | [w] | [gu] |[s/w]]| [ ]
| VOVN [wozfip| /P | Fvdy | 54 | 5 | q 0 a s |t [%u/a] gs/% |

20



5. NAVRH KANALA

5.3. Vstupna sustava (Naca vstup)

Naca vstup bol vyvinuty v pétdesiatych rokoch minulého storocia pre lietadla pohybujtce
sa podzvukovou rychlostou. Prvy krat bol pouzity na lietadle North American YF-93A,
vylepSenej verzie v tej dobe velmi rozsirenej stihacky F 86 Sabre. Ponorny vstup mal
sluzit na privod vzduchu do radidlneho kompresora. Neskor bol vyvoj, ako aj objednévka
tohto typu zrusena. Napriek netispechu YF-93A sa NACA vstup osvedcil. V stcasnosti sa
pouziva v letectve hlavne pre kanaly chladenia podzvukovych letinov. Svoje uplatnenie
si nasiel aj v automobilovom priemysle, kde je velmi rozsireny na Sportovych autéach [12].

=N o TS

- e —
Obr. 5.7: Vyuzitie NACA vstupu na lietadle YF-93A [20]

e T e

Naca vstup odobera vzduch z medznej vrstvy. Jeho hlavnou vyhodou je miniméalny
odpor a rozrusenie prudu. Idealne pouzitie je v kombinacii s diftzorom, kedy dochadza
k zniZzeniu dynamického tlaku. V tomto pripade je celkova G¢innost najvicsia. Najvyssiu
u¢innost mé v pripade pomaly sa pohybujtcej a zarovei tenkej medznej vrstvy na vstupe.
Preto je najvhodnejsie jeho umiestnenie v prednej casti, kde je medzna vrstva najtensia.
Nevhodna je zastavba do oblasti s vysokou medznou vrstvou pripadne v miestach, kde
dochédza k ovplyviiovaniu prudenia inymi ¢astami lietadla.

5.3.1. Charakteristické vlastnosti a parametre

Pri navrhu vstupu sa vychadza z vlastnosti, ktoré boli preukazané laboratéornymi mera-
niami v aerodynamickom tuneli v NACA (National Advisory Committee for Aeronautics
) v pétdesiatych rokoch minulého storocia. Cely nédvrh ponorného vstupu bol vytvoreny
na zaklade tychto merani.

Zakladné geometrické charakteristiky NACA vstupu

Zakladné geometrické rozmery, ktoré charakterizuju vysledny tvar vstupu st zobrazené
na obrazku [ 5.8]. Niektoré z nich maju zésadny vyznam pri urceni vyslednych vlastnosti
vstupu. Tie st dalej blizsie popisané a slizia na urcenie vyslednej uc¢innosti stlacenia.

e Maximalna Sirka vystupu w,,...Jedné sa o Sirku vstupu do diftzoru.

oVyska vstupu d.
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5.3. VSTUPNA SUSTAVA (NACA VSTUP)

ePomer maximadlnej sirky k vyske vstupu w/d

eUhol dna «, dany tangensom dlzky a hribky vstupu

eDi7ka vstupu L, je dlzka na povrchu lietadla

eHribka vstupu B. Vzdialenost medzi povrchom lietadla a dnom vstupu.
eDl7ka nabeznej hrany vstupu ST A

eHibka vstupu ¢

L
STA
m—‘LJ—-——" la #_._J__ﬂﬂ__.—f“’;r—#
- —

Obr. 5.8: Zakladné charakteristické rozmery NACA vstupu

Z merani podla [11] bolo zistené, Ze zdsadny vplyv na vysledné charakteristiky prade-

nia majua:

o'['var vstupnej rampy

ePomer Sirky a vysky vstupu do kanala
eSklon vstupnej rampy

e Tvar dna vstupnej rampy

eHribka medznej vrstvy

Tvar vstupnej rampy

Meraniami bolo preukazané, Ze rozsSirujice sa steny rampy maju vyznamny dopad

na zvysenie ucinnosti priudenia. Zvysenie ti¢innosti je sposobené rozsirovanim sa medznej
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5. NAVRH KANALA

vrstvy vplyvom divergentnych stien, ¢o vedie k jej znizeniu a zaroven k oddeleniu od
medznej vrstvy na obtekanom telese. Tento fakt dokazuje aj pripad, kedy boli pouzité
zaoblené hrany. V tom pripade hodnota Ram Recovery Ratio (RRR) vyrazne klesla, preto
je vhodné pouzivat vyhradne ostré zaoblenia vstupnej rampy

Na obr.[ 5.9] st naértnuté tvary vstupnych ramp ktoré boli pouZité pri merani v
aerodynamickom tuneli. VSetky rampy vykazovali vyssiu G¢innost ako rovnobezne vedena
rampa bez rozsirenia. Uéinnosti jednotlivych pripadov st zobrazené v tabulke.

. Rownobeiné stemy
| | ~—Priame roz3irujlice sa stneny pripad £. 2
1 —, ! Priame rozdirujice sa steny pripad £ 3
!

/ ['; Krivkowé 2ulenie

.

Obr. 5.9: Tvary vstupnych ramp

Maximélna hodnota RRR [-] | w/d [-] | V1/V, []
Rovnobezné steny 0,800 1 0,70
Priame rozsirujice sa steny pripad ¢.1 0,845 2 0,55
Priame rozsirujice sa steny pripad ¢. 2 0,860 3 0,43
Krivkové ztazenie 0,865 3 0,4

Tabulka 5.4: Maximélna t¢innost NACA vstupu v zavislosti na tvare vstupnej rampy
Pomer Sirky a vysky vstupu do kanala

Vyska a sirka samotného vstupu mé podstatny vplyv na straty v pradeni hlavne
pre kanal v roznobeznymi stenami, kde sa ¢innost pri optimélnom stlaceni difiizorom
(V1/Vo= 0,7 pre tento pripad ) pohybuje v rozmedzi 70 — 80%. Tento vyrazny rozdiel
klesa s vyuzitim zizenej rampy. Pri krivkovom rozsireni je pomer Sirky a vysky vstupu
menej podstatny.

Na obrazku [ 5.10] st zobrazené hodnoty RRR pre rézne hodnoty w/d v zavislosti na
stlaceni (VV1/V0) pre uhol dna 9°. Hodnoty st urcené pre vstup s krivkovymi stenami a
oblym dnom.
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5.3. VSTUPNA SUSTAVA (NACA VSTUP)

L wd [ 2 [ 4 ] 6 |
VI/V0 | RRR | RRR | RRR
1 1| 1 | 1

0,1 | 0,755 | 0,805 | 0,76
0,2 | 0,82 0,825 0,78
0,3 | 0,85 | 0,845 | 0,81
04 | 0,86 | 0,86 | 0,308
0,5 | 0,845 0,835 | 0,76
0,6 |0,813] 0,79 | 0,723
0,7 | 0,78 | 0,745 | 0,68
0,8 | 0,74 | 0,703 | 0,65
0,0 | 0,72 | 0,66 | 0,62

1 0,68 | 0,63 | 0,577

Tabulka 5.5: Hodnoty RRR v zévilosti na stlaceni
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Obr. 5.10: Zavislost stlacenia na RRR pre rézne hodnoty w/d

Sklon vstupnej rampy

Sklon vstupnej rampy, je dany dizkou NACA vstupu L a maximalnou hibkou vstupu
B. Zv#d8ujuci sa uhol rampy mal podstatny dopad na G¢innost vstupu pre vsetky tvary. Z
merani bolo zistené, zZe pri zvySovani zizenia vstupnej rampy bol efekt sklonu podstatne;jsi.
Trend zniZenia u¢innosti je pre hodnoty w/d od 2 do 6 podobny. Pri hodnote w/d pod 2
a nad 6 je dopad sklonu vstupnej rampy na celkovi 1¢innost vstupu mensi.

Obréazok [ 5.11] popisuje tc¢innost pre krivkovo rozsirent rampu pri réznych hodnotéch
sklonu (w/d=2).
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Obr. 5.11: Zavislost stlacenia na RRR pre rézne hodnoty sklonu

Tvar dna vstupnej rampy

Tvar dna méa vplyv na hodnotu RRR jedine v pripade vysokého stlacenia a velkych
sklonoch rampy (a = 9°).

Na obrazku [ 5.12] s porovnané hodnoty pre uhol o« = 9°. Je mozné si viimnuaf Ze
priamy tvar rampy vykazuje vyssie hodnoty RRR. Tento fakt je podstatny pre velké
stlacenie. V pripade hodnot V;/Vy nad 0,5 je odchylka menej podstatna.
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—— krivkové dno === priame dno
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Obr. 5.12: Zavislost stlacenia na RRR pre rozne tvary dna

Hrabka medznej vrstvy

Pri zvySovani hrubky medznej vrstvy je uc¢innost nizsia. ZniZenie medznej vrstvy je
mozné dosiahnut pomocou rozsirujiceho sa vstupu. Idedlne je umiestnenie vstupu do
oblasti, kde je medzna vrstva tenka. V pripade tejto prace je umiestnenie chladica dané
konstrukénymi moznostami gondoly. Preto ovplyvnit medzni vrstvu by bolo pomerne
zlozité.

5.3.2. Vypocet NACA vstupu

Pri navrhu vysledného NACA vstupu boli stanovené geometrické parametre, ktoré su
nemenné. Jedn sa o dlzku vstupnej rampy L a $iru vstupného otvoru w. Dlzka vstupnej
rampy je dana samotnou velkostou motorovej gondoly resp. jej zadnej ¢asti. Sirka w je
dana vystupmi z motora, ktoré sit na oboch stranach predpokladaného miesta, kde bude
vstup umiestneny.

Na hodnote L je zavisly uhol o a na hodnote w pomer w/d. Tieto charakteristiky
maju zésadny vplyv na vysledni Géinnost vstupu. V pripade uhlu alfa sa predpokladé
hodnota 9° + 0, 5°. Preto bola hodnota 9° uvazovana pre vSetky stlacenia a pomery w/d.
Sirka vstupného otvoru w bola stanovena hodnotou 0, 270m.

Parameter w/d sa menil v zavislosti na stla¢eni so zmenou plochy vstupu. Hodnoty
RRR pre jednotlivé pomery w/d sa linearizovali podla merani v aerodynamickom tuneli,
zobrazenych na na obrazku [ 5.10].

Z hodnot RRR sa urdila tlakova strata podla vzorca:
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pUS
Ap = peetk — RRRT — po [Pa] (5.10)
Uéinnost je dana:

Ap

2
pvg
2

nvaca =1— —[-] (5.11)

V Tabulke st vysledné hodnoty charakteristik vstupu pre rézne hodnoty Vi /V((S2) Graf
na obrazku | 5.13] poukazuje na charakter a velkost tlakovych strat.

| Vi/Vo | ] 03] 04 ] 05 ]055] 06 | 07 ] 08 ]
S [m?]0,049 0,037 [ 0,029 | 0,027 [ 0,024 [ 0,021 | 0,018

[\

wmax | m | 0,270 | 0,270 | 0,270 | 0,270 | 0,270 | 0,270 | 0,270
d | m [0,181 0,136 | 0,109 | 0,099 | 0,090 | 0,078 | 0,068
w/d | — | 1,492 | 1,980 | 2,487 | 2,735 | 2,984 | 3,481 | 3,979
RRR | — | 0,851 | 0,860 | 0,843 | 0,824 | 0,802 | 0,762 | 0,704
Ap | Pal| 269 | 253 | 285 | 317 | 359 | 431 | 536
nvaca | — | 0,851 | 0,860 | 0,843 | 0,824 | 0,802 | 0,762 | 0,704

Tabulka 5.6: Vysledky NACA
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Obr. 5.13: Tlakova strata na NACA vstupe

Z vypocitanych hodnét bola zistend najnizsia tlakova strata pri pomere v;/vy =
0,4.Vypocitané hodnoty sluzia k vyslednému urceniu najvhodnejSich prierezov kanala
chladenia.
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5.4. KONFUZOR
5.4. Konfiizor

Poslednym ¢lenom kanéla chladenia je konfzor. Jedna sa o potrubie, ktorého celny prierez
sa zmensuje. Podobne ako v pripade diftzoru tu vyuzivame rovnicu kontinuity a Bernuliho
rovnicu. Ulohou konftizoru je urychlenie pridu vzduchu, ktory preteka ststavou.

5.4.1. Vypocet potrebnej rychlosti za chladicom

V nasom pripade musi platif zdkon zachovania hmotnostného toku. To znamen4, Ze rych-
lost na vstupe do chladi¢a musi byt rovnaké ako rychlost pridu, ktord z neho vychadza (
plocha S3 = S3:). Prietok budeme riesit pomocou Bernuliho rovnice, do ktorej zapo¢itame
straty. Z vypocitanych hodnot je zrejmé, ze maximalnu tlakova stratu spdsobi samotnych
chladi¢, za nim nasleduje vstup a ako posledny je diftzor.

Zostavena Bernuliho rovnica méa tvar:

po+ ;pvg — (1 = nasgnyaca) ;Pvg + kpipvg} = psépvg (23) (5.12)
4
Na lavej strane rovnice je staticky tlak P, ktory plati pre dant vysku letu. Dynamicky
tlak, ktory je zavisly na hustote vzduchu a rychlosti pradu. Vyraz v zatvorke nam cha-
rakterizuje stratu energie sposobent stratou dynamického tlaku na vstupe diftizora a na
chladici. Prava strana sa rovna energii vo vystupnej tryske. V nasom pripade je hodnota
statického tlaku v celom kanali rovnaka, Py = P;.
Po matematickej tprave dostaneme vzorec pre vypocet rychlosti V3 v tvare:

pP3—Ppo
2% [ /] (5.13)
b+ (3)

vy = vy | LA /5] (5.14)
kp+ (3)

5.4.2. Vypocitané hodnoty

NdifINACA —

V3 = Vg

Po tprave:

Z vypocitanych tlakovych strat bola urcena vysledna hodnota tlakovej straty. Ta sa me-
nila v zavislosti na stlaceni (pomer V3/Vj). Z vypoéitanych hodnét vyplyva, Ze vysledna
tlakova strata kandla sa zvicsuje pri zvySovani stlacenia. Z vypoctu konfazoru boli urcené
hodnoty vystupnych rychlosti V. Tie vSak este nezahinaju efekt oteplenia prudu teplom
z olejovej instalacie v chladici.
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S4/ S5 -] 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,8 1,1 1,4
Sy [mQ] 0,0053 | 0,0106 | 0,0158 | 0,0211 0,0264 | 0,0422 | 0,0581 | 0,0739
V, m/s] | 169,73 | 84,87 | 56,58 42,43 33,95 | 21,22 | 1543 | 12,12

nvaca = 0,86 | naiy = 09992 | Apyaca = 254Pa | Apgiy =1Pa | Ap =1445Pa

Va/Vo = 0.4

V3/Vo -] 0,09 0,16 0,21 0,24 0,26 0,29 0,30 0,31
Vs [m/s] 5,44 9,79 12,79 14,74 16,01 | 17,84 | 18,53 | 18,85

nvaca = 0,84 | naiy =0,9942 [ Apyaca = 285Pa | Apgy = 11Pa | Ap = 1486Pa

V3/Vo = 0,5

Vs / Vo 1 0,09 0,16 0,21 0,24 0,26 0,29 0,30 0,30
Vs m/s 5,37 9,66 12,63 14,56 15,81 | 17,62 | 18,30 | 18,62

nyaca = 0,82 ‘ Naiy = 0,9892 ‘ Apnaca = 318Pa ‘ Apgir = 20Pa ‘ Ap = 1527Pa

Va/Vy = 0,55

V3/ Vi 1 0,09 0,16 0,20 0,23 0,26 0,28 0,30 0,30
Vs m/s 5,30 9,54 12,46 14,36 15,60 | 17,38 | 18,06 | 18,37

nNAcA = 0,80 ‘ Ndif = 0,9823 ‘ APNACA = 359Pa ‘ Apdif = 32Pa ‘ Ap = 1581Pa

Va/Vo =0,6
V3/ Vo 1 0,09 0,15 0,20 0,23 0,25 0,28 0,29 0,30
Vs m/s 5,21 9,37 12,24 14,11 15,33 | 17,08 | 17,74 | 18,05
Tabulka 5.7: Vysledky
20
18 __._——-A—f‘—'gg__:f:-':—':}-:_j—‘k
B e ennal
18 n/_,,f" J_____,,f-’

. 14 /g/

£ V/

° 12 4

10 —0— V2V0 = 0.4
—_— 0.5
8 —— 0.55
— 0.6
‘ I
0 03 04 05 06 07 08 09 1 11 12 13 14
S./S,- 1

Obr. 5.14: Zavislost vystupného prierezu na rychlosti V3
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5.4. KONFUZOR

Pre vypocet finalnej verzie kanala chladenia je z hladiska funkcie najdolezitejsia hod-
nota V3, ktora charakterizuje rychlost pridenia za chladicom. V pripade, aby vykon chla-
dic¢a zodpovedal potrebe, musi byt tato rychlost rovnaka alebo viicsia ako je rychlost V3
urcena pri navrhu chladica.

5.4.3. Vplyv tepla na charakteristické veli¢iny pradu

Pri znizeni teploty oleja v chladic¢i, dochadza k ohriatiu vzduchu v jeho okoli. Toto zvy-
Senie teploty, méa priamy dopad na zmenu stavovych veli¢in vzduchu, ktory prechadza
chladicom. Teplotou sa zvysuje vnutorna energia plynu, ¢o zapric¢ini v kone¢nom désledku
zvySenie vystupnej rychlosti z kanala chladenia.

Tento jav sa nazyva Merediho efekt a bol prvykrat objasneny v roku 1930. V prie-
behu druhej svetovej vojny sa zacal vyraznejSie vyuzivat pri ndvrhu vysokorychlostnych
piestovych lietadiel, kde sa pri vysokych rychlostiach za¢ina vyrazne prejavovat odpor
samotného chladica.

Aby tento efekt nastal musi dochadzat k vyraznejSiemu ohriatiu vzduchu a zvysSeniu
tlaku v chladi¢i. Za chladi¢om musi byt nainstalovand vystupna tryska. T4 dany prud
urychli a premeni stavovil energiu plynu na kineticka. V pripade vysokych rychlosti, méze
byt vystupné rychlost vyssia ako okolité prudenie ( rychlost letu) v takom pripade sa
zvySenim tahu nielenze kompenzuje odpor chladiacej ststavy, ale sa aj zvysi celkovy tah.

Postup vypoétu

Pri nasom rezime letu, kedy je rychlost nizka, nemoézme predpokladat urychlenie priudu
natolko, aby doslo k Uplnej kompenzacii odporu chladi¢a. Dojde vSak k urychleniu pra-
denia, ¢im sa zmensi celkovy odpor stustavy chladenia.

Vsetky uvedené vzorce platia pre kanal s konstantnym prierezom podla literattry [17].
Cely vypocet je stanoveny pre konecny variant vypoctu a poukazuje na vplyv tohto efektu
na prudenie v stustave.

Rychlost zvuku uré¢ime podla:

ag = VrrT[m/s (5.15)

Pre kriticka rychlost zvuku plati:

a* = 0.913ag[m/s] (5.16)
Pre Machovo ¢islo pradu plati:
v
M, = =2[-] (5.17)
Qo

Pre kritické Machovo cislo plati:

)
Koeficinetnt tlakovych strat bol urceny:
q
Cqg=—=3 [—] (5.19)
a k—1 2
= (1 T MO)

kde:
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Kritické Machovo ¢&islo na chladiéi:

Q

mg

—[N/s]
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2

1+ Mg+ /(1 + M3)* — 4M3 (1 + ¢,)

3 =

Zmena tlaku:

P} 3
?2 = \/1—|—ch§/<

Zmena hustoty:

Py

2M3\/T+ ¢4

M2 (1 - =t M3) .
1— =103

M
ps  M3i\/1+¢

Vyskedny pomer rychlosti na chaldici:

=

il

Vi

k—1

1
/ *2
70 = 1+Cp02\lM3l (/{/

+1

— M3? {1

P0:| K
Py

')H

’ Charakteristika ‘ Zmacka ‘ Hodnota ‘ Jednotka ‘

Rychlost zvuku ag 375,19 m/s

Kritickd rychlost zvuku a* 342,55 m/s
Machovo ¢islo pradu M 0,1629 -
Kritické Machovo ¢islo M* 0,1785 -
Koeficient tlakovych strat Cq 0,0726 -
Kritické Machovo ¢islo na chladici Mé, 0,05132 -
Zmena tlaku ps/p3 | 0,9998 -
Zmena hustoty ps/ps | 0,9322 -
Vysledny pomer rychlosti Vi/Vo | 0,9724 -

Tabulka 5.8: Vypocitané velic¢iny

(5.20)

(5.21)

(5.22)

(5.23)

(5.24)

Porovnanie stavovych veli¢in a rychlosti pri zahrnuti privodu tepla

Charakteristika \ Zmacka \ bez privodu \ s privodom \ Jednotka ‘
Celk. tlak na vstupe do chladica D3 87715 Pa
Celk. tlak na vystupe z chladica pé 89049 \ 89031 Pa
Hus. vzduchu na vstupe do chladic¢a P3 0, 968996 kg/m?
Hus. vzduchu na vystupe z chladica pé 0, 968996 ‘ 0,903262 kg/m?
Rychlost pridu na vstupe do chladica Va 16,9 m/s
Rychlost priadu na vystupe z chladica Va 16,97 ‘ 18,2 m/s
Vystupné rychlost z kanala chladenia Vi 59,4 m/s

Tabulka 5.9: Porovanie vypod¢itanych hodnét
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5.5. Navrh

Vzhladom na pomerne obmedzené moznosti zastavby chladi¢a do motorovej gondoly je
vstup umiestneny na spodnej strane gondoly v zadnej casti. Toto miesto nie je pre vstup
vnutorného kanéla idealne z dévodu vysokého kinematického tlaku, ako aj rozruSeniu
prudenia, ktoré moéze vzniknuf vplyvom vrtulového priadu. V pripade lietadiel, kde je
plocha v miestach zastavby kanala chladenia vicsia, je vhodné pomocou CFD simulacie
najst miesto s najvyssou hodnotu statického tlaku. Toto miesto je pre vstup ideélne,
pretoze pri znizujucej sa rychlosti je aj celkova tlakova strata nizsia.

V pripade motorovej gondoly lietadla L-410NG je najvhodnejsie miesto pre umiest-
nenie chladiacej ststavy v zadnej casti za motorom. Tu je dostatok miesta na vedenie
kanéla. Tvary vonkajsich ploch motorovej gondoly ndm umozniuji navrhnit kanal bez
velkych zalomeni. To vedie k zmenSeniu moznych tlakovych strat a vzniku virov.

Pri ndvrhu musia byt zachované niektoré plochy, ktoré si v blizkosti predpokladaného
umiestnenia chladica. Vonkajsie aerodynamické tvary kapotaze gondoly a potrubie, ktoré
smeruje z motora do atmosféry po bokoch predpokladaného umiestnenia vstupu. Vedenie
vyvodov z motora v tjchto miestach obmedzuje navrh Sirky vstupu a dizky vstupnej
rampy.

Na obrazku | 5.15] a [ 5.16] st zobrazené tieto plochy na modeli.

Vyvody potrubia z motora

Obr. 5.15: Vnutornd geometria obmedzujtca navrhové rozmery vstupu

Vonkajsie plochy gondoly

Obr. 5.16: Vonkajsie plochy gondoly
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Néavrh vstupu je konstrukéne najzloZitejsia cast chladiacej sustavy. Zakladné rozmery
boli ur¢ené na zéklade pomerov stlaceni. Pre findlnu verziu bolo navrhnuté stlacenie
Vi/Vo = 0,55. Pricom sirka vstupu je obmedzena plochami motorovych vyvodov. Déle-
zitym faktorom pri uréeni ¢innosti vstupu je stihlost vstupu, teda pomer w/d. V tomto
pripade je pomer 2,7.

Dlzka vstupu je obmedzené vstupnou stistavou motora. Z tohto dévodu bol cely kanal
posunuty do zadnej ¢asti, ¢im bolo mozné vytvorit vstupnt rampu o sklone priblizne 9°.

Tvar rampy | 5.17] bol stanoveny na zaklade konstrukénych moznosti. ZaZenie bolo
dané obecnym polynémom. Tvar dna [ 5.18] bol dany krivkou tak, aby nezasahoval do
geometrie ostatnych konstrukénych casti motora.

Zuzenie NACA vstupu

Obr. 5.17: Tvar NACA vstupu

Tvar nabeznej hrany vstupu bol navrhnuty na zaklade spravy NACA [10]. Hrtbka
vstupnej nabeznej hrany sa v idedlnom pripade rovna vyske vstupu. Toto plati pre ve-
Iké stihlosti. V nasom pripade bola tato hodnota zniZend na 25 %. N& zdklade tychto
charakteristik bola stanovenda vysledna teoreticka uc¢innost NACA vstupu.

Diftizor bol navrhnuty na zaklade predpokladaného stlacenia podobne ako NACA
vstup. V pripade diftzoru je zrejmé, Ze jeho geometrické charakteristiky nemaja zasadny
vplyv na tlakové straty, pokial jeho rozovretie nie je prili§ velké. Pri navrhu bola jeho
dlzka stanovena na 0,340 m. Prierez vstupu je dany geometriou NACA vstupu. Vystup
je uréeny velkostou chladica.

V pripade tohto névrhu, je Sirka chladic¢a prili§ velka. Z tohto dovodu musel byt chla-
di¢ posunuty vyssie nad uroven vstupu. Diftzor je zahnuty a chladi¢ mierne nakloneny
dopredu. V pripade zahnutého difiizoru sa nepredpokladaji vyrazné zmeny v ucinnosti.
Problematické moze byt miesto v oblasti prechodu vstupu a diftzora. V tejto oblasti by
mohlo dochadzaf k odtrhnutiu medznej vrstvy vo vrchnej strane vstupu. Tomuto javu
zabrani hladky tangentny prechod. Na obrazku | 5.18] je bokorys kanala aj s popisom.
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Prechod NACA vstup - difazor

Tvar dna NACA vstupu

Obr. 5.18: Prechod

Conflzor

Chladic

Nébeina hrana NACA vstupu

Konfuzor je navrhnuty tak, aby vystupna rychlost z chladi¢a sthlasila s potrebnym
hmotnostnym tokom. Z tohto dévodu bol vystupny prierez navrhnuty tak, aby podtlak
podporoval prudenie v chladi¢i. Vystupny prierez mé tvar elipsy. Vzhladom na velkua
plochu chladica je velkost vystupného prierezu velka.

Vysledné charakteristiky kanala st v tabulke.

Charakteristika ‘ Zmnacka ‘ Hodnota ‘ Jednotka ‘
NACA VSTUP

Rychlost nabiehajuceho pradu Vo 61,14 m/s

Rychlost na vstupe Vi 33,63 m/s
Stlacenie Vi/Vo 0,55 —
Stihlost w/d 2,7 -

Sirka vstupu w 0,27 m
Vyska vstupu d 0,1 m
Plocha prierezu vstupu So 0,027 m?
Dlzka vstup. Rampy L 0,82 m
Dlzka nabeznej rampy STA 0,075 m
Hibka vstupu t 0,037 m
Uhol rampy Q 9,3 °
Celkové hlbka vstupu B 0,137 m

DIFUZOR

Rychlost na vystupe V3 16,97 m/s

Rychlost na vstupe Vs 33,63 m/s
Stlacenie Va/Vo 0,55 —
Pomer prierezov Sy/S3 0,5 —
Plocha vstupu Ss 0,027 m?
Plocha vystupu S 0,0528 m?
Teoreticky uhol rozovretia Qgif 10,22 °
Dlzka difazora 1 0,34 m

KONFUZOR

Pomer prierezov S4/S3 0,75 —
Vystupny prierez Sy 0,03956 m?

Tabulka 5.10: Vysledné geometrické charakteristiky kandla




5. NAVRH KANALA

’ Tlakové straty ‘

Tlakova strata na vstupe | 318 Pa
Tlakova strata na diftzore | 20 Pa

Tlakova strata chladica 1190 Pa
Uéinnost vstupu 82 %
Uéinnost diftzoru 99 %

Tabulka 5.11: Vysledné tlakové straty a ti¢innosti kanala

Tabulka obsahuje priebehy rychlosti a statickych tlakov v jednotlivych castiach kandla
chladenia. Tieto hodnoty budu neskdér pouzité na porovnanie s hodnotami, ktoré budu
ziskané vypoctom v programe Fluent.

| Miesto | 0 | 12 [ 3 | 3 [ 4 |
Rychlost [m/s] [ 61 [ 33,63 [ 16,97 | 16,67 | 59,4
Stat. tlak [Pa] | 87716 | 88652 | 89041 | 87856 | 87716

Tabulka 5.12: Priebehy rychlosti a statickych tlakov
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6. Teoria CFD

V preklade z anglického jazyka Computaational fluid dynamics je interdisciplinarny
vedny odbor, ktory zahfnia poznatky z oborov obecnej fyziky, mechaniky tekutin, termo-
mechaniky, matematiky a numerickych metéd. Jedna sa o simulovanie fyzikalnych dejov,
ktoré sa tykaju pradenia tekutin a plynov.

Teoria mechaniky tekutin vychadza z troch zakladnych principov. Zakona zachovania
hmoty, zdkona zachovania hybnosti a zakona zachovania energie. Tieto zakladné principy
st vyjadrené v sustave rovnic, ktoré volame Navier-Stokesove rovnice. Postup pri tvorbe
CFD analyzy mozeme rozdelit na dva smery. Prvy je navrh vlastného programu s vlastnym
algoritmom rieSenia. Druhou mozZnostou je vyuzit jeden z dostupnych softvérov na trhu,
ktory je urceny na vypocet dynamiky tekutin. V stcasnosti st najrozsirenejsie programy
Ansys Fluent a OPENfoam.

Postup prace s hotovym programom mozeme rozdelit na niekolko etap.

Definovanie geometrie

Na zaciatku je dolezité vytvorit geometriu telesa, ktoré chceme skimat, a na kto-
rom chceme pridenie analyzovat. Pre tvorbu geometrie sa najcastejSie pouzivaju bezne
dostupné CAD programy, ktoré slizia na modelovanie v inzinierskej praxi (AutoCad, In-
ventor, Catia).V pripade tejto prace bol pouzity program Catia V5, ktory je primarne
urceny pre letecky priemysel.

Generovanie siete

Geometria telesa neobsahuje siet buniek, ktoré budu sluzif ako miesta lokélnych vy-
poctov. Tieto bunky budu vytvorené v programe na ich generovanie. Hustota siete casto
nie je rovnaka v celej oblasti vypoc¢tu. V oblasti zlozitejsich ploch je nutnd hustejsia siet,
naopak v oblastiach jednoduchych ploch je vhodné vytvorit sief redsiu. Nadmerne husté
siet kladie vySSie naroky na c¢as a hardvér pri samotnom vypocte. Pri spracovani tejto
prace bol pouzity program ICEM.

Fixovanie topoldgie
Urcenie typov hranic je velmi dolezité pri naslednom vypocte. Ide o rozdelenie geometrie
a ohranicenie ploch a priestoru, kde sa bude prudenie vyskytovat a plochy, ktoré budu
ohranic¢ovaf pridiace médium. Dalej sa jednad o uréovanie ploch, kde budt vytvorené
prizmatické vrstvy, teda oblasti, kde je dolezita z hladiska vypoc¢tu dynamika v medzne;
vrstve. Pri vypoctoch v tejto praci bude k tomuto tcelu pouzity program ICEM.

Fyzikalno-matematicky model, iniciacia, stanovenie okrajovych podmienok
V tejto Casti sa venujeme nastaveniu riesica. Délezité je hlavne zvolenie spravneho ma-
tematického a fyzikalneho modelu. Ten je zavisly na druhu tulohy, napr. aerodynamika
externého prudenia, prudenie v kvapalindch a podobne. Okrajové podmienky charakteri-
zuju vlastnosti pridu v okoli pocitaného telesa, ktoré si zname. Na tieto nastavenia je
potrebny program CFD. V pripade tejto prace sa jednalo o program Fluent

Nastavenie kontrolnych parametrov riesenia
Kontrolné podmienky vypoctu s dolezitym faktorom pre efektivny a spravny vypocet.
Slizi na to program CFD.

Analyza vysledkov

Na analyzu vysledkov sluzi program na vizualizaciu dat. Jeho tlohou je prezentécia a
praca z vysledkami vypoctu.
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6. TEORIA CFD

V pripade modelov pouzitych pre simulovanie sa pouzivaji modely 3D (x,y,z), 2D
(x,2) a 1D. V pripade 3D modelov sa jedna o trojrozmerné objekty. Ich Struktira siete
je najzlozitejsia. 2D modely sa pouzivaju pri simulécii rotacne symetrickych telies. Ty-
picky prikladom modze byt vypocet prudenia v kandloch. 1D model sa pouziva pri rieseni
pripadov, kde nas zaujima prudenie iba v jednom smere. Tento model je charakteristicky
jednoduchym modelom a dobrymi vysledkami pre inziniersku prax.

Odchylky CFD vypoctov od skutocnosti st zapri¢inené mnohymi faktormi. Jedna sa
hlavne o fyzikalny model, vstupné daje, kapacitu vypoctovej techniky a nedostato¢né ve-
decké poznanie. Odchylky st vyraznejsie v pripade zlozitého pridenia. Ddlezita je spravna
interpretacia vysledkov v pripade pridenia v medznej vrstve, turbulentného pridenia a
vlnového odporu. V pripade jednoduchého laminarneho prudenia st vysledky priaznive-
jsie. Vypocty priudenia maju podstatne vicsie odchylky ako je to v pripade pevnostnych
vypoctov tuhych telies (MKP).

KTIic¢ovym problémom CFD je dévera vo vysledky. Délezité st experimentéalne overenia
vysledkov. CFD simulovanie nie je mozné vyuzivat bez experimentélnych skisenosti. [19]
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7. Kalibra¢na uloha

Kalibra¢nd tloha je velmi délezita z hladiska validacie vypocitanych hodnét CFD me-
tédou s nameranymi hodnotami v aerodynamickom tuneli. Numericky vypocet pridenia
je velmi komplexnd tloha a presnost vysledkov je silne zavisla na kvalite vypoctu. Jednéd
sa hlavne o kvalitu siete a spravne odladenie samotného vypoctu. Natavenie rieSica ma
tiez zésadny vplyv na dizku vypocétu. Pri sledovani rozdielu charakteristik nameranych
v aerodynamickom tuneli a hodndt vypodcitanych mozeme odhadnit presnost vypoctu.
Uloha taktieZ sltizi na zoznamenie sa so softvérom a odhad priblizej dizky vipoétu.

Vzhladom k velkému rozdielu medzi kalibracnou tlohou a zadanim prace je popis
tvorby siete ako aj nastavenia riesi¢a stru¢ne zhrnuty v kapitole, ktora je venovanad CFD
analyze prace je podrobny popis postupu vypoctu.

7.1. Model

Model pouzity pri vypocte kalibra¢nej tlohy je AGARD-AR-303 [21], ktory je volne stia-
hnutelny z internetu. Bol vyvinuty na uréovanie presnosti CEFD kddov. Ide i model trans-
onického dopravného lietadla v konfiguracii kridlo-trup | 7.1].

6Z1LtL

ety

Obr. 7.1: Kalibra¢ny model

Meranie prebiehalo v troch aerodynamickyjch tuneloch pri Machovom ¢isle 0,75. Na-
sledne boli spracované zakladné aerodynamické charakteristiky.

Pred samotnou tvorbou siete bolo nutné doladif niektoré nedostatky na modeli. Jed-
nalo sa dotvorenie odtokovej hrany na kridle, ploch na zaciatku a konci trupu [ 7.2].
Vzhladom na jednoduché tpravy nebolo treba pouzit zlozitej$i program, ale stacil prog-
ram na tvorbu a generovanie siete ICEM.
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7. KALIBRACNA ULOHA

Obr. 7.2: Upravy na kalibra¢nom modely
7.2. Tvorba siete

Sief pouzité pri vypocte bola vytvorena v programe ICEM, ktory je sucastou balika AN-
SYS 14.5. Ako prvé boli vytvorené plochy ohranic¢ujice meraci priestor. Jedna sa o plochu
symetrie a okolie. Okolie bolo vytvorené ako polgula, ktorej polomer je desatndsobok ma-
ximalneho rozmeru meraného prvku. Povrchové elementy tvoria trojuholnikové prvky,
objemov sief Stvorsteny. Na povrchu bola vytvorend pristmatickd vrstva, ktoréa slizi na
podrobnejsiu a presnejsiu analyzu medznej vrstvy. Sief sa menila v zavislosti na na zloZi-
tosti plochy a vplyvu na aerodynamické vlastnosti modelu ako celku. Zhustené siet bola
vytvorena na prednej a zadnej strane trupu, na nabeznej hrane kridla, konci kridla a v
oblasti odtokovej hrany. Celkovy pocet elementov bol priblizne 2, 3 10°

Obr. 7.3: Detail siete na trupe

7.3. Vypocet

Vypocet prebehol v programe Fluent 14.5. Meranie prebiehalo pri zmenach uhla ndbehu v
rozmedzi -4 az 4 stupne. Celkovo bolo vypocitanych 5 pripadov. Sledovali sme 3 zakladné
aerodynamické sucinitele. Sucinitel vztlaku, odporu a klopivého momentu. Vypoditané
hodnoty boli porovnané s idajmi z tunelového merania. Vypocet prebehol na pocitaci s
hardvérovymi parametrami popisanymi v kapitole Softvérové a hardvérové prostriedky.
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7.4. VYSLEDKY KALIBRACNEJ ULOHY

Vypocet jedného pripadu trval priblizne 5 hodin. V tabulke st zobrazené zékladné tdaje
nastavenia vypoctu. V pripade kalibrac¢nej tlohy a aj vyslednej aerodynamickej analyzy
gondoly neboli pouzité vsetky uzly clustru.

Nastavenie riesica
Solver Density Based
Energy equation on
Viscous model Spalar-Allmaras
Material Ideal gas
Formulation Explicit
Okrajové podmienky
Kridlo, trup Wall
Okolie Pressure far field
Symetria Symmetry
Obsah domény Fluid
Charakteristiky turbulentného modelu
Turbulent Intensity (%) 0,1
Turbulent Length Scale 20 mm
Vlastnosti pridu vzduchu
Tlak 101 325 Pa
Teplota 288,15 K
Machovo ¢islo 0,75

Tabulka 7.1: Nastavenie vypoc¢tu kalibrac¢nej tilohy

V zéavislosti na hodnote oscilovania rezidui sa zvysovalo Curantovo ¢islo v rozmedzi 2 az
36. Vypocet bol ukondeny, ked odchylka sledovanych hodndt klesla pod 0,001. Po ukonc¢eni
vypoctu prebehla kontrola parametru y+. Tento parameter urcuje velkost medznej vrstvy.
Pre model Spalart-Allmaras je Ziadtce, aby velkost hodnoty y+ bola mensia alebo rovnéa
hodnote 1. V tomto pripade musi model obsahovat pomerne jemnu siet v oblasti povrchu
telesa. Dalsou pouzitelnou moznostou je hodnota y+ viicsia ako 30. V takom pripade sa
bude program riadit pouzitim stenovej funkcie. Tento vypoctovy model je uspokojujici
pre vacsinu inzinierskych aplikacii. Nie je vhodny pre nizke Raynoldsove cisla.

V nasom pripade bola pouzitd jemnéa sief v oblasti medznej vrstvy, preto sa hodnota
y+ pohybovala pod hodnotou 1. Tento fakt mal za nasledok podstatné zhustenie siete a
tym aj narast vypocetného casu

7.4. Vysledky kalibrac¢nej ulohy

Po vypocitani vsetkych pripadov boli hodnoty porovnané z hodnotami z aerodynamic-
kych tunelov. Hodnoty boli spracované v programe Enguage. Nasledne boli zostavené tri
zakladné grafy aerodynamickych charakteristik podla spravy z tunelovych merani.

V pripade zavislosti stéinitela vztlaku na uhle ndbehu [ 7.4] a stéiniteli odporu [ 7.5]
sa hodnoty vypocitané vo vSetkych aerodynamickych tuneloch lisili nepatrne. Preto sme
pouzili jednu krivku pre vsetky pripady. V pripade zévislosti stcinitela vztlaku na saci-
niteli momentu [ 7.6] boli viditelné rozdiely, preto bolo vybrané iba jedno meranie. To
prebehlo v aerodynamickom tuneli v Bedforde vo Velkej Britanii ( DRA 8ft/8ft).
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7. KALIBRACNA ULOHA
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Obr. 7.4: Zéavislost §téinitela vztlaku na uhle ndbehu
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7.4. VYSLEDKY KALIBRACNEJ ULOHY
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Obr. 7.6: Zavislost $t¢initela vztlaku na suéiniteli momentu

-0,03

Na zaver sme porovnali hodnoty vypocitanych uhlov nabehu s hodnotami v sprave.
Pre presnejsie urcenie sme prelozili okolité hodnoty sledovanych veli¢in polynémom z
¢oho sme nésledne urcili hodnoty pre potrebné uhly ndbehu. Tie st zobrazené v tabulke.
Pre lepsie urcenie rozdielu medzi CFD vypoc¢tom a tunelovym meranim bola vypocitana
percentualna odchylka.

Cl
a | CFD vypocet | Aerodynamicky tunel | odchylka
%] [ [ [ %]
-4 0,066 0,015 0,051 T7,27272727
-2 0,3075 0,245 0,0625 | 20,32520325
0 0,548 0,499 0,049 | 8,941605839
2 0,777 0,721 0,056 | 7,207207207
4 0,82 0,811 0,009 1,097560976
Tabulka 7.2: Porovnanie stuéinitelov vztlaku
Cd
a | CFD vypocet | Aerodynamicky tunel | odchylka
%] -] -] [ %]
-4 0,0322 0,021 0,0112 | 34,7826087
-2 0,04095 0,024 0,01695 | 41,39194139
0 0,03884 0,033 0,00584 | 15,03604531
2 0,03207 0,0453 0,01323 | 29,20529801
4 0,0332 0,7 0,6668 | 95,25714286
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Tabulka 7.3: Porovnanie st¢initelov odporu

7. KALIBRACNA ULOHA

Cm

a | CFD vypocet | Aerodynamicky tunel | odchylka

%] [ [ [ K

-4 -0,1781 -0,144 0,0341 | 19,14654688
-2 -0,1749 -0,148 0,0269 | 15,38021727
0 -0,166 -0,129 0,037 | 22,28915663
2 -0,14662 -0,128 0,01862 | 12,69949529
4 -0,0989 -0,0781 0,0208 | 21,03134479

Tabulka 7.4: Porovnanie sti¢initelov momentu

7.5. Zhodnotenie kalibrac¢nej tilohy

V pripade zévislosti st¢initela vztlaku a uhla ndbehu je mozné vidiet, Ze hodnoty vypoci-
tané v programe Fluent st velmi podobné. V oblasti malych uhlov ndbehu vykazuji vy-
pocitané hodnoty velk percentudlnu odchylku sposobentt malymi hodnotami. Odchylky
su priblizne rovnaké pre vSetky hodnoty. Ako referenénii hodnotu pre porovnanie mézeme
brat pripad pri nulovom uhle ndbehu. Kde sa hodnota odchylky pohybuje v okoli 8%.

V pripade sklonu vztlakovej ¢iary mozeme predpokladat vysoki presnost.

Odpor vykazuje pri nulovom uhle nabehu odchylku 15%. Co je vzhladom na rezim
velmi presny udaj. V pripade vysokych rychlosti je hlavna zlozka odporu vlnovy odpor.
Vlnovy odpor vypocetny model nie je schopny tiplne presne popisat, ¢o spolu s velkostou
siete sposobilo vyssie odchylky.

V zavislosti stcinitela vztlaku na stciniteli momentu je viditelny vyssi rozdiel hodnot.
Pri nulovom uhle ndbehu je odchylka 22%. V tomto pripade je rozdiel dany aj rozdielnym
uréenim miesta vzniku razovej viny. V oblasti, kde hodnota stucinitela vztlaku dosahuje
hodnotu 0,8 si mozeme vSimnut rychly pokles stcinitela momentu. V tejto oblasti sa ra-
zova vlna posuva pred neutralny bod, ¢im vznika nahla zmena klopivého momentu.

sté. [-] | CFD vypocet | Aerodynamicky tunel | odchylka [-] %]
Cl 0,548 0,499 0,049 8,941605839
Cd 0,03884 0,033 0,00584 15,03604531
Cm -0,166 -0,129 0,037 22,28915663

Tabulka 7.5: Porovnanie aerodynamickych stcinitelov pre a = 0°

Na zaver mdzeme konStatovat, Ze kalibracna tloha preukézala schopnosti programu
Fluent. Hlavnym dévodom Kalibra¢nej tilohy nebolo iba overit presnost vypoctu, ale aj
moznost overit si tvorbu siete, moznosti nastavenia programu a odhadnat dizku vypoétu.
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8. CFD analyza prudenia v kanali
chladenia

V predchadzajucich kapitolach boli uréené teoretické vlastnosti pradenia v kanali chla-
denia. Na zaklade vstupnych okrajovych podmienok a navrhnutej geometrii vypocitame
pradenia pomocou CFD vypoctu v programe Fluent. Nasledne hodnoty porovname. A
overime charakter pridenia v miestach, kde by mohli vznikaf viry, pripadne mohlo do-
chédzat k odtrhéavaniu medznej vrstvy.

8.1. Tvorba geometrie

Model kanalu bol vytvoreny v programe Catia a domodelovany do motorovej gondoly pre
motor H85. Model motorovej gondoly bol dodany firmou Al. Tato motorova gondola ma
trosku iny tvar ako gondola pre motor H80, ktoré je priamym nasledovnikom motorov
M601.

8.1.1. Vypocetny model

Vypocetny model sltzi ako ndhrada skuto¢ného telesa pri CFD analyze. Velkost a zloZitost
je zavisla na oblasti, ktora je skimand. Z tohto dovodu mozeme uréit zédkladné vlastnosti
modelu, ktoré si dblezité pre tspesna analyzu.

Dolezité je ohranicenie oblasti, ktorti skimame. V pripade vypoctu lokalnych vlast-
nosti prudenia je zbytoc¢né aby model zahrnoval objekty, ktoré neovplyviuji prudenie v
skiimane;j oblasti. Pri symetrickych modeloch sa ¢asto vyuziva vlastnost symetrie, ¢im sa
vyrazne redukuje pocet elementov siete!. Pri niektorych pripadoch je mozné riesit prade-
nie ako 2D pripadne 1D. To je typické pre vypocty priudenia v potrubiach.

V pripade tejto tlohy nebude model obsahovat trup ani chvostové plochy lietadla.
Moézeme predpokladat Ze interferenéné ovplyvnenie tymito ¢astami je v pripade kandla
minimalne.

Naopak je dolezité, aby model obsahoval tie ¢asti geometrie, ktoré maju dopad na pra-
denie v kanali chladenia. Ide o tvar motorovej gondoly v oblasti vstupu a vystupu, kridlo
resp. jeho ¢ast v oblasti gondoly spolu so vztlakovou mechanizaciou. Pri uréeni okrajo-
vych podmienok je dolezité charakterizovat oblasti, kde dochédza k vyznamnym lokélnym
zmenam prudenia. Jedna sa o urychlenie prudu vyfukovymi splodinami, urychlenie pradu
vrtulou a nasavanie vzduchu do motora.

Casto dochadza k zjednoduseniu niektorych ¢asti geometrie, ktoré nie st pre vypocet
zésadné a zbytocne by predlzovali dlzku vypoctu. Jedné sa hlavne o malé zlozité tvarové
prvky. V pripade tejto tlohy boli odstranené strbiny medzi segmentami klapiek. Taktiez
bol odstraneny vstupny kanal do motora a nahradeny plochou na jeho zaciatku.

Po konzultacii s Ing. Petrom Doupnikom Ph.D bol zvoleny model obsahujuci cast
kridla a motorovi gondolu. Cast kridla je priblizne rovné vzdialenosti po koretiové rebro
kridla. Cel4 ¢ast kridla je vlozend do disku, ktorého polomer je rovny priblizne desa-
tnasobku dlzky motorovej gondoly. Model bol vytvoreny z modelu motorovej gondoly a
lietadla L-410NG s motorom HS80. Z modelu lietadla bola odstranené povodna motorova

!podmienka symetrie bola popisana v pripade Kalibraénej tlohy
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8. CFD ANALYZA PRUDENIA V KANALI CHLADENIA

gondola a nahradend novou s modelom kanala. Cely model bol nésledne orezany podla
sirky domény. Nésledne bol do motorovej gondoly domodelovany vrtulovy disk a vyfukové
potrubie. To bolo pouzité z modelu gondoly pre motor H80.

Na obréazku | 8.1] je zakétovana Sirka domény. Z obrazka je zrejmé, ze vrtulovy kuzel
je v tesnej blizkosti domény. V pripade keby sme uvazovali ohrani¢enie modelu okrajovou
podmienkou stena (wall), dochddzalo by k vyraznému ovplyviiovaniu pridu stenou. Preto
musime pouzit podmienku symetrie.

/254@
/1270
Z N\

)
Na [ 8.2] je zakétovanad vzdialenost medzi vrtulovym kuzelom a odtokovou hranou
klapky. Ako vypoctova oblast bola pouzita valcova plocha, ktorej polomer je 40m.

/

G

Obr. 8.1: Sirka vypocetnej domény

4127

N =

Obr. 8.2: Velkost vypocetnej domény
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8.1. TVORBA GEOMETRIE

8.1.2. Upravy modelu

Model, ktory bol vytvoreny v predchadzajicej kapitole je potrebné upravit. Lokélne Gp-
ravy geometrie si dolezité pre zjednodusenie modelu, ale aj pre zlepsenie kvality siete,
ktora bude na zéklade modelu vytvorena.

Zjednodusenie modelu

V pripade modelu gondoly aj kridla bolo nutné odstranit vnatorné plochy. Potrebné
je ponechat plochy kanala a vonkajSie plochy, ktoré prichddzaju do kontaktu s pridom
vzduchu. Vnitorna oblast nebude tvorit vypoctovi siet a zbytocné plochy v tejto oblasti
by mohli zbyto¢ne zhorSovat kvalitu siete.

Model kridla a klapky pozostava aj z teoretickych modelov nosnikov a rebier. Tie
boli odstranené spolu zo zavesom klapky na kridle. Na obrazku [ 8.3] je vidiet, ze boli
ponechané iba vonkajsie aerodynamické plochy kridla a klapky.

V pripade motorovej gondoly boli odstranené vsetky vnutorné plochy, ktoré boli do-
lezité z hladiska konstrukcie a névrhu rozmerov kandla chladenia. Na obrazku [ 8.4] je
zobrazena upravena geometria gondoly. Je zrejmé ze zachované zostali iba vonkajsie plo-
chy a kanal.

Obr. 8.3: Plochy kridla

gl

Obr. 8.4: Gondola po tprave
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7 prednej casti motorovej gondoly bol odstraneny saci kanal motora. Bol nahradeny
jednoduchou plochou na jeho zaciatku [ 8.5]. Bolo tak urobené z dovodu zjednodusenia
siete, nakolko nas nezaujima pridenie v sacom kanali.

Obr. 8.5: ZjednodusSenie sacieho kanalu
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Lokalne upravy geometrie

Dodané geometria obsahovala chyby. Tie bolo potrebné odstranit, aby bolo mozné v
dalsej faze CFD vypoctu vytvorit kvalitnt siet. Niektoré plochy na seba nenadvizovali a
bolo ich treba upravit.

Upravend musela byt motorovéa gondola, ktorej zadné ¢ast zasahovala do klapky [ 8.6].
V danej oblasti bola plocha gondoly orezana a jej hrany boli zaoblené. Na [ 8.7] je zobra-
zené konecné rieSenie spolu s upravou konfazoru. Na tom boli domodelované vonkajsie
plochy. Tie boli vytvorené hlavne kvoli lepsej tvorbe prizmatickych vrstiev. Z tohto dovodu
boli taktiez zaoblené ostré hrany a prechody v tejto oblasti.

Na klapke bola odstranena medzera medzi jednotlivymi segmentami. Pridenie v tejto
oblasti nie je predmetom tejto tlohy. Naopak prudenie v tejto oblasti by mohlo sposobit
vznik lokalnych virov, ktoré by mohli zna¢ne predlzif vypocet. V oblasti medzery bola
domodelované plocha, ktora jednotlivé casti klapky spojila.

Obr. 8.6: Zadné cast gondoly

Obr. 8.7: Po uprave
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Upravena musela byt aj odtokova hrana kridla a klapky. Pri ostrom zakonceni by do-
chadzalo k zlému napojenou prizmatickych vrstiev tejto oblasti a k vzniku pyramidovych
prvkov 2. V tejto oblasti bola preto vytvorend mala hrana velks niekolko milimetrov.

Na zaver bol domodelovany vrtulovy disk. Jedné sa o skupinu piatich prstencov. Kto-
rjch vysledny rozmer sa zhoduje s priemerom vrtule a hibka je 30 mm . Disk bude slazit
ako oblast ,ktora bude simulovat propulzné vlastnosti vrtule.

Obr. 8.8: Vrtulovy disk

Vysledny model bol uloZeny vo forméate IGES (Initial Graphics Exchange Specifica-
tion). Jednd sa o datovy formét umoznujici prenos 2D a 3D dat. Forméat je schopny
prenosu jedine geometrickych dat a nie grafickych informécii. Vznikol v roku 1979 na
podnet uzivatelov CAD softvérov (Boeing, General Electric, Xerox, Computervision and
Applicon)

23 tymito prvkami program Fluent nie je schopny pracovat, ich popis bude objasneny dalej
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8.2. Tvorba vypocetnej siete

Téato kapitola podrobne popisuje metodiku tvorby siete potrebnej pre konecnii analyzu
kanéla.

Pri tvorbe vypocetnej siete bol pouzity program ICEM 14.5. Ide o program urceny
na tvorbu vypocetnych sieti s pokroc¢ilym nacitanim geometrie z CAD, ktort je schopny
upravovat a opravovat. Na zaklade tolerancii je schopny rychlo generovat povrchova alebo
objemov1 siet spolu s medznou vrstvou s vysokou kvalitou. Obsahuje nastroje pre po-
krocili analyzu vypoctovej siete, ktort je schopny efektivne upravovat a vyhladzovat.
Vystupy st kompatibilné s mnohymi CFD a FEA softvérmi.

Zvolena bola nestruktirovana hybridna siet (NSH). Charakteristicka je dvoma druhmi
elementov. Povrchova vrstva vypoctovej siete je tvorena trojuholnikovymi elementami
(triangles), objemova je tvorend Stvorstenmi (tetrahedrals).

Struktirovand siet

Nestruktirovana siet

Obr. 8.9: Rozdiel medzi NSH a SHS [20]

Hlavnym dévodom volby NHS bola jednoduchsia tvorba siete, ktora je ¢asovo menej
naro¢na. Naopak ¢asova narocnost narasté pri vypocte. Dolezité je dbat na kvalitu siete.
V pripade nekvalitnej siete moze dojst pri analyze k divergencii vypoctu. Velky problém
moze vznikat pri prechode siete z prizmatickej vrstvy na povrchu do objemovej siete. Mozu
vznikat pyramidové prvky (pyramids), ktorymi program Fluent nie je schopny pocitat.

Dalsou moznostou je pouzit struktirovant siet (SHS), ktora tvori na povrchu $tvor-
uholniky (quads) a objem tvoria Seststeny (hexdhedrals). Charakteristikou tejto siete je
nutnost vytvarat bloky, z ktorych je tvorend vypocetna siet. Takato siet usSetri cas pri
vipocte a je menej problémova z hladiska divergencie vipoctu. Casova naro¢nost tvorby
siete je podstatne vécsia.

Postup tvorby siete
Vytvaranie siete moZeme rozdelit na niekolko etdp. Na tivod je nutné vlozit geometriu
z CAD programu. Néasledne ju treba upravit. Rozdelit na mensie podskupiny. V pripade

zlej kvality geometrie je mozné plochy upravit. Po optimalizacii geometrie sa definuji
parametre siete. Po urceni ploSnej a objemovej siete sa siet vygeneruje a skontroluje.
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Plo$né siet moze obsahovat chyby hlavne v oblastiach zlozitych tvarov a ostrych hran.
Tieto miesta treba skontrolovat a siet lokalne domodelovat a vyhladit. Po iprave sa vlozia
prizmatické vrstvy. Nasledne sa opéf sief skontroluje a vyhladi. Na z4ver sa sief exportuje
do formatu, s ktorym je schopny pracovat program na vypocet CFD tlohy.

8.2.1. Vlozenie a tiprava geometrie

Model, ktory bol vytvoreny v programe Catia V5 bol ulozeny vo forméte iges. Nasledne bol
model importovany do programu ICEM. Pri vlozeni bola pouzita verzia 5.1. Step Trans-
lator, ktora vytvori dve skupiny geometrickych prvkov. Jeden obsahuje body a krivky,
druhy plochy. Krivky a body nie st pre nas dolezité lebo samotny program je schopny si
ich vygenerovaft pri kontrole geometrie. Preto bola skupina s bodmi a krivkami vymazana.

Pri importovanom modeli je ddlezité nastavit kvalitu kriviek. Funkciou Triangulation
Tolerance bola tato hodnota nastavend na 0,0001. Podla [1] je dosta¢ujice volit hod-
notu 0,001 pri vicsine modeloch. Tato hodnota charakterizuje dlzku jednotlivich tiseciek
krivky, z ktorych sa sklada. Na obrazku je [ 8.10] vidief rozdiel kvality plochy pri malej a
velkej hodnote.

e

Tri tolerance = Tri tolerance =
0.1 Q:h 0.001

Obr. 8.10: Funkcia Triangulation Tolerance

Dalgiu dolezitt funkciu mé parameter Edge Criterion. Tato hodnota urcuje, ¢i je uzol
premietnuty na plochu alebo je pouzity na hrane, ktora ukoncuje plochu. Nastavenie tohto
parametra ma dopad na kvalitu siete v oblasti ostrych hran. Pri malej hodnote Edge Cri-
terion spolu s velmi tenkou odtokovou hranou moze dojst k zdeformovaniu plosnej siete
a tym k vzniku pyramidovych prvkov pri tvorbe prizmatickych vrstiev.

Vytvorenie plosnych geometrickych skupin
Vytvorend siet nebude homogénna. V oblasti zlozitej$ich ploch bude husté. Naopak na
velkych plochéch bez velkej krivosti bude siet hrubé, ¢im sa znizi celkovy pocet elementov.

Z tohto ddvodu je potrebné geometriu rozdelit na niekolko skupin. Takto vznikni zédkladné
plos$né celky. Tabulka obsahuje plosné celky modelu.
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’ Néazov ‘ Popis
CHLADIC Vnutorné plochy chladica
CHLADIC_IN Plocha charakterizujtica vstupnu oblast do chladica
CHLADIC_OUT | Plocha charakterizujica vystupnu oblast z chladic¢a
DIFUZORA+NACA | Jeden plosny celok, ktory zahina NACA vstup az difuzor a
kon¢i na vstupe do chladica
DOMENA Plocha ohranic¢ujica vypocetni oblast, nadvézujica na bo¢né
kruhové plochy symetrie
GONDOLA Vonkajsie plochy gondoly
KLAPKA Plochy klapky
KONFUZOR Plocha konfiizoru
KRIDLO Plochy kridla
MOTOR_N Vstup do sacieho kanala motoru
SYMETRI_ Plocha ohranicujica vypocetnt oblast zo strany
SYMETRI_2 Plocha ohranicujica vypocetnt oblast zo strany
VYFUKY Vytukové potrubia
VRT_DISK Plochy vrtulového disku
VYF_OUT Plocha vystupu vyfukovych plynov
V_1IN (2,3,4,5) | Plocha vrtulového disku na vstupu
V2. 0OUT (2,3,4,5) | Plocha vrtulového disku na vystupu

V pripade chladica a vrtulovych prstencov musime oblast rozdelif na plochy, kde bude
priud vzduchu vstupovat do oblasti a vystupovat. Je to dolezité pre nasledujice urcenie

Tabulka 8.1: Plosné skupiny

okrajovej podmienky pri vypocte.

Niektoré plochy nie st1 potrebné. Jedna sa napriklad o plochu medzi kridlom a gondo-
lou. Takéto plochy mo6zu byt vymazané, kedze objem medzi nimi bude vytvoreny oblastou

v ktorej nebude generovana siet.

Na obrazku [ 8.11] je vidiet farebné odliSenie jednotlivych plosnych skupin na vonka-
jSich plochach modelu. Na [ 8.12] je vnutorna ¢ast modelu, ktord pozostéava zo vstupu,

chladica a konftzoru.
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Obr. 8.12: Model kanala

Oprava a kontrola geometrie

Program ICEM mé vela funkcii na pracu s geometriou. Je tu mozné vytvarat nové
geometrické prvky, pripadne ich opravovat. Nasa geometria bola vytvorena v CAD prog-
rame a v programe ICEM bude iba upravena.

Dolezitym prvkom je kontrola geometrie prikazom Build Diagnostic Topology. Tymto
prikazom sa geometria skontroluje a vytvoria sa na plochach krivky na ktorych budu
vygenerované body.

Dolezitym parametrom je nastavenie tolerancia medzi plochami. Prikazom Tolerance
sa nastavi velkost medzery medzi plochami. Jedna sa o maximéalnu velkost pri ktorej budi
esSte plochy spojené. Na obrazku [ 8.13] je zobrazeny vyznam tejto funkcie. V tejto tlohe
bola medzera stanovena na hodnotu 0,5mm.

-, E;
et )

Tolerance

Obr. 8.13: Funkcia Tolerance

Krivky ktoré boli vygenerované mali ro6znu farbu v zavislosti na vlastnostiach. Zelené
nepripojené k ziadnemu povrchu. Z1té na okraji plochy nespojenej s inou plochou. Cervené
na spojnici dvoch ploch. Modré na spojnici troch a viacerych pléch. Nie vSetky krivky
st potrebné a preto boli ponechané iba tie, ktoré boli v oblasti ostrych hran. Na obrazku
[ 8.14] je vidiet, ktoré krivky a body boli ponechané. Dolezité je aby boli prebytocné
krivky a hlavne body vymazané. To méze mat vazny dopad na kvalitu siete.
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Vytvorenie objemovych skupin

Délezitym prvkom pri tvorbe vypoctového modelu je vytvorenie objemovych podsku-
pin. Podskupiny charakterizuju priestor s rozdielnymi vlastnostami. Zakladny objemovy
celok je oblast prudenia vzduchu. Tato podskupina bola nazvand FLUID a zahita vSetky
oblasti, v ktorych prudi vzduch.

Podskupina s nazvom ORFN nahrédza pevné teleso. V tomto priestore nebude siet vy-
tvorenda. Podskupina ORFN je definovana vo vnttornom objeme gondoly klapky a kridla.
Podskupina CHLADIC AREA charakterizuje oblast v ktorej bude dochédzat k tlakovej
strate pri prechode chladi¢om a zéroven bude dochadzat k ohriatiu pridu. Samostatné
podskupiny vznikli na jednotlivych prstencoch vrtulového disku (V1, V2, V3, V4, V5) a
budt charakterizovat rézne propulzné vlastnosti vrtule v zavislosti na vzdialenosti od osi
otacania. Kazdy vrtulovy prstenec mé vlastny objem.

Obr. 8.14: Ponechné body a krivky

8.2.2. Nastavenie parametrov siete

Pred vygenerovanim siete je ddlezité nastavenie jej vlastnosti v jednotlivych oblastiach.
Najprv bol nastavena velkost maximalneho elementu. V zalozke Global Mesh Size bola
nastavend maximalna hodnota objemového elementu na hodnotu 2500. Hodnota Scale
Factor charakterizuje kolkondsobne sa maji elementy zvic¢Sovat od povrchu. Tato hodnota
bola nastavena na 1.

V zélozke Part Mesh Setup boli urc¢ené vlastnosti jednotlivych podskupin geometrie.
Nastavené boli maximalne velkosti jednotlivych elementov a plo$né skupiny, na ktorych
mé program vygenerovat prizmatické vrstvy. Tabulka znazortiuje jednotlivé Casti siete a
k nim priradené globalne vlastnosti. Hodnoty boli urcéené na zaklade zlozitosti ploch.
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Néazov Popis Velkost Prismaricka
elementu vrstva

CHLADIC Plochy chladica 5 Ano

CHLADIC_IN Vnitorné plochy chladica 5 Ano

CHLADIC_OUT | Plocha charakterizujica vstupnu | 5 Ano

oblast do chladica

DIFUZOR+NACA | Plocha  charakterizujica vy- |5 Ano
stupni oblast z chladica

DOMENA Jeden plosny celok, ktory zahtna Nie

NACA vstup az difuzor a konci
na vstupe do chladica
GONDOLA Plocha ohranicujica vypocetna | 50 Ano
oblast, nadvizujica na bocné
kruhové plochy symetrie

KLAPKA Vonkajsie plochy gondoly 50 Ano
KONFUZOR Plochy klapky 5 Ano
KRIDLO Plocha konfazoru 50 Ano
MOTOR_IN Plochy kridla 10 Ano
SYMETRI- Vstup do sacieho kanala motoru | 5000 Nie
SYMETRI_2 Plocha ohranicujica vypocetna | 5000 Nie
oblast zo strany
VYFUKY Plocha ohranicujica vypocetna | 20 Ano
oblast zo strany
VRT_DISK Vytukové potrubia 50 Nie
VYF_OUT Plochy vrtulového disku 15 Nie
V_1IN (2,3,4,5) | Plocha vystupu vyfukovych ply- | 20 Nie
nov
V_2.0UT (2,3,4,5) | Plocha vrtulového disku na | 20 Nie
vstupu

Tabulka 8.2: Velkosti elementov jednotlivych casti

Nie vSetky plosné podskupiny maja rovnaka kvalitu siete. V pripadoch, kde urcita
¢ast skupiny je tvorend zlozitou plochou a zvySok je rovny, je zbytoéné vytvarat husta
sief pre celt skupinu. Preto boli nadefinované iné vlastnosti pre jednotlivé plochy. V
zalozke Surface Mesh Setup boli vybrané plochy, ktorym boli nadefinované iné vlastnosti
siete ako ma skupina do ktorej patria.

Bola tak urobené hlavne v prednej Casti gondoly v oblasti sacieho kanala motora a
v oblasti vystupu kanala. Tieto oblasti obsahuju zlozité mensie plochy, na ktorych bola
definovana jemnejsia plosné sief.

V pripade ostrych hran a okrajov, kde boli ponechané krivky boli im priradené vlast-
nosti pomocou funkcie Curve Mesh Setup. Bolo tak urobené hlavne v oblasti kanala, kde
je dolezita analyza prudenia v rohoch a v zadnej casti gondoly.

Nakoniec bola objemova siet zhustend v oblastiach, kde je predpokladané zlozitejSie
prudenie. Pomocou funkcie Create Mesh Density bola vytvorena v zvolenych oblastiach
hustejsia sief. T4 bola vytvorend v oblasti ndbeznych a odtokovych hran kridla a klapky,
medzi Strbinou klapky a kridla. Podobna oblast bola vloZena v oblasti gondoly. Na obrazku
[ 8.15] st zndzornené oblasti zahustenia siete.
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Obr. 8.15: Lokalne zhustenie siete na modely

A obrazku [ 8.16] je detailny pohlad na plosnu siet gondoly. V oblasti sacieho kanala
motora je vidief zmensené plogné elementy, ako aj v oblasti konftizora. Rovnako je zjem-
nenie siete viditelné aj v oblasti ndbeznej hrany a kandla. Z obrazka je zjavna zvySena
kvalita siete na vyfukoch a vrtulovom kuzeli.

Na obrazku [ 8.17] je objemova siet v oblasti kandla chladenia. Vnutorny priestor
kanala obsahuje najkvalitnejsiu jemnu siet, kedZe je pre nas vypocet tato oblast klicova.
Na obrazku st vidiet aj dve zédkladné prizmatické vrstvy.

Na obrézku | 8.18] je zobrazené zjemnen4 siet v oblasti klapky a vystupu.

V oblasti odtokovej hrany klapky a Strbine medzi segmentami je neprimerane husta
sief, nakolko sa nejednd o oblast v ktorej skimame prudenie. Plocha hran na tychto
miestach je velmi mald, ¢o viedlo k nevhodnému napéjaniu uzlov na hranu. To malo za
nasledok tvorbu zubov na odtokovej hrane. Zlepseniu nepomohlo ani zmensenie parametra
Edge Criterion z hodnoty 0,005 na 0,0001. Lepsim rieSsenim by bola tprava geometrie,
zvic¢senim ploch v oblasti odtokovych hran. Vzhladom na zloZitost zasahu do geometrie
a vysoky vykon pocitaca bola zvolena alternativa zhustenia siete.
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Obr. 8.16: Detail siete na gondole
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e ara

Obr. 8.18: Obiemova siet v oblasti vystupu

8.2.3. Nastavenie prizmatickych vrstiev

V tesnej blizkosti telesa sa nachédza oblast, v ktorej sa prejavuju trecie vlastnosti kva-
paliny. Toto trenie charakterizuje viskozita. T4 je charakterizovana ako pomer dotycni-
cového napitia a zmeny rychlosti. Na obtekanom telese sa to prejavi nulovou rychlostou
na povrchu. Téato rychlost sa bude s narastajicou vzdialenostou od povrchu zvySovat, az
dosiahne rychlost pridu v danej oblasti. Oblast v ktorej dochadza k zmene rychlosti sa
nazyva medznd vrstva, ktord bola experimentélne zistend v roku 1909 (Prandtl)[7].

Pre urcenie rychlostného profilu v oblasti medznej vrstvy je dolezité vypoctovi siet v
tejto oblasti zhustit. Na to sliZia prizmatické vrstvy, ktoré st vytahované z povrchovej
siete. Kvalita prizmatickej siete je velmi dolezitd a ma zasadny vplyv na spravnost vypo-
¢tu. K analyze medznej vrstvy mozeme pristupovat dvoma sposobmi, ktoré st zavislé na
stenovej funkcii y+. Y+ charakterizujica vysku prvej (najtensej) prizmatickej vrstvy.

V pripade, ak je prizmaticka vrstva mensia ako medznd vrstva, program nie je schopny
ju vypocitat, preto sa vypocet nahradi modelom Standardnej stenovej funkcie. Tento pri-
stup je vhodny pre pripady, kde neocakdvame odtrhnutie medznej vrstvy.

V pripade, ze vyska prizmatickej vrstvy je vyssia ako medzna vrstva, je programom
vypocitana.
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Rychlostny profil
medznej vrstvy

VL
ii ‘ Tﬂy=ﬂy+}

Obr. 8.20: Vyznam stenovej funkcie y+ [18]

Na kvalitu prizmatickej siete ma zasadny vplyv kvalita povrchovej a objemovej siete.
V pripade nizkej kvality, by nemohli prizmatické vrstvy spravne vznikat. Tym by doslo
ku vzniku pyramidovych prvkov. Metodiku tvorby prizmatickych vrstiev méZeme rozdelit
na 3 fazy.

Zakladné prizmatické vrstvy

Pre obmedzenie vzniku pyramidovych prvkov boli na tvod vytvorené iba dve prizma-
tické vrstvy. Tymto sposobom sa dé velmi efektivne redukovat riziko vzniku pyramidovych
prvkov. Celkova vyska bola stanovena na 120mm.

Vrstvy maja rovnaka vysku, ¢o bolo docielené funkciou Height Ratio =1. V tabulke
st zobrazené dalSie hodnoty, ktoré charakterizuju kvalitu prizmatickej siete.

Obr. 8.21: Dve zakladné prizmatické vrstvy
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Parameter | Hodnota |

MIN PRISM QUALITY 0,000001
ORTHO WEIGHT 0,5
FILLET RATIO 0,1
MAX PRISM ANGLE 180
PRISM HEIGHT LIMIT FACTOR 0,4
NUMBER OF SURFACE SMOOTHING STEPS 10

TRIANGLE QUALITY TYPE LAPLACE

NUMBER OF VOLUME SMOOTHING STEPS 10
MAX DIRECTIONAL SMOOTHING STEPS 10
FIRST LAYER SMOOTHING STEPS 10

Tabulka 8.3: Doplnkové parametre prism. siete

Rozdelenie prizmatickych vrstiev
Po vytvoreni zakladnych prizmatickych vrstiev boli pomocou funkcie Split Prisms
rozdelené na mensie vrstvy. Kazda vrstva bola rozdelena na 8 mensich, ¢im vzniklo celkovo

16 prizmatickych vrstiev. Jednotlivé vrstvy st rovnako velké, ¢o nie je vyhovujice a preto
je ich potrebné odstupriovat.

Obr. 8.22: Zhustena prizmaticka oblast

Zmena velkosti prizmatickych vrstiev

Pre spravny vypocet prizmatickej vrstvy je dolezité stanovit vysku poslednej medznej
vrstvy. T mozeme urcif prave na zéklade pozadovanej stenovej funkcie. Pri jej urdeni sa
¢asto pouzivaji kalkulacky, ktoré st dostupné online 3. S vyuzitim podobnej kalkulacky
vysla hodnota y+ velmi malé ¢o viedlo k divergencii vypoctu, preto bola hodnota vysky
poslednej vrstvy stanovena odhadom na 0,05mm. Pri hodnote 0,05mm vykazoval vypo-
¢et vhodnejsie hodnoty y+. Pomocou funkcie Move Nodes-Redistribute Prism Edge boli
zmenené vysky prizmatickych vrstiev.

3http:/ /www.cfd-online.com/Tools/yplus.php
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8.2. TVORBA VYPOCETNEJ SIETE

Obr. 8.23: Vysledna prizmaticka oblast

Tato metodika tvorby prizmatickych vrstiev ma dve zasadné vyhody. Pri vytvoreni
mensieho poc¢tu prizmatickych vrstiev sa znizi riziko tvorby pyramidovych prvkov. Idedlne
je na zaciatok vytvorit iba 1 az 3 vrstvy a nasledne vygenerovat siet, tak ako bolo urobené
v tomto pripade.

Dalsim doélezitym aspektom je vypocéetny ¢as. V pripade rozdelenia vrstiev na viac
mensich Casti, je vypocetny cas potrebny na vygenerovanie vrstiev podstatne mensi ako
v pripade vytvorenia siete v jednom kroku.

8.2.4. Kontrola a vygenerovanie siete

Kontrola siete je pri jej tvorbe zasadna. Niekolkokrat boli spomenuté pyramidové prvky,
s ktorymi Fluent nie je schopny pocitat a veda k divergencii vypoctu, ¢i zlym vysledkom.
Preto treba sief skontrolovat, hlavne pred vytvorenim prizmatickych vrstiev a po ich
vytvoreni.

Pri kontrole, po vygenerovani objemovej a plosnej siete boli skontrolované hlavne
zlozité geometrické plochy, kde by mohlo dojst k zdeformovaniu plosnej siete. Tato de-
forméacia nastala hlavne v oblasti vyfukov a odtokovych hran kridla a segmentov klapky.
Uzly boli manualne posunuté a priradené priamkam pripadne bodom na okrajoch.

V oblasti medzi vyfukmi a plochou gondoly, bola siet zdeformovana hlavne kvoli znac¢ne
zlozitému ostrému prechodu gondola-vyfuk a relativne velkym elementom. Nakolko sa
nejednd o primarnu oblast vypoctu, nemalo zmysel vytvéarat v tejto oblasti zloziti (husti)
siet.

V oblasti odtokovych hran bol problém v tom, Ze plocha na odtokovych hranach bola
mala. Zlepseniu kvality siete v tejto oblasti pomohlo zniZzenie hodnoty Edge Criterion a
zhustenie siete. Prikazom Check Mesh boli odstranené zdvojené a nenapojené uzly. Dalej
bola pomocou funkcie Smooth Mesh sief vyhladené. Pocet iterdcii bol nastaveny na 5 a
velkost prvkov ktoré maju byt vyhladené sa pohybovala od 0,05 az po 0,01. Pri vyhladeni
po vytvoreni prizmatickych vrstiev bolo dolezité funkciou frozen zamedzit vyhladeniu
prvkov ktoré tvoria prizmatické vrstvy. Ich vyhladenie by mohli zniZit kvalitu prizmatickej
siete.
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Po vyslednej kontrole a vyhladeni siete neobsahovala vypoctova siet Ziadne pyramidové
prvky.

Pri exportovani siete bol ako riesi¢ pouzity program Fluent V6. Pred samotnym ulo-
zenim siete vo formate .mesh boli jednotlivym oblastiam priradené okrajové podmienky.
Tabulka zobrazuje jednotlivé oblasti a ich vlastnosti.

| Oblast \ Podmienka |
Plochy chladica INTERIOR
Plocha vstupu chladica INTERIOR
Vystupna plocha chladica INTERIOR
NACA vstup a difazor WALL
Plocha ohranic¢tjica vypocetnt oblast PRESSURE-FAR-FIELD
Vsetky plochy gondoly WALL
Plochy klapky WALL
Plocha konftzoru WALL
Plochy kridla WALL
Vstupné plocha motoru PRESSURE-OUTLET
Plochy ohranictice vypocetni oblast zo stran SYMETRY
Vyfukové potrubie WALL
Plochy vrtuloveho disku INTERIOR
Plocha vystupu vyfukovych plynov MASS-FLOW-INLET
Plocha vrtulového disku na vstupu INTERIOR
Plocha vrtuloveho disku na vystupu INTERIOR

Tabulka 8.4: Okrajové podmienky

8.3. Simulacia prudenia

Tato kapitola bude venovana nastaveniu vypoctu v programe Fluent. V pripade tejto
simulacie sa jedna o pomerne komplexni tlohu. Vypocet musi zahffiat okrajové pod-
mienky, ktoré charakterizuji vplyv vrtulového pradu, saci kanal motora, vyfukové plyny
a samotny chladi¢. Pre urcenie spravnych okrajovych podmienok je nutné dopocitat nie-
ktoré charakteristiky prudenia v tychto oblastiach.

Celkovy vypocet bude nastaveny podla manuélu [2], aby ¢o najpresnejsie simuloval
danu problematiku prudenia.

8.3.1. Nastavenie vypoctu

SOLVER
’ Parameter \ Nastavenie \ Poznamka ‘
Type Density Based | RieSi¢ primarne urceny pre
stlacitelné pripady prade-
nia.

Velocity Formulation Absolute Vhodné pre aplikécie, kde
sa vic§ia Cast priadu netodi.
Time Stready Sktima ustaleny stav prade-
nia
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8.3. SIMULACIA PRUDENIA
Tabulka 8.5: Nastavenie riesic¢a

Ako riesi¢ bol vybrany sposob Density Based, ktory je primarne urceny pre vysoké
rychlosti, kde nemdzZe byt zanedband stla¢itelnost vzduchu.

MODELS
’ Parameter ‘ Nastavenie ‘ Poznamka ‘
Multiphase OFF Model viacfazového prude-
nia.
Enegry ON Definuje problematiku pru-
denia s prestupom tepla.
Vistcous Spalart-Allmaras | Definuje turbulentny model
Radiation OFF Model pre vypocet radiacie.
Heat-Exchanger OFF Sluzi pre vypocty vymenni-
kov tepla.
Species OFF Model uréeny pre vypocet
mieSania plynov.
Discrete-Phases OFF Model pre vypocet viacta-
zového pudenia kde su una-
Sané pevné casti plynom.
Acoustics OFF Model riesi problematiku
akustiky:.

Tabulka 8.6: Nastavenie vypocetného modelu

Ako model pruadenia bol zvoleny turbulentny model. Ten moze skreslovat hodnotu
vysledného odporu, lebo prudenie v medznej vrstve bude nahradené turbulentnym mode-
lom. Pre tGto tlohu nie je odpor délezity, kedze Giloha je priamo zamerané na charakter
prudenia a nie aerodynamické charakteristiky. Model turbulentného priidenia bol zvoleny
Spalart-Allmaras, ktory je primarne urceny pre letecké aplikéacie a velmi dobre sa osveddil
aj v energetickom priemysle pri vypoctoch turbin. Tento vypocetny model pridava do
stistavy rovnic iba jednu pridavnt rovnicu. To je velmi efektivne pre priazniva dlzku vy-
poc¢tu. Hodnota referenéného tlaku bola zvolena 0 Pa. Vypocitané tlaky budu zobrazené
ako rozdiely od referen¢ného tlaku, takze budiu ukazovaf redlne hodnoty, ¢o je pre tento
vypocet najvyhodnejsie.

MATERIALS

Ako material pevnych ¢asti bol zvoleny hlinik. V pripade materidlu priadiaceho média
bol zvoleny model Ideal Gas. Jedna sa o model ktory charakterizuje standardny vzduch.
Dynamické viskozita bola stanovena na zaklade podmienok navrhu teda pre vysku 1200m
IAS + 35°C.

’ Charakteristika \ Jednotka\ Hodnota ‘

Cp J/(kgK) | 1006,43

Termal conductivity | W/(mK) | 0,0242
Viscosity Kg/(mK) | Konstant.
Molecular weight Kg/mol | Konstant.
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’ Charakteristika ‘ Jednotka ‘ Hodnota ‘
Desity (kg/m3) 2719

Cp J/(kgK) 871

Termal conductivity | W/(mK) | 202,4

Tabulka 8.7: Nastavenie vlastnosti vzduchu a pevnych casti

8.3.2. Okrajové podmienky

Plocham a objemom treba priradif vlastnosti, ktoré buda charakterizovat dani oblast.
V porovnani s kalibrac¢nou tlohou je pridenie podstatne zlozitejsie. V tejto kapitole s
popisané okrajové podmienky pouzité pri simulovani pradu v okoli motorovej gondoly a

urcené potrebné parametre pre stanovenie okrajovych podmienok.
PRESSURE-FAR-FIELD

Charakterizuje okolité priudenie v oblasti motorovej gondoly. Teda prudenie pri danej
vyske teplote a rychlosti letu. Dolezité je taktiez zadaf vektor pod akym prud nabieha.
Hodnoty charakterizujtce nerozrusené prudenie boli vypocitané podla vztahov uvedenych

nizsie.
Teplota vzduchu:
Ty = 315.35K
Vyska letu:
Hy = 1200m

Hustota vzduchu:
p= 0.968996kg/m3

Dynamicka viskozita:
¥ = 0.0000194498 Pa.s

Rychlost letu:
vo = 52.16m/s

Staticky tlak:
Pstat — 87715.60Pa

Dynamicky tlak:

1 1
Pyn = ivgp = 552.1620.968996 = 1318.18Pa

Celkovy tlak:

Dcelk = Dstat +pdyn = 87715.60 + 1318.18 = 89033.76 Pa

Uhol nabiehajtceho prudu:
a=9.53°

Vektory: x = 0.986199,y = 0.165564

WALL

(8.1)

(8.8)

(8.9)
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8.3. SIMULACIA PRUDENIA

Okrajova podmienka WALL charakterizuje nepriepustné steny pomocou funkcie NO
SLIP WALL. Ich charakteristikou je nulova rychlost na povrchu. Gradient rychlosti v
kolmom smere na tieto plochy tvori medznu vrstvu. Preto bola na tychto oblastiach vy-
tvorend prizmatickd siet.

INTERIOR

Tato podmienka bola ur¢ena na oblastiach, ktoré slizia na vyhodnotenie prudenia v
jednotlivych tsekoch. Tieto plochy st najdolezitejsie pred a za chladicom.

POROUS ZONE

Program je pomocou tejto funkcie schopny simulovat tlakova stratu na chladiéi. Aby
sme boli schopny tito podmienku nadefinovat, musime pouzit zdkladnu charakteristiku
chladica z Kapitoly 4.1.

Zo zéavislosti tlakovej straty na hmotnostnom toku uréime velkost tlakovej straty na
rychlosti. Tato charakteristiku prelozime polynémom druhého stupiia [5].

Mep

c 8.10
"= s (8.10)
1400,0
Y= 2,8109x2+ 2.2,‘111]’)( +0,0138 y
1200,0 /
1000,0 /
g //
/|
E 800,0 {/
a 600,0
400,0 //;//;;
g ////
L
200,0 /‘::,//
1
L~
oo ke
v[m/s]
Obr. 8.24: Zavislost tlakovej straty na rychlosti
Na zaklade hodnot tohto polynému uréime vysledné konstanty podla vzorca.
2koe f,2 22.8109
Cy = = =48.34 8.11
7 phan  0.9689960.12 (8.11)
1 koef, 22.417
1_ koels — 9604640 (8.12)

a wvhy,  0.00001944980.12

V pripade smeru kolmom na nabiehajtci prid zadame hodnoty 1, 10'2. Tym nadefinu-
jeme podmienku, aby pridenie v tomto smere bolo minimalne (velky odpor proti pohybu
vzduchu).

Chladi¢ je v gondole pootoceny o 28°, preto je potrebné definovat tento vektor pri
urceni charakteristik prudenia v chladi¢i. Tabulka zobrazuje hodnoty jednotkovych vek-
torov pre smer x a y.
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’ Smerovy vektor ‘ X ‘ y ‘ z ‘
Smer prudu v chladi¢i (28°) 0,882948 | 0,469472
Smer kolmy na prudenie v chladici | -0,46947 | 0,882948 | 0

Tabulka 8.8: Vektory priadu v chladici

PRESSURE-OUTLET

Tato podmienka charakterizuje pridenie vstupujice do kompresora. Hmotnostny prie-
tok kompresorom bol odhadnuty na zaklade motora podobnych parametrov ako motor
HS85. Teplota a tlak boli uréené z podmienok pridenia.

Teplota vzduchu:

Ty = 315.35K (8.13)
Hustota vzduchu:
p = 0,968996kg/m?> (8.14)
Plocha vstupného kanala:
Skomp = 0,0659525m* (8.15)
Hmotnostny prietok vzduchu:
mvzduch = 328]{3g/8 (816)

MASS FLOW-INLET*

Tato podmienka charakterizuje vystupné prudenie vyfukov. Dolezité bolo stanovit
vysledny hmotnostny tok a teplotu spalin. Hmotnostny tok bol vypocitany stic¢tom spot-
rebovaného paliva a potrebného vzduchu. Teplota bola urc¢ené na zaklade odhadu teploty
vyfukovych plynov.

V pripade nastavenia turbulencie boli hodnoty nastavené tak, aby charakterizovali
intenzivnu turbulenciu s malymi virmi.

Teplota vystupnych spalin:

Tyyr = 835.15 K (8.17)
Staticky tlak v oblasti vyfukov:
Duyf = Pstat — 000 = 87415.6 Pa (8.18)
Spotreba paliva:
Mpa = 246 kg/hod = 0.06836 kg/s (8.19)
Hmotnostny prietok vyfukmi:
mvyf_celk = mpal + dOtvaduch = 0.06836 + 3.81 = 3878k‘g/s (820)

Intenzita turbulencie: 10%
Pomerné velkost turbulencie: 10 mm

SOURCE TERMS

4hodnoty teploty a spotreby boli odhadnuté na zéklade motora PT6
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Tato okrajova podmienka simuluje urychlenie pridu vrtulou. Vrtulovy disk bol roz-
deleny na 5 prstencov, ktoré budu sluzit na vytvorenie rychlostného profilu na vrtuli. K
dispozicii nebola tato charakteristika pre vrtulu ktora bude pouzita na motor H85 a preto
bol zvoleny rychlostny profil z inej podobnej vrtule.

Na obréazku [ 8.25] je graf, ktory charakterizuje rychlost pridu v jednotlivych oblastiach
vrtule. Priemerna rychlost priudu je rovnakéa akd bola uréend pri navrhu kanéla.
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Obr. 8.25: Zévislost rychlosti pridu na vzdialenosti od osy otacania na vrtuli
Urcenie rychlosti na jednotlivych diskoch bolo pomerne naro¢né. Najprv sa musela

vytvorif samostatnd tloha, v ktorej bol pocitany iba vrtulovy disk, za ktorym sa sledoval
priebeh rychlosti.

8.3.3. Metdda rieSenia

Pre nastavenie vypoctu sluzi zlozka Solution. Hlavné parametre st v polozke Solution
Method. Tu sa definuje metoda riesenia a diskretizacnych schém. V polozke Solution
Controls st definované relaxacné parametre pre vSetky pocitané veli¢iny. Najdolezitejsie
je nastavenie a zmena Kurantovko ¢isla.

’ Formulation ‘ Implicit ‘
Flux Type ROE-FDS
Gradient Least Squares Cell Based
Flow Third-Order Muscl
Modified Turbulent Viscosity Third-Order Muscl

Tabulka 8.9: Metdéda riesenia

’ Charakteristika \ Hodnota ‘
Curant Number 2-100
Modifield Turbulent Viscosity 0,8
Turbulent Viscosity 1
Solid 1
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Tabulka 8.10: Relaxacné parametre vypoctu

8.3.4. Vypocet

Uloha obsahuje vela okrajovich podmienok. Po spusteni vypocet divergoval, a preto sa
museli tieto okrajové podmienky vypniuf. Vyfuky a nasédvanie motora boli nahradené ste-
novou podmienkou. Chladi¢ a vrtula boli nahradené vzduchom ( podmienka FLUID). Po
skonvergovani tlohy boli postupne zaradené do vypoctu jednotlivé okrajové podmienky.
Najprv chladi¢, potom nasévanie motora a nasledne vrtula. V pripade vrtule sa sledoval
priebeh priemernych rychlosti na jednotlivych prstencoch. Tym sa overila stanovena rych-
lost urychlenia pradu, dané rychlostnym profilom vrtule. Na zaver sa do vypoc¢tu zahrnula
aj podmienka simulujtca pradenie z vyfukov.

V pripade vyfukov dochadzalo k divergovaniu aj pri vysokych Curantovych cislach.
Preto bol vysledny hmotnostny tok postupne zvySovany z hodnoty 1kg/s az do vyslednej
hodnoty 3,88kg/s.

Na obrézku [ 8.26] je zobrazeny priebeh rezidui pocas vypoc¢tu. Bod A charakterizuje
zapnutie okrajovej podmienky chladi¢a. Bod B nasavanie motora. Bod C vplyv vrtulového
pradu. V bode D-1 doslo k zvysSeniu rezidui pri zapnuti okrajovej podmienky vyfuku pre
hmotnostny tok 1kg/s. Bod D-2 pre 2kg/s, bod D-3 na hodnotu 3kg/s a kone¢ny bod D-4
charakterizuje hmotnostny tok vyfukom 3,88 kg/s.

1e+00 —

1e-04

1e-05 ! | ' v 1 v I ) | 4 |
1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000 6500

lterations
Obr. 8.26: Priebeh rezidui
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8.4. Vysledky

8.4.1. Vyhodnotenie simulacie

V pripade prudenia v oblasti vstupu je viditelné, Ze nabiehajtci vzduch je stabilny a
nevykazuje velké zavirenie. Na obrazku [ 4.1] je zobrazend motorova gondola a prud-
nice smerujuce z vrtule. Z vizualizicie prudenia je viditelné ako vrtulovy prud vyrazne
ovplyvnuje pridenie v oblasti kanéla.

V pripade prudenia z motorovych vyfukov mozeme predpokladat, Ze nemaji zasadny
dopad na pridenie v kanéli. Ako je vidiet na obrazku| 8.28]. Spaliny z vyfukov smeruji
do vrchnej strany motorovej gondoly smerom ku kridlu.

1.50e+02
1.42e+02
1.35e+02
1.28e+02

1.50e+01 :
7.50e+00

0.00e+00

Pathlines Colored by Velocity Magnitude (m/s) May 21, 2015
ANSYS Fluent 14.5 (3d, dbns imp, S-A)

Obr. 8.27: Prudenie v okoli gondoly
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Pathlines Colored by Velocity Magnitude (m/s) May 21, 2015
ANSYS Fluent 14.5 (3d, dbns imp, S-A)

Obr. 8.28: Vyfukové prudy

Obrazky dole popisuju prudenie v kanali. Na obrazku | 8.29] je mozné vidiet prad
vstupujici do ponorného vstupu. Prad v oblasti vstupnej rampy je rozsireny. Tym sa
znizuje jeho rychlost a dochddza k stabilnejSiemu prudeniu. Je zjavné, Ze rychlost na
boc¢nych stranach vstupu je nizsia ako v strednej casti.

Obréazok [ 8.30] popisuje prudenie vo vniutornej ¢asti kanala, pred chladi¢om. V ob-
lasti prechodu medzi vstupom a difizorom dochadza na stranach k odtrhnutiu pridu na
stenach diftzora. Vznikaju viry, ktoré zamedzuju plynulému priadeniu na boc¢nych stra-
nach difizoru. Na [ 8.32] je mozné vidiet rozlozenie rychlosti na ¢elnej strane chladica. Na
bokoch je rychlost podstatne nizsia ako v strede. Co je sposobené virmi po stranach.

Na obrazku [ 8.31] je bo¢ny pohlad na prudenie pred chladi¢om. Na vrchnej strane
chladica je rychlost vysoka, je to sposobené nerozrusenym pridenim v hornej ¢asti kanala.
V tejto oblasti nedoslo k vyraznejSiemu odtrhnutiu priadu vdaka tangentnému prechodu
medzi ponornym vstupom a diftzorom.

Problematickejsie prudenie je na spodnej strane kanala. Tu dochadza k odtrhévaniu
pridu za nabeznou hranou vstupu, kde je difizor mierne rozsireny. Na chladi¢i sa to
prejavi iba v rohoch. To znamend, ze k odtrhnutiu dochadza iba po stranach a nie v
strednej casti.
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Pathlines Colored by Velocity Magnitude (m/s) May 21, 2015
ANSYS Fluent 14.5 (3d, dbns imp, S-A)

Obr. 8.29: Prudenie pred vstupom
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Obr. 8.30: Prudenie pred chladicom



8. CFD ANALYZA PRUDENIA V KANALI CHLADENIA

3.21e+04
3.05e+04
2.89e+04
2.73e+04
2.57e+04
2.41e+04
2.25e+04
2.09e+04
1.93e+04
1.77e+04
1.61e+04
1.44e+04
1.28e+04
1.12e+04
9.63e+03

0.00e+00

Pathlines Colored by Particle ID May 21, 2015
ANSYS Fluent 14.5 (3d, dbns imp, S-A)

Obr. 8.31: Pradenie pred chladicom
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Obr. 8.32: Rozlozenie rychlostného pola na ¢alnej ploche chladic¢a
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V konfizore neboli objavené zasadné zmeny v prideni. Prechodom vzduchu cez chladic¢
sa prud ustalil. Ako je vidiet na obrazku | 8.33] pridenie v konfuzore je bez virov. To je
sposobené hlavne plynulou zmenou prierezu z obdlznikového na kruhovy (elipticky). Za
vystupom kanala je prad ovplyvneny okolitym priudenim v oblasti kridla a klapky.
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8. CFD ANALYZA PRUDENIA V KANALI CHLADENIA

8.4.2. Porovnanie parametrov prudenia teoretického navrhu a
CFD analyzy

V tejto kapitole st1 porovnané vlastnosti kandla ziskané simuléciou v programe Fluent s
teoretickym navrhom. V tabulke je vidiet rozdielne vlastnosti vstupnej ststavy. Teoreticka
tlakova stratu vstupnej cCasti, ktort tvori NACA vstup a difizor sme ziskali s¢itanim.
Uéinnost je dana odhadnutou hodnou RRR, ktora je vynasobena ti¢innostou diftizoru.

Z tabulky je zrejmé. Ze vysledna téinnost je skoro o polovicu nizgia ako tomu bolo v
pripade teoretického navrhu.

Parameter Znacka | Jednotka | Teoreticky | CFD
vypocet

Rychlost vstupujiceho pradu do chladica U3 m/s 16,97 10,4
Rychlost priadu za chladi¢om U4 m/s 16,97 9,8
Tlakova strta vstupu Dstrat Pa 338 667

U¢innost vstupu Nostup -] 0,81 0,51

Obiemovy prietok pred chladi¢om q3 m3/s 0,891 0,55
obiemovy preitok za chladicom qs m3/s 0,891 0,52

Tabulka 8.11: Porovnanie teoretickych hodnét s hodnotami z CEFD simulécie

Pre urcenie uc¢innosti vstupnej sustavy sa vychadzalo s hodnoty RRR, ktora sa vypo-
¢itala podla vzorca [13]:

RRR = P3cel — Pocelk [_]
Pocelk — Postat

Na obrazkoch | 8.35] a [ 8.36] st porovnané statické tlaky a rychlosti v jednotlivych

Castiach kanala. Tabulka poukazuje na znac¢né rozdiely v tychto charakteristikdch. V pri-

pade vstupnej sustavy, ktort tvori NACA vstup a diftzor doslo k zvySeniu statického

tlaku. Tento jav je sprevadzany poklesom rychlosti pridu. V oblasti chladi¢a dochadza k

vyraznému poklesu tlaku. V konfizore tlak klesa a rychlost stupa. V pripade CFD nebol
dosiahnuty na konci diftzora staticky tlak okolia.

(8.21)

’ miesto ‘ NACA ‘ Dif. ‘ chladi¢ vstup ‘ chladi¢ vystup ‘ konfuzor ‘
rychlosti [m/s| | vypo¢. 61 33,63 16,97 16,67 59,4
CFD 63 26,2 10,4 9,8 49
stat. tlak [Pa] | vypo¢. | 87716 | 88652 89041 87856 87716
CFD | 88304 | 89490 89842 89341 88480

Tabulka 8.12: Porovnanie teoretickych hodnot s hodnotami z CFD simulécie

Objemovy tok, ktory vstupuje do chladica je 0,55 m?/s. Pri tejto hodnote je tlakova
strata na chladic¢i priblizne 600 Pa. Rozdiely celkovych tlakov pred a za chladicom st
667 Pa. Cim mézeme potvrdif, Ze podmienka simulujtica tlakovi stratu chladica bola
korektna.

Pri objemovom prietoku 0, 55 — 0,52m3 /s je chladi¢ schopny odviest teplo priblizne o
hodnote 17,5kW. Téato hodnota nie je dostatoéné pre stanoveny rezim a pre to musi byt
kanal chladenia upraveny.
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9. Oblast mozného zlepSenia

Zasadnym problémom kanala je ndhla zmena rozmerov v oblasti prechodu medzi po-
nornym vstupom a difizorom. V tejto oblasti vznikaja velké viry, ktoré spdsobuji pod-
statné znizZenie Gi¢innosti kanala. Tato nahla zmena je zapric¢inend dvoma zasadnymi fak-
tormi. Konstrukéné obmedzenie zobrazené na obrazku [ 5.15] a samotné velkost chladi¢a.
Pre velkost chladi¢a bolo nutné kanal natocif smerom hore. Toto poruSenie rovnosti za-
pri¢inilo znizenie tcinnosti vstupu.

Pre budtci navrh by bolo vyhodnejsie pocitat z chladi¢om mensej plochy, ktory by
mohol byt nainstalovany nizsie. Tym by bola docielend priamost kanalu. V takom pri-
pade by sa Gc¢innosti pri redlnom kandli priblizili hodnotdm z merani v aerodynamickych
tuneloch, z ktorych boli stanovené hodnoty RRR pre teoreticky navrh.

V pripade ponorného vstupu by bolo vyhodnejsie vytvorit Sirsi vstup a zaroven znizit
jeho vysku. Nabeznd hrana na modeli vstupu je velkd, ¢o spolu s ndhlou zmenou tvaru
sposobilo odtrhnutie medznej vrstvy v tejto oblasti. Rampa NACA vstupu, ma pomerne
malé ziZenie, to je vhodné pre velky pomer w/d. V pripade malého pomeru ako je to v
tomto pripade je lepsie volif mensie rozsirenie.

Prechod medzi diftizorom a ponornym vstupom nie je plynuly, ¢o sposobilo odtrhnutie
medznej vrstvy v tejto oblasti. Na vrchnej strane je tangentny prechod, ¢o zabranilo
odtrhnutiu pradu aj pri pomerne velkej zmene smeru. Kvalitu pradu vyrazne ovplyviiuje
aj nabezna hrana NACA vstupu. V jej pripade by bolo vhodnejsie pouzit mensiu vysku.

Pridenie v konftizore nebolo rozrusené a pri budiicom névrhu by mohol byt skrateny,
& by sa mohla zvicsit dizka difazora a vstupnej rampy NACA vstupu.

Obrazok [ 9.2] poukazuje na mozny navrh plynulejsieho prechodu medzi vstupom
a difizorom. Pri prechode bez nahleho zakrivenia pridu je vysoko pravdepodobné, ze
nedojde k odtrhnutiu pradu od steny diftzora. Na [ 9.1] je zobrazend mozna tprava
spodnej steny diftzora, kde taktiez doslo k odtrhnutiu medznej vrstvy. V pripade priameho
prechodu by nemuselo dochadzat k tomuto javu.

h

Obr. 9.1: Moznost zlepSenia prechodu za nabeznou hranou NACA vstupu
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Obr. 9.2: Moznost zlepSenia prechodu po stranéch
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10. Zaver

Uvod tejto prace bol venovany analytickému vypoc¢tu kanala chladenia. Na zéklade te-
oretickych vztahov a tunelovych merani boli uréené vysledné geometrické charakteristiky
kanala. Do ivahy boli brané aj konstrukéné moznosti umiestnenie do motorovej gondoly a
predpokladané charakteristiky pridu v jednotlivych castiach. Z analytického vypoctu bol
zostaveny model gondoly spolu s kanalom, ktory nasledne slizil na validaciu vypocitanych
analytickych charakteristik s CFD meranim.

V druhej cGasti prace bol popisany postup vypoctu CFD od tvorby a tpravy geomet-
rie, az po samotny vypocet. Pri vypocte boli simulované mnohé aspekty prudenia v okoli
kanala chladenia, ako vplyv vrtule, ¢i vyfukovych plynov. Pri vypocte bolo zistené, ze za-
sadny vplyv na charakter pridenia v kanaly m4 rychlostny profil vrtule a rychlost letu. V
pripade sacieho kanala motora a vyfukov nedoslo k vyraznému ovplyvneniu sledovanych
hodnét. Simulécia vifukového pridu vyrazne predizila vipocet a viedla ku divergencii vy-
poctu. To je dévod, preco by bolo vhodné tuto okrajovii podmienku v budtcich analyzach
kanala zanedbat.

Na zaver su porovnané hodnoty analytického vypoctu s CFD vypoctom. Ako sa pred-
pokladalo rozdielu st pomerne znacné.

Hlavnym ddévodom je velké zjednodusSenie prudenia pri teoretickom navrhu. V pripade
merani v aerodynamickych tuneloch je prid vzduchu nerozruseny, ¢o v pripade realneho
pridenia v okoli gondoly nie je mozné. Dalsim dblezitym faktorom je nevhodny prechod
medzi ponornym vstupom a difiizorom, kde dochadza k odtrhnutiu pradu zo stien kanala.
To sposobuje vznik virov a znizenie hmotnostného toku kanalom.

V pripade budtcej optimalizcie kanala by bolo vhodné pouzif vhodnejsi chladi¢ a
upravit geometriu kandla tak, aby nedochadzalo k vzniku virov. Prica jasne poukazuje
na fakt, Ze v pripade dobrého navrhu kanala chladenia je vhodné vyuzivat CFD metédy
a analytické vypocty pouzit jedine v pripade prvotného navrhu. Hlavnou vyhodou simu-
lovania pridenia v CFD je moznost zahrniat do vypocétu okolité charakteristiky pradu,
ktoré ovplyviuju pradenie v kanali, ako aj overenie lokalnych charakteristik pridenia, kde
by mohlo dochadzat k vzniku virov.

V pripade CFD vypoctu je dolezité dodat, Ze by bolo vhodné na zéklade tunelového
merania zistit predpokladané odchylky od realneho pridenia, ¢im by doslo k vyraznému
spresneniu hodnot, na zaklade ktorych by bolo mozné navrhniaf ¢o mozno najvhodnejsi
kanal chladenia pre motor H85 na lietadle L-410NG.
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Miow
RRR
EAS
ISA
Csat
gamma
Ci

v

BTU
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Maximélna vzletovd hmotnost

Ram recovery ratio

Equivalent airspeed

International Standard Atmosphere
Stredné aerodynamicka tetiva

Gradient stupania

Stucinitel vztlaku

Rychlost

Gravitacna sila

Plocha

Hustota

Uhol nabehu

Rychlost rozruseného pridu dané vrtulov
Tah pohonnej jednotky

British Termal Unit

Hmotnostny tok

Prikon

Objemovy tok

Stucinitel strat

Pomer prierezov

Pomer medzi tlakoveou stratou spdsobenou razom a rozsirenim
Uéinnost

National Advisory Committee for Aeronautics
Stucinitel tlakovych strat chladica
Rychlost zvuku

Machovo ¢islo
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Cq Koeficient tlakovych strat

Cq Stucinitel odporu

Cm Stéinitel momentu

CAD Computer-aided design

y+ Stenova funkcia

CFD Computational fluid dynamics

IGES Initial Graphics Exchange Specification
NSH nestrukturovana hybridné siet

SSH strukturovand hybridna siet
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