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Seznam symbolii

7B jednotkovy vektor normaly k ploSe
Peoeeeeerrenn. tlak [N m™]

Foovveeeeeeens pravodic (radiusvektor) [m]
/2SS rychlost [ms™']

Vi ceeerrrenens normalova slozka rychlosti [ms™']
Voereererrrnnans tangencialni slozka rychlosti [ms™]
S délka panelu [m]

S teeeerreeens soufadnice méfena podél panelu [m]
XY soufadnice uzlového bodu
XjyVieeerreeeenn soutradnice kontrolniho bodu
Viprreeeenernees rychlost nerozrugeného proudu [ms™]
Vieeerrreeeeenns mistni bezrozmérna tend rychlost [-]
S I thel mezi normalou panelu a nabihajicim proudem [°]
Y eeeeereeeannns cirkulace vztazena na jednotku délky [m’s]
Vieenennen, mistni bezrozmérna cirkulace [-]

| cirkulace [m’s™]

Offeeernrenennne thel vychylky vztlakové klapky [°]

[ IS hustota [kg m™]

T oveeerereenns Ludolfovo ¢islo

D ... potencial rychlosti [m’s™]

C o tlakovy soucinitel [-]



Uvod

Ktidlo letounu jako hlavni zdroj vztlakové sily, musi bezpecné
pokryt ndroky na produkovany vztlak v Sirokém rozsahu letovych
rezimi. Ze znamé inverzni zavislosti mezi rychlosti letu a hodnotou
soucinitele vztlaku pottebnou pro vodorovny ustaleny let plyne, ze pro
dosazeni vyS8i rychlosti, pozadujeme nizké hodnoty soucinitele
vztlaku a naopak. Praxe ukazuje, ze minimalni rychlost bez pouziti
vztlakové mechanizace u subsonickych letound odpovidé ptiblizné
tretin€ rychlosti maximalni. Je zfejmé, ze bez pouziti prostfedki pro
zvySeni vztlaku nelze dodrZzet piedepsanou hodnotu pftistavaci
rychlosti.

SniZzeni minimalni rychlosti letounu lze dosahnout sniZenim
hmotnosti letounu, zvétSenim plochy kiidla a zvySenim hodnoty
maximalniho soucinitele vztlaku. NejCastéji pouzivanym prostiedkem
zvySujicim hodnoty maximalniho soucdinitele vztlaku jsou vztlakové
klapky. Pfi jejich navrhu vychazime ze znalosti tlakového rozlozeni
po profilu. Zdrojem téchto dat jsou piedevSim tunelova meéieni
a v posledni dob¢ také matematické modelovani proudéni.

Tunelova méfeni poskytuji pomérné presnd data. Casto jsme viak
omezeni velikosti a vykonem dostupného aerodynamického tunelu.
Moderni metody matematického modelovani proudéni (computational
fluid dynamics — dale jen CFD) poskytuji spojity obraz proudového
pole na rozdil od méteni, kde ziskdvdme diskrétni hodnoty métené
veli¢iny. CFD tak umoziiuje lépe pochopit a analyzovat feSeny
na vykon pouzitého pocitace, ve srovnani s metodami vychazejicimi
z jednodusSich modell potencialniho proudéni. V pocatecnich fazich
vyvoje letounu se Casto spokojime jen s kvalitativnim porovnanim
acrodynamickych parametr. V tomto piipadé¢ je vyhodné vyuzit
jednodusSich, na c¢as a vykon pocitate méné naroCnych metod.
Ziskame tak informace s postacujici piesnosti daleko levnéji.

Presn¢jsi metody CFD reprezentované metodou konecnych objemu
(resp. metodou koneCnych prvkil) nachazeji své uplatnéni
v pozdéjSich fazich vyvoje pii vybéru konecné varianty.



Cile disertac¢ni prace

Navrhnout postup pouziti metod CFD pii aerodynamickém néavrhu
vztlakové mechanizace kiidla. Pouzité¢ vypoctové metody volit
s ohledem na pozadovanou piesnost vypoctu v dané vyvojové fazi.

Z.a timto ucelem:

1) Zpracovat pichled metod vypoctové aerodynamiky (CFD)
pouzivanych v sou¢asné dob¢ v leteckém primyslu.

2) Vypracovat  pocitacovy program pro vypocet tlakového
rozlozeni po tétiveé leteckého profilu s dvoustérbinovou klapkou,
zaloZeny na panelové metod¢.

3) Ovétit funkEnost programu a navrzeného postupu modelovym
vypoctem pii upravé tvaru kandlu mezi hlavnim télesem profilu
a predklapkou. Ziskané vysledky porovnat s tlakovym
rozlozenim  vypocCtenym  metodou  koneCnych  objemu
reprezentovanou komerénim programem FLUENT 5.



Prehled pouzivanych metod CFD

V této kapitole je uveden strucny piehled metod CFD
pouzivanych v soucasné dob¢ v leteckém pramyslu.

V dnesni dob& vykonnych pocitaci by se mohlo zdat, Ze pouziti
metod vychazejicich z ptfedpokladu potencidlniho proudéni, jiz
ztratilo své opodstatnéni. I kdyZ maji sviij zenit za sebou, ziistavaji
stale vranych fazich vyvojového procesu jednim zhlavnich
vypoctovych nastroji. K jejich prednostem patii nenaroCnost na
vstupni data (sta¢i pouze geometrické charakteristiky), snadna
adaptabilita na ménici se geometrii a nizké naroky na kapacitu
paméti a vykon pocitaCe. Vzhledem ktomu, Ze v etapé
piedprojektu (resp. projektu) casto nemame k dispozici data
v kvalit¢ a mnozstvi potiebném pro programy fteSici proudéni
redlného  plynu,  pfedstavuji  tyto  metody  spolecné
s poloempirickymi metodami jeden z prostiedki pro stanoveni
zakladnich aerodynamickych charakteristik. Pouziti panelovych
metod navic umoziuje ziskat podklady pro predbézné pevnostni
vypolty. Z nazoru je zieymé, Ze piesnost ziskanych vysledku
odpovida vychozimu piedpokladu proudéni idealniho plynu
a kvalité vstupnich dat. Tyto metody Ize tedy pouzit pievazné pro
kvalitativni odhad zakladnich aerodynamickych parametr(i letounu
nebo jeho komponent.

Druhou skupinu metod pouzivanych v CFD predstavuji
techniky numerického teSeni parcidlnich diferencidlnich rovnic
ajejich soustav, tedy metody pro feSeni soustav rovnic
vystupujicich v ulohach mechaniky tekutin.

Jako jedna z nejdéle pouzivanych metod je zde uvedena metoda
konecnych diferenci (dale jen MKD). V soucasné dob¢ sice neni
pouzivand v komercnich programech, ale Castéji se s ni mizeme
setkat ve ,,firemnich® programech, tedy v nekomer¢nich aplikacich
vytvofenych podniky pro vlastni potiebu. Je oblibena pro svoji
jednoduchost a nazornost. Z historického hlediska tato metoda
piedstavuje vychozi zdkladnu pro moderni numerické metody
pouzivané v CFD.

Metoda kone¢nych prvki (dale jen MKP) vznikla pivodné pro
potieby pevnostnich vypoctl. Do oblasti CFD pronikla az koncem
sedmdesatych let. V soucasné dob¢ tvoii jddro mnoha komerc¢nich
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programti jako napt. PAM-FLUID, PAM-FLOW, FIDAP
a POLYFLOW. Nachazi uplatnéni zejména pii fteSeni
nizkorychlostniho proudéni, ptipadné proudéni nenewtonskych
kapalin.

V dnesSni dob& nejcastéji pouzivanou metodou je metoda
konecnych objemi (dale jen MKO). Tato metoda feSeni parcialnich
diferencidlnich rovnic se zacala v CFD vice prosazovat zacatkem
devadesatych let. Z pocatku byla jeji aplikace vyrazné omezena
pozadavkem na strukturovanost vypoctové sité. Po vyteSeni tohoto
problému se stala nejcastéji pouzivanou metodou v komercnich
programech pro simulaci proudéni. Pro svou piimou vazbu mezi
algoritmem a fyzikdlnimi principy nalezla Siroké uplatnéni
v technické praxi. Jeji vlastnosti ji pfedurCuji zejména k feSeni
problémt z oblasti aerodynamiky vysokych rychlosti.



Vypocet tlakového rozlozeni na leteckém
profilu panelovou metodou

Pro vypocet tlakového rozlozeni na profilu kiidla byla zvolena
panelova metoda, kterd nahrazuje feSeny profil uzavienym polygonem
tvofenym virovymi panely.

V tomto piipad¢ byla pouzita panclova metoda druhého tadu, kdy
prubéh cirkulace po panelech predpokladame linearni, spojity
v uzlovych bodech viz obr. 1. Uzlovymi body zde oznacujeme body
lezici na povrchu profilu, které jsou zaroven praseCiky dvou
sousednich panelt.
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|

7 N\O bz T \ \ I . X
s (x, ) XYy
()( 3 Y3) ()(2) Y 2)
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Obr. 1 Nahrada profilu virovymi panely (metoda druhého radu)

Pti pouziti panelové metody druhého fadu mizeme bez problému
aplikovat Kuttovu podminku pfimo na odtokovou hranu.

Cislovani panelt a uzlovych bodt za¢ina od odtokové hrany
a probihd ve sméru hodinovych rucicek ptes ndbéznou hranu zpét. Pii
tomto postupu jsou pocatecni bod prvniho panelu a koncovy bod
posledniho panelu totozné. Uprostied paneli jsou definovany
kontrolni body. V kontrolnich bodech pak pozadujeme splnéni
okrajové podminky nulové rychlosti ve sméru vnéjSi normaly
k ptislusnému panelu. Tato podminka =zajiStuje, Ze cirkulace y
vypoc¢tené v uzlovych bodech spolecné s paralelnim proudem
vytvaieji proudové pole jehoZ proudnice splyvaji s povrchem feSeného
télesa.



Rychlostni potenciadl indukovany infinitesimalni ¢asti j-tého
virového panelu o intenzité yds v kontrolnim bod¢ i-t¢ho panelu
o soutadnicich (x;,);) viz obr.l mizZeme vyjadrit jako

g (x,-,y,-)=—7(sg—7)fsf®(s,-)

kde ©;; je uhel, ktery svira spojnice kontrolniho bodu (x;y;) a bodu na
panelu j o soufadnicich (x;);) s osou x (viz obr. 1). Potom rychlostni
potencidl indukovany ve stejném bodé celym panelem ; je dan
vyrazem ( )
y\S;
¢(xi9yi): - 4]®(Sj )de

27
Sj

Uhel O(s;) pak mizeme vyjadfit jako

@(sj)z arctg(? B4 ]

i J

Oznacime-li pocet vSech panelll polygonu, kterym nahrazujeme profil
m, pak rychlost indukovand vSemi panely v kontrolnim bod¢ (x;y;) je

m Sj v
Hx; ;)= J‘V(Sj )arcz‘g( ))2,- _);JJ stj

— 27
J=l o

Je-li velikost rychlosti nerozruSeného proudu v, a jeji vektor svird
s osou x thel nabéhu « , pak celkova rychlost v kontrolnim bod¢ (x;,);)
je dana vyrazem

m (s Y, -y,
é(x;,v,)=v,(x; cosa +y,sina) - ]Zz;t 75;, )arctg(Xli —):cjj stj
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Protoze pfedpokladame linearni priabéh cirkulace y po panelu, 1ze y(s;)
rozepsat jako

7/j+1_7/jS.
S /

J

?/(Sj):?/j"'

Okrajovou podminku v kontrolnim bodé (x;y;), ktera piedepisuje
nulovou hodnotu rychlosti ve sméru vnéj§i normaly pak miizeme
vyjadfit ve tvaru

Dosazenim diive uvedenych vztahli do rovnice okrajové podminky
dostavame

[Zm: 7;2 )arcth)); - stj] =sin(6, — )

j=l1 i xj
pro i=1,.2,...

Vyse uvedeny vztah ptfedstavuje soustavu m rovnic pro m + 1 hodnot
7 vuzlovych bodech (resp. ve vrcholech nahradniho polygonu).

Hodnoty y stanovime numericky po zavedeni Kuttovy podminky na
odtokové hran¢

71'+7/;n+1:0

Ptipojenim k vySe uvedené soustavé rovnic dostavame soustavu m + 1
linearnich algebraickych rovnic o m + 1 neznamych y ;.

Po vypoCtu nezndmé intenzity cirkulace piikro¢ime k vypoctu
rychlosti a tlaku v kontrolnich bodech. Jak bylo uvedeno vyse,
v téchto bodech ma rychlost pouze tangencialni slozku. Ozna¢ime-li ¢;
jednotkovy teCny vektor i-tého panelu (viz obr.l), je mistni
bezrozmérna rychlost definovana jako
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Tlakovy  soulinitel vypolitame ze vztahu odvozeného
z Bernouliovy rovnice

Vyse uvedeny postup ukazuje zplsob vypoctu na profilu bez
vztlakové mechanizace. Stejny postup byl aplikovan pii sestavovani

N

Obr.2 Profil s dvoustérbinovou klapkou

pocitacového programu pro profil s dvoustérbinovou klapkou obr.2.
Kazdy segment pokryjeme virovymi panely viz. obr.1. Zacindme od
odtokové hrany hlavniho segmentu po spodni strané profilu pies
nabéznou hranu zpét. Analogicky postupujeme u predklapky a vlastni
vztlakové klapky. Panely Cislujeme tak, ze sklada-li se prvni segment
z m paneli, na predklapce zaciname Cislovat opét od odtokové hrany
po spodni strané profilu panelem Cislo m + 1.

Diky tomu, Ze panely tvofti tfi uzaviené mnohouhelniky, posouva
se ¢islovani uzlovych bodu proti ¢islovani paneli.
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Modelovy vypocet

Funk¢nost pocitaCového programu popsaného v piedchozi kapitole
byla ovéfovana pii ndvrhu modifikace vztlakové mechanizace profilu
NACA 64 A012 MS5. Pfedmétem Uprav byl tvar kanalu mezi hlavnim
télesem profilu a predklapkou. Porovnavané varianty feSeni jsou
uvedeny na obr.3

Iy

—

a) varianta A

\
)
Y

b) varianta B

obr.3 ReSené varianty upravy tvaru zadni &sti hlavniho t&lesa profilu
NACA 64 A012 M5
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Hlavnim cilem vypoc¢tu bylo ovéfeni vlivu upravy na vztlakovou
kiivku pii vychylce klapky &= 52°. Sou€asné s panelovou metodou,
byla feSena stejna tloha programem FLUENT 5. Na obr. 4 - 7 jsou
porovnana tlakova rozlozeni vypoctena obéma metodami (hodnoty
v grafech oznacené P jsou hodnoty vypoctené panelovou metodou).
Jak se dalo ocekavat, pii vySSich uhlech nabehu se hodnoty ¢, zjiSt€né
panelovou metodou vyrazné 1iSi od vysledki ziskanych metodou
kone¢nych objemi. Pii vétSich thlech nadb&hu se vyrazné projevuji
vlivy vazkosti. Pak je charakter proudéni dosti vzdalen proudéni
potencialnimu, coz vede k selhani panelové metody.

7, porovnani vztlakovych kiivek na obr.8 je vidét nadhodnoceni
soucinitele vztlaku panelovou metodou. Pti porovnani s experimentem
vykazuje lep$i shodu program FLUENT 5. Panelovd metoda dobie
vystihuje sklon vztlakové Cary.

l— wall-1
[—wall-2
‘ wall-3
\ . Gall AP 8.00e+00 ! p
¢ wall-2P {
e wall-3P -7.00e+00 o 2
-6.00e+00
5.008+00 e
-4.00e+00 IJ \
Pressure -3.00e+00 g : i
Coefficient \
5 . ; b "f\p
SR \.k\‘!'w.-&__ °_|® & ) [ S a \I
-1.00e+00 \x
& | L
5 ejl \
| & ®
0.00e+00 j: \} | T i
| —g— [ o T l}““';/ : w,ﬁ'b
1.00e+00 i LS
2.00e+00 -
0 0.2 0.4 06 0.8 1 1.2

obr.4 Tlakové rozlozeni na profilu NACA 64 A012 MS5 varianta A, o = -5,0°
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I AT \
i A i
-5.00e-:00 i % |
== | I
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|
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|
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obr.5 Tlakové rozlozeni na profilu NACA 64 A012 MS5 varianta B o = -5.,0°
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* wall-2P ‘ i
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obr.6Tlakové rozlozeni na profilu NACA 64 A012 MS varianta A, o = 15,0°
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obr.7Tlakové rozlozeni na profilu NACA 64 A012 M5 varianta B, o = 15,0°
Vztlakové kfivky
6
5
4 %A%
cy3
2 V —A— panel-A
——FLUENT-A
—A—panel-B
! —=—FLUENT-B
—e— experiment
0 | |
-10 -5 5 10 15 20
alfa[°]
Obr.8 Porovnani vztlakovych kiivek
panel-A ........... panelova metoda, varianta A
panel-B ........... panelova metoda, varianta B
FLUENT-A .... FLUENT 5, varianta A
FLUENT-B..... FLUENT 5, varianta B
experiment..... tunel.mér., varianta B
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Doba potiebna pro vypocet vztlakové kiivky jedné tvarové
varianty kanalu, tj. vypocet tlakového rozlozeni pro osm uhl nabéhu,
se u panelové metody pohybovala v priméru okolo jedné minuty.
Vypocet probihal na PC s procesorem Intel Pentium 75Mhz, 16 MB
RAM. Reseni obtékani profilu pro jeden thel nab&hu programem
FLUENT 5 trvalo na pracovni stanici SGI INDIGO IMPACT 2
s procesorem R 10000, 256 MB RAM v priméru tficet az Ctyficet
minut.

Vyse uvedené skuteCnosti nemaji byt chapany jako porovnani obou
metod. Stejné jako je neporovnatelnd doba trvani vypoctu, nelze ani
srovndvat mnoZstvi a kvalitu informaci, které ziskame pouzitim
zminénych metod. Kazda z nich ma své misto a Gcel ve vyvojovém
procesu letounu. Z ptedchoziho plyne, Zze uzivatel by si mél vzdy
uvédomit co od vypoctu oCekava, jak presné feSeni opravdu potiebuje
a podle toho volit ptislusny postup.
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Z.avér

Cilem diserta¢ni prace bylo navrhnout postup pouziti metod CFD
v procesu vyvoje letounu, se zaméienim na vztlakovou mechanizaci
kiidla. Za timto uUcelem byl nejprve zpracovan piehled zakladnich
vypoctovych metod pouzivanych v souCasné dobé v leteckém
prumyslu.

Tento ptehled ukazuje u kazdé uvedené vypoctové metody jeji
zékladni principy pfistupu k feSeni proudéni. Timto jsou vymezeny
oblasti pouzitelnosti prislusné metody, jeji pfesnost, naro¢nost na
kvalitu a mnozstvi vstupnich dat a v neposledni fad¢ i pozadavky na
pamét’ a vykon pocitace.

Znalost piedchoziho pak umoziuje v dané etapé vyvojového
procesu volit vypoctovou metodu tak, aby odpovidala kvalitativni
urovni dostupnych vstupnich dat a pfi tom poskytovala v ramci svych
moZznosti co nejpresnéjsi vysledky.

Pro vypocet tlakového rozlozeni a wvztlakové kiivky profilu
s dvoustérbinovou vztlakovou klapkou byla zvolena panelova metoda,
ktera nahrazuje pocitany profil piimkovymi panely, s linedrnim
rozlozenim cirkulace podél panelu. Zakladni vztahy byly odvozeny
pro Cisty profil, ale Ize je pouzit prakticky na jakékoliv vztlakové
téleso. Odvozené vztahy pak byly aplikovany pii sestaveni
pocitacového programu pro vypocet tlakového rozloZzeni na profilu
tvofeného tiemi segmenty.

Funk¢nost programu byla ovéfena vypoctem rozloZeni tlakového
soucCinitele na dvou modifikacich geometrie vztlakové mechanizace
profilu NACA 64 A012 MS5. Vypocitana tlakova rozlozeni jsou
porovnana s tlakovym rozloZzenim ziskanym pomoci komercéniho
programu FLUENT 35, ktery danou ulohu fesil jako vazké turbulentni
proudéni metodou konecnych objemt. Porovnani prokazalo velmi
dobrou shodu obou metod z hlediska pribéhu tlakového soucinitele
v pfipadech s malym thlem ndb&hu, tj. v pripadech kdy charakter
proudéni se blizil potencidlnimu proudéni.

Nasledné vypocitané vztlakové ¢ary ukazuji u panelové metody na
velké nadhodnoceni soucinitele vztlaku ve srovnani s vysledky
tunelovych méteni. To je dano tim, ze metoda vychazi z predpokladu
nevazkého a nevitivého proudéni. V pomérné dobré shodé
s experimentem je sklon vypocitané vztlakové kiivky. To ukazuje na
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moznosti vyuziti panelové metody pifi odhadu trendu vyvoje
vztlakovych charakteristik v zavislosti na zménach geometrie
vztlakové mechanizace (resp. celého profilu).

Z vySe uvedeného vyplyva, ze metody =zalozené na fteSeni
potencialniho proudéni jsou jednoduchym, levnym ale uinnym
nastrojem pifi odhadu aerodynamickych charakteristik v pocatenich
fazich vyvoje letounu. S jejich pomoci lze v kratké dob¢ analyzovat
velké mnozstvi moznych variant feSeni. Zejména v téch piipadech,
kdy provaddime pouze kvalitativni porovnani jednotlivych ndvrhii , se
jevi jejich aplikace zhlediska Casu a ndrokii na pouzity hardware
efektivnéjsi, nez pouziti pokrocilejSich vypoctovych metod.
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Summary

At the initial stage of aircraft development the designer teams have,
often in very short time, to analyse a large number of variants of the
aerodynamic solution of the aircraft and its main parts. The choice of the
optimum solution is related to an uncertainty depending on the
designer’s experience. A wrong decision at this stage can have
significant influence on expenses of the new aircraft development and
preparation of its production. The risk level can be essentially decreased
if there is enough of serious data available for making the decision. As
the source of these data aecrodynamic tunnel tests as well as numerical
flow simulation being quickly developed in recent years can serve.

Modern commercial programs provide the user with maximum comfort
during preparation of the calculation as well as result evaluation. They
make possible to find a detailed solution on complex geometries. But
volume and quality of the received information is, on the other hand,
counterbalanced by a longer time needed for preparation and realization
of the calculations. Such programs also require more powerful hardware.

The aim of the present thesis is to show that beside the programs
allowing a detailed solution of real fluid flows the aerodynamic
workplace should be equipped with far simpler computational tools for
a fast qualitative estimate. Such software comes in useful especially at
the early stages of aircraft development or during fast comparison of
several solution variants. At these stages of development process the
high accuracy of the obtained results is not required; they are
tendencies to study quantity behaviour caused by the proposed changes
of appropriate parameters that presents the greatest interest for us.

The present thesis brings a brief review of computational methods
used at present time in the field of external aerodynamics. Simplicity
and plasticity of methods solving potential flows is demonstrated on
an algorithm for calculation of pressure distribution on an airfoil with
a double-slotted flap by means of a panel method. It results in a
computer program, functionality of which is shown on a model
calculation. The obtained data are compared with the solution of the
same problem in FLUENT 5 commercial code.

The objective of the thesis is to supply designers with a kind of
manual for more effective application of CFD within the framework
of the design process.
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1987-88

1988-89

1989-99

Odborny zivotopis
ZDS Cernovice u Tabora

Gymnasium Pelhiimov

CVUT Praha — FSI obor letadlova technika, stavba

letadel

Diplomova prace: Optimalizace aerodynamickych

parametrd letounu M-1 se zaméfenim na podélnou

stabilitu

Statni zavérecna zkouska: Mechanika tekutin
Pruznost a pevnost
Ekonomika letecké vyroby

Zaméstnani AERO Vodochody

Asistent (konstruktér) ve skupiné drak letounu

Skupina letového provozu

- Zpracovani konstrukéni dokumentace palubniho
registraéniho systému (PARES — havarijni
zapisovac)

- Vypracovani algoritmi pro automatizované
vyhodnoceni ¢innosti pilota ze zdznamu palubniho
registra¢niho systému

Navrhova skupina letounu L-19T pro zakladni vycvik

- Vypocet zékladnich aerodynamickych charakteristik
letounu L-19T

- Vypocet zdkladnich vykoni

- Kontrola parametrt stability a fiditelnosti letounu L-
19T

Skupina podvozku a fizeni

- Spoluprace na programu pro automatizovany navrh
nelinedrnich mechanismi

- Konstrukéni prace na systémech podvozku a fizeni

Skupina automatizace inZzenyrskych praci

- Vyvo0j programu pro automatizovany vypocet
zékladnich aerodynamickych charakteristik letounu
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—tj. zpracovani poloempirické metody DATCOM
do formy pocitaCového programu a jeji propojeni

s numerickymi metodami.

Program pro vypocet tlakového rozlozeni po rozpéti
kiidla libovolného tvaru panelovou metodou
(Bélocerkovsky)

Vyvoj programt pro podporu automatizovaného
vypoctu motorovych charakteristik.

Spoluprace na studii zavadéni komplexniho
informac¢niho systému podniku

Spravce systému CAD programi se zaméfenim na
softvare pro aerodynamické vypocty pod operatnim
systémem UNIX

Reseni uloh vngjsi a vnitini aerodynamiky pomoci
programovych produktd firmy FLUENT

Vyvoj programu pro vypocet pohybu letounu

z parametrii zaznamenanych havarijnim
zapisovacem.

Vyvoj programi pro usnadnéni spravy pocitaCové
sit€¢ s operacnim systémem UNIX.

1999-02  Aerodynamika
Numerickd simulace proudéni
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