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ABSTRAKT, KLICOVA SLOVA

ABSTRAKT

Tato diplomova prace se zabyva tvorbou real-time simulace leteckého pistového spalovaciho
motoru se zaméfenim na zahiivani a chlazeni valcl. Soucésti prace je struény rozbor
charakteristik leteckych motori a vycet jejich rozdili s motory automobilnimi. Nésleduje
popis provoznich podminek letadel, jejich vliv na vykonové parametry motoru a popis
samotné real-time simulace. Na zavér jsou piedlozeny a zhodnoceny vysledky simulaci.

KLICOVA SLOVA

letecky motor, provozni podminky, vykon, real-time simulace, zahtivani, chlazeni

ABSTRACT

This master’s thesis deals with creating a real-time simulation model of an aircraft piston
engine with emphasis on heating and cooling of the engine cylinders. First part of this thesis
focuses on characteristics of aircraft engines and differences with regular automotive
engines. The next chapter describes the dependence of engine parameters on atmospheric
conditions. The description of the real-time model itself follows next. The results of the
simulation model are presented and analysed at the end of this thesis.

KEYWORDS

aircraft engine, atmospheric conditions, power, real-time simulation, heating, cooling

BRNO 2018



BIBLIOGRAFICKA CITACE

BIBLIOGRAFICKA CITACE

OLSOVSKY, P. Simulacni model leteckého pistového spalovaciho motoru. Brno, 2018.
Diplomové prace. Vysoké uceni technické v Brné, Fakulta strojniho inzZenyrstvi, Ustav
automobilniho a dopravniho inzenyrstvi. 61 s. Vedouci diplomové prace David Svida.

BRNO 2018



CESTNE PROHLASENI

CESTNE PROHLASENI

Prohlasuji, ze tato prace je mym puvodnim dilem, zpracoval jsem ji samostatné pod vedenim
Ing. Davida Svidy, Ph.D. a s pouzitim literatury uvedené v seznamu.

V Brné€ dne 25. kvétna 2018

Petr OlSovsky

BRNO 2018



PODEKOVANI

PODEKOVANI

Timto bych rad pod€koval své rodin¢ a pratelim za podporu a trpélivost béhem studia. Také
bych chtél podekovat panu Ing. Davidu Svidovi, Ph.D. za pomoc s odbornou i formalni

strankou této diplomové prace.

BRNO 2018



OBSAH

OBSAH
UIVOU 1 9
R ) 7 16 | (o 1 1 Lo () o PP 10
1.1 ReaKCNT MOLOTY ..iiiiiiiiiiiiie e 10
1.2 PISEOVE MOTOTY .eeuviiieiieiiiitiesiee sttt 11
1.2.1  Pozadavky na piStOVE MOLOTY.....ceiiiiiiiiiiiiiie e 12
1.2.2  Rozd¢leni a popis piStovyCh MOLOTT .....cocvviuviiiiiiiiiiiiiciecc e 13
2 Popis simulacniho MOAEIU..........cccviiiiiiiiicii 22
2.1 SImMUloVANY MOLOT.....ccceiiiiiiiie i s 22
2.2 Provozni podminky motoru a vliv na vykonoveé parametry...........ccoceeeeeenirnieennnnnn 23
2.2.1  VIliv nadmotské vysky na teplotu vzduchu ..........ccccoovviiiiiiniiiiic 23
2.2.2  Vliv nadmoftské vySky na tlak vzduchu..........ccccooiiiii 24
2.2.3  Vykon a pfenos tepla do VAICT .......cocuveiiiiiiiiiiiiecc e 24
2.3 Real-time model zahtivani valcti a prab&hu [etu .........ccoceviiiiiiiiiie e 28
2.3.1  Struktura real-time MOdelU..........cceiiiiiiiiiiiic s 28
2.3.2  Zahfivani VAICT (SUDVI)....ooiiiiiiiiiii e 29
2.3.3  Pribéh letu (hlavni VI) ... 36
3 Vysledky simula€niho modelu .........ccooouiiiiiiiiiiici 48
3.1 PHMY IOt 49
3.2 SEOUPANT .ttt 52
ZIAVET .ot 54
Seznam pouzitych zkratek a Symbolll ..........ccceiiiiiiiiiii 59

BRNO 2018 8



UvoD
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Po vétsinu historie leteckych pistovych motort byly k pohonu letadel piednostné vyuzivany
motory zdzehové spalujici letecky benzin. Diivodem byla jejich mensi velikost, nizsi
hmotnost a cena (kterd se projevila predevsim na palivovém systému) a také plynulejsi chod
(nizsi pevnostni naroky na vrtuli). Posledni dobou se vsak zacina vyvoj stale vice soustredit
na vznétové motory spalujici letecky petrolej. Motivaci je predev§im znacné niz$i cena
leteckého petroleje, ktera v kombinaci s témét poloviéni spotiebou dokaze ospravedlnit vyssi
potizovaci naklady. Vznétové motory navic znac¢né t€zi z pokrokl v oblastech ptepliiovani a
palivovych systému [1] [2].

Dulezitou soucasti vyvoje motoru je i vyvoj jeho fidiciho systému. Aby se pii jeho testovani
nemuselo ¢ekat na hotovy motor, testuje se na digitalni reprezentaci motoru. Témto postuplim
se tika in-the-loop testovani a lisi se od sebe predev$im rozdilnymi reprezentacemi fidiciho
systému v riznych fazich jeho vyvoje. Konkrétné se jedna o piistupy model/software/
processor/hardware-in-the-loop. Ve vsech piipadech se testuje na jiz zminéném modelu
motoru, tzv. plant modelu. Ukolem této prace je vytvofit ¢ast tohoto modelu se zaméfenim na
zahtivani valct béhem provozu motoru [3].

Jelikoz se letadlové motory od automobilovych ponékud lisi jejich konstrukci a parametry, je
soucasti této prace i reSerse zabyvajici se témito aspekty.

=
PIL
EFFORT
Plant
Model
&
TIME
|
PC Target (.exe) -
GAP
Project Timeline Evaluation Board  wes =] ECU

Obr. 1 Schéma principi testovani model/software/processor/hardware-in-the-loop [3]
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LETADLOVE MOTORY

1 LETADLOVE MOTORY

S vyjimkou elektromotord vyuzivaji vSechny typy letadlovych pohonii tepelné motory. Tyto
motory pieménuji chemickou energii paliva na tepelnou a tlakovou energii plynu, ktera se
nasledné vyuziva k vykonani mechanické prace [1] [4].

Hnaci sila je generovana urychlenim vzduchu nebo pohonné hmoty Vv jednom sméru (vrtuli,
tryskou), coz zplsobi reakéni silu ve druhém sméru. Lze tedy fici, Ze vSechny letadlové
pohony jsou reakéni, ne vSak vSechny motory. Ve dnesni dobé se pouzivaji vyhradné motory
S vnitinim spalovanim, ve kterych spalovani paliva probiha pfimo v pracovnim prostoru
motoru. Tyto motory lze dé€lit na dvé zakladni skupiny [1] [4]:

e reak¢ni motory,
e pistové motory.

1.1 REAKCNi MOTORY

Reakéni motory jsou specifické tim, ze alespon cast urychlovaného vzduchu (poptipadé
palivo s okysli¢ovadlem u raketovych motorti) se ptimo uc¢astni spalovani a tepelného ob&hu.
Spalovani u téchto motortl vétSinou probiha kontinualng. Jsou vyuzivany zejména ve vétsich
vyskach a rychlostech nez pistové motory [4].

' Pistovy motor s Vil E Pistovy motar s vritull
| Turbovrtulovy ETurbomu lovy
Turbadmychadlw-ﬁi Turbodmychadlovy §

Turbokompresorovy ¢ Turbokompresorovy ¢
| Néporovy Naporovy
| N | | | | | - 1 1 | 1 | | -
0 1 2 3 4 L] ] 0 18 20 25 30
Machovo Eislo letu ViysKa (km)

Obr. 2 Podminky pouziti riznych typii letadlovych motori [4]

Neékteré motory nelze jednoznacné zafadit do konkrétni kategorie z divodi kombinace
konstrukénich prvki a principi vice druht motor. Jedno z moznych zdkladnich déleni
reak¢nich motort je nasledujici [4]:

e proudové lopatkoveé,
e proudovée bezlopatkové,
e raketové.
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LETADLOVE MOTORY

VWSTUPNI
SPALOVACIKOMORA  TRYSKA
VSTUP 8 :
VZDUCHU \ : ;
7 il W ‘ N

KOMPRESOR TURBINA

Obr. 3 Jednoproudovy turbokompresorovy motor [4]

PALIVOVE HORAKY SPALOVACI KOMORA

VSTUP VZDUCHU VY STUPNI TRYSKA

Obr. 4 Naporovy motor [4]

Jelikoz je zaméfenim této diplomové prace vypocetni model pistového motoru, reakénimi
motory se jiz nebude nadale zabyvat.

1.2 PIiSTOVE MOTORY

Pistové motory jsou druhym zakladnim typem tepelnych motort vyuzivanych v letadlech.
Vétsinou pohanéji stroje menSich rozméri a hmotnosti a pouzivaji se u letadel pro let
v podzvukovych rychlostech. Na rozdil od reakénich motort se urychlovany plyn neucastni
tepelného obc&hu. Pistovy motor slouzi pouze jako zdroj energie, ktery pfimo nebo pies
pievod roztaci vrtuli [4].

Obr. 5 Pohonnd jednotka Lycoming Thunderbolt [5]
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LETADLOVE MOTORY

Princip jejich fungovani i jejich zakladni konstrukéni prvky jsou prakticky totozné, jako u
automobilnich spalovacich motora. Tlak spalovanych plynt ve valci zplisobuje silové
pusobeni na pist. Tato sila je dale pfenaSena pfes ojnici na ojni¢ni ¢ep klikového hiidele, kde
diky jeho vyoseni oproti hlavnimu ¢epu zpisobuje kroutici moment.

Obr. 6 Klikovy mechanismus pistového motoru [6]

1.2.1 POZADAVKY NA PISTOVE MOTORY

Nasledujici pozadavky jsou priméarnimi faktory, které urcuji konstrukei motoru [1]:

dostatecny vykon,

vyskovost motoru podle ucelu letounu,
nizka hmotnost,

hospodérnost,

malé rozmeéry,

vyvazeni,

snadny provoz a obsluha,
jednoduchost vyroby.

Z téchto pozadavkul vyplyvaji jisté rozdily s automobilovymi motory.

ROZzDILY MEZI LETADLOVYMI A AUTOMOBILOVYMI MOTORY

Letadlové motory na rozdil od automobilnich musi byt schopny optimalné pracovat ve
velkém rozsahu atmosférickych podminek, které se meéni S rostouci nadmoiskou vyskou.
Tento problém se fe$i manualni nebo automatickou kontrolou bohatosti smési. S vyssi
nadmoiskou vySkou navic vyrazné klesd vykon klasickych neptfepliiovanych motorti (mensi
hustota nasavané¢ho vzduchu), coz lze alespon caste€né kompenzovat piepliiovanim
mechanicky hnanym kompresorem nebo turbokompresorem [7] [8].

BRNO 2018 12



LETADLOVE MOTORY

vvvvvv

se prevazné vyuziva chlazeni vzduchem, které nevyzaduje chladici kapalinu a dalsi prvky,
jako ¢erpadlo. U vzduchového chlazeni je Zadouci mit vétsi ¢elni plochu motoru (i za cenu
vetsiho aerodynamického odporu), proto se nejcastéji vyuzivaji motory hvézdicové a boxery

[7]18].

Spolehlivost je u téchto motora také feSena daslednéji, jelikoz jejich selhani ma daleko horsi
potencidlni nésledky. K jeji zvySeni se pouzivaji naptiklad dvé svicky na valec, pouziti
magnet misto civek, pfedimenzovana olejova nadrz nebo vétsi pocet mechanicky ovladanych
prvki. Pozitivni dopad na spolehlivost ma i vzduchové chlazeni z diivodu nizs§iho poctu
soucasti, které by mohly selhat [7] [8].

Letadlové motory jsou na rozdil od automobilovych optimalizované pro velmi uzké spektrum
otacek a pro dlouhodobé¢ zatiZeni, které se blizi maximalnimu. Pro zvySeni tahu lze namisto
navyseni otacek vyuzit automaticky stavitelnych vrtuli, které dokazi natacet své listy. Motor
muze diky tomu pracovat vzdy ve svych optimélnich otdkach. Tento typ vrtuli si navic
udrzuje vysokou Gc¢innost ve velkém rozsahu provoznich podminek [7] [8].

Obr. 7 Ovladaci mechanismus za letu stavitelné vrtule [9]

Letadlové vrtule dosahuji maximalni ucinnosti pii pomérné nizkych otackach. Aby se
nemusely pohanét pres reduktor (zvySeni hmotnosti, dalsi mozny bod selhani), provozni
otadky leteckych motorit dosahuji zpravidla maximalné 2700 ot min™. Z toho vyplyva, Ze
letecké motory museji mit znacné vétsi zdvihovy objem a kroutici moment nez automobilové
motory ekvivalentnich vykonu [7] [8].

1.2.2 ROZDELENI A POPIS PISTOVYCH MOTORU
Lze je delit podle raznych hledisek [1]:
e pracovni obéh,

o Ctytdobé,
o dvoudobé,

BRNO 2018 13



LETADLOVE MOTORY

e druh paliva,
o motory na lehké palivo — zazehové,
o motory na tézké palivo — vznétové,
e usporadani valci,
o Tfadové,
* jednotadové stojaté,
» jednotadové visuté (invertni),
» dvouradové stojaté (motory V, vidlicové),
= dvoutadové visuté,
» dvoufadové s protilehlymi valci (ploché, boxery),
= tfitadové (motory W),
= (¢tyfradové (motory H nebo X)),
o hvézdicové,
* jednohvézdicové,
= nékolikahvézdicové,
e pocet valct,
e zpusob chlazeni,
o chlazené vzduchem,
o chlazené kapalinou,
e zmeéna vykonu s vyskou,
o vyskové,
o nevyskové,
e ucel a vykon,
o motory malého vykonu,
o motory sttedniho vykonu,
o motory vysokého vykonu.

PRACOVNIi OBEHY

Letecké motory jsou ptevazné ctyrdobé Cili jeden tepelny cyklus pfipadd na dvé otacky

Obr. 8 Princip cinnosti ctyrdobého zdzehového motoru [10]

BRNO 2018
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LETADLOVE MOTORY

Dvoudobé motory (jeden cyklus na jednu otacku) se vyuzivaji u nékterych ultralehkych
letadel a strojii, predevSim diky jejich vy$§imu poméru vykon/hmotnost a relativné nizké
cené. Kvili jejich nehospodéarnosti, vysokym emisim a nizsi zivotnosti se od nich vSak
ustupuje [1].

Obr. 9 Princip cinnosti dvoudobého motoru [11]

DRUHY PALIV

Palivo je zdrojem tepelné energie a na jeho typu zavisi cela konstrukce motoru. Ta je dana
faktory jako odpativost paliva, viskozita, vyhifevnost, odolnost proti detonacim, rychlost
hoteni, korozni vlastnosti atd. Letecké pohonné hmoty rozdélujeme na dvé skupiny [1] [12]:

e letecky benzin,
e letecky petrole;j.

Letecky benzin neboli AVGAS (aviation gasoline) je smés uhlovodikii velmi podobna
klasickému automobilovému benzinu. Ma niz$i tékavost, vys$si zacatek a niz§i konec
destilace. Ma také piisn€j$i pozadavky na Cistotu smési. Leteckého benzinu je vice druht,
predevsim se lisi oktanovym cislem a obsahem olova (konkrétné tetraetylolova — TEO) ¢i
jinych aditiv. Bezolovnaté benziny maji oktanové ¢islo uréené motorovou metodou pies 80 a
jsou urceny pro mensi a vykonove slabsi stroje. Olovnaté benziny mohou mit oktanové ¢islo 1
vys8i nez 100. Nejrozsifenéjsim druhem benzinu je 100LL (low lead) s obsahem olova
0,56 g I'* [1] [12].

Motory pracujici na bazi leteckého benzinu se nazyvaji zdzehové a tvoii nejveétsi cast
produkce leteckych pistovych motorti, a to pfedevSim diky jejich niz§i hmotnosti, cené¢,
lepsimu snaseni kratkodobého ptetizeni a plynulej§imu chodu. Smés se pted horni uvrati
zapaluje pomoci elektrické jiskry vytvorené svickou. Tepelny obéh ve valci 1ze zjednoduSené
popsat pomoci Ottova cyklu, ktery ptedpoklada velmi rychlou dodévku tepla (pfi konstantnim
objemu) [1] [2].
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p 3
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Obr. 10 p-V diagram Ottova cyklu [13]

Letecky petrolej je smés uhlovodiki slozenim podobna lehké motorové nafté pro arktické
klima. Rozdilné vlastnosti vyplyvaji z jinych provoznich podminek motoru. Podléha piisnym
kontrolam, ve kterych se posuzuje Cistota, t€kavost, nizkoteplotni chovéni a stabilita. Pro
zlepseni vlastnosti se do petroleje pridavaji aditiva upravujici jisté vlastnosti, naptiklad
antioxidanty, antistatické, antikorozni a mazivostni pfisady a protivymrazovaci kapaliny. Pro
civilni uziti se vyuzivaji pfedevsim petroleje Jet A a Jet A-1, vyjimecné i Jet B. Hlavni rozdil
mezi témito palivy je pfedev§im rozdilna teplota tuhnuti [12].

Jedna se o nejpouzivanéjsi letecké palivo, a to zejména kvili jeho pouziti v modernich
reak¢énich motorech. Roz§ifené uplatnéni zacind mit v posledni dobé i v pistovych vznétovych
motorech, zejména diky niz$i spotiebé a cené paliva. Palivo se v téchto motorech zapaluje
samo diky vysokym teplotdm vznikajicim pii stlateni plynu. Tepelny obéh modernich
vznétovych motorti lze zjednodusené popsat pomoci smiseného (Seiliger, Sabathe) cyklu,
ktery kombinuje Ottav a Diesluv cyklus [1] [2] [12].

p lQp
3 4
Qp
—>
2
A 5 Qo
—>
1
Y,

Obr. 11 p-V diagram smiseného cykiu [14]
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LETADLOVE MOTORY

USPORADANI VALCU

Usporadani valci ma zasadni vliv na tvar, rozméry a hmotnost motoru. Uspofadani také
ovlivituje tvar klikového hiidele a dynamické vyvazovani pohyblivych soucésti (v nékterych
piipadech jsou pro kompenzaci setrvacnych sil pouzity krom¢ zavazi na klikovém hiideli
I samostatné vyvazovaci hiidele). Tato prace se zaméfi pouze na ta usporadani, kterda se
opravdu ve vétsi mife uplatnila.

a - fednoradovy stojaty f— triradovy (motor W)

b — jednoradovy invertni g — jednohvézdicovy

¢ — dvouradovy s protilehlymi valci h— dvouhvezdicovy

d - dvouradovy stojaty i — Clyfradovy (motor X)
e — dvouradovy invertni J— Clyfradovy ( motor H )

Obr. 12 Moznosti uspordddni valci letadlovych pistovych motorii [1]

Jednoradové motory se vyuZzivaly ptfedev§im v pocatcich letectvi. Byly velmi podobné
automobilovym motorim. Motor je uzky a méa malou ¢elni plochu. Vyhodou je to, ze tuto
vlastnost Ize vyuzit ke snizeni aerodynamického odporu trupu letadla. Nevyhodou je naopak
Spatné proudéni vzduchu kolem valcl — to ma za nasledek nutnost vyuziti vodniho chlazeni.
Tyto motory byly z tohoto dtivodu tézké, méné spolehlivé a naro¢néjsi na tdrzbu [1] [15].

Obr. 13 Jednoradovy motor Mercedes D III [16]
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LETADLOVE MOTORY

Dvouradové motory typu V se pouzivaly predevsim u vykonnych motort armadnich letadel za
druhé svétové valky. Byly kompaktné;si, produkovaly velky to¢ivy moment a byly chlazené
vodou. Nejznaméj$im zastupcem je pieplinovany Rolls-Royce Merlin, ktery napiiklad pohanél
stihaci letoun Supermarine Spitfire [1] [15].

Obr. 14 Vidlicovy dvanactivilec Rolls-Royce Merlin [17]

Hveézdicové motory se zacaly vyraznéji uplatiovat v mezivalecném obdobi a do jisté miry jsou
vyuzivany az dodnes. Maji plynuly chod a diky kratkému klikovému hiideli a malé klikové
skiini maji velmi dobry pomér vykon/hmotnost. Usporadani valc umoziiuje ptiznivé a
rovhomérné proudéni vzduchu, a proto se jejich hmotnost naddle snizovala pouzitim
vzduchového chlazeni. Za prvni svétové valky vznikaly zajimavé koncepty rotacnich
hvézdicovych motort, ve kterych klikovy htidel stoji a misto toho se otaci skiin s valci — to
zajiStovalo jesté lepsi proudéni vzduchu. Velké gyroskopické momenty a mald spolehlivost
vsak mély za nasledek, Ze se od téchto motort ustoupilo [1] [15].

Obr. 15 Dvouradovy hvézdicovy osmndctivailec Pratt & Whitney R-2800 Double Wasp [18]
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Dvouradové motory s protilehlymi valci neboli boxery jsou v soucasnosti nejvyuzivanéj$im
typem letadlovych pistovych motori. Jejich usporadani umoznuje chlazeni vzduchem a oproti
hvézdicovym motoriim si navic zachovavaji relativné¢ malou ¢elni plochu. Jsou konstrukéné
pomérné jednoduché, spolehlivé a nenaro¢né na udrzbu. Pracuji téz s vysokou Gcinnosti a lze
je konstruovat pro vyuziti riznych druht paliv [15].

Obr. 16 Osmivdlcovy boxer Lycoming série 720 [5]

ZPUSOBY CHLAZENI

Chladici soustava odvadi teplo vznikajici spalovanim pohonnych hmot a tfenim soucésti.
Prili§ vysoké teploty zpusobuji tepelné deformace, zadirani pistd, vznik samozapalu apod.
Nezadouci je vsak i pfili§ nizka teplota motoru, jelikoz by se v tomto ptipadé odvadelo prilis
mnoho tepla pry¢ aniz by vykonalo praci. Studeny olej mé navic vysokou viskozitu a tim se
zhorSuje mazani [1].

Chlazeni kapalinou se diive pouzivalo u vykonnych fadovych motorii. Zde bylo nutné, jelikoz
proudéni vzduchu kolem hlav vélci bylo nedostatecné. Teplo se odvadi z valcii pomoci
proudici kapaliny, nejcastéji vody s pfisadami proti korozi a usazenindm. Pouzivaji se takeé
smési kapalin s niz§im bodem tuhnuti a s vy$§im bodem varu [1].

Kapalina je hnana Cerpadlem pies vélce do chladice, ve kterém piedava teplo proudicimu
vzduchu. Mnozstvi pfivadéného chladiciho vzduchu Ize regulovat. Kapalina byva v systému
pod tlakem, coz zvySuje jeji bod varu. To umoziuje zvétsit teplotni rozdil kapaliny a vzduchu,
coz lze vyuzit ke zmenSeni plochy chladice. Tento zpusob chlazeni zajist'uje stabilngjsi
teploty, vyssi odolnost motoru proti tepelnym Sokiim a nizsi aerodynamicky odpor chladiciho
systému. Nevyhodou je pfedev§im vy$si hmotnost motoru. SloZitost systému také zptuisobuje
jeho mensi spolehlivost a vyssi narocnost udrzby [1].
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Chlazeni vzduchem je u soucasnych letadlovych motori nejpouzivanéjSim feSenim odvodu
tepla z valc. Dnesni pistové motory jsou pievazné nizsich vykonl (pro vyssi vykony se
pouzivaji reakéni motory) a lze u nich zajistit dostatecny pratok vzduchu. Valce a hlavy valcu
jsou ptimo chlazeny proudicim vzduchem — proto jsou také opatieny chladicimi zebry, které
vyrazné zvétsuji teplosménnou plochu [1].

Obr. 17 Vzduchem chlazeny vdlec Lycoming [5]

Chlazeni je téz silné ovlivnéno mnozstvim vzduchu pfivadéném na jeden valec. Pro
nasmérovani vzduchu k valciim se pouzivaji tvarované kryty motort a systém usmériiovacich
plechti neboli deflektorii. Ty navic zajist'uji, Ze budou valce chlazeny rovnomérné [1].

Obr. 18 Proudéni vzduchu pres vilec a deflektor vzduchem chlazeného motoru [19]
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Mnozstvi chladictho vzduchu se reguluje klapkami umisténymi na vystupu, popiipade
clonami na vstupu. Jak jiz bylo fe¢eno, chlazeni vzduchem snizuje hmotnost motoru a diky
své jednoduchosti zvysuje jeho spolehlivost [1].

| Aircraft supplied cooling baffles |

> =
_'=‘\ w_e.,'

\ Mwh,
N e

|

=

Obr. 19 Proudéni chladiciho vzduchu pres letadlovy motor boxer [19]
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2 POPIS SIMULACNIHO MODELU

Simula¢ni model je zaméfen na zahiivani valch a bézi v redlném case. Vstupni parametry jako
vykon a teplo pfenesené do valcl jsou pfevzaté z termodynamického modelu zadavatele
diplomové prace. Samotna real-time simulace zahfivani a prub&hu letu je provedena
v programovacim prostfedi National Instruments LabView. Jejim vystupem jsou hodnoty
fyzikalnich veli¢in, negeneruje tedy senzorické signaly.

2.1 SIMULOVANY MOTOR

Jelikoz je motor jesté¢ ve vyvoji, vétSina informaci neni dostupnych. Neni také jisté, ze se
nékteré parametry nebudou dodateéné ménit. Prozatim jsou znamé jeho nasledujici vlastnosti:

Cyklus motoru: ¢tyidoby, vznétovy

Palivo: letecky petrole;j

Pocet valct: 6

Usporadani valci: dv¢ tady, protilehlé (boxer)
Provozni otacky: 2200 ot mint

Vykon v 0 mn. m., 15 °C: 233,5 KW pii 2200 ot min'?
Toc¢ivy moment v 0 m n. m., 15 °C: 1013,7 N m pii 2200 ot min™
Zdvihovy objem: 7,461

Kompresni pomér: 14,8

Vrtani: 125,8 mm

Zdvih: 100 mm

Tloustka stény valce: 9,115 mm

Chlazeni: vzduchové

Piepliovani: 2 turbodmychadla, 2 mezichladice
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2.2 PROVOZNi PODMINKY MOTORU A VLIV NA VYKONOVE PARAMETRY

Letadlové motory musi fungovat Vv Sirokém spektru provoznich podminek plynoucich z letu
veli¢inami je teplota a tlak vzduchu, které jsou zaroven jedny ze vstupnich parametra
simulace termodynamického modelu a maji zasadni vliv na vysledny vykon a generovani
tepla.

2.2.1 VLIV NADMORSKE VYSKY NA TEPLOTU VZDUCHU

Pokles teploty srostouci nadmoiskou vyskou neboli vertikalni teplotni gradient (angl.
environmental lapse rate) je ovlivnén mnoha faktory, jako zemépisnou Sitkou, srazkami,
ro¢nim obdobim apod. Primérnd hodnota tohoto gradientu podle International Standard
Atmosphere (ISA) je -0,0065 K m™. Teplota tedy klesne v primérnych podminkach o 6,5 °C
na kazdy kilometr. Tento gradient je pfedpokladan jako konstantni do nadmotské vysky okolo
10-11 km, coz zahrnuje doporu¢enou maximalni provozni vysku motoru 5000 m n. m. [20].

viesopause

Miles

| Mesosphere |

Kilometres

ratopause

|Stratosphere |
[

{

‘ Tropo+phere

100 -80 -60 -40 -20 0 20 40
Temperature, °C

Obr. 20 Viiv nadmorské vysky na teplotu vzduchu podie ISA [20]
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2.2.2 VLIV NADMORSKE VYSKY NA TLAK VZDUCHU

Mnozstvi vzduchu nachazejici se nad urCitym bodem se snizuje s rostouci nadmoiskou
vyskou. To se projevuje vyraznou zménou tlaku. Tato zavislost je popsana tzv. barometrickou
rovnici. Ma nékolik tvara, které se pouzivaji pro rozdilné vrstvy atmosféry. Tvar, ktery plati
pro nizké vysky a pro konstantni hodnotu vertikalniho teplotniho gradientu je nasledujici [21]

g-Myg
Tyz0 ReLe 1)

Tyzo+ Le - (H - HO) '

P=Do"

kde p je absolutni tlak ve vySce H, po je absolutni tlak ve znamém bodé¢, Tvo je teplota ve
znamém bod¢, L. je vertikalni teplotni gradient (environmental lapse rate), Ho je nadmotska
vySka ve znamém bod¢, g je tihové zrychleni, My; je molarni hmotnost vzduchu a R je
univerzalni plynova konstanta.

Pro vychozi bod v 0 m n. m. za normalniho tlaku 101,3 kPa a pro standardni hodnoty vSech
fyzikalnich konstant lze rovnici zjednodusit do tohoto tvaru

—5,2576

TOmTLm )
— 101325 - 2
p = 101325 (TOmnm—O,0065-H ’ @)

kde Tomnm je teplota v nulové nadmoiské vysce.

2.2.3 VYKON A PRENOS TEPLA DO VALCU

Doporuc¢ené okolni teploty motoru v nulové nadmoiské vysce jsou v rozsahu od -20 do 30 °C
(pro ucely simulace zvySeno na 40 °C). Pomoci rovnice 2 byly vypocitany nasledujici
hodnoty teplot a tlaki, které reprezentuji provozni podminky motoru:

Tab. 1 Provozni podminky motoru

Vyska [m n. m.] Teplota a tlak vzduchu [°C], [kPa]

Teplota: -52,5 -32,5 -12,5 7,5
5000

Tlak: 49,2 52,0 54,6 57,0
4000 Teplota: -46 -26 -6 14

Tlak: 57,3 59,9 62,2 64,2

Teplota: -39,5 -19,5 0,5 20,5
3000

Tlak: 66,5 68,6 70,6 72,3

Teplota: -33 -13 7 27
2000 Tlak: 76,8 78,4 79,8 81,1

Teplota: -26,49 -6,5 13,5 33,5
1000

Tlak: 88,4 89,3 90,1 90,7

0 Teplota: -20 0 20 40
Tlak: 101,3 101,3 101,3 101,3
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Hrani¢ni hodnoty teplot jsou -52,5 °C a 40 °C a hrani¢ni hodnoty tlakd jsou 101,3 kPa
a 49,2 kPa. Termodynamické simulace pro vykon a pienos tepla tedy byly provedeny pti
tlacich 50, 75 a 100 kPa za teplot od -60 °C do 40 °C s dvacetistupfiovymi kroky. Hodnoty,
které nespadaji do téchto bodl jsou dopocitavany pomoci linedrnich 1D a 2D interpolaci a
extrapolaci.

Jelikoz motor nepracuje vzdy pii maximalni zatézi a prenos tepla do valcl neni pfimo umérny
vyvijenému vykonu, simulace byly provedeny i pro 75% a 50% zatiZzeni ve vSech bodech.
Niz8i zatizeni nez 50 % byva u tohoto typu motort neobvyklé, jelikoz v tu chvili nema letadlo
dostatek vykonu na udrzeni své vysky (obrazek 49).

2Dinterpolation.vi
| #Konstanty [

2Dinterpolation.vi

re 2Dinterpolation.vi

1Dinterpelation.vi

" a] Tepelny vykon valce [W]
Bl [«
0 [poooJo _Jo o [
0,3
0 Jjo 49.2 758 100 _‘_‘Tepeln)'r wykon prochazejicr]
Pozadovany vjkon [%] pres sténu valce [W]

L

Obr. 21 Interpolace hodnot tepelného toku v blokovém diagramu LabView

Viechny tyto simulace byly provedeny pro provozni ota¢ky 2200 ot min™ a také pro volnob&h
pfi 800 ot min?. Vysledné hodnoty maximélniho vykonu pro provozni podminky vyjadiené
tabulkou 1 jsou nasledujici:

Tab. 2 Vykon motoru v zavislosti na provoznich podminkach

Vykon motoru [kW]
Vyska Teplotav 0 m n. m. [°C]
[mn.m.] -20 0 20 40

5000 239,5 233,7 227,7 216,0
4000 240,2 234,7 228,8 216,9
3000 241,7 236,3 230,6 222,6
2000 243,4 237,7 231,8 225,4
1000 243,5 237,8 231,9 225,6

0 243,6 237,9 232,1 225,9
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Obr. 22 3D graf maximdalniho vykonu motoru

Je patrné, ze se motoru snizuje vykon pii vysSich teplotach vzduchu a niz§im tlaku, aneb.
vétsi nadmoiské vySce. Zavislost na tlaku je vSak pomémé mala, a to piedev§im diky
prepliovani, které zvysuje plnici i¢innost motoru pii nizsich tlacich okolniho vzduchu (pro
100 kPa dosahuje ptiblizné hodnoty 190 % a pro 50 kPa cca 300 %). Ve vétSich vyskach
navic klesa okolni teplota, coz dale poméaha motoru udrzet si sviij vykon. Druhym vystupem
této simulace byl pfestup tepla do valct a jeho hodnoty jsou nasledujici:

Tab. 3 Tepelny vykon vilce motoru v zavislosti na provoznich podminkdch

5000 210|216 | 221|219 188 | 19,5| 20,1 | 20,5 | 14,8 | 15,4 | 15,9 | 16,2
4000 209|216 221|218 188 | 19,5| 20,1 | 20,5 | 14,8 | 15,4 | 159 | 16,3
3000 208215221 224|188 | 19,5 | 20,1 | 20,6 | 14,9 | 155 | 16,0 | 16,4
2000 20,7 | 21,5 | 22,2 | 22,7 | 18,7 | 19,5 | 20,2 | 20,7 | 14,9 | 15,5 | 16,0 | 16,5
1000 20,7 | 21,5 | 22,2 | 22,7 | 18,7 | 19,5 | 20,2 | 20,7 | 14,9 | 15,5 | 16,1 | 16,5

0 20,7 | 21,6 | 22,3 | 22,9 | 188 | 19,6 | 20,3 | 209 | 14,9 | 15,6 | 16,2 | 16,6
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Obr. 23 3D graf tepelného vykonu valce motoru pri riiznych zatizenich

S vy$8imi teplotami vzduchu roste mnozstvi tepla pieneseného do valci. To v kombinaci
S niz§im vykonem znamena, Ze se snizuje ucinnost motoru. Nevyrazny pokles pieneseného
tepla pfi nizsich zatizenich indikuje, Ze v téchto provoznich reZzimech motoru taktéz klesa
ucinnost. Obé dvé zavislosti jsou v souladu s obecnymi poznatky o spalovacich motorech.

Jak jiz bylo feCeno, hodnoty vykonu a piestupu tepla slouzi jako hlavni vstupy real-time
simulace zahtivani valct. Piestup tepla ze spalovaciho prostoru je bran jako nezavisly na
teploté stény, jelikoz provozni rozsah teplot motoru je pomérné maly. Teplota hlavy by se
m¢éla udrzovat mezi 100 a 200 °C (teplota stény je cca o 50 °C niz$i) ve vSech rezimech vyjma
volnobéhu. Primérmé teploty spalovaciho cyklu dosahuji v mistech maximalniho pfenosu
tepla hodnot vyssich nez 1200 K, vliv na pfesnost simulace by tedy nem¢l byt zvlast’ zasadni.
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2.3 REAL-TIME MODEL ZAHRIiVANi VALCU A PRUBEHU LETU

LabView je programovaci prostfedi vyvinuté firmou National Instruments, pouzivajici
graficky programovaci jazyk G. Podprogramtim (subroutines) tvofenym v LabView se fika VI
(virtual instruments). Soucasti kazdého VI je blokovy diagram a piedni panel, kterym se
ovladaji veskeré vstupy. V nasledujicich kapitolach jsou popsany struktury téchto VI a
vypocty, které v nich probihaji [22].

2.3.1 STRUKTURA REAL-TIME MODELU

Cely real-time model se sklada z hlavniho VI a né€kolika subVI. Jeho struktura (nezahrnuje
funkce a VI, které jsou piimo zabudované v LabView) je nasledujici:

Pribéh Ietuw

| |
Turbo lag 1 Zahtivani 1

valcu
|
Soucinitel 1

prestupu tepla

Obr. 24 Struktura real-time modelu

SubVI Zahrivani valcii pocita ¢asovou zménu teploty valct v zavislosti na zatizeni motoru
provoznich podminkach.

SubVI Soucinitel prestupu tepla pocitd soucinitel pro tepelny tok z valce do chladiciho
vzduchu v zavislosti na vlastnostech chladiciho vzduchu a geometrii Zeber.

SubVI Turbo lag napodobuje efekt roztaceni turbodmychadla pii nahlé zméné zatizeni
motoru.

VI Prubeh letu je hlavni ¢asti modelu, kterou ovlada uzivatel a obsahuje v sobé vSechny
subVI. Jedna se o zjednoduSenou simulaci letu a poéitaji se v ném veli¢iny jako rychlost letu
a stoupavost. Slouzi predevsim k simulaci provoznich podminek motoru, které vstupuji do
ostatnich subVIL.
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2.3.2 ZAHRIVANI VALCU (suBVI)

Data vstupujici do tohoto subVI jsou do n¢j nahravana hlavnim VI pribéhu letu. Vystupni
hodnoty jsou dale pouzivany k riznym vypoctim v hlavnim VI, které ovliviiuji vstupy tohoto
subVI v dalsim vypocetnim kroku. Jedna se tedy o smyc¢ku se zpétnou vazbou. Vstupy a
vystupy jsou zndzornény na tomto diagramu:

Zména teploty [°C]
Atmosfericky tlak aktualnr ...

Prim. teplota povrchu vélce... o] Teplota vzduchu aktualni [°C]
Délka kroku [ms] "="“ Sigma [-]
Pozadovany vykon [%] Maximalni teplota hlavy [*C]

Rychlost vzduchu [km h-1]
Teplota vzduchu start [*C]
Madmorska vyika start [m]
Madmorska vyika aktudlni [m]

Obr. 25 Vstupy (vlevo) a vystupy subVI zahiivani vilce

Vsechny vypocéty této simulace jsou v blokovém diagramu naprogramovany uvniti struktury,
ktera se nazyva flat sequence. Sklada se z libovolného poctu oken, ve kterych je sekvencéné
spoustén kod. Vypocet v daném okné se tedy nespusti, dokud nebyl dokoncen vypocet
Vv pfedchazejicim okné.

V prvnim okné se pocita aktudlni teplota vzduchu a teplota v nulové nadmoiské vySce pomoci

vertikalniho teplotniho gradientu. Vychazi se z nadmoiské vySky a teploty, které zadava
uzivatel pro start letadla

Tomnm = Tstart — Le * Hstart = Tstart +0,0065 - Hgpgrt (3)

kde Tstart je teplota vzduchu pfi startu letadla a Hstart je nadmotska vyska pii startu. Nasledné
se pocita teplota aktudlni

Tvz = Tomnm + Le * H = Tomnm — 0,0065 - H, 4)

kde T.; je aktualni teplota vzduchu ve vysce H.

Madmoiska vyika
start [m] Pokles teploty
k s vyskou
|54 enviromental
lapze rate [K m-1] @ Teplota vzduchu
0,0065 0 mnm [*C]
Teplota vzduchu I> T’ s veduch
start [°C] eplota vzduchu
¥ aktualni [*C]
Madmuofska vika d

aktualni [m] I>

]

Obr. 26 Vypocet teploty vzduchu v blokovém diagramu LabView
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Ve druhém okné je barometrickou rovnici (rovnice 2) pocitan atmosféricky tlak.

Barometricka rovnice
(atmosfericky tlak ve wyice)

Atmaosfericky tlak Atmosfericky tlak

v 0 mnm [Pa] aktudlni [Pa]
101325 2>
" k] 525761/

|54 enviromental 37315 I> I> o
lapse rate [K m-1] i I>
0,0065 E:>

L

Obr. 27 Barometrickd rovnice v blokovém diagramu LabView

Ve trretim okné se nachazi vice vypoctl. Jako prvni se zjistuje teplota mezni vrstvy chladiciho
vzduchu. Tato teplota je uréujici pro vlastnosti chladiciho vzduchu jako viskozita a tepelna
vodivost [23]

Ty + T,
va:¥, (5)

kde Ty je teplota mezni vrstvy a To je aktualni primérna teplota stény valce.

Déle se v tomto okné& pocitd hustota vzduchu jak okolniho, tak v mezni vrstvé. K tomuto
ucelu je pouZita stavova rovnice idealniho plynu

DUy =Ty Tx, (6)

kde vi; je mérny objem vzduchu, ry; je plynova konstanta vzduchu a Ty je teplota okoli nebo
mezni vrstvy (Tv; nebo Tmy). Hustota je pfevracenou hodnotou mérného objemu, a Ize ji tedy
vyjadfit ze stavoveé rovnice

_p _p
P = T, T 2871 Ty (7)

kde px je hustota vzduchu okolniho nebo v mezni vrstvé (pv; Nebo pmy).

Z hustoty okolniho vzduchu se dale uruje pomér o. Jedna se o podil jeji okamzité hodnoty a
standardni hodnoty podle ISA [24]

_Pvz _ Puz
T po 1,2248’ ®)

kde po je standardni hustota vzduchu v 0 m n. m. pii 15 °C. Toto ¢islo je dale pouzivano ve
vypoctech v hlavnim VI prabehu letu.
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Hustota vzduchu

bl aktualni [kg m-3]
Hustota vzduchu I> r
L_'\ 154 0 mnm [kg m-3] Sigma [-]
1,2248 B v
Plynova konstanta 57315 (K] Hustota vzduchu
vzduchu [J kg-1K-1] L I> I}} v mezni vrstvé [kg m-3]
287,1 - |>|> »
" 273,15 @ Teplota mezni
- wrstwy [7C]
Prarm. teplota [> I> 5
povrchu valee [*C] o
n 2 Maxiralni teplota
x> hlavy [*C]

150[55’ d

[Piiblizny dopoéet teploty hlavy]

Obr. 28 Vypocet hustot a teploty mezni vrstvy a hlavy vilce v blokovém diagramu LabView

Ve ctvrtém okne probihd hlavni ¢ast vypoctu zahtfivani valce. Hlava valce ma obecny tvar,
ktery je neznamy. Nelze tedy zjistit jeji hmotnost, rozlozeni teplot, cestu chladiciho vzduchu,
velikost teplosménné plochy a tim padem i pienos tepla. Z téchto diivodu se teplota piimo
pocita pro sténu valce, ktera ma znamou geometrii, a nasledné je dopocitana teplota hlavy. Ta
vychazi v termodynamickych simulacich ptiblizné¢ o 50 °C vyss$i nez prumérna teplota stény
valce. Tento dopocet se provadi jiz ve tfetim okné, jak 1ze vidét na obrazku 28.

V z4imu efektivity a rychlosti vypoltu je zanedbdno vedeni tepla sténou valce a je
predpokladano, ze teplota stény je ve vSech mistech stejna (kapacitni metoda). Tato teplota je
poté brana jako primérna teplota povrchu v misté kofend chladicich zeber.

Model pocita zménu teploty (i veskeré ostatni vypocty) po krocich o délce A¢. Vychozi délka
kroku je nastavena na 10 ms, uzivatel ji ma vSak moznost zménit na hodnotu 1-500 ms. Na
jeji velikosti zavisi 1 pfesnost vypoctu (¢im krats$i krok, tim pfesnéj$i vypocet). Vzorec pro
zménu teploty béhem jednoho kroku tedy vypada néasledovné

T, =T, + AT, 9)

kde T1 je teplota stény po vypoctu a AT je zména teploty. SubVI zahtivani valce zjistuje prave
hodnotu AT. Tuto veli¢inu Ize vyjadfit z kalorimetrické rovnice pro sténu valce

AE =mg - cy AT = Vg - pay - ca " AT, (10)
kde 4E je zména tepelné energie stény valce, Mgt je hmotnost stény, Cal je mérna tepelna

kapacita hliniku, Vs je objem stény a pai je hustota hliniku. Zména tepelné energie je urCena
rozdilem ptivedeného a odvedeného tepla béhem jednoho kroku

AE = Qin — Qout » (11)

kde Qin je ptivedené teplo a Qout je odvedené teplo.
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Po dosazeni rovnice 10 do rovnice 11 lze zménu teploty vyjadrit nasledovné

AT = M (12)
Vst *Par " car

Abychom mohli zjistit zménu teploty stény béhem jednoho vypocetniho kroku o délce A4z, je
tedy tfeba znat dodané teplo, odvedené teplo a celkovou tepelnou kapacitu stény.

Tepelny tok jdouci ze spalovani do celého valce byl zjistén z termodynamického modelu
(popsano v kapitole 2.2.3). Z tohoto modelu také vyplyva, Ze na samotnou sténu piipada 30 %
celkového toku. Teplo privedené do stény béhem jednoho kroku se tedy pocita timto vztahem

Qin = 0,3 Qi - AL, (13)

kde QOin je celkovy tepelny tok ze spalovaci komory do valce a At je délka kroku vypoétu. Jak
jiz bylo uvedeno, velikost tepelného toku zavisi na provoznich podminkach motoru. SubVI
jeho hodnotu urcuje pomoci 1D a 2D interpolaci z hodnot ve znamych bodech, viz
obrazek 21.

Teplo se z povrchu valce odvadi konvekei do chladiciho vzduchu (ptestup radiaci je oproti
konvekci minimalni, a proto se obvykle zanedbava). Pro jeho vypocet lze pouzit Newtontv
vztah upraveny pro zebrované povrchy [25]

Qout = Qout "At=U"-§" (TO - Tvz) At (14)

kde Qout je tepelny tok odvadény ze stény, U je celkovy souéinitel piestupu tepla a S je
velikost teplosménné plochy bez Zeber. Po dosazeni rovnic 13 a 14 do rovnice 12 vypada tedy
vysledny vztah pro zménu teploty stény béhem vypocetniho kroku nasledovné

030w —U-S- (T, - T,)] - At

AT
Vst * Pai - Car

(15)

VYPOCET CELKOVEHO SOUCINITELE PRESTUPU TEPLA

Celkovy soucinitel pfestupu tepla se pocitd ve vlastnim subVI. Ma nékolik vstupt a jediny
vystup (samotny soucinitel). Vstupy, jejichZz vyznam je uveden déle v textu, jsou znazornény
v tomto diagramu:

w [m]
t [m]
5 [m]
ke [W m-1 K-1] Fw
h (W m-2 K-1] = U [W m-2 K-1]

Obr. 29 Vstupy (vievo) a vystup subVI soucinitele prestupu tepla
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Pro vzduchem chlazené vélce se k vypoctu celkového soucinitele prestupu tepla pouziva tento
vztah [25] [26]

U= h [2 <1+ i ) tanh( ’)+] (16)
s+t la 2R, anhtasw s,

kde h je soucinitel piestupu tepla povrchu, s je velikost mezery mezi Zebry, t je tloustka
zeber, W je Sitka Zeber a Rp je vzdalenost od stiedu valce ke kofeniim Zeber. Hodnota a se
pocita pomoci tohoto vzorce [25] [26]

(17)

kde Kkai je tepelna vodivost hliniku. Vypocet pro w* je nasledujici [25] [26]
t
w =w+ 7 (18)

Vztah 16 byl experimentalné ovéfovan a plati pro Zebrovani vSech béznych rozméri a tvart
z oceli, médi a hliniku [26].

2 L
# # |> #
e [ I . 1 * |>B U [W m-2 K-1]
Vzdalenost od stredu I> |> »
* I;/\> valce ke kofendm Zeber [m] I> L1 |>
# ) 0,072 |> N
hud : |> |> ‘:V 2 d R

L

Obr. 30 Vypocet a, w* (vievo) a U v blokovém diagramu LabView

Dilezitou soucasti vypoctu celkového soucinitele ptestupu tepla je urceni hodnoty h. Je
jednim ze vstupt subVI celkového soulinitele ptestupu tepla a pocita se tedy uz v subVI
zahtivani valci. Tento soucinitel lze zjistit ze zavislosti Nusseltova ¢isla na Reynoldsové ¢isle
pro proudéni mezi zebry u valcli. Reynoldsovo podobnostni Cislo je definovano nésledujicim
vztahem [25]

Re =S “h _fmv "¢ “h (19)

kde Re je Reynoldsovo cislo, V¢ je rychlost chladiciho vzduchu, Dy je hydraulicky primér
proudu, vmy je kinematicka viskozita vzduchu v mezni vrstvé a umv je dynamicka viskozita.
Vypoctu rychlosti chladiciho vzduchu se bude vénovat kapitola popisujici hlavni VI pribehu
letu (strana 44).
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Hydraulicky primér vyjadiuje ekvivalentni hodnotu priiméru trubice pro prifezy jiné nez
kruhové. Je definovan takto [25]

44

D, = —— 20
=5 (20)

kde A je plocha prifezu proudu vzduchu a O je omoceny obvod. V piipadé chlazeni valce
jsou kanaly vedouci vzduch tvofeny sténou vélce, deflektorem a protilehlymi plochami
sousednich zeber. Hydraulicky pramér tedy mizeme vyjadrit nasledovné

4 (sw)  2's-w

D, = = .
h 2:-(s+w) s+w

(21)

Na nasledujicim grafu je vynesena zavislost, ze které 1ze odecist Nusseltovo Cislo prisluSejici
spo¢itanému Reynoldsovu Cislu. Vrchni kiivka, kterd je wurcujici, byla ziskdna
z experimentalnich méteni pro n¢kolik rozestupti mezi zebry. Spodni kiivka (Reference 5) pro
srovnani ukazuje teoretické hodnoty plné¢ vyvinutého turbulentniho proudéni v rovné trubici.
Podobnostni ¢isla jsou bezrozmérna, proto hodnoty grafu plati jak pro imperialni, tak
metrické jednotky [25].

00 p

g0 7T
4
60 s P
50 _}/,//
40 o~
F: 4
¥ ZlZi
& v ‘Reference 5
\20 /f/f/
% LV %
N /5 A /
i LAY
Y IO I’,)t
N
:: "
o
9 & Spacing,
“2' ie] 8,
4 x 0.015
a 431
3 + .a62
o .25
2
/
103 2 s &8 10¢ 2 3a < 8

3 -
Reynolds number, pVD/u

Obr. 31 Zavislost Nusseltova c¢isla na Reynoldsové cisle [25]
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V modelu je tato zavislost feSena pomoci tabulky hodnot a nasledné linearni 1D interpolace.

¥

z
Ak onstanty b
[ |=
L1

Rychlost vzduchu

I> Hydraulicky primér [m] [kem h-1]
I> ¥ [ms-1]
A 36 12
ft ]
F/\’ 1Dinterpolation.vi
e
Dyn. viskozita — —
vzduchu [Pa <] |Reyr|0|d50\r0 cislo [—]| |Nu55eltovo Eislo [-]|

Obr. 32 Vypocet Nusseltova cisla v blokovém diagramu LabView

Ze vzorce pro Nusseltovo ¢islo 1ze nasledné vyjadiit soucinitel piestupu tepla povrchu

Nu -k
h = D—h ) (22)

kde Nu je Nusseltovo podobnostni ¢islo a kmy je tepelna vodivost vzduchu v mezni vrstve.

Do rovnic 19 a 22 vstupuji hodnoty dynamické viskozity a tepelné vodivosti vzduchu, které
jsou zavislé na stavovych veli¢inach plynu. Zavislost obou vlastnosti vzduchu na tlaku je pro
atmosférické podminky, ve kterych pracuje motor, zanedbatelnd. Vliv teploty je vSak vyrazny.
Proto model urcuje hodnotu viskozity a vodivosti v kazdém vypocetnim kroku pro teplotu
mezni vrstvy Tmy interpolaci ze znamych hodnot [27] [28] [29].

1Dinterpolation.vi
# Konstanty k=

Dyn. viskozita
vzduchu [Pa s]
»

# Konstanty k= 1Dinterpolation.vi

Tep. vedivost
vzduchu [Wm-1 K-1]
r

Obr. 33 Urceni tepelné vodivosti a dynamické viskozity mezni vrstvy v blokovém diagramu LabView

Na teploté zavisi 1 vlastnosti kovu. Pro ucely tohoto modelu jsou dilezité mérnd tepelna
kapacita hliniku cai a tepelnd vodivost ka.. Obé¢ vlastnosti se urcuji v kazdém vypocetnim
kroku pro primérnou teplotu stény To stejnym zptisobem jako vlastnosti vzduchu [29].
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2.3.3 PRUBEH LETU (HLAVNI VI)

Tato ¢ast modelu slouzi k simulaci provoznich podminek motoru, pfedev§im horizontalni
a vertikalni rychlosti letadla, a naslednému vlivu na rychlost chladiciho vzduchu. Simulace
letu je zjednodusSena a plati v ni urcité predpoklady, které budou zminény pfi jejim popisu.

PARAMETRY LETADLA

Aby bylo mozné urcit vztah mezi vykonem motoru a veli¢inami jako vzdusna rychlost a
stoupavost (vertikalni rychlost), je vyhodné vychazet z parametrti existujiciho letadla. Pfi
vypoctech se tedy predpoklada, ze jde o stejné letadlo s jinym motorem. Pro ucely této
simulace byl zvolen stroj Piper PA-32-300 Cherokee Six. Jedna se o jednomotorové
(atmosféricky zazehovy motor) vrtulové osobni letadlo S pevnym podvozkem o podobném
vykonu jako simulovany motor. Dilezité parametry letadla pro maximalni celkovou hmotnost
(gross weight, tj. v¢etné paliva, pasazéri a nakladu) a standardni atmosférické podminky
v 0 m n. m. jsou nasledujici [30]:

Vykon: 224 kW
Celkova hmotnost: 1542 kg
Maximalni stoupavost: 533 ms?
Maximalni rychlost: 289 km h!

Obr. 34 Piper PA-32-300 Cherokee Six [31]
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Kromé uvedenych parametri je tfeba znat ti¢innost vrtule. Pro automaticky stavitelné vrtule je
tato hodnota pii bézném provozu ptiblizné¢ konstantni a nezavisla na rychlosti letu (aZ na
velmi nizké rychlosti, napt. start letadla). U¢innost modernich automaticky stavitelnych vrtuli
zpravidla dosahuje hodnot kolem 80-90 %. Pro tuto simulaci byla zvolena konstanta 0,8 [32]
[33] [34].

Constant Speed

EFFICIENCY

SPEED

Obr. 35 Ucinnost automaticky stavitelné vrtule V zavislosti na vzdusné rychlosti (Cervend kiivka) [32]

VYPOCTY SIMULACE LETU

V nésledujicim grafu jsou vyneseny teoreticky spocitané hodnoty pozadovaného (power
required) a dostupného (power available) vykonu letadla Bonanza E33A v zavislosti na
nadmoiské vySce a rychlosti letadla [24].

300

| E33A

W = 3300 1bs ‘
3 , Maximum
| Max power, gear & flaps up Power available velocit

250 | Sea level

Power required
20,000

200 15,00Q

Power hp
(=
o
(=]
=
o

100

0 R S R S T L T R L . |
0 50 100 150 200 250
Velocity (TAS) mph

Obr. 36 Graf pozadovaného a dostupného vykonu letadla Bonanza E33A4 [24]
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Z prubehi kiivek pozadovaného vykonu vyplyvaji tii poznatky:

e Pro danou vysku letu existuje idealni rychlost, ve které staci letadlu k udrzeni vysky
minimalni hodnota dodédvané¢ho vykonu. Pii této rychlosti ma tedy letadlo nejvétsi
prebytek vykonu a tim padem i maximalni stoupavost (vyplyva z rovnice 23).

e Hodnota minimalniho pozadovaného vykonu se méni s vyskou letu.

e Idedlni rychlost letadla pro minimalni pozadovany vykon se méni s vyskou letu.

Aby bylo mozné simulovat chovani letadla v zavislosti na provoznich podminkéch a vykonu
motoru, je tfeba zacit zjiSténim hodnoty minimélniho vykonu potfebného k udrzeni vysky
letu. K tomu lze vyuzit vzorec pro stoupavost letadla [24] [34]

_ Pav = Prmino My " Prax = Prmino

Vymax = W My, - g ’ (23)

kde vymax je maximalni stoupavost letadla, Pay je dostupny vykon na vrtuli, Prmino j& minimalni
pozadovany vykon vV O m n. m. za standardnich podminek, W je tiha letadla, #p je uCinnost
vrtule, Pmax je maximalni vykon motoru a mgr je celkova hmotnost letadla.

Po vyjadfeni minimalniho pozadovaného vykonu a dosazeni parametrti letadla vychazi jeho
hodnota na 98,5 kW. Idealni rychlost letu lze spocitat pomoci rovnice popisujici kiivky
pozadovaného vykonu Vv zavislosti na rychlosti [24] [34]

_Kl 3
P.=—+K, v,°, (24)

Va

kde Pr je vykon potiebny ke piekonani aerodynamického odporu, K1 a Kz jsou konstanty a
Va je vzdusna rychlost letu.

Prvni ¢len vyjadiuje vliv indukovaného odporu, coz je vedlejsi ucinek vztlaku k¥idel, a druhy
¢len vyjadiuje vliv $kodlivého odporu. Vzdusna rychlost bohuzel nejde ztohoto vztahu
analyticky vyjadfit. Lze vSak vyuzit toho, ze kazdy z téchto odpori méa dominantni vliv
Vv jiném rozmezi rychlosti letadla, viz nasledujici graf [34] [35]:

A
AIRCRAFT | |
DRAG

TOTAL DRAG

P
; \\ Pl

F

NO-LIFT
DRAG

LIFT DEPENDENT DRAG

EQUIVALENT AIRSPEED

Vg Ve o

Obr. 37 Graf vlivu indukovaného (zeleny) a skodlivého (¢erveny) odporu na celkovy (modry) odpor
letadla v zavislosti na vzdusné rychlosti [35]
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Pti nizkych rychlostech m4 dominantni vliv indukovany odpor. Let v téchto rychlostech je
nezadouci, jelikoz v nich letadlo vyzaduje vyssi vykon nez v rychlosti idealni. Pii rychlostech
vyssich nez idedlnich (&ast kiivky napravo od minimalniho Pr) ma dominantni vliv $kodlivy
odpor. Zde jeho hodnota rychle roste, zatimco indukovany odpor asymptoticky klesa k nule.
Pro tyto pfipady lze aproximovat vztah mezi vykonem a vzdusnou rychlosti takto [34] [35]:

P xv,3. (25)

Vykon pottebny ke pfekonani aerodynamického odporu tedy roste se tieti mocninou rychlosti,
aneb. rychlost letadla roste se tfeti odmocninou dodavaného vykonu. Pfibliznou hodnotu
idedlni rychlosti v O mn.m. pii standardnich podminkdch lze tedy zjistit pomoci
nasledujiciho vztahu [35]:

3 | Prmino _ 3

Vigo = Vmaxo * p = VUmaxo *
av

PrminO (26)
Ny - Brax

kde Vido je idealni rychlost v 0 m n. m. pfi standardnich podminkach a Vmaxo je maximalni
rychlost letadla.

Idealni rychlost vychazi po dosazeni na 236,7 km h. Jak jiz bylo zminéno, hodnota této
rychlosti se méni s nadmoiskou vySkou. Konkrétné zavisi na hustoté vzduchu, kterou lze
vyjadfit pomoci poméru o (rovnice 8). Zavislost ma tento tvar [24] [34]

Vido
Vig = —F—» 27
id \/E ( )
kde vig je idealni rychlost pro aktualni provozni podminky.
Zavislost pro minimalni pozadovany vykon je stejna jako pro rychlost [24] [34]
_ P rmin0 (28)

Prmin - \/E ’

kde Prmin je minimalni pozadovany vykon k udrzeni vysky pro aktualni provozni podminky.

Poris VI PRUBEHU LETU

Uzivatel ovladd vstupy této simulace kontrolnimi prvky na pfednim panelu. Jsou to
konkrétné:

nadmoiska vyska, teplota vzduchu a teplota motoru (stény valce) pii startu,
délka vypocetniho kroku,

inicializace startu motoru,

inicializace startu letadla,

pozadovany vykon motoru v procentech,

pozadovana vyska letu.

Nekteré prvky nelze ovladat v pocatecnich fazich letu.
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Délka kroku Nadmoiskivyika  Teplotamotory  Teplotavzduchu
vipoctu [ms] pii startu [m] pii startu [*C] pi startu [C]
Ao Ao " m A Aktudlni nadmoiskd
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Obr. 38 Predni ovilddaci panel hlavniho VI prithéhu letu

Hlavni strukturou, ve které jsou obsazeny vSechny dfive uvedené vypocty, je jiz zmiflovana
flat sequence. Uvniti kazdého okna je tzv. while loop, coz je graficka reprezentace cyklu
while. Vypocty jsou uvnitf této smycky provadény, dokud neni splnéna podminka k ukonéeni
(tyto podminky jsou rizné). Po splnéni podminky je spustén vypocet v dalSim okné.

Kazdé okno této sekvencni struktury reprezentuje jinou fazi simulovaného letu. Faze této
simulace jsou nasledujici:

inicializace VI, volba poc¢ate¢nich podminek,

start motoru, pfechod na volnobé&zné otacky,

volnobéh,

pocatek startu letadla, pfechod na provozni otacky,

rozjezd (plny vykon),

vzlet do vysky 300 m nad dréhu (plny vykon),

let (udrzovani vysky, stoupani, klesani, 50-100 % vykonu).

NoakowhE

Prvni faze slouzi k inicializaci celého VI. Vypocty jsou uvniti tzv. case structure, ktera
registruje zménu zvolenych startovnich veli¢in. Z nich je dopocitavan tlak vzduchu (rovnice
2, 3, 4). Jakmile VI zaregistruje zmacknuti tlacitka START MOTORU, spusti se dalsi faze
simulace.

Ve druhé fazi motor prechazi na své volnob&zné otacky. Je jich dosazeno za 5 s a zvySuji se
linearn&. Motor se prozatim nezahiiva.

Treti fdze simuluje zahfivani motoru pii volnob&hu. Motor se zahtiva i ve vSech nasledujicich
fazich simulace. Otacky se drzi na 800 ot min™t. Rychlost chladiciho vzduchu je zde zvolena
na konstantnich 11,5 km h? (v této fazi se motor chladi jen proudem od vrtule), coz je
nejvyssi rychlost, pii které se dokaze hlava valch zahiat na 100 °C pfi okolni teploté -20 °C.

BRNO 2018 40



POPIS SIMULACNIHO MODELU

Uzivatel od této chvile nema pfistup ke kontrole pozadovaného vykonu a pozadované vysky.
Tyto vstupy lze ovladat az v posledni fazi simulace. UkoncCeni volnobéhu nastane pfti
zmacknuti tlacitka Vzlétnout.

Ve ctvrté fazi prechazi motor na své provozni otacky 2200 ot min™, které si udrzuje az do
konce simulace. Vykon motoru i tepelny tok vychazi z hodnot pii plném zatizeni a jsou zde
brany jako umérné poméru okamzitych otacek ku otackam provoznim. Urcuje se zde také
rychlost letadla a rychlost chladiciho vzduchu (strana 44) na konci rozjezdu.

Pata faze simuluje rozjezd. Je zde predpokladano, ze letadlo zrychli az na ideélni rychlost
pred tim, nez za¢ne stoupat (ve skuteCnosti je vzletova rychlost znaéné€ nizsi). Letadlo
zrychluje linearn¢ a koneéné rychlosti dosahne za konstantni dobu 25 s. Motor pracuje pfi
100% zatizeni.

[*C]r
Iﬁ:&-'? kroku vypo i :-*-:-::I
ZAHRIVANI_zebrovani_delta.vi -
Pozadovany I Maximalni teplota hla
wykon [26]
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I . Ll =
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Obr. 39 Rozjezd letadla v blokovém diagramu LabView

Sestd fize simuluje prvni fazi samotného letu, coz je stoupani za plného vykonu do vysky
300 m nad startovaci drahou. To je hodnota MSA (Minimal Sector Altitude), ktera je jednou
Z pouzivanych minimélnich bezpecnych vysek letu. Predpoklada se, ze letadlo leti idedlni
rychlosti s maximalni stoupavosti. Jakmile je dosazeno cilové vysky, nastava finalni faze
simulace a uzivatel ziska pfistup ke kontrole vykonu motoru a pozadované vysky letu [36].
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V sedmé fazi simulace (finalni faze), se letadlo miize nachazet v nékolika letovych rezimech:

udrzovani vysky,

stoupani,

klesani chténé,

klesani zptisobené nedostatkem vykonu.

Rezim letu je zavisly na vstupech od uzivatele a aktualnim stavu letadla. VI posuzuje, v jakém
rezimu se nachazi, pomoci tzv. case structure, coz je graficka reprezentace podminky if.
Zpusob, jakym se urcuje, je zndzornén na nasledujicim schématu:

dostupny vykon udrzovani vysky

>
pozadovany vykon \ klesani z nedostatku

pozadovana vyska vykonu

aktualni vyska -
\ poZzadovana vyska stoupani
<

aktualni vy$ka \ dlosani

Obr. 40 Grafické zndzornéni volby reZimu letu

Uvniti modrych poli jsou uvedeny veli€iny, které se vzajemné porovnavaji pomoci funkci
zabudovanych v LabView. Zelené ¢ary vedou k dalsimu kroku v pfipadé¢ kladné odpovédi
(TRUE) a ¢ervené ¢ary znazoriiuji zdpornou odpoveéd’ (FALSE). Uvnitt oranZzovych poli jsou
zvolené rezimy letu.

Ve vSech rezimech je potfebné znat hodnotu minimalniho pozadovaného vykonu Prmin a
idealni rychlost letu vig. Ty se poéitaji v kazdém vypocetnim kroku z poméru o pomoci rovnic
27 a 28. Dalsi dilezitou veli¢inou je dodavany vykon, ktery je interpolovan
z jeho maximalnich hodnot pro aktualni atmosférické podminky (viz kapitola 2.2) a nasledné
nasoben aktualni pozadovanou zatézi, ktera je ovladana uzivatelem.

V rezimu udrzovani vysky se po€itd vzdusna rychlost nasledujicim vztahem

3 - P
vy = vy - | (29)

kde P je aktualni vykon dodavany motorem.

Béhem rezimu stoupani je ptedpokladéno, Ze se letadlo pohybuje idedlni rychlosti a
s maximalni stoupavosti. Je to z toho dlivodu, Ze se jedna o stav nejrychlej$iho zahtivani
motoru (vysoky vykon, nizkéd rychlost chladiciho vzduchu) a jeho simulace je tedy velmi
dulezita.
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Stoupavost se pocita nasledovné

P_P .
vyz%—rmm, (30)
My g

kde vy je okamzita stoupavost letadla.

V piipadé ptilis malého dodavaného vykonu miize byt tato stoupavost zaporna. Letadlo Vv tu
chvili nema dostatek vykonu k udrZeni idealni rychlosti v dané vysce. Rychlost si tedy
udrzuje tim, Ze zacne klesat. Jedna se o totozny vypocet, ktery se provadi pii zaregistrovani
nedostateéného vykonu béhem piimého letu (klesdni z nedostatku vykonu na obr. 40).

V rezimu klesdni je stoupavost letadla nastavena na konstantnich -5 m s, Letadlo pfeméiuje
svou potencidlni energii na energii kinetickou, a je tedy pohanéno dodate¢nym vykonem,
ktery se pticita k vykonu motoru. Vzdusna rychlost se v tomto rezimu po¢ita takto

377p'P+5-mgr'g. (32)

Va = Vig *
Prmin

Zména rychlosti je ve vSech rezimech vyjma rozjezdu okamzitd. Neuvazuje Se tedy
setrvacnost letadla a hodnota vzduSné rychlosti reprezentuje jeji velikost po dosazeni
rovnovazného stavu. Simulace pfechodnych stavii by vyzadovala komplexnéjsi a naro¢né&jsi
vypocty, které nejsou pfedmétem této prace.

L L |>
Uginnost vrtule [- 300
[#Konstanty Y= Eﬂ ng'”"“ vrtule [-] [
1000 = 14| False 't
2Dinterpolation.vi = | Falee v!
7| Klesani]
100 @ Viykon na vrtuli [W]
[E]-{» #Nizks stoupavost (pod 0,5 m s-1)]
Poiadovany wkon |Pofadovany vykon . -1 o I R
VISADmam [W]  [vewyice h [W] |> = (G| |b Nedostatecny wykon na udreni vyky |
95226] [1, ] - [E> k=0 T
" [ g
100 f Steupavost pro
Tolerance pro Klesani [m s-1]
pozadovanou b -3 I>
vysku [m]
i)
Idealni rychlost
Hmotnost letadla [kg] Y 1SA Dmnm [km h-1]
1542 236,7 b
g [m s-2] Tiha letadla [N] I> I>
9.81
5]
1000 o~

Obr. 41 Simulace sedmé faze letu v blokovém diagramu LabView
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SIMULACE TURBOEFEKTU

Jelikoz je motor preplnovan turbodmychadly, reakce na zménu polohy ovladaciho prvku
(pdka ovladace plynu) neni okamzitd. Je to zplsobeno setrvacnosti rotacnich prvki
turbodmychadla, které ma rozdilné otacky pii riznych zatizenich (i pfi stejnych otackach
motoru). VI pribéhu letu tento tzv. turboefekt (turbo lag) napodobuje tim, ze pii okamzité
zméné polohy ovladaciho prvku, napt. z 50 na 100 %, prejde na cilovou hodnotu zatizeni
motoru postupné. Vypocet je proveden ve vlastnim subVI.

[Et{rn

100!
Turbo_lag.vi
" ZAHRIVANI_zebrovani_delta.vi s

o
* Rychl hladicih
.3 - ¥) wchlost chladiciho
w2 bl vzduchu [km h-1]

Obr. 42 SubVI turboefektu a SubVI zahrivani valcii v blokovém diagramu sedmé faze simulace letu

Reakce na zménu zatiZeni je feSena pomoci asové konstanty. Pfi snizeni vykonu je zména
témet okamzitd, pii zvySeni vykonu vSak reakce trva né€kolik sekund. Motor se k cilové

hodnoté pfiblizuje asymptoticky.

[ False Vt

Délka kroku [ms]
¥

[ True Vt
l Aktualnivjkon
Casové konstanta T po [%]
odezvy turba = I> ¥

0,001

Poz. vykon [%]
[

Tolerance [%]
0,1

>

Aktualni vyken
pred [%]
G

Obr. 43 Blokovy diagram subVI turboefektu

VYPOCET RYCHLOSTI CHLADICIHO VZDUCHU

Chlazeni je u leteckych boxert feSeno vyuzitim naporu vzduchu, viz obrazek 19. Vzduch
pohybujici se relativné k letadlu pronika do prostoru nad motorem a zde se mirn¢ stlacuje. To
zpusobi tlakovou diferenci mezi prostory nad a pod valci. Vzduch poté zacne proudit
chladicimi kandly (tvofené deflektory, vélci a Zebry) do mist niz§iho tlaku pod motorem.
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Béhem své cesty postupné ztraci tlakovou energii vlivem lokalnich odport a tecich ztrat.
Mnozstvi proudiciho vzduchu je regulovano klapkami na vystupu, které zabranuji piechlazeni
motoru. Tato regulace neni v modelu uvazovana. V rovnovazném stavu jsou tlakové ztraty
ekvivalentni dostupnému pietlaku. Pro zjisténi pfesné hodnoty rychlosti chladiciho vzduchu
je tedy tieba znat tyto zavislosti [25] [26]:

e pretlak tvofeny naporem vzduchu v zavislosti na rychlosti letu,
e tlakové ztraty vzduchu v zavislosti na rychlosti proudéni kolem valct.

Prvni zavislost je ovlivnéna tvarem krytovani motoru a typem vrtule, kterd ma vliv na
proudéni v okoli vstupu do prostoru motoru. Druha zavislost je zase ovlivnéna geometrii
deflektort, kterd ma zasadni vliv na lokalni ztraty na vstupu a vystupu z chladicich cest. Tyto
ztraty jsou uréovany experimentalné. Uhel, kterym deflektory obklopuji valce, navic méni
délku chladicich kandld, na které zavisi celkové treci ztraty. Jelikoz jsou vSechny tyto
informace nedostupné, neni mozné urcit presnou zavislost rychlosti chladicitho vzduchu na
vzdusné rychlosti. S vyuzitim teorie turbulentniho proudéni je vSak mozné piiblizné urcit
charakter této zavislosti (tzn. linearni, kvadraticka apod.) [25] [26].

Na nasledujicim grafu jsou vyneseny zavislosti ptetlaku dostupného ke chlazeni na vzdusné
rychlosti letadla. Jeho hodnoty (Carkované a ¢erchované) byly zjistény pro rizné druhy vrtuli
a motort pro konvenéni krytovani. Plna ¢ara (q) zobrazuje zavislost dynamického tlaku na
rychlosti [25].

B
Propeller Engine
conductance

— - F 0.079 /]
300 _— F A8 /
——————— c .07(;5‘
—_— 7, / g
- /
> /
2200 o
Q
8, vV
: ,/1:;9/
< A
d pz 4
o0 WA
VP d
ol
=2
-.—-"-.-/
Q 100 200 300
Air speed, mph

Obr. 44 Zavislost hodnoty pretlaku dostupného ke chlazeni na vzdusné rychlosti [25]
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Je patrné, Ze hodnota dostupného pretlaku vykazuje pomérné silnou korelaci s velikosti
dynamického tlaku. Vztah pro pietlak 1ze tedy aproximovat nasledovné [25]

.UZ
Apzpvaa, (33)

kde Ap je dostupny pretlak, popf. celkové tlakové ztraty.

Lokalni ztraty na vstupu a vystupu z chladicich cest 1ze vyjadrtit pomoci této rovnice [25]

2 2
"V "V
Ap = (Kipy + Ky ) .PVZTC — K, .PVZTC, (34)
kde Kin je soucinitel lokalnich ztrat na vstupu, Kout je soucinitel na vystupu a K¢ je celkovy
souCinitel lokalnich ztrat. Jak jiz bylo uvedeno, hodnoty téchto soucinitelti jsou nezndmé. Po
dosazeni tohoto vztahu do rovnice 33 vyplyva pro lokalni ztraty tato zavislost

U, X Vg . (35)

Tlakové ztraty zpiisobené trenim pfti turbulentnim proudéni ve chladicich kanélech valcu Ize
ur¢it pomoci Darcy-Weisbachovy rovnice. Hodnota soucinitele tfecich ztrat je v tomto
piipadé pocitana vztahem zavislym na Reynoldsove ¢isle [25]

L py,v2
Ap=Konst-D—h-%, (36)

kde Konst je konstanta a L je délka cesty chladiciho vzduchu. Po dosazeni vztahu pro
Reynoldsovo ¢islo a zahrnuti vSech konstantnich hodnot pro danou geometrii chladicich cest
do Konst ma vysledny vztah tuto podobu

Ap = Konst * p,,,*8 - v, 18 (37)
Hustotu vzduchu Ize vyjadfit pomoci poméru o

Pvz = Po "0 . (38)

Po dosazeni vztahi 37 a 38 do rovnice 33 lze pro tfeci ztraty vyjadfit zavislost rychlosti
chladiciho vzduchu na vzdu$né rychlosti a hustoté nasledovné

1 10
V. X009 v,9 . (39)

Zavislost rychlosti chladiciho vzduchu na hustoté vzduchu je tedy pii béznych provoznich
podminkach (¢ 0,6-1,1) u tfecich ztrat minimalni a u lokalnich ztrat neni zadna. Zavislost na
vzdus$né rychlosti je u lokalnich ztrat linearni a u tfecich ztrat je vrozsahu provoznich
rychlosti (230-350 km ht) témé&f linearni.
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Pro ucely této simulace byla po zvazeni téchto fakti zvolena nasledujici zavislost
v, = Konst v, =0,5-v,. (40)
Po urceni této zavislosti byly upraveny geometrické parametry chladicich Zeber tak, aby pfi

vzletu z0 m n. m. pfi okolni teploté¢ 30 °C neptekrocila teplota hlavy hodnotu 200 °C.
Vysledné rozméry zeber jsou nasledujici:

Tloustka: 1,3 mm
Sirka: 11,5 mm
Mezera mezi Zebry: 3 mm
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3 VYSLEDKY SIMULACNIHO MODELU

VI simulace letu ma zabudovanou moZznost logovéani sledovanych veli¢in. Pii zapnuti
logovani se sekven¢né zapisuji do textového fetézce. Témito veli¢inami jsou (v tomto potadi):

e Cas od spusténi simulace [s],

e vzdusna rychlost [km h],
e aktualni nadmotska vyska [m n. m.],
e aktualni atmosféricky tlak [Pa],
e aktualni teplota vzduchu [°C],
e prameérna teplota stény valci [°C],
e teplota hlavy valct [°C].
LOGON/OFF  LOGOUT
ZUUU 191,001 UUUU IUISZI,UNU SUUUU 190,700 19U, (40 A
- 30,000 201431 0,000101325,000 40,000 142,405 192,390
31,000 211301 0,000101325,000 40,000 143,843 193,829
32,000 221,171 0,000101325,000 40,000 145,086 195,074
SAVE 33,000 231,041 0,000101325,000 40,000 146,142 196,132
34,000 240,911 0,000101325,000 40,000 147,019 197,011
35,000 246,777 2,114101302,192 39,987 147,742 197,736
36,000 246,833 7,271101245,199 39,953 143,390 198,393
TRTEIE 37,000 246,889 12,426 101183243 39,920 149,020 199,014
36,000 246,945 17,580 101131324 39,886 149,608 109,602 v
= [[0] "SAVE": Value Change ~p——
Source -
#Cas simulace [s]* Type
T Time | [#L0G OUTYH [ .
— CHRef | oy II,
Oldval
LOG ON/OFF Newal
.......................
A &
2] [0] "DELETE LOG": Value Change ¥
Source| DELETELOG
b= Type ]
Time
|
m E .......

Obr. 45 Logovani velicin ve VI pritbéhu letu

Textovy fetézec (LOG OUT) lze nasledné exportovat do textového souboru. Tyto soubory
byly vyuzity ke tvorbé graft v této kapitole.
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3.1 PRIMY LET

Let v konstantni nadmoiské vysce, jakozto nejb€znéjsi provozni stav letadla, byl simulovan
v rezimech maximalniho vykonu a minimélniho pozadovaného vykonu. Nasledujici grafy

zobrazuji ustalené hodnoty sledovanych veli¢in pfi maximalnim vykonu motoru:

350
250 —

=
S
!

5
=]
I

150 —

100 —

Maximalni vzdudna rychlost [km h'1]

3
I

0 =l

Teplota hlav valcd pfi Pmax

5000
4000 40
3000
2000 2
1000 0

Nadmofska vyska [m] o 20 Feplota v 0. m (G

Obr. 46 3D graf maximdlini vzdusné rychlosti
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Obr. 47 3D graf'teploty valcii pri maximalnim vykonu motoru
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Maximalni rychlost letadla se vyrazné zvySuje s rostouci nadmoiskou vySkou a mirné
s rostouci teplotou. V téchto podminkach klesa hustota vzduchu a tim padem 1 aerodynamicky
odpor natolik, ze zde rychlost roste i ptes klesajici vykon motoru (pfesné opacna zavislost, viz
obrazek 22). Jelikoz je rychlost chladiciho vzduchu pfiblizné linearné zavisla na vzdusné
rychlosti, je jeji prab¢h stejny.

Teplota valcii se ve vétSich nadmotskych vyskach mirn€ zvySuje, a to i pfes nizsi teploty a
vys$si rychlosti chladicitho vzduchu. Divodem je opét nizsi hustota vzduchu, jelikoz na ni
zavisi hodnota Reynoldsova ¢isla a tim padem i hodnota soucinitele piestupu tepla. Vyjimku
tohoto pravidla tvoii provoz za vysokych okolnich teplot (40 °C v 0 m n. m.), kde motoru ve
velkych vyskach ptilis klesa vykon a generované teplo, viz obrazek 23. Je vSak mozné, Ze
vysledky termodynamického modelu jsou v téchto provoznich podminkach zavadégjici, jelikoz
se zde trend grafu vymyka standardnim prib&éhim. Vliv hustoty je patrny i v zavislosti na
teploté okolniho vzduchu. Pfi rozdilu okolnich teplot 60 °C je rozdil mezi teplotami hlav
valci jesté vyssi, a to piiblizné 80 °C.

Nasledujici grafy zobrazuji minimalni vykon motoru potiebny kK udrZzeni nadmotské vysky. Je

zde vyjadien jeho absolutnimi hodnotami v kilowatech i procenty z maximalniho dostupného
vykonu:

180 —

- 155

160 —

140 — - 150
s 120 — s
=,

5 100
= 4
= 1
=
m B0
E
= 135
= 60—
130
40
20 125
0 =l
5000 120
a0 40
2000 20
1000 0
0 20

MNadmofska vyska [m] Teplota v 0 m n. m. [C]

Obr. 48 3D graf absolutni hodnoty minimdlniho poZadovaného vykonu
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Obr. 49 3D graf procentudlni hodnoty minimdalniho pozZadovaného vykonu

Srostouci nadmotskou vyskou a teplotou se vyrazné navysSuje procentudlni hodnota
minimalni potiebné zatéze motoru. Letadlo zde tedy ma nejmensi piebytek vykonu, coz
znamend malou stoupavost (Ize nazorné vidét v kapitole 3.2) a vétsi zahfivani valcu.
Nasleduji grafy ustalenych hodnot sledovanych veli¢in v téchto reZimech:

310
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Obr. 50 3D grafidedlni rychlosti letu
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Obr. 51 3D grafteploty valcii pri minimalnim potiebném vykonu motoru

Absolutni hodnota minimalniho poZadovaného vykonu a idedlni rychlost maji totoZnou
zavislost na poméru o (rovnice 27 a 28), coz Ize vidét i na grafech v této kapitole.

Teploty hlav vélcl vrezimu minimalniho vykonu se pfili§ neli§i od teplot pii vykonu
maximalnim. Klesa zde totiz rychlost letadla a tim padem i rychlost chladiciho vzduchu. Pti
nizkych okolnich teplotach je rozdil nejvyssi (pfiblizné 15 °C), jelikoz zde motor neni pfili§
zatizen. Teploty hlav valct jsou zde navic natolik nizké, Ze by bylo nutné regulovat pratok
chladiciho vzduchu.

Za vysokych teplot, pfedev§im ve vysokych nadmotskych vyskach je motor natolik zatizen,
ze je rozdil teplot oproti maximalnimu zatizeni minimalni. V téchto provoznich podminkach
tedy nelze zabranit vysokému tepelnému naméahani motoru.

3.2 STOUPANI

Pfi stoupani se Cast vykonu vyuziva k navySeni potencidlni energie letadla. Letadlo tedy leti
pfi stejném zatizeni motoru niz8i rychlosti nez pfi pfimém letu, coZ ma za nasledek vyssi
teploty valct. Cast vykonu vyuZzivana ke stoupani je uréend uhlem stoupani letadla.
Hrani¢nim reZimem je let idealni rychlosti, kdy mé letadlo maximalni stoupavost.

Nasledujici graf zobrazuje prabéh letu pti stoupani z nulové vySky do 5000 m n. m. za plného
vykonu motoru. Simulace byla provedena pro riizné teploty okolniho vzduchu (¢islo, které je
u legendy v zavorce znaci teplotu vzduchu v 0 m n. m.).
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Obr. 52 Graf nadmorské vysky a teploty hiav valcu pri stoupdni do 5000 m n. m.

Teplota hlav valcl [C]

Stoupavost letadla klesa s rostouci teplotou a vyskou, jelikoZ se zvySuje poZzadovany vykon a
klesa vykon motoru. Béhem stoupani se teplota motoru pfili§ neméni. Hustota chladiciho
vzduchu totiz sice rychle klesa, zaroven vSak klesa i jeho teplota a roste rychlost letadla

(obrazek 50).

Rozjezd letadla byl inicializovan, jakmile hlavy valch dosahly pfi volnob&hu teploty 100 °C.
Motor se zahiiva velmi rychle a témé&f dosahuje své konecné teploty jiZ na konci rozjezdu
(25s). Zde se pravdépodobné real-time model vice oddaluje od realného prubéhu zahtivani.
Neuvazuje se v ném napiiklad postupné zahtivani oleje (odvadi teplo ze stény valce) nebo
pfestup tepla z vélcli do skiiné motoru apod. To by znamenalo pomalej$i zménu teplot. Tento

efekt 1ze v modelu ¢aste¢né napodobit zvySenim hmotnosti stény valce.
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Diplomova prace se zabyva tvorbou simula¢niho real-time modelu leteckého pistového
motoru pro testovani fidicich systémut. Simulovany motor je vznétovy, prepliovany Sestivalec

s protilehlymi vélci. Model byl vytvofen v grafickém programovacim prostfedi National
Instruments LabView a zaméfuje se na zahtivani a chlazeni valcii motoru.

Prvni kapitola této prace slouzi jako obecny tvod do problematiky leteckych pistovych
motoru. Jsou zde vyCteny pozadavky kladené na jejich parametry jako vyskovost, nizka
hmotnost a vysoké spolehlivost. Z téchto pozadavki plynou jisté rozdily s automobilovymi
motory. Mezi typické charakteristiky letadlovych motord, které jsou podrobnéji popsany v
samotném textu, patfi manudlni nebo automatickd kontrola bohatosti smési, pouziti
specialnich leteckych paliv, netradi¢ni uspotfddani valct, vzduchové chlazeni, nizké otacky,
velky zdvihovy objem, optimalizace pro vysoka zatizeni atd.

Druh4 kapitola se zabyva popisem simulacniho modelu. Prvnim krokem v jeho tvorbé bylo
zjisténi atmosférickych podminek, ve kterych se motor béhem svého provozu ocitd. Pomoci
rovnic vyjadfujicich zéavislost teploty a tlaku vzduchu na nadmoiské vysce byly spocitany
hrani¢ni hodnoty téchto veli¢in. Z termodynamického modelu motoru byly poté zjistény
velikosti maximalniho vykonu a tepelného toku proudiciho do valcu pro rtizna zatizeni. Tyto
simulace byly provedeny pro rizné tlaky a teploty okolniho vzduchu spadajici do provoznich
podminek motoru. Vystupy termodynamickych simulaci jsou hlavnimi vstupy real-time
simulace zahfivani valci.

Samotny simula¢ni model se sklad4 z n¢kolika VI (podprogramy tvoiené v LabView) a je
ovladan uzivatelem v realném case. Jelikoz maji hlavy valci maji neznamy obecny tvar,
znemoziuje to pfimy vypocet jejich okamzité teploty. P¥imo se proto pocita teplota stén valct
(jejichz geometrie je znama) a teplota hlav se nasledné dopocitava zjednoduSenym vztahem
vychazejicim z vysledkti termodynamického modelu. K simulaci zahfivani je pouZita
kapacitni metoda, kterd predpoklada rovnomérné rozlozZeni teplot ve sténé valce.

Kromé tepelného vykonu vstupujiciho ze spalovaciho prostoru do vélce je tieba znat také
tepelny tok odvadény do chlazeni. Ten je kromé rozméru valce a chladicich Zeber zavisly na
vlastnostech chladiciho vzduchu jako teplota, rychlost, hustota, viskozita, tepelna vodivost
apod. Ty jsou zavislé na aktualnich atmosférickych podminkach a rychlosti letadla. Proto je
soucasti modelu i1 zjednoduSena simulace prib&éhu letu. Pfi jeho tvorb& se vychazelo
z parametru existujiciho letadla o podobném vykonu. Veskeré vstupy potiebné k simulaci
zahiivani se pocitaji v zavislosti na zatézi motoru, rezimu letu (stoupani, klesani, pfimy let) a
aktualni nadmotské vysSce. Uzivatel si voli podminky pii startu, aktudlni zat€éz motoru a
pozadovanou vysku letu.

V posledni kapitole jsou uvedeny vysledky simulaci real-time modelu pro vSechny provozni
podminky motoru. Simulovan byl pfimy let pfi plném vykonu, pfimy let pfi minimalnim
pozadovaném vykonu a stoupdni pfi maximalnim vykonu a maximalni stoupavosti.

Po konzultacich s vedoucim prace a lidmi z leteckého ustavu lze obecné vysledky simulaci
zhodnotit jako uspokojujici a byly tedy uspé$né splnény vSechny cile diplomové prace.
Zavislosti pro vykon motoru, pfenos tepla, rychlost letadla a teplotu valci maji spravny
charakter prabéhu (rostouci/klesajici), ktery odpovidd zméndm vlastnosti atmosférického
vzduchu.
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V nékterych ptipadech se vSak tyto zévislosti zdaji byt pfili§ slabé. Rozdil mezi teplotami
motoru pfi plném a minimalnim zatizeni v urcitych provoznich podminkach vychazi na pouhé
desetiny stupné celsia. Problémem jsou zde nejspiS zavadéjici vysledky termodynamického
modelu, ktery ma jen omezenou piesnost. U riznych vypoétu (rychlost letadla, rychlost
chladiciho vzduchu) byly navic pouzity aproximace presnych vztaht.

Vilce se pfi startu letadla zahtivaji pfilis rychle. To je nejspiS zptisobeno zanedbanim pienosu
tepla do skiiné motoru a do studeného oleje (termodynamicky model uvazuje pienos tepla do
zahfatého oleje pfi rovnovazném stavu). Pomalej$i zahiivani valcta 1ze v modelu napodobit
zvySenim hodnoty hmotnosti stény vélce.

Piesnost modelu by tedy bylo mozné nadale zvysit napiiklad pouzitim experimentalné
naméfenych hodnot vykonu motoru a tepelného toku, exaktnim vypocétem pro rychlost letadla
a rychlost chladiciho vzduchu, vhodné&jsim zptisobem dopoctu teploty hlavy valct apod. Pro
vétSinu téchto vypocti by vSak bylo nutné znat konstanty, zavislosti a parametry motoru
a letadla, které momentaln¢ nejsou dostupné.
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Zmena tepelné energie stény valce béhem vypocetniho kroku
Ptretlak vytvofeny ndporem vzduchu nebo celkové tlakové ztraty
Zména prumérné teploty stény valce béhem vypocetniho kroku
Délka vypocetniho kroku

Koeficient pro vypocet celkového soucinitele prestupu tepla
Plocha pti¢ného priifezu proudu vzduchu
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Hydraulicky pramér
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Tepelna vodivost hliniku

Celkovy soucinitel lokalnich ztrat

Soucinitel lokélnich ztrat na vstupu do chladicich cest
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Hmotnost stény valce
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Maximalni vykon motoru

Vykon potiebny k prekonani aerodynamického odporu
Minimalni pozadovany vykon pro aktudlni atmosférické podminky
Minimalni pozadovany vykon v 0 m n. m. pii 15 °C
Teplo privedené do stény valce béhem vypocetniho kroku
Tepelny tok ptivadény ze spalovaciho prostoru do valce
Teplo odvedené ze stény valce béhem vypocetniho kroku
Tepelny tok odvadeény ze stény valce do chladiciho vzduchu
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Mezera mezi chladicimi zebry

Tloustka chladicich zeber

Aktualni primérna teplota stény valce
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Vzdus$na rychlost letadla

Rychlost chladiciho vzduchu

Idedlni vzdusna rychlost pro aktudlni atmosférické podminky
Ideélni vzdusna rychlost v 0 m n. m. pii 15 °C
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Objem stény valce
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Tiha letadla

Modifikovana Siika chladicich zeber

Uginnost vrtule

Dynamicka viskozita mezni vrstvy

Kinematicka viskozita mezni vrstvy

Standardni hustota vzduchu v 0 m n. m. pti 15 °C
Hustota hliniku
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Pom¢ér sigma
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