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Od Autora

Niniejsza praca doktorska ma charakter analityczny i poswiecona jest
badaniom zmian ksztattu wiru zasmiglowego otunelowanego zespotu
napedowego, ktéry powstaje dzieki zastosowaniu niekonwencjonalnego napedu
elektrycznego.

Praca opisuje model innowacyjnego elektrycznego zespotu napedowego,
w ktorym szczegdtowo omowiono problematyke zastosowania elektrycznych
napedow w lotnictwie. Zaprezentowano istniejgce juz prototypy napeddéw oraz
koncepcje przysztych statkow powietrznych z napedem elektrycznym w lotnictwie
0golnego przeznaczenia (General Aviation).

Zaprezentowano elektryczny system napedowy skitadajgcy sie z wielu
wentylatorow o relatywnie matej srednicy, rozmieszczonych wzdtuz rozpietosci
ptata. Zaproponowang w pracy innowacyjnoscig jest sposob umieszczenia silnika
elektrycznego i wynikajgce z tego mozliwosci zmiany ksztattu wirdw na
koncowkach topat Smigta. W sktad wentylatora wchodzg otunelowanie, bedgce
jednoczesnie czescig konstrukciji nosnej jak i czescig statora bez szczotkowego
silnika elektrycznego oraz wirnik z obrecza na zewnetrznej srednicy petnigce role
wirnika silnika elektrycznego. Zaproponowane rozwigzanie konstrukcyjne
pozwala wyeliminowacé piaste wirnika.

Omdéwiono wptyw zaproponowanej konstrukcji na zmiane ksztaftu wiru
zasmigtowego. Przeanalizowano wplyw zaproponowanych modyfikacji
wentylatora na mozliwos¢ zastosowania go przy predkosciach rzedu 180 km/h.

Zastosowanie oprogramowania komputerowego ANSYS do dyskretyzacji
i numerycznego rozwigzania czastkowych réwnan rézniczkowych opisujgcych
mechanike ptyndw, umozliwito stworzenie modeli komputerowych wiernie
odzwierciedlajgcych badane zjawiska fizyczne. Badania poréwnawcze
sprawdzajgce zachowanie sie wentylatora przy wybranych 2zmiennych
parametrach konstrukcyjnych badano za pomocg dwuwymiarowych modeli
numerycznych mechanik ptynow (2D CFD), natomiast obiecujgce warianty
wentylatora skorelowano z bardziej doktadnym trojwymiarowym modelem
numerycznym mechaniki ptynéw (3D CFD). Oméwiono mozliwosci
wykorzystania stworzonych modeli i wynikbw symulacji do dalszych prac
badawczych.

Na zakonczenie przedstawiono ekonomiczne aspekty wdrozenia
zaproponowanego innowacyjnego rozwigzania konstrukcyjnego do produkcji
seryjnej, w tym problematyke studium wykonalnosci na potrzeby dalszych prac
badawczo-rozwojowych i wdrozeniowych.
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Lista Symboli

a — Bezwymiarowa osiowa predko$¢ indukowana
¢ — Cieciwa elementu topaty smigta [m]

Cr — Bezwymiarowy wspoétczynnik ciggu

Cy — Bezwymiarowy wspotczynnik mocy

C, — Bezwymiarowy wspotczynnik sity oporu

C, — Bezwymiarowy wspotczynnik sity nosnej

D — Srednica $migta [m]

F — Sita ciggu [N]

i,j,k — Wspodirzedne wektora predkosci w kartezjanskim uktadzie
wspotrzednych

I — Moment bezwtadnosci [kgm?]

M — Moment obrotowy smigta [Nm]

m — Masowe natezenie przeptywu [kg/s]

N — Moc [W]

p — Cisnienie [Pa]

po — Cisnienie atmosferyczne [Pa]

p1 — Cisnienie przed dyskiem roboczym smigta [Pa]
p» — Cisnienie za dyskiem roboczym smigta [Pa]
B. — Wspoétczynnik Prandtl’'a

R — Promien $migta [m]

S - Pole powierzchni $migta [m?]

U — Predko$¢ naptywajgcej strugi powietrza [m/s]
V — Predkos$¢ [m/s]

V, — Predkos¢ daleko za $migtem [m/s]

V; — Predkos$é¢ indukowana przez $migto [m/s]

V, — Predkos¢ na dysku roboczym $migta [m/s]

W — Predkos¢ indukowana w kierunku normalnym do linii Srubowej [m/s]



a — Kat natarcia

B — Kat nastawienia topaty

u — Dynamiczny wspétczynnik lepkosci [Pa - s]
p — Gestos¢ powietrza [kg/m3]

¢ — Kat naptywu na element topaty

Q — Predkos¢ katowa $migta [rad/s]

Pozostate wielkosci zastaty objasnione w tekscie.



Akronimy

AUVSI — Association for Unmanned Vehicle Systems International

CFD — Computational Fluid Dynamics (Komputerowa mechanika Ptynéw)
DEP - Distributed Electric Propulsion (Rozproszony Naped Elektryczny)
DNS — Direct Numerical Simulation

EADS — European Aeronautical Defence and Space Company

GNU — General Public License

LDF — Levitating Ducted Fan (Wentylator Lewitujgcy)

LSA — Light Sport Airplane

MIT — Massachusetts Institute of technology

SEM - Sita elektromotoryczna

TSW — Techniczne Studia Wykonalnosci

VTDP - Vectored Thrust Ducted Propeller

VTOL - Vertical Take-off and Landing
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1. WSTEP

1.1. Motywacja

Naped elektryczny w lotnictwie moze przynies¢ znaczne korzysci. Na
przyktad nizsze Kkoszty utrzymania i wieksza niezawodnos¢, wynikajgce
z prostoty budowy silnika elektrycznego, a takze nizszy poziom hatasu.
Zastosowanie silnikow elektrycznych pozwala na efektywny dobor liczby
i umiejscowienia napeddw, niepraktycznych lub niemozliwych do osiggniecia
przy uzyciu silnikow spalinowych.

Rosngce koszty paliw kopalnych oraz wieksza Swiadomos¢ zwigzana
z ochrong S$rodowiska spowodowata zwiekszone  zainteresowanie
alternatywnymi zrodtami energii jak biopaliwa, napedy hybrydowe i w petni
elektryczne. W ciggu ostatnich lat podjeto wiele préb rozwoju technologii, ktére
znaczgco zredukujg zuzycie paliwa. Dzis takimi programami badawczymi chetnie
chwalg sie najwieksze firmy lotnicze jak Airbus, Rolls-Royce, General Electric czy
Pratt & Whitney.

Dzi$ rozrézni¢ mozna dwie podstawowe kategorie statkdbw powietrznych:
samoloty oraz smigtowce. Kazda konstrukcja ma swoje wady i zalety, samoloty
charakteryzuje duza predkosc lotu oraz duzy zasieg, jednak potrzebujg dtugiego
pasa startowego. Helikoptery lub bardziej ogdlnie wiroptaty, posiadajg mozliwos$é
pionowego startu i lgdowania, jednak sg o wiele wolniejsze od samolotow,
a zasieg jest znacznie mniejszy.

Zastosowanie wielu $migiet rozmieszczonych wzdtuz rozpietosci ptata, ktéry
z kolei moze obracac¢ sie o 90 stopni w ptaszczyznie poprzecznej samolotu
pozwala skonstruowaé¢ samolot pionowego startu (VTOL), ktéry w locie
poziomym osigga parametry lotu konwencjonalnego samolotu. Takie rozwianie
zaproponowata Amerykanska Agencja Kosmiczna NASA przy projekcie GL-10.
Koncept ten jest ciggle analizowany i wykorzystywany przez nowo powstajgce
firmy lotnicze, jak chociazby Joby Aviation w swojej koncepcji S2.
Rozmieszczenie elektrycznych smigiet wzdtuz rozpietosci ptata (DEP), powoduje
wzrost cisnienia dynamicznego na gérnej powierzchni skrzydet, umozliwiajgc lot
przy mniejszych predkosciach bez potrzeby konstruowania skomplikowanej
mechanizacji skrzydta [1].
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Rys. 1. NASA-GL-10 (z lewej) oraz Joby S2 (z prawej) [1]

W 2006 roku NASA opracowato innowacyjny model wentylatora
elektrycznego LDF, w ktorym silnik elektryczny znajduje sie na zewnetrznej
obreczy wirnika. Wentylator wyposazono w zestaw tozysk magnetycznych.
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Rys. 2. Koncepcja 32-calowego wentylatora LDF [2]

Odpowiednio zmodyfikowana technologia LDF w potgczeniu z korzysciami
jakie niesie ze sobg konfiguracja DEP mogag w przysztosci wptyng¢ na poprawe
osiggoéw samolotow VTOL, natomiast odpowiednio zoptymalizowane
otunelowanie przy matej Srednicy moze okazac¢ sie zasadnym wyborem nawet
przy wiekszych predkosciach lotu, mimo iz uwaza sie dzis, ze zastosowanie
wentylatorow powyzej predkosci 180 km/h jest nieefektywne [3].
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1.2. Historia rozwoju i zastosowan wentylatoréow

Wentylatory wykorzystywane sg w przemysle morskim od wielu dekad [4].
W 1934 roku Ludwig Kort [5] wykazat, ze wzrost wydajnosci napedu lotniczego
mozna 0siggngc¢ otaczajgc smigto otunelowaniem.

Swoje, co prawda niszowe, zastosowanie znalazty rowniez w lotnictwie. Mimo
iz sg obecne w lotnictwie od kilku dekad, wiele zastosowanych aplikacji opiera
sie na wynikach obliczen zawierajgcych upraszczajgce zatozenia [6, 7] lub na
wynikach modeli analitycznych [8].

Wentylatory w lotnictwie zaczety by¢ obecne na poczatku lat 40 ubiegtego
wieku, kiedy tacy inzynierowie jak Frank Piasecki i Charles Zimmerman zaczeli
swoje eksperymenty. Na poczatku lat 50-tych firma Hiller Aircraft skonstruowata
unikatowg nawet jak na obecne czasy latajgcg platforme napedzang sSmigtem
znajdujgcym sie wewnagtrz otunelowania. W firmie odkryto, ze otunelowanie
o przekroju profilu lotniczego przyspieszato przeptyw powietrza przed tarczg
wentylatora. W trakcie prac badawczych odkryto takze, ze otunelowanie takie jest
w stanie zwiekszy¢ cigg nawet 0 40% w poréwnaniu do klasycznego smigta o tej
samej srednicy.

W tym samym czasie firma Piasecki Aircraft badata prototyp samolotu
pionowego startu, bardzo podobnego do konstrukcji Hillera, jednak sktadajgcego
sie z dwoch wentylatorow miedzy ktorymi znajdowato sie miejsce dla 2 cztonkow
zatogi.

Rys. 3. Hiller VZ-1 Pawnee (z lewej) [9] oraz Piasecki
Airgeep Il (z prawej) [10]

Juz w latach 50-tych amerykanskie wojsko zdato sobie sprawe z korzysci
wynikajgcych z posiadania samolotu moggcego operowac blisko pola walki, to
jest takiego ktory bedzie w stanie startowac i lgdowac wykorzystujgc krétki pas
startowy (STOL). Jednym z pierwszych samolotéw tego typu byt Doak VZ-4,
oblatany w 1958 roku. Powstat tylko jeden prototyp, ktéry na koncdédwkach
skrzydet miat zainstalowane 1,22 metrowe wentylatory napedzane
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zamontowanym wewnatrz kadtuba silnikiem turbinowym Lycoming T53-L-1
o0 mocy 750 kW [11]. Wirniki mogty obracaé sie w osi poprzecznej, tak aby
podczas startu i lgdowania cigg skierowany byt pionowo. W zawisie, po uzyskaniu
bezpiecznej wysokosci mozliwe byto ustawienie wentylatorow tak aby cigg
skierowany byt rownolegle do wektora predkosci w locie konwencjonalnym. W
tym czasie nie dysponowano komputerowym systemem wspomagania lotu, tak
wiec wszystkie problemy zwigzane ze sterownoscig podczas przejscia z fazy
startu pionowego do lotu poziomego kontrolowane musiaty by¢ manualnie przez
pilota.

Rys. 4. Doak VZ-4 [12]

W 1959 roku dwoch bylych inzynierow firmy Piaseckiego zatozyto wtasng
firme Vanguard Air and Marine Corporation, w ramach ktorej zaprojektowali
i zbudowali samolot VTOL Vanguard 2C Omniplane [12]. Nietypowe skrzydta
zawieraty w sobie trzytopatowe smigta o Srednicy 1,83 m napedzane silnikiem
Lycoming O-540 o mocy 265 KM. Smigta te pozwalaly na pionowy start,
natomiast w trakcie lotu poziomego, pokrywy nad smigtami oraz zaluzje na dolnej
powierzchni skrzydet uszczelniaty skrzydta zwiekszajgc ich site nosng. Sita ciggu
wytwarzana byta za pomocg wentylatora umieszczonego na koncu kadtuba. Ster
wysokosci oraz kierunku umieszczone byly za tylnym wentylatorem, natomiast
dyferencjat pozwalat na cykliczng zmiane nastawienia kata jego topat, co
umozliwiato kontrole w osi podtuznej samoloty podczas pionowego wznoszenia.
Testy naziemne rozpoczety sie jeszcze w 1959 roku i byly poprzedzone
badaniami petnowymiarowego modelu w tunelu aerodynamicznym NASA.

14



Badania w locie doprowadzity do zniszczenia konstrukcji i zaprzestania badan
w 1962 roku.

Rys. 5. Samolot Vanguard 2C Omniplane [13]

W latach 60-tych firma Piasecki wyprodukowata kilka wersji helikopterow serii
16H. Byty to eksperymentalne maszyny zdolne do lotu z maksymalng predkoscig
rowng 360 km/h. Sukces tego programu doprowadzit do powstania kolejnych
programow badawczych, co w 2007 roku zaowocowato oblotem smigtowca
Sikorsky X-49 SpeedHawk. Obie maszyny wykorzystywaty otunelowane $migto
ogonowe (VTDP — Vectored Thrust Ducted Propeller), ktérego ptaszczyzna
ustawiona byfta prostopadle a nie réwnolegle do wektora predkosci lotu.
Zastosowanie VTDP pozwolito zwiekszy¢ osiggi oraz mase uzyteczng
Smigtowca. Dzis wiele Smigtowcéw wykorzystuje otunelowanie sSmigiet
ogonowych do zwigkszenia ich efektywnosci, jednak rozwigzanie firmy Piasecki
wyrdznia sie na tle innych i obecnie jest w fazie dalszych testow prowadzonych
przez firme Sikorsky.

Badania nad wentylatorami zaowocowaty powstaniem konstrukcji Bell X-22
posiadajgcg 4 wentylatory o Srednicy 2,13 m. Maszyna swoj pierwszy lot odbyta
w 1966 roku. Samolot ten miat klasyczny kadlub samolotu transportowego,
jednak zamiast gtdbwnego ptata nosnego, zaraz za kabing pilota umieszczono 2
wentylatory, na koncach statecznika podtuznego umieszczono kolejne 2. Wirniki
napedzane byly czterema turbinami GE YT58-GE-8D za pomocg przekfadni, co
umozliwiato obrét wentylatorow wzdtuz ich osi poprzecznych. Taka konstrukcja
umozliwiata zaréwno start pionowy jak i skrécony start przy wentylatorach
ustawionych pod katem 45° do kierunku startu. Uktad zaproponowany w tej
konstrukcji pozwolit unikng¢ problemow ze stateczno$cig podczas fazy przejscia
z lotu pionowego do konwencjonalnego. Rys. 7 przedstawia wykres misji dla
optymalnego startu

15



i lgdowania. Samolot juz po okoto 30 sekundach byt w stanie lecie¢ z predkoscig
okoto 90 km/h na wysokosci 100 metréw.

Rys. 6. Smigtowiec eksperymentalny Piasecki 16H-1 Pathfinder [14]

700 GROSS WEIGHT = 14,833 LB 160 GROSS WEIGHT = 13,005 LB
STD. DAY, 4 ENGINES AT MIL.PWR. STD. DAY, 4 ENGINES
DUCT ROTATION RATE = 5 DEG/SEC
w00 NO WIND 140
00 T=26SEC. 20
DUCTS AT 30 DEG T=34SEC.
V=56 KNOTS DUCTS AT 2 DEG - 3 DEG T=12.0 SEC,
V=144 KNOTS 100 DUCTS AT 60 DEG
= . -
& a00 B V=71 KNOTS
w w T=0SEC.
80
s © © s DUCTS IN CRUISE T=18.0SEC.
5 300 5 CONFIGURATION DUCTS AT 60 DEG
< < (FWD 2 DEG AFT -3 DEG)
60 V=160 KNOTS
T=215EC. T=32.6SEC. G =t o—9Q
200 /. DUCTS ATSS DEG DUCTS ROTATION
V=22 KNOTS COMPLETE 40 T=30.0SEC.
(FWD 2 DEG AFT -3 DEG) DUCTS AT 90 DEG
100 T=14sEC V=128 KNOTS T=6.0SEC. V=0 KNOTS
DUCTS AT 90 DEG 20 DUCTS AT30DEG
— V=139.5 KNOTS
V=0KNOTS - T=44SEC,
TOUCHDOWN
0 o
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 500 500 1500 2500 3500 4500
DISTANCE - FEET DISTANCE - FEET

Rys. 7. Optymalny profil misji dla startu i lgdowania samolotu Bell X-22 [15]

Samolot Bell X-22 pozwolit zbadaé wiele aspektéw zwigzanych ze
stabilnoscig lotu zarbwno w fazie przejscia z zawisu do lotu konwencjonalnego,
jak i wiele aspektow zwigzanych ze stabilnoscig wentylatorow. Konstrukcja ta
w wielkim stopniu przyczynita sie do powstania uzywanej do dzi$ przez piechote
morskg Standéw Zjednoczonych konstrukcji — Bell-Boeing V-22 Osprey. Mimo
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wielu pozytywnych aspektdow zwigzanych z zastosowaniem wentylatorow
w konstrukcji X-22, dzisiejsze wersje rozwojowe posiadajg Smigta
niezabudowane co znacznie upraszcza konstrukcje.

B e ML oMo i

Rys. 8. Bell X-22 (z lewej) [15] oraz Bell-Boeing V-22 Ospray (z prawej) [16]

W 1967 roku francuska firma Nord Aviation ukonczyta budowe prototypu
samolotu N500 Cadet, ktory postuzyt do zbadania mozliwosci budowy samolotu
typu VTOL z wykorzystaniem koncepcji napedu Tilt Duct. Ta sama koncepcja
wykorzystana zostata juz wczesniej przez amerykanskich inzynieréw przy
prototypach takich jak Doak VZ-4 oraz Bell X-22, jednak francuska koncepcja
roznita sie kadtubem, przypominajgcym raczej ten znany ze $migtowcow.
Samolot posiadat dwa silniki turbo-watowe umieszczone obok siebie w tylnej
czesci kadtuba, napedzajgce dwa pottorametrowe 6-cio topatowe wentylatory,
ktére mogty obracaé sie o 90 stopni w osi poprzecznej, przy czym sterowanie
ustawieniem wentylatoréw odbywato sie wytgcznie za pomocg ruchomych topat
za wylotem dyszy. Pilot nie dysponowat innymi mechanicznymi systemami
kontroli ustawienia wentylatorow. Podczas zawisu w powietrzu, kontrola
przechylenia mozliwa byta poprzez zmiane predkosci wirowania odpowiedniego
wentylatora, natomiast kontrola pochylenia odbywata sie poprzez odpowiednie
ustawienie ruchomych topat sterowych. Pierwsze proby w locie wykonano
w 1967 roku, jednak juz w 1971 roku program badan zostat wstrzymany.

Projekt 71X rozpoczety w 1971 roku w mieszczgcej sie w Kalifornii firmie Rohr
Industries zaowocowat bardzo ciekawg konstrukcjg lekkiego samolotu
napedzanego otunelowanym smigtem pchajacym. Firma postawita sobie za cel
skonstruowanie lekkiego, bardzo konkurencyjnego na Owczesnym rynku
samolotu, ktory miat odroznia¢ sie od konkurencji wiekszg wydajnoscia,
wiekszym bezpieczehnstwem uzytkowania, dostepnoscig, wygoda oraz nizszym
kosztem utrzymania niz jakikolwiek inny samolot oferowany przez konkurencje.
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Rys. 9. Samolot Nord Aviation N500 Cadet [17]
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Rys. 10. Samolot Rohr 2-175 (71X) w trzech rzutach [18]

Pokrycie skrzydet w ksztatcie delty wzmocnione zostato kompozytem
szklanym. Za dwuosobowym kokpitem, do ktérego mozna byto wygodnie dostac
sie za pomocg duzych poliweglanowych drzwi, znajdowato sie miejsce na drobny
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bagaz. W kokpicie znajdowat sie tylko jeden drgzek sterowy umieszczony
centralnie, przez co dostepny byt dla obu cztonkéw zatogi. Podwozie state byto
bardzo sztywne, nie posiadato sprezyn ani zadnego innego systemu ttumienia,
co odczuwalne byto podczas lgdowania a statecznik pionowy przymocowany byt
do otunelowania $migta. W samolocie tym ciezko byto znalez¢ konwencjonalne
rozwigzania, jednak te ktére zastosowano wydajg sie by¢ bardzo dobrze
przemyslane. Samolot zbudowany byt tak aby zmiescit sie w standardowym
amerykanskim garazu, stgd wybor padt na skrzydta w uktadzie delta, co pozwolito
wyeliminowac zastosowanie klasycznego uktadu ze statecznikiem poziomym, co
z kolei znacznie skrocito diugos¢ samolotu. Aby maksymalnie zwiekszy¢
odlegtos¢ statecznika pionowego od srodka ciezkosci samolotu, zdecydowano
sie na umieszczenie go na gornej powierzchni otunelowania smigta, najdalej
odsunietej czesci samolotu, ktora byta w stanie wytrzymac sity powstajace na
usterzeniu. Taki wybor pozwolit na skonstruowanie statecznika o minimalne;j
powierzchni. Konstrukcja z kompozytu szklanego, byta ryzykownym wyborem
w 1974 roku, jednak pozwolito to na znaczne zmniejszenie liczby elementéw
konstrukcji, co przetozyto sie na nizsze koszty wytwarzania. Catkowicie
przezroczyste drzwi kokpitu wykonane =zostaly z poliweglanu. Podwozie
zawieszono bardzo nisko, tak aby samolot mégt miesci¢ sie w garazu bez
potrzeby demontazu statecznika pionowego. Wysoko$¢ podwozia wymierzona
zostata tak aby podczas startu i lgdowania, krawedz sptywu skrzydet nie dotykata
podtoza.

Rys. 11. Pilot do$wiadczalny Don Westergren w samolocie Rohr 2-175 [18]
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Skrzydta w ksztalcie delty generowaty duzy op6r indukowany podczas startu,
dlatego konstrukcja wymagata do$¢ duzej sity ciggu. Uzyskanie niezbednego
ciggu przy rozsgdnych wartosciach mocy silnika i srednicy Smigta, skfonito
konstruktoréw do zastosowania $migta otunelowanego operujgcego przy duzych
predkosciach obrotowych, rzedu 4400 obr/min. Do napedu smigta uzyto silnika
Lycoming, ktory generowat 150 koni mechanicznych. Wentylator sktadat sie
z czterotopatowego $migta oraz szedciu prowadnic, pozwalajgc konstrukciji
wznosic sie z predkoscig okoto 6,5 m/s z jednym pilotem na poktadzie.

Pierwszy lot doswiadczalny odbyt sie w pazdzierniku 1974 roku. Samolot
pilotowat pilot doswiadczalny Don Westergren, ktory zakomunikowat
konstruktorom, ze mimo niestandardowego ukfadu, samolot pilotuje sie podobnie
do konwencjonalnych maszyn. Skrzydta znajdowaty sie catkowicie poza polem
widzenia pilota. Jedyna roznica w pilotowaniu dostrzegana byla podczas
podejscia do lgdowania: skrzydfa delta wymagaty podejscia przy matej predkosci
opadania, natomiast w strefie wptywu bliskosci ziemi, samolot wykazywat
tendencje do pochylania nosa w dof, jednak naturalne w takiej sytuacji
Sciggniecie drgzka sterowego na siebie, skutkowato kontaktem krawedzi sptywu
skrzydfa z gruntem. Wykonano takze jedno lgdowanie z wytgczonym silnikiem,
gdy tuz po starcie awarii ulegto sprzegto.

Szybko zdano sobie sprawe, ze dzieki kompozytowej konstrukcji, samolot jest
w stanie utrzymywaé sie na powierzchni wody. Testy modeli wykazaty, Ze
samolot byt w stanie wykonywac starty i lgdowania za pomocg hydro nart
zarbwno na wodzie, lodzie jak i sniegu, znacznie zwiekszajgc jego wartosc
uzytkowa.

Mimo iz konstrukcja Rohr 2-175 nawet dzis wydaje sie interesujgca, projekt
zostat wstrzymany z powodu ktopotéw finansowych firmy. Do dzi$ nie zachowat
sie zaden prototyp, a dokumentacja techniczna ulegta zniszczeniu.

W roku 1979 pierwszy oblot wykonata kolejna ciekawa konstrukcja, ktéra do
napedu wykorzystywata wentylator - Edgley Optica. Samolot tgczyt widocznosc¢
helikoptera ze znakomitymi wiasciwosciami lotnymi przy niskich predkosciach.
Konstrukcja pierwotnie stuzy¢ miata jako 3 osobowy samolot turystyczny.
Pierwszy prototyp wykorzystywat 160 konny silnik Avco Lycoming O-320, jednak
kolejne prototypy wyposazono w mocniejsze, 200 konne silniki Lycoming 10-360.
Dzieki zastosowaniu otunelowanego pieciotopatowego $migta, Optica uwazana
jest za jeden z najcichszych na swiecie samolotéw [19].
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Rys. 12. Samolot Edgley Optica [19]

Umiejscowienie wentylatora za kokpitem, pozwolito osiggng¢ 270 stopniowy
panoramiczny widok z kabiny oraz niemalze pionowy widok w dot, co czyni ten
samolot tanig alternatywg dla fotografikow i lotniczych stuzb patrolowych. Optica
moze przejgC wiele zadan obecnie wykonywanych przez smigtowce, przy
zasiegu i kosztach eksploatacji odpowiednich dla samolotu.

Samolot uzyskat certyfikat typu. Do tej pory wykonano kilkadziesigt
egzemplarzy, jednak wiele z nich ulegto uszkodzeniu. Obecnie firma poszukuje
nowych klientéw w celu wznowienia produkcji [19].

Wentylatory powszechnie uzywane sg od kilku dekad w poduszkowcach
i sterowcach. Jednak ciekawe rozwigzanie zaproponowata nowozelandzka firma
Martin Aviation. W 2008 zaprezentowata ona Jetpack — eksperymentalny
ultralekki ,samolot” VTOL. Sterowanie Jetpackiem odbywa sie za pomocg klap
sterowych umieszczonych za krawedzig sptywu otunelowania, ktére wektorujg
ciag urzadzenia. Sterowanie bardzo podobne do tego zastosowanego wiele lat
wczesniej w samolocie N500 Cadet.

Wentylatory napedzane sg czterocylindrowym silnikiem w uktadzie V o mocy
150 kW przy 7000 obr/min, skonstruowanym przez firme Martin Aviation
specjalnie na potrzeby projektu Jetpack. Wentylatory posiadajg po dwa weglowo-
kewlarowe wirniki o Srednicy 80 cm. Firma twierdzi, ze ta nietypowa konstrukcja
moze byC w przysztosci wykorzystana zaréwno w wojsku jak i w policji, strazy
pozarnej, oraz do przewozu medycznego, umozliwiajgc szybszy transport do
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miejsc trudno dostepnych drogg ladowa, jednak obecna wersja pozwala jedynie
na 30 minutowy lot, co odpowiada 20 km zasiegu [20].

Rys. 13. Martin Jetpack [20]

1.3. Przysztos¢ wentylatorow

W 2007 roku na konferencji zorganizowanej przez Miedzynarodowg
Organizacje Statkéw Bezzatogowych AUVSI (Association for Unmanned Vehicle
Systems International), firma American Dynamics, zaprezentowata
petnowymiarowy model statku bezzatogowego AD-15, wykorzystujgcego 650 kW
silnik turbo-watowy Pratt & Whitney Canada PW200 do napedu dwoch
wentylatorow zamontowanych na koncéwkach skrzydet. Program ten rozpoczeto
dzieki rosngcemu zainteresowaniu bezzatogowymi samolotami typu VTOL UAV
przez marynarke Standéw Zjednoczonych. Rozmieszczenie wentylatorow
przypomina rozwigzanie z samolotu Doak VZ-4 jednak konstrukcja wentylatora
jest o wiele bardziej skomplikowana. Poza mozliwoscig obrotu catego
wentylatora w osi poprzecznej, same wirniki majg jeszcze mozliwos¢ niewielkiej
zmiany kata wzgledem osi wzdtuznej, co przy wykorzystaniu nowoczesnych
komputerowych systeméw stabilizacji lotu, znacznie zwieksza mozliwosci
sterowania samolotu. System ten zostat opatentowany jako HTAL (High Torque
Aerial Lift) i ciggle znajduje sie w fazie testéw. Nie jest znana planowana data
pierwszych préb
w locie.
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Rys. 14. Samolot bezzatogowy American Dynamics AD-150 [21]

Izraelska firma Urban Aeronautics w 2009 roku przeprowadzita pierwsze testy
w locie prototypu samolotu VTOL AirMule, napedzanego zestawem
wentylatorow.

Konstrukcja zbudowana zostata na zlecenie lzraelskich Sit Obronnych do
ewakuowania rannych zotnierzy za linig wroga. Obecnie do takich zadan najlepiej
nadajg sie $migtowce, jednak nie sg one wolne od wad. Smigtowiec moze
wylgdowac tylko na terenie wolnym od drzew i stupdw wysokiego napiecia. Dzieki
zastosowaniu wentylatorow, AirMule oferuje zwrotnos¢ sSmigtowca, mozliwosc
pionowego startu, przy czym ma zwiekszone mozliwosci operacyjne w trudnym
terenie. Samolot napedzany jest dwoma wentylatorami o s$rednicy 1,8 m,
w ukfadzie podobnym do tego uzytego w konstrukcji Piasecki Airgeep. To co rozni
AirMule od konstrukcji Piaseckiego to zastosowanie dwoéch dodatkowych
wentylatorow pchajgcych w locie poziomym. Firma Urban Aeronautics zapewnia,
ze zaproponowana konstrukcja pozwala na precyzyjng kontrole lotu nawet przy
predkosciach wiatru dochodzgcych do 90 km/h [22]. Maszyna jest w stanie
wykonywaé misje na zboczach gor, w centrach gesto zabudowanych miast,
umozliwia bezpieczny zawis blisko $cian budynkéw, czy ewakuacje z dachu
budynku otoczonego drutami wysokiego napiecia. Otunelowanie Smigiet sprawia,
ze kazda misja w terenie z wieloma przeszkodami jest o wiele bezpieczniejsza
zaréwno dla zatogi, personelu jaki dla samej maszyny. Firma planowata wdrozy¢
AirMule po 2020 roku jako samolot zgodny z warunkami typu FAR 27 lub FAR 29
w zaleznosci od masy startowe;.
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Rys. 15. Samolot bezzatogowy Urban Aeronautics AirMule VTOL [22]

W 2011 roku oblatano pierwszy na swicie samolot typu Tilt Rotor napedzany
energig elektryczng, skonstruowany przez firme AgustaWestland. Samolot
powstat jako demonstrator technologii, ktory miat przygotowac firme do otwarcia
sie na nowg gatgz przemystu lotniczego jakg bez watpienia stang sie
w przysztosci samoloty napedzane energig elektryczna.

Rys. 16. Samolot elektryczny AgustaWestland Project Zero [23]

Konstruktorzy skopiowali podstawowe zatozenia z opisanej wczesniej
konstrukcji Vanguard 2C Omniplane. Oczywiscie skorzystano z dostepnych
dzisiaj rozwigzan inzynierii materiatowej jak i dzisiejszej wiedzy na temat
aerodynamiki oraz mozliwosci jakie daje komputerowe wspomaganie analizy
mechaniki ptynéw. Zmodyfikowano gtébwny zamyst umiejscowienia wentylatorow
i w odréznieniu od samolotu Vanguard 2C, rozwigzanie firmy AgustaWestland
pozwala na obrét wentylatorow tak aby podczas konwencjonalnego lotu
ptaszczyzna robocza sSmigta ustawiona byta prostopadle do wektora predkosci
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lotu. Takie rozwigzanie niesie dwie korzysci: na skrzydle powstaje efekt Coandy,
jednak wazniejszg cechg tego rozwigzania byta mozliwosé wyeliminowania
Smigta pchajgcego.

Po wykonanych prébach w locie firma AgustaWestland przystgpita do analizy
danych i zbadania uzytych w projekcie rozwigzan technologicznych w obecnych
i przysztych produktach. Skonstruowany specjalnie na potrzeby Projektu Zero
aktywny system sterowania fopatami wirnika, ktory eliminuje potrzebe uzycia
tarczy sterujgcej oraz oddzielnego uktadu ttumigcego drgania, moze zostac uzyty
przez firme w konwencjonalnym smigtowcu AW139 [24]. W obecnej konfiguraciji
prototyp jest w stanie lata¢ tylko przez okoto 10 minut, jednak firma twierdzi, ze
W najblizszym czasie rozwaj baterii wydtuzy ten czas do okoto 90-100 minut.

European Aeronautic Defence and Space Company (EADS) zaprezentowata
w 2011 roku na targach lotniczych pod Paryzem swojg koncepcje elektrycznego
samolotu pasazerskiego przysztosci.

Koncepcja zaktada, ze dwa litowo-jonowe akumulatory nowej generacji zasilg
dwa bardzo wydajne silniki elektryczne wykorzystujgce nadprzewodniki, ktore
z kolei napedzatyby wentylator z dwoma wirnikami obracajgcymi sie
w przeciwnym kierunku, znajdujgcy sie w tylnej czesci kadtuba. Podobnie jak
w konstrukcji Rohr 2-175 usterzenie przymocowane jest do otunelowania
wentylatora z tg roznica, ze VoltAir wykorzystuje usterzenie motylkowe. Projekt
zaktada, ze baterie znajdowac sie bedg w przedniej dolnej czesci kadtuba, przez
co tatwiej bedzie je wymienia¢ miedzy lotami. Firma EADS przewiduje, ze wraz
z rozwojem technologii, silniki elektryczne wraz z bateriami przekroczg stosunek
mocy do masy dzisiejszych silnikéw turbowentylatorowych.

Rys. 17. Samolot EADS Airbus VoltAir [25]
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Zaproponowana przez Airbusa koncepcja znaczgco odbiega od samolotow
jakie znamy dzisiaj, jednak jest ona bardzo przemyslana i mozliwe, ze wtasnie
ona wyznaczy trendy w lotnictwie komercyjnym przysziosci. Kadtub
zaprojektowano dla optymalnego stosunku $rednicy do dtugosci, znacznie
minimalizujgc jego opor aerodynamiczny, przy zachowaniu duzej przestrzeni
uzytkowej. Odpowiednie umiejscowienie wentylatoréw pozwala zmniejszy¢ $lad
aerodynamiczny generowany przez kadtub, co dodatkowo zmniejsza jego opor
a dodatkowo poprawia optyw powietrza na skrzydtach pozbawionych silnikéw.
Poniewaz masa akumulatoréw nie zmienia sie podczas lotu, odpowiednie
umiejscowienie ich zmniejsza poziom skomplikowania wywazenia zardéwno
podczas konstruowania nowego typu samolotéw, ale takze zmniejsza poziom
skomplikowania zatadowania samolotu, co moze przetozy¢ sie na skrocenie
czasu miedzy Igdowaniem a startem.

Firma Airbus nie okreslita, kiedy projekt VoltAir moze zamienic sie w produkt
dostepny na rynku, niemniej jednak z duzg dozg prawdopodobienstwa mozna
stwierdzi¢, ze nie stanie sie to przed rokiem 2030. Koncepcje, ktéra ma szanse
wzbi¢ sie w powietrze znacznie wczesniej zaprezentowata firma pracujgca nad
Swojg wersjg samolotu jutra — Zunum Aero. Firma ta pracuje nad swoimi
koncepcjami 10-cio oraz 50-cio osobowych samolotéw od 2013 roku i jest
wspierana finansowo przez takie firmy jak Boeing czy JetBlue.

Projekt Zunum Aero zaktada, ze samoloty napedzane bedg przez dwa
wentylatory umieszczone blisko statecznika podobnie jak dzisiejsze samoloty
typu Business Jet napedzane silnikami turbowentylatorowymi. Wentylatory
napedzane bedg silnikami elektrycznymi, ktore w przypadku lotow krotko
i Sredniodystansowych zasilane bedg wytgcznie przez baterie. W przypadku
dtuzszych lotoéw oraz aby spetni¢ wymagania FAR dotyczgce mozliwosci dolotu
do lotniska awaryjnego, wymagany zapas energii pochodzi¢ bedzie od
generatora. Projekt zaktada 40% redukcje kosztow operacyjnych w poréwnaniu
do samolotéw spalinowych [26]. Firma planowata pierwszy oblot po 2020 roku
w ramach zmodyfikowanych na potrzeby samolotéw elektrycznych przepisow
FAR 23 [27]. Pierwszy prototyp przeznaczony do testéw w locie ma byé¢
dziewietnastomiejscowym samolotem sredniego zasiegu (okoto 1300 km).
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Rys. 18. Samolot Zunum Aero [26]

Kolejng futurystyczng wizje elektrycznego samolotu napedzanego
wentylatorem zaprezentowata w 2013 roku firma Terrafugia. Latajgcy samochdd
TF-X jest ciggle w bardzo wczesnej fazie rozwoju, dlatego firma nie deklaruje,
kiedy samolot bedzie dostepny na rynku. Wyposazony ma by¢ w bardzo wiele
nowoczesnych rozwigzan, niektore z nich nie sg jednak jeszcze w pemi
rozwiniete.

W zatozeniu ma to byc¢ latajgcy samochdd, tak wiec aby mogt on wygodnie
i bezpiecznie operowaC na ziemi skrzydta automatycznie sktadajg sie po
wyladowaniu tak aby szerokos¢ samolotu spetniata wymagania pojazdow
dopuszczonych do ruchu naziemnego. System automatycznego sktadania sie
skrzydet jest rozwojowg wersjg tego skonstruowanego na potrzeby pierwszego
samolotu firmy: Terrafugia Transition. Sterowanie samolotem w locie odbywac
sie bedzie podobnie jak w samolotach o klasycznym uktadzie jednak, aby unikngc
potrzeby szkolenia samolotowego, firma planuje zastosowac¢ sterowanie za
pomocg automatycznego pilota, ktéry w ostatecznej wersji ma ograniczy¢ udziat
pilota do wpisania na mapie punktow startu i lgdowania.

Ten czteroosobowy samolot pozwala na pionowy start za pomocag
napedzanych silnikami elektrycznymi smigiet umieszczonych na koncowkach
skrzydet. Smigta otwierajg sie za pomoca sity od$rodkowej, podobnie jak te
uzywane obecnie w motoszybowcach. W locie poziomym smigta pozostawacé
bedg w pozycji ztozonej, sita nosna generowana bedzie na tamanych skrzydtach
o matym wydtuzeniu natomiast cigg wytwarzany bedzie za pomocg wentylatora
napedzanego silnikiem spalinowym.
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TERRAFUGIA

Rys. 19. Samolot Terrafugia TF-X [28]

Terrafugia przewiduje, ze TF-X bedzie miat zasieg okoto 800 km, predkosc¢
przelotowg rzedu 320 km/h oraz 500 kW mocy kazdego silnika elektrycznego.
Ruchome klapy sterowe za otunelowaniem petnig role statecznikéw.

Zaprezentowang przez Terrafugie konstrukcje czeka niewatpliwie szereg
modyfikacji. Uzycie 500 kW silnikéw elektrycznych wigze sie z ogromnym
zapotrzebowaniem na energie elektryczng. Przy obecnym stanie
technologicznym baterie wazytyby nieakceptowalnie duzo. Dodatkowo przy tak
duzej mocy ciezko bedzie rozwigzac¢ problem z chtodzeniem baterii z powodu
duzego zapotrzebowania na prad elektryczny w krotkim czasie. Kolejng powazng
wadg, ktéra nasuwa sie przy studiowaniu koncepcji jest fakt uzycia krotkich
skrzydet. Duzy wpltyw oporow indukowanych moze spowodowac, ze cata
konstrukcja okaze sie mato efektywna ekonomicznie. Autor uwaza, ze zasadne
jest ryzyko niedoboru sity ciggu przy nawet srednich predkosciach lotu. Bardzo
duza czes¢ powierzchni roboczej wentylatora przystonieta jest kadtubem
i mozliwe, ze nawet zastosowanie odpowiednio skonstruowanego otunelowania
moze okazac sie niewystarczajgce, aby uzyskaé prognozowane osiggi.

Terrafugia TF-X nie jest wolna od wad koncepcyjnych, jednak fakt, ze jest
dopiero na wstepnym etapie projektowym oraz to, ze nie jest to pierwsza
konstrukcja firmy daje nadzieje, ze w relatywnie niedalekiej przysztosci powstanie
udany lekki samolot VTOL rozwigzujgcy wiele problemow dzisiejszych srodkéw
transportu.

Inne ciekawe potaczenie zastosowania napedu elektrycznego i wentylatora,
jednak w bardziej klasycznym uktadzie zaprezentowata firma Airbus w samolocie
E-Fan. Ten w petni elektryczny samolot wykonat swoj pierwszy lot na pokazach
lotniczych w Farnborough w Anglii w 2014 roku. Dwuosobowy samolot
wykorzystuje akumulatory litowo-jonowe o0 pojemnosci energetycznej
przekraczajgcej 200 Wh/kg, ktdére tgcznie dostarczajg 29 kWh energii przy masie
167 kg. Otunelowane, osSmiotopatowe wirniki napedzane sg za pomocg 30 kW
silnikow elektrycznych. Predkosc¢ przelotowa samolotu wynosi okoto 160 km/h
a maksymalna nawet 220 km/h. Samolot jest w stanie lata¢ do 60 minut.
Planowano rozpoczecie produkcji seryjnej tego samolotu, ktory dzieki dobrym
wtasciwosciom lotnym i niskim kosztom eksploatacyjnym idealnie nadawatby sie
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do szkolenia pilotow, jednak w 2017 roku ogtoszono, ze samolot nie wejdzie do
produkcji seryjnej, a firma Airbus skupi sie na rozwoju regionalnego samolotu
pasazerskiego o napedzie hybrydowym, ktéry miatby wejs¢ na rynek okoto 2030
roku.

Rys. 20. Samolot Airbus E-Fan [29]

Zainteresowanie wentylatorami potgczonymi z napedem elektrycznym jest
bardzo widocznym trendem rozwijanym przez firme Airbus. W 2017 roku
zaprezentowano dwie bardzo ciekawe koncepcje lotniczego transport
krotkodystansowego (np. miejskiego) wykorzystujgcego te dwa rozwigzania.

Pierwszg z nich jest koncepcja CityAirbus. Ta konstrukcja idealnie
sprawdzitaby sie jako alternatywa dla miejskiej taksdéwki czy transportu
medycznego. Zatozenia koncepcyjne przewidujg, ze maszyna bedzie mogta
zabra¢ na poktad 4 osoby, przy czym zadna z nich nie bedzie pilotowaé maszyny;
bedzie ona wykonywac¢ w petni autonomiczny lot. Kazdy z czterech wentylatorow
posiada 2 przeciwstawne wirniki, kazdy napedzany 100 kW silnikiem
elektrycznym firmy Siemens [30]. Pierwszy demonstrator jest wyposazony
w baterie, ktére pozwalajg na lot przy predkosci 120 km/h przez 15 minut. Ten
niedtugi czas lotu jest wystarczajgcy jednak, zeby z predkoscig 120 km/h
pokona¢ dystans okoto 25 km, co pozwala wygodnie przemieszcza¢ sie
w obrebie nawet najwiekszych aglomeracji Swiata.
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Rys. 21. Koncepcyjny samolot VTOL Airbus CityAirbus [30]
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Rys. 22. Miasta Londyn (z lewej) oraz Nowy Jork (z prawej) z zaznaczonym
obszarem o promieniu 25 km.

Jeszcze ciekawszy jest koncept Airbus Pop.Up. Zaproponowany modutowy
Srodek transportu jest przeznaczony zaréwno do jazdy jak i lotu. Zestaw sktada
sie z kabiny, ktora jest w stanie pomiesci¢ 2 osoby i lekki bagaz,4 kotowego
modutu naziemnego oraz modutu powietrznego skfadajgcego sie z 4
wentylatorow napedzanych silnikami elektrycznymi.
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Rys. 23. Koncepcja transportu miejskiego Airbus Pop.Up [31]

Dzieki mozliwosci tgczenia kabiny z modutami, uzytkownik moze pozostac
przez catg podréz w tej samej kabinie, nie martwigc sie zmiang poszczegodlnych
etapdw podrozy. Zastosowanie sztucznej inteligencji pozwoli w przysztosci
zminimalizowa¢ zuzycie energii elektrycznej podczas podrozy, wykorzystujgc
modut z wentylatorami tylko w tych fragmentach podrozy w ktorych bedzie on
optacalny, na przyktad, aby oming¢ korki na drogach.

Airbus jest swiadomy, ze pomysine wdrozenie koncepcji jak ta wymaga
wspotpracy przemystu i organdéw legislacyjnych zarowno lotniczych jak
i motoryzacyjnych a takze wspoétpracy z lokalnymi organami rzgdowymi
w zakresie infrastruktury, jednak firma wierzy, ze w przyszto$ci transport miejski
bedzie wykorzystywat automatyczne systemy modutowe podobne do
zaprezentowanego [31].

Takze w 2017 roku mata kanadyjska firma Airvinci zaprezentowata koncepcje
jednoosobowego wiroptata o niekonwencjonalnej konstrukcji. Wentylator
o dwumetrowej srednicy zawiera 2 przeciwstawne wirniki, ktére sg w stanie
unies¢ ponad 110 kg masy na wysokos¢ 3 km i pokona¢ dystans 100 km.
Srednica wirnika jest na tyle mata, aby $migtowiec moégt zmiescié sie
w przydomowym garazu oraz aby bezpiecznie wykonywa¢ manewry startu
i lgdowania nawet w gesto zabudowanym terenie.
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Rys. 24. Smigtowiec Airvinci [32]

Srednica wirnika jest niemal identyczna do tej z wiroptata Hillera i mozna
odnieS¢ wrazenie, ze to wiasnie ta maszyna byfa inspiracjg dla konstruktorow
Airvinci. Wiroptat wazy okoto 115 kg, dzieki czemu bedzie mégt by¢ certyfikowany
jako ultralekki wiroptat. Kazdy z dwoch wirnikdw napedzany jest oddzielnym 28
konnym silnikiem spalinowym, pozwalajgc na lot poziomy z maksymalng
predkoscig okoto 70 km/h. Predkosc lotu Airvinci jest duzo mniejsza od tych jakie
oferujg konwencjonalne samoloty GA oraz Smigtowce, jednak poréwnujgc
Airvinci do naziemnych srodkow transportu jest on w stanie znaczgco skrocic
czas podrozy w zattoczonych aglomeracjach miejskich.

W zamys$le konstruktorow Airvinci nie jest alternatywg dla samolotow czy
Smigtowcow, ale dla samochodow czy autobuséw i moze by¢ uzyty jako szybki
Srodek transportu. Przewidziano mozliwos¢ odczepienia kabiny pilota, co pozwoli
zamieni¢ ten ciekawy wiroptat w drona zdolnego transportowac przesytki lub
bezzatogowo patrolowa¢ wyznaczony teren.

Rosngce zainteresowanie inzynierow elektrycznym napedem otunelowanym
potwierdza kolejny prototyp, Lilium Jet, ktéry swdj pierwszy bezzatogowy lot
testowy wykonat w 2017 roku. Ten dwuosobowy lekki samolot pionowego startu
jest konstruowany przez firme Lilium Aviation znajdujgcg sie w Inkubatorze
Przedsiebiorczosci Europejskiej Agencji Kosmicznej pod Monachium.
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Rys. 25. Samolot elektryczny Lilium Jet [33]

Lilium Jet klasyfikowany jest jako lekki samolot sportowy (LSA), co ogranicza
ten zbudowany z kompozytu weglowego samolot do lotéw wytgcznie w dzien przy
dobrych warunkach pogodowych. W petni elektryczny naped eliminuje emisje
szkodliwych spalin jak i redukuje poziom hatasu podczas startu i lgdowania.
Samolot wyposazony bedzie w nowoczesng awionike sktadajgca sie dotykowych
ekranObw, a panoramiczna kabina dodatkowo zwieksza bezpieczenstwo
w przestrzeni powietrznej gesto zabudowanej aglomeracji miejskiej. Samolot
Lilium ma by¢ wyposazony w system asekuracyjny pilota, ktéry ma uniemozliwi¢
wykonanie niebezpiecznego manewru.

Naped samolotu skfada sie z 36 elektrycznych wentylatorow o tgcznej mocy
okoto 320 kW. Wentylatory o matej srednicy rozmieszczono wzdtuz rozpietosci
ptata, podobnie jak w przypadku projektu badawczego NASA LEAPTech [34].
Predkos¢ przelotowa samolotu wynosi¢ ma co najmniej 250 km/h przy zasiegu
rzedu 300 km. Masa pustego, pierwszego dwuosobowego prototypu wynosi 600
kg a maksymalna masa startowa okoto 800 kg.

Firma sukcesywnie zamyka poszczegolne etapy procesu budowy pierwszego
prototypu, wigczajgc udane proby w locie bezzatogowym. Lilium z powodzeniem
pozyskuje kolejnych inwestoréw, a bliska wspétpraca z Europejskg Agencjg
Bezpieczenstwa Lotniczego daje szanse na szybkie zakonczenie prac nad
kolejng piecioosobowg wersjg tej koncepcji.
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2. PRZEGLAD MODELI AERODYNAMIKI SMIGLA

2.1. Aerodynamika smigta

2.1.1. Teoria strumieniowa (impulsowa) Rankine’a — Froude’a

Teoria strumieniowa jest pierwszym znanym modelem teoretycznym
objasniajgcym prace $migta, jednocze$nie najprostszym. Zostat on stworzony
przez brytyjskiego inzyniera Wiliama Froude’a [35] oraz szkockiego fizyka
Wiliama Rankine’a [36]. Tworcy teorii pracowali nad modelem sruby okretowej,
jednak teoria ta jest powszechnie uzywana takze w lotnictwie. Teoria
strumieniowa nie wigze wiasciwosci geometrycznych smigta z jego parametrami
aerodynamicznymi, jednak pozwala na powigzanie mocy napedu
z generowanym ciggiem i polem predkosci, co moze by¢ punktem wyjscia do
bardziej ztozonych modeli matematycznych opisujgcych prace smigta.

Rys. 26. Schemat przeptywu przez smigto, zgodny z teorig strumieniowg
[56]
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Zatozono znang powierzchnie dysku smigta S (Rys. 26), ktéra generuje cigg
F. Staty rozklad wektora sity ciaggu wzdtuz promienia dysku jest rownoznaczny
zatozeniu o0 nieskonczonej liczbie topat. Kolejnym zatozeniem jest
jednowymiarowy rozktad predkosci wzdtuz promienia strugi.

Przeptyw podzielono na cztery powierzchnie kontrolne (Tabela 1):

Powierzchnia Kontrolna Nazwa
I ,daleko przed” $migtem
Il ~UZ przed” Smigtem
1l »lUZ za” Smigtem
AV ,daleko za” Smigtem
Tabela 1. Powierzchnie kontrolne $migta.

Skokowy wzrost cisnienia statycznego Ap na dysku roboczym smigta
powoduje stopniowy wzrost predkosci przeptywajgcego powietrza. Cisnienie
statyczne na pierwszej oraz ostatniej powierzchni kontrolnej jest state, rowne
cisnieniu atmosferycznemu. Oznacza to, ze ciSnienie statyczne spada od
pierwszej do drugiej ptaszczyzny kontrolnej, aby nastepnie skokowo wzrosngé
miedzy ptaszczyznami ll i lll, i znowu spas¢ miedzy ptaszczyznami lll i IV.

Poniewaz jednym z zatozen teorii strumieniowej jest nieuwzglednianie
Scisliwosci ptynu, skok cisnienia wyznaczy¢ mozna za pomocg rownan
Bernoulliego:

Ptaszczyzny i ll: Po + %pVZ =p + %pVSZ (2.1)

Plaszczyzny Il i IV: P2+ 30V = po+ 5 Vi’ (2.2)

Rozwigzujgc powyzszy uktad rownan otrzymano rownanie opisujgce skok
cisnienia i sity ciggu:

Ap =py —p1 = p(Vi* = V)/2 (2.3)

F = pnR?*Ap (2.4)

Poniewaz na czwartej powierzchni kontrolnej predkos¢ powietrza jest wicksza
niz na pierwszej, a cisnienie statyczne jest rowne cidnieniu atmosferycznemu,
musi istnie¢ sita satysfakcjonujgca uktad rownan Bernoulliego, ktéra moze by¢
okreslona jako ped strumienia za Smigtem pomniejszony o wartos¢ pedu
strumienia przed Smigtem:

F = paR*V,(V; — V) (2.5)

W réwnaniu (2.5) wyrazenie pmR?V, opisuje masowe natezenie przeptywu na
[I'lub 11l ptaszczyznie kontrolnej.
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Poréwnujgc powyzsze rownania sity ciggu (2.4) i (2.5) otrzymano réwnania
opisujgce predkos¢ na dysku roboczym smigta (2.6) oraz predkos¢ za smigtem
(2.7):

Vo= W1+V)/2 (2.6)
vV, =V +2V (2.7)
gdzie V; okres$la predkos¢ indukowang przez Smigto.

Z rdwnania (2.7) wynika, ze predkos¢ indukowana przez smigto daleko za jest
dwa razy wieksza niz w ptaszczyznie roboczej Smigta. Zaleznosc tg potwierdzajg
takze bardziej zaawansowane teorie wirowe.

Zgodnie z réwnaniem (2.4), ciag generowany przez smigto rowny jest
masowemu natezeniu przeptywu pomnozonemu przez réznice predkosci daleko
za smigtem oraz daleko przed smigtem. W zwigzku z tym réwnanie to mozna
przedstawi¢ w prostszej formie:

F = AV (2.8)

Wartos¢ ciggu okresli¢ mozna takze za pomocg skokowej zmiany cisnienia
statycznego na powierzchni $migta:

F =SAp (2.9)

Predkos¢ przeptywu powietrza na powierzchni smigta okreslic mozna
z réwnan (2.1), (2.2), (2.4) oraz (2.6) jako V; = (V — V;)/2. Predkos¢ przeptywu
na powierzchni smigta okresli¢ mozna takze jako V + V;. Predkos¢ powietrza
daleko za smigtem okresli¢ mozna jako V; = V + 2V;, a wiec cigg Smigta zapisac
mozna jako:

F= pS(V + V)(2V) (2.10)

Za pomocg teorii strumieniowej mozna takze oszacowacC warto$¢ mocy
niezbednej do napedu $migta, jednak wartosc¢ ta bedzie mniejsza niz rzeczywista,
poniewaz teoria ta nie uwzglednia strat powstatych z powodu zawirowan
przeptywu za krawedzig sptywu topaty smigta. Moc obliczona jest jako przyrost
energii kinetycznej strumienia powietrza przeptywajgcego przez powierzchnie
Smigta:

N = Ey— Epeo = %pS(V + VIW =2V)2 = V3] =FWV + V) (2.11)
Sprawnos$¢ smigta mozna okresli¢ jako stosunek mocy uzytecznej, FV;, do

mocy oddanej przez smigto:

=== (2.12)

1+ ViV

Aby tatwo okresli¢, jak zostata zmieniona predkos¢ niezaburzonego powietrza
przeptywajgcego przez powierzchnie dysku $migla wprowadzono nowy
parametr, bezwymiarowg osiowg predkosc¢ indukowang a = (V — V;)/V, a wiec
cigg smigta przedstawi¢ mozna jako:
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F = 2pSV2a[1 — ] (2.13)

a w bezwymiarowej formie jako:

F

CF ZWZ‘}CL[I—CL] (214)

Analogicznie, postugujgc sie bezwymiarowg osiowg predkoscig indukowang
mozna okresli¢ moc w naturalnej formie oraz w formie bezwymiarowej:

N = 2pSV3a[l — a]? (2.15)

N

CN - EpSV3a[1—a]2] -

4a[l — a]? (2.16)

1.0 T T
09 r

08 r

Cn, Cr

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

a

Rys. 27. Wspodtczynnik ciggu Cr i mocy Cy w funkcji bezwymiarowej osiowej
predkosci indukowanej a

Szukajgc maksymalnych wartosci z rownania (2.14) oraz (2.16), mozna
zauwazy¢, ze najwieksza bezwymiarowa wartos¢ ciggu (Cr = 1) wypada dla
a = 0.5, natomiast najwieksza wartos¢ wspoétczynnika mocy (Cy = 0.593) wypada
dla a = 1/3. Niezaleznie od rodzaju smigta, tylko 59% energii kinetycznej
przeptywajgcego powietrza moze by¢ zaabsorbowane przez smigto. Prawo to
zostato sformutowane przez Alberta Betza w 1920 roku i czesto okresla sie je
limitem Betza [37].

Rys. 28 przedstawia bezwymiarowy wspétczynnik ciggu Cr w funkciji
bezwymiarowej osiowej predkosci indukowanej a. Dla parametru a < 0, Smigto
generuje ciag, czyli odbiera energie od pednika i przekazuje jg do otaczanego

38



powietrza. W przedziale 0 < a < ~0.4 sSmigto jest w stanie wiatraka, gdzie sita
generowana przez $migto jest skierowana zgodnie z wektorem naptywajgcego
powietrza, czyli stwarza opor.

Druga potowa paraboli w zakresie 0.5 < a < 1 narysowana jest przerywang
linig co symbolizuje, ze teoria strumieniowa jest tutaj niewtasciwa. Smigto
znajduje sie w stanie wiatraka turbulentnego, gdzie zamiast ciggu generowany
jest opor, ktéry wzrasta wraz ze wzrostem parametru a az do osiggniecia warto$ci
rownej 1. Gdy bezwymiarowa osiowa predkos¢ indukowana osigga wartos¢
rowng 1, Smigto znajduje sie w stanie pierscienia wirowego. Tworzy sie wtedy
toroidalny obszar przeptywu, w ktérym powietrze wielokrotnie przeptywa przez
ptaszczyzne obrotu $migta. W obszarze tym zatamujg sie modele teoretyczne
opierajgce sie na teorii strumieniowej [38].
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Rys. 28. Wspétczynnik ciggu Cr w funkcji bezwymiarowej osiowej predkosci
indukowanej a*

Podstawowg wadg teorii strumieniowej Rankine’a - Froude’a jest to, ze nie
uwzglednia ona ksztattu i liczby topat. We wstepnych obliczeniach korzystnie jest
oszacowac¢ wielkosci osiggow generowanych przez Smigto, bez potrzeby
okreslenia szczegotow technicznych tego smigta. Gdy tematem analizy jest
jednak samo $migto, gdy szukane sg parametry geometryczne, teorii
strumieniowej zastosowac nie mozna.

! Symbole na Rys. 28 przedstawiajg wyniki pomiaréow uzyskanych przez Glauerta w latach
30-tych XX wieku.
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Wptyw obrotu $ladu za $migtem

Zasada zachowania momentu pedu wymusza obrot nitki strumienia powietrza
za powierzchnig roboczg smigta.

Rys. 29. Schemat zawirowania strugi powietrza indukowanej przez $migto

Teorie strumieniowg mozna zmodyfikowa¢ tak aby uwzgledni¢ wptyw
zawirowania strugi za smigtem [39]. W tym celu zatozenia o jednowymiarowym
przeptywie strugi powietrza za smigtem oraz jednolitym rozkfadzie cisnienia
statycznego w przekroju strugi powietrza muszg zosta¢ zastgpione
nastepujgcymi zatozeniami:

1. Przeptyw powietrza daleko przed smigtem posiada tylko osiowg
skltadowg predkosci.

2. Zawirowane strugi powietrza dajg sie podzielic na serie nie
przecinajgcych sie, pierscieniowych nitek wirowych.

3. Predkos$c¢ katowa strumienia powietrza daleko za Smigtem jest niska,
co pozwala wprowadzi¢ zatozenie, ze ciSnienie statyczne jest rowne
ci$nieniu statycznemu otoczenia.

Uwzgledniono sktadowg katowej predkosci strumienia powietrza, jednak
zatozenie, ze przeptyw jest bezwirowy jest ciggle w mocy. Zaktadajgc moment
pedu wokoét osi zgodny z osig symetrii nitki powietrza, moment obrotowy smigta
mozna wyznaczy¢ za pomocg réwnania:

M=% de_ dn 02 (2.17)
dt  dt  adt

40



2.1.2. Teoria elementu topaty smigta

Dzieki teorii strumieniowej, za pomocg prostych réwnan mozna wyznaczy¢
moc potrzebng do napedu smigta oraz site ciggu jakg to Smigto jest w stanie
wytworzy¢. Teoria ta nie wigze jednak tych wielkosci z geometrycznymi
parametrami Smigta. Pierwszg teorig uwzgledniajgcg parametry geometryczne
Smigta byt model pracy sruby zaprezentowany przez polskiego inzyniera Stefana
Drzewieckiego [40].

W modelu tym, topata $migta podzielona zostata na niekonczenie wiele
przekrojow w osi rownolegtej do osi obrotu smigta. Kazdy z tych przekrojow
posiada charakterystyki aerodynamiczne odpowiadajgcego mu profilu
lotniczego. Poszczegolne przekroje $migta nie oddziatujg na siebie, a wiec
charakterystyki kazdego przekroju traktowane sg jako skrzydto o nieskonczenie
matej rozpietosci.

Thrust

Lift

Rys. 30. Rozktad sit na profilu lotniczym, zgodnie z teorig elementu topaty

Predkos¢ naptywajgcej strugi jest wypadkowg predkosci obrotowej Smigta Qr,
predkosci naptywu niezaburzonego powietrza V oraz predkosci indukowanej
przez $migto W. Elementarng site nosng oraz elementarny moment obrotowy na
przekroju sSmigta mozna wyrazi¢ mozna jako:

dF = %ich2 (C,cos @ — C,sing)dr (2.18)
dM = %ich2 (C,sing + C, cos @)rdr (2.19)

Element topaty bedzie wytwarzat cigg i pobierat moc od jednostki napedowej,
gdy spetniony zostanie warunek:

1- Z—xtan<p>0

2.20
1+ %ctg<p>0 ( )
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Przewaznie przy analizie lub projektowaniu smigta, predkosci naptywajgcych
strug niezaburzonego powietrza oraz predko$¢ obrotowa Smigta sg znane,
jednak predkos¢ indukowana przez smigto w zalezy od sity generowanej na
profilu Smigta, a wiec predko$¢ naptywajgcej strugi U nie jest znana i wyznacza
sie jg postuguijgc sie teorig pedu [41].

2.1.3. Teoria strumieniowa elementu topaty sSmigta

Predkosc¢ indukowang w roztozy¢ mozna na sktadowg osiowgq V,, oraz styczng
V.. Styczna sktadowa tej predkosci spowodowana jest reakcjg powietrza na
moment generowany przez sSmigto a lokalna wartos¢ okreslona jest jako wr,
gdzie r to promien sSmigta. Predkosc te czesto okresla sie w formie wspétczynnika
stycznej predkosci indukowanej przez smigto a'.

a == (2.21)
Z teorii strumieniowej wiadomo, ze wspotczynnik osiowej predkosci

indukowanej przez smigto okresli¢ mozna jako:

_ %
a= (2.22)

Uzywajagc tak zdefiniowanych wspotczynnikow, osiowg oraz lokalng styczng
predko$¢ indukowang zapisa¢ mozna nastepujgco:

,=V(A+a) (2.23)
Vi=Qr(1—a") (2.24)

Kat natarcia naptywajgcej strugi powietrza oraz jej predkos¢ obliczy¢ mozna
za pomocg funkcji kata ¢:

V(1+a)

tan @ = r(ah (2.25)
__V(+a)
~ sing (2.26)

Wptyw predkosci indukowanej w ptaszczyznie smigta najbardziej widoczny
jest na koncéwce topaty $migta. Nitki wirowe powstate na topacie Smigta tworzg
Slady w ksztatcie linii Srubowych oraz odgrywajg istotny wptyw na rozktad
predkosci indukowanej wzdtuz rozpietosci fopaty Smigta. Rozktad ten uwzglednia
sie w rownaniu sity ciggu i momentu obrotowego za pomocg wspétczynnika
Prandtla [42].

W poblizu koncowki topaty smigta, powietrze ma tendencje do przeptywu
z obszaru o wysokim ci$nieniu (dolna powierzchnia profilu topaty) do obszaru
o niskim cisnieniu (gorna powierzchnia profilu topaty), negatywnie wptywajac na
catkowitg site ciggu Smigta. Wplyw ten uwzglednic mozna za pomocg
wspoétczynnika Prandtla zaczerpnietego z teorii linii nosnej skrzydta:
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P. =%cos‘1(e‘f) (2.27)

gdzie:

f=L BT (2.28)

T 22r sing
Do oszacowania rozktadu predkosci indukowanej smigta w poblizu piasty
Smigta, postuzy¢ sie mozna zmodyfikowanym réwnaniem (2.28):

fo

_ i r—Rp

(2.29)

- 22rsing

Zgodnie z teorig pedu, cigg generowany przez przekroj Smigta na promieniu
r, sktada sie z wydatku masowego pomnozonego przez predkos¢ indukowanag,
Cco mozna przedstawiC¢ postugujgc sie wspotczynnikiem osiowe] predkosci
indukowanej jako:

dF = 4nrpV?(1 + a)aP.dr (2.30)

Moment obrotowy generowany przez przekrdj smigta na promieniu r, jest
rowny sktadowej stycznej wektora pedu oddanej do strugi powietrza w jednostce
czasu, co odpowiada wydatkowi masowemu pomnozonemu przez odcinek
promienia i kgtowg predkos¢ indukowang:

dM = 4nr3pVQ(1 + a)a'P.dr (2.31)

Lokalna wypadkowa predkos¢ indukowana przez smigto W moze byc¢
wyznaczona za pomocsg iteracyjnego rozwigzania uktadéw réwnan (2.18) i (2.30)
oraz (2.19) i (2.33). Tak wyznaczone parametry aia':

0= (—2sime 191 (2.32)

o(C; cosp—Cy sin @)

r_ 4P,-sin @ cos @ 1
@ = (G(Czsimp—cx cos @) +1) (2.33)

pozwalajg okresli¢ catkowitg predkos¢ indukowang U, a ta z kolei pozwala
okresli¢ osiggi Smigta.

2.1.4. Teoriawirowa

Teoria wirowa $migta jest rozwinieciem teorii linii nosnej skrzydta
zaproponowanej przez Prandtla. topate $migta postrzega¢é mozna jako
obracajgce sie skrzydto o duzym kacie zwichrowania, wiec zgodnie z propozycja
Betza [43], podobnie jak dla skrzydta mozliwe jest zdefiniowanie wiru
wierzchotkowego. Przyktad takiego wiru widoczny jest na Rys. 31.
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Rys. 31. Wizualizacja wiru wierzchotkowego 2-topatowego smigta. (a) — [44],
(b) —[45]

Geometryczng definicje topaty smigta zastgpiono linig nosng (pojedynczym
wirem zwigzanym), ktorej wartos¢ cyrkulacji jest stata na catej dlugosci i wynosi
I', natmiast na koncu i poczatku lini wirowej, wartos¢ cyrkulacji wynosi 0. Wzdtuz
krawedzi sptywu, topata $migta generuje wiry o wartosci dI'/dr. Ze wzgledu na
charakter ruchu topaty Smigta, slad wiru sptywajgcego z krawedzi sptywu porusza
sie po drodze zblizonej do linii Srubowej, Rys. 32. Wiry na krawedzi sptywu
przyjetyby idealny ksztatt linii Srubowej, gdyby nie wptywaty na zachowanie sie
sgsiadujgcych nitek wirowych. Z pewnym przyblizeniem, ksztatt linii Srubowe;j
wirdw mozna zatozy¢ dla Smigiet o niskim wspoétczynniku ciggu.

Rys. 32. Rozktad cyrkulacji wzdtuz nitki wirowej reprezentujgcej topate
Smigta
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Wzrost predkosci generowanej przez Smigto w kierunku osiowym zmienia sie
wraz ze wzrostem odlegtosci za smigtem, kat linii Srubowej nitki wirowej takze
ulega zmianie. Kat ten jest rézny nie tylko w ptaszczyznie osiowej, ale takze
promieniowej. Betz udowodnit, ze dla $migta o optymalnej sprawnosci, ksztatt
Sladu wirowego za smigtem musi przybiera¢ postac idealnej linii Srubowej
(powierzchni helikoidalnej), a wiec slad ten musi poruszac sie ze statg predkoscig
w kierunku osiowym [43].

Betz zatozyt, ze maty przyrost cyrkulacji AI' w danym punkcie lini nosne;j
(reprezentujgcej topate $migta), spowoduje maty wzrost sity ciggu smigta AF oraz
wzrost jego momentu AM. Zmianom tym musi towarzyszy¢ zmiana energii nitki
wirowej w $ladzie, ktéra z kolei wptywa na zmiane predkosci indukowanej przez
Smigto oraz rozktad sit wzdtuz rozpietosci fopaty. Z powyzszego wywodu wynika,
ze zmiana wartosci ciggu i momentu Smigta nie wynika wprost z przytozenia
cyrkulacji w danym punkcie nitki wirowej, ale z powodu zmiany rozktadu cyrkulacji
wzdtuz catej dtugosci linii nosnej. Stosunek wzrostu pracy wykonanej przez
Smigto do mocy silnika okresli¢ nozna za pomocag wspétczynnika k:

_ var
k=20 (2.34)

Dla optymalnego $migta, wspotczynnik ten musi by¢ staty wzdtuz rozpietosci
topaty smigta. W innym przypadku dla danego przyrostu mocy, przyrost ciggu
zmieniatby sie w zaleznosci, w ktérym punkcie linii nosnej przytozono by przyrost
cyrkulacji AT.

Wartosc sity ciggu oraz pobranej mocy wyznaczy¢ mozna znajgc zachowanie
sie powietrza daleko w $ladzie za Smigtem. W zwigzku z tym wspomniany wyze;j
przyrost cyrkulacji powodujgcy przyrost sity ciggu przytozy¢é mozna nie do linii
nosnej, ale takze do jakiegokolwiek punktu nalezgcego do nitki wirowej
sptywajgcej z topaty $migta. Wynikiem takiego dziatania powinien by¢ taki sam
przyrost sity nosnej i momentu smigta jakiego spodziewacC by sie mozna po
przytozeniu takiego samego przyrostu cyrkulacji do linii nosnej. Poniewaz
przyrost cyrkulacji i zwigzany z nim slad wirowy znajduje sie teraz daleko za
Smigtem, rozktad sit na linii nosnej nie ulegnie zmianie, co oznacza, ze zmiana
sity ciggu oraz momentu Smigta spowodowana jest zmiang wartosci cyrkulacji
daleko w sladzie za smigtem.

Przyrost cyrkulacji AT' porusza sie z takg samg predkoscig (osiowg oraz
katowg) z jakg porusza sie linia nosna. Predkosci indukowana w punkcie
przytozenia przyrostu cyrkulacji, daleko w sladzie smigta skfada sie ze sktadowej
osiowej, V, oraz sktadowej prostopadtej, wr. Tak wiec catkowita wartos¢
predkosci powietrza daleko w $ladzie (w punkcie przytozenia AI') w kierunku
osiowym wynosi V + V,, oraz (Q — w)r w kierunku prostopadtym. Odcinek A0
(Rys. 33) reprezentuje wektor predkosci catkowitej AT, natomiast odcinek CO
reprezentuje vektor predkosci AI' odniesiony do predkosci niezaburzonej strugi
powietrza V. Wektor ten jest styczny do linii Srubowej poruszajgcej sie nitki
wirowej w analizowanym punkcie, daleko w $ladzie za smigtem. Wektor u’
okresli¢ mozna jako ,predkos¢ przemieszczenia”.
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Wartos¢ kata nachylenia linii Srubowej okreslic mozna za pomoca:

VY,
t9P = oy (2.35)

\ - .

0 ' (Q—w)r @r

Rys. 33. Schemat predkosci powietrza daleko w Sladzie za sSmigtem

Postugujgc sie schematem predkosci z Rys. 33, z teorii Kutta-Jukowskiego
[46], wartosc sity ciggu oraz moment $migta wyznaczy¢é mozna za pomoca;:

AF = pAT(Q — w)rdr (2.36)
AM = pAT(V + V)rdr (2.37)

Postugujgc sie wspotczynnikiem k, wyznaczy¢ mozna zaleznosc:

14
Powyzsze rownanie zapisa¢ mozna takze jako:
viu_ V. (2.39)

Q kQ
Dalej modyfikujgc rownanie, wyznaczy¢ mozna wartoS¢ predkosci
przemieszczenia jako:

u = 1;_"1/ (2.40)

Warto$¢ predkosci indukowanej w kierunku normalnym do linii Srubowej
okresla réwnanie:
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w=u'cosp = %kV cos @ (2.412)

Sktadowe osiowg i styczng predkosci indukowanej okreslajg rownania:
w, = u'cos?p =V, (2.42)

wr =u'cos@sing =rw (2.43)

Zgodnie z teorig Betza, optymalne smigto posiada slad aerodynamiczny
o ksztatcie linii Srubowej, ktéra porusza sie w kierunku osiowym z predkoscig u’,
jednak nie obraca sie, tak aby spetni¢ powyzsze réwnania. Inna mozliwa
interpretacja wskazuje, ze $lad aerodynamiczny moze przyja¢ ksztait
powierzchni wirowych poruszajgcych sie rownolegle do siebie z predkoscig w.
Mimo, ze druga interpretacja wydaje sie poprawna z punktu widzenia fizyki, to
pierwszy model jest czesciej uzywany w praktyce z powodu jego prostoty. Jak
wykazano na Rys. 34. Predkos¢ przemieszczenia w $ladzie aerodynamicznym
Smigta [47], predkos¢ powietrza w Sladzie w kierunku stycznym do linii Srubowej
zastgpiono przyrostem predkosci w kierunku osiowym.

~ VORTEX FILAMENT
~ \/_ AFTER TIME
\ INCREMENT, At
N,
y .
\
AXIS
N
1 _______ “" wtl ﬂ\ ______
u N
N
S
e,

VORTEX FILAMENT {t = 0)

Rys. 34. Predkos¢ przemieszczenia w Sladzie aerodynamicznym $migta [47]

Warunek Betza zastosowac¢ mozna tylko dla strugi daleko w $ladzie za Smigtem.
Warunek ten spetniony jest takze tylko przy zatozeniu, ze sgsiadujgce,
rownolegte do siebie powierzchnie wirowe nie oddziatujg na siebie nawzajem,
a wiec $migto musi byc¢ lekko obcigzone i posiadac¢ nieskonczenie wiele fopat.

Dzieki teorii Betza obliczy¢ mozna rozktad cyrkulacji wzdtuz rozpietosci tapy
Smigta, dla ktorego straty energii sg najmniejsze przy zatozonym ciggu.
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Prandtl zaproponowat zmodyfikowang teorie Betza, w ktérej rozwigzat
problem nieskonczonej liczby topat $migta [48]. Zgodnie z modelem Prandtla,
linia sSrubowa Betz'a zastgpiona zostata serig rownolegtych potnieskonczonych
linii poruszajgcych sie z predkoscig V. Linie te skierowane sg prostopadle do
wektora predkosci a odlegtos¢ miedzy nimi jest stata i wynosi s,Rys. 35.

A
S A
B
t
S v
- |

—R-r-

Rys. 35. Model wiréw swobodnych wg Prandtl’a

Miedzy liniami nie wystepuje przeptyw powietrza, jednak wystepuje juz na
krawedziach, tak wiec w pewnej odlegtosci od krawedzi, Srednia predkosc
w Kierunku prostopadtym do linii jest mniejsza od predkosci niezaburzonego
przeptywu V. Wspotczynnik Prandtl’a przedstawiony zostat juz wczesniej (2.27),
przy opisie teorii elementu fopaty, gdzie jest czesto uzywany.

Przyblizenie Prandtla jest najdokfadniejsze dla smigiet o duzej liczbie topat
oraz przy predkosci koncowki fopaty znacznie wiekszej niz predkosc
naptywajgcej strugi powietrza [49].

Jeszcze doktadniejsze rozwiniecie teorii Betza zaproponowat Goldstein [50],
ktory przedstawit rbwnanie powierzchni wirowej o ksztatcie helikoidy. Dla lekko
obcigzonego $migta o skonczonej liczbie topat. Réwnanie to przedstawi¢ mozna
w nastepujgcej formie:

—%z%jdlaO<r<Rorazj=0,---,B—1 (2.44)

gdzie osig obrotu jest 0$ x.

Dla lekko obcigzonego smigta, bezwymiarowy rozktad cyrkulacji zapisaé
mozna za pomocg funkcji Goldsteina:
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A2 8 g Fpa2m+1(47)
— S Tmeo

2w A Ip(mso.s) (Mi+0.5B2,)
Gt~ 7 2m=0(Tig Am — &m) 7 5 (249)

9= 14,2 Ig(m+0.5)(M+0.5B2)
2,2 _
Fpom+1(Ar) = PET I T1,8(m+0.5)(M + 0.5B4;) (2.46)
Ao =134, =5,54, =—,.. (2.47)

Zastosowanie rownan Goldsteina jest jednak ktopotliwe, poniewaz opierajg
sie one na funkcjach Lomme’a i Bessela, w zwigzku z tym w praktyce czesciej
uzywany jest model zaproponowany przez Prandtl’a.

Na Rys. 36 przedstawiono rozktady cyrkulacji dla optymalnego smigta dla
réznych predkosci obrotowych wg Goldsteina oraz Prandtl’a.

10—

09

08

07

06

05

7 ey 8
04 7 \:
/

I\
\
kY
/
\
/ - W
/ \
i H |
4 |

T
l T e |

03

02

i
fi
o-n»/

Lo

i
i
i

Rys. 36. Rozktad cyrkulacji w funkcji predkosci obrotowej dla 2-topatowego
Smigta wg Goldsteina i Prandtl’a. Linia ciggta: Rozktad Goldsteina, linia
przerywana: rozktad Prandtl’a [50]

Wraz ze wzrostem wspotczynnika predkosci fopaty smigta A,,rozkiad
cyrkulacji wyptaszcza sie. Powyzszy wykres przedstawia tylko ksztatt rozktadu
cyrkulacji, natomiast wartos¢ cyrkulacji spada wraz ze wzrostem wspétczynnika
predkosci topaty. Wartos¢ cyrkulacji spada rowniez wraz ze wzrostem liczby topat
Smigta, co pokazano na Rys. 37.

Wraz ze wzrostem predkosci koncéwki topaty smigta oraz wraz ze wzrostem
liczby topat w Smigle, rozktad Prandtla zbliza sie do rozktadu Goldsteina.
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Rys. 37. Rozktad cyrkulacji w funkcji predkosci obrotowej dla dwu oraz
czterotopatowego $Smigta. Linia ciggta: rozktad Goldsteina, linia przerywana:
rozktad Prandtl’a [50]

Wszystkie powyzsze modele wirowe pomijajg wptyw tarcia, jednak jego wptyw
na optyw profilu mozna fatwo uwzgledni¢, co udowodnit Glauert [51] modyfikujgc
rozktad cyrkulacji tak aby uwzgledniat potozenie promieniowe sekcji topaty, dzieki
czemu mozliwe jest uwzglednienie wspofczynnika sity tarcia do sity nosnej
w réwnaniu.

Obecnie powszechnie uzywane modele wirowe opierajg sie na powyzej
opisanych, z modyfikacjami zaproponowanymi przez Larrabee [52] czy Adkinsa
i Liebeck’a [53]. Prace ostatnich pozwolity wyeliminowa¢ ograniczenie matego
kata kontrakcji strugi, lekkiego obcigzenia fopaty $migta oraz uwzglednity wptyw
lepkosci powietrza.

Theodorsen [54] przedstawit model obliczeniowy rozktadu cyrkulacji dla
optymalnego sSmigta za pomocg wprowadzonego przez siebie wspotczynnika
masy. Wyniki Teodorsen’a sg zbiezne z obliczeniami Goldsteina, jednak nie
wymagajg zmudnych obliczen.
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2.2. Aerodynamika wentylatora

2.2.1. Strumieniowa teoria Smigta obudowanego

W przypadku smigta obudowanego, na krawedzi sptywu pierscienia
wystepuje ekspansja lub kontrakcja strugi powietrza.

linia szkieletowa

Rys. 38. Schemat przeptywu przez smigto obudowane [38]

Zgodnie z zasadg pedu cigg uktadu smigta otunelowanego zapisa¢ mozna za
pomocg rownan (zgodnie z konwencjg znakow z [38]):

F = B ol — Vo) (2.48)

F=F+F, (2.49)

Podobnie jak dla klasycznej teorii strumieniowej smigta, po rozwigzaniu
réwnan Bernoulliego, wyznaczy¢ mozna wartos¢ ciggu sSmigta:
D? 2 2
Fo=p™= (V7 = V) (2.50)

T
8

Z powyzszych réwnan wyznaczy¢ mozna predkos¢ powietrza w ptaszczyznie
dysku roboczego smigta:

VootV i
Ve = =
2T

(2.51)
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Profil otunelowania zwrdécony strong ssgacg na zewnagtrz tworzy pierscien
opoOzniajacy, natomiast gdy profil jest zwrocony strong ssgcg do wewnatrz,
tworzy pierscien przyspieszajgcy, Rys. 39.

Rys. 39. PiersScien opdzniajacy (a) i pierscien przyspieszajgcy (b) [38]

Pierscien opozniajgcy, powoduje przesuniecie punktu spietrzenia do wnetrza,
co przektada sie na redukcje wydatku masowego doptywajgcego do powierzchni
roboczej sSmigta. Zaktadajgc jednakowy cigg dla smigta obudowanego oraz
swobodnego, predkos¢ powietrza w ptaszczyznie Smigta bedzie mniejsza dla
S$migta obudowanego.

Wspdtczynnik sity ciggu smigta otunelowanego przedstawi¢ mozna jako:

Cr =2 [(V; = Veo)? = 1] (2.52)

T

Predkos¢ indukowana daleko w Sladzie aerodynamicznym $migta
otunelowanego w pierscieniu przyspieszajgcym (dyszy Korta) jest mniejsza niz
w przypadku smigta otwartego.

Sprawnos$¢ $migta otunelowanego wyrazi¢é mozna za pomocg rownania
(2.53), natomiast wykres sprawnos$ci odniesiony do wspétczynnika sity ciggu, dla
réznych wartosci wspoétczynnika rozdziatu ciggu przedstawia Rys. 40.

2
n= 1+ /1+7Cr (2.53)
Pomijajac wptyw smigta, wspotczynnik oporu pierscienia przedstawi¢ mozna
nastepujgco:

_ _2Fy
PVoo 21D

(2.54)

Cxp

gdzie [, — cieciwa pierscienia. Jednak w praktyce wygodniej postugiwac sig
wspotczynnikiem oporu pierscienia w funkcji wspofczynnika ciggu i rozdziatu
ciggu [55].

fa(r, ) = LR (2.55)

TZCF
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Wykres wspotczynnika oporu otunelowania przedstawia Rys. 41.
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Rys. 40. Sprawnos¢ smigta obudowanego w funkcji wspdtczynnika sity ciggu
[38]
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Rys. 41. Wykres funkcji oporu pierécienia [38]

Poniewaz opér otunelowania wzrasta wraz ze wzrostem predkosci lotu,
zastosowanie $migta otunelowanego ma sens tylko przy niskich predkosciach
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lotu. Przyjmuje sie, ze Smigta otunelowane znajdujg zastosowanie w samolotach
nieprzekraczajgcych predkosci rzedu 200 km/h [56].

2.3. Elektryczny silnik bezszczotkowy

Duza sprawnosc¢ oraz bezawaryjnos¢ silnikow bezszczotkowych sprawita, ze
od kilku lat to wtasnie ten rodzaj silnika jest uzywany w niemal kazdym dronie.
Coraz wieksza gestosC energetyczna baterii sprawia, ze ten rodzaj napedu
wybierany jest takze przy konstrukcji lekkich samolotow. Wzrost wydajnosci
w stosunku do klasycznych silnikbw elektrycznych wynika z braku
mechanicznych szczotek, co zmniejsza wewnetrzne tarcie, jednoczesnie
eliminujgc elementy wymagajgce obstugi i konserwaciji.

Silnik BLDC napedzany jest prgdem statym, przy czym silnik ten wykorzystuje
czujniki do wykrycia potozenia wirnika, aby prawidtowo sterowa¢ impulsami
elektrycznymi [57]. Przewaznie do wyznaczenia potozenia wirnika uzywa sie
czujnikow Halla, jednak w mniejszych silnikach potozenie wirnika wykrywa sie nie
za pomocg mechanicznych sensoréw a za pomocg odczytu sity
elektromotorycznej (SEM).

Predko$¢ obrotowg silnika pod obcigzeniem wyznaczy¢ mozna za pomocg
rownania:

Vmo or R
w, = -mgrer - Tom (2.56)

3 2
P Mt

Gdzie 4,, jest sprzezeniem uzwojenia stojana, p to liczba biegundw silnika, m
to liczba faz silnika, natomiast T,,, to elektromagentyczny moment silnika.

Tom = %AmI (2.57)

Liczba biegunéw odpowiada liczbie uzwojen silnika, ktére muszg by¢ liczbg
parzystg. Liczba faz odpowiada liczbie przewoddéw elektrycznych z ktérych
skfadajg sie uzwojenia silnika. W praktyce najczesciej spotykanymi silnikami sg
silniki trojfazowe, w ktérych kazdy sygnat elektryczny jest przesuniety w fazie o
60 stopni.

Sprawnos¢ silnika okreslajg ponizsze rownania, przy czym I, to natezenie
pradu w nieobcigzonym silniku.

n = (2.58)
Pout = (Vmotor — IR (I — Ip) (259)
Pin = Vinotorl (2-60)
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3. TEZA PRACY

3.1. Postawienie problemu badawczego

Uwazam, Zze obecnie dostepne materiatly oraz rodzaje napedu jak np.
bezszczotkowe silniki elektryczne pozwalajg zaprojektowacC uktad napedowy
Smigto — otunelowanie, ktory nie posiada szczeliny bezposrednio nad koncowkg
topaty wirnika. Dodatkowo zastosowanie napedu elektrycznego w literaturze
traktowane jest jako alternatywa zastgpienia napedu spalinowego, uwazam
jednak, ze zastosowanie napedu elektrycznego powinno sie traktowac jako
poszerzenie pola projektowego z punktu widzenia aerodynamiki uktadu
napedowego. Spojrzenie na elektryczny wentylator jako na jednolity system a nie
jak na system sktadajgcy sie z trzech podstawowych komponentéw: silnik,
Smigto, otunelowanie, moze stworzy¢ nowe rozwigzania konstrukcyjne
0 znacznie lepszych wtasciwosciach aerodynamicznych.

3.2. Teza pracy

Istnieje techniczna i ekonomiczna mozliwos¢ wykonania wentylatora
z modyfikacjg ksztattu koncéwek topat i luzu wierzchotkowego oraz bez piasty,
z zredukowanym oporem wywotanym zmodyfikowanym ksztattem wirow
zasmigtowych.

3.3. Cel pracy

Celem pracy jest ocena mozliwosci redukcji oporéow indukowanych i oporow
tarcia wentylatora otunelowanego o napedzie elektrycznym, dzieki umieszczeniu
silnika elektrycznego na zewnetrznym pierscieniu wirnika. Taka konstrukcja
wyklucza koniecznos¢ zachowania luzu wierzchotkowego.

3.4. Plan pracy

W rozprawie tej przeanalizowatem historyczng ewolucje teorii Smigta
prowadzgcg do powstania metodologii projektowania smigiet i wentylatorow
o minimalnych stratach indukowanych.

Zaprezentowatem  nowg  koncepcje  $migta  otunelowanego @ ze
zmodyfikowanym ksztattem szczeliny miedzy zewnetrznym pierscieniem wirnika
a otunelowaniem. Zastosowanie tej szczegodlnej koncepcji napedu jest tematem
analizy niniejszej rozprawy. Wraz z upraszajgcymi zatozeniami oraz wstepng
propozycjg metodologii projektowania wentylatora zbadatem wptyw zmiany
ksztattu wiréw zasmigtowych na generowany cigg.

Po wykazaniu, ze zaproponowane modyfikacje sg w stanie stworzy¢ zespdt
napedowy  spetniajgcy  zapotrzebowania rynku lekkich  samolotéw
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komunikacyjnych, nacisk rozprawy przeniostem na ocene doktadnosci, z jakg
metoda analizy jest w stanie przewidzie¢ jej dziatanie.

Komentarze i zalecenia sporzgdzone zostaty na podstawie analiz CFD.
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4. ELEKTRYCZNY WENTYLATOR ZE
ZMODYFIKOWANYM LUZEM SZCZELINOWYM

4.1. Zalozenia teoretyczne

Na podstawie analizy trendéw przedstawionej w rozdziale 1.3 autor uwaza,
ze istnieje rynkowe zapotrzebowanie na wentylator o napedzie elektrycznym
nadajgcy sie do zastosowania w lotnictwie lekkim.

Zastosowanie silnika elektrycznego w ktorym uzwojenie znajduje sie
wewnatrz struktury otunelowania, natomiast wirnik sktadajgcy sie z magneséw
neodymowych umieszczony jest na zewnetrznej obreczy smigta pozwala na
szerokg modyfikacje ksztattu szczeliny miedzy $migtem a otunelowaniem.
Konstrukcja taka jest mozliwa do zaprojektowania zgodnie z istniejgcymi
przepisami lotniczymi [58]. Przyktad takiego ukfadu napedowego pokazano na
Rys. 42 i Rys. 43.

Rys. 42. Konstrukcja elektrycznego wentylatora
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Rys. 43. Przekroj poprzeczny elektrycznego wentylatora

W przedstawionej konstrukcji, szczelina nad koncéwka topaty wirnika, zostata
zastgpiona dwoma szczelinami znajdujgcymi sie w pewnej odlegtosci przed oraz
za dyskiem roboczym tegoz wirnika.

Taka konstrukcja pozwala zrezygnowac z jakichkolwiek elementéw ptatowca,
jak i samego napedu, ktére powodowatyby blokowanie lub ograniczenie
przeptywu za $migtem. W klasycznej konstrukcji wentylatora, takimi elementami
mogg by¢, centralnie umieszczony silnik elektryczny za S$migtem oraz jego
obudowa, system sterujgcy katem nastawienia topaty czy elementy konstrukcji
przenoszgce site ciggu na pfatowiec. Przy odpowiednio sztywnej ramie, ktéra
umozliwia zamontowanie otunelowania do ptatowca, wszystkie powyzsze
elementy nie generujgce sity ciggu a jedynie sity oporu mogg zosta¢ catkowicie
wyeliminowane z konstrukciji.

4.2. Zatozenia konstrukcyjne

4.2.1. Ogoblne zatozenia konstrukcyjne

Punktem wyjscia do analizowanego w tej pracy wentylatora jest koncepcja
samolotu firmy Airbus przedstawiony na Rys. 20.

Tabela 2 przedstawia ogolng charakterystyke samolotu, natomiast Tabela 3
przedstawia charakterystyki lotne.

Zatoga: 1 pilot + 1 pasazer

Dlugosé: 6,67 [m]

Rozpietosé: 9,5 [m]

Masa startowa: | 550 [kg]

Naped: 2 x Silnik elektryczny 30 [kW] kazdy Ciag: 0.75 [kN] kazdy
Bateria: Li-lon 18650, 207 Wh/kg, 29 kWh przy 167 [kg]

Tabela 2. Charakterystyka samolotu Airbus E-Fan [59]
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Predkos¢ maksymalna: 220 [km/h]
Predkosé¢ przelotowa: 160 [km/h]
Czas lotu: 60 [min]
Wspotczynnik C,/C,: 16:1

Tabela 3. Charakterystyki lotne samolotu Airbus E-Fan [59]

Tabela 4 przedstawia zatozone, oczekiwane parametry wentylatora:

Wysokos¢ lotu: 1000 [m]

Moc silnika: 30 [kW] (40 [KM])
Ciag statyczny: 0,75 [KN]
Srednica $migta: 0,5 [m]

Liczba topat Smigta: 7

Profil fopaty smigta: E387

Cieciwa otunelowania: 0,7 [m]

Profil otunelowania: Clark-Y

Tabela 4. Parametry konstrukcyjne badanego wentylatora

Celem niniejszej pracy nie jest optymalizacja, dlatego tez przy wyborze
oczekiwanych osiggdw Smigta, jak i przy konstrukcji geometrii wentylatora nie
wykorzystano zadnych metod optymalizacyjnych. Jako punkt zaczepienia przy
wyborze parametrow geometrycznych wentylatora postuzono sie dostepnymi
informacjami na temat samolotu Airbus E-Fan.

4.2.2. Wirnik

Firma Airbus, nie podaje profilu fopaty, jednak na podstawie dostepnych
zdje¢, mozna przyjgc, ze jest to profil o ptaskiej podstawie lub zblizonej do
ptaskiej. Postugujac sie takim zatozeniem, przyjeto profil Eppler 387.
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Rys. 44. Wentylator Airbus E-Fan [29]

Wirnik posiada zewnetrzny pierscien. Wewnetrzna powierzchnia tego
pierScienia uksztaltowana jest z godnie z profilem aerodynamicznym
otunelowania, Rys. 45.

-

Rys. 45. Wat napedowy wentylatora
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4.2.3. Otunelowanie

Na podstawie analizy dostepnych danych samolotu E-Fan, przyjeto cieciwe
otunelowania réwng 0,7 [m]. Przy otunelowaniu zastosowano profil
aerodynamiczny Clark-Y.

W dalszej czesci pracy, wykazano, ze w analizowanym wentylatorze, przy tak
duzej cieciwie, profil otunelowania o grubosci okoto 12%, okazuje sie za duzy,
przez co stwarza niepotrzebnie duzy opdr. Profil otunelowania musi by¢ jednak
wystarczajgco gruby, aby mogt zmiesci¢ zwoje silnika elektrycznego, pierscien
magnesow neodymowych, tozyska oraz caty wymagany uktad smarowania. Rys.
46 przedstawia jedno z mozliwych rozwigzan konstrukcyjnych.

Rys. 46. Przyktadowa konstrukcja napedu wentylatora

Pewnym nieudogodnieniem zaproponowanej konstrukcji jest tozyskowanie na
zewnetrznej obreczy wirnika, co moze skutkowa¢ wzrostem masy catej
konstrukcji. Aby zredukowaC ten niekorzystny przyrost masy, uzy¢ nalezy
smuktych tozysk o duzej srednicy. Mozliwa koniecznos¢ uzycia
niestandardowych wielkosci tozysk moze skutkowaC znacznym wzrostem
kosztow budowy zaproponowanej konstrukcji wentylatora.

W przedstawionym rozwigzaniu konstrukcyjnym wykorzystano szereg
uszczelnienh labiryntowych. Wybor takiego rodzaju uszczelnien podyktowany jest
szeregiem mozliwosci jakie daje konstrukcja wentylatora — w relatywnie fatwy
sposob skonstruowa¢ mozna taki ukfad, w ktéorym komore tozyska otacza
powietrze o wiekszym cisnieniu niz cisnienie wewnatrz tej komory. W tak
skonstruowanym urzgdzeniu, wyciek oleju z komory fozyskowej zablokowany jest
zewnetrznym cisnieniem wplywajgcym przez uszczelnienie labiryntowe do
wewnatrz komory tozyskowej a nie odwrotnie. Zrédito powietrza o odpowiednim
ciSnieniu dostarczy¢ mozna z odpowiedniego kanatu (bgdz kanatow)
umieszczonych na powierzchni otunelowania.

4.2.4. Wewnetrzna obrecz smigta

W klasycznych rozwigzaniach, zrédto napedu, niezaleznie czy jest to silnik
elektryczny czy spalinowy, zabudowane jest w osi obrotu smigta. W zwigzku
z tym w centralnej czesci smigta znajduje sie obudowa piasty bgdz obudowa
silnika elektrycznego.
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W przypadku silnika elektrycznego, srednica piasty jest relatywnie duza, gdyz
wewnagtrz zmiesci¢ musi sie silnik oraz system chtodzacy jego zwoje i magnesy.

W zaproponowanym wentylatorze, poniewaz silnik umieszczony jest
wewnatrz otunelowania oraz na zewnetrznej obreczy wirnika, mozliwe jest
wyeliminowanie obudowy piasty. Zatozono, ze pozostawienie swobodnych
koncowek topat wirnika na wewnetrznej srednicy, spowodowa¢ moze problemy
ze sztywnoscig, co skutkowato by nadmiernymi drganiami, ktére z Kkolei
zmniejszyly by zywotnos$¢ topaty, oraz zmienity kat nastawienia topaty wzgledem
naptywajgcych strug powietrza. Aby zapobiec powyzszym problemom mozliwe
jest usztywnienie topat, co jednak zwiekszyto by ich mase. Swobodne konhce
indukowaty by takze powstawanie wiru podobnego do tego widocznego na
wierzchotkach topat klasycznych smigiet, jednak o mniejszej energii. Wszystkie
powyzsze problemy rozwigzano wprowadzajgc wewnetrzng obrecz wirnika, ktora
usztywnia topaty. Rys. 47 ilustruje opisane rozwigzanie.

Rys. 47. llustracja wewnetrznej obreczy sSmigta
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5. DOBOR WENTYLATORA

W poczatkowych etapach projektowania, kiedy brak szczegotowych danych
geometrycznych oraz gdy rozwazanych jest wiele koncepciji, dobrze nadajg sie
proste modele i techniki. Prostota takich narzedzi analitycznych pozwala
przeanalizowac¢ wiele koncepcji oraz ograniczy¢ koszty. Obarczone sg one
wieloma zatozeniami przez co wynik nie jest doktadny, jednak wystarczajgcy na
tym etapie analizy.

5.1. Dob6r wirnika

Przy doborze charakterystyk geometrycznych wirnika, postuzono sie metodag
elementu topaty z uwzglednieniem wspotczynnika Prandtl’a. Postuzono sie
jednak wieloma uproszczeniami; uzyto tylko sktadowej osiowej wektora
predkosci, zaniechujgc promieniowe oraz obwodowe przeptywy powietrza.
Osiggi tak wyznaczonego wirnika bedg dalekie od optymalnych, jednak
w analizowanym problemie prac optymalizacyjnych nie uwzgledniono.

Tabela 4 zawiera parametry wentylatora oparte na analizie samolotu Airbus
E-Fan. Tabela 5 przedstawia zatozone charakterystyki niezbedne do
wyznaczenia geometrii Smigta:

Predkos¢ lotu: 180 [km/h] 50 [m/s]
Predkos¢ obrotowa: 9600 [obr/min] 160 [obr/s]
Poslizg Smigta: 3%

Tabela 5. Parametry konstrukcyjne badanego wirnika

Poslizg smigta zatozono, na podstawie dostepnej literatury [56], natomiast
predkos¢ lotu do wstepnych obliczen dobrano wiekszg niz maksymalna samolotu
E-Fan, z powodu opisanych wczesniej uproszczen.

Predkos¢ obrotowa dobrana zostata tak, aby predkos¢ kohcéwki topaty
Smigta na zewnetrznej Srednicy wyniosta mniej niz 0,8 Macha:

Vi =/VZ+ (wnD)? = /502 + (m » 160 x 0,5)2 = 257,25 [7] (5.1)

M=—252_ _ 0764 (5.2)

336,4M dia 1000 m

Skok aerodynamiczny, wyznaczy¢ mozna za pomocg rownania:

Hy, = 2nrtgy = % = 0,311 (5.3)
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Jest to skok linii srubowej, po ktorej porusza sie przekrdj topaty smigta
potozony w odlegtosci r od osi obrotu. Skok geometryczny wyznaczy¢ mozna
znajgc wartosc poslizgu smigta:

H_

H”“ S H=0321 (5.4)

0

Plaszczyzna
wirowania

- xdp . -

Rys. 48. Charakterystyki geometryczne przekroju fopaty smigta

Dobrano statg warto$¢ cieciwy wzdiuz rozpietosci topaty c(r) = const.=
0,07 [m]. Znajac powyzsze parametry, mozna wyznaczy¢ kat nastawienia topaty
wirnika w funkcji jego promienia.

Znajgc wszystkie potrzebne parametry, mozna wyznaczy¢ kat naptywu strugi
powietrza dla catej rozpietosci topaty wirnika:

y(r) = arctg(0,5Vmnr) (5.5)

Kat nastawienia topaty wzgledem ptaszczyzny wirowania wyraza rownanie:

B(r) = arctg(0,5Hmr) (5.6)

Kat natarcia przekroju topaty wyraza rownanie:

a(r)=p@) —y() (5.7)

Tabela 6 zawiera wyznaczone powyzej opisane katy dla catej rozpietosci
topaty wirnika.
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LP.| R[m] | V[mis] M Re al’l | B[ | v
1| 0.250 257.25| 0.764 | 1.228E+06| 0.33| 1153 | 11.21
2| 0.240 247.36| 0.735| 1.229E+06| 0.34 | 12.00 | 11.66
3| 0.230 237.48 | 0.705| 1.180E+06| 0.35| 1251 | 12.15
4] 0.220 227.62| 0.676| 1.131E+06| 0.37 | 13.06 | 12.69
5| 0210 217.79 | 0.647 | 1.082E+06| 0.38| 13.66 | 13.27
6| 0.200 207.98 | 0.618 | 1.033E+06 | 0.40| 14.31| 1391
7| 0.190 198.10 | 0.589 | 9.846E+05| 0.42| 1503 | 14.61
8| 0.180 188.44 | 0.560 | 9.362E+05| 0.44| 15.83| 15.39
9| 0170 178.73| 0.531| 8.879E+05| 0.46| 16.71| 16.25

10| 0.160 169.06 | 0.502 | 8.399E+05| 0.48| 17.69| 17.20
11| 0.150 150.45 | 0.474 | 7.921E+05| 0.51| 18.79| 18.28
12| 0.140 149.90 | 0.445| 7.447E+05| 0.54| 20.02| 19.48
13| 0.130 140.42 | 0.417 | 6.976E+05| 0.57 | 21.43| 20.86
14| 0.120 131.04| 0.389 | 6.510E+05| 0.60 | 23.03| 22.43
15| 0.110 121.77 | 0.362 | 6.049E+05 | 0.64 | 24.88 | 24.24
16 | 0.100 112.64 | 0.335| 5.596E+05| 0.68| 27.03| 26.35
17 | 0.090 103.70 | 0.308 | 5.151E+05| 0.72| 29.55| 28.83
18 | 0.080 94.98 | 0.282 | 4.718E+05| 0.76 | 3253 | 3177
19| 0.075 90.73 | 0.270 | 4.507E+05| 0.78 | 34.23| 33.44
20| 0.070 86.56 | 0.257 | 4.300E+05| 0.80 | 36.09 | 35.29
21| 0.065 82.49 | 0.245| 4.098E+05| 0.82| 38.13| 37.31
22| 0.060 78.54 | 0.233| 3.902E+05| 0.83| 40.38| 39.54

Tabela 6. Katy nastawienia topaty smigta

Znajgc warto$¢ kata naptywajgcych strug powietrza dla kazdego przekroju
elementu topaty wirnika, mozna wyznaczy¢ wspoétczynniki sity nosnej oraz sity
oporu a dalej wartosc¢ ciggu i momentu jaki generuje wirnik. W tym celu postuzono
sie ogodlnie dostepnym kodem komputerowym XFOIL [60]. Na Rys. 49 pokazano
przyktadowe wyniki programu XFOIL dla wybranych promieni topaty wirnika.

Charakterystyki aerodynamiczne poszczegodlnych przekrojow topaty wirnika
zamieszczono z zatgczniku A.
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Rys. 49. Rozktad wsp. cisnienia oraz charakterystyki aerodynamiczne profilu
wirnika (XFOIL).
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Wartosci wspétczynnika sity nosnej C, oraz wzglednego oporu profilowego
e = C,/C, przedstawia Tabela 7, pokazano je réwniez na Rys. 50 i Rys. 51.

Wsp. sity nosnej w funkcji promienia topaty

Wsp. sity nosnej C,

0.530

0.480
0.000 0.050 0.100 0.150 0.200 0.250

Promien $migta r [m]

Rys. 50. Wykres wsp. sity nosnej

Wzgledny opor profilowy w funkcji promienia topaty

0.0160
0.0150
0.0140

£ 0.0130

(@)

0.0120
0.0110

0.0100
0.000 0.050 0.100 0.150 0.200 0.250

Promien $migta r [m]

Rys. 51. Wykres wzglednego oporu profilowego w funkcji sity nosnej

L.P. R [m] C: € a[°]
1 0.25 0.726 | 0.0107 | 0.33
2 0.24 0.685 | 0.0108 | 0.34
3 0.23 0.651 | 0.0110 | 0.35
4 0.22 0.624 | 0.0111 | 0.37
5 0.21 0.600 | 0.0112 | 0.38
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6 0.20 0.580 | 0.0112 0.40
7 0.19 0.562 | 0.0113 0.42
8 0.18 0.546 | 0.0112 0.44
9 0.17 0.527 | 0.0112 0.46
10 0.16 0.527 | 0.0111 0.48
11 0.15 0.520 | 0.0114 0.51
12 0.14 0.514 | 0.0117 0.54
13 0.13 0.509 | 0.0120 0.57
14 0.12 0.505 | 0.0124 0.60
15 0.11 0.503 | 0.0127 0.64
16 0.10 0.502 | 0.0131 0.68
17 0.09 0.501 | 0.0135 0.72
18 0.08 0.501 | 0.0140 0.76
19 0.08 0.501 | 0.0143 0.78
20 0.07 0.502 | 0.0145 0.80
21 0.07 0.502 | 0.0148 0.82
22 0.06 0.502 | 0.0151 0.83

Tabela 7. Wspotczynnik sity nosnej oraz wzgledny opér indukowany.

Kazdy element topaty wirnika zostat skrecony o odpowiedni kgt nastawienia
wzgledem punktu zerowego wspotczynnika momentu aerodynamicznego, ktéry
zatozono na 25% dtugosci cieciwy kazdego analizowanego przekroju
poprzecznego topaty. Linia przechodzgca przez te punkty, jest linig prosta,
nachylong do osi obrotu o 90°.

Znajgc  wszystkie charakterystyki geometryczne i aerodynamiczne
poszczegolnych przekrojoéw fopaty wirnika, wyznaczy¢ mozna site nosng oraz
moment obrotowy dla tych przekrojéw:

% = %chZBVO(Znnr —Ve) (5.8)
‘i—]rw = %chzBVOr(V + 2nnre) (5.9)

Na Rys. 52. przedstawiono warto$¢ pochodnej ciggu w funkcji promienia
topaty. Na tej podstawie wyznaczy¢ mozna wartos¢ ciggu wirnika, ktora wynosi
871,11 [N], natomiast moment obrotowy smigta wynosi 45,18 [Nm].
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Rys. 52. Pochodna ciggu po promieniu w funkcji promienia wirnika.

Z powyzszego wykresu widac, ze najwiecej ciggu generuje koncéwka topaty
wirnika. Dzieje sie tak, poniewaz uzyta metoda nie uwzglednia strat
spowodowanych zawirowaniami powietrza powstajgcymi na wierzchotku topaty.
Aby uzyskac¢ bardziej doktadne wyniki, uzyskane wartosci przemnozono przez
wspétczynnik Prandtl’a. Wartos¢ wspétczynnika Prandtla F dla kazdego
analizowanego przekroju topaty wirnika przedstawiono na Rys. 53, natomiast
zmodyfikowany wykres pochodnej sity ciggu w funkcji promienia topaty
przedstawiono na Rys. 54. Skorygowane warto$ci sity ciggu oraz momentu
wirnika przedstawia Tabela 8.

Wspotczynnik Prandtl'a

1.00
w 0.50

0.00
0.000 0.050 0.100 0.150 0.200 0.250

Promien $migta r [m]

Rys. 53. Wsp. Prandtl’a w funkcji promienia topaty wirnika
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Pochodna ciggu po promieniu w funkcji promienia wirnika
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Rys. 54. Pochodna ciggu po promieniu w funkcji promienia wirnika po
uwzglednieniu wsp. Prandtl’a

F [N] M [Nm] Ce Cwm Cn N [kW]

673.66 | 34.88 0.376 | 0.039 | 0.244 35.20
Tabela 8. Osiggi wirnika

Nalezy pamietac, ze wartos¢ sity ciggu oraz momentu uzyskane zostaty za
pomocg prostej metody obarczonej btedem, dlatego wartosci uzyskane za
pomocg testu bgdz bardziej zaawansowanych modeli (np. CFD) bedg widocznie
nizsze. Nie mniej jednak autor uwaza, ze uzyta metoda jest wystraczajgca do
weryfikacji bardziej ztozonych modeli analitycznych.

5.2. Dobor otunelowania

Analizujgc dostepne dane samolotu Airbus E-Fan, dobrano cieciwe
otunelowania réwng 0,7 [m]. Dla wybranego profilu Clark-Y przy tak dobranej
cieciwie, maksymalna grubos$¢ wynosi 85 [mm], co zatozono za wystarczajgce do
zabudowania 35 [kW] uktadu napedowego wraz z fozyskowaniem oraz uktadem
olejowym.

Profil tworzacy otunelowanie ustawiony zostat pod kgtem natarcia 0°. Dla tak
dobranej geometrii, najmniejsza srednica wewnetrzna otunelowania znajduje sie
0,277 [m] od krawedzi jego natarcia. Wirnik umiejscowiono w taki sposéb, aby
linia przechodzgca przez $rodki aerodynamiczne kazdego analizowanego
przekroju poprzecznego fopaty znajdowata sie w ptaszczyznie najmniejszej
Srednicy otunelowania. Szczeline miedzy zewnetrzng krawedzig topat wirnika
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a wewnetrzng powierzchnig otunelowania ustawiono na 3 [mm]. A wiec
minimalny wewnetrzny promien otunelowania wynosi 253 [mm]. Geometrie
otunelowania dla kata natarcia 0° przedstawia Rys. 55.

Rys. 55. Geometria otunelowania

W pracy przeanalizowano wptyw kagta natarcia otunelowania na warunki
przeptywu dla zakresu od -10° do +10° wzgledem wektora naptywajgcych strug
powietrza. W kazdym analizowanym przypadku otunelowanie zaprojektowane
zostato tak aby minimalny wewnetrzny promien wynosit 253 [mm]. Na Rys. 56
oraz Rys. 57 przedstawiono potozenie wirnika wzgledem otunelowania dla
skrajnych analizowanych przypadkow.
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Rys. 56. Geometria otunelowania (kat natarcia otunelowania a = -10°)

Rys. 57. Geometria otunelowania (kat natarcia otunelowania a = 10°)
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5.3. Dobér wewnetrznej obreczy smigta (obudowy piasty)

Srednica obudowy piasty dobrana zostata w taki sposéb, aby mozliwe byto
zabudowanie bezszczotkowego silnika elektrycznego (np. APS120100).
Srednica obudowy piasty wynosi 0,12 [m] a dlugo$¢ 0,27 [m]. Potozenie obudowy
piasty przedstawiono na Rys. 58.

(0.10)

(0.27)

Rys. 58. Obudowa piasty wirnika
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6. MODEL NUMERYCZNY WENTYLATORA

6.1. Obliczeniowa mechanika ptynéw

W niniejszej pracy do wyznaczenia szukanych parametréw przeptywu wokot
analizowanego wentylatora postuzono sie programem Ansys Fluent w wers;ji 17,
ktory oferuje dwa modele obliczeniowe:

- model obliczeniowy oparty na cisnieniu,
- model obliczeniowy oparty na gestosci.

Model oparty na cisnieniu wykorzystuje algorytm zwany metodg rzutowania
[61]. W metodzie tej zatozenie zachowania masy (ciggtosci przeptywu) w polu
predkosci jest osiggane poprzez rozwigzanie réwnania cisnien w analizowanym
przeptywie. Réwnanie cisnien jest wyprowadzane z réwnan ciggtosci i pedu
w taki sposob, ze pole predkosci, skorygowane o cisnienie, spetnia warunek
ciggtosci. Poniewaz uktad réwnan opisujgcy przeptyw jest nieliniowy proces jego
rozwigzania ma charakter iteracyjny.

Ansys Fluent oferuje dwa algorytmy rozwigzujgce warunki przeptywu, oparte
na cisnieniu. Sg to algorytm segregowany (segregated pressure-based solver)
oraz sprzezony (coupled pressure-based solver). Oba algorytmy przedstawiono
na Rys. 59.

Pressure-Based Segregated Algorithm Pressure—Based Coupled Algorithm

Update properties Update properties

Solve sequentially:
U, Ya W

W vel

Solve simultaneously:
system of momentum
and pressure-based
continuity equations

Solve pressure—correction
(continuity ) equation

Update mass flux,

' Update mass flux
pressure, and velocity

Solve energy, species, Solve energy, species,
turbulence, and other turbulence, and other
scalar equations scalar equations
T l

No 1 Yes

f r %,
Converged? ———=1{ Slop}
L. A Y f.r'

\J / A
No v wvae /N
{ Converged? ﬁ-{ Stop

J N/

Rys. 59. Algorytmy rozwigzujgce uktad rownan przeptywu modelu opartego
na cisnieniu
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W algorytmie segregowanym, poszczegdlne rownania w uktadzie rownan
opisujgcym przeptyw, sg rozwigzywane jedno po drugim, niezaleznie od
pozostatych rownan w uktadzie. Algorytm ten nie potrzebuje duzej ilosci pamieci
komputera, jednak zbieznos¢ rozwigzania jest stosunkowo powolna.

Algorytm sprzezony rozwigzuje z kolei uktad réwnan obejmujgcy réwnania
pedu i ciggtosci oparte na cisnieniu. Poniewaz oba te rownania sg rozwigzywane
w sposob Scisle powigzany (sprzezony), zbiezno$¢ rozwigzania nastepuje
znacznie szybciej niz w przypadku algorytmu segregowanego, jednak
zapotrzebowanie pamieci komputera wzrasta okoto dwukrotnie.

Model oparty na gestosci rozwigzuje ukfad rownan ciggtosci i pedu
jednoczesnie (w sposdb powigzany). Podobnie jak w przypadku modeli opartych
na cisnieniu, rownania przeptywu, jednak oparte nie na cisnieniu a na gestosci,
sg nieliniowe, dlatego proces ich rozwigzania ma charakter iteracyjny. Algorytm
rozwigzania rownan przedstawiono na Rys. 61.

Update properties

Solve continuity, momentum, energy, and

species equations simultaneously

Solve turbulence and other scalar equations

No ( N\ Yes \

/ \
Converged? ——/\ Stop )

/

N\ _//

Rys. 60. Algorytm rozwigzujgcy uktad rownan przeptywu opartego na
gestosci

6.1.1. Rownanie Naviera-Stokesa

Opis ruchu elementarnej czastki ptynu $cisliwego przedstawi¢ mozna za
pomocg réwnan Naviera-Stokesa. Wielkosci potrzebne do okreslenia stanu
elementu ptynu w przestrzeni to wektor predkosci V = ul + vj + wk, ci$nienie p
oraz gesto$¢ p. Do wyznaczenia tych wielkosci postuzy¢é mogg réwnania
zachowania masy, rownania pedu, rownania energetyczne oraz rownanie stanu
gazu.

Z pewnym przyblizeniem zatozy¢ mozna, ze naprezenia wewnetrzne
elementu ptynu sg funkcjg lokalnej deformaciji. W elemencie ptynu o elementarne;j
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objetosci catkowita deformacja sktada sie z liniowych odksztatcen
powierzchniowych elementu oraz odksztatcenia objetosciowego. Catkowita
deformacja elementu skfada sie, przy zatozeniu, ze ptyn jest izotropowy z trzech
komponentéw odksztatcenia liniowego:

su ov Sw
Exx = 5%’ Eyy = 5! €2z = 5z (61)

oraz szesciu sktadowych liniowych odksztatcen scinajgcych:

1.6 )

Exy = Eyx =5 ( 8; = (6.2)
1.6 )

Exz = Ezx = 61; + 5_‘;: (6.3)
1.6

Eyz = &7y = (_v ) (6.4)

Odksztatcenie objetosciowe elementu ptynu zapisaC mozna za pomocag
réwnania:

su Sw .. o
—+ — + o divu (6.5)

W cieczach newtonowskich naprezenia S$cinajgce sg proporcjonalne do
szybkosci $cinania. Lepkos¢ dynamiczna u okresla zaleznos¢ miedzy
naprezeniem a odksztatceniem liniowym, natomiast lepkosc A okresla zaleznosc¢
miedzy naprezeniem a odksztatceniem objetosciowym. Tak wiec dziewiec
sktadowych naprezeh spowodowanych lepkoscig ptynu, zgodnie z prawem
Newtona dla ptynow Scisliwych, zapisa¢ mozna nastepujgco:

Tyy = 2”% + Adivid, Ty, = Z,ug—; + Adivi, 1,, = Zui—‘: + divu (6.6)
Ty = Tyx = W5 + 3 6.7)
Taz = Tox = U + 3 (6.8)
Ty = Ty = HGL 5 (6.9)

Podstawiajgc powyzsze naprezenia do réwnania pedu Cauchy’ego,
otrzymuje sie rownania Naviera-Stokesa:

Du

Dt

- ] L (] S ) X @10

R 2 T I TE I M P
e G Sl Sl S o 022

1



6.1.2. Model Turbulentny

Przeptyw turbulentny charakteryzuje chaotyczny charakter zmian parametréw
ruchu. Ptyn w ruchu turbulentnym podlega nieregularnym fluktuacjom lub
mieszaniu. Predkos¢ ptynu w punkcje podlega ciggtym zmianom, zaréwno pod
wzgledem wielkosci jak i kierunku.

Przeptyw turbulentny wystepuje przy wyzszych predkosciach i niskiej
lepkosci. Jesli liczba Reynoldsa jest wieksza niz Re > 4000, przeptyw jest
burzliwy. Przeptyw charakteryzuje sie nieregularnym (chaotycznym) ruchem
czgstek ptynu. W przeptywie turbulentnym wystepuje dosé ptaski rozkiad
predkos$ci w przekroju rury, przez co ptyn przeptywa przez rure przy danej
pojedynczej (usrednionej) wartosci predkosci i gwattownie spada bardzo blisko
Scian. Cecha odpowiedzialna za zwiekszone mieszanie i szybkosc¢ transportu
masy, pedu i energii w przeptywie nazywana jest dyfuzyjnoscig. Przeptyw
turbulentny charakteryzuje sie silnym trojwymiarowym mechanizmem
generowania wiréw. W przeptywie burzliwym wystepuje proces rozpraszania,
w ktérym energia kinetyczna przeptywu turbulentnego jest przeksztatcana
w energie wewnetrzng pod wptywem lepkiego naprezenia scinajgcego.

Wygodnym parametrem do przewidywania warunkéw przeptywu jest liczba
Reynoldsa Re, ktéra okresla stosunek sit bezwtadnosci do sit lepkosci. Gdy
w przeptywie dominujg sity lepkosci (niska predkos¢ przeptywu, niskie wartosci
liczby Re), przeptyw jest laminarny. W przypadku gdy sity bezwtadno$ci dominujg
nad sitami lepkosci, wowczas przeptyw przybiera charakter turbulentny.

Na podstawie licznych doswiadczen, przyjmuje sie, ze gdy liczba Reynoldsa
przekracza 1x10° [66], przeptyw jest turbulentny

Z powodu swojej ztozonosci parametry przeptywu zaburzonego sg
przewaznie wyznaczane za pomocg modeli statystycznych [62]. W 1941 rosyjski
matematyk Andriej Nikolaevich Kolmogorov postulowat, ze przeptywy turbulentne
obejmujg szeroki zakres skal. Od makroskali, w ktorej energia jest dostarczana,
do mikroskali, w ktérej energia jest rozpraszana przez lepkos¢. Przy dostatecznie
duzej liczbie Reynoldsa, wiry o matej skali sg izotropowe, natomiast duze wiry
moga by¢ anizotropowe. Zatozenie to oznacza, ze analiza statystyczna matych
wiréw jest niezalezna od jakichkolwiek ksztattobw geometrycznych i jest
uniwersalna dla wszystkich przeptywow turbulentnych. Najmniejsze skale
w przeptywie turbulentnym nazywa sie mikroskalami Kolmogorova [63]. Sg one
na tyle mate, ze dyfuzja molekularna staje sie istotna i zachodzi lepka dyssypacja
energii, a burzliwa energia kinetyczna rozpraszana jest w ciepto.

Wielko$¢ najmniejszego wiru w przeptywie zalezy od lepkosci. Skala dtugosci
Kolmogorova zmniejsza sie wraz ze spadkiem lepkosci. Przy duzych liczbach
Reynoldsa sity lepkosci sg mniejsze od sit bezwtadnosci. W przeptywie powstajg
coraz mniejsze wiry, dopoki wptyw lepkosci nie stanie sie istotny, a energia nie
zostanie rozproszona, Rys. 61. Stosunek najwiekszych do najmniejszych skal
dtugosci w przeptywie turbulentnym jest proporcjonalny do liczby Reynoldsa.
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Rys. 61. Schemat transportu energii w przeptywie turbulentnym

Istnieje  kilka metod obliczeniowych umozliwiajgcych wyznaczenie
parametrow przeptywu turbulentnego. Na Rys. 62 schematycznie przedstawiono
modele turbulencji dostepne w programie Ansys Fluent.

Roéwnania Reynoldsa dla przeptywow turbulentnych (RANS — Reynolds
Averaged Navier-Stokes Equations),

W metodzie tej kazda wielkos¢ fizyczna charakteryzujgca warunki
przeptywu w punkcje jest sumg wielkosci usrednionej w czasie
i sktadowej turbulenciji, ktorg wyznacza sie metodami statystycznymi.
Zmodyfikowane w ten sposéb rownania Naviera-Stokesa nazywa sie
réwnaniami Reynoldsa.

Metoda  bezposrednia  symulacji  obliczeniowej  przeptywow
turbulentnych (DNS — Direct Numerical Simulation),

Metoda ta polega na bezposrednim rozwigzaniu rownan Naviera-
Stokesa bez jakichkolwiek uproszczen. W zwigzku z tym model ten
uwzgledniaC musi wszystkie skale turbulencji. Zastosowanie modelu
DNS wymaga uzycia gestych siatek, ktérych elementy muszg by¢
mniejsze od najmniejszych skal turbulencji. Najszybsze obecnie
dostepne superkomputery pozwalajg na symulacje przeptywow
charakteryzujgcych sie liczbg Reynoldsa rzedu Re = 103, co ogranicza
uzycie tego modelu jedynie do prostych przeptywoéw badanych
w instytucjach naukowych. Model ten nie jest wykorzystywany
w przemysle.
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e Metoda symulacji duzych wiréw turbulentnych (LES — Large Eddy
Simulation),

Jest to metoda posrednia miedzy modelem RANS a DNS. W modelu
tym okresla sie filtr, ktéry dzieli ruch ptynu na drobno i wielkoskalowy.
Wielkoskalowy ruch plynu wyznaczany jest za pomocag
zmodyfikowanych rownan Naviera-Stokesa, natomiast drobnoskalowe
struktury wirowe sg modelowane. Model ten, mimo iz mniej kosztowny
niz DNS wcigz wymaga ogromnych mocy obliczeniowych, dlatego jest
uzywany w przemysle niezmiernie rzadko.

Zgodnie z hipotezg Boussinesqg’a rownania Reynoldsa wyznaczy¢ mozna
postugujgc sie lepkoscig wiru, ur. Lepkos¢ ta moze by¢ wyznaczona za pomocg
mikroskal Kolmogorova, uzywajgc ponizszych wielkosci:

k — energia kinetyczna turbulencji,
& —wspotczynnik rozproszenia energii kinematycznej turbulenciji,

w — zmodyfikowany wspotczynnik rozproszenia energii kinetycznej
turbulencji.

Model Spalart-Allmaras jest najprostszym  dostepnym  modelem
rozwigzujgcym przeptyw turbulentny. Oparty jest na rozwigzaniu réwnania
transportu elementu ptynu. Model ten jest powszechnie uzywany w przemysle
lotniczym (analiza zjawisk wewnatrz silnika turbinowego). Model ten dobrze radzi
sobie ze zjawiskami wewnatrz warstwy przysciennej, jednak nie nadaje sie do
analizy przeptywdéw z odrywaniem sie warstwy przyscienne;.

Model standardowy k — ¢ jest powszechnie uzywany w przemysle lotniczym,
daje stosunkowo doktadne wyniki, jednak nie nadaje sie do analizowania
przeptywéw z silnym oderwaniem warstwy przysciennej. Rownanie
wspotczynnika rozproszenia energii kinematycznej turbulencji, € nie daje sie
obliczy¢ wewnatrz warstwy przysciennej, przez co konieczne jest uzycie
odpowiednich funkcji. Wydajnos¢ modelu k — ¢ zostata zwiekszona spetniajgc
pewne matematyczne zatozenia dla naprezen turbulentnych (Reynoldsa). Tak
zwany model ,realizable” pozwala rozwigza¢ rownania Reynoldsa dla
przeptywow
z oderwaniem warstwy przysciennej. Dobrze radzi sobie takze z szybkimi
zmianami parametrow przeptywu elementu ptynu. Istnieje jeszcze inna
modyfikacja, model RNG (Renormalization) k — &, ktory oferuje doktadniejsze
wyniki dla bardziej skomplikowanych przeptywéw. Model ten dobrze radzi sobie
z przeptywami z silnymi oderwaniami warstwy przysciennej oraz z silnymi
ruchami wirowymi (swirl). Rdéwnania energii kinetycznej i wspotczynnika
rozproszenia tej energii sformutowane sg za pomocg innej teorii niz w przypadku
standardowego modelu k — ¢.

Model k — w jest bardzo podobny do k — ¢, jednak charakteryzuje sie duzo
doktadniejszymi wynikami analizy przeptywdéw w warstwie przysciennej. Model
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ten nie wymaga uzycia funkcji do obliczenia parametrow przeptywu w warstwie
przysciennej, jednak wigze sie to z koniecznoscig zbudowania bardzo geste;
siatki obliczeniowej w jej obszarze.

Model k—w daje znacznie lepsze rezultaty w obszarze warstwy
przysciennej, w poréwnaniu do modelu k — ¢. Jednak w obszarze swobodnego
strumienia przeptywu model k — w jest zbyt czuly, generujgc zbyt duze wartosci
wspotczynnika w. Problem ten nie wystepuje w modelu k — ¢. Z kolei model k — ¢
nie radzi sobie z poprawnym obliczaniem naprezen $cinajgcych w ptynie
w obszarze $ladu wirowego. Model SST (Shear Stress Transport) k — w
rozwigzuje powyzsze ograniczenia. Model ten uzywa rownan standardowego
modelu k — w w obszarze warstwy przysciennej, natomiast w miare oddalania sie
od powierzchni ograniczajgcej przeptyw, ptynnie przechodzi do modelu k — ¢.

' Modele oparte o RANS )

A J

=
Modele jednoréwnaniowe
Spalart - Allmaras
dwu- lub wiecejréwnaniowe

Standard k - €

Modele turbulengiji RNG k- € Wzrost wymaganego
dostepne w $rodowisku Realizable k - £ czasu obliczeniowego
ANSYS Fluent na jedng iteracje
Standard k - w
SSTk-w
Reynolds stress model —
=

4( Detached Eddy Simulation ]
—( Large Eddy Simulation J

Rys. 62. Modele turbulencji dostepne w programie Ansys Fluent

Model RSM (Reynolds Stress Model) jest ostatnim modelem turbulentnym
opartym na réwnaniach Reynoldsa dostepnym w programie Ansys Fluent. Model
ten daje najdoktadniejsze wyniki z powyzej opisanych, zwlaszcza dla
skomplikowanych trojwymiarowych przeptywow z silnymi zawirowaniami/rotacja.
Nie jest on jednak tak popularny jak modele dwu-rownaniowe poniewaz jest
trudniejszy do zbiegniecia oraz wymaga wiekszych mocy obliczeniowych.

6.1.3. Przeptyw ptynu w poblizu ciata statego

W teorii mechaniki ptyndw oraz w analizie numerycznej przeptywow ptynow,
przyjmuje sie zatozenie, ze czagsteczki ptynu znajdujgce sie w poblizu
powierzchni ciata statego, ktére ten ptyn optywa nie poruszajg sie z predkoscig
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przeptywu daleko od tego ciata, ale pozostajg przyklejone do powierzchni tego
ciata. Dzieje sie tak dlatego, ze sity adhezji czgsteczek ptynu przyklejonych do
powierzchni optywanego ciata sg wieksze niz sity przyciggajgce sagsiadujgce
czagsteczki ptynu.

Ptyn poruszajgcy sie z dang predkoscig wzdtuz powierzchni ciata statego ma
tendencje do przyklejania sie do tej powierzchni. Predkos¢ czgsteczek ptynu
w poblizu tej powierzchni rowna jest zatem predkosci z jakg porusza sie ciato
state, jesli znajduje sie ono w ruchu. Przeptyw w poblizu powierzchni ciata statego
nazywa sie warstwg przyscienng, Rys. 63.
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Rys. 63. Warstwa przyscienna

Wiasciwoscig ptyndw odpowiadajgcg za brak poslizgu ptynu w kontakcie
z powierzchnig ciata statego (czego rezultatem jest powstanie warstwy
przysciennej) jest lepkos¢ cieczy. To wiasnie lepkos¢ ptynu odpowiada za
powstawanie sity oporu powierzchni optywanego ciata.

W poblizu optywanej powierzchni sity lepkosci w ptynie powodujg znaczny
gradient predkosci w zwigzku z czym liczba Reynoldsa maleje az catkowicie
znika w punkcie kontaktu ptynu z powierzchnig optywanego ciata. Warstwe
przyscienng podzieli¢ mozna na trzy sktadowe regiony:

e Warstwa lepka (viscous wall layer) — znajdujgca sie wewnatrz
(najblizej powierzchni optywanego ciata) charakteryzuje sie niskimi
wartosciami liczby Reynoldsa, a zatem duzg role w tej warstwie
odgrywajg sity lepkosci.

e Warstwa posrednia (Buffer layer) — w ktorej przyjmuje sie, ze
naprezenia w ptynie sg state i rowne naprezeniu $cinajgcemu na
powierzchni optywanego ciata, znaczy to tyle, ze w warstwie
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posredniej turbulencja przeptywu oraz sity lepkosci w przeptywie
odgrywajg réwnie wazne role.

e Warstwa zewnetrzna, turbulentna (Turbulent layer) — w ktorej
predkosc oraz inne parametry przeptywu nie zalezg juz gtéwnie od
sit lepkosci, a od turbulentnego charakteru przeptywu.
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Rys. 64. Eksperymentalna weryfikacja predkosci i wysokosci trzech
sktadowych warstwy przyscienne;j

W obliczeniowej mechanice ptynow istniejg dwie metody pozwalajgce
uzyskaé warunki przeptywu w warstwie przysciennej. Jedna z tych metod rozktad
predkosci w warstwie przysciennej rozwigzuje za pomocg rownan funkcji (wall
function approach), ktére wyznaczono postugujgc sie danymi uzyskanymi
z badan (Rys. 64). Poniewaz odwzorowanie charakteru warstwy przysciennej za
pomocg jednej funkcji, cho¢ mozliwe, jest kosztowne (wymaga duzych mocy
obliczeniowych komputera), do jej opisu stosuje sie uktad réwnan. W warstwie
lepkiej przyjmuje sie, ze wartosci bezwymiarowej odlegtosci elementu od
powierzchni ciata statego y* jest rowny bezwymiarowej predkosci U*, zatem
w tym regionie warstwy przysciennej rownani opisujgce warunki przeptywu jest
funkcjg liniowg. W obszarze turbulentnym (zewnetrznym) roéwnanie
charakteryzujgce warunki przeptywu opisane jest funkcjg logarytmiczng, co
pokazuje Rys. 65.

83



Viscous Sub-layer ~ Buffer layer Log-law region

= DNS

——— Spalding
Linear

—— Log-Law

- — =N — e — = — o — — — —

A AL

lll“ L

() b= ] ,
1) 10" 1()°
/My

Rys. 65. Przedstawienie funkcji opisujgcych przeptyw w warstwie
przysciennej
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Z powyzszego rysunku stusznie wywnioskowa¢ mozna, ze zaproponowana
metoda jest mato doktadna w obszarze warstwy posredniej (buffer layer). Obszar
ten wystepuje przy parametrze y* rownym okoto 11.2 i powinno sie unikac
uzywania funkcji przysciennych (wall functions) w tym obszarze.

Druga metoda (near wall model approach) nie wykorzystuje Zadnych
dodatkowych réwnan do wyznaczenia parametrow przeptywu w warstwie
przysciennej, warunki przeptywu wyznaczane sg w sposoéb iteracyjny w kazdym
elemencie siatki domeny symulujgcej badang objetos¢ przeptywu. Rys. 66
schematycznie przedstawia obie metody.
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resolved, instead is bridged by the all the way down to the wall.
wall functions.

* The turbulence models ought to be valid

* High-Re turbulence models can be used. throughout the near-wall region

Rys. 66. Dwa podejscia wyznaczenia parametréw przeptywu w warstwie
przysciennej

Obie metody obliczeniowe wymagajg zbudowania odpowiedniej siatki
obliczeniowej w celu uzyskania miarodajnych wynikéw. Model uzywajgcy funkcji
przysciennych nie wymaga gestej siatki w obszarze warstwy przysciennej a co
za tym idzie nie wymaga duzego zapotrzebowania na pamieC¢ komputera.
W modelu tym obszar warstwy przysciennej powinien mie¢ co najmniej kilka
elementéw siatki zadtuz wektora normalnego do powierzchni optywanego obiektu
oraz bezwymiarowy wspotczynnik y*  powinien miesci¢ sie w przedziale
30 < y* <300, przy czym porzadne sg wartosci w okolicy 30. Druga opisana
metoda wymaga szczegOlnej uwagi podczas budowania siatki obliczeniowej
w obszarze warstwy przysciennej. W celu uzyskania poprawnych wynikéw
gestosc¢ siatki musi by¢ zamodelowana w taki sposob, aby bezwymiarowy
parametr y* = 1.

Uzyta wyzej wielko$¢ y* jest bezwymiarowym wspotczynnikiem odlegtosci od
powierzchni optywanego obiektu i jest zdefiniowana jako:

y* = “vﬂ (6.13)

gdzie:

u, — predkosc¢ Scinania (tarcia) na powierzchni najblizszego elementu siatki
obliczeniowej

y — odlegto$¢ do powierzchni, na ktérej szukany jest parametr y*

v — lepkos¢ kinematyczna ptynu.
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Wspotczynnik ut jest bezwymiarowym wspétczynnikiem predkosci, opisujacy
predko$¢ rownolegtg do powierzchni optywanego ciata (jako funkcji odlegtosci od
tej powierzchni) do predkosci $cinania:

ut =— (6.14)

6.2. Algorytm analizy

Analize badanego zespotu napedowego ze zmodyfikowanym ksztattem luzu
wierzchotkowego wykonano za pomocg programu CFD Ansys Fluent w wersji 17.
Na wstepnym etapie zbadano tréjwymiarowy model wirnika przedstawionego
w rozdziale 5.1. Poniewaz wstepny dobdr smigta (wirnika) obarczony jest
szeregiem uproszczen, zgodnie z oczekiwaniami wartosci ciggu Smigta uzyskane
za pomocg programu Ansys Fluent sg mniejsze od tych uzyskanych metodg
elementu topaty smigta. Do dalszych analiz poréwnawczych uzyto wynikow
uzyskanych z analizy 3D.

Kolejnym krokiem w badaniu wptywu modyfikacji ksztattu wiru zasmigtowego
byto zbudowanie dwoch tréjwymiarowych modeli wentylatora otunelowanego.
W obu tych modelach geometria wirnika jest identyczna z geometrig smigta.
W pierwszym modelu szczelina nad koncowka topaty wirnika wynosi 3mm. Drugi
model postuzyt do analizy zmodyfikowanej geometrii luzu, zgodnie z Rys. 45
z rozdziatu 4.2.2, gdzie czesS¢ otunelowania tworzy pierscien integralny
z fopatami wirnika.

Za pomocg modeli tréjwymiarowych przeanalizowano jedynie przypadek,
w ktorym profil lotniczy tworzgcy otunelowanie wirnika jest ustawiony pod katem
natarcia « = 0° do kierunku naptywajgcych strug powietrza.

W pracy przeanalizowano wptyw kgta natarcia otunelowania wirnika na
zachowanie sie zmodyfikowanej geometrii wentylatora w zakresie —10° < a <
10°. Analize te wykonano jednak postugujgc sie modelami dwuwymiarowym.

Dysponujgc wynikami modeli tréjwymiarowych dla kata natarcia otunelowania
a = 0° wyznaczono parametry przeptywu w dysku wirnika, ktore nastepnie uzyto
jako dane wejsciowe w analizie dwuwymiarowej. Postuzono sie pewnym
uproszczeniem i dla kazdego analizowanego przypadku kata natarcia
otunelowania uzyto tych samych parametréow przeptywu w dysku roboczym
wirnika. Zatozono, ze zmiana parametréow przeptywu w dysku wirnika
w analizowanym zakresie katow natarcia otunelowania jest dostatecznie mata
i ma pomijalny wptyw na wyniki i wnioski przeprowadzonego w niniejszej pracy
badania.

6.3. Model 3-D

Trojwymiarowy model smigta i wirnika przyjmuje ksztatt klina. Jest to osiowo
symetryczny model obejmujgcy tylko jedng topate wirnika.

86



6.3.1. Domena 3-D

Domena modelu musi by¢ dobrana tak aby warunki brzegowe znajdowaty sie
dostatecznie daleko od badanej geometrii. W przemysle lotniczym przyjeto sie,
ze warunki brzegowe powinny znajdowac¢ sie w odlegtosci co najmniej 20
krotnosci wielkosci charakterystycznej badanej geometri. W przypadku
wentylatora za wielo$¢ charakterystyczng przyjeto cieciwe profilu topaty, a wiec
warunki brzegowe powinny znajdowaé sie co najmniej w odlegtosci 1,4 [m] od
wentylatora. Na Rys. 67 przedstawiono wymiary domeny, kat klina wynika
z liczby fopat wirnika.

3[m] 20 [m]

I;.
0.000 8.000 (m) g Z
| I

4.000

Rys. 67. Domena modelu 3-D

Na Rys. 67 widaé, ze diugos¢ domeny za wentylatorem jest wielokrotnie
wieksza od wymaganej minimalnej przyjetej odlegtosci. Wynika to z tego, ze wir
generowany przez wirnik niesie ze sobg duzg energie w postaci turbulencji.
Energia ta musi zosta¢ dostatecznie rozproszona zanim dotrze do granicy
domeny, w innym przypadku program Ansys Fluent nie poradzi sobie
Z wyznaczeniem parametrow analizowanego przeptywu.

Domena tréjwymiarowego modelu podzielona zostata na dwie strefy: strefe
statyczng oraz strefe obrotowg (zaznaczong na zielono na Rys. 68). Domena
obrotowa symuluje ruch obrotowy wirnika.
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Rys. 68. Domena modelu 3-D z zaznac;ona strgfa obrotowg

6.3.2. Warunki brzegowe modelu 3-D

Powierzchnie ograniczajgce przeptyw w ptynie w programie Ansys Fluent
okreslane sg jako warunek brzegowy typu wall. W analizowanym przypadku ten
rodzaj warunku brzegowego przypisany zostat do wszystkich powierzchni
wentylatora.

Powierzchnia zaznaczona kolorem czerwonym na Rys. 69 jest powierzchnia,
na ktorej okreslony zostat wektor predkosci ptynu znajdujgcego sie wewnatrz
domeny. W programie Ansys Fluent wektor predkosci przypisa¢ mozna za
pomocg warunku brzegowego typu velocity inlet.

| [0y

0.000 4500 2.000(m)
2.550 6.750

Rys. 69. Warunek brzegowy typu velocity inlet

Na Rys. 64. przedstawiono z kolei powierzchnie domeny, ktérym przypisano
znang wartos¢ cisnienia statycznego (manometrycznego). A programie Ansys
Fluent umozliwia to warunek brzegowy typu pressure outlet.
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Rys. 70. Warunek brzegowy typu pressure outlet
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Poniewaz domeny uzyte w modelach tréjwymiarowych obejmujg tylko jedng
topate wirnika, na powierzchniach domeny tworzacych klin, dlatego konieczne
jest uzycie warunku brzegowego symulujgcego osiowo symetryczny charakter
analizowanego problemu. W tym celu uzyto warunku brzegowego typu interface.
Uzycie tego warunku brzegowego powoduje, ze parametry przeptywu
w elementach siatki na jednej z powierzchni zaznaczonej na Rys. 71 kopiowane
sg do elementéw siatki na drugiej z zaznaczonych powierzchni.

INTERFACE_A
Bl INTERFACE B

0.000 4500 3,000 (m)
—— E— |
2.250 6750

Rys. 71. Warunek brzegowy typu interface

W opisywanej domenie, wazne jest, aby wezty siatki na jednej powierzchni
pokrywaty sie z weztami siatki na drugiej powierzchni w cylindrycznym ukfadzie
wspoétrzednych. Tabela 9 przedstawia zebrane parametry warunku brzegowego
typu interface uzyte w analizie.

Parametr Wartos¢
Interface options Periodic boundary conditions
Interface options Matching
Periodic boundary conditio type Rotational

Tabela 9. Parametry warunkow brzegowych typu interface

6.3.3. Rozwigzanie réwnan przeptywu modelu 3-D (solver)

Analizowany zakres predkosci nie przekracza predkosci dzwieku, dlatego do
rozwigzania warunkéw przeptywu uzyto modelu rozwigzujgcego rownania
Reynoldsa oparte na cisnieniu przeptywu (pressure based solver model).

Analizowany problem zgodnie z opisem przedstawionym w rozdziale 6.1.2
powinien byC¢ obliczony uzywajgc modelu RSM, ktéry powinien daé
najdoktadniejsze wyniki. Model RSM wymaga jednak znacznie wiekszych mocy
obliczeniowych, dlatego w pracy postuzono sie modelem SST k — w. Model ten,
pomimo iz mniej doktadny niz RSM wcigz dostarcza akceptowalnie poprawne
wyniki; jest on powszechnie uzywany w przemysle do analizy podobnych
przeptywow.
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Tabela 10 przedstawia zebrane najwazniejsze parametry uzyte do okreslenia
warunkow przeptywu analizowanych modeli 3-D.

Parametr Wartosé
Model k—w SST
Pressure-Velocity coupling scheme SIMPLE
Gradient Least squares cel based
Pressure Second order
Momentum Second order upwind
Turbulent kinetic energy First order upwind
Specific dissipation rate First order upwind

Tabela 10. Parametry modelu SST k — w uzyte w analizie

6.4. Model 2-D

Modele dwuwymiarowe uzyte zostaty do analizy porownawczej w ktérej
zbadano wplyw kata natarcia otunelowania oraz wptyw potozenia szczelin
miedzy wirnikiem a otunelowaniem na warto§¢ generowanego ciggu. Dla
kazdego badanego przypadku kata natarcia otunelowania zbudowano oddzielny
model w programie Ansys Fluent.

6.4.1. Domena 2-D

Dwuwymiarowy model jest osiowosymetryczny, w ktérym odwzorowano
potowe geometrii dysku roboczego wirnika. Wymiary domeny modelu 2D
odpowiadajg wymiarom domeny modelu 3D, Rys. 72.

10 [m]

1 1 .
3 [m] 20 [m] l

Rys. 72. Domena modelu 2-D
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6.4.2. Warunki brzegowe modelu 2-D

Warunki brzegowe typu velocity inlet oraz pressure outlet natozone zostaty na
odpowiednie krawedzie domeny modelu 2D w sposéb analogiczny do warunkow
brzegowych modelu trojwymiarowego. W modelach dwuwymiarowych warunek
brzegowy velocity inlet posiada jednak dodatkowy parametr - swirl, ktéry pozwala
uwzgledni¢ ruch obwodowy powietrza indukowany prze obracajgce sie topaty
wirnika. Warto$¢ predkosci obwodowej wyznaczono opierajgc sie wynikami
odpowiadajgcego modelu tréjwymiarowego.

Warunki brzegowe typu wall w przypadku modeli dwuwymiarowych
przypisano tylko powierzchnig (krawedzig) nalezgcym do obudowy piasty oraz
otunelowania wentylatora. Przy czym w modelu 2D warunek brzegowy typu wall
uwzglednia ruch obrotowy tych powierzchni.

Modele dwuwymiarowe postuzyty do okreslenia wptywu potozenia szczelin
przed i za dyskiem roboczym wirnika. W tym celu na powierzchniach
otunelowania zamodelowano te szczeliny, zgodnie z Rys. 73.
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Rys. 73. Przyktadowy model 2-D

W zaleznosci od analizowanego przypadku, odpowiednim powierzchnig
przypisywano warunki brzegowe typu wall bgdz interior, gdzie ten drugi warunek
symuluje brak fizycznej powierzchni.

W modelu dwuwymiarowym, dysk roboczy smigta badz wirnika symuluje
prosta linia dlugoscig odpowiadajgca jego promieniowi. Program Ansys Fluent
pozwala na symulacje przeptywu w dysku wirnika dzieki warunkowi brzegowemu
typu fan. Warunek ten wymaga okres$lenia roznicy cisnien na dysku roboczym
wirnika. Poniewaz rozktad cisnienia w dysku wirnika jest rézny wzgledem
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promienia, aby uwzgledni¢ ten efekt zbudowano algorytm definiujgcy réznice
ciSnienia na dysku wirnika w funkcji jego promienia. Uzyty algorytm
przedstawiony zostat ponizej:

#include “udf.h”

DEFINE_PROFILE(delta_pressure_profile, thread, nv)
{
float x[3]; /* Position vector*/
face_tf;
begin_f_loop(f, thread)
{
F_CENTROID(x,f,thread); /* x[0]=x, x[1]=y, x[2]=2 */
F_PROFILE(f,thread,nv)=a*x[1]*x[1]*x[1] + b*x[1]*x[1] + c*x[1] + d;
1
End_f loop(f,thread)

6.4.3. Rozwigzanie rownan przeptywu modelu 2-D (Solver)

Analizowany problem obliczony zostat uzywajgc modelu SST k — w,
analogicznie do modeléw tréjwymiarowych.
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7. WYNIKI

7.1. Wyniki analizy numerycznej 3-D

7.1.1. Smigto

Sita ciggu smigta uzyskana za pomocg trojwymiarowego modelu CFD jest
i powinna by¢ mniejsza niz ta uzyskana za pomocg metod analitycznych. Wynika
to z faktu, ze postuzona metoda elementu topaty smigta nie uwzglednia takich
zjawisk jak ruch promieniowy i ruch obwodowy ptynu w $ladzie za $migtem.
Tabela 11 przedstawia wyniki uzyskane za pomocg tréjwymiarowego modelu
CFD dla catego analizowanego zakresu predko$¢ naptywajgcych strug powietrza
dla predko$¢ obrotowej Smigta réwnej 9600 [obr/min].

Ciag Moment Moc
V o obrotowy - Sprawnosé
Smigta Cr s Cwm Cn Smigta s
[m/s] $migta $migla n
[N] N [kw]
1 581.78 | 0.324 30.69 0.034 | 0.215 | 30.97 0.019
10 547.32 | 0.305 29.15 0.033 | 0.204 | 29.42 0.186
20 480.84 | 0.268 26.84 0.030 | 0.188 27.09 0.355
30 379.99 | 0.212 22.84 0.025 | 0.160 | 23.06 0.494
40 257.87 0.144 17.27 0.019 | 0.121 17.43 0.592
50 144.87 | 0.081 11.57 0.013 | 0.081 11.68 0.620

Tabela 11. Charakterystyka smigta

Przy predkosci lotu réwnej 50 [m/s] widaé znaczng, bo ponad 4-krotnie
mniejszg wartoS¢ sity ciggu jakg uzyskano z analizy modelu 3D w poréwnaniu
z tg uzyskang za pomoca teorii elementu topaty (Tabela 8).

Réznica ta wynika nie tylko z wielu uproszczen zastosowanych podczas
analitycznego wyznaczenia sity ciggu $migta. Geometria badanego $migta, czyli
relatywnie maty promien oraz znaczna liczba topat, powoduje, ze odchylenie
strugi powietrza w $ladzie za topatg smigta jest na tyle duze, ze istotnie wptywa
na kat natarcia strugi powietrza kolejnej topaty w Smigle. Znaczna roznica
w wynikach sugeruje, ze zjawisko to wystepuje na catej, bgdz prawie catej
rozpietosci topaty. W zwigzku z powyzszym klasyczna metoda elementu topaty
Smigta nie powinna by¢ stosowana do analizy podobnych probleméw.

Poniewaz weryfikacja wynikow tréjwymiarowych modeli CFD za pomoca testu
nie jest czescig niniejszej pracy, do dalszych analiz poréwnawczych, zgodnie
z procedurg opisang w rozdziale 6.2, zatozono, ze wyniki uzyskane za pomocag
trojwymiarowych modeli CFD sg poprawne.

Liczba elementéw tréjwymiarowego modelu $migta wynosi: 9604408. Srednia
jakos¢ elementéw (element quality) wynosi 0.605, natomiast $rednia jakosc
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ksztattu elementéw (orthogonal quality) wynosi 0.834. na Rys. 74 pokazano
gestosc¢ siatki na powierzchni topaty smigta. Sity oraz momenty sit dziatajgce na
Smigto, odczytano z powierzchni typu wall, dlatego tez istotne dla wynikow jest
odpowiednie geste utozenie elementow siatki modelu w kierunku normalnym do
powierzchni. W tym celu postuzono sie funkcjg programu Ansys Mesher o nazwie
inflation layer, ktéra pozwala zamodelowac warstwy szesciobocznych elementéw
przylegajgcych do powierzchni modelu. Funkcja ta pozwala okresli¢ wysokos¢
pierwszej warstwy elementow przylegajgcych do powierzchni ograniczajgcej
przeptyw, liczbe warstw elementéw oraz wspotczynnik przyrostu grubosci
elementow. Aby wyniki odczytanych sit uzna¢ za poprawne, wartosc
wspédtczynnika y* dla modelu SST k — w nie powinien zawiera¢ sie w przedziale
5<y*<30.
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Rys. 74. Gestosc¢ siatki modelu 3-D

Wysoko$¢ pierwszej warstwy elementow przylegajgcych do powierzchni
lopaty $migta dobrano tak aby warto$¢ wspdétczynnika y* wynosita mniej niz 1.
Na Rys. 75 przedstawiono warto$¢ wspodtczynnika y* na powierzchni topaty
Smigta.
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Yplus
1.000
0.889
0.778
0.667
0.556
0.444
0.333
0.222
0.111
0.000

Powierzchnia ssaca Powierzchnia pchajaca
Rys. 75. Wspétczynnik y* na powierzchni topaty smigta

Rozktad cisnienia oraz rozktad predkosci meridionalnej przy predkosci
przelotowej rownej 1 [m/s] pokazujg nitke wiru powstatego na koncoéwce topaty
Smigta. Wir ten przybiera posta¢ helisy. Na ponizszych rysunkach widac¢, ze
najwiecej energii niosg pierwsze dwa zwoje wiru. Wir ten przedstawiono na Rys.
78.

un

Rys. 76. Rozktad cisnienia

E“
LY

Rys. 77. Rozktad predkosci meridionalnej
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Rys. 78. Ksztatt wiru koncéwki topaty Smigta w warunkach statycznych

7.1.2. Wentylator

Zgodnie z opisem otunelowania przedstawionym w rozdziale 5.2 luz
wierzchotkowy wentylatora wynosi 3 [mm], kat natarcia otunelowania wynosi a =
0°, natomiast linia przechodzaca przez srodek aerodynamiczny topaty wirnika
znajduje sie w odlegtosci 0,155 [m] od krawedzi natarcia otunelowania, Rys. 79.

0.5 [m]

0.155 [m]

Rys. 79. Umiejscowienie Smigta w otunelowaniu

Liczba elementéw trojwymiarowego modelu wentylatora wynosi: 5406965.
Srednia jako$¢ elementéw (element quality) wynosi 0.725, natomiast $rednia
jakos¢ ksztattu elementéw (orthogonal quality) wynosi 0.867.
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Na Rys. 80 przedstawiono warto$¢ wspotczynnika y*™ na powierzchni
otunelowania.

Yplus
3.000
2.667
2.333

- 2.000
1.667
1.333
1.000
0.667
0.333

0.000

Powierzchnia wewnetrzna Powierzchnia zewnetrzna

Rys. 80. Wspoétczynnik y* na powierzchni otunelowania

Profil tworzacy otunelowanie wentylatora zwrdcony jest strong ssgcg do
wewnagtrz co powoduje przesuniecie punktu spietrzenia na zewnagtrz
otunelowania. Wptywa to na wzrost predkosci wewnatrz kanatu a zatem na
zwiekszenie wydatku masowego doptywajgcego do wirnika. Tabela 12
przedstawia wyniki uzyskane za pomocg tréjwymiarowego modelu CFD dla
catego analizowanego zakresu predkosci naptywajgcych strug powietrza dla
predkosci obrotowej réwnej 9600 [obr/min].

P (]
= SE S g2 |
v | = £z g |8 S| 3
—_— Q= b ] =
£ Cr ©g Cr Cn c cZ | Cpro S © 3
[m/s] - X = s < 3 3
2 c 'z E = > o'
o L = o = c @)
© £ = o o C o
o o ) o o=
p= = | O

1 222.39 [ 0.124 | 16.05 | 0.018 | 0.112 | 16.20 | 259.46 | 0.145 | 481.84 | 0.269
10 229.77 1 0.128 | 16.00 | 0.018 | 0.112 | 16.14 | 182.54 | 0.102 | 412.31 | 0.230
20 168.89 | 0.094 | 13.09 | 0.015 | 0.092 | 13.21 | 100.11 | 0.056 | 269.00 | 0.150
30 117.27 ] 0.065 | 10.33 | 0.012 | 0.072 | 10.42 | 44.53 | 0.025 | 161.80 | 0.090
40 41.62 | 0.023 | 6.19 | 0.007 | 0.043 | 6.25 2.70 | 0.002 | 44.32 | 0.025
50 - -

Tabela 12. Charakterystyka wentylatora

W wentylatorze cigg generowany jest zarowno przez wirnik jak i przez
otunelowanie a stosunek ich wielkosci przedstawic mozna za pomocg
wspoétczynnika rozdziatu ciggu . Wspotczynnik rozdziatu ciggu oraz sprawnosc
wentylatora przedstawia Tabela 13.
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v Sprawnosé Sprawnos¢ Wsp()lcz_ynnik
[m/s] | wirnika g wentylatora rozdziatu
w e ciagu t

1 0.014 0.030 1.167
10 0.142 0.255 0.794
20 0.256 0.407 0.593
30 0.337 0.466 0.380
40 0.267 0.284 0.065
50 - - -

Tabela 13. Sprawnos¢ wentylatora

Rozktad cisnienia oraz rozkfad predkosci meridionalnej przy predkosci
przelotowej rownej 1 [m/s] pokazujg nitke wiru powstajgcego na kohcowce topaty
wirnika. W odréznieniu od $migta, powstawanie wiru ograniczone jest
powierzchnig otunelowania, widoczna jest réznica w rozmiarze wirdw; w
przypadku wentylatora powstaty wir jest mniejszy i niesie ze sobg mniej energii.
Na Rys. 81 oraz Rys. 82 wida¢, ze najwiecej energii niesie tylko pierwszy zwdj
wiru.

Rys. 82. Rozktad predkosci meridionalnej
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Velocity (Projection)
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Rys. 83. Pole wektora predkosci w okolicy wierzchotka topaty wirnika

Rys. 77. Przedstawia pole wektora predkosci w okolicy wierzchotka topaty
wirnika. Widaé na nim, ze predkos¢ powietrza przyspiesza w szczelinie miedzy
wierzchotkiem topaty wirnika a powierzchnig otunelowania. W niedalekiej
odlegtosci za krawedzig sptywu topaty wirnika powietrze re-cyrkuluje, tworzac
widoczny na rysunkach 75 i 76 zwoj nitki wiru wierzchotkowego. Ksztatt tego wiru
przedstawiono na rysunku 78.

__ ANSYS

R17.2

Rys. 84. Ksztatt wiru koncowki topaty wentylatora w warunkach statycznych

7.1.3. Wentylator ze zmodyfikowanym ksztaltem luzu
wierzchotkowego

Zgodnie z opisem zmodyfikowanego wentylatora przedstawionego
w rozdziale 4.1, wirnik posiada zewnetrzny pierscien, za pomocg ktorego
odsunieto luz wierzchotkowy poza obszar dysku roboczego wirnika. Szczeliny
znajdujg sie w odlegtosci 82 [mm] i 79 [mm] odpowiednio, przed i za linig
tworzgcg $rodek aerodynamiczny topaty wirnika, Rys. 85.

Szerokos¢ obu szczelin wynosi 3 [mm], tak jak luz wierzchotkowy wczesniej
analizowanego wentylatora. Obie szczeliny nachylone sg pod kagtem 45 stopni do
dysku roboczego wirnika.
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0.082[m]  0.079 [m]

Rys. 85. Umiejscowienie szczelin w otunelowaniu

Liczba elementéw trojwymiarowego modelu wentylatora wynosi: 9604408.
Srednia jako$¢ elementéw (element quality) wynosi 0.605, natomiast $rednia
jakos¢ ksztattu elementéw (othogonal quality) wynosi 0.834.

Tabela 14 przedstawia wyniki uzyskane za pomocg trojwymiarowego modelu
CFD dla catego analizowanego zakresu predkosci naptywajgcych strug
powietrza dla predkosci obrotowej réwnej 9600 [obr/min].

> S

= = c o=
2 SE z S g2
S g z [ o :9 3

v E Py = | ez £2
= Ce ©g Cr Cn c £Z | Cro | 5
m/ = X = = o

S = =]
3 c = = - o > a!
o T = o x £ S
- — -
& €z 8 =) % O
(&) § s g o=

1 | 183.34 | 0.102 | 13.55 | 0.015 | 0.095 | 13.68 | 280.28 | 0.156 | 463.63 | 0.259
10 | 169.82 | 0.095 | 12.91 | 0.014 | 0.090 | 13.03 | 184.56 | 0.103 | 354.38 | 0.198
20 | 136.80 | 0.076 | 11.22 | 0.0.13 | 0.079 | 11.33 | 104.22 | 0.058 | 241.02 | 0.134
30 | 88.15 | 0.049 | 8.54 | 0.0.10 | 0.060 | 8.62 | 43.28 | 0.024 | 131.44 | 0.073
40 | 19.42 | 0.011 | 4.73 | 0.005 | 0.033 | 4.77 | -1.80 | -0.001 | 17.61 | 0.010
50 - - - - - - -

Tabela 14. Charakterystyka wentylatora z odsunietymi szczelinami

100



—&— Wsp. ciggu smigta —a&— Wsp. ciggu wentylatora
——\Nsp. ciggu wentylatora (zmodyfikowanego) - @ - Wsp. momentu $migfa
- —& - Wsp. momentu wentylatora — 4 —Wsp. momentu wirnika (zmodyfikowanego)

0.400 0.040
0.350 0.035

0.300 0.030

3
> =
& 0250 0025 ¢
o o]
-

2 E
€ 0.200 0.020 Z
N c
O >
35 o
=3 -~
2 0.150 0015 §
- :
0.100 0.010
0.050 0.005
0.000 =l 0000

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
Predkosc lotu [m/s]

Rys. 86. Wspotczynnik ciggu oraz momentu w funkcji predkosci lotu

Na Rys. 86 widac, ze smigto generuje znacznie wieksze wartosci ciggu
w catym zakresie analizowanych predkosci przelotowych. Wentylator
z identyczng do $migta geometrig i liczbg topat wirnika tworzy jednak znacznie
mniejszy moment obrotowy co z kolei powoduje znacznie mniejsze
zapotrzebowanie na moc. Na Rys. 87 przedstawiono jak predkos¢ lotu wptywa
na sprawnos$¢ poszczegolnych zespotow napedowych. Widac¢, ze
zaproponowana modyfikacja wentylatora tylko nieznacznie poprawia sprawnosc
uktadu napedowego w stosunku do klasycznego wentylatora. Sprawnos$¢ obu
wentylatorow wzrasta do swojej maksymalnej wartosci przy predkosci okoto
30 [m/s], po czym zaczyna male¢. Tak wiec optymalna sprawnos¢ obu
wentylatorow wystepuje przy podobnej predkosci lotu, jednak jest znacznie
mniejsza od optymalnej sprawnosci smigta. W zakresie predkosci lotu do 30 [m/s]
sprawnos¢ zaproponowanego wentylatora jest nieznacznie wigksza od
sprawnosci wentylatora z klasyczng szczeling nad koncéwka topaty wirnika,
jednak po przekroczeniu tej predkosci modyfikacja szczeliny powoduje wiekszy
spadek sprawnosci wraz ze wzrostem predkosci lotu.
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—8—Sprawnosc¢ Smigta —&— Sprawnos¢ wentylatora —#=—Sprawnos¢ wentylatora (zmodyfikowanego)
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Rys. 87. Sprawnosc¢ uktadu napedowego w funkcji predkosci lotu

Tabela 15 przedstawia sprawnos¢ i wspotczynnik rozdziatu ciggu
zmodyfikowanego wentylatora dla analizowanego zakresu predkoéci lotu.

Roéznica w
. x Sprawnosé Wspétczynnik sprawnosci
[m\;s] S\I\Eai:erl]\inll(r;osc wentylatora | rozdziatu ciggu miedzy
s Nc T wentylatorami
An [%)]
1 0.013 0.034 1.529 114
10 0.130 0.272 1.087 106
20 0.242 0.426 0.762 104
30 0.307 0.457 0.491 98
40 0.163 0.148 - 52
50 - - - -

Tabela 15. Sprawnos¢ wentylatora z odsunietymi szczelinami

Sprawnos$¢ zaproponowanego wentylatora jest o prawie 15% wieksza przy
predkosci 1 [m/s], jednak juz przy predkosci okoto 30 [m/s] sprawnosci obu
wentylatorow sg jednakowe. Poniewaz pozytywny wptyw modyfikacji ksztattu
szczeliny jest widoczny przy tak niskich predkosciach naptywajgcych strug
powietrza, jego zastosowanie moze by¢ uzasadnione tylko w przypadku statkow
powietrznych typu VTOL lub w dronach, gdzie zawis i wznoszenie/opadanie przy
niskich predkosciach sg istotnymi parametrami lotu dla uzytkownika.

Mimo, iz charakter przeptywu wewnatrz otunelowania wentylatora nie jest
przedmiotem analizy, w celu dokfadniejszego odwzorowania warunkow
przeptywu w szczelinach konieczne jest uwzglednienie tego przeptywu. W tym
celu utozyskowanie wirnika znajdujgce sie wewnatrz otunelowania na potrzeby
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przedstawiono za pomocg uproszczonej geometrii. Na Rys. 88 przedstawiono
przyktadowe utozyskowanie oraz uproszczony model uzyty na potrzeby analizy.

Rys. 88. Uproszczony model wewnetrznego tozyskowania wirnika

Rozktad cisnienia oraz predkosci meridionalnej przy predkosci naptywajgcych
strug powietrza rownych 1 [m/s] przedstawione na Rys. 89 i Rys. 90 pokazujg
brak nitki wirowej powstajgcej na koncowce topaty wirnika. Wyeliminowanie
szczeliny nad koncdwka topaty wirnika fizycznie ogranicza przeptyw powietrza z
obszaru o wyzszym cisnieniu do obszaru o cisnieniu nizszym.

Rys. 89. Rozktad cisnienia

Rys. 90. Rozktad predkosci meridionalnej
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Z przedstawionego na Rys. 91 pola wektora predkosci w okolicy wierzchotka
topaty wirnika widac¢, ze na powierzchni otunelowania w niedalekiej odlegtosci za
krawedzig sptywu topaty wystepuje spowolnienie predkosci, jednak nie
zaobserwowano oderwania sie strugi powietrza.

Zaproponowana modyfikacja wentylatora powoduje takze, ze oderwanie sie
warstwy przysciennej od wewnetrznej powierzchni otunelowania wystepuije blizej
krawedzi sptywu w poréwnaniu z klasycznym rozwigzaniem. W klasycznym
wentylatorze oderwanie to nastepuje blizej wirnika, poniewaz indukowane jest
przez wir wierzchotkowy.

Velocity in Stn Frame (Projection)

& 5222

34.81

- 17.41

0.00
[m s*-1]

Rys. 91. Pole wektora predkosci w okolicy wierzchotka topaty wirnika

Na Rys. 92 poréwnano ksztatt wiru wierzchotkowego wentylatora ze szczeling
nad koncowka topaty wirnika oraz wentylatora z zaproponowang modyfikacja.

a)

b)

Rys. 92. Poréwnanie ksztattu wiru kohcowki topaty wentylatora w warunkach
statycznych
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Wyraznie wida¢ brak nitek wirowych za krawedzig sptywu zmodyfikowanego
wirnika. Na Rys. 93 pokazano intensywnos¢ wirdw w przeptywie przy powierzchni
wewnetrznej zmodyfikowanego wentylatora. Wida¢é na min dokfadniej, ze
krawedz sptywu topaty wirnika w miejscu styku z powierzchnia otunelowania
tworzy zawirowanie, jednak znacznie mniejsze niz wir powstaty
w klasycznym wentylatorze. Wir ten jest zasysany do wewnatrz otunelowania
przez szczeling za wirnikiem. Widoczne jest takze tworzenie sie zawirowan na
krawedzi szczeliny przed wirnikiem. Nitki wirowe powstajg na catym obwodzie
szczeliny jednak sg na tyle mate, ze utrzymujg sie w obszarze blisko powierzchni
otunelowania, po czym sg zasysane przez wirnik.

Rys. 93. Ksztalt wiru wierzchotkowego zmodyfikowanego wentylatora

7.2. Wplyw potozenia szczelin oraz kata natarcia

otunelowania na wartos¢ generowanego ciaggu

W pracy zbadano wptyw umiejscowienia szczelin przed i za wirnikiem oraz
wptyw zmiany kgta natarcia otunelowania na generowany cigg wentylatora. Duza
liczba analizowanych przypadkow wymusza uzycie dwuwymiarowych modeli
wentylatora.

7.2.1. Korelacja modeli numerycznych 3D do 2D

Program Ansys Fluent umozliwia uzycie dwuwymiarowego,
osiowosymetrycznego modelu CFD do zbadania warunkéw przeptywu
w wentylatorze. W modelu tym warunki przeptywu w wirniku traktowane sg jako
parametr wejsciowy. Ansys Fluent umozliwia wprowadzenie tego warunku jako
roznicy cisnieh na syku roboczym wirnika w funkcji jego promienia. Ograniczenie
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to nie pozwala uwzgledni¢ doktadnego charakteru przeptywu w wirniku jak
przedstawiono na Rys. 94 usrednienie przeptywu w funkcji promienia wirnika
pozwala jednak wcigz uwzgledni¢ ilosciowy wptyw badanych parametrow na
zachowanie sie generowanego przez wentylator ciggu.

Pressure

2500.000

714.285 :

-1071.428 /
-2857.143 )

-4642.857

-6428.571 ” b
-8214.286 / -1311.11
-10000.000 -1500.00

Rys. 94. Rozktad ci$nienia w dysku roboczym wirnika (z prawej —
usredniony model 2D, z lewej — model 3D)

[Pa]

W celu wyznaczenia funkcji sredniej réznicy cisnien na dysku roboczym
wirnika, w bliskiej okolicy przed i za topatg wirnika modelu 3D stworzono
powierzchnie z ktorych odczytano parametry przeptywu takie jak cisnienie
i predkos¢ obwodowa (swirl). Na powierzchniach tych stworzono rowno
rozmieszczone odcinki, z ktérych odczytywano powyzsze parametry przeptywu.
Na Rys. 95 pokazano potozenie powierzchni kontrolnych oraz sposob
rozmieszczenia tych linii.

0.02 [m] *—sie—! 0,04 [m]

Rys. 95. Umiejscowienie powierzchni oraz linii kontrolnych na modelu 3D
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Rozktad roznicy cisnienia w funkcji promienia wirnika dla predkosci
naptywajgcych strug powietrza rownych 1 [m/s] opisano réwnaniem (7.1):

Ap = 1598562.61r* — 1036569.5313 + 253868.85r% — 25229.34r + 1524.55 (7.1)

Tabela 16 przedstawia wartosci uzyte do wyznaczenia funkcji rozktadu
cisnienia. Wspotczynnik determinacji R? wynosi 0.999, co $wiadczy o bardzo
dobrej jakosci dopasowania rownania funkcji (7.1) do wartosci odczytanych
Z tréjwymiarowego modelu wentylatora.

Cisnienie Cisnienie
Prro[r:qi]er'\ powigrazchni powigrazchni Ap [Pa] Roznica cisnien
,,P[I’Ff:]d" ,[,;:’]’ --------- Poly. (Réznica ci$nien)

1200

0.06 | -1848.27 | -1124.70 | 723.57

0.07 | -1712.43 | -1031.72 | 680.71 1150

0.08 | -1646.17 | -979.93 | 666.24 1100

0.09 | -1611.73 | -950.70 | 661.03

0.10 | -1597.18 | -932.27 | 664.92 1050

0.11 | -1597.22 | -919.37 | 677.84 1000

0.12 | -1603.21 | -912.90 | 690.31 |

0.13 | -1624.40 | -909.09 | 71531 | &£°°0

0.14 | -1652.29 | -911.63 | 740.66 | 2900

015 | -1670.23 | -916.98 | 753.26 | <

0.16 | -1719.54 | -926.53 | 793.01 | ©%°

0.17 | -1752.98 | -940.68 | 812.30 800

0.18 | -1807.56 | -958.92 | 848.63

0.19 | -1844.83 | -979.97 | 864.86 750

0.20 | -1906.71 | -1007.48 | 899.23 700

0.21 | -1966.21 | -1037.78 | 928.43 o

0.22 | -2054.45 | -1076.28 | 978.18

0.23 | -2129.54 | -1118.11 | 1011.43 600

0.24 | -2221.82 | -1165.83 | 1055.98 o 005 01 01> 02 025

0.25 | -2318.06 | -1180.36 | 1137.70 Promier r [m]

Tabela 16. Rdznica cisnien na powierzchniach kontrolnych modelu 3D dla
predkosci naptywajgcych strug rownej 1 [m/s]

W analizie dwuwymiarowej mozliwe jest uwzglednienie predkosci obwodowej
jakg generuje obracajgcy sie wirnik, jednak predkos¢ ta podobnie jak réznica
cidnien jest parametrem wejsciowym analizy. Wartos¢ wektora predkosci
obwodowej wyznaczono podobnie jak réznice cisnieh generowang przez wirnik.
Predkos¢ obwodowa nie jest jednak funkcjg promienia topaty wirnika, jest
usredniong wartoscig ze wszystkich odczytanych na liniach kontrolnych. Wartos¢
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sredniej predkosci obwodowej dla predkosci naptywajgcych strug powietrza
réwnych 1 [m/s] przedstawia Tabela 17.

Predkos¢ Predkosé —— Predko$¢ obwodowa

Promief powigfzchni powigfzchni AVo

rm] przed” za” [m/s] 0.00

[Pa] [Pa]

0.06 -5.01 -12.58 -7.57

0.07 -0.66 -9.75 -9.09

0.08 -0.40 -8.65 -8.25 -5.00

0.09 -0.44 -7.86 -7.42

0.10 -0.46 -71.47 -7.01 -

0.11 -0.40 -6.92 -6.52 S

0.12 -0.39 -6.71 -6.32 ‘@ -10.00

0.13 | -0.52 665 | 614 | 3

0.14 -0.41 -6.38 -5.97 g

0.15 -0.45 -6.09 -5.64 s

016 | -0.42 6.06 | -5.64 | B ..

0.17 -0.51 -5.79 -5.27 é

0.18 -0.43 -5.60 -5.16 a

0.19 -0.47 -5.37 -4.89

0.20 -0.47 -5.28 -4.81

0.21 -0.58 -5.20 -4.62 -20.00

0.22 -0.58 -5.25 -4.66

0.23 -0.65 -5.19 -4.55

0.24 -0.62 -6.51 -5.89

0.25 -20.96 -45.06 -24.10 -25.00

Srednia predkosé o6 0 005 01 | ,0.15 02 025
obwodowa [m/s] ' Promieri r[m]

Tabela 17. Srednia predko$¢ obwodowa modelu 3D dla predkosci
naptywajgcych strug réwnej 1 [m/s]

W dwuwymiarowym, osiowosymetrycznym modelu analiz wentylatora wektor
predkosci obwodowej wprowadza sie jako jeden z parametrow warunku
brzegowego typu velocity inlet. Srednig predko$¢ obwodowg wprowadzono jako
parametr Swirl Angular Velocity w srodowisku Fluent mierzony w [rad/s]. Wartos¢
dobrano tak aby po zainicjowaniu wszystkich parametréw niezbednych do
rozwigzania réwnan przeptywu, wartos¢ predkosci obwodowej na powierzchni
warunku brzegowego velocity inlet odpowiadata tej wyznaczonej za pomocag
modelu 3D, jak przedstawiono na Rys. 96.
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E Velocity Inlet Solution Initialization
Initialization Methods

Zone Name (O Hybrid Inkilzation
[inlet @ Standard Initalzation
Momentum Therma Radiation Species DPM Multiphase Potentil | Enpnisn
inlet -
Velocity Specification Method Components - Reference Frame
() Relative to Cel Zone
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Swirl-Velocity {rnfs}‘(] | constant - 1
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|1323.913
Cancel | Help

Intialze | Reset | Patch...

Rys. 96. Okno edytowalne warunku brzegowego typu velocity inlet

Wyzej opisang procedure wykonano dla catego badanego zakresu predkosci
naptywajgcych strug powietrza. Tabela 18 przedstawia warunki brzegowe
potrzebne do przeprowadzenia analizy za pomocg modeli 2D.

Wsp Srednia Swirl
P\r/e[dnl](;os?c Funkcja réznicy cisnien Ap(r) Determinacji o%:/?/gl((jgjvca Cgl%ili?;
2
R [mis] [rad/s]
— 4 _ 3 2
1 Ap = 1598562.61r* — 1036569.53r° + 253868.85r 0.999 6.976 1.0470

— 25229.34r + 1524.55

10 Ap = 1642748.11r* — 1115611.6573 + 283986.2472

—29970.02r +1779.12 0.998 6.909 1.0364

20 Ap = 1050970.297* — 744361.9973 + 198216.3972

— 21451.15r + 1328.19 0.996 5.892 | 0.8839

30 Ap = 1435543r* — 995196.31r3 + 256790.02r2

40 Ap = 1290506.77r* — 909376.2373 + 243136.8372

— 27741.28r + 1151.63 0.993 1.852 0.2778

50 Ap = 1489537.08r* — 1038232.7373 + 274037.6372
—31300.287 + 920.85

Tabela 18. Parametry wejsciowe analiz 2D

0.987 0.468 | 0.0702

W programie Ansys Fluent wartosci sit jakie generuje wentylator w przypadku
modelu tréjwymiarowego odczytaé mozna bezposrednio z powierzchni
ograniczajgcych przeptyw, czyli z powierzchni topat wirnika, otunelowania oraz
obudowy piasty.
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W modelu 2D sity odczyta¢ mozna jedynie z powierzchni otunelowania oraz
obudowy piasty. Jednak site ciggu jakg wytwarza wentylator nalezy obliczyc.
Model 2D posiada powierzchnie kontrolne umiejscowione potozone identycznie
jak w modelu 3D. Z powierzchni tych odczytano srednie wartosci cisnienia,
predkosci w kierunku osiowym oraz wydatku masowego. Wartosc sity ciggu jakg
generuje wirnik w modelu dwuwymiarowym wyznaczono za pomocg rownania
ciggu (7.2):

P = (pe - pO)Ae + meVe - mOVO (7-2)

Gdzie indeks 0 oznacza wielko$¢ na powierzchni kontrolnej przed wirnikiem,
natomiast indeks e oznacza wielkosci na powierzchni kontrolnej za wirnikiem.

Tabela 19 przedstawia wartosci sit ciggu uzyskane za pomocg modeli dwu
oraz trojwymiarowego.

Z Z S, 8 i = o (o) >

c c c c ) ~ c

(m] (m] © © © @ = 5 ©

™ N = 3 S = o o 3
—_ © « (e o o o c « o o=

7| £ < 5 G % 58 | B 3 5
= = = c c 2 © © e
E E E s =1 =1 Co © © -
— — i L © = = o 9O = = 0;
> 3 3 o x 5] 5] > 9 » » o 5
0 ] ] 3 E ] S 335 « « 3 x
‘v o) o) 'S o) (o)] © = x = © ©
o & & o3 e - oo 3 3 oo
£ © © ﬁg, = °Z ﬁg-, X X 53,
P © © o © © o - L P4
= = = ‘0 © =N =N ‘0 © T = T > ‘0 ©
o 0 0 X o n m 0N N ¥ o (& Jrumt (& Jrumh X o

1 | 173.82|160.42 | 8.3% | 277.66 | 236.60 | 17.3% |451.47 | 397.03 | 13.7%
10 | 167.35 | 151.65 | 10.4% | 184.56 | 189.07 | -2.4% | 351.91 | 340.72 | 3.3%
20 | 136.37 | 121.54 | 12.2% | 104.22 | 113.13 | -7.9% | 240.59 | 234.66 | 2.5%
30| 89.26 | 78.69 | 13.4% | 43.28 | 45.70 | -5.3% | 132.54 | 124.40 | 6.5%
40| 23.10 | 18.67 | 23.7% | -1.80 -2.37 | -23.9% | 21.29 | 16.29 | 30.7%
50 - - - - - - - - -

Tabela 19. Réznica w uzyskanej sile ciggu miedzy modelami 2D oraz 3D

Roéznica w wynikach utrzymuje sie na poziomie okoto 3% w zakresie
predkosci przelotowej od okoto 10 do prawie 30 [m/s]. W warunkach ciggu
statycznego roznica ta wzrasta i wynosi prawie 15% natomiast przy predkosciach
rzedu 40 [m/s] roznica ta wynosi az 30%. Zwroci¢ nalezy jednak uwage, ze
réznice w wartosciach sity ciggu sg niewielkie, np. dla modelu 3D sita oporu
powstata na otunelowaniu wynosi 1.8 [N], a dla modelu 2D 2.4 [N]. Dane te
przedstawiono takze w sposob graficzny na Rys. 97.
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Rys. 97. Réznica w uzyskanej sile ciggu miedzy modelami 2D oraz 3D

Poniewaz uproszczone dwuwymiarowe modele uzyte zostang do analizy
porownawczej, wyzej przedstawione rozbieznosci miedzy modelami uznano za
zadowalajgce do dalszych prac.

7.2.2. Wptyw rozmieszczenia szczelin na wartos¢ generowanego
ciagu

Zbadano 9 réznych przypadkow rozmieszczenia szczelin  miedzy
pierscieniem wirnika a otunelowaniem wentylatora. Tabela 20 przedstawia
analizowane model oraz odlegtos¢ szczelin od dysku wirnika.

Nazwa modelu 11/12/13(21(22(23[31[32|33

Polozenie szczeliny

” 82 | 82 | 82 | 109 | 109 | 109 | 134 | 134 | 134
»przed” [mm]

Potozenie szczeliny

” 79 | 125|174 | 79 | 125|174 | 79 | 125 | 174
»za’ [mm)]

Tabela 20. Opis potozenia szczelin modeli 2D

Model 1_1, wyrdozniony w tabeli 22 posiada szczeliny przed i za dyskiem
wirnika w takiej samej odlegtosci od wirnika jak model 3D. Model ten posiada
szczeliny umiejscowione najblizej wirnika.

Szczeliny umiejscowiono w trzech roznych odlegtosciach przed i za wirnikiem.
Szczeliny oznaczono cyframi od 1 do 3 w taki sposéb, ze szczelinom
znajdujgcym sie najblizej wirnika przypisano liczbe 1, natomiast tym znajdujgcym
sie najdalej wirnika przypisano liczbe 3. Nazwa modelu okresla zatem potozenie
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szczelin, np. model 1_1 posiada obie szczeliny znajdujgce sie najblizej wirnika.
Na Rys. 98 przedstawiono umiejscowienie szczelin dla kazdego z 9 badanych
przypadkow.

e —

Model 1_1

—
L T e
\% Model 3_1

Lnere

S ——

Model 2_2

. —

Model 3_2

e —

R :
s

Model 2_3
W Model 3_3

Rys. 98. Rozmieszczenie szczelin dwuwymiarowych modeli CDF
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Na Rys. 99 poréwnano rozktad cisnienia oraz rozktad predko$ci osiowe;j jaki
otrzymano z modelu dwuwymiarowego 1 1 z wynikami modelu 3D.
Przedstawiono wyniki dla predkosci przelotowej réwnej 1 [m/s]. Tabela 21
zawiera parametry przeptywu na powierzchniach kontrolnych.

Model 3D Model 2D
Rozklad ci$nienia

NI T

Rozklad predkosci osiowej

Rys. 99. Poréwnanie parametrow modelu 2D oraz 3D

Cisnienie [Pa] Predkos¢ osiowa [m/s] Wydatek masowy [kg/s]
Model
Powierzchnia Powierzchnia Powierzchnia Powierzchnia Powierzchnia Powierzchnia
Jprzed” wza’ Jprzed” ,za’ Jprzed” wza’

3D -1970.09 -1006.24 57.94 57.64 11.94 11.97

2D -2422.82 -1560.59 63.82 63.82 13.61 13.61
Tabela 21. Porownanie parametrow na powierzchniach kontrolnych modelu

2D oraz 3D
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Z powyzszych danych widac, ze srednie wartosci cisnienia statycznego na
powierzchniach kontrolnych sg wigksze dla modelu 2D, jednak wigksza roznica
cisnien miedzy powierzchniami widoczna jest dla modelu 3D. Roznica cisnien
miedzy powierzchnia w przypadku modelu 3D wynosi 964 [Pa], a dla modelu 2D
wynosi 862 [Pa].

Podobnie widoczna jest réznica w predkosci osiowej odczytanej
z powierzchni kontrolnych. Dla modelu 3D wynosi ona okoto 58 [m/s] a w modelu
2D jest o okoto 10% wieksza i wynosi okoto 64 [m/s]. Wieksza wartos¢ predkosci
osiowej w modelu 2D wynika z usrednienia cisnienia na dysku roboczym wirnika
oraz z usrednienia wektora predkosci obwodowej. Model 2D generuje wieksze
wartosci predkosci w kierunku osiowym, poniewaz nie jest w stanie uwzglednic
wszystkich strat przeptywu spowodowanych helikoidalnym ksztattem $Sladu
aerodynamicznego za wirnikiem.

Poniewaz najblizej potozone szczeliny znajdujg sie w pewniej odlegtosci
od wirnika (okoto 80 [mm]), na potrzeby analizy zatozono, ze potozenie szczelin
w minimalnym stopniu wptywa na parametry przeptywu w wirniku. W zwigzku
z powyzszym dla kazdego z 9 badanych przypadkow rozmieszczenia szczelin
uzyto tej samej funkciji réznicy cisnienia w funkcji promienia, tj. zaréwno model
1 1 jak i model 3_3 posiada przypisang te samg funkcje z tabeli 20 dla
odpowiedniej predkosci lotu. Roznice w ciggu wytwarzanym przez wirnik
wentylatora miedzy modelami 2D oraz 3D dla modelu 1_1 dla badanego zakresu
predkos$ci przelotowych przedstawiono na Rys. 100.

——2D(1_1) =—3D

180
160
140

[EnY
N
o

100

Cigg wirnika [N]
N B O
o O O o

o

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Predkos$¢ przelotowa [m/s]

Rys. 100. Cigg generowany przez wirnik modelu 2D oraz 3D w funkcji
predkosci przelotowej

Widoczna na Rys. 100 roznica w uzyskanym ciggu generowanym przez wirnik
wystepuje przy niskich wartosciach predkosci naptywajacych strug powietrza
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i wynika z opisanych wczesniej ograniczen modelu dwuwymiarowego. Widac, ze
réznica w wynikach miedzy modelami 2D oraz 3D maleje wraz ze wzrostem
predkosci lotu.

Zgodnie z przyjetym zatozeniem potozenie szczelin nie wptywa na parametry
przeptywu w dysku roboczym wirnika, wptywa jednak na sity jakie powstajg na
powierzchni otunelowania. Na Rys. 101 przedstawiono site ciggu jaka powstaje
na otunelowaniu dla kazdego zbadanego przypadku potozenia szczelin.
Najwiekszy wplyw rozmieszczenia szczelin widoczny jest przy matych
predkosciach lotu. Wptyw ten maleje wraz ze wzrostem predkosci lotu.

250.00

225.00

= 200.00 11
1]
£ 175.00 12
_g 150.00 13
2
- 125.00 —21
o
5 100.00 ——22
S 75.00 -
3]
¥ 50,00 31
——32
25.00
33

0.00
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Predkosé lotu [m/s]

Rys. 101. Wptyw potozenia szczelin na site ciggu uzyskang na powierzchni
otunelowania

Dla predkosci lotu rownej 1 [m/s] a wiec zblizonej do warunkéw zawisu dla
pionowzlotow, najwieksza sita ciggu powstaje na otunelowaniu w przypadku
modelu 2_3 i wynosi 240 [N]. Jest ona jednak tylko nieznacznie wieksza od sity
ciggu powstatej na otunelowaniu modelu 1_1, ktéra wynosi 237 [N]. Najmniejsza
sita ciggu powstaje na otunelowaniu modelu 3_1 i wynosi 219 [N]. Réznica
miedzy modelami ktore generujg najwiekszg oraz najmniejszg site ciggu na
otunelowaniu wynosi okoto 9%, jednak réznica miedzy modelem 2_3 oraz 1_1
wynosi tylko 1.25%. Roznica ta jest zbyt mata, aby mozna byto jednoznacznie
okresli¢ rzeczywistg roznice w generowanym ciggu miedzy tymi modelami za
pomocg dwuwymiarowej analizy CFD.

Mozna jednak wyciggna¢ ogodlny wniosek, ze im dalej potozona jest szczelina
przed wirnikiem tym mniejszy cigg powstaje na otunelowaniu wentylatora.

Rozkfad cisnienia jest poréwnywalny dla wszystkich badanych przypadkéw
rozmieszczenia szczelin, co dla predkosci przelotowej rownej 1 [m/s]
przedstawiono na Rys. 102.
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Model 1 1 Model 1 2 Model 1 3

Model 2 2 Model 2 3

Model 3 2 Model 3 3

Rys. 102. Rozktad ci$nienia dla wszystkich badanych przepadkéw potozenia
szczelin

Rozktad predkosci osiowej w okolicy krawedzi natarcia otunelowania
sugeruje, ze szczeline przed wirnikiem korzystnie jest umiesci¢ jak najblizej
krawedzi natarcia topaty wirnika. Krawedzie szczeliny powodujg powstawanie
wiréw na catym obwodzie. W przypadku gdy szczelina przed wirnikiem znajduje
sie daleko od wirnika a blisko krawedzi natarcia otunelowania, powstanie wiru
powoduje oderwanie sie strugi od wewnetrznej powierzchni otunelowania, co
z kolei zmniejsza warto$¢ wydatku masowego przed wirnikiem. W kazdym
zbadanym przypadku wir tworzacy sie na krawedzi szczeliny jest zasysany przez
wirnik, wazne jest jednak jak dlugo przeptyw powietrza podgza za profilem
otunelowania. Im dtuzej przeptyw ten jest laminarny, tym wiekszg wartosc sity
ciggu jest w stanie wytworzy¢ otunelowanie. Rozktad predkosci osiowej w okolicy
szczeliny ,przed” wirnikiem przedstawiono na Rys. 103.
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Model 1 1

Model 2 1

Model 3 1

Rys. 103. Rozktad predkosci osiowej w okolicy szczeliny przed wirnikiem
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Potozenie szczeliny za wirnikiem takze ma wpltyw na rozktad predkosci
osiowej w okolicy wewnetrznej powierzchni otunelowania. Cisnienie w komorze
wewnatrz otunelowania jest mniejsze niz ci$nienie w obszarze za wirnikiem,
a zatem szczelina za wirnikiem zasysa powietrze do wewnatrz otunelowania. Im
dalej od krawedzi sptywu wirnika odsunieta jest szczelina, tym dluzszy jest
odcinek, na ktérym powietrze podgza za ksztattem otunelowania. Poniewaz za
wirnikiem istotne sg nie tylko osiowa, ale takze obwodowa oraz promieniowa
sktadowa wektora predkosci, droga z jakg poruszajg sie czgsteczki powietrza
przybiera ksztatt zblizony do helisy, przez co pozytywny wplyw zasysania
ciSnienia do wewnatrz otunelowania jest ograniczony (w przypadku mocno
obcigzonego wirnika prawdopodobnie w ogdle nie widoczny). Widoczne jest
jednak, ze odsuniecie szczeliny od krawedzi sptywu wirnika wptywa na lokalne
zwiekszenie predkosci osiowej w poblizu zewnetrznej Srednicy wirnika. Rozktad
predkosci osiowej w okolicy szczeliny ,za” wirnikiem przedstawiono na Rys. 104.

Model 1 1

kL ———
. -ZTave+(0l s

'
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Model 1_3

Rys. 104. Rozktad predkosci osiowej w okolicy szczeliny za wirnikiem

Na Rys. 105 przedstawiono catkowitg site ciggu dla badanych modeli w catym
zakresie predkosci przelotowych. Wyniki uzyskane za pomocg modeli
dwuwymiarowych poréwnano z wynikami otrzymanymi za pomocg analizy
trojwymiarowej. Poza opisanymi wczesniej rozbieznosciami przy predkosci
przelotowej rownej 1 [m/s] widoczna jest bardzo dobra korelacja wynikéw. Wida¢
takze, ze umiejscowienie szczelin ma minimalny wplyw na wartos¢ ciggu
generowanego przez wentylator.
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Rys. 105. Wplyw potozenia szczelin na site ciggu zespotu napedowego
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7.2.3. Wpltyw kata natarcia profilu otunelowania na wartos¢
generowanego ciggu

W badaniu sprawdzono jak kat natarcia profilu tworzgcego otunelowanie
wptywa na zachowanie sie ciggu wentylatora. Tak jak w poprzednim przypadku
zbadano 9 wersji rozmieszczenia szczelin miedzy otunelowaniem a wirnikiem.
Wptyw kata natarcia otunelowania zbadano w zakresie od -10° do 10°, gdzie
dodatni kat natarcia tworzy z otunelowania dysze zbiezng (konfuzor), a ujemny
kat natarcia tworzy dysze rozbiezng (dyfuzor), co przedstawiono na Rys. 106.

a =10°

Rys. 106. Wptyw kagta natarcia otunelowania na ksztatt dyszy

Badania przeprowadzono dla pieciu réznych katow natarcia otunelowania:
-10, -5, 0, 5 oraz 10 stopni.

W celu wuproszczenia badania i ograniczenia liczby potrzebnych
trojwymiarowych modeli CFD, dla danej predkosci przelotowej warunek
brzegowy na powierzchni wirnika dwuwymiarowego modelu CFD przyjmuje te
samg funkcje rozktadu rdéznicy cisnienia dla kazdej analizowanej geometrii
otunelowania. Zatozenie to wprowadza pewien nieznany btad, poniewaz
w rzeczywistosci kat natarcia otunelowania zmienia wartos¢ wydatku masowego
przechodzgcego przez powierzchnie wirnika, a wiec wptywa na obcigzenie topat
wirnika. Uproszczenie analizy nie pozwala zatem na postugiwanie sie
bezwzglednymi wartosciami generowanego ciggu dla poszczegolnych modeli,
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jednak ciggle pozwala na wykonanie analizy porownawczej wptywu kata natarcia
otunelowania na cigg generowany przez wentylator.

Na Rys. 107 pokazano wptyw kata natarcia otunelowania na wartos¢ ciggu
generowanego przez wirnik. Dla katéw natarcia otunelowania w zakresie od -10°
do 0° rozbieznos¢ w uzyskanej sile ciggu dla poszczegolnych przypadkéw
umiejscowienia szczelin jest pomijalnie mata, wynosi ponizej 1% i miesci sie
w granicach btedu numerycznego obranej metody analizy. Wraz ze wzrostem
kata natarcia otunelowania réznica w ciggu miedzy poszczegdlnymi modelami
takze wzrasta. Przy kacie natarcia otunelowania rownym 5° réznica ta wynosi
ponizej 2% i ciggle miesci sie w granicach btedu numerycznego, jednak przy
kacie natarcia rownym 10° réznica w generowanym ciggu wynosi juz 4.5%.
Analizujgc Rys. 107 widoczny jest trend wzrostu réznicy w generowanym ciggu
miedzy poszczegolnymi modelami wraz ze wzrostem kata natarcia otunelowania.
Przyjac nalezy zatem, ze nie jest to spowodowane btedem numerycznym a fizykg
zjawiska.
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Rys. 107. Wptyw kata natarcia otunelowania na wartos¢ ciggu
generowanego przez wirnik przy predkosci 1 [m/s]

a= —10° a = 10°

Rys. 108. Swiatto szczeliny przed wirnikiem
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Wraz ze wzrostem kagta natarcia otunelowania wzrasta sSwiatto szczeliny
w kierunku normalnym do wektora naptywajgcych strug powietrza, a zatem
wiecej powietrza wptywa do wewnetrznej komory otunelowania. Rys. 108
przedstawia geometrie szczeliny dla modelu 1_1 dla skrajnych analizowanych
katéw natarcia otunelowania.

Wraz ze wzrostem kgta natarcia otunelowania, wzrasta wptyw szczeliny na
wydatek masowy przed wirnikiem. Na Rys. 107 wida¢, ze przy skrajnym dodatnim
kacie natarcia otunelowanie, najkorzystniej jest umiesci¢ szczeline przed
wirnikiem jak najblizej punktu spietrzenia profilu otunelowania natomiast
szczeline za wirnikiem jak najdalej od krawedzi sptywu topaty wirnika.

Cigg otunelowania przy predkosci naptywajgcych strug powietrza réwnej
1 [m/s] w funkcji kgta natarcia otunelowania przedstawiony zostat na Rys. 109.
Wartosci sity ciggu miedzy poszczegdlnymi modelami potozenia szczelin wahajg
sie w zakresie 10% w catym zakresie analizowanych katow natarcia
otunelowania. Najmniejszy ciag generuje otunelowanie w wariancie 3 1,
natomiast najwiekszy ciag generuje otunelowanie w wariancie 1_3.
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Rys. 109. Wplyw kata natarcia otunelowania na warto$¢ sity ciggu uzyskanej
na powierzchni otunelowania przy predkosci 1 [m/s]

Maksymalny cigg generuje otunelowanie ustawione pod katem natarcia
rownym -5°. Dla modelu 1_3 uzyskano 275 [N] ciggu, natomiast dla modelu 3_1
ktory generuje najmniejszy cigg przy tym kacie natarcia otunelowania, uzyskano
250.3 [N], czyli 0 9% mniej.

Analogicznie catkowity cigg zespotu napedowego dla modelu 1_3 wynosi
432.2 [N] a dla modelu 3_1, 407.1 [N], co stanowi 5.8% mniej. Cigg catkowity
zespotu napedowego w funkcji kata natarcia otunelowania przedstawiono na
Rys. 110.
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Rys. 110. Wplyw kata natarcia otunelowania na wartos¢ sity ciggu zespotu
napedowego przy predkosci 1 [m/s]

Poréwnujgc wptyw kgta natarcia otunelowania na wartosc¢ ciggu jaki generuje
zespot napedowy mozna zauwazy¢, ze w zakresie predkosci przelotowych od 1
do 10 [m/s] potozenie szczelin nie ma wiekszego wptywu. Jednak w zakresie
predkosci od 20 do 30 [m/s] widaé, ze potozenie szczelin wyraznie wptywa na
generowany cigg. W tym zakresie predkosci, maksymalny cigg generowany jest
przy kacie natarcia otunelowania rownym -5°, i wasnie przy tym kacie natarcia
profilu otunelowania najwyrazniej widac¢ réznice w generowanym ciggu miedzy
poszczegolnymi modelami. Na Rys. 111 przedstawiono wykresy ciggu zespotu
napedowego w funkcji kata natarcia otunelowania dla analizowanego zakresu
predkosci naptywajgcych strug powietrza.
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Rys. 111. Wptyw kata natarcia otunelowania na wartos¢ sity ciggu zespotu
napedowego

Z powyzszych wykresow widac, ze wraz ze wzrostem predkosci przelotowej,
wzrasta wptyw potozenia szczelin na wartos¢ generowanego ciggu. W niemal
catym zakresie analizowanych predkosci przelotowych, najwiekszg wartosc sity
ciggu wytwarza model 1_3 przy kacie natarcia otunelowania rownym -5°,
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Przy predkosci przelotowej réwnej 40 [m/s] zespdt napedowy generuje
dodatni cigg w waskim zakresie kgtow natarcia otunelowania od okoto -1° do 6°.
Maksymalna wartosc¢ ciggu jest niska i wynosi 19 [N]. Wynika to z faktu, ze dos¢
gruby profil otunelowania, przy tej predkosci zaczyna stwarzaé opér
porownywalny z ciggiem jaki generuje wentylator.

7.3. Korelacja modeli 2D/3D

Korelacje miedzy modelami 2D oraz 3D wykonano dla przypadku
zmodyfikowanego wentylatora, w ktérym rozmieszczenie szczelin odpowiada
przypadkowi 1_3 a kat natarcia otunelowania wynosi -5°. Szczeliny znajdujg sie
w odlegtosci 82 [mm] i 174 [mm] odpowiednio, przed i za linig tworzgcag srodek
aerodynamiczny topat wirnika, Rys. 112.

0.495 [m]

0.159 [m]

0.082 [m] 0.174 [m]

Rys. 112. Geometria analizowanego wentylatora

Liczba elementow trojwymiarowego modelu wentylatora wynosi: 8032720.
Srednia jako$¢ elementéw (element quality) wynosi 0.513, natomiast $rednia
jakos$¢ ksztattu elementéw (orthogonal quality) wynosi 0.777.

Na Rys. 113 przedstawiono warto$¢ wspétczynnika y* na powierzchni
otunelowania.
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Rys. 113. Wspétczynnik y* na powierzchni otunelowania

Na Rys. 114 poréwnano rozktad cisnienia oraz rozktad predkosci osiowe;j jaki
otrzymano z modelu dwuwymiarowego 1 3 z wynikami modelu 3D.
Przedstawiono wyniki dla predkosci przelotowej réwnej 1 [m/s]. Tabela 22
przedstawia parametry przeptywu na powierzchniach kontrolnych.

Model 3D Model 2D
Rozkiad ci$nienia

Rozktad predkosci osiowej

Rys. 114. Poréwnanie parametrow modelu 2D oraz 3D
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Cisnienie [Pa] Predkosé osiowa [m/s] Wydatek masowy [kg/s]
Model Powierzchnia Powierzchnia Powierzchnia Powierzchnia Powierzchnia Powierzchnia
Jprzed” ,za’ Jprzed” ,za” Jprzed” wza’
3D -2466.71 -1574.25 60.70 59.25 13.80 13.45
2D -3377.84 -2390.13 75.48 74.26 15.96 15.96
Tabela 22. Poréwnanie parametrow na powierzchniach kontrolnych 2D oraz
3D

Z powyzszych danych widac, ze Srednie wartosci ci$nienia statycznego na
powierzchniach kontrolnych sg wieksze dla modelu 2D, roznica cisnien miedzy
powierzchniami rowniez jest wieksza dla modelu 2D. Rdéznica cisnien miedzy
powierzchniami w przypadku modelu 3D wynosi 892 [Pa], a dla modelu 2D
wynosi 988 [Pa]. Widoczna jest takze roznica w predkosci osiowej odczytanej
z powierzchni kontrolnych. Dla modelu 3D wynosi os okoto 60 [m/s] a w modelu
2D jest 0 20% wieksza i wynosi okoto 75 [m/s].

Wyzej opisane réznice pomiedzy modelami dwu oraz tréj-wymiarowymi dla
przypadku wentylatora z rozmieszczeniem szczelin w ukfadzie 1_3 oraz kgtem
natarcia otunelowania wynoszagcym 5° sg bardzo podobne do tych
przedstawionych w rozdziale 7.2.2 dla wentylatora w uktadzie 1_1 i katem
natarcia otunelowania 0°.
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8. WNIOSKI

W pracy zbadano jak zmiana ksztattu wiru zasmigtowego wptywa na ciag
zespotu wentylatora otunelowanego. Zmiane ksztattu wiru zasmigtowego

uzyskano eliminujgc szczeling miedzy koncéwka fopat wirnika a wewnetrzng
powierzchnig otunelowania.

W klasycznym wentylatorze wir zasmigtowy przyjmuje bardzo skomplikowany
ksztalt, ktory z pewnym przyblizeniem opisa¢ mozna jako powierzchnie tworzong
przez krawedz sptywu topaty wirnika obracajgcg sie wokot osi obrotu wirnika
i jednoczesnie przesuwajgcej sie rownolegle do tej osi (dla uproszczenia) ze statg
predkoscig liniowg. Tak zdefiniowana powierzchnia wirowa powstaje na skutek
oderwania sie strugi powietrza od krawedzi sptywu kazdej topaty wirnika jednak,
aby zobrazowac¢ petny slad wirowy za wirnikiem, nalezy dodaé jeszcze wir
schodzacy z koncowki fopaty wirnika. Wir ten porusza sie po linii srubowe;j
nalezgcej do wczesniej zdefiniowanej helikoidy. Krzywa wiru wierzchotkowego

jest zewnetrzng krawedzig powierzchni wirowej. Na Rys. 115 zobrazowano
kompletny ksztatt wiru zasmigtowego.

i
=

=
=
=
=
=
£
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B

G I

Rys. 115. Ksztatt wiru zasmigtowego [64]

Zgodnie z przewidywaniami, wykonane analizy numeryczne CFD
potwierdzity, ze wyeliminowanie szczeliny nad kohcowkg topaty wirnika oraz
zaproponowanie integralnego z wirnikiem, obracajgcego sie pierscienia, wptynie
na ksztatt powstajgcego wiru zasmigtowego. Brak szczeliny nad koncowka topaty
wirnika w warunkach statycznych pozwolit podnies¢ sprawnosc¢ analizowanego
zespotu napedowego o 14% wzgledem analogicznego wentylatora
z tréjmilimetrowg szczeling nad topatg wirnika. Interesujgcy jest fakt, ze
zaproponowana modyfikacja nie ma widocznego wptywu na generowang wartosc
ciggu (dla identycznych warunkéw przeptywu) a jedynie na zapotrzebowanie
mocy potrzebnej do napedu wentylatora.
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Wplyw wirujgcego pierscienia zbadano uzywajgc trojwymiarowego modelu
CFD, ktory umozliwit zobrazowanie skomplikowanego przeptywu powietrza
w okolicy zewnetrznej srednicy przed krawedzig natarcia oraz za krawedzig
sptywu topat wirnika. Potozenie i szerokos¢ zewnetrznego pierscienia wirnika
zbadano jednak postugujgc sie uproszczonymi modelami dwuwymiarowymi.

Zastosowana w pracy metoda porownawcza z uzyciem modeli
dwuwymiarowych niesie za sobg pewien btad, ktéry nie pozwala na uzycie
bezwzglednych wartosci generowanych sit ciggu. Metoda ta pozwala jednak na
poréwnanie miedzy sobg poszczegolnych modeli dwuwymiarowych i operowanie
procentowg réznicg w uzyskanych wynikach, co pozwolito na przeanalizowanie
takich parametrow jak potozenie szczelin oraz kgt natarcia otunelowania. Obrana
metoda pozwala tez na sprawng analize oraz optymalizacje ksztattu szczeliny
oraz z pewnym btedem, profilu otunelowania; nie zostato to jednak wigczone do
zakresu przeprowadzonej analizy.

Srednia warto$¢ réznicy w generowanym ciggu miedzy modelem
dwuwymiarowym i modelem 3D wynosi okoto 10%, co po dodatkowej analizie
rozktadu takich parametrow jak cisnienie i predkos¢ osiowa pozwala stwierdzic,
ze uzycie uproszczonych modeli dwuwymiarowych jest stosowne. Gdy szukane
sg jednak wartosci ciggu, konieczne jest wykonanie doktadnego modelu 3D dla
kazdego analizowanego przypadku.

Porownujgc ze sobg model 3D i analogiczny model dwuwymiarowy,
a doktadniej poréwnujgc parametry przeptywu na powierzchniach kontrolnych
blisko krawedzi natarcia oraz krawedzi sptywu analizowanego wirnika wida¢, ze
Srednia wartos¢ cisnienia jest wieksza w modelu dwuwymiarowym. Jednak
istotne jest to, ze przyrost wartosci cisnienia jest poréwnywalny na obu
powierzchniach, przez co warto$¢ roznicy cisnien za i przed wirnikiem jest
podobny w obu przypadkach.

Predko$¢ osiowa jest jednak wyraznie wieksza na powierzchniach
kontrolnych w modelu dwuwymiarowym. Jednym z powoddéw tego zjawisko moze
by¢ fakt, ze w modelu dwuwymiarowym, co prawda mozna zasymulowac rozkfad
predkos$ci obwodowej spowodowanej ruchem obrotowym topat wirnika, to
odzwierciedlenie przestrzennej natury wiry ciggngcego sie sladem helikoidalnym,
odrywajacym sie od krawedzi sptywu fopat wirnika nie jest mozliwe. Slad ten
naturalnie wptywa na rozktad predkosci za smigtem, co w modelu 3D widoczne
jest wolniejszym przeptywem strug powietrza w kierunku osiowym. Mimo réznicy
w Sredniej wartosci predkosci osiowej miedzy modelami 2D i 3D, charakter jej
rozktadu jest poréwnywalny w obu modelach.

Zaproponowana modyfikacja wentylatora wptywa pozytywnie na sprawnosc¢
uktadu tylko przy relatywnie matych predkosciach lotu. Najwiekszy przyrost
sprawnosci wystepuje przy ciggu statycznym, co naturalnie nasuwa wniosek, ze
zaproponowane rozwigzanie najkorzystniej wykorzysta¢ w aplikacjach, ktére
wykorzystujg zjawisko zawisu i/lub poruszajg sie z relatywnie niskg predkoscig
postepowg. Takimi statkami powietrznymi mogag by¢ drony oraz samoloty VTOL,
ktére obecnie sg szeroko analizowane i rozwijane jako alternatywa sprawnego
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srodka transportu w gesto zabudowanych aglomeracjach miejskich. W tego typu
maszynach, ktére operowa¢ majg w gestej zabudowie miejskiej bardzo istotny
jest pozytywny wptyw otunelowania, ktore izoluje obracajgcy sie wirnik od
otoczenia. Otunelowanie wptywa takze na zwiekszenie bezpieczenstwa obstugi
naziemnej oraz zapoktadowanie pasazeréw [64]. Im wiekszy udziat procentowy
zawisu w misji danego statku powietrznego, tym wiekszy bedzie widoczny
pozytywny wptyw zaproponowanego wentylatora na zapotrzebowanie energii.

Kat natarcia otunelowania ma wptyw nie tylko na wartosc ciggu jaki generuje
samo otunelowanie, ale takze na wartos¢ ciggu jaki generuje wirnik. Wynika to
z faktu, ze kat ten ma wptyw na warto$¢ wydatku masowego powietrza przed i za
wirnikiem, a zatem ma wptyw na rozktad cisnienia na dysku roboczym wirnika.
Zaproponowana metoda porownawcza z uzyciem modeli dwuwymiarowych jest
zasadna jedynie we wstepnych etapach projektowania i optymalizacji zespotu
napedowego, w ktorym istotne jest przeanalizowanie jak najwiekszej liczby
mozliwych rozwigzan w mozliwie krotkim czasie. Metoda ta nie pozwala jednak
na okreslenie iloSciowych parametréw przeptywu, a zatem nie pozwala na
wyznaczenie o0siggow analizowanych przypadkéow. Pozwala ona jednak na
analize jakosciowg, a zatem pozwala wybraé zbiér rozwigzan z potencjalnie
najlepszymi osiggami, ktére nastepnie nalezy zbada¢ doktadniejszymi metodami,
np. za pomocg trojwymiarowych modeli CFD bgdz projektujgc model w skali.

Dla badanego w niniejszej pracy wentylatora, najwiekszg wartosc
generowanego ciggu uzyskano przy predkosci przelotowej rownej 1 [m/s] przy
kacie natarcia otunelowania rownym -5°, dla modelu 1_3. Wynika z tego, ze
potozenie szczeliny przed fopatg wirnika powinno zostaé dobrane tak aby
ograniczy¢ ilos¢ zasysanego powietrza do wewnatrz otunelowania. Nadmierne
zasysanie powietrza do wewnetrznej komory otunelowania powoduje spadek
wydatku masowego powietrza przed wirnikiem a zatem spadek generowanego
przezen ciggu.

Potozenie szczeliny za wirnikiem nalezy rozpatrywa¢ w parze z katem
natarcia otunelowania. Przy kacie natarcia otunelowania rownym -5° korzystne
okazato sie odsuniecie szczeliny od krawedzi sptywu wirnika i przesuniecie jej
blizej krawedzi sptywu profilu otunelowania. Takie rozwigzanie pozwala zasysac¢
obszar wysokiego cisnienia za wirnikiem do wewnetrznej komory otunelowania,
w ktorej cisnienie jest znacznie nizsze, co z kolei pozwala odsungé punkt
oderwania sie strugi powietrza od wewnetrznej powierzchni profilu otunelowania
blizej krawedzi sptywu, przektadajgc sie na wiekszg wartos¢ ciggu
generowanego przez otunelowanie.

Najmniejszy cigg przy tym samym kacie natarcia otunelowania generuje
model 3_2, a zatem nie korzystne jest odsuniecie szczeliny przed wirnikiem
w poblizu punku spietrzenia otunelowania. Tak umiejscowiona szczelina wptywa
negatywnie na wartos¢ ciggu, poniewaz:

- wystepuje nadmierne zasysanie powietrza do wewnetrznej komory
otunelowania, a zatem widoczny jest spadek wydatku masowego przed
wirnikiem,
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- krawedz otunelowania powoduje tworzenie sie wirdw na catym obwodzie
wewnetrznej powierzchni otunelowania, przez co powietrze naptywajgce na
zewnetrzng Srednice topaty wirnika ma charakter turbulentny.

Umiejscowienie szczeliny za wirnikiem blizej krawedzi sptywu fopaty wirnika
powoduje szybsze oderwanie sie strug powietrza od wewnetrznej powierzchni
otunelowania. Gdy szczelina znajduje sie bardzo blisko krawedzi sptywu topaty
wirnika, mozliwe jest ponowne przyklejenie sie strug powietrza do powierzchni
otunelowania, zjawisko to widoczne jest poréwnujac do siebie wyniki uzyskane
miedzy modelami 3_2 oraz 3_1. Widac¢, ze model 3_1 ze szczeling umieszczong
zaraz za krawedzig sptywu topaty wirnika daje nieznacznie lepsze wyniki od
modelu 3_2.

Z literatury [38] wiadomo, ze niekorzystne jest stosowanie obudowy piasty
o matej srednicy, niekorzystne jest takze stosowanie statego rozktadu cisnienia
wzdtuz promienia topaty wirnika. Zaproponowana w niniejszej pracy modyfikacja
wentylatora pozwala catkowicie zrezygnowacC z ciata centralnego, a zatem
catkowicie wyeliminowac¢ opo6r jaki to ciato stawia. tozyskowanie smigta na
zewnetrznym pierscieniu pozwala, a nawet wymusza odcigzenie okolic piasty
i docigzenie zewnetrznej srednicy wirnika. Zaproponowane rozwigzanie pozwala
takze na analize profilow lotniczych i predkosci obrotowych nie dostepnych dla
klasycznych wentylatorow z powodow konstrukcyjnych (aeroelastycznosé,
wytrzymatosc¢ konstrukciji).

W pracy ograniczono sie do porownania wentylatorobw o podobnych
parametrach geometrycznych i przeanalizowano jedynie wptyw takich
parametrow jak potozenie szczelin przed i za wirnikiem oraz kat natarcia profilu
otunelowania. Analizujgc jednak uzyskane wyniki stwierdzono, ze réwnie istotny
jest takze sam ksztatt szczelin i dopiero doktadna analiza tych trzech parametrow
pozwoli na skonstruowanie najwydajniejszego wentylatora.
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9. MODEL EKONOMICZNY

Prace nad lekkimi statkami powietrznymi krétkiego i sredniego zasiegu,
przeznaczonymi do transportu w gesto zaludnionych obszarach zaczeto juz
w latach 50-tych XX wieku. Jednak w ostatnich latach wida¢ duze
zainteresowanie tego typu statkami powietrznymi nie tylko w gronie najwiekszych
na swiecie korporacji lotniczych, ale takze u matych producentéw. Ciggty naptyw
ludzi do miast powoduje rozrastanie sie ogromnych aglomeracji w jeszcze
wieksze, co przektada sie na coraz wieksze utrudnienia w transporcie.
Utrudnienia w komunikacji stwarzajg popyt na nowe rodzaje transportu.

9.1. Biznes Plan

Biznes Plan jest dokumentem, w ktérym przedstawia sie ocene optacalnosci
przedsiewziecia gospodarczego. Dokument ten przygotowywany jest najczesciej
w celu pozyskania zewnetrznego finansowania. Jednak pomaga takze okresli¢
koszty, po przekroczeniu ktorych biznes staje sie nieoptacalny. Pozwala on takze
okresli¢ nisze rynkowg oraz oszacowac zapotrzebowanie. W skfad biznes planu
przewaznie wchodzg nastepujgce elementy:

e Charakterystyka przedsigbiorstwa,
e Opis produktu,

e Strategia marketingowa,

¢ Plan finansowy,

e Analiza SWOT.

Wstepny biznes plan sporzadzic mozna jeszcze przed wykonaniem
Technicznego Studium Wykonalnosci, kiedy nie znane sg jeszcze parametry
techniczne oraz koszty zwigzane z budowg nowego produktu. Raport taki nie
pozwala na doktadng analize biznesowg, pozwala jednak na wstepng
charakterystyke przedsiewziecia. Taki raport pozwala takze okresli¢c nisze
rynkowg i zapotrzebowanie na potencjalny produkt.

Majac dostep do doktadniejszej analizy technicznej produktu, mozna
doktadniej okresli¢ wymagane srodki finansowe i konieczne kompetencje, co jest
niezbedne do sporzadzenia planu finansowego.

Biznes plan ktadzie nacisk na aspekty gospodarcze, czyli juz wspomniang
optacalnos¢ przedsiewziecia. Dokument ten adresowany jest do instytucji
finansowych, w ktérych techniczne aspekty napedu lotniczego sg mato istotne,
poza faktem, ze wykonanie produktu jest mozliwe i optacalne.

Najwazniejszym elementem biznes planu jest plan finansowy. Starannie
przygotowana analiza kosztéw pozwala dosC¢ precyzyjnie okresli¢
zapotrzebowanie funduszy w czasie. Plan finansowy obejmuje takze prognozy
sprzedazowe, ktore w przypadku nowego rodzaju napedu lotniczego mogg by¢
obarczone istotnym btedem.
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Innym waznym elementem biznesplanu jest analiza SWOT, czyli analiza
informaciji (silnych i stabych stron przedsiewziecia oraz szans i potencjalnych
zagrozen). Wdrozenie innowacyjnego elektrycznego zespotu napedowego
niewatpliwie niesie za sobg ryzyko. Jednak szansa jakg daje rozw¢j lekkiego
lotnictwa miejskiego, ktére obecnie znajduje sie w obszarze zainteresowania
najwiekszych inwestorow na $wiecie wydaje sie znacznie przewyzszac
potencjalne ryzyka. Do wyscigu wyprodukowania pierwszego w petni
dziatajgcego statku powietrznego pionowego startu, operujgcego w aglomeracji
miejskiej przystepujg nie tylko najwieksi producenci lotniczy na $wiecie, ale
i nowo powstate mate i Srednie przedsiebiorstwa (start-upy). Zaréwno najwieksze
Swiatowe korporacje oraz mate firmy stojg przed tymi samymi problemami, nie
tylko technicznymi, ale takze administracyjnymi.

Wiele programéw finansujgcych prace badawczo-rozwojowe, ale takze
projekty wdrozeniowe funkcjonujg na terenie kraju i catej Unii Europejskiej.
Programy te pozwalajg zmniejszy¢ potencjalne ryzyko przedsiewziecia,
pozwalajg na zakup wymaganego parku maszynowego, ale takze na
wynagrodzenie zatogi oraz wsparcie instytucji naukowych jak np. Instytut
Lotnictwa. Zmniejszenie ryzyka bez watpienia zwieksza zainteresowanie
projektem potencjalnych inwestorow, ktorych obecnos¢ wydaje sie niezbedna.

9.2. Techniczne Studia Wykonalnosci (TSW)

Techniczne Studia Wykonalnosci przygotowuje sie na potrzeby prac
badawczo rozwojowych. Analiza ta pozwala uzyskac informacje nt. mozliwosci
wdrozenia wyrobu oraz pozwala oceni¢ jego potencjat komercyjny. TSW
uzywane sg podczas procesu decyzyjnego poprzez obiektywne okreslenie
mocnych i stabych stron jak i mozliwosci i zagrozeh zwigzanych z wdrozeniem
wyrobu. W sktad TSW wchodzg nastepujgce badania:

- Analiza rynku;
- Analiza ekonomiczna;
- Analiza techniczna;

- Analiza strategiczna.

Wdrozenie wyrobu do produkcji seryjnej jest procesem kosztownym oraz
dtugotrwatym, wigzgcym sie z wykonaniem wielu analiz technicznych
i biznesowych. W lotnictwie proces ten jest czesto na tyle kosztowny, Ze
niemozliwy do udzwigniecia przez jedno przedsiebiorstwo. Aby zminimalizowaé
ryzyko strat tworzy sie spofki typu joint-venture badz spin-off. Bardzo czesto tez
firmy lotnicze uzyskujg dofinansowanie z programoéw rzgdowych wspierajgcych
badania badawczo rozwojowe.
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9.2.1. Analizarynku

W lotnictwie analiza rynku stuzy do zdefiniowana wymagan technicznych
produktu. W przypadku otunelowanego zespotu napedowego, znane jest
przeznaczenie produktu, jednak ciggle istotne jest znalezienie docelowego
odbiorcy.

Nie istniejg jeszcze podobne napedy, do ktérych mozna by porownaé
analizowany produkt, jednak mozna przypuszczac, ze dla zamawiajgcego szereg
wymagan pozostaje niezmienny niezaleznie od rodzaju napedu. Takimi
najwazniejszymi parametrami technicznymi sg: masa zespotu napedowego, jego
niezawodnos¢ oraz tatwo$¢ obstugi, sprawnosé¢ oraz cena (zastosowana
technologia). Konieczne jest przeprowadzenie analizy poréwnawczej
konkurencyjnych wyrobow i przedstawienie ich na tle wlasnego produktu.
W oparciu o takg analize mozna znalez¢ priorytetowe parametry i jesli nie
przewyzszajg konkurencji zastosowa¢ odpowiednig taktyke, zmodyfikowacé
wiasny produkt lub dostosowacé jego cene do przewidywanych osiggéw.

9.2.2. Analiza ekonomiczna

Analiza ekonomiczna to metoda badania catoksztattu dziatalnosci
gospodarczej. Pozwala ona okresli¢ efektywno$é gospodarowania zasobami
(w ogdélnym pojeciu, tj. majgtkiem, kapitatem ludzkim, posiadang technologig)
przedsiebiorstwa.

Posiadanie mozliwosci technicznych do zbudowania otunelowanego zespotu
napedowego nie jest warunkiem wystarczajgcym, aby przedsiebiorstwo podjeto
sie prac nad tego typu produktem. Mozliwa jest sytuacja, w ktorej koniecznosc¢
zastosowania kosztownych technologii i proceséw produkcji podniesie cene
finalnego produktu, a w konsekwenciji klienci zdecydujg sie na zakup produktu
de-facto gorszego technologicznie, ale tanszego.

Wplyw na cene ma wolumen produkcji, a wiec niezbedna jest wiedza i jak
najdoktadniejsze szacunki okreslajgce koszt utrzymania produkcji (udziat
kosztow statych i zmiennych) i wielko$¢ potencjalnej sprzedazy.

9.2.3. Analiza techniczna

Analiza techniczna pozwala na zdefiniowanie wymagan technicznych oraz
prawnych wyrobu. W przypadku zespotu napedowego podstawowym
wymaganiem jest dostarczenie wymaganej sity ciggu dla danej predkosci
przelotowej. Nalezy tutaj uwzgledni¢ jak wptyw zmodyfikowanego otunelowania
wplywa na podziat ciggu, czyli ile ciggu generuje wirnik a ile otunelowanie. Juz
na etapie analizy technicznej mozna wykazac¢, czy zastosowana technologia
pozwala podnie$¢ sprawnos¢ zespotu napedowego oraz jakim kosztem.
Zwiekszenie wydajnosci pozwala wykona¢ misje z mniejszym zapasam zrodta
energii (mniej paliwa lub mniejsza bateria), co pozwala zmniejszy¢ mase
startowg statku powietrznego.
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Podstawowe osiggi produktu nie powinny jednak wptywac¢ na bezpieczenstwo
obstugi statku powietrznego. Analiza techniczna powinna uwzglednia¢ ryzyko
i skutki potencjalnych awarii zespotu napedowego. Uszkodzony produkt, tracgc
swoja podstawowg funkcje, nie powinien stwarza¢ zagrozenia dla zdrowia i zycia
uzytkownikow, np. rozerwanie topaty wirnika nie powinno uszkodzi¢ struktur
statku powietrznego a zatem nie powinno wydostac sie poza otunelowanie.

9.2.4. Analiza strategiczna

Obok analizy technicznej konieczne jest zrozumienie wymagan prawnych
i mozliwosci danego przedsiebiorstwa, oraz upewnienie sie, ze planowany
produkt takie przedsiebiorstwo jest w stanie nie tylko wyprodukowac, ale takze
wdrozy¢.

Konieczne jest znalezienie i zdefiniowanie grupy docelowej. W lotnictwie ma
to szczegolne znaczenie nie tylko z punktu widzenia ekonomicznego. Dla danej
grupy odbiorcéw, trzeba spetni¢ inne wymagania certyfikacyjne. W przypadku
zespotu napedowego przeznaczonego dla uzytkownikéw lotnictwa ogdélnego (np.
samoloty LSA, ULM oraz motolotnie) nie jest wymagane przejscie tak
rygorystycznych testow certyfikacyjnych jak np. w przypadku lekkich samolotow
komunikacyjnych Part 23.

Obranie odpowiedniej strategii i wybranie odpowiedniej grupy docelowych
klientow ma wptyw nie tylko na sam produkt koncowy, ale takze na ksztatt
przedsiebiorstwa i jego codzienne funkcjonowanie. W przypadku firm
produkujgcych podzespoty do certyfikowanych statkéw powietrznych przyjetym
standardem jest postugiwanie sie procesami zgodnymi z normg PN-EN ISO
9001, nie tylko w zakresie produkcji, ale takze w zakresie projektowania oraz
dokumentowania [65].

Analiza strategiczna pomaga wydajniej gospodarowac¢ kosztami w fazie
badan i rozwoju nowego produktu. Wazne jest, aby czasochtonne i kosztowne
testy przeprowadza¢ w odpowiedniej kolejnosci, np. przed wykonaniem testéw
niszczgcych ten sam prototyp mozna wykorzysta¢ w testach wydajnosciowych,

itp.

9.3. Produkcja seryjna

Jeszcze przed rozpoczeciem produkcji nalezy rozpoczgé wszelkie dziatania
majgce na celu pozyskanie klientdbw na oferowany w przysziosci produkt.
Poniewaz w przemysle lotniczym wdrozenie do produkcji nowego produktu jest
czasochtonne i obarczone koniecznoscig przeprowadzenia kosztownego
procesu certyfikacyjnego, czesto jedna firma nie jest w stanie pokry¢ kosztéw
i podja¢ ryzyka catego przedsiewziecia, dlatego tez gotowy produkt tworzy sie w
kooperacji co najmniej kilku przedsiebiorstw. W przypadku zaproponowanego
zespotu napedowego, gtéwny producent, moze odpowiadac za produkcje topat
wirnika i otunelowania, jednak silnik elektryczny i baterie dostarczane mogg by¢
na ostatnim etapie montazu przez koproducenta.
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Przy tak obranej strategii, producent silnika elektrycznego jest obecny przy
pracach nad nowym produktem juz na etapie analizy technicznej, a czesto nawet
wczesniej. Oba zaangazowane przedsiebiorstwa mogg pracowac oddzielnie
badz stworzy¢ spoétke celowg do ktorej oddelegujga odpowiednig liczbe
pracownikéw. Od obu koproducentéw zaleze¢ bedg finalne parametry produktu.

Proces wdrozenia nowego zespotu napedowego mozna podzieli¢ na kilka
etapow:

e Opracowanie projektu konstrukcyjnego,

e Opracowanie dokumentacji technicznej, technologicznej, kontroli
jakosci oraz instrukcji uzytkowani i serwisowania produktu,

e Uzgodnienie z odpowiednim nadzorem programu wymaganych testow
naziemnych i badan w locie — niezbednych do uzyskania odpowiednich
certyfikatow,

e Wyprodukowanie i przetestowanie uzgodnionej wczesnie liczby
prototypow,

e Udokumentowanie wynikéw uzyskanych z testéw i przedstawienie
odpowiedniemu organowi nadzoru.

e Uzyskanie certyfikacji i rozpoczecie sprzedazy.
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10. DALSZE PRACE

W pracy ograniczono sie do zbadania wptywu osiowego potozenia szczelin
w otunelowaniu na generowany cigg otunelowanego zespotu napedowego.
Analize to przeprowadzono dla kilku wybranych katoéw natarcia otunelowania.
Zaproponowana konstrukcja wentylatora pozwala jednak na zastosowanie
szeregu technologii, ktére z wielu wzgledoéw (przewaznie wytrzymatosciowych)
nie sg mozliwe do zastosowania w klasycznych wentylatorach czy smigtach
otwartych.

Ponizej zaprezentowano liste nowych technologii mozliwych do zastosowania
W zaproponowanym w niniejszej pracy wentylatorze. Przedstawione technologie
nie sg tematem badan niniejszej pracy, jednak doktadana analiza
przedstawionych zagadnien wydaje sie jej naturalnym rozwinieciem.

Uwaza, ze dalsze badania potencjalnie korzystnych technologii powinny
zawierac:

1. badania zwigzane z wyeliminowaniem obudowy piasty,

2. badania zwigzane z ksztattem szczelin miedzy wirnikiem a statycznym
fragmentem otunelowania,

3. badania zwigzane z niedostepnymi wczesniej profilami lotniczymi.

10.1. Wyeliminowanie obudowy piasty

W klasycznych konstrukcjach wentylatorow silnik umieszczony jest
w centralnie, w osi wirnika. W celu ograniczenia sit oporu piasta silnika
obudowana jest profilem aerodynamicznym. Zaproponowana W pracy
konstrukcja wentylatora pozwala na tozyskowanie wirnika na zewnetrznej
Srednicy, przez co obudowa piasty staje sie niepotrzebna.

Wyeliminowanie piasty pozwala nie tylko ograniczy¢ sity oporu wynikajgce
z tarcia powietrza na powierzchni obudowy, ale takze pozwala na optymalizacje
profilu lotniczego topaty wirnika w obszarze matych wartosci promienia tego
wirnika. Optymalizacja taka mozliwa jest takze z tego powodu, ze topaty
utwierdzone sg na zewnetrznej $rednicy, przez co grubos¢ profilu lotniczego nie
musi by¢ duza w badanym obszarze matych wartosci promienia topaty.
W klasycznych wirnikach u podstawy topaty stosuje sie grube profile lotnicze
z powodow wytrzymatosciowych, co zwieksza sity oporu.

10.2. Ksztatt szczelin

W pracy skupiono sie na potozeniu szczelin w otunelowaniu, jednak réwnie
istotne moze okaza¢ sie uksztattowanie tych szczelin. Analizowane modele
posiadajg szczeliny wyciete pod katem okoto 90° do powierzchni otunelowania.

W zaleznosci od przeznaczenia zespotu napedowego moze okazac sie, ze
szczeliny wyciete pod innym katem do powierzchni otunelowania mogg okazac
sie efektywniejsze.
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10.3.  Cienkie profile lotnicze wirnika

W klasycznych konstrukcjach wentylatoréw, konce topat wirnika nie mogg by¢
zbyt cienkie z powodéw wytrzymatosciowych, np. drgan. W zaproponowane;j
konstrukciji, profil lotniczy moze by¢ cienszy, przez co mozliwe jest zastosowanie
nadkrytycznych profili lotniczych umozliwiajgcych operowanie przy wiekszych
predkosciach obrotowych wirnika, dla ktorych zewnetrzna srednica wirnika
przekracza predkos¢ dzwieku. Przy mniejszych predkosciach obrotowych
cienszy profil lotniczy pozwala takze ograniczy¢ hatas.
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ZALACZNIK A

Charakterystyki aerodynamiczne poszczegoélnych przekrojéw topaty wirnika
uzyskane za pomocg kodu komputerowego XFOIL.
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