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Chapter 1 Prezentarea stadiului cercetarilor

1.1 Clasificarea aeronavelor

Industria aviatiei are o istorie destul de lunga, iar in ultimul secol au fost dezvoltate si implementate
diverse modele si tehnologii de aeronave. Prin urmare, se poate face o clasificare principald a
aeronavelor pe baza greutatii vehiculelor zburatoare. Este important de mentionat cd aeronavele
mai usoare decat aerul sunt clasificate ca aerostate, in timp ce aeronavele mai grele decét aerul
sunt clasificate ca aerodine. Din punct de vedere al performantei aerodinamice si al utilitatii,
aerodinele au primit cea mai mare atentie si interes din partea industriei aeronautice in ultimul

secol.

Figure 1.1 Schema planorului [149]

Aerodinele lucreaza folosind fluxul de aer care este impins intr-o directie si astfel, conform celei
de-a treia legi a miscarii a lui Newton, este generata forta. Aripile fixe si aeronavele cu giratori au
fost cele mai explorate si dezvoltate portavioane in ultimul secol, iar acest lucru s-a datorat
aplicatiilor si utilitatii lor. Este important de mentionat aici ca aripa fixd genereazd portanta,
necesara zborului, folosind forma aerodinamica a aripii prin crearea unei diferente de presiune
intre suprafetele inferioare si superioare ale aripii, In timp ce aeronava se deplaseaza prin aer. Pe
de alta parte, aecronava genereaza portanta prin paletele care se rotesc si, de asemenea, prin crearea

unei diferente de presiune la suprafetele inferioare si superioare ale palelor. O altd clasificare a
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aeronavelor cu aripa fixa este prezentatd in Figura 1.2. Prin urmare, o prima clasificare a
aeronavelor cu aripad fixa poate fi facuta ca aeronave cu aripa fixa motorizate si nemotorizate.
Avioanele cu aripa fixa nemotorizate sunt formate din planoare, parapanta, hang, planor, zmeu etc.

Figura 1.3 prezinta schema unui avion de planor.

Clasificarea aeronavelor motorizate este mai complexa datorita faptului ca este formata din mai
multe categorii. Prin urmare, o prima clasificare a aeronavelor motorizate poate fi facuta in functie
de numarul de aripi si, prin urmare, acronavele pot fi monoplane, biplane sau triplane. Zborul cu
motor are o istorie lunga, care incepe cu fratii Wright care au proiectat, construit si au zburat primul
zbor cu motor in 1903. Meritd mentionat aici ca primul motor cu turbind cu gaz de avion a fost
dezvoltat de Frank Whittle in 1930. Aceasta turbina cu gaz dezvoltarea motorului a fost urmata
relativ curand de munca lui Hans-Joachim Pabst von Ohain, care a dezvoltat motorul turboreactor
in 1936. Este important de mentionat aici ca atat Whittle, cat si von Ohain sunt recunoscuti ca
primii inventatori ai motorului cu turbind cu gaz cu aer respirabil. . Propulsiunea prin respiratie
aeriand a fost exploratd de mai bine de un secol atat pentru zboruri subsonice, cat si pentru cele
supersonice. Meritd sd mentionam aici cd propulsia subsonica cu respiratie a aerului a fost folosita

n portavioanele comerciale de mai bine de un secol.

De obicei, clasificarea aeronavelor se poate face pe baza geometriei aripilor lor ca: (i) geometrie
fixa, (ii) geometrie variabila a aripii (aripi inclinate in spate) si (iii) aeronave fara coada. Merita sa
mentionam aici ca aripile inclinate sau delta sunt folosite pentru aeronave de mare viteza
(supersonice), cum ar fi aeronavele militare. De asemenea, meritd mentionat aici cd aeronavele de
mare viteza (supersonice) folosesc aripi subtiri cu geometrie de profil aerodinamic cu cambra

scazutd sau fara cambra, cum ar fi seria NACA 0012-NACAQ015.

Clasificarea suplimentard a aeronavei poate fi facuta pe baza tipului de aripa ca: (i) corp de aripa
amestecat (BWB) si (i1) corp de aripd hibrid (HWB). O schema a aeronavei cu aripa zburatoare
este prezentatd in Figura 1.4. Acest tip de aeronava prezinta o stabilitate ridicata si performanta
aerodinamica si o manevrabilitate relativ ridicata. Figura 1.5 prezinta aeronava cu corp de aripa
combinata (BWB). Dupa cum se arata in Figura 1.5, aeronava cu corp combinat prezinta un design
distinctiv si caracteristici aerodinamice in comparatie cu aeronavele conventionale. Prin urmare,

in aeronava cu aripi combinate, fuselajul si aripa se amesteca Impreund si nu existd o separare
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geometricd distincta intre fuselajul aeronavei si aripile sale. Mai mult, designul aeronavei cu aripi

amestecate poate prezenta sau nu o coada.

Figure 1.2 Schemat aeronavei [150]

Figure 1.3 Schema aeronavei [151]

Aeronava cu caroserie combinatd prezintd citeva avantaje, cum ar fi cresterea portantei si
performanta aerodinamicd datoritd zonei de ridicare extinse, rezistentd redusd. De asemenea,
datorita faptului ca poate genera portantda mare, dimensiunea sa poate fi redusa in comparatie cu
alte configuratii de aeronave cu aripi. De asemenea, datorita configuratiei aerodinamice compacte,

corpul aripii amestecate prezintd o stabilitate aerodinamica ridicata.
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1.2 Motoarele aeronavelor subsonice

Motorul turboreactor este prezentat schematic in Figura 1.12. Turboreactorul poate utiliza
compresoare axiale sau centrifuge. Meritd sd mentionam aici ca primul turborreactor a folosit
compresor centrifugal pentru treapta de compresor, in timp ce proiectarea compresorului axial a
fost utilizat pentru etapa de turbind. Compresoarele constau din trepte stator-rotor, iar numarul lor
este definit de puterea rezultata in conditiile de tractiune. Dupa cum se aratd in Figura 1.12, treapta
axiald a compresorului si a turbinei consta din mai multe randuri de pale. Merita mentionat aici ca
unele dintre lame sunt stationare, in timp ce altele se rotesc. Paletele stationare formeaza treapta
statorului, in timp ce paletele rotative formeaza treapta rotorului. Este important de mentionat aici
cd motoarele turboreactor sunt potrivite pentru zboruri subsonice inalte. Cu toate acestea, motorul
turboreactor poate functiona chiar si la viteze supersonice si acest lucru se realizeazd prin
adaugarea unui post-arzator. Postarzatorul permite injectia suplimentara de combustibil, ceea ce
are ca rezultat o fortd suplimentard. Meritd sd mentiondm cd oprind postcombustionul,
turboreactorul functioneazd ca un turbojet de baza. De-a lungul timpului, s-a demonstrat ca
turboreactorul nu este un motor eficient din punct de vedere al consumului de combustibil,
prezentand in acelasi timp un nivel ridicat de zgomot. Concorde a fost ultimul avion care a folosit
motorul turboreactor. Cu toate acestea, meritd mentionat aici cd Concorde a reusit sa fie eficient

din punct de vedere al consumului de combustibil doar atunci cand a zburat la numarul Mach M=2.

INTAKE COMPRESSION COMBUSTION EXHAUST

.........

uine/

Cold Section Hot Section

Figure 1.4 Schema motorului turbojet [155]
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1.3 Aeronave supersonice
1.3.1 Ramjet

Prima idee ramjet a fost propusa in 1913 de Rene Lorin. Cu toate acestea, lipsa materialelor care
sa reziste la temperaturile ridicate dezvoltate in urma procesului de ardere, amanase dezvoltarea
sa fizica pana in 1949 cand Rene Leduc a proiectat primul ramjet. Prin urmare, Leduc a fost primul
care a proiectat primul avion cu propulsie ramjet, in 1949. Cu toate acestea, primul zbor din lume

propulsat cu ramjet a avut loc Tn 1939 si a fost dezvoltat de Merkulov.

ramjet-ul este un motor cu reactie care nu contine piese rotative. Prin miscarea sa inainte, ingera
aerul din jur si il comprima printr-un canal de trecere. Aerul comprimat este livrat in camera de
ardere unde are loc procesul de ardere. Deoarece ramjetul nu are parti rotative care sd permita
ingestia de aer, ramjetul nu poate functiona la viteze zero ale aerului si, prin urmare, nu poate
furniza forta necesara pentru a deplasa aeronava. Prin urmare, functionarea ramjetului este
conditionata de viteza de zbor si, prin urmare, necesitd sa fie transportat de o aeronava diferita
pentru a atinge o viteza mare de numar Mach pentru a putea ingera suficient aer necesar procesului

de ardere.

O schemai a designului si functionarii ramjetului este prezentata in Figura 1.19. In general, ramjetul
cuprinde (i) conducta de admisie, (ii) camera de ardere si (ii1) duza. Stadioreactorul poate functiona
cu doud tipuri de combustibil si anume combustibili lichizi si combustibili solizi. De asemenea,

meritd mentionat aici ca ramjet-urile pot functiona atat la viteze subsonice, cat si supersonice.

Nozzle Fuel injection Inlet
(M=1) Flame holder Vehicle (M>1)
Air
-
-
-

Exhaust Combustion Compression
(M>1) chamber (M<1)

Figure 1.5 Schema motorului ramjet [157]
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In schema din Figura 1.19, aerul intra in orificiul de admisie a ramjetului de la dreapta la stanga
cu viteza supersonica (M>1). Pe masura ce fluxul de aer intrd in regiunea de admisie, fluxul de aer
este incetinit la regimul subsonic de o serie de socuri oblice generate de interactiunea fluxului de
aer supersonic si suprafata solida a admisiei ramjet. Mai in aval, fluxul de aer este incetinit si mai
mult de prezenta suporturilor de flacird, asa cum se aratd in schema din Figura 1.19. In aval de
admisia ramjet, seria socurilor oblice devin socuri normale. Pe masura ce fluxul de aer trece prin
suporturile de flacara, acesta intrd In combustie unde are loc arderea. Meritd mentionat aici ca
produsele de ardere, sub forma de flux gazos fierbinte, pot atinge temperaturi ridicate de ordinul a
2.400K. Pe masura ce gazele fierbinti ies din combustor, fluxul de gaz la temperatura inalta trece
prin duza convergenta-divergente, asa cum se arata schematic in Figura 1.19. Conditia de curgere
sonica este atinsa la duza ramjet asa cum se aratd in Figura 1.19. Mai in aval de duza, fluxul se
accelereaza datoritd duzei convergente-divergente si astfel, fluxul de aer devine supersonic pe
masurd ce fluxul trece prin duza ramjet. De obicei, ramjeturile supersonice functioneaza la numere

Mach mari, atingand o eficientd maxima pentru numarul de Mach M>3.

Chapter 2 Metode computationale pentru fluidele turbulente
2.1 Introducere in turbulence

2.2 Metodele numerice

2.2.1 Direct numerical simulations (DNS)

ou.

N g 1

- )
ou. 8 P 1 82
iy Y guy==2"2.,.-~-% . 2
o o W)=t R Y (2)

2.2.2 Large-eddy simulation (LES)
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2.2.2.1 Ecuatiile de miscare

ou;
=i 3
o €)
o, o —. 0P 1 9% —
a J(U'UJ) 6x,+Re ox: )
2.2.2.2 Modelul Smagorinsky
1 ou, ou; =
Tij _érkkgij =V [a +5—X.J =-2v; Sy )
where 1 is called eddy viscosity and :
— 1fou, ou;
Sij == — 4+ (6)
2\ ox;  ox
2.2.2.3 Modelul Smagorinsky dinamic
oui o (== oP T, 1 8% =
—+—|Uilj |[=————+—— U (7)
ot 0Ox; ox;  OX; Ry OX]
where T, =uu;—Uiuj .
7 —%rkkaij ~—2C,A’[S|S; =-2CB, (8)
T, —%Tkk 5; ~—2C, A2[S|Sy = —2C, A, (9)
Lij :Tij —Tj - (10)
E; =L; +2CA; -2C, B, (11)
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E, =L, +2C,A, ~2C. B, . (12)

2.2.3 Improved delayed detached-eddy simulation (IDDES)

olpk) o) = i{[ﬂ +ﬂ)a—k} +7;S; -4 (13)
ot X; X Oy ) OX; RANS

Liopes = fo (L o )lguns + (1_ ic:J)l-LEs (14)

where

Lews =V /(5®) (15)

L s = Cpps XA (16)

A=min[max(C, A, ...C,d,A, A, ] (17)

A, = Min(Ax, Ay, Az) (18)

A, = max(Ax, Ay, A7) (19)

f, =max[(1-f,), f,] (20)

Liopes = foLass + (1 Ty JLies (21)

Liooes = fs L+ f. )Laus + (1= T3 )Lics (22)

11
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2.3 Concluzii

Aerodinamica si termodinamica sistemelor de propulsie supersonica si hipersonica este asociata
cu fluxurile turbulente. Modelarea matematica a turbulentei este Incd o sarcind dificila si, prin
urmare, sunt necesare modele matematice precise si eficiente din punct de vedere computational.
Prin urmare, simularea cu turbulente mari (LES) ar putea fi o abordare promititoare pentru

simularea numerica a acestui tip de fluxuri turbulente.

Chapter 3 Efectul numarului Mach asupra aero-termodinamicii
zborulor subsonice, transonice si supersonice

3.1 Introducere

Fluxurile de cavitate supersonice prezintd o dinamica complexa a fluidelor, cum ar fi straturile de
forfecare oscilante, interactiunile soc-soc si stratul limita soc [5-9]. Tn propulsia cu aer de mare
vitezd, amestecul supersonic dintre combustibil si aer este de o importanta critica. Interactiunile
soc-strat limitd pot cauza stingerea flacarii, ducand ulterior la defectiune catastrofala [5-9]. Pe de
alta parte, caracteristicile curgerii, ale vitezei fluxului liber, joacd un rol cheie in amestecarea

eficienta a combustibilului-oxidant.
3.2 Metodele si modelele computationale
3.2.1 Metodele computationale

3.2.1.1 Large-eddy simulation (LES)

—=0 (23)

12
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o (uy) =gy, (24)

0 00 =T. —7. (25)
3.2.2 Modelul computational

Curgerea supersonicd peste o cavitate de L/D=2, W/D=1 este studiat numeric, unde L este
lungimea cavitatii in sensul fluxului, W este lungimea cavitatii in functie de deschidere si D este

adancimea cavitatii, asa cum se aratd schematic in Figura 3.1.

Figure 3.1 Domeniul computationa

3.3 Rezultate si discutii

Figura 3.13 prezintd comparatia campurilor numerice Mach pentru fluxurile supersonice (M=1,2)
si transonice (M=0,9). Figura 3.13a prezintd cAmpul numeric Mach care variaza in timp, pentru
fluxul supersonic, iar rezultatele releva prezenta unui front mare de curgere de mare viteza, pe
misurd ce fluxul supersonic intrd in cavitate. In acelasi timp, doud regiuni de stagnare sunt
identificate n colturile inferioare ale cavitdtii, asa cum se aratd in Figura 3.13a, la instant

t=0,0006s.

13



Studii computationale ale aero-termodinamicii sistemelor de propulsie
supersonice

Mach number Mach number
e?‘@ag q'e‘d\z'g Ne'g\z’g\eg ’\e?’\\z'g '\e’g\ze\eg ';’92@2*@
SEANNEAN G20 B AN, AN 20, b
OO AN MR SN S
£=0.00095 “
t=0.0012s “
£=0.00129s ”
t=0.00249s “

b. M=0.9
Figure 3.2 Variatia in timp a numarului Mach

QD
<
1
[uey
N

14



Studii computationale ale aero-termodinamicii sistemelor de propulsie
supersonice

Pe masura ce fluxul supersonic avanseaza mai departe, regiunile de flux de stagnare cresc in
dimensiune, asa cum se aratd in Figura 3.13, la instant t=0,0009s. Pe masura ce fluxul supersonic
intrd in regiunea cavitatii, are loc o scadere a vitezei curgerii si implicit a numarului Mach, iar

acest lucru este bine ilustrat in Figura 3.13a, la instant t=0,0012s.

Variatia in timp a cAmpului numarului Mach, Figura 3.13, aratd, de asemenea, ca fluxul initial
supersonic devine subsonic, pe masura ce intra in cavitate si aceasta este o conditie de curgere
doritd pentru procesul de ardere (adicd timpul de rezidentd al combustibilului si stabilizarea
flacarii). Analiza dezvaluie cd, pe masurd ce partea frontald a fluxului supersonic se deplaseaza
mai departe in aval, se formeazad o regiune relativ mare de recirculare a fluxului in apropierea
peretelui din spate al cavitatii, In timp ce zonele de separare a fluxului si de recirculare de
dimensiuni mai mici sunt observate imediat dupa peretele anterior al cavitatea. Acest lucru este
bine ilustrat in Figura 3.13a, la instant t=0,0009s. Pe masura ce partea frontala a fluxului supersonic
ajunge la peretele din spate al cavitatii, intreaga cavitate este dominata de amestecul turbulent, in
timp ce regiunile de stagnare, la colturile inferioare, sunt inca prezente, asa cum se arata in Figura
3.13a, la momentul t= 0,00129 s. In cele ce urmeaza, va fi prezentata o analiza mai cantitativa a
regimurilor de flux supersonic, transonic si subsonic. Astfel, efectul numarului Mach asupra
variabilelor debitului este investigat in opt locatii diferite din interiorul cavitatii, asa cum se arata

n Figura 3.28.

D ()
-

o)
- .

Figure 3.3 Punctele de analiza a variabilelor fluidului

15
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Figura 3.29 prezinta campul de viteza, pentru fluxul supersonic M=1.2, in cinci locatii diferite din
interiorul cavitdtii, asa cum se arata schematic in Figura 3.28. Analiza releva ca existd o inversare
a marimii vitezei si astfel, fluxul initial supersonic devine subsonic in interiorul cavitatii. Este
important de mentionat aici cd acesta este un regim de curgere dorit pentru eficienta si stabilitatile
arderii. De asemenea, este important de mentionat aici ca regimul de curgere subsonica asigura
viabilitatea si stabilitatea flacarii. De asemenea, schimbarea regimului de curgere de la supersonic
la subsonic asigura amestecarea turbulenta in interiorul cavitdtii, care joaca un rol cheie in procesul

de ardere.

0.4

0.35

0.3

—line 1
weemline 2
---line 3
= =line 4

— line 5

y [m]

700

Velocity [m/s]

Figure 3.4 Distributia vitezei in interiorul cavitatii; M=1.2

Analiza releva ca in interiorul cavitdtii, viteza atinge cele mai mici valori 1n regiunile peretilor
anteriori si posterior ai cavitatii, in timp ce cele mai mari valori sunt atinse In mijlocul cavitatii.

Valorile scdzute ale vitezei, la acesti pereti, se datoreaza starii de stagnare a fluxului de impact.

16
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Figure 3.5 Distributia presiunii in interiorul cavitatii; M=1.2

Este demn de mentionat aici ca, datoritd recircularii fluxului in interiorul cavitatii, are loc un
impact continuu al fluxului pe peretii anteriori si posterior ai cavitatii si astfel, viteza prezinta cele
mai scazute valori in aceste locatii. Mai mult, distributia complexa a campului de viteza, in
interiorul cavitdtii, se datoreaza amestecului mare de turbulente care are loc 1n interiorul cavitatii.
Cu toate acestea, in regiunea curgerii libere, viteza scade In directia fluxului in miscare. Figura
3.30 prezinta distributia cAmpului de presiune in interiorul cavitatii, pentru fluxul supersonic
M=1.2, in cinci locatii diferite, asa cum se aratd schematic in Figura 3.28. Analiza arata cd, in
interiorul cavitatii, presiunea atinge cele mai mari valori in apropierea peretilor anteriori si
posterior ai cavitdtii si acest lucru se datoreaza si impactului de curgere asupra acestor pereti ai
cavitatii. Presiunea prezintd valori mai scazute mai In amonte, aproape de peretele frontal al
cavitatii. Analiza mai arata cd deasupra cavitdtii are loc o inversare a distributiei presiunii datoritd
undelor acustice dezvoltate ca urmare a interactiunii dintre fluxul supersonic si peretele din spate

al cavitatii.
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3.4 Concluzii

Analiza fizicii curgerii releva prezenta unei regiuni de recirculare, in interiorul cavitdtii, si
detasarea stratului limitd in aval de cavitate. Datorita dezechilibrului de presiune in interiorul
cavitdtii se observa si un strat de forfecare oscilant. Stratul de forfecare oscilant se intinde pe
lungimea cavitatii deschise si loveste peretele din pupa. Interactiunile soc-soc si stratul limita soc

sunt observate in aval de cavitate. Ca urmare a interactiunii soc-soc, se observa si un soc lambda.

Chapter 4 imbunz‘ltﬁtirea performantei echipelor multidisciplinare
de cercetare si dezvoltare prin managementul proiectelor

4.1 Introducere

Ultimele doud decenii au fost caracterizate de schimbari profunde si realocari de resurse umane si
materiale, la nivel mondial, cu implicatii in dinamica companiilor si institutiilor de cercetare [1-
11]. Prin urmare, in zilele noastre, cercetarea si dezvoltarea poate implica personal situat in diferite
locatii geofizice. In ciuda beneficiilor lor, aceste schimbari au ridicat provocari semnificative, in
special in ceea ce priveste integrdrile, coordonarea si managementul resurselor umane, in special

pentru echipele de cercetare si dezvoltare [2, 4-7].
4.2 Analiza si discutii

Performanta echipei este definita de trei elemente principale, si anume abilitdti, angajament si
responsabilitate, asa cum se arata in Figura 4.1. Abilitatile individului prezinta diferite forme, cum
ar fi abilittile de rezolvare a problemelor, abilitatile tehnice si functionale si abilitdtile
interpersonale. Abilitatile de rezolvare a problemelor sunt atuul cheie al oricarui individ fard de

care nu se poate functiona si performa intr-o echipa.
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Figure 4.1 Coeziunea echipei in functie de numarul membrilor echipei

4.3 Concluzii

In studiul de fatd sunt identificati factorii care afecteazi performanta echipelor de cercetare si
dezvoltare. Studiul nostru a identificat cinci factori diferiti care afecteazd performanta echipei, si

anume prezenta, utilitatea, eficienta, initiativa si calitatea.

Chapter 5 Modelarea computationala a resurselor
5.1 Introducere

Interactiunile de grup si de echipa au fost de interes de multe decenii [1-3, 5-16]. Diferenta
culturala poate fi cauza finalizdrii nereusite a unui obiectiv sau a unui proiect [10, 12 si 16].
Personalul din medii culturale diferite poate sau nu spori productivitatea echipei. Un alt factor

important in dezvoltarea si finalizarea proiectelor de cercetare este structura organizatiei [7].
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Astfel, exista diferente semnificative intre cercetarile efectuate in mediul corporativ si cel
academic. In corporatii, cercetarea este intotdeauna aliniatdi cu produsul final. Prin urmare,
termenele limita pentru finalizarea cercetarii sunt mult mai stricte decét in configuratia cercetarii
academice. Pentru cercetarea corporativa exista intotdeauna un client si o piatd care asteapta
produsul final si astfel, termenele de cercetare sunt mai rigide. In cercetarea academica poate exista
sau nu un client final, in functie de tipul de cercetare, cercetare fundamentald sau aplicata. Prin
urmare, termenele limitd sunt oarecum mai relaxate si astfel, mai putin predispuse la conflicte
asociate cu timpul contine. Este larg recunoscut faptul cd comunicarea este o problema majora in
orice muncd de colaborare si o sursd majora de generare a conflictelor. Acest lucru ar putea fi

intalnit in aceeasi echipa, organizatie sau tara.

5.2 Algoritmi si modelarea matematica

In aceasta cercetare ne concentram pe modelarea echipelor ca atractori si fractali. Algoritmul

Metropolis—Hastings genereaza o colectie de stari conform unei distributii dorite P(x) . Acest lucru
se realizeaza atunci cand procesul Markov converge asimptotic la o distributie stationarda z(Xx)

astfel incat ~(x) = P(x). Prin urmare

P(X [)P(X) = P({x )P(X) )
poate fi scrisa in forma
P(x[x)  P(x)
P(x)  P(X) @

Pe baza raportului de acceptare Metropolis

) 3(K)
P(X) g9(x]x)

A(X', X) = min{l, (5)
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O a doua abordare folositd in cercetarea curenti este atractorul/harta Henon, care este un sistem
dinamic in timp discret. Motivatia acestui model provine din faptul cd poate prezice
comportamentul haotic al individului care poate apdrea din cauza perturbatiilor externe. Sistemul

de ecuatii Henon este definit ca

6
yn+1 = bXn ( )

{Xn+1 =1-ax’ +y,
Harta Henon depinde de doi parametri a si b care pentru o harta haotica au valorile a =1.4and

b=0.3.

5.3 Resultate si discutii

Figura 5.1 prezintd corelatia dintre factorul uman si disponibilitatea locului de munca. Astfel,
datele de culoare rosie reprezinta raspunsul factorului uman la disponibilitatea locului de munca,
in timp ce graficul de culoare albastra reprezintd disponibilitatea locului de munca. Modelul
presupune cd atat disponibilitatea locului de munca, cat si atractia individului fata de
disponibilitatea locului de munca variazi in timp. Intarzierea dintre rispunsul individului si
disponibilitatea locului de munca este asociata cu incertitudinea deciziei individuale. Este obisnuit
ca individul uman sa prezinte un comportament de memorie pe termen lung si, prin urmare, sa
prezinte comportamente similare in timp [5]. Aceasta este definitd de psihologia formarii
individului si a personalitatii. Studiile anterioare au subliniat ca acest tip de comportament poate
fi modelat ca fractali. Astfel, Figura 5.1b prezinta comportamentul fractal al unui individ. Modelul

fractal se bazeaza pe ecuatiile Mandelbrot.
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Figure 5.1 Modelele de atractor si fractal

5.4 Concluzii

Un model de calcul folosind algoritmul Metropolis—Hastings este dezvoltat pentru modelarea
sistemelor dinamice. Studiile de fatd aratd cd modelul ofera o predictie precisd a dinamicii
sistemului. Modelul atractor Henon este o abordare promitatoare pentru modelarea numericd a
resurselor umane ca sisteme dinamice. Modelul oferd avantajul modelarii sistemelor extrem de
haotice si acest lucru se intdmpla pentru valorile si a=1.4 and b = 0.3. Modelul Henon arata ca

pentru valorile mici ale variabilelor a si b, sistemul se comporta haotic.[122]
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Chapter 6 Metode de calcul pentru reducerea si gestionarea datelor
mari in calculul stiintific

6.1 Introducere

Progresul rapid in dezvoltarea tehnologiilor de calcul si a software-ului, cum ar fi calculul de inalta
performanta (HPC), a generat cantitdti mari de date care necesitd o post-procesare, interpretare si
diseminare ulterioara [1-5]. Post-procesarea si vizualizarea acestei cantititi mari de date ridica
provocari semnificative, in special atunci cand datele trebuie asamblate/cuplate din diferite

intervale de timp instantanee [5, 6].

6.2 Modelarea computationala

Campul de vorticitate este dat de determinantul matricei dat de ecuatia 1:

i J k

we| 2 2 2 W
ox oy oz
u v w

unde u, v and w sunt componentle vitezelor ce corespund vectorilor i , j ,K .

Este important de mentionat aici ca rafinarea retelei si implicit gruparea datelor se realizeaza in
etapa de calcul. Noutatea abordarii noastre vine din faptul ca realizdm gruparea datelor si in etapa

de post-procesare. Astfel asiguram acuratetea datelor generate si facilitaim gestionarea datelor.

Gruparea datelor de post-procesare este realizata folosind un algoritm de filtratrea datelor. Ideea
principal este de a partitiona n-puncte de date in k subdomenii, in care fiecare data apartine

subdomeniului cu cea mai apropiata medie.
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6.3 Rezultate si discutii

Un set de date experimentale (date de presiune) este prezentat in Figura 6.8a. Dupa cum se poate
observa din Figura 6.8b, datele contin ceva zgomot si dorim sa separam datele bune de datele de
zgomot folosind algoritmul de filtrare. Efectuand o grupare initiald a datelor, putem grupa datele
pe baza valorilor presiunii, Figura 6.8b. Gruparea suplimentara a datelor reduce si mai mult
varianta datelor, Figura 6.8c. Comparatia dintre datele experimentale si cele de calcul aratd un
acord foarte bun cu eroarea procentuald & ~5%. Este important de mentionat aici ca algoritmul

AMR impreuna cu algoritmul de filtrare reduce timpul de calcul cu 72%.

°

5\

0 0.1 02 03 04 05 06 07 08 03 1

0 D.‘1 O.‘Z 0.‘3 i 0.‘4 D.‘S U.‘E 0‘7 U‘S 09 Ji 0 0 | 02 : 3'3‘ ;J-‘ 0‘5 3‘5 3‘7 313 03 1
a. Setul de date b. Filtrarea datelor c¢.  Filtrari successive a datelor
Figure 6.1 Reducerea datelor mari

6.4 Concluzii

O abordare computationala eficientd pentru gestionarea datelor este dezvoltata pentru a facilita
post-procesarea unui set mare de date. Abordarea de gestionare a datelor cuprinde doi algoritmi
diferiti, si anume rafinarea retelei adaptive si gruparea datelor. Primul algoritm reduce numarul de
puncte ale grilei din domeniul computational, in timp ce al doilea algoritm grupeaza datele utile.
Comparatia dintre datele experimentale si cele de calcul aratd o concordantd foarte buna cu o

eroare procentuala. £ = 5%.
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Chapter 7 Concluzii, contributii si directii viitoare de cercetare

7.1 Concluzii

Prezenta cercetare se concentreaza pe evolutiile industriei ingineriei aerospatiale, in special pe
noile dezvoltari ale propulsiei aecronavelor. Majoritatea cercetarilor din industria aerospatiala, in
ultimele decenii, s-au concentrat pe dezvoltarea aeronavelor de mare viteza, eficienta
combustibilului si reducerea zgomotului. Unul dintre obiectivele principale ale industriei
aerospatiale a fost dezvoltarea aeronavelor Scramjet care sa asigure performante aerodinamice si
stabilitate ridicate, precum si eficienta consumului de combustibil. Prin urmare, obiectivul
principal al acestei cercetari este de a aborda problemele critice si de a intelege in continuare
fenomenele aero-termodinamice si aeroacustice intalnite in propulsia Scramjet. Un al doilea
obiectiv al cercetarii se referd la dezvoltarea algoritmilor matematici pentru modelarea

computationald a dinamicii resurselor umane implicate 1n echipe de cercetare multidisciplinare.

7.1.1 Capitolul 1

> 1In ultimele decenii s-au facut eforturi semnificative concentrate pe intelegerea combustiei
supersonice si a sistemelor de propulsie cu aer de mare viteza.

> Revizuirea literaturii de specialitate releva nevoile din industria aerospatiala si din
comunitatea de cercetare pentru dezvoltarea unor abordari computationale de Inaltd
fidelitate pentru caracterizarea aero-termodinamicii zborurilor supersonice si arderii
supersonice.

» Una dintre principalele provocari si nevoi de calcul se refera la dezvoltarea unui model de
turbulenta la scara subgrida de inalta fidelitate pentru caracterizarea precisa a fluxurilor

turbulente complexe.

25



Studii computationale ale aero-termodinamicii sistemelor de propulsie
supersonice

» Din perspectiva fizicii curgerii, efectul socurilor, dezvoltate in interiorul cavitatii, asupra
stabilizarii flacérii si amestecarii turbulente prezintd un mare interes pentru industria

aerospatiala.

7.1.2 Capitolul 2

» Abordarea simulare cu turbulente mari (LES) este o abordare computationald promititoare
pentru predictia numericd a fluxurilor foarte turbulente

» Abordarea LES este potrivita pentru calculele numerice ale fluxurilor turbulente cu numar
Reynolds ridicat

» LES ofera avantajul unui cost de calcul mai mic in comparatie cu DNS si demonstrand o

fidelitate mai mare si o solutie dependenta de timp in comparatie cu abordarea RANS

7.1.3 Capitolul 3

» a fost dezvoltatd si utilizatd o abordare computationald imbunatatita de simulare a
turbulentelor detasate intarziate si utilizatd in calculele numerice ale fluxurilor puternic
turbulente

» impactul numarului Mach al fluxului asupra aero-termodinamicii fluxului cavitatii a fost
investigat pentru conditiile de zbor subsonice, transonice si supersonice

» pentru toate regimurile de zbor s-au observat socuri oblice ca colturile superioare din fata
si din spate ale cavitatii

» intensitatea acestor socuri oblice creste odatd cu cresterea numarului Mach

» temperatura din interiorul cavitatii creste si ea odata cu cresterea numarului Mach

» cavitatea deschisa contribuie la reducerea vitezei fluxului supersonic si astfel, aduce fluxul

supersonic la regimul de flux subsonic necesar pentru stabilitatea arderii

7.1.4 Capitolul 4

» Capitolul 4 se refera la trei aspecte diferite ale managementului si anume (i) imbunatatirea

performantei echipelor multidisciplinare de cercetare si dezvoltare prin managementul
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proiectelor, (i1) managementul datelor mari si (ii1) modelarea computationald a resurselor
umane ca sisteme dinamice.

» Unul dintre obiectivele principale ale acestei cercetari este cresterea performantei echipei
multidisciplinare de cercetare.

» Aceastd cercetare a identificat mai multi factori care ar afecta performanta echipei de
cercetare, cum ar fi localizarea geografica a membrilor echipei, culturala si societala etc.
un alt factor important care poate afecta performanta si dinamica echipei este comunicarea

Tntre membrii echipei.

7.1.5 Capitolul 5

> In aceasta cercetare au fost dezvoltate si implementate modele matematice probabilistice
n studiul resurselor umane ca sisteme dinamice.

» Algoritmul Metropolis-Hasting impreuna cu procesele in lant Markov au fost folosite in
analiza dinamicii resurselor umane. Un model fractal bazat pe ecuatiile Mandelbrot a fost
de asemenea implementat si utilizat in studiul dinamicii resurselor umane.

» cercetarea a aratat ca algoritmul Metropolis-Hasting impreuna cu lantul Markov pot prezice
dinamica resurselor umane si, prin urmare, ajuta la planificarea proiectului si la urmarirea

termenelor de referinta.

7.1.6 Capitolul 6

» afost dezvoltat un algoritm eficient pentru gestionarea datelor mari cu aplicatie speciala in
domeniul dinamicii fluidelor computationale

» algoritmul nu numai ca reduce timpul de calcul, dar faciliteaza si post-procesarea datelor

» algoritmul adaptiv de rafinare a retelei reduce punctele grilei necesare de catre solutorul
computational de dinamica a fluidelor si astfel, se obtine o reducere de 70% a timpului de
calcul

» un al doilea algoritm este dezvoltat si utilizat pentru post-procesarea datelor. Algoritmul
utilizeaza o abordare de grupare a datelor care permite o post-procesare mai rapida a datelor

mari
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7.2 Contributii

In ciuda provocarilor sale cunoscute, aceste teme de cercetare mi-au oferit ocazia sa-mi aduc
propria contributie in domeniul modeldrii matematice legate de inginerie aerospatiald si

management ingineresc.

» Prin urmare, principalele mele contributii la comunitatea de cercetare sunt enumerate mai
jos, dupd cum urmeaza:

» Am dezvoltat un algoritm de grupare a datelor pentru simplificarea post-procesarii datelor

» Am dezvoltat un algoritm matematic, bazat pe teoria Metropolis-Hasting, pentru modelarea
resurselor umane ca sisteme dinamice

» Am dezvoltat un algoritm cu lant Markov Monte Carlo (MCMC) pentru modelarea

matematica a sistemelor dinamice

7.3 Directii viitoare de cercetare

Dupa cum sa mentionat deja, cercetarea in inginerie aerospatiala se concentreaza pe dezvoltarea
portavioanelor de mare viteza capabile sa ofere stabilitate aerodinamica, eficientd a consumului de
combustibil si emisii reduse de zgomot si combustie. Realizarea acestor obiective necesita si

deschide noi oportunitati de cercetare care sa permitd o noud erd in ingineria aerospatiala.

Una dintre principalele oportunitati de cercetare legate de propulsia de mare viteza cu aer respirat
si in special de propulsia Scramjet este arderea supersonici. In ciuda cercetarilor ample, arderea
supersonicd prezintd provocari experimentale si de calcul semnificative. Provocarile
experimentale provin din faptul ca echipamentele necesare arderii supersonice experimentale sunt
costisitoare. Pe de alta parte, provocdrile computationale provin din provocarile prezentate de
modelarea numerica a unor astfel de fluxuri turbulente complexe, caracterizate printr-o gama larga

de scari de lungime si de timp.
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O alta oportunitate de cercetare asociatd cu propulsia cu aer de mare viteza este aeroacustica.
Reglementarile la nivel mondial privind zgomotul necesita cercetdri ample pentru a minimiza

nivelurile de zgomot asociate cu propulsia cu aer de mare viteza.

O a treia oportunitate de cercetare este legata de fenomenul de aeroelasticitate intalnit in zborurile
de mare viteza. Aeroelasticitatea joacd un rol critic in performanta aerodinamica, integritatea
structurala si stabilitatea aeronavei. Prin urmare, arderea, aeroacustica si acroelasticitatea asociate
cu propulsia de mare viteza cu aer respirat sunt cele trei componente principale care ar necesita

cercetdri ample pentru a crea o aeronava de mare viteza fiabila si eficienta.
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