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Seznam pouzitych veli¢in:

Znacka Jednotka Nazev
v [m?s™] Kinematicka viskozita
u [N-ssm?] Dynamicka viskozita
v [m-s?] Rychlost
a [m-s?] Zrychleni
I [m] Charakteristicky rozmér
t [s] Cas
G [N] Tihova sila
T [N] Tah
m [ka] Hmotnost
Re [-] Reynoldsovo &islo
d [m] Charakteristicky rozmér
S [kalibr, cal] Stabilita
Cp [mm] Poloha tézisteé
Cy [mm] Poloha centra tlaku
Co [-] Koeficient odporu
d [mm] Primér
M [-] Machovo ¢islo
Mo [-] Machovo ¢islo proudového pole
c [m-sY] Rychlost vzduchu
[N-mm~2] Tecné napéti
i [m-sY] Rychlost
p [kg-m3] Hustota
T [K] Absolutni teplota
p [Pa] Tlak
\Y; [md] Objem
n [mol] Latkové mnozstvi
R [J-molt-K?] Molarni plynova konstanta
Xep [mm] Poloha centra tlaku

VI



[N-mm]
[N]

[mm]

Klopivy moment na nabézné hrané
Vztlak
Bezrozmérna vzdalenost od stény

Vzdalenost od stény



1. Uvod

Tato prace se zabyva aerodynamickou analyzou rakety Sherpa a porovnanim vysledki
téchto vypoctli s hrubs§im vypoctem ndavrhového softwaru OpenRocket. Navrh a 3D
Geometrie rakety byla vypracovana spolkem Czech Rocket Society pro soutéz CanSat.

Sledovanou aerodynamickou charakteristikou je stabilita.

Aerodynamicka analyza bude provedena pomoci CFD vypocti (Computational Fluid
Dynamics) v programu Ansys Fluent. Potfebné tpravy modelu pro spravnou funkénost
vypoctit budou provedené v programu Autodesk Inventor, ve kterém také plvodni 3D
geometrie vznikla. Béhem nastavovani téchto vypocti bude potieba davat pozor na spravné

nastaveni v§ech parametri, pro zajisténi smerodatnych vysledkd.



2. Raketa

Jako cil aerodynamickych vypocta byla zvolena raketa Sherpa, vyvinuta spolkem
Czech Rocket Society. Je to druha raketa vyvinuta timto spolkem a ma za stanoveny cil
dosahnout vysky doletu zhruba 1000 m a vynést do této vysky 4 ,,satelity” CanSat.

CanSaty jsou malé napodobeniny druzic, které se pouzivaji na studentskou soutéz
pod zastitou ESA. Rozmérové se musi vejit do plechovky od limonady, definovanou,
jako valec o vy$ce 115 mm a praiméru 66 mm. [1] [2]

Tato prace zapocala pted dokonCenim vyvoje rakety, ale je dokonfovéana az po
vyvinuti a uspésném otestovani rakety. Vypocty jsou tedy jiz pouze valida¢ni na ovéfeni
a porovnani s daty namétenymi béhem leti.

2.1.Parametry rakety Sherpa

Pro lepsi piehled o raketé zde budou popsany zakladni rozméry a letové schopnosti
rakety. Rozméry jsou teoretické z CAD modelu, v realité¢ se kvili nepfesnostem ve
vyrobé lehce lisily vSechny vyrobené kusy. Maximalni rychlost a dolet jsou data ze
simulace v programu OpenRocket (viz. Obr. 1).

Udaje:

e Vyska: 2 596 mm
e Pramér: 153 mm (trup)
¢ Hmotnost s motorem a ndkladem: 18 021 g
v 145

e Maximalni rychlost: Vy,q, = 145M™/g, M = ~ =15, = 043 [-]

e Maximalni vypocitany dostup: 1 065 m

e Doba hofeni motoru: 1,95 s

Simulation 2
Vertikdlni pohyb vs. cas
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Obr. 1 - Simulace letu v programu OpenRocket
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Obr. 2 — Raketa Sherpa v CAD programu

2.2 Navrzené aerodynamické prvky

Pro tuto raketu bylo potfeba navrhnout pouze 2 aerodynamické prvky, a to Spicku

(nosecone) a stabilizacni kormidla (fins).
2.2.1. Stabiliza¢ni kormidla

Hlavni konstrukéni cil kormidel bylo udrzovani pasivni stability rakety za letu za
zachovani nizké hmotnosti a lehké vyrobitelnosti, vzhledem k velké pravdépodobnosti
poskozeni kormidel pfi pfistani. Pro raketu Sherpa byly tyto stabilizatory umistény 4 na

samotném konci rakety, odsazené od sebe o 90 stupniti.



Finalni parametry kormidel:
Hloubka u kofene: 200 mm
Hloubka u $picky: 150 mm
Rozpéti: 120 mm
Uhel zkoseni nabé&zné hrany: 45°

Tloustka: 3 mm

Obr. 3 - CAD model stabilizacniho kormidla
2.2.2. Spicka
Tato soucastka méla za konstrukéni cil snizit odpor rakety, jelikozZ ma na stabilitu
minimalni vliv. Tvar $pic¢ky tak musel byt optimalizovany na let v podzvukové rychlosti
(maximalni pfedpoklddana rychlost 145 m/s), s menSim piihledem na flexibilitu pfi
transsonickych a lehce nadzvukovych rychlostech, pro piipad testovani rakety
S vykonnéj$im motorem.

Z téchto divodu byl zvolen tvar z Haackovy série, konkrétné Von Karmandv profil
(viz. Obr. 5) [3].

Ogive {5
Cone &
LV-HAACK  HD—+OH
VonRamuan [~ —HOH A Sant
Parabols | LHHH
3/4 Paabola [H3H H2H {1} Ho—
112 Parabola H3H—
Power  HZH G {2}
# Powr
: | } } 1 1
08 10 12 14 16 18 20
MACHNUMBER
Companison of drag characteristics of various nose shapes in the transonic-to- Obr. 4 - CAD model sestavy Spicky

low Mach regions. Rankings are: superior (1), good (2), fair (3), inferior (4).

Obr. 5 - Profily a rychlosti [3]



3. Aerodynamika

Aerodynamika je védecky obor, zabyvajici se pohybem specifického plynu — vzduchu a
jeho interakci s objekty. V ramci acrodynamiky popisujeme interakci s objekty se vzduchem
mnoha zptsoby (napf. podobnostnimi ¢isly (Re, M), ¢i riznymi souciniteli (Cp, CL)). Pro

vvvvvv

ktera zavisi na centru tlaku (Cp) a soucinitel odporu (Cp).
3.1.Zakladni vlastnosti vzduchu:

Vzduch je bezbarvy plyn, ktery je vSude okolo nés. Plyny jsou spolu s kapalinami fazeny
mezi latky, které nazyvame tekutinami. Mezi kapalinami a tekutinami je rozdil pfedev§im
Vv interakci molekul mezi sebou. V kapalin€ jsou molekuly k sobé relativné blizko, diky tomu
jsou mezimolekularni sily, které v kapalinach plsobi, relativné veliké, avSak umoziuji
pohyb molekul v ramci tekutiny. Oproti tomu plyny maji vzdalenosti mezi molekulami
zhruba 10 x vétsi nez kapaliny (za standartnich podminek), diky tomu jsou tedy
mezimolekuldrni sily mnohem slab$i, coz umoziuje mnohem volnéj$i pohyb molekul
vV ramci plynu. Je to prave tato charakteristika téchto latek — volny pohyb molekul, ktera
Z obou skupenstvi déla tekutiny. Maji podobné fyzikalni charakteristiky a pro malé rychlosti
se da uvazovat, ze maji i téméft identické dynamické charakteristiky. [4]

Proudéni tekutin popisuje Navier-Stokesova rovnice.

du

1 R
E+ﬁ-Vﬁ=—[—)Vp+vV2ﬁ+f

Rovnice 3.1 — Navier-Stokesova rovnice
. 1 . e s du I .

Jde o soustavu diferencialnich rovnic druhého fadu, kde - Znaci mistni zrychleni,u - Vil

v r - ;1 . ; o . ; , - ©qw s
znaci konvektivni zrychleni, P Vp je zrychleni zplisobené tlakovym spadem, vV21 vyjadiuje
zrychleni nutné na piekonani tfecich sil a f je zrychleni zpisobené objemovymi silami.
Reseni téchto rovnic piimo je vSak velmi ¢asoveé narocné a mnohdy i pfimo nemozné, proto
se Vaerodynamice zjednodusuji piedpoklady pro proudéni. Tato prace se zabyva

acrodynamickymi vypocCty, proto pozdé&ji v této kapitole zavedu piedpoklady pro chovani

vzduchu v zavislosti na rychlosti.

3.1.1. Viskozita

vvvvvv

pomér mezi te€nym napétim a zménou rychlosti mezi vrstvami proudéni tekutiny. Je to tedy



veli¢ina, popisujici vnitini tfeni v tekutiné. Toto je popsdno Newtonovym zakonem
viskozity.

dv
T=,LL'E

Rovnice 3.2 - Newtoniiv zdakon viskozity
T — tecné napéti, u — dynamickd viskozita, Z—; — gradient rychlosti
Dynamicka viskozita je zavisla na teploté, pro mé nasledujici vypocty je tedy potieba
si zavést zavislost teploty na dynamické viskozité. Tato zavislost je popséna
Sutherlandovym vzorcem:
Cl T 3/2
K=,

Rovnice 3.3 - Sutherlandiiv vzorec [5]

w1 — dynamickd viskozita, T — absolutni teplota

Pro béZné teploty vzduchu maji konstanty uvedené hodnoty [5]:
C,=1458-10"°[kg-m™t-s71.-K~1/?]
C, =110.4 [K]
\sDynamicka viskozita plynt je velmi mala, fddové mensi nez viskozita kapalin.
V plynech se tedy nenachazeji velkd smykova napéti, pokud neni veliky gradient
rychlosti, coz se ze zdsady stava pouze pii proudéni tekutiny na sténé a v blizkosti stény.
Na samotném povrchu stény je rychlost tekutiny rovna nule. Rychlostni gradient je

zobrazen na Obr. 6.
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Obr. 6 - Rychlostni gradient proudeéni v blizkosti steny [15]

Tento rychlostni gradient ma tloustku mezni vrstvy tekutiny na stén¢ a na tuto mezni
vrstvu je tfeba dbat pii nasledujicich vypoctech, jelikoz pravé v této tenké vrstvé na
télese nastavaji razantni zmeény v rychlosti a dalSich fyzikalnich veli¢in. Tento rychlostni
gradient plati pouze pro laminarni proudéni. Existuje ale také turbulentni proudéni, kde

mezni vrstva vypada jinak (viz. Obr. 7).



y

u,
w Turbulent

region

} Buffer layer

Viscous
sublayer

]

)
I
I
-
I
L
: >

le—— Laminar ———< Transition —»<— Turbulent

Obr. 7 - Rychlostni gradient v lamindrnim a turbulentnim prudeni [14]

3.1.2. Laminarni proudéni

Jedna se o ustaleny typ proudéni, ve kterém jsou proudnice rovnobézné a nemisi se mezi
sebou. Je bézny pii mensich rychlostech, kdy jsou vazké sily vétsi nez setrvaéné sily. Na

Obr. 8 je vidét proudnice pii laminarnim proudéni. [6]

Obr. 8 - Proudnice lamindrniho proudeni [6]

3.1.3. Turbulentni proudéni

Turbulentni proudéni je naopak takové proudéni, ve kterém setrvacné sily prevazuji sily
vazké a proudnice se mezi sebou michaji a dochazi k vytvateni virt. Z toho vyplyva, ze
K tomuto proudéni dochéazi za vysSich rychlostech. Dulezitou charakteristikou tohoto
proudéni je zna¢né vys$si odpor proti laminarnimu proudéni. Toto miseni a vifeni je vidét na

Obr. 9. [6]

RS

Obr. 9 - Proudnice turbulentniho proudeni [6]

Pro popis tohoto poméru vazkych a setrvacnych sil bylo zavedeno Reynoldsovo ¢islo,
coz je bezrozmérné podobnostni €islo. Pro nizkd Reynoldsova ¢isla lze predpokladat
laminarni proudéni, zatimco pro vysoka ¢isla uz se musi predpokladat proudéni turbulentni

(v aerodynamice fadové 10°).



Reynoldsovo ¢islo je vyjadieno nasledujicim vztahem:
_prv-d
U

Rovnice 3.4 - Reynoldsovo cislo

Re

w1 — dynamicky viskozita, v — rychlost proudéni, p —hustota, d — charakteristicky rozmér

3.2.Ptedpoklady:

Chovani vzduchu se méni v zavislosti na mnoha veli¢inach, pro aerodynamiku je
porovnani udavany Vv Machové dCisle. Je to bezrozmérné podobnostni cCislo, které

vyjadiuje pomér rychlosti letu na rychlosti zvuku okolniho prostredi.

v
M=-
c

Rovnice 3.5 - Machovo éislo

V — rychlost proudeni, ¢ — rychlost zvuku

Podle Machova ¢isla Ize délit proudéni nasledovné:
e Podzvukové proudéni
e Transsonické proudéni
e Nadzvukové proudéni

3.2.1. Podzvukové proudéni

Podzvukové proudéni je typ proudéni, kde celé pole proudéni je podzvukové (M <
1). Nevznikaji zde tedy zadné razové viny, a tedy ani s nimi spojené nahlé skoky v tlaku
¢i teploté. Jakékoliv zmény v proudéni se propaguji jak dal po sméru proudéni, tak 1
nazpét proti smeru proudeéni. Toto vyusti v hladké proudéni.

M« se vSak nemtize blizit My, = 1. Proudéni vzduchu se pii pohybu okolo télesa
zrychluje. Pro kazdy tvar bude tato hranice lehce jina, ale dobry odhad pro zajisténi
podzvukového proudéni je udrzet M, < 0,8. [4] [7]

Vzduch je, stejné€ jako vSechny plyny, stlacitelny. Za vSech proudéni bude vzduch do
urCité miry stlacitelny. Za nizkych rychlosti (M < 0,3) se ale d4 povazovat za
nestlacitelny (p = konst) bez vlivu na vysledky. U vysSich rychlosti se se stlacitelnosti
pocitat musi, jelikoZ uz za¢ind mit vliv na vysledek. Tento fakt je velice diileZity pro tuto
ulohu, jelikoz pravé v tomto rozsahu rychlosti bude zkoumané raketa létat. Pro tyto
rychlosti postaci pro vypocet ménici se hustoty stavova rovnice idealniho plynu, ze které

Ize vypocitat v§echny potiebné veliciny.



pV =nRT
Rovnice 3.6 - Stavova rovnice idedalniho plynu
p —tlak, V — objem, n — ldtkové mnozstvi, R — plynova konstanta, T — absolutni teplota

3.2.2. Transsonické proudéni

Transsonické proudéni je prechodné proudéni, kde se vyskytuji lokalni oblasti, kde je
proudéni nadzvukové (M > 1) spolu s oblastmi, kde je proudéni podzvukové (M < 1). Jak
jiz bylo zminéno, rychlost se pfi proudéni okolo télesa se v zavislosti na tvaru méni a mize
se zrychlit i zpomalit. Pfesnd hranice tohoto proudéni se tak neda pfimo stanovit a rtizné
zdroje uvadi rtizné hranice: (0,8 < M, < 1,2) [4], ¢i (0,85 < M, < 1,05) [7]. At uzZ je
hranice definovana jakkoliv, tento typ proudéni je charakterizovan velkym narastem odporu
oproti podzvukovému proudéni.

3.2.3. Nadzvukové proudéni

Nadzvukové proudéni je typ proudeni, kde celé proudici pole je rychlejsi nez zvuk
(M > 1). Je charakterizovano vytvofenim razové viny pii Mo, > 1. Proudéni neni hladké
S nahlymi zménami na rdzové viné. Hlavnim rozdilem oproti podzvukovému proudénti je to,
Ze naru$eni proudéni se neni schopné propagovat pro sméru proudu. [4] [7]

3.3.Stabilita

Je mnoho riiznych zplsobd, jak zajistit stabilitu rakety, jak aktivnich, tak pasivnich.

Aktivni zpuisoby stabilizace raket ji jsou schopny zaroven i ovladat a jsou pouzivany pro
navadeéné rakety. Mensi rakety a rakety uréené k letu pouze v atmosféte, Si jsou schopny
vystacit s ovladatelnymi kiidélky. Velké komer¢ni rakety ale malokdy spoléhaji na aktivné
ovladané aerodynamické prvky pro svou stabilitu. Misto toho spoléhaji na smérovani svych
motortl pro ovladani a stabilitu.

Pasivni zptsoby stabilizace jsou dnes pouzivany na mensich komercnich raketach, ¢i na
raketach modelovych a zavisi hlavné na aerodynamické stabilité¢ pro udrzeni rakety na
vypusténé trajektorii. Tato stabilita zavisi na rozdilu poloh centra tlaku (Cp) a t€ziste (Cg)
[mm] v porovnanim s pramérem rakety (d). Soutadnice Cp a Cg jsou méfeny od spodniho

konce rakety. Za centrum rotace rakety za letu se bere t¢Zisté rakety. [8]
3.3.1. Centrum tlaku
Centrum tlaku je bod, skrze ktery piisobi soucet vSech aerodynamickych sil na celé téleso
za letu. Zakladnim ptedpokladem poté je, Ze tyto sectené sily nepisobi zadnym tocivy
moment na letici téleso. Poloha se tedy dé ziskat z to¢ivého momentu ptlisobici na bod télesa

a celkové sily (Rovnice 3.7). Na Obr. 10 je toto znazornéno graficky. [4]
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Rovnice 3.7 - vypocet polohy centra tlaku

M’ g — klopivy moment na nabéiné hrané, L' — celkova vztlakova sila
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Obr. 10 - Centrum tlaku na profilu kifidla [4]

3.3.2. Teoreticky vypocet stability

2%

Pokud je centrum tlaku pod tézistém, tak bude vysledna sila vztlaku a odporu
(navratna sila) ptsobit proti sméru vychylky od sméru letu a vyuGsti v navrat rakety do
sméru letu a udrzeni stability.

a vztlaku (destabiliza¢ni sila) ptsobit ve sméru vychylky a vyusti ve ztratu stability a
netizené oscilovani rakety. [8]
Teoreticky vypocet stability je zaloZen na nasledujicim vzorci:
Cyg—C

S = Tp [cal]

Rovnice 3.8 - Vypocet stability

Vzhledem k velikosti a planovanym konstruk¢énim cilim rakety, bylo pro tuto raketu
vybrano to nejjednodussi feSeni — pasivni stabilizace pomoci 4 stabiliza¢nich kormidel.
Pro vypocet stability a ndvrh byl pouzit program OpenRocket. Cilova stabilita byla
zvolena na rozmezi 1,8 — 2,2 cal. Dle poslednich vypocti programu OpenRocket byla

predpokladana stabilita 2,12 cal.

Obr. 11 - Navrh rakety v programu OpenRocket
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4. CFD

Computational fluid dynamics neboli CFD, je vypoctova technika pro predvidani
proudéni, vymeény tepla a hmoty fesenim odpovidajicich matematickych rovnic.

4.1.Rovnice

Je velké mnozstvi rovnic, které popisuji proudéni tekutin, kazdé s jinou Grovni piesnosti
(zanedbanymi vlivy — ¢im méné zanedbanych vlivl, tim 1épe). Moderni CFD systémy
vesmé&s pracuji s Navier-Stokesovou rovnici (viz Rovnice 3.1). Tato rovnice obsahuje
vSechny pottebné prvky pro popis proudéni.

Pocet vypoctovych operaci pro piimé dosazeni (DNS) do rovnice, je enormni, a vyuziva
se pouze pro mensi laboratorni experimenty s laminarnim proudénim. Ve vétSing
praktickych ptiklada totiz nastava turbulentni proudéni alespon v ¢asti proudového pole.

Zatimco turbulentni proudéni je popsano Navier-Stokesovou rovnici, pfimé dosazeni je
nerealistické Vv nejblizsi dobé, jelikoz vypoctové naroky budou Vv blizké budoucnosti pfilis
vysoké 1 pro nejvykonnéjsi pocitace. Zde stoji za zminku metoda Large Eddy Simulation
(LES). Je to metoda, ktera pifimo dosazuje a pocita velké turbulentni viry a mens$i nahrazuje
modelem. | tato metoda je vSak velmi naro¢na na mnozstvi vypoctovych operaci. Z tohoto
divodu se musi vypolty zjednodusit kompromisem, kde se balancuje snizeny pocet
vypocétovych operaci se zachovanim dostate¢né ptesnosti pro danou ulohu. [9]

Dnesni CFD systémy redukuji mnoZstvi potfebnych vypoctl pomoci riiznych metod.
Ta nejrozsifenéjsi metoda je Reynolds-averaging (zprumérovani rovnic podle Casu), jejiz
vysledkem jsou Reynolds-Averaged Navier Stokes (RANS) rovnice. Timto procesem se
turbulentni proudové struktury eliminuji a jsme schopni ziskat hladké rychlostni a tlakové
pole. Je mnoho riznych RANS metod, kazda se svymi vyhodami, nevyhodami a
doporuc¢enym piipadem, kde je vyuzit. [5]

Existuji ale také metody kombinujici RANS a LES — pro tuto praci nejrelevantnéjsi je
metoda Detached Eddy Simulation (DES). Jde o metodu, kterd vyzivda RANS model pro
feSeni mezni vrstvy na sténé télesa, zatimco LES metoda je pouzita pro vypocitani velkych
viri mimo mezni vrstvu. Je mnoho riznych DES metod, kazdd se svymi vyhodami a
nevyhodami. Je tedy nutné si vybrat spravnou metodu pro konkrétni ptipady. Na zaklade
doporuceni manualu pro mij fesi¢, ANSYS Fluent, jsem vybral jednu z t€chto metod pro

sviyj vypocet — dvourovnicovy model SST k-. [5] [9]
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4.2 .Metoda konecnych objemi
Metoda koneénych objemt (MKO) je vypoctova metoda pouzivana pro CFD vypocty.

Je zalozena na rozdéleni komplexni geometrie kontinua na velké mnozstvi jednodussich
geometrii (bun¢k) procesem, ktery se nazyva diskretizace. Kazda z téchto bun¢k ma svij
vlastni (kone¢ny) objem. Typ buiiky, na kterou délime vstupni geometrii zavisi na tom,

zda feSime 2D, nebo 3D ulohu a na komplexnosti vstupni geometrie.

Obr. 12 - Priklad diskretizace [5]

Ze zésady plati, ze ¢im komplikovanéjsi tvar geometrie, tim mensi bunky musi byt
pouzity, aby nahradily vychozi geometrii dost piesné pro spravny vysledek. VSechny
bunky v této siti maji definované veSkeré potiebné fyzikalni veli¢iny v podobé matice,
kterd se pouZziva pro nasledujici vypocty. Builky na okraji vypoctového prostoru maji
tyto veli¢iny urené pomoci okrajovych podminek, zatimco pro bunky uvnitf
kontrolniho objemu se tyto veli¢iny urcuji ze sousednich buné¢k. [5] [10] [11]

MKO byva ¢asto zaménovana s metodou kone¢nych prvka (MKP), jedna se vSak o
rozdilné metody. MKO je pouzivana v CFD vypoctech spolu s numerickym schématem
upwind, MKP je dnes vyhrazena pro pevnostni vypocty.

4.2.1. 3D diskretizace

Pro tuto praci je relevantni diskretizace 3D geometrie, tim se tedy budu v této
podkapitole zabyvat. 3D geometrie se d€li bud’ na Ctyistén, Sestistén, ¢i na mnohostén.
Ctyfstén byva z téchto prvki nejmensi a pouZiva se na nejkomplexnéjsi geometrie, kviili
své obecn¢ mensi velikosti ale vznikd sit’ s vétSim mnoZstvim bunc¢k nez sit’
S Sestihrannymi bunikami. Na toto se musi davat pozor, jelikoz ¢asova narocnost vypoctu

je pfimo zavisla na po¢tu bung¢k. Ptiklad 2 zakladnich typt 3D bunék je vidét na Obr. 13.

[5]
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Obr. 13 - Ukdzka ctyrsténné(vlevo) a Sestisténné (vpravo) buriky sité [5]

Sestihranné buiiky se tedy pouZivaji pouze na jednodussi geometrie, ¢i na oblasti kde se
neceka komplikovana proudova struktura s mnoha zménami. Tyto typy bunék je doporuc¢eno
pokud mozno kombinovat, tedy pouzit Sestistény kde mozno a vyuzivat Ctyfstény pouze na
oblasti, kde je potieba zahustit sit’ pro zajisténi piesného vysledku. Toto doporuceni ma vice
divodu. Jednim z nich je snizeni mnozstvi bunék a tim i vypoctového casu. Dal$im je
vhodnost sité pro nasledujici vypoéty. Sestihranné prvky jsou vhodn&jsi pro numericka
schémata pouzivand v CFD. Kvili struktufe tvofeni sité to vyusti ve vypocty, kde je
pravdépodobné, ze vektor proudéni bude rovnobézny s hranou bun€k. Toto pomaha
S Casovou narocnosti i pfesnosti vysledki. [5]

4.3.Uprava Geometrie

Pro CFD vypocty je nutno zjednodusit geometrii a z komplexnich sestav a dilti udélat
jednodussi plochy. Vstupni geometrii této tlohy byl model rakety Sherpa v program
Autodesk Inventor 2022 (viz. Obr. 14).

Obr. 14 - Sestava rakety Sherpa v programu Autodesk Inventor 2022
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Tato kompletni sestava vSech dilii v€etn€ vnitini struktury rakety vSak neni vhodna
pro CFD simulace ani pro sitovani. Pouzije se pro toto zjednoduseni funkce Simplify,
diky niz ze sestavy lze vytvofit jeden dil s napojenymi plochami, kde se dle nastaveni
zanedbaji nepotiebné detaily, jako jsou napifiklad diry pro Srouby a veSkera vnitini
struktura rakety, ktera neni pro zkoumani proudéni vzduchu okolo vné&jsiho povrchu

rakety potieba.

Obr. 16 - Zjednoduseny model rakety Sherpa

Obr. 15 - Porovnani pantu pivodniho modelu (vievo) se zjednodusenym modelem (vpravo)

Po tomto zjednoduseni se musi model jesté prokontrolovat a opravit piipadné chyby,
které mohou nastat pii pouzivani této funkce, obzvlasté pfi feSeni priiniku vice ¢asti do
sebe. V tomto ptipad¢ bylo potieba vyplnit otvory na ocasu rakety, kde kvuli priniku
stabilizacnich kormidel do trupu rakety byly zanechany zbytecné otvory, jak je vidét na
Obr. 18.
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Obr. 18 - Vyplnéni ponechanych otvorii vlevo ve zjednodusené geometrii

Dal8im krokem po tpravé geometrie bylo jeji vyexportovani na univerzalni 3D format
geometrie STEP a importovani do Ansys Design Modeler. Zde se definuje vypoétovy prostor
pomoci funkce enclosure. Naslednym ode¢tenim objemu importované rakety dostaneme
vysledny kontrolni objem. V této Casti zaroven probchlo pojmenovani stén, uzavirajici
kontrolni objem, toto je velmi dulezity krok, jelikoz pozdg€ji umoznuje lehce definovat

vstupy a vystupy pii nastavovani okrajovych podminek vypoctu.

Obr. 17 — Vysledny vypoctovy prostor v programu Design Modeler

Rozmér kontrolniho objemu byl peclivé promyslen dle doporuceni a nasledné upraven
po experimentalnich vypoctech pro redukci vypoctového ¢asu. Vypoctovy prostor musi byt

dostatecné velky, aby pojal vSechny ovlivnéné ¢asti proudéni ve vSech smérech. Velmi

15



dilezité je mit dostatek prostoru za télesem, kde dochazi k disipaci virti a opétovnému
napojeni proudéni, které obtékalo téleso. Doporucené hodnoty pro vzdélenosti stén je
dvojnasobek délky télesa pro vstup a pétindsobek délky télesa na vystup stény.
Vzdalenost bo¢nich stén je doporuena na dvojnasobek Sitky/tloustky télesa. [12]
Vzhledem k relativné jednoduché geometrii a malému poméru pruméru rakety viaci délce
rakety §lo ptivodni vypoctovy prostor zna¢n¢ zredukovan na nasledujici rozméry:

Délka [m] Sitka a vyska [m] Objem [m®]

12,596 8,3353 875,135

Tabulka 1 - Rozméry vypocetniho prostoru

4.4.Diskretizace — sitovani

Po této ptipraveé geometrie pro lze pokracovat s tvorbou sité. Pro tento tcel byl pouzit
program Ansys Meshing. Pied nastavovanim velikosti bunék, ¢i jinymi Gpravami sité
bylo potieba zvolit typ bunky, kterou bude program tvotit. Kvuli relativné komplexnim
pfechodim v geometrii, zejména na ocasu rakety, byla zvolena sit' ctyfsténna.
(viz. Obr. 13)

Aby byla zajisténa konvergence vysledku, je potieba zajistit dostate¢né hustou sit’ na
spravnych mistech. Zdaleka nejdtlezitéjsi je vSak mit dostate¢né hustou sit’ v mezni
vrstve, jelikoz pravé v mezni vrstvé se ocekavd nejvice zmén V proudéni. Tohoto
dosahneme diky funkci inflation, diky které mizeme vytvotit detailni sit’ v mezni vrstvé
sledovaného télesa. Pro sviij vypocet jsem se rozhodl tuto funkci pozit definovanim
tloustky prvni vrstvy, poctu vrstev a koeficientu rustu, ktery definuje o kolik vétsi bude
kazda nasledujici vrstva oproti pfedchozi. Tyto hodnoty jsou uvedeny v nasledujici

tabulce. Vysledna mezni vrstva je vidét na Obr. 19.

Tloust’ka vrstvy [mm] Pocet vrstev Koeficient rustu

0,1 15 1,2

Tabulka 2 - Hodnoty zadané do funkce inflace

Obr. 19 - Mezni vrstva sité
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Pro zajisténi optimalniho kompromisu mezi presnym vysledkem a snizenim poc¢tu bunek
je potteba zvolit vhodnou zékladni velikost bunék a manualné zvétsit pocet bunék na
mistech, kde nejsou ocekavany zadné zmény v proudéni, a velikost buiiky nema na ptesnost
vysledku zadny vliv. Pro tuto tlohu byla zvolena zakladni velikost buniky 50 mm,
s nastavenim velikosti bunék krajnich stén na 1m pomoci funkce face sizing. Timto jsem byl
snizen pocet bunck na sténach vypocltového prostoru, ale piesnost vypoctu zistala

dostatec¢nd. Na siti je toto nastaveni vidét postupnym zmensovanim bunék od st€én smérem

k raketé. Na Obr. 20 je vidét sit’ v blizkém okoli rakety.

Obr. 20 - Vysledna sit' v okoli rakety
4.4.1. Optimalizace sité

Je vice metrik pro kontrolu dostate¢né hustoty sité avsak ta, ktera zde stoji nejvice za
zminku je hodnota bezrozmémé vzdalenosti od stény y*. Tato hodnota se pouziva pro
popsani hrubosti ¢i jemnosti sité¢ v blizkosti stény a jeji hodnota musi byt ve spravném
rozmezi pro spravnou funkci zvolené¢ho turbulencniho modelu. Pro mnou zvoleny
vypoétovy model (SST k-o) je doporucené rozmezi hodnot y* pro spravnou funkci
nasledujici: 1 < y* < 30. Tuto hodnotu je vSak mozné ziskat az pfi pribéhi vypodtu.
V ptipadé nevyhovujici hodnoty lze sit’ vylepsit a zptesnit pfimo ve vypoctovém prostiedi
Ansys Fluent. Toto sniZovani hodnoty y* je dosaZeno pulenim jednotlivych bunék a lokalnim
zvySenim hustoty sité v blizkosti stény. Na Obr. 21, nachazejicim se na dalsi strang, je tento

proces demonstrovan. Nahote je vidét sit’ pfed optimalizaci, dole je zobrazena sit' po

optimalizaci. [9] [13] [14]
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Obr. 21 - Optimalizace sité pro hodnotu y+ [13]

Bé&hem vypoctu byla tato funkce vyuzita a sit’ takto optimalizovana. Pivodni hodnota
y" totiZ byla relativné blizko horni hranici rozmezi. Optimalizace byla provedena pouze
jednou, jelikoz pti dal$i optimalizaci byl narst bunék vice nez dvojnasobny oproti
pluvodni siti a nebyl méfitelny rozdil ve vysledku. Pro udrzeni niz§ich vypocetnich Cast
byla zvolena sit’, ktera byla vysledkem pouze jednoho procesu této optimalizace. Pro
zajisténi relativné ustadlenych hodnot byla provedena optimalizace az po provedeni
prvnich 75 iteraci. V nasledujici tabulce jsou uvedeny hodnoty sit¢ pted a po
optimalizacich, véetné hodnot nepouzité sité. Tuénym pismem je zvyraznéna hodnota

sit€ pouzité pro vSechny nasledujici vypocty.

y*[-] | Pocet bun&k | Nartst poétu bunék oproti ptivodni siti [%]
Pavodni sit’ 24,814 | 6706 042 -
1. optimalizace 18,419 | 8151027 21,5
2. optimalizace 14,326 | 14 155427 1111

Tabulka 3 - Pocet bunek sité

4.5.Nastaveni vypoctl

Po uspésném vytvoreni pivodni sité jiz Ize piejit do rozhrani vypoctového programu
Ansys Fluent. Prvni véc, kterou je zde potieba nastavit, je vypocetni model. Jinymi slovy
jde o vybér rovnic, které budou dosazovany pii nasledujicich vypoctech.

Zde je potieba spolu s modelem viskozity SST k-w zvolit i poc¢itani zmény energie.
Jak bylo zminéno v kapitole 3.2.1, vzduch se musi za pocitanych rychlosti povazovat za
stlacitelny a toto se musi zohlednit v nastaveni vypocta. V definovani materialu se tohoto
docili zménénim hustoty z konstanty na veli¢inu dopocitanou dle rovnice idealniho
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plynu a viskozity jako veli¢inu zavislou na teploté dle Sutherlandova vzorce (viz. Rovnice
3.3 a Rovnice 3.6).

Dalsim krokem je nastaveni okrajovych podminek. Zde se definovaly ptfedni a boc¢ni
stény jako vstupy (velocity inlet) pro proudéni vzduchu. Definovani ptedni stény jako vstupu
je samoziejmé, predpoklada se ptimy let. Bo¢ni stény byly definovany také jako vstup, aby
se proudici pole chovalo jako volny prostor. Bez tohoto by se simuloval test
v aerodynamickém tunelu, ne volny let, coz by vzhledem Kk velikosti bun¢k v této oblasti
zpusobilo velké nepfesnosti vysledkd. Na vstupech se musela definovat rychlost, vektor
sméru a teplota. Pro dostani pouzitelného vysledku musely probéhnout 3 rizné vypocty coz
vyustilo ve 3 rizné nastaveni vstupnich okrajovych podminek.

Vice bude rozvedeno, proc toto bylo potieba v piislusné kapitole zabyvajici se vysledky,
zde je zatim uvedena pouze tabulka se 3 variantami nastaveni. Teplota a rychlost proudéni
byly vzdy stejné. Pro ziskani spravného pouzitelného vysledku vSak bylo potieba provést
vypocet pod 3 rtuznymi nabéznymi thly. Tyto uhly se zaddvaly pomoci smérovych
komponentt rychlosti v danych osach. Vzhledem k symetrickému tvaru rakety bylo mozné
nastavit tthel nab&éhu v rovinach XY i XZ. Pro vypocty bylo vybrano proudéni v roviné XY.
Komponent rychlosti v ose z je tedy vzdy roven 0. Detaily vSech téchto nastaveni jsou

uvedeny v nasledujici tabulce.

Nabézny thel [°] T [K] v [m/s] X Y
0 298,15 145 -1 0

0,5 298,15 145 -0,9999619231 | 0,0087653549

1 298,15 145 -0,9998476952 | 0,0174524064

Tabulka 4 - Nastaveni vstupnich okrajovych podminek
Zadni sténa byla definovana jako vystup (pressure outlet). Vystupu byl definovan tlak,
jinak mohlo vSe ostatni byt ponechano v piivodnim nastaveni. Na Obr. 22 je vidét grafické
zobrazeni téchto okrajovych podminek. Nutno poznamenat, ze Ansys Fluent vektory vzdy
ukéze kolmo k definované stén€ bez ohledu na nastaveni sméru.

Ansys
2021 R2

Obr. 22 - Grafické zobrazeni nastavenych okrajovych
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4.6.Princip vypocti

Ptfed samotnym zpusténim vypocti je zde nutno zminit, jak tyto vypocty vlastné
probihaji. CFD vypocty funguji na bazi iteraci. Kazda iterace reprezentuje spocitani
vSech rovnic ve vSech buiikéch sité. Tyto hodnoty jsou poté pouzity jako vstupni hodnoty
pro dalsi iteraci. Timto se postupné piiblizime vysledku. Béhem vypoctu miizeme
sledovat residua téchto iteraci. Pokud residua se residua neustali u hodnoty, tak vysledek
nekonverguje a nelze ho povazovat za platny. Vysledek povazujeme za platny pouze
pokud konverguje. Toho dosahneme pouze pokud se residua veli¢in po uréitém poctu
iteraci ustali okolo stalé hodnoty. Krom residui se daji sledovat i jakékoliv jiné veli¢iny.
Pro nasledujici vypocty bylo rozhodnuto kontrolovat rozdil hmotnostniho toku vzduchu
skrze vstupni a vystupni plochy a koeficient odporu rakety.

Nastavenim téchto ptidavnych kontrol je dokonc¢eno nastaveni samotného vypoctu a
miuze dojit k inicializaci. Jde o iterativni proces, kde se interpolaci z vedlejsich bunék
vypoc¢ita odhad hodnot rychlostniho a tlakového pole. Tyto hodnoty jsou nasledné
pouzity jako vstupni hodnoty pro prvni iteraci.

4.7.Vypoclty

V kapitole 3.3.1 byl vysvétlen princip vypoctu centra tlaku. Kvili tvaru rakety, ktera
je symetricka ve 2 rovinach, dochazelo pfi vypoctu vztlaku a to¢ivého momentu k tak
malym hodnotdm, Ze polohu centra tlaku nebylo mozné spravné urcit. Sebemensi zména
V hodnot€ vztlaku ¢i to¢ivého momentu zpiisobila velké rozdily ve vysledné poloze. Toto
lze vyftesit zavedenim velmi malého nab&zného uhlu. Poloha centra tlaku je vSak na
nabézném uhlu zavisla, proto bude poloha centra tlaku za pfimého letu muset byt
extrapolovana z dodate¢nych vypocti.

V nasledujicich podkapitolach bude uveden prubéh residui a hodnoty koeficientu
odporu. Pii vypoctech byl sledovan i rozdil hmotnostniho toku, avsak kvuli $patnému
nastaveni se neulozily hodnoty hmotnostniho toku pro kaZdou iteraci, proto pro kontrolu
bude musela postacit pouze hodnota rozdilu hmotnostniho toku v posledni iteraci.

4.7.1. Ptimy tok

Vypocet pfimého toku byl proveden jako prvni a bylo to pravé v pribéhu tohoto
vypo¢étu, kdy prob&hla optimalizace sité pro hodnotu y* zminénou v kapitole 4.4.1. Tato
optimalizace je vidét v grafu rezidui (Obr. 24). Vyznacuje se znatnym skokem
v hodnotach rezidui v 75 iteraci. Na hodnotu koeficientu odporu tato optimalizace zadny

méfitelny vliv neméla (Obr. 23).
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4.7.2. Nab&hovy thel 0.5°
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Pro vypocet tohoto nab&éhového hlu byla pouzita sit’ optimalizovana pro hodnotu y*

z prvniho vypoctu. Tato optimalizace provedena nebyla béhem tohoto vypoctu, byla ale

provedena optimalizace kvality sité¢ po 200 iteracich. Tato optimalizace neptidava zadné

buiiky do sité, pouze vylepsuje jeji kvalitu presouvanim bunck do vhodnéjsich mist.

Na grafu rezidui (Obr. 25) je vidét, Ze tato optimalizace vyftesila problémy s reziduem

rychlosti ve sméru z. Opét je zde vidét skok hodnot rezidui po optimalizaci. Pred

optimalizaci hodnota oscilovala mezi 2 hodnotami, po optimalizace se podaftilo této hodnoté¢

ustalit. Na grafu hodnoty koeficientu odporu je vidét prvotni neustalenost hodnoty pied tim,

nez se hodnota relativné ustalila po 65 iteracich (Obr. 26).
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Obr. 25 - Graf reziui pro nabéhovy iihel 0,5°

4.7.3. Nabéhovy uhel 1°

Posledni vypocet pro nabéhovy uhel 1° probéhl identicky k vypoctu pro nab&hovy

uhel 0,5°. Prob¢hla zde také optimalizace po 240 iteracich, v tomto piipadé pouze

preventivné diky ziskanym zkuSenostem po pfedchozim vypoctu. Opét je zde na grafu

rezidui vidét skok hodnot po optimalizaci a nasledné ustaleni hodnot (Obr. 27). Graf

hodnoty koeficientu odporu po prvotni neustalenosti Ustdli na hodnoté a neni nijak

ovlivnén optimalizaci (Obr. 28).
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Obr. 27 - Graf rezidui pro nabéhovy iihel 1°

4.8.Vysledky
Vysledky lze zpracovat piimo v prostfedi Ansys Fluent.

4.8.1. Odpor

Vysledné odpory a odporové koeficienty byly dle ofekavani porovnatelné a velice
podobné v hodnoté. Hodnoty samotné, tedy jejich porovnani mezi sebou vSak z ale
ptekvapily. Zcela proti o¢ekavani byl vypocitan mensi odpor se zvySujicim se nadbéhovym

uhlem. Vysledky jsou uvedeny v nasledujici tabulce.
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Nabehovy tihel Tlakovy Vazky odpor | Celkovy odpor Koeficient
[°] odpor [N] [N] [N] odporu [-]

0 99,98 69,31 169,29 276,39

0,5 99,15 67,94 167,10 272,82

1 97,90 67,96 165,86 270,78

Tabulka 5 — Vysledné odpory

4.8.2. Hmotnostni tok

Jak jiz bylo zminéno v kapitole 4.7, pro kontrolu spravnosti vysledku byl vyuzit i
vypocitany rozdil hmotnostniho toku vzduchu skrze stény vypoctového prostoru. Ze
zakona zachovani hmotnosti vyplyva, Ze celkovy rozdil hmotnostniho toku na vstupu a
vystupu by mél byt roven 0 kg/s. Vysledny rozdil tak sice nevySel, hodnoty se této
hodnoté ale blizi. Vysledné rozdily byly vzdy v fadu mg/s, coz miize byt disledek

nepiesnosti vypoctll mezi iteracemi. Tato kontrola je tedy splnéna.

Nébchovy thel [°] Hmotnostni tok [kg/s]
0 -3,38 e-6
0,5 -8,64 e-6
1 1,39 e-6

Tabulka 6 — Vysledné rozdily hmotnostnich tokii na vstupech a vystupu

4.8.3. Centrum tlaku

vvvvvv

stability. Kvuli symetrické geometrii rakety nas zajima pouze poloha centra tlaku v 0se
X.

Jak bylo avizovano v kapitole 4.7, centrum tlaku ziskané z vypoctu pro ptimy let
bylo nepouzitelné a centrum tlaku se musi dopocitat extrapolaci z hodnot pro nabehové
uhly 0,5° a 1°. Vysledky uvedené v nasledujici tabulce jsou vztazené k soufadnicovému

systému modelu rakety, ktery se nachazi 1050 mm od nejzazsiho bodu rakety.

Nabéhovy thel [°] Poloha centra tlaku v ose X | Ptepoctena poloha vuci
[mm] konci rakety [mm]
0 -1065 -15
0,5 -456 594
1 -446 604

Tabulka 7 - Vysledna centra tlaku
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Hodnota -1065 mm je podeziela. Tato poloha by davala centrum tlaku mimo raketu, coz
je nejspise dusledkem nepiesnosti zminénych v kapitole 4.7. Vysledné hodnoty pro nabézné
uhly 0,5° a 1° vSak vypadaji slibn¢.

Z téchto hodnot byla extrapolovana hodnotu centra tlaku pfi pfimém letu na 584 mm od
konce rakety. Pfedpokladem bylo, Ze pti zmén¢ thlu nab&hu o 0,5° se posune centrum tlaku
0 10 mm. Vzhledem k malym pocitanym thlim budu ptedpokladat, ze tento posuv bude

platit i pro dalsi posun 0 0,5° na piimy let.

Poloha centra tlaku pro piimy let CFD Poloha centra tlaku pro ptimy let
[mm] OpenRocket [mm]
584 651

Tabulka 8 - Porovndni poloh centra tlaku
Téziste je dle programu OpenRocket v poloze 969 mm od konce rakety. Tento program
byl aktualizovan béhem vyroby métenymi hmotnostmi dilti. Poloha t&zisté by tak méla byt
velmi piesna. Dosazenim do Rovnice 3.8 se ziska vysledna hodnota stability rakety.
Stabilita dle CFD [cal] Stabilita dle OpenRocket [cal]
2,51 212

Tabulka 9 - Vypocitané stability

Takto vypoctena stabilita vychazi o 18,4% vyssi, nez je odhad z programu OpenRocket.
Takto ziskana stabilita je vyssi, nez bylo planované rozpéti. Vysledné stability jsou mezi
sebou porovnatelné, rozdil mezi nimi je vsak nezanedbatelny. Stabilita rakety je timto
ovéfena. Odhady programu OpenRocket byly vtomto piipadé pesimistické, navzdory
rozdilu mezi vysledky se vsak da tento program povazovat za dobry startovaci bod pti

koncep¢énim navrhu rakety.
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5. Zaveér

Zatimco v této praci zkoumana raketa jiz byla otestovana a tyto vypocty byly pouze
valida¢ni, poznatky z této prace se budou moci aplikovat na navrhy budoucich raket
podobné velikosti.

Pro porozuméni praktické casti této prace byly v teoretické ¢asti vysvétleny potiebné
zaklady aerodynamiky volného proudéni, problematika mezni vrstvy a teoretické
predpoklady pro aerodynamickou stabilitu rakety. V této ¢asti byly definovany vSechny
vzduchu byla Navier-Stokesova rovnice.

Spolu s teoretickymi zaklady aerodynamiky byly v této praci piedstaveny na
praktickém piikladu zakladni principy CFD vypoctid pomoci programu Ansys Fluent a
pomocnych programil na pfipravu.

V praktické casti pak byl pfipraven model pro vypocet. To obnaSelo ptredclani
modelu ze sestavy spousty dilti na duté téleso tvofené na sebe navazujicimi plochami.
Po této ptipravé se mohla vytvotit prvotni sit’ o 6 706 042 bunkach, ktera byla pozdé&ji
optimalizovana pro vypocet a zvysil se celkovy pocet bunék o 21,5% na 8 151 027
bunék.

Pro ziskani stability rakety probé&hly celkem 3 vypocty, kazdy s riznym nédbéznym
uhlem — 0°, 0,5° a 1°. Z téchto vypocti bylo extrapolovano centrum tlaku, které se
nachazi v 614 mm od konce rakety. Tento vysledek byl poté pouZit pro porovnani
vysledné stability na zakladé dat z CFD vypoctu s odhadem programu OpenRocket. Zde
vysla stabilita 2,51 [cal], coz je o 18,4% vyssi stabilita nez dle odhadu OpenRocket,
ktery vypocetl stabilitu na hodnotu 2,12 [cal]. Timto je ovéfeno, Ze raketa je stabilni za
letu, a Ze program OpenRocket se da pouzit jako dobry startovaci bod pro koncep¢ni

navrh rakety.
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