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ABSTRAKT:

Diplomova prace se zabyva rozborem aerodynamického ohfevu nosné rakety ve vzestupné fazi
letu za pomoci CFD simulaci. Na zakladé existujicich lehkych nosicu je vybrana trajektorie a
navrzena geometrie obalu satelitu. Kritické rezimy letu jsou identifikovany pomoci 2D vypocta
a v téchto rezimech je proveden rozbor pomoci osove symetrického piipadu. Vysledky simulaci
jsou porovnany s hodnotami ziskanymi z teoretickych a polo-empirickych vztaht.

KLICOVA SLOVA:

Aerodynamicky ohfev, CFD, nosné rakety, nadzvukové proudéni, hypersonické proudéni,
Stihla télesa, osoveé symetricka télesa.

ABSTRACT:

Master’s thesis deals with aerodynamic heating of launch vehicle during ascent phase by using
CFD simulation. Ascent trajectory and payload fairing geometry is design using data of existing
small launch vehicles. Critical flight regimes are identified using 2D calculations, and in these
regimes analysis is performed by axially symmetric simulations. Simulation results are
compared to values obtained from theoretical and semi-empirical calculations.

KEYWORDS:

Aerodynamic heating, CFD, launch vehicles, supersonic flow, hypersonic flow, slender bodies,
bodies of revolution.
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1. UVOD

e, ee

navigaci, pfedpoveéd’ pocasi a mnoho dal§iho. V soucasnosti jsou satelity pfevazné velké a tim
i nakladné. Diky miniaturizaci elektroniky dochazi ovsem k rozmachu nano a micro satelitd.
Tyto satelity a jejich konstelace mohou poskytovat stejné sluzby jako jejich vétsi protéjsky,
avSak za vyrazné nizsi naklady a umoznit tak malym firmam, universitam a jinym pfistup do
vesmiru. [6]

V soucasnosti jsou nano a mikro satelity vypoustény jako druhotny naklad velkych satelita, coz
dava znac¢na omezeni, naptiklad nelze volit obéznou drahu a datum startu. Z tohoto divodu jsou
v soucasnosti vyvijeny lehké nosiCe, které daji nano a mikro satelitim flexibilitu vypousténi a
umozni rozmach trhu stémito satelity. DuleZitou soucasti navrhu nosné raket je rozbor
aerodynamickych vlivi, které maji zasadni vliv na navrh trajektorie, ovladacich prvku a
konstrukce. Soucasti tohoto rozboru je analyza aerodynamického ohfevu pii vzestupu nosice.
Vystupy z terméalni analyzy slouzi jako vstup pro navrh materialu a tloustky tepelné ochrany
pro ochranu nakladu pted ohfevem. [6][1]

Cilem diplomové prace je nalézt na zakladé navrzené trajektorie kritické rezimy letu, kdy
dochéazi k maximalnimu aerodynamickému ohfevu a v té€chto bodech provést rozbor tohoto
pusobeni.
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2. TEORIE

2.1 Trajektorie

Trajektorie vzestupu nosné rakety je navrzena pro minimalizaci vznikajicich ztrat. Mezi tyto
ztraty patii ztraty z divodu zmény ucinnosti trysky s nadmotskou vyskou, odporu, gravitace a
fizeni. [2][3]

Vzestup noside za¢ina vertikalni fazi, ktera umisti raketu mimo v&z. Ridici systém noside neni
zpravidla schopen provést manévr kolem libovolné osy ale pouze v urcité rovin€ pevné spojené
s nosi¢em. Pokud tato rovina nesouhlasi s azimutem startu je tfeba aby, se raketa natocila pred
provedenim potiebného manévru. Toto se nekdy rovnéz provadi z davodu aerodynamické a
konstruk¢ni konfigurace, napt. Space Shuttle, Titan 3. Pfi vertikalni Casti letu je nizsi zatizeni
nosice a zaroven prochazi raketa nejhustsi ¢asti atmosféry pi minimalnich rychlostech. OvSem
dochéazi ke znaénym gravitaCnim ztratam a nepfispiva k potfebné obézné rychlosti. Délka
vertikalni ¢ast letu se u riznych nosicl lisi, ale s pokrokem technologii se zkracuje. U nékterych
nosicu tato Cast letu konci hned po opusténi véze. [2][3]

Po vertikalni ¢asti dochazi k naklonéni nosice a nasleduje gravitacni obrat nebo kontrolovana
prechodna trajektorie. Zpravidla se nosna raketa pfi vzestupu setkava s vyssi silou vétru a
vysokym dynamickym tlakem ve stejném case. V této oblasti dosahuji aerodynamickeé sily
maxima a tim dochazi 1 k nejvys§imu riziku selhani konstrukce. Cilem v této fazi letu je tedy
udrZet uhel nabéhu co nejblize nule pro minimalizaci aerodynamického zatizeni pii prichodu
oblasti vysokého dynamického tlaku. Avsak z davodu poryvi a zmén rychlosti vétru je tento
uhle 1° az 2°. Pii této fazi dochazi k mensim gravitatnim ztratam z divodu sklonu trajektorie a
zaroveni ke znaénému zvysSeni rychlosti z divodu poklesu hmotnosti nosice. Toto rovnéz
snizuje ztraty rychlosti zpusobené aerodynamickym odporem. U modernich nosi¢i kombinace
pokrocilych navigacnich systému a vektoru tahu vede ke zvySeni ucinnosti a snizeni zatizeni.
Tyto pokrocilé systémy nejsou piesné gravitacni obrat. Cilem této faze je ziskat co nejvice
rychlosti pfi minimalizaci risk pro nosi¢. Zarover je nutné touto fazi opustit hustou cast
atmosféry, tedy sklon trajektorie nesmi byt pfili§ maly. Gravitacni obrat tvofi ¢ast trajektorie,
ale neni dostacujici pro jeji dokoncCeni na planeté s atmosférou. Aby byl tento manévr
postacujici, musel by byt nizsi uhel trajektorie pfi naklonéni. V takovém ptipadé by nosic stravil
prili§ dlouho v atmosfére. [1][2][3]

Od vysky okolo 30 km 1ze sledovat trajektorii s vys$§im sklonem. Ve vysce okolo 40 km raketa
dosahuje hypersonickych rychlosti. Zpravidla pfi hypersonickém letu dochazi k oddé€leni
prvniho stupné nosice. Po dosazeni dostate¢né fidké atmosféry lze trajektorii libovolné ménit
pro co nejvetsi nartst rychlosti a vysky. Jedinym omezenim je maximalni zrychleni, které je
dano platicim zatizenim nebo pfitomnosti lidské posadky. Nejjednodussi moznosti je let
s konstantnim uthlem sklonu (Uhel mezi vektorem tahu a horizontalni rovinou), kdy je snaha
vypotiebovat palivo co nejrychleji a poté doletét bez tahu do vysSky obézné drahy. Dale
nasleduji manévry pro dosazeni pozadované obézné drahy. Priklad trajektorie je uveden v obr.
2.1. [1]]2]
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2.2 Aerodynamika nosnych raket

2.2.1 Vzestup nosice

Béhem vzestupu nosna raketa zrychluje z klidu az po hypersonické rychlosti. Rovnéz se
pohybuje od nulové nadmoiské vysky az po hranici atmosféry a setkava se s riznymi
atmosférickymi podminkami. Dochazi tedy k celé fadé aerodynamickych jevi. Toto je
znazornéno v obr. 2.2. Na zakladé vlivu jednotlivych jevi lze rozdélit vzestup rakety na nékolik

fazi. [1][7]

M>7

Wind profil
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Zasadnim faktorem v této fazi je vitr, ktery proudi ve sméru témét kolmém na podélnou osu
rakety, a je hlavnim zdrojem aerodynamického zatizeni. Uhel nab&hu je zpocatku 90° a jak
tento thel klesa. Jelikoz jsou rychlosti vétru nizké, 1ze proudéni

nosi¢ nabird rychlost,
povazovat za nestlacitel
Pti proudéni vzduchu p

Obr. 2.2 Vzestup nosné rakety [1]

né. Proudéni je prevazné viskozni. [1][7]

od takto vysokymi uhly nabéhu dochazi k odtrhavani proudu a vzniku
uplavu na zavétrné strané nosice nebo startovaci rampy. Odtrzené proudéni vytvari vir. Kromé
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zatizeni od vétru a poryva dochazi i ke vzniku nestacionarniho zatizeni o nizké frekvenci vlivem
viru. [1]

Faze vysokého dynamického tlaku

Béhem této faze prochazi nosi€ subsonickym, transsonickym (0,8-1,2M), supersonickym (1,2-
5M) a hypersonickym letem. Pro podzvukovy let po piekroCeni M=0,3 je nutné proudéni
povazovat za stlacitelné. Proudéni okolo rakety nedosahuje rychlosti zvuku a nedochazi tedy
ke vzniku razovych vln a proudéni je relativné klidné. [1]

Jakmile dosahne rychlost nerozruseného proudu hodnoty kritického Machova cisla, dostava se
nosna raketa do transsonické oblasti. Hodnota kritického Machova ¢isla je ptiblizné 0,8 a po
jejim prekroCeni se zacinaji objevovat oblasti nadzvukového proudéni na povrchu rakety
zakoncené razovou vinou. Pii dal§im zvySovani rychlosti se oblast nadzvukového proudéni
roz§ifuje. Vznik razovych vin vede ke zvysSeni tlakového odporu a interakce razové viny a
mezni vrstvy vyvolava odtrzeni proudéni. Tato interakce rovnéz zptisobuje oscilaci polohy viny
v axidlnim sméru a vede k fluktuaci tlaku a tim i1 vzniku nestacionarniho zatizeni. Pfi
nenulovém thlu nabéhu se lisi poloha razovych vin na tlakové a saci strané rakety a tim vznika
vysoky rozdil tlaku zvySujici zatizeni v bocnim sméru. [1]

Maximum local velocity Normal shock
(a) {Sonic velocity) (b) ‘,f Flow seperation
M~0.8 ,..f*‘_" ——— M~0.9 sIM<1_a”
e
cr e
(C) (d) Re attachment
Shock IUCQ@On
ey .I". f / /
i M>1] : -
— ______.__I[___._A_ _._.-_.____
= T~

M<1
Shock

ExpansiE)n fan

Obr. 2.3 Zména proudéni okolo typického obalu satelitu [1]

Kdyz hodnota Machova ¢isla nerozruseného proudu doséhne priblizné 1,2, je proudéni kolem
rakety nadzvukové az na malou oblast na Cele nosice. Nosné rakety maji zpravidla kulovou
$picku pro snizeni aerodynamického ohfevu. Pro takovouto geometrie v nadzvukovém proudu
vznikd razova vlna odd€lend od povrchu. Za touto razovou vlnou v predni Casti geometrie
vznika oblast podzvukového proudéni. Celni razova vlna je nejsilngjsi v misté, kde je smér
nerozru$eného proudu kolmy na razovou vlnu. Déle od tohoto mista se vina stava Sikmou. Tlak,
teplotu a Machovo &islo za kolmou razovou vlnou Ize uréit dle nasledujicich vztaht® 2.1 az
2.3.[1][8]

_ (y-1-M 42
27 2yM 2 -(r-1) .
2y-M;%>—(y-1)
Pr=p1 T 2.2)
_ o 2y M- -D] -1 M, 2 +2]
T2 - T1 (y+1)2-M12 (2‘3)
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Index 1 znaci hodnoty pted razovou vinou a index 2 znaci hodnoty za razovou vinou.
Proud v podzvukové oblasti je dale zpomalovan do stagnacniho bodu. Teplotu a tlak v tomto
bodé Ize urdit pouzitim vztaht!® 2.4 a 2.5. [1][8]

Ps =Dp2- (1 + YTAMZZ)% (2.4)
T, =T, (1 + %Mzz) 2.5)

Od stagna¢niho bodu zacina rist mezni vrstva. Tato vrstva dale roste smérem po proudu. Proud
dale expanduje ve zvétSujicim se objemu mezi rdzovou vlnou a geometrii az prechazi do
nadzvukového proudéni. Dale vznikaji razové viny v zavislosti na uhlu zmény geometrie.
Proudéni je klidné&jsi oproti transsonickému. Tlakovy rozdil mezi pretlakovou a saci stranou pro
nenulovy uhel nabéhu klesa, coz vede k poklesu aerodynamického zatizeni. Pii nadzvukovém
proudéni rovnéz dochazi k znaénému ohtevu rakety. [1][8]

Rychlosti presahujici Machovo C¢islo nerozruseného proudu Mowo>5 se oznaluji jako
hypersonické. Pfi hypersonickych rychlostech je rozhodujici vliv teploty. Za razovou vinou
dochazi k vyraznému ohtéti vzduchu, coz ma za nasledek ohfev nosice. Vlivem teploty dochézi
k chemickému rozkladu vzduchu a tim i ke zméné aerodynamickych charakteristik.
ZvysSovanim Machova Cisla se snizuje thel razovych vin, az jsou v blizkosti rakety a dochazi
k interakci s mezni vrstvou. Po piekro¢eni M=10 jsou soucinitele aerodynamickych sil a
momentu téméf nezavislé na Machove Cisle. [1]

Rozlozeni tlaku po nosici je reprezentovano soucCinitelem tlaku cp. Podélné rozlozeni cp
typického nosice a rozlozeni po obvodu je zndzornéno v obr 2.4. [1]

R e ——

Obr. 2.4 Rozlozent soucinitele tlaku pro typicky noszé[] ]

Rozlozeni tlaku pro hypersonické rychlosti na geometrii Ize odhadnout podle Newtonian impact
theory. Tento pfistup uvazuje, ze molekuly plynu dopadajici na povrch ztraci slozku hybnosti
kolmou k tomuto povrch a dale pokracuji v te€ném sméru. Pro kulovou geometrii odpovidajici
$pici typického nosice lze urcit rozlozeni soucinitele tlaku dle nasledujiciho vztahul®:

—P_ = c0s20 (2.6)

Cpmax

Zde cpmax je rovno soudiniteli tlaku ve stagnacnim bodg, ktery lze vypoéitat pomoci vztahu!¥
2.7.

Ps—p
p = 1; ,,ooz (2.7
2 oo Voo
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Vztah 2.6 dokaze presné predpovedét rozlozeni tlaku na kouli v hypersonickém proudéni. Jeho
presnost ovSem klesa pro nizsi rychlosti. Tento vztah 1ze rovnéz pouzit pro valec, zde ov§em
presnost klesa se vzdalenosti od stagnacniho bodu. [4]

Free molecular flow regime

Po prekonani husté atmosféry se nosna raketa pohybuje v prostredi velice fidké atmosféry
(vyska zpravidla >120km) a je smérovana do optimalniho sméru, coz vede k vysokym thlim
nab&hu. Presto, ze je hustota atmosféry v této fazi velice nizka, tak dochazi k vyrazném
tepelnému zatizeni na vystupcich na geometrii z divodu vysokych rychlosti a uhlu nabé&hu.
Aerodynamické charakteristiky se generuji jako funkce vysky a ithlu nabéhu. Na poc¢atku tohoto
rezimu, tedy ve vySce okolo 120 km, se zpravidla odhazuje obal satelitu. [1][18][19][20]

2.2.2 Aerodynamicky ohrev

Vlivem viskozity a drsnosti povrchu dochazi ke zpomalovani ¢i zastaveni Castic v blizkosti
povrchu a tim k pfeméné kinetické energie na teplo. K této pfeméné rovnéz dochazi vlivem
razovych vin. Timto zptsobené zvyseni teploty vzduchu vede k prenosu tepla na téleso a k jeho
ohfevu. Tento jev se nazyva aerodynamicky ohfev. K prenosu tepla dochéazi predevs§im
vedenim. Pfi velmi vysokych rychlostech proudéni dochazi rovnéz k pfenosu tepla
vyzafovanim. [1][5]

Viskozni vliv je omezen na tenkou vrstvu u povrchu geometrie a k zvyseni teploty vzduchu
vlivem viskozity dochazi tedy v mezni vrstvé. Tésné u povrchu je rychlost proudéni nulova a
teplota vzduchu je rovna teploté€ stény. Se vzdalenosti od stény se rychlost proudéni zvysSuje, az
je rovna rychlosti okolniho proudéni. Ve vzdalenosti od povrchu, kde rychlost proudéni
dosahuje 99 % rychlosti okolniho proudéni, je hranice rychlostni mezni vrstvy d. Se vzdalenosti
od povrchu se rovnéz méni teplota vzduchu. Hranice tepelné mezni vrstvy Ot je ve vzdalenosti,
kde je teplota rovna 99 % teploty nerozruSené¢ho proudu. Tloustka tepelné mezni vrstvy pro
vzduch je vys§i nez tloustka rychlostni mezni vrstvy, pfiCemz obé vrstvy se rozSifuji se
vzdalenosti od pocatku geometrie. Na rist teploty ma vliv druh mezni vrstvy. Ohfev turbulentni
mezni vrstvy je zpravidla vyssi nez ohfev laminarnim proudénim. Pro Reynoldsovo ¢islo mensi
nez 10* je ohiev laminarnim proudénim vyssi. [1][5][22]

. T=Te - ="
Aty \'ﬂy"\“ i
Voo \\wolmdiS —_
-T—* O{ i\\c"‘ i ——
oo ed® V. — aver. U = U, |
Ou/‘e‘T /of yelocity houndary layer, ‘;
= rar edEe T
y - Ouly\' T T
- = = 6
e W= O TS T Tw |
\
(‘,“ Velocity Temperature
profile profile

Obr. 2.5 Mezni vrstva [5]

K maximalnimu ohfevu na nosné raketé dochazi ve stagnacni oblasti, ktera se nachazi na cele
rakety. Na kuzelové Casti za stagnacni oblasti dochézi k roz§ifovani mezni vrstvy a tim 1 poklesu
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ohfevu. Vlivem expanze na prechodu kuzelové a valcové Casti dochéazi k dal§imu snizeni
ohfevu nosice. Jedna-li se o raketu s rozsifenym obalem satelitu, mize dochazet k odtrhavani
proudéni v misté zuzeni. Proudéni se opét pfichyti na téle rakety, coz je spojeno se vznikem
Sikmé razové viny a dochazi k narastu aerodynamického ohfevu. Pritomnost vystupkt vyvolava
vznik razovych vin. To vede k odtrhavani proudéni a jeho zpétnému pfichyceni a tim 1
k vyraznému ohfevu. Mezi dal§i vyznamna mista vyvolavajici vysoky aerodynamicky ohiev
patii naptiklad vliv pfidavnych raket. [1]

JelikoZ je aerodynamicky ohfev dan fadou faktord, nelze ho piesné teoreticky vypocitat.
Existuje vSak fada polo-empirickych vztaht pro odhad hustoty tepelného toku. Pro ohfev ve
stagna¢nim bodé 1ze pouzit nasledujici vztah!!%);

s =C- (%“’)0'5 v (1-5) 2.8)

C = 1,83 10™* pro 3D proudéni (koule)
C = 1,29 10* pro 2D proudéni (valec)

Zde R je polomér geometrie, hy je entalpie pii teploté stény a H;s je celkova entalpie.
Odhad maximalni hustoty tepelného toku vlivem turbulentniho proudéni na kouli 1ze ziskat ze
vztahu!'!!

0,3

(qturb)max[c.H.U./ftz-s]=7,706-(%-R[ﬁ]) Lqs[C.H.UJfE2-s] (2.9)

Zde po je hustota vzduchu v nulové nadmotské vysce. Vztah mezi ohfevem na vélci a na kouli
je dle [4]:
Qvélec = kao#le (2.10)
n = 0,5 pro laminarni proudéni
n = 0,2 pro turbulentni proudéni

Vztahy pro odhad hustoty tepelného toku dokazi zachytit hodnoty ve stagnacnim bodé s dobrou
presnosti, ovSem presnost dale na geometrii klesa. [11]
Aerodynamicky ohfev a tepelné zatizeni se urcuje pro nejhorsi pfipad trajektorie, kdy dochazi
k maximalnimu ohfevu, a pocita se s uvazenim pln¢ turbulentniho proudéni. Bézné pouzivanou
metodou pro uréeni vlivu parametrl trajektorie je porovnani vysky a rychlosti. Uvazuje se
trajektorie s maximalnim pv* a nejdelsi dobou letu. [1]
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3. REFERENCNI PRiPAD

3.1 Popis referencniho pripadu

Pred provedenim samotného vypoctu je nutné ovérit jeho vérohodnost. Toto se provadi simulaci
ptipadu, ke kterému jsou dostupné namétené hodnoty. Zdrojem pro referencni piipad je sbirka
experimentalnich mé&feni pro ovéfeni CFD vypo&ti AGARD-AR-303!!2,

Jako referencni pfipad byl zvolen ptfipad C-1. Jedna se typickou geometrii rakety ¢i stiely
v nadzvukovém proudéni pfi vysokém thlu nabéhu. Tento experiment byl konkrétné zaméren
na vyskyt slabé razové viny na pretlakové strané geometrie. Vystupnimi daty méfeni je
rozlozeni soucinitele tlaku ¢, po obvodu v rozsahu 0° az 180° v jedenacti fezech. K dispozici
je rovnéz vizualizace proudéni pomoci schielenovych fotografii a oleje. Vizualizace byla
provadéna pro jiny prumér modelu. Simulovan bude pouze prvni piipad, kdy byl méfen tlak.
Geometrie méfeného télesa spolu s vyznaCenymi misty méteni je znazornéna v obr. 3.1 a v tab.
3.1 jsou uvedeny podminky proudéni a rozmeéry.

X
—i—
T T ‘
| ! o
— + -
: L :
T N '
In instrumented section
| 3D 1D
R/D = (IyD)® + 0.25
Measurement plece 0
150016
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 135% \ \
‘ ; 120° N
| control 105%
o , . surface
' 1 ' ' ' ' ' ‘ [0 e 90°—
\ | 750~
| 60°”
le— 11 ts pl 0.3D apart 0.5D f=— View from rear for an angle
R ARRE e - 4\’ 450300/ / of the roll mechanism ¢ = 0°
oo 35D 15° D =40mm
Obr 3.1 Geometrie modelu [12]
Tab. 3.1 Proudéni a rozméry
1./D | Machovo ¢islo | Reynoldsovo Cislo | Uhel nabéhu D 1
3,5 1,5 1,2:10° 17° 40 mm | 316 mm

Tab. 3.2 Poloha rezi
Rez¢. |1 | 2|34 56789 ]10]11
xD |44]47]50(53/56[59]62]65]68]7.1]74

Vobr. 3.1 je patrné rozsifeni v zadni c¢asti geometrie z divodu uchyceni modelu
v aerodynamickém tunelu. OvSem uhel pfechodu primérd neni zakétovany. Rovnéz
porovnanim s obr. 3.2, ve kterém je znazornén model vytvoreny na zakladé danych rozmérg,
1ze usoudit, ze vykres uvedeny v reportu je pouze ilustrativni. Jelikoz se jedna o nadzvukové
proudéni a posledni méfené hodnoty jsou v dostatecné vzdalenosti od prechodu v geometrii,
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proudéni by nemélo byt ovlivnéno. Pro ovéfeni byl proveden kontrolni vypocet, pfi¢emz pro
geometrii s prechodem byl uhel odecten z obrazku jako 20° a délka byla prodlouzena o deset
pruméra. Porovnavané modely jsou znazornény v obr. 3.3.

Pfi vypoétu je potieba urdit vliv sité a turbulentniho modelu!’®!. Bylo tedy porovnano nékolik
siti. Také byly porovnany dva turbulentni modely, a to Spalart-Allmaras (SA) a SST varianta

modelu k-, které se nejcasteji vyuzivaji pro problematiku nosnych raket, ¢i podobnych téles
[13][15](17]

, 140 12

176

040

Obr. 3.3 Vypocetni modely
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3.2 Tvorba sité a vypocet

Sit’ byl vytvarena v programu ICEM-CFD a vypocet byl provadén pomoci programu Fluent na
vypocetnim clusteru Chronos, ktery disponuje 32 uzly, kazdy uzel se sklada z 12 jader. Pro
tvorbu geometrii byl vyuzit software CATIA.

Pro vypocet je vyuzita nestrukturovana tri/tetra sit. Objemova sit’ je tvofena Ctyfuhelnikovymi
elementy a povrch trojuhelnikovymi elementy. Proudéni v mezni vrstvé je zachyceno pomoci
prismatickych elementd, pfic¢emz tloustka prvni vrstvy je nastavena na 1:10°° m pro dosazeni
wall y+ mensi nez 1. Jelikoz Fluent umoziiuje fesit problém jako symetricky, je vytvorena
pouze polovina geometrie a okoli. Toto snizuje potfebnou velikost sit€é na polovinu. Okoli je
tvoreno polokouli, pficemz vzdalenost od geometrie je stonasobek pruméru dle doporuceni v
[13].

Nejdiive byly vytvoreny zakladni vypocetni sit€ pro obé geometrie. Tyto sit€ jsou znazornény
v roviné symetrie v obr. 3.4. Pro kratkou geometrii sestava sit' z 1,1mil elementd, pfiCemz
povrch je tvofen 6190 elementy. Pro dlouhou geometrii sestava z 1,39mil a povrch je tvoren
12174 elementy. Sit' pro dlouhou geometrii byla rovnéz zjemnéna na 2,5mil objemovych a
19226 povrchovych elementa.

Obr. 3.4 Vypocemni sité

Problém byl fesen jako stacionarni a byl uvazovano turbulentni proudéni. Vypocet byl provadén
pomoci implicitniho density-based fesiCe, ktery lépe zachycuje razové viny oproti pressure-
based!!*!. Zkoumani vlivu sité bylo provadéno pomoci SA modelu pro vyssi robustnost a mensi
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vypocetni naroénost!'>. Vzduch je povazovan za idealni plyn a je uvazovana Sutherlandova
zavislost dynamické viskozity na teploté. Mérna tepelné kapacita ¢, je uvazovana konstantni.
Okrajové podminky byly nastaveny jako pressure-far-field. Teplota vzduchu byla zvolena
288,15K a ostatni vlastnosti byly dopocitany pro dodrzeni Reynoldsova cisla. VSechna
nastaveni fesicCe jsou uvedena v tab. 3.3.

Tab. 3.3 Nastaveni programu Fluent pro referencni pripad

Solver
Type Density-based
Time Steady
Models
Energy On
Turbulence Spalar-Allmaras | Strain/vorticity-based

Boundary conditions - Pressure-far-field
Gauge pressure 86988 Pa
Mach number 1,5

Turbulence Intensity and lenght scale | Intensity 0,1 %
Lenght scale 0,01 m
Temperature 288,15 K

Operating conditions

Operating pressure ’ 0 Pa
Solution methods
Formulation Implicit
Flux type Roe-FDS
Gradient Green-Gauss node-based
Flow Second order upwind
Modified turbulent viscosity Second order upwind

V prvni ¢asti vypoctu byly porovnany vysledky pro hrub$i a jemnéjsi sit’ dlouhé geometrie (graf
3.1). Zde jsou pouze malé rozdily mezi vysledky a je patrné ze plosné zjemnéni by vedlo jen
k malym rozdilim za cenu vyrazného zvétSeni sité€ a tim i doby vypoctu.

0,1

30 60 90 120 150 180

-0,1

1,39mil

¢, []

-0,2 2,5mil

-0,3

-0,4
o [°]

Graf 3.1-a Srovndni ¢, hrubé a jemné sité v rezu 1 (x/D=4,4)
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Graf 3.1-b Srovndni ¢, hrubé a jemné sité v rezu 6 (x/D=5,9)

0,1

3 60 90 120 150 180
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Graf 3.1-c Srovnani c, hrubé a jemné sité v iezu 11 (x’D=7,4)
Rovnéz byly porovnany vysledky zakladnich siti pro dlouhou a kratkou geometrii (graf 3.2).
Jelikoz jsou vysledky totozné, byl ovéfen predpoklad, ze proudéni ve zkoumanych mistech neni
ovlivnéno zadni geometrii. Pro dal§i vypocty byla pouzita pouze krat§i geometrie. Misto

plosného zjemnéni sité byla sit' upravena tak, ze byl zjemnén povrch a zvySena hustota
v blizkosti povrchu. Tato sit’ je znazornéna v obr 3.5 a sestava z 2,7mil elementt.
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Graf 3.2 Srovndni c, pro dlouhou a kratkou geometrii v vezu 11 (x/D=7,4)

Obr. 3.5 Upravena sit

Vysledky pro upravenou sit’ jsou znazornény v grafu 3.3. Vypocet byl proveden bez zmény
v nastaveni feSiCe. Zde jsou jiz patrné rozdily v rozlozeni soucinitele tlaku, a to predevsim
v zadnich fezech. Vypocitané hodnoty se rovnéz vice blizi experimentalnim hodnotam.

N \
0
-0,1
—_ 1, 1mil
—.-0,2
o 2,7mil
03 — agard
-0,4
-0,5

o [°]

Graf 3.3-a RozlozZeni cp v Fezu 1 (x/D=4,4)
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Graf 3.3-b Rozlozeni c, v Fezu 6 (x/D=5,9)
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Graf 3.3-c RozloZeni cp v Fezu 11 (x’D=7,4)

Dale byla pouzita adaptace sité€, tedy uprava sité na zakladé vysledka. Priklad adaptované sité
je uveden v obr. 3.6. Jelikoz se jednd o nadzvukové proudéni, byla vyuzita adaptace podle
kritéria gradientu tlaku a Machova ¢isla. Toto ovSem nevedlo k zpfesnéni vysledku a
v nékterych piipadech adaptace zpusobila zhorSeni presnosti vypoctenych hodnot, jak je patrné
z grafu 3.4. Adaptace byla rovnéz provadéna pro hrubou sit’ za tcelem, zda by nebylo mozné
zpresnit vysledky, resp. dosahnout podobnych vysledkt jako upravena sit o velikosti 2,7mil
elementi pii vyrazn€ mensi siti. Tyto vypolty rovnéz nevedly k zpfesnéni vysledka.
V nékterych piipadech se program Fluent pfi provadéni adaptace ,,zasekl”. Z vyse uvedenych
divodu bylo od adaptace upusténo a jako vysledna sit’ byla pouzita upravena sit’ o velikosti
2,7mil elementu.
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Obr. 3.6 Adaptovana sit
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Graf 3.4 Priklady vysledkit pro adaptované sité, rez 6 (x/D=5,9)

Po vybrani sité bylo provedeno porovnani modelu turbulence SA a k-o SST. Z vysledkd je
patrné vyrazné priblizeni k experimentalnim hodnotdm s modelem SST. Nejvyraznéjsi
zptesnéni je ve stiednich fezech, v prvnim fezu je rozdil maly. Pro dalsi zpfesnéni bylo pouzito
nastaveni curvature correction. Pro oba turbulentni modely ma toto za nasledek zptesnéni
hodnot (graf. 3.5). Nejpresnéjsich vysledki tedy dosahuje upravena sit’ 2, 7mil pfii pouziti SST
modelu a curvature correction. Vysledky pro vSechny fezy tohoto vypoctu jsou v piiloze A.

24



0,1

N\
0
30 60 90 120 150 0
\ &
01 a"’.l ......... 2,7mil SA
N \ /,J:"b" ----- 2,7mil SA cc
= 0,2 3
: T 11T 1] 2,7mil SST
/,:;' ----- 2,7mil SST cc
03 34 ’
\ ‘f’v. d
] agar
v
0,4
-0,5 o
o °]
Graf 3.5-a Vliv curvature correction, ez 1 (x’D=4,4)
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Graf 3.5-b Vliv curvature correction, ez 6 (x/D=5,9)
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Graf 3.5-c VIiv curvature correction, rez 11 (x/D=7,4)
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3.3 Vyhodnoceni vysledku

Konec¢ny vypocet byl provadén na 36 jadrech vypocetniho clusteru Chronos. Pro SA turbulentni
model bylo dosazeno konvergence feseni po 3180 iteracich a doba vypoctu byla pfiblizné€ 4,5
hodiny. Reseni s k- SST modelem zkonvergovalo po 6000 iteraci, pfi¢emz doba vypoétu byla
pfiblizné 8 hodin. Prabeh residui pro oba piipady je znazornén v grafu. 3.6.
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Graf 3.6-a Residua, SA model turbulence
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Graf 3.6-b Residua, k- SST model turbulence

V obr. 3.7 je schematicky znazornéno proudéni typické pro valec s ogive Spickou pii vysokém
uhlu nabéhu. Kromé razové viny na pocatku geometrie a expanze na rozsifeni geometrie 1ze
rovnéz vidét dvojici vird na podtlakové strané valce. Tento vir ,,vytlacuje” proudici vzduch a
vyvolava vznik slabé razové viny!'®!. Tato razova vina je v [16] oznacovana jako vortex shock.
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Obr. 3.7 Schéma proudéni [16]

Z vysledku je jasné patrna razova vina na Cele geometrie a expanze na piechodu §picky a valce
(obr. 3.8). Zde je rovnéz vidét stopa viru na roviné symetrie. Pro lepsi vizualizaci je vir na
podtlakové strané valcové Casti geometrie znazornén v obr. 3.9. V obr. 3.8 lze rovnéz vidét
stopu vortex shock na roviné€ symetrie. Tato razova vilna je zvyraznéna v obr. 3.10 za pomoci
adaptacni funkce pro gradient tlaku.

Obr. 3.8 RozlozZeni tlaku v roviné symetrie
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Obr. 3.9 Vir na podtlakové strané valcové cdsti

»
Obr. 3.10 Adaptacni funkce - gradient tlaku

V grafu 3.7-b lze vidét polohu razové viny. Pii méfeni se naléz4 piiblizné v 45°, zatimco
vypoctové hodnoty ji ukazuji v 60°. Vypoctem se podaftilo zachytit vSechny prvky proudéni,
ovSem jejich poloha neni presna. Nepfesnost hodnot rozlozeni tlaku je nejspiSe zpusobena
vlivem viru. Z grafti 3.7 je patrné, ze vypocet dosahuje vyborné presnosti v oblasti neovlivnéné
virem. Celkové se presnost vysledkl zhorSuje smérem dozadu s tim, jak roste vliv viru. Toto se
shoduje s [13] a [17], kde pro podobné piipady rovnéz klesa presnost smérem k zadnim feztim.
Mezi pouzitymi turbulentnimi modely je shoda v oblasti neovlivnéné virem.
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Graf 3.7-a Rozlozeni cp v Tezu 1 (x/D=4,4)
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Graf 3.7-b Rozlozeni cp v Tezu 11 (x/D=7,4)

3.4 Zavér referen¢niho vypoctu

V referenénim vypoctu se podafilo ovéfit schopnost simulovat nadzvukové proudéni
v programu Fluent. Shoda vypoctenych hodnot s experimentem je dobra mimo oblast
ovlivnénou virem. Presnost rovnéz klesa se vzdalenosti od pocatku geometrie. Jelikoz se feSeny
ptipad ohfevu vztahuje pouze na predni Cast geometrie, jsou vysledky postacujici. Rovnéz pti
nizkych uhlech nab&hu, které jsou typické pro vzestup nosiCe, by se dvojice virit neméla
vyskytovat. Z téchto divodu je model turbulence Spalart-Allmaras plné€ postacujici a bude dale
vyuzit pro niz$i vypocetni narocnost.

29



4. VYBER TRAJEKTORIE A KRITICKYCH REZIMU LETU

Pfed samotnym vypoCtem je tfeba ziskat trajektorii letu. Navrh trajektorie je komplexni
problém, ktery zahrnuje uvazeni aerodynamickych charakteristik, ndvrh pohonné jednotky,
hmotnostni rozbor apod.'!. Takovyto navrh je mimo rozsah této prace a trajektorie bude tedy
zvolena podle dostupnych informaci k typickym misim nosicu.

V grafu 4.1 je znazornéno srovnani zavislosti Machova ¢isla na vysce pro tfi nosi¢e — Ariane
V, Vega a Soyuz. Data jsou pro ,typickou misi, trajektorie je optimalizovana pro kazdy
konkrétni let [18][19][20]. Pro vypocet byla zvolena trajektorie Vegy, jelikoz se jedna o lehky
nosi¢ s uzite¢nym zatizenim 1450 kg na SSO (Sun Synchronous Orbit)!'8 a je tedy blize
feSenému nosiCi. Ariane V a Soyuz jsou tézsi nosiCe s nosnosti okolo 16t a 6t respektive na

nizkou obé&znou drahu! 1291,

12
10
8
- 5 Vega
=
Ariane V
4
Soyuz
2
0
0 20000 40000 60000 80000 100000

H [m]
Graf 4.1 Srovnani typickych trajektorii, hodnoty z [18][19][20]

Informace o trajektorii slouzi jako zdroj okrajovych podminek pro vypocet. Tyto informace
jsou v podobé zavislosti relativni rychlosti v a geopotencionalni vySky H na Case letu .
Trajektorie letu vyuzita k vypoctu je znazornéna v grafu 4.2, jedné se o typickou misi nosice
Vega. Atmosferické podminky pro dané vysky byly uréovany podle U.S. standartni atmosféry
197612, Tento model atmosféry se sklada ze Sesti linearnich zavislosti teploty na vysce. Priibéh
teploty, tlaku a hustoty s geopotencialni vyskou H je znazornén v grafu 4.3.
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Graf 4.2 Vypoctovd trajektorie nosice
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Graf 4.3 U.S. standartni atmosféra

Pro vyhledani kritického rezimu letu, tedy bodu trajektorie, kdy dochazi k maximalni hustoté
tepelného toku, je potfeba nalézt patfiéné kritérium. V [1] se uvadi zavislost ohfevu na pv°.
Ovsem ve vztazich pro odhad se objevuji jiné zavislosti. Napfiklad v Chapmanové vztahu je
zavislost ohievu na p'?v? 1, Naproti tomu v [22] se uvadi typicky bod maximalniho ohievu
pii rychlostech letu mezi dvéma a tfemi Machovymi Cisly. Pro zvolenou trajektorii do tohoto
rozmezi ovS§em nespada ani jedno z vySe uvedenych kritérii. Nepodaftilo se tedy urcit kriticky
rezim na zakladé literatury a pro jeho vyhledani byly vyuzity 2D CFD vypocty.
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5. NAVRH GEOMETRIE

Tvar obalu satelitu byl navrzen na zaklad¢€ dostupnych informaci o geometrii pouzivanych a
vyvijenych nosicl a pozadovaného rozméru a hmotnosti. Navrhové pozadavky jsou uvedeny
niZe:

- Rozméry 600x600x800 mm

- Hmotnost do 60 kg

V tab. 5.1 jsou uvedeny S$tihlosti oball, tedy pomér délky Spice 11 a priméru Di. Hodnoty se
nejcasteji pohybuji v rozmezi 1,1 az 1,2. V nékterych ptripadech, napt. Falcon IX, je hodnota
blizko jedné. Naopak v pfipadé Ariane V je vyrazné vyss$i, a to 1,4. Pro navrh, bez uvazeni
kulového zakonceni, byla §tihlosti zvolena 1,2.

Tab. 5.1 Geometrie obalu satelitu, hodnoty vypocitany z [18][19][20][23][24]

oy . Delta IV Delta IV
Nosi¢ | Ariane V | Vega | Soyuz | Falcon IX obal 5x14.3 m | obal 5x19.1 m
11/D1 1.4 1,2 1,15 1,04 1,13 1,17
geometrie | ogive | ogive | kuzel | ogive* dvojkuzel dvojkuzel

*tvar geometrie neni ve zdroji presné oznacen, tvar odhadnut

Pti porovnani vyvijenych lehkych nosici s nosnosti do 500 kg (obr. 5.1) lze vidét, ze obal
satelitu neni zpravidla rozsifen vici t€lu rakety. V pfipadé velmi malych raket, napt. Electron
(100 kg) a NLV (20 kg), se satelit umistuje pfimo do Spice nosice. Toto je blizko pozadované
nosnosti zkoumaného nosice a byla tedy zvolena stejna koncepce.

Obr. 5.1 Priklad lehkych nosicii s nosnosti do 500 kg, zleva doprava Firefly o [33], Haas 2C
[34], M-OV [35], NLV [36]

V tab. 5.1 je rovnéz uveden geometricky tvar. NejCastéji se objevuje ogive a jednoduchy ¢i
slozeny kuzel. Toto se rovnéz uvadi v [1]. Pro zvolenou koncepci, kdy je satelit umistén pfimo
ve $pici, dava tvar ogive vyhodu vétsiho vnitiniho objemu. Tato geometrie ma rovnéz lepsi
aerodynamické charakteristiky oproti kuzelovym tvarim!!!. Byl tedy navrzen tvar ogive.

Rozméry byly navrzeny s ohledem na obsazeni pozadovaného objemu, s uvazenim tloustky
stény 20 mm a uvazenim mezery mezi satelitem a sténou obalu 10 mm. Polomér na Spicce byl
pouze zvolen. Délka valcové Casti je deset prumért a je pouze reprezentativni. Délka a pripadné
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rozSitfeni téla rakety by bylo dano funkénimi pozadavky. V obr. 5.2 je znazornén nékres

navrzen¢ geometrie.

1240

i

12400

1444. 28

Obr. 5.2 NavrZend geomelrie, rozméry v mm
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6. VYPOCET AERODYNAMICKEHO OHREVU

6.1 Okrajové podminky

Vystupem termalni analyzy je zpravidla rozlozeni hustoty tepelného toku ¢ po povrchu!!2”!
nebo soudinitele prenosu teplal®!. Jaké vystupni hodnoty budou vyuzity neovliviiuje samotny
vypocet. Jelikoz existuje fada vztaht pro odhad hustoty tepelného toku, byla pouzita hustota
tepelného toku jako vystup pro porovnani teoretickych a vypoctovych hodnot.

Aby bylo mozné vypocitat hodnoty hustoty tepelného toku (Ci soucinitele pfenosu tepla), je
nutné definovat okrajové podminky stény nosice. V literatufe bylo nalezeno nékolik pfistupt.
Prvnim z nich je izotermicka sténa!'>>!?7! p¥igemz vypodet je provadén pro jednu?”! nebo
vice!?! teplot stény. Tento piistup je nejvice konzervativni. Dalsi pfistup je adiabaticka vnitini
strana stény!2%. Poslednim nalezenym zplisobem je uvazovani vyzafovaci rovnovahy (radiative
equlibrium), tedy mnozstvi vyzafovaného tepla z povrchu je rovno privadénému teplu
vzduchem!?”!, Tato okrajova podminka je méné konzervativni oproti izotermické sténé a dava
presn&jsi vysledky!?”). Jelikoz situaci vyzafovaci rovnovahy neni mozné v programu Fluent
provést bez dodateCnych funkci a pristup s adiabatickou vnitini st€énou byl vyuzit az pro
konkrétni navrh materialt a tloustku tepelné ochrany, bylo jako okrajové podminky vyuzito
izotermické stény. Teplota stény byla uvazovana dle [27] 300 K.

Jak jiz bylo feCeno v kapitole 4, pro nalezeni bodu maximalniho ohfevu bylo vyuzito 2D CFD
vypoctl. Vzorkovani trajektorie bylo zvoleno 5 vtefin letu, coz je dle [22] postacujici pro
zachyceni historie tepelného ohfevu. Rozsah Machovych Cisel byl zvolen 1,8M az 5,5M.
Celkem bylo tedy pocitano deset bodt. V tab. 6.1 jsou zapsany hodnoty okrajovych podminek
pro vypocty jednotlivych bodi trajektorie.

Tab. 6.1 Vypoctové body trajektorie
Cas[s] |H[m] | v[m/s] | T[K] | p[Pa]l| M Re
50 12160 | 550 216,65 | 18849 | 1,86 | 1,45-107
55 14210 | 634 216,65 | 13642 | 2,15 | 1,21-10’
60 16430 | 728 216,65 | 9613 | 2,47 | 9,82-10°
65 18820 | 833 216,65 | 6595 | 2,83 | 7,71-10°
70 [21390| 951 218,04 | 4400 | 3,21 | 5,80-10°
75 24160 | 1086 | 220,81 | 2859 | 3,65 | 4,21-10°
80 |27140| 1262 | 223,79 | 1808 | 4,21 | 3,02-10°
85 130370 | 1446 | 227,02 | 1108 | 4,79 | 2,06:10°
90 33810 | 1608 |233,718| 664 | 525 | 1,30:10°
95 37420 | 1735 |243,826| 396 | 554 | 7,78:10°

Z tab. 6.1 je patrné, ze vSechny body jsou v oblasti vysokych Reynoldsovych cisel a bylo tedy
pii vypoctech uvazovano turbulentni proudéni.

Jelikoz byl vypocet provadén pro vysoké nadzvukové az nizké hypersonické rychlosti, bylo
nutné uvazovat tepelnou zavislost meérmé tepelné kapacity. Pro tuto zavislost bylo pouzito
defaultni nastaveni pro piecewise polynomial, kterou nabizi program Fluent. Rovnéz byla
uvazovana teplotni zavislost tepelné vodivosti vzduchu. Zde byla pouzita zavislost piecewise
linear, tedy zavislost sestavajici z nékolika linearni kiivek. Hodnoty tepelné vodivosti byly
ziskany z tabulek v [28]. Pouzita zavislost je znazornéna v grafu 6.1.
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Graf 6.1 Pouzita teplotni zdvislost tepelné vodivosti vzduchu
6.2 2D pripad

6.2.1 Tvorba siti a vypocet

Pro 2D pftipad byla pomoci programu ICEM-CFD vytvotena nestrukturovana sit' zndzornéna
v obr. 6.1. Tato sit’ sestava z 128730 elementd. Pro kontrolu rastu velikosti elementa v blizkosti
geometrie byla vytvorena kiivka ve tvaru obdélniku, pficemz v pfedni Casti je tvofena
polokruznici.
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Nastaveni feSice se shodovalo s referencnim pifipadem kromé zmeén v okrajovych podminkach
uvedenych v kapitole 6.1 a zavedenim zavislosti mémé tepelné kapacity a tepelné vodivosti na
teploté. Pro sledovani konvergence hustoty tepelného toku byly umistény dva monitory této
veli¢iny do stagnac¢niho bodu a ve vzdalenosti 200 mm za kulovou ¢asti geometrie.

Pti vypoctech s pouzitim zakladni sit€¢ dochazelo v nékterych vypoctovych bodech k chybnému
zachyceni razové viny a proudéni. V obr. 6.2-a je patrné chybné rozlozeni tlaku ve stagnacni
oblasti a v obr. 6.2-b vidét vyrazny rozdil v proudéni na horni a dolni stran¢ geometrie.

Obr. 6.2-a RozloZeni tlaku, 3,65M Obr. 6.2-b RozloZeni tlaku, 4,2 IM

Pro zpresnéni vysledkd byla sit' zjemnéna v oblasti predni Casti geometrie. Toto vedlo ke
zvySeni poctu elementt na 177560. Tato sit’ poskytovala vyrazné lepsi vysledky pro kvalitu
zachyceni proudéni (obr. 6.3), ale byly zde zna¢né problémy s konvergenci hustoty tepelného
toku. Napfiklad pro 4,79M se podatila dosahnout konvergence az po adaptaci z prvniho tadu
feSeni a pro 5,25M se jiz feseni pro druhy fad nepodafilo ziskat. Rovnéz zvyseni poctu elementti
vedlo ke znaénému nartstu ¢asu vypoctu.

Obr. 6.3 RozloZenti tlaku pro zjemnénou sit, 3,65M
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Béhem vypocti se zjemnénou siti byla vytvorena i upravena sit’ pro zkraceni doby vypoctu.
Jelikoz razova vlna vznikala vyrazné blize ke geometrii, nez byla umisténa hranice zjemnéni,
bylo zjemnéni umisténo blize. Velikost této sit€ je 110070 elementl, pfi¢emz velikost bun¢k
byla ponechana stejna, jako u zjemnéné sité. Upravena sit’ je znazornéna v obr. 6.4.

Obr. 6.4 Upravena sit

Takto upravena sit’ ovSem vedla ke zhorSeni vysledk a pro 5,25M nebylo rovnéz dosazeno
konvergence. Pii vySe uvedené upravé byl rovnéz zménén tvar kiivky pfed geometrii. Tato
zména, prestoze velikost elementi byla ponechana, vedla ke zméné orientace elementd ve
stagnacni oblasti. Toto ukazuje na vyraznou citlivost feSeni na sit. Tato citlivost rovnez
vysvétluje, proC se chyby pfi pouziti zékladni sit€ objevovaly pouze v nékterych bodech
trajektorie. Pfi ristu Machova Cisla se razova vlna pfiblizuje ke geometrii a rovnéz se ,,svira“ a
tim se méni jeji poloha vuci elementim. Vypolty pro zjemnénou a upravenou sit' byly
provadény pouze pro rychlosti od 3,65M, nelze tedy porovnat jejich chovani pro nizsi rychlosti.
Citlivost vypoctu na orientaci elementt viici razové viné se rovnéz uvadi v [29].

Pro odstranéni tohoto problému byl pouzit podobny postup, ktery se uvadi v [29]. Z dosazeného
feSeni byly odecteny dva body na razové viné a prolozila se jimi parabola. Tato parabola byla
vyuzita jako hranice zjemnéni sité na Cele geometrie, pficemz byla posunuta proti sméru
proudéni vuci predpokladanému mistu vzniku razové viny. Jako zdroj bodi pro parabolu
poslouzila predchozi feSeni, nebo feSeni pro prvni fad, kterych se podafilo vzdy dosahnout.
Prvni bod byl vzdy odecten na Cele razové viny a druhy nad pfechodem geometrie na valcovou
cast. Priklad takovéto sité€ je uveden v obr. 6.5.

Obr. 6.5 Priklad sité s parabolou, sit pro 3,65M
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Vyse uvedeny postup zahrnuje tvorbu sité pro kazdy bod trajektorie a na razové vin€ vznikaji
patrné malé chyby. Priklad zachyceni proudéni pfi pouziti této sit€ je znazornén v obr. 6.6.
Postup sité s parabolou poskytuje ovSem konzistentni vysledky pro vSechny vypoctové body a
byl tedy pouzit pro konecné vypocty 2D piipadi.

Obr. 6.6-a Sit’ s parabolou, 2,83M Obr. 6.6-b Sit’ s parabolou, 5,54M

Vyse uvedené problémy s feSenim mohly byt zpisobeny numerickou nestabilitou v feseni,
v literatufe oznacované jako Carbuncle efekt. Tento efekt je problém s numerickym feSenim
Navier-Stokesovych rovnic, ktery se projevuje v blizkosti stagna¢niho bodu tupych téles
v nadzvukovém proudéni a ma za nasledek chybné zachyceni razové vlny. Projevuje se
nejvyrazn€ji na prenosu tepla a na koeficientu tfeni. Carbuncle efekt ma ne€kolik moznych
pri¢in, avsak rozbor tohoto problému presahuje rozsah diplomové prace. [29][30]

Jednim z vlivii na Carbuncle efekt je vySe zminéna orientace sit€ vuci razové viné. Dale je
ovlivnén pouzitym convective flux type. Fluent umoziiuje pouzit Roe-FDS nebo AUSM,
pficemz AUSM by mél vykazovat dle [14] menSi nachylnost k tomuto efektu. Jak je patrné
z obr. 6.7, toto se v feSeném piipadé nepotvrdilo. Jedinym piipadem, kdy pouziti AUSM vedlo
ke zpresnéni zachyceni proudéni, bylo pii pouziti hybridni sité (obr. 6.8). U této sité oblast
zjemneéni byla nahrazena strukturovanou siti.

Obr. 6.7 Rozlozeni tlaku, 5,25M, AUSM
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Obr. 6.8-a Hybridni sit, 5,25M, Roe-FDS Obr. 6.8-b Hybridni sit, 5,25M, AUSM

Béhem vypocti byla sledovana kvalita zachyceni razové viny. Je ovSem otazkou, jaky vliv ma
presnost zachyceni razové viny na rozlozeni tlaku a hustoty tepelného toku po povrchu. V grafu
6.2 jsou porovnany vysledky Etyf vypocta pro 5,25M. Jsou to vySe uvedené vysledky pro
hybridni sit’ a dva vysledky z nestrukturované sité s parabolou. Druhé nestrukturovana sit’ je
s vice uzavienou parabolou, kdy druhy bod paraboly byl odecten nad koncem kulové casti
geometrie. Vizualizace proudéni pro vysledky z nestrukturované sité je uvedena v obr. 6.9.

a) Oftevrienéjsi parabola b) uzavienéjsi parabola
Obr. 6.9 RozlozZeni tlaku, nestrukturovana sit, 5,25M
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Z vysledku je patrné, ze kvalita zachyceni razové viny se jen minimaln€ projevuje na rozlozeni
soucinitele tlaku. Vliv na hustotu tepelného toku je vyraznéjsi, a to pfedevsim ve stagna¢nim
bodé. Da se tedy fici, ze malé chyby na razové vin¢ 1ze akceptovat s tim, ze presnost hustoty
tepelného toku ve stagnacnim bodé je nizsi. OvSem proudéni znazornéné napt. v obr. 6.2 a obr.
6.7 je nepostacujici kvality. Grafy 6.2 rovnéz poukazuji na skuteCnost, ze hustota tepelného
toku je citlivé)si na pfesnost zachyceni proudéni nez soucinitel tlaku.

6.2.2 Vyhodnoceni vysledki

Pro konecné vysledky 2D ptipadu byla vyuzita sit’ vyuzivajici otevienéjsi parabolu, tedy druhy
bod paraboly byl odecitan nad prechodem geometrie do valcové Casti. Velikost sité se
pohybovala mezi 170000 elementi pro pfipad 1,83M a 129000 elementt u sité pro 5,54M.
Doba vypoctu se u jednotlivych bodi zna¢né lisila, pficemz pocet iteraci se pohyboval zpravidla
mezi 10000 az 20000. Nejdelsi doba vypoctu, a to pro 4,79M, byla 35 000 iteraci. Zde bylo
nutné nejdrive ziskat feSeni pro adiabatickou sténu, tedy bez pfenosu tepla mezi sténou a
vzduchem, a z téchto vysledka nasledn€ vypocitat hodnoty s uvazovanim pienosu tepla. Priklad
residui je uveden v grafu 6.3.
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Graf 6.3 Pritbéh residui pro 3,65M
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Vypocty byly provadény s poc¢atecnim CFL rovno 1 pro rychlosti do 4M. Pro vyssi rychlosti
bylo pouzito pocatecni CFL 0,1 a rovnéz bylo zapnuto higher order term relaxation nastavené
na 0,25. V nékterych piipadech byla vyuzita moznost zrychleni konvergence na roztazenych
bunkach (convergence acceleration for stretched meshes) pro dosazeni konvergence hustoty
tepelného toku. Tato moznost byla zapnuta az po dosazeni konvergence pro soucinitele vztlaku
aodporu. V grafu 6.3 je patrna doba zapnuti tohoto zrychleni, vyznacujici se rychlym poklesem
residuli.
Pro ovéfeni vysledka bylo provedeno porovnani s teoretickymi hodnotami nékterych velicin,
které je mozné ziskat s dostateCnou presnosti z matematickych vztahti. Mezi porovnavané
veli¢iny patfi:

- Staticky tlak a teplota za rdzovou vinou

- Staticky tlak a teplota ve stagna¢nim bodé

- Rozlozeni soucinitele tlaku na kulové ¢asti geometrie

- Hustota tepelného toku ve stagnacnim bodé

- Maximalni hodnota hustoty tepelného toku na kulové Casti geometrie.

Teoretické hodnoty vypocitané podle vztahii 2.1 az 2.10 jsou uvedeny v tab. 6.2.
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Tab. 6.2 Teoretické hodnoty pro vypoctové body

t H M P2 T> Ps Ts c qs (qturb)max
[s] | [m] [Pa] (K] [Pa] (K] P IWim?) [W/m?]
50 | 12160 | 1,86 | 73261 | 342 | 93651 | 367 | 1,632 4809 16276
55 | 14210 | 2,15 | 71253 | 393 | 87775 | 417 | 1,680 9631 29585
60 | 16430 | 2,47 | 66798 | 457 | 80096 | 481 | 1,717 16481 45581
65 | 18820 | 2,83 | 60305 | 537 | 70897 | 562 | 1,745 | 25365 62650
70 | 21390 | 3,21 | 52298 | 641 | 60600 | 669 | 1,766 | 36285 79227
75 | 24160 | 3,65 | 43885 | 777 | 50298 | 808 | 1,782 | 49373 94362
80 | 27140 | 4,21 | 37072 | 980 | 42090 | 1017 | 1,796 | 68586 113796
85 | 30370 | 4,79 | 29450 | 1225 | 33221 | 1268 | 1,806 | 86807 123821
90 | 33810 | 5,25 | 21225 | 1471 | 23854 | 1521 | 1,812 | 95784 116159
95 | 37420 | 5,54 | 14145 | 1686 | 15868 | 1743 | 1,814 | 93919 96315

V grafech 6.4 a 6.5 je znazornén prabéh tlaku a teploty od nerozruseného proudu po stagnacni
bod ve sméru proudéni v misté, kde je proud vzduchu kolmy na razovou vlnu. Hodnoty tlaku
za razovou vlnou 1 ve stagna¢nim bod¢ se velice dobie shoduji s teoretickymi hodnotami.
V bodu trajektorie pro 3,65M je patrna vada v zachyceni proudéni v podobé ,,Spicky™ tlaku
v misté razové viny. OvSem hodnoty za razovou jsou jiz dle teoretickych vypoctu v poradku.
Teplota ukazuje dobrou shodu s teorii, zde ovSem znatelné klesa presnost s rostoucim
Machovym c¢islem. Tato nepiesnost je ¢asteCné zpusobena skuteCnosti, ze teoretické hodnoty
byly pocitany s uvazovanim konstantniho poméru specifickych tepel. Pro teploty vzduchu od
800 K toto ovSem neplati, jelikoz Cast tepelné energie se pfeméni na vibraci molekul, tedy
zménu mérné tepelné kapacity!®>!l. V priibéhu teplot je rovnéz patrny pokles v blizkosti povrchu
z divodu odvodu tepla.
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Graf 6.4 Pritbéh tlakii pres razovou vinu pro 1,86M, 3,65M a 5,54M
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Dale bylo porovnano rozlozeni soucinitele tlaku kulové ¢asti geometrie (graf 6.6). Zde dle
o¢ekavani je presnost mens$i pfi nizSich Machovych ¢islech. Pro vysoké rychlosti je shoda velice
dobra. Rovnéz je zde patrna odchylka od teoretického prabehu z divodu, ze pouzity vztah je
pro kouli. Jelikoz byl pocitan ptipad ve 2D, jedna se o valec a hodnoty soucinitele tlaku na valci
jsou oproti kouli vy$§i dale od stagnacniho bodu!*. V bodé pro 3,65M je rovnéz patrna odchylka
od Cpmax, coZ je vidét i z grafu 6.3. Proudéni zde bylo zachyceno s men§i pfesnosti, presto je
shoda s teoretickymi hodnotami dobra.
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Graf 6.6 RozlozZeni tlaku na kulové cdasti geometrie pro 1,86M, 3,65M a 5,54M

V grafu 6.7 jsou zndzornény hodnoty hustoty tepelného toku ve stagnacnim bodé€ v zavislosti
na Case letu. V bodech od 4,21M je dosazena dobra shoda pii rozdilu mensim nez 10 %. Pro
3,65M je patrna vys$si odchylka, a to 31 %, coz odpovida nizsi presnosti v tomto bod€, na kterou
je poukazovano i vySe. Pfesnost se znacné zhorsuje s klesajicim Machovym ¢islem. Pfi 1,86M
jsou hodnoty o 77 % vySsi oproti teorii. Tato neshoda mize byt zpisobena kromeé nepiesnosti
vypoctu i1 skuteCnosti, ze vztahy pro odhad ohfevu jsou ur€eny piedev§im pro hypersonické
rychlosti.
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Graf 6.7 Pritbéh hustoty tepelného toku ve stagnacnim bodé s casem letu
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Hodnoty maximalniho ohfevu turbulentniho proudéni jsou v grafu 6.8. Piesnost pro vysoka
Machova cisla je vyrazné mensi nez v pifipadé stagnacniho bodu, zatimco nizsi rychlosti
vykazuji vyssi presnost. Zde je nutné poznamenat, ze tyto teoretické hodnoty jsou urCovany
z hustoty tepelného toku ve stagnacnim bod¢. Jak je vidét v grafu 6.7, ohfev uréeny programem
Fluent v oblasti niz§ich Machovych cisel pro stagna¢ni bod je vyssi oproti odhadu, a tedy vyssi
presnost pro tuto oblast patrna v grafu 6.8 nemusi naznaCovat presnéjsi zachyceni proudéni
v oblasti niz§ich Machovych cisel.
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Graf 6.8 Pribeh maximalniho turbulentniho ohrevu s casem

Dle vztahu 6.9 v urcité vySce pro dany polomér geometrie je maximalni turbulentni ohfev nizsi
nez ohfev ve stagnacnim bodé. Jak je patrné z grafu 6.9 k této zmeéné dochazi pii vypoctech
v programu Fluent v nizsi vySce nez podle teoretického odhadu. V pribéhu vypocti vykazoval
stagnacni bod nejvyssi citlivost na feSeni a zaroven dosahl dobré shody s odhadnutymi
hodnotami pro vysoka Machova ¢isla, pficemz presnost vztahti pro odhad hustoty tepelného
toku ve stagna¢nim bodé je velice dobra, ale dale od tohoto bodu zna¢né klesal'!l. Z tohoto se
da usuzovat, ze neshoda pro maximalni turbulentni ohfev pfi vysokych Machovych ¢islech je
zpusobena predevS§im nepfesnosti v pouzitém vztahu pro odhad téchto hodnot. Rozdil
teoretickych a vypocitanych hodnot pro vSechny porovnavané veli€iny je uveden v tab. 6.3.
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Graf 6.9 Pritbéh hustoty tepelného toku s casem
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Tab. 6.3 Rozdil porovndavanych hodnot

t [s] 50 55 60 65 70 75 80 85 90 95

M 1,86 | 2,15 | 2,47 | 2,83 | 3,21 | 3,65 | 421 | 479 | 525 | 5,54
Ap> [%] 1,88 | -1,67 | -7,83 | 1,41 | 5,01 | 6,38 | 4,10 | 7,82 | 6,12 | -6,46
AT, [%] 023 |-082|-2,77]-0,16|-023 | -1,10 | -2,68 | -4,39 | -9,66 | -10,34
Aps [%] -0,002 | -0,33 | -0,10 | -0,30 | 0,78 | 2,15 | 0,60 1,75 1,34 | -0,57
AT, [%] -0,20 | 0,24 | -0,38 | -0,75 | -1,37 | -2,37 | -3,95 | -5,77 | -10,97 | -8,85
AQstag [ %] 77,47 | 52,10 | 42,82 | 31,25 | 20,52 | 31,19 | 6,37 8,89 0,92 | -0,98
A(Qurn)max [P] | 25,68 | 18,94 | 10,71 | 3,85 | -1,34 | -7,39 | -16,99 | -24,90 | -27,55 | -8,30

Pozn.: Hodnoty teploty ve stagnacnim bodé jsou srovnavdny s teplotou pred tepelnou mezni
vrstvou.

Prubéh hustoty tepelného toku na obalu satelitu pro vSechny vypoctové body je znazornén
v grafu 6.10. K maximu ohfevu dochazi v rozsahu 4,21M az 4,79M. V grafu 6.10 jsou
vyznacena dvé dalezita mista geometrii, a to poloha 45° na kulové Casti geometrie a misto
prechodu, tedy konec kulové casti. V okoli mista 45° dosahuje ohfev maxima na kulové ¢asti,
coz se shoduje s [11]. Do tohoto bodu ohfev prudce narista ze stagnacniho bodu. Jak jiz bylo
zminéno vyse od urcité vysky presahuje ohfev ve stagnacnim bod€ ohfev turbulentni mezni
vrstvy. K této zméné dochazi v bod¢ trajektorie odpovidajicim 5,25M. Je rovnéz vidét, ze
s rostouci vyskou se stagnacni bod piiblizuje k hodnoté maximalniho ohfevu na kulové ¢asti.
Pro ovéfeni, ze tato zména je dana vyskou, byl proveden vypocet pro rychlost 5,25M ve vysce
27 km. Tato vyska odpovida v trajektorii rychlosti 4,21M. Vysledky tohoto vypoctu jsou
uvedeny v grafu 6.11. Vysledny prabéh odpovida kvalitativné bodu pro 4,21M.
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Graf 6.10 Pritbéh hustoty tepelného toku na obalu satelitu
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Graf 6.11 Pritbéh hustoty tepelného toku 5,25M pro 27 km a 33 km

V prabéhu hustoty tepelného toku lze pozorovat narast za prechodem v geometrii, ktery se
zvysuje s rychlosti. Od 3,65M je tento narust znateln€ viditelny a pro rychlosti 4,21M a 4,79M
dosahuje, ¢i presahuje, hodnotu maximalniho ohfevu na kulové Casti geometrie. Narust je
rovnéz patrny z prabéhu soucinitele tlaku (graf 6.12). Mozné vysvétleni pro tento jev je
mechanizmus odrazu razovych vin pozorovany v [32]. Expanzni razové viny na zméné tvaru
geometrie se odrazi od hranice podzvukové oblasti a od hlavni razové viny jako kompresni
razové viny. Tyto vzniklé viny se nésledné odrazi od povrchu a spojuji se za vzniku kompresni
oblasti. Schéma odrazu je znazornéno v obr. 6.10
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Graf 6.12 Pritbéh soucinitele tlaku na obalu satelitu, 4,79M
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Obr. 6.10 Odraz razovych vin [32]

Vznik kompresni oblasti je jasné patrny z priabéhu tlaku na povrchu a l1ze jej rovnéz pozorovat
pfi vizualizaci proudéni (obr. 6.11). Dle [32] je tento jev zavisly na Machové Cisle
nerozrusen¢ho proudu a na orientaci povrchu za koncem kulové Casti geometrie. V pfipadée [32]
se jednalo o kuzel s kulovou §pici a tento jev se vyskytoval vyrazné jiz od 1,5M a pfi rychlosti
3,1M jiz nebyl pozorovan. Jelikoz feSena geometrie neni tvofena kuzelem ale ogivem, je povrch
orientovan vice spolu s hlavni razovou vlnu, coz muze mit za nasledek vznik tohoto jevu
v jiném rozsahu Machovych cisel. Rozdil tvaru v geometrii mize rovnéz vysvétlovat, proc se
tyto kompresni oblasti vyskytuji téméf po celé délce obalu satelitu, zatimco v pripade [32] se
vyskytuje pouze za ptechodem. Pokud se jedna opravdu o odraz razovych vin, vysvétlovalo by
to skuteCnost, proc byly tyto vykyvy v tlaku a ohfevu vice citlivé na feSeni. Jelikoz je odraz
zavisly na zachyceni razové viny a podzvukové oblasti je vysledek ovlivnén kvalitou
zachyceného proudéni. Je tedy mozné, ze tyto vykyvy se nevyskytuji po celé délce a jejich
zachyceni je nepfesnost ve vypoctu.

Obr. 6.11 Oblasti komprese na obalu satelitu
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6.2.3 Zavér 2D vypocta

Pomoci 2D vypoctu se podafilo identifikovat body, kdy dochazi k maximu aerodynamického
ohfevu, a to 4,21M a 4,79M. K maximalnim hodnotam hustoty tepelného toku dochazi pro
rychlosti do 4,79M v okoli bodu 45° na kulové €asti geometrie. Pro vyssi rychlosti je maximum
ohfevu ve stagnacnim bodé. Pro rychlosti od 3,65M rovnéz dochazi k nariistu ohfevu té€sné za
koncem kulové cCasti, pfiCemz pro rychlosti 4,21M a 4,79M je tento narust téméf shodny
s maximem na kulové casti geometrie. Vysledky vykazovaly dobrou shodu s teoretickymi
hodnotami teploty a tlaku za rdzovou vinou a ve stagnacnim bodé€. Shoda s hodnotami pro
odhad hustoty tepelného toku byla nizka pro niz§i Machova cisla

6.3 Osové symetricky pripad

Pro body maximalniho ohfevu nalezené béhem 2D vypocti byl proveden vypocet osoveé
symetricky, ktery vice pfipodobiiuje skuteCnost. Rovnéz tento vypocCet muze poslouzit
k porovnani rozdilu mezi 2D a 3D proudénim.

6.3.1 Tvorba sité a vypocet

Pro osové symetricky piipad byla vytvorena nestrukturovana sit znazornéna v obr. 6.12.
Parabola na této siti pro ohrani¢eni zjemnéni byla ponechana stejna, jako v 2D piipadé. Rovnez
nastaveni feSie byla ponechana stejna jako pro konecné vysledky 2D pfipadu, pouze bylo
nastaveno osove symetrické proudéni.

Obr. 6.12 Nestrukturovana sit, osové symetricky pripad

Pfi vypoctu na této siti nebylo dosazeno dobré kvality proudéni v podzvukové oblasti. Rovnéz
na razové viné se objevuji chyby, jak je patrné z obr. 6.13. Neptresnost proudéni je nejvice
patrna na rozlozeni teploty v podobé¢ oblasti nizké teploty v okoli stagna¢niho bodu.
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Obr. 6.13-a RozloZeni tlaku, nestrukturovana sit, 4,79M

Obr. 6.13-b RozloZeni teplétjz, nestrukturovand sit, 4,79M

Dale byl proveden vypocet na hybridni siti (obr. 6.14). Jak je patrné z obr. 6.15 doslo k lepsimu
zachyceni proudéni. Rozlozeni tlaku v podzvukové oblasti je rovnoméméjsi a doSlo ke
zmenSeni oblasti nizké teploty ve stagna¢nim bodé. Kvalita zachyceni proudéni je ovSem stale
nizka v okoli stagna¢niho bodu.

Obr. 6.14 Hybridni sit
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Obr. 6.15-a RozlozZeni tlaku, hybridni sit, 4,79M

Obr. 6.15-b RozloZeni teploty, hybridni sit, 4,79M

Jelikoz pti 3D proudéni se razova vina posunuje vyrazné blize ke geometrii, byla sit’ zjemnéna
pro lepsi zachyceni podzvukové oblasti. Pro zjemnéni byla pouzita nestrukturovana i hybridni
sit. Toto feSeni ovSem nedosahlo konvergence, a to ani pii uvazovani adiabatické stény.
Zména tvaru paraboly podle predchozich vypocti nevedla k dosazeni vysledkd. Rovnéz
vypocet pro bod trajektorie 4,21M se nepodafilo zkonvergovat pii uvazovani prenosu tepla i pfi
adiabatické sténe. Vysledky se nepodafilo zpfesnit a nebylo dosazeno konvergence pro dalsi
body trajektorie. Z téchto divodu byl vypocet ukoncen.
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6.3.2 Vyhodnoceni vypoctu

Jelikoz se nepodarilo ziskat vysledky pro 4,21M, jsou k dispozici pouze hodnoty pro 4,79M.
Nestrukturovana sit ma velikost 93962 elementi a konvergence bylo dosazeno po 25000
iteraci. Hybridni sit' ma velikost 60427 elementu a toto feSeni zkonvergovalo po 5000 iteracich.
Prubéh residui pro obé sité je znazornén v grafu 6.13.
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Graf 6.13-b Residua, hybridni sit

Vysledky byly porovnany pomoci stejnych vztaht, jako v pripadé 2D vypocti. Hodnoty tlaka
a teplot jsou totozné. Hustota tepelného toku ve stagnaCnim bodé a maximalni ohfev
turbulentnim proudénim se lisi a byly pouzity vztahy pro 3D proudéni.

V grafu 6.14 je srovnani prabéhu soucinitele tlaku na kulové Casti geometrie. Jsou zde patrné
chyby v kvalité zachyceni proudéni. Celkovy prubéh ovS§em vykazuje dobrou shodu v piipadé
hybridni sité. Z tohoto 1ze usoudit ze nepiesnosti v zachyceni proudéni jsou pouze lokalni.
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Graf 6.14 Pritbéh soucinitele tlaku na kulové cdsti geometrie

Stejné jako v 2D pftipadu bylo provedeno porovnani hodnot tlaku a teploty za razovou vlnou a
ve stagna¢nim bodé (graf 6.15). V piipad¢ tlaku je dosazeno dobré shody v pripadé obou siti.
U teploty je patrna oblast nizké teploty znazornéna pii vizualizaci proudéni. Hodnoty teploty
za razovou vlnou jsou v ptipadé hybridni sité blize teorii.
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Graf 6.15-a Prubéh tlaku pres rdzovou vinu
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Graf 6.15-b Pritbéh teploty pres rdzovou vinu
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Vyse zminéné chyby v proudéni se vyrazné projevuji na rozlozeni hustoty tepelného toku, jak
1ze vidét v grafu 6.16. Rovnéz je patrna neshoda s hodnotami urCenymi dle vztaht pro odhad
hustoty tepelného toku. Na zakladé wvysledki z 2D vypoctd se shoda s maximalnim
turbulentnim ohfevem neocekavala, ovSem neshoda s hodnotou ve stagna¢nim bodé jasné
poukazuje na nepiesnost vypoc¢tu v oblasti podzvukového proudéni. Pribehy pro obé sité se na
kulové casti znacné lisi, ale za prechodem se téméf shoduji. To stejné plati pro rozlozeni
souCinitele tlaku (graf 6.17). Je tedy mozné, Ze nepiesnosti jsou omezeny pouze na oblast
podzvukového proudéni. Ovsem toto nelze z dostupnych dat ovéfit.
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Graf 6.16 Pritbéh hustoty tepelného toku po obalu satelitu
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Graf 6.17 Pritbéh soucinitele tlaku na obalu satelitu
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6.3.3 Zavér vypoctu osoveé symetrického pripadu

Pfi vypoctu osoveé symetrického pripadu se podafilo ziskat vysledky pouze pro jeden ze dvou
kritickych boda trajektorie, a to pro 4,79M. Pro tento vypocet je shoda s teoretickymi
hodnotami pro tlak za rdzovou vlnou a ve stagna¢nim bodé dobra. Rovnéz bylo dosazeno dobré
shody pro teplotu za razovou vinou pfii vypoctu s hybridni siti. OvS§em z divodu oblasti nizké
teploty ve vypoctu neslo adekvatné porovnat hodnoty teploty ve stagna¢nim bod¢. Rozlozeni
soucinitele tlaku se shodovalo s teorii az na nekteré chyby. Tyto chyby se ovSem zdaji byt
lokalizované bez vlivu na zbytek proudéni. Pfi porovnani hustoty tepelného toku s odhadem
byla patrna neshoda v podzvukové oblasti. Hodnoty dale na geometrii mohou byt dobré kvality,
toto ovSem neslo ovéfit.
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7. ZAVER

Pomoci reportu AGARD-AR-303 byl proveden referencni vypocet, kterym byla ovéfena
schopnost simulovat nadzvukové proudéni pro §tihla télesa v programu Fluent. Prestoze je
presnost v nekterych mistech nizsi, dosazené vysledky jsou postacujici pro feSeny problém.
Na zakladé informaci o soucasnych nosicich byl navrzen tvar obalu satelitu a byla vybrana
trajektorie. Pro tuto trajektorii byl nalezen kriticky rezim pomoci 2D vypoct, kdy dochazi
k maximalni hustoté tepelného toku. Vysledky pro 2D piipad vykazuji dobrou shodu s teorii.
Shoda se vztahy pro odhad aerodynamického ohfevu ve stagna¢nim bod¢ pro body trajektorie
od 4,21M je rovnéz dobra.

Z vypoctu osové symetrického piipadu pro ziskani hodnot odpovidajici 3D proudéni byla
z divodu nedosazeni konvergence ziskana data pouze pro jeden kriticky bod. Pfesnost vysledka
hustoty tepelného toku byla nizka v oblasti podzvukového proudéni. Vzhledem ke shodé
s jinymi porovnavanymi veli¢inami se zdaji byt vysledky mimo kulovou ¢ast geometrie dobré.
Vypocty v programu Fluent pro ureni aerodynamického ohfevu ve vysokych nadzvukovych
az nizkych hypersonickych rychlostech se vyznacovaly obtiznou konvergenci a zhorSenou
kvalitou zachyceni razové viny a proudéni v podzvukové oblasti. Pro zlepSeni konvergence i
vypoctu se nabizi moznost pouziti dodate¢nych funkci. Aplikace této moznosti ovSem
ptresahuje rozsah diplomové prace a nebyla tedy aplikovana.
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10. SEZNAM PRILOH
Piiloha A — vysledky referencniho vypoctu

Piiloha B — rozloZeni soudinitele tlaku na Cele geometrie, 2D piipad
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PRILOHA A - vysledky referenéniho vypo&tu
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PRILOHA B - rozloZeni soutinitele tlaku na &ele geometrie, 2D p¥ipad
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