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1 INTRODUCERE

Cresterea ccontinud a traficului aerian la nivel global este determinatd de factori
demografici si de rolul sectorului aviatic in facilitarea procesului de globalizare. In acest cadru,
organismele de reglementare si programele internationale stabilesc tinte stricte privind
reducerea emisiilor, cresterea eficientei energetice si optimizarea infrastructurii operationale,
reflectate in initiative precum NASA N+3 si Flightpath 2050. Acestea promoveaza dezvoltarea
unor configuratii neconventionale, cu potential de a produce schimbari disruptive in proiectarea
aeronavelor comerciale.

Una dintre strategiile abordate recent o reprezinta reducerea rezistentei induse prin
cresterea alungirii aripii, abordare implementata progresiv in proiectele aeronavelor moderne
(Boeing 787, Airbus A350, Boeing 777X). Totusi, constrangerile structurale si operationale
limiteaza extinderea acestei solutii, fapt ce a condus la sustinerea si intensificarea eforturilor de
cercetare privind configuratii alternative.

Dintre acestea, configuratia Truss-Braced Wing (TBW), investigata incd din anii 1950
si relansata ulterior prin programul SUGAR (,, Subsonic Ultra-Green Aircraft Research”),
reprezintd o optiune viabild datorita superioritatii din punct de vedere aerodinamic. Exemple
precum Hurel-Dubois HD-31 au demonstrat fezabilitatea unor aripi cu alungire foarte mare,
sustinute de montanti. In prezent, programe majore precum NASA SUGAR si Programul X (X-
66) evalueaza aceasta configuratie, in timp ce metodologii dezvoltate la Virginia Tech MAD
(,, Multidisciplinary Analysis and Design”’) permit integrarea efectelor aero-structurale. Cu
toate acestea, in regimul transonic, complexitatea fenomenelor aerodinamice, n special aparitia
si interactiunea undelor de soc 1n zona de jonctiune aripdi—montant, conduc la o crestere
semnificativi a rezistentei la inaintare. In consecinta, optimizarea aerodinamici orientata spre
minimizarea acestor efecte devine esentiald, iar dezvoltarea unor metodologii de optimizare
eficiente si robuste constituie o directie de cercetare intens studiati. in acest context, programul
PADRI (,, Platform for Aircraft Drag Reduction Innovation”) a avut un rol important, prin
introducerea pentru prima data in mod public a unei geometrii generice de tip aripa-montant,
destinata validarii numerice colaborative a metodologiilor de optimizare aerodinamica utilizate
in regim transonic.

1.1 FUNDAMENTUL GENERAL AL LUCRARII

Globalizarea a determinat o crestere semnificativa a transportului aerian, concomitent
cu aparitia unor probleme complexe, precum poluarea, congestia spatiului aerian si securitatea.
Progresele tehnologice si extinderea capacitatii de calcul au permis studierea unor concepte de
aeronave neconventionale, dintre care configuratia cu aripa si montant s-a dovedit a fi o solutie
promitatoare pe termen scurt si mediu. Cercetari privind fezabilitatea si potentialul acestei
configuratii au fost realizate de institute de cercetare precum NASA, 1n colaborare cu parteneri
industriali, inclusiv Boeing si Airbus. Tema cercetarii ,, Contributii privind optimizarea
aerodinamica a unui avion comercial cu aripa si montant” extinde studiile referitoare la
evaluarea si optimizarea caracteristicilor aerodinamice ale configuratiilor de tip aripa cu
montant. In cadrul unui proces de optimizare, se disting cinci etape majore care la randul lor
fac obiectul unor analize si optimizari pentru a creste eficienta intregului proces de evaluare si
optimizare a configuratiei vizate. Acest demers presupune o analizd complexa a metodelor de
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parametrizare geometrica, a tehnicilor de generare a grilei de calcul, a metodei de solutionare
aerodinamica, a metodelor de evaluare a raspunsului functiei obiectiv, precum si a algoritmilor
de optimizare. Scopul principal consta in identificarea metodei optime corespunzatoare fiecarei
etape, in vederea reducerii efortului computational necesar determindrii comportamentului
functiilor obiectiv implicate in procesul de optimizare.

1.2 OBIECTIVELE LUCRARII

Motivatia elaborarii prezentei lucrari provine din intensificarea la nivel international a
studiilor privind optimizarea atat a configuratiilor conventionale, cat si a celor neconventionale,
ca raspuns la reglementarile stricte impuse de autorititile de reglementare din domeniul
aeronautic. Accentul este pus pe dezvoltarea configuratiilor care pot fi implementate si puse in
serviciu intr-un interval scurt spre mediu.

In acest context, configuratiile de tip aripa cu montant prezinti un interes deosebit in
industrie datorita potentialului lor de Tmbunatatire a caracteristicilor aerodinamice. Importanta
acestei arhitecturi este sustinutd de implicarea activa a industriei aerospatiale, prin companii
precum Boeing si Airbus, dar si a institutelor de cercetare, precum NASA si DLR, care
investesc resurse semnificative in studiul si dezvoltarea acestei configuratii. In plus, infiintarea
unor programe de cercetare precum PADRI evidentiaza interesul stiintific si industrial pentru
dezvoltarea unor metodologii de optimizare aerodinamica eficiente, care sa asigure un echilibru
optim intre costul computational si timpul de calcul, asigurdnd astfel fezabilitatea aplicarii
acestora in practica [21]. Cu toate acestea, la nivel national, cercetarile in domeniul optimizarii
aerodinamice in regim transonic sunt inca la un stadiu incipient, fiind necesare studii ample
privind dezvoltarea unor pachete de optimizare aerodinamica fezabile din punct de vedere
computational. Astfel, aceastd lucrare vrea sa contribuie atat la nivel national cét s1 international
la dezvoltarea unor metodologii de analizd si optimizare aerodinamica adaptate acestei
configuratii in regim transonic In plus, lucrarea urmireste urmitoarele obiective secundare
necesare pentru realizarea obiectivului principal:

- Dezvoltarea unei metodologii fezabile din punct de vedere al efortului computational pentru
optimizarea aerodinamica in regim transonic a unei aeronave neconventionale cu aripa si
montant;

- Dezvoltarea si implementarea unui algoritm de optimizare de tip evolutie diferentiata,
validat prin functii test de validare si evaluarea performantei acestuia in comparatie cu alti
algoritmi comerciali;

- Analiza influentei fidelitatii modelului de calcul aerodinamic, comparand fidelitatea redusa
cu fidelitatea inaltd, asupra comportamentului functiei obiectiv n procesul de optimizare;

- Automatizarea procesului de evaluare aerodinamica prin dezvoltarea unor coduri de
generare a geometriei, a grilelor de calcul si rulare a simularilor cu programe de fidelitate
inalta atat comerciale cat si open-source;

- Investigarea fezabilitdtii utilizarii retelelor neurale in vederea Inlocuirii programelor de
analizd aerodinamica cu scopul minimizarii timpului computational;

- Realizarea unui studiu parametric privind geometria jonctiunii montantului asupra
caracteristicilor aerodinamice ale configuratiei cu aripa si montant;

- Optimizarea configuratiei aripi—montant, dezvoltand o metodologie de optimizare eficientda
din punct de vedere al efortului computational;
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- Analiza influentei geometriei nacelei asupra caracteristicilor aerodinamice ale configuratiei
optimizate, inclusiv studii in regimuri off-design.

1.3 ETAPIZAREA SI CONTINUTUL LUCRARII

Lucrarea este structurata in patru faze principale:

- Faza preparatorie in care se realizeaza o analiza detaliata a stadiului actual al cunoasterii In
domeniu, incluzand un scurt istoric si situatia actuald la nivel international. Sunt prezentate
fundamentele teoretice ale proceselor de optimizare, precum si etapele aferente acestora,
alaturi de principiile dezvoltarii unui cod dedicat optimizarii ce va fi folosit in fazele
urmatoare ale lucrarii.

- Faza studiului influentei gradului de fidelitate al modelarii curgerii care cuprinde o analiza
ampld privind impactul fidelitdtii programelor de analizd aerodinamicd asupra
comportamentului functiei obiectiv. De asemenea, se investigheaza fezabilitatea Inlocuirii
modeldrii curgerii printr-o retea neurald antrenatd pe o bazd de date generatd utilizdnd
modele de fidelitate inalta.

- Faza optimizdrii configuratiei de aeronava cu aripd si montant in care se urmadreste
optimizarea configuratiei folosind o metodologie in cascada, care include: realizarea unui
studiu parametric al influentei parametrilor geometrici ai zonei de jonctiune si analiza
comportamentului functiei obiectiv urmata de optimizarea profilului montantului in prezenta
profilului aripii si pe baza informatiilor acumulate, optimizarea tridimensionald a zonei de
jonctiune in contextul configuratiei complete.

- Faza validarii 1n care se realizeazd compararea caracteristicilor aerodinamice obtinute in
urma procesului de optimizare cu cele ale configuratiei de referintd, incluzand analiza
comportamentului In regimuri off-design si evaluarea influentei prezentei geometriei nacelei
asupra acestora.

Lucrarea este structuratd in patru capitole principale:

- Primul capitol cuprinde introducerea, motivarea alegerii temei si definirea obiectivelor
specifice ale cercetarii.

- Capitolul al doilea ofera o analizd detaliatd a stadiului actual al cunoasterii in domeniul
optimizarii aerodinamice, incluzand evolutia istoricd, stadiul actual international si
fundamentele teoretice esentiale.

- Capitolul al treilea prezintd metodologiile aplicate in cadrul cercetdrii, dezvoltarea si
validarea codurilor de optimizare, validarea codurilor de automatizare a evaluarii
aerodinamice, precum si studiile privind influenta fidelitatii modelelor de calcul asupra
performantei procesului de optimizare. De asemenea, acest capitol detaliazd optimizarea
configuratiei aerodinamice a aripii cu montant printr-o abordare in cascada, incluzand studii
parametrice, optimizari bidimensionale si tridimensionale, si in final, validarea rezultatelor
obtinute prin comparatii cu date experimentale si simulari numerice din literatura de
specialitate. Mai mult, sunt analizate efectele introducerii nacelei asupra caracteristicilor
aerodinamice 1n regimuri de zbor de referintd si off-design, oferind o perspectiva completa
asupra comportamentului configuratiei optimizate.

- Capitolul patru este dedicat concluziilor si contributiilor originale ale lucrarii, urmand
prezentarea listelor cu lucrarile stiintifice si prezentarile tehnice realizate in cadrul cercetarii,
precum si discutia perspectivelor de dezvoltare ulterioara.
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2 STADIUL ACTUAL AL CUNOASTERII iN DOMENIU

In cadrul acestui capitol se prezinta atat evolutia cronologici a studiilor din domeniu cat
si fundamentele teoretice necesare intelegerii studiilor realizate in aceasta lucrare. Structura
capitolului are rolul de a facilita tranzitia de la notiunile generale si istorice catre notiunile
tehnice care stau la baza studiilor prezentate in teza.

Primul subcapitol este dedicat analizei evolutiei configuratiilor aerodinamice cu aripa
si montant, urmdrind primele aparitii si utilizdri Tn domeniu. Aceasta trecere in revistd a
directiilor de dezvoltare privind configuratia de aripa si montant creeaza premisele necesare
intelegerii motivatiei si justificarii studiilor prezentate in teza.

Al doilea subcapitol sintetizeaza rezultatele si tendintele recente din literatura de
specialitate, analizand contributiile majore din ultimii ani. Sunt discutate abordérile teoretice,
experimentale si numerice utilizate n cercetarile curente, precum si directiile de interes ale
comunitatii internationale stiintifice. Acest subcapitol urmareste prezentarea metodologiilor
curente utilizate, prezentand avantajele si dezavantajele acestora.

Al treilea subcapitol constituie fundamentul teoretic necesar proceselor de optimizare
aerodinamica, prezentand etapele esentiale ale unui astfel de demers, metodele corespunzatoare
fiecdrei etape, precum si avantajele si limitarile asociate diferitelor abordari. Acesta este
structurat pe patru sectiuni principale:

- Sectiunea 2.3.1 prezintd analiza comparativd a diferitelor metode de parametrizare
disponibile in literatura de specialitate, aplicabile atat pentru profile aerodinamice, cat si
pentru configuratii tridimensionale de aripa. Sunt discutate avantajele, limitarile si domeniile
de aplicabilitate ale fiecarei metode, evidentiindu-se criteriile de selectie relevante pentru
studiul de fata.

- Sectiunea 2.3.2 descrie strategiile de generare a grilelor de calcul utilizate in analiza
aerodinamica de fidelitate inaltd. Este detaliat procesul de discretizare a geometriei,
tipologiile de retele (structurate, nestructurate, hibride), cat si metode de regenerare a grilei
eficiente din punct de vedere al efortului de calcul.

- Sectiunea 2.3 prezintd modelele numerice utilizate in analiza aerodinamica, de la cele de
fidelitate redusa, bazate pe teorii simplificate, pana la modele de fidelitate inaltd. Se discuta
ipotezele, limitdrile si domeniile de aplicabilitate ale fiecarui model, accentul fiind pus pe
raportul dintre costul computational si acuratetea rezultatelor.

- Sectiunea 2.3.4 clasifica si prezinta principalele metode de optimizare, distingdnd intre
abordarile deterministe si cele stohastice. In cadrul acestei sectiuni este descris in detaliu
fundamentul teoretic al algoritmului de tip evolutie diferentiald implementat in cadrul
prezentei lucrari folosind o schema de penalizare fara parametri.

Astfel, acest capitol constituie fundamentul teoretic al tezei, evidentiind motivele care
au stat la baza selectarii directiilor de cercetare si prezentand conceptele teoretice esentiale ale
proceselor de optimizare. Aceste fundamente sunt ulterior utilizate in capitolul urmétor pentru
dezvoltarea studiilor numerice dedicate optimizarii configuratiei analizate in cadrul lucrarii.
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3 STUDIUL NUMERIC

3.1 STUDIU COMPARATIV INTRE SIMULARI DE FIDELITATE REDUSA SIINALTA

In cadrul acestui studiu se investigheazi acuratetea si eficienta diferitelor metode de
analiza aerodinamica utilizate in cadrul unui proces de optimizare a profilelor aerodinamice, cu
scopul de a evidentia avantajele si limitarile fiecarei abordari in contextul alegerii celei mai
potrivite metode pentru studiile ulterioare realizate in cadrul tezei. Procesul de optimizare s-a
bazat pe un cod dezvoltat in-house, care implementeaza un algoritm de tip evolutie diferentiata
ce foloseste o schema de penalizare fara parametri, validat pe functii test standard din literatura
de specialitate, dupa cum se poate observa in Fig. 3.1.
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Fig. 3.1. Reprezentarea functiei de test Levy Function N.13 impreuna cu histogramele procesului de
convergenta pentru algoritmii DE si GA

Pentru o evaluare completa a robustetii si performantei algoritmului propus, acesta a
fost comparat cu un algoritm genetic clasic disponibil in pachetul MATLAB, folosind aceleasi
conditii initiale si constrangeri de optimizare. Dupa validarea algoritmului de optimizare cu
functii test din literaturd, acesta a fost utilizat intr-un studiu comparativ privind influenta
gradului de fidelitate al modelului aerodinamic asupra procesului de optimizare a profilelor
aerodinamice. Automatizarea evaludrii functiei obiectiv a fost realizatd pentru doud programe
de analizd: XFOIL (fidelitate redusa, timp de calcul scurt) st ANSYS Fluent (fidelitate ridicata,

timp de calcul semnificativ).
MATLAB script
function [Cy, Cp| = aeroPerf(M,P,T)
¥

MATLAB script Generare coordonate profil
function [Cy, Cpl = aeroPerf(M,P,T) NACA

Generare coordonate profil Python script (Workbench)
NACA function [workbench] = wb(X,Y)
Apelare program Jscript (Ansys Meshing)
XFOIL function | mesh | = mesh(X,Y)
Citire rezultate Jscript(DesignModeler)
[CL, Cp] function [geometry ] = geometry(X,Y)

v
Fluent Journal
function [Cy, Cp | = aeroFluent(X,Y)
(a) (b)

Fig. 3.2. Schema logica a procesului de automatizare folosita pentru programul de calcul Xfoil (a) si
programul Fluent (b)
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Pentru simplificarea procesului si reducerea efortului computational, a fost aleasa
metoda de parametrizare NACA 4 cifre. Optimizarea a vizat maximizarea finetei aerodinamice
(CL/Cp) pentru un caz reprezentativ, cu o curgere stationard, incompresibilda si complet
turbulentd la Re=6x10¢, V=51 m/s, p=1.77 kg/m?, u=1.645x10"° kg/(m-s) si unghi de incidenta
a=2°. Domeniul computational a fost discretizat In ANSYS Meshing, cu strat prismatic in zona
de perete (y"=1, 40 de straturi, progresie 1.1), iar simuldrile CFD au fost efectuate in ANSYS
Fluent folosind ecuatiile RANS cu modelul de turbulentd k-» SST.

Pentru validarea robusta a algoritmului de optimizare, atat in cazul utilizarii unei metode
de fidelitate redusa (XFOIL), cat si in cazul metodei de fidelitate inalta (ANSY'S Fluent), a fost
realizat un studiu de convergentd in functie de dimensiunea populatiei initiale. Dimensiunile
populatiei aferente studiului parametric au fost: 12, 25, 50 si 100 de indivizi. Acest lucru a fost
necesar in contextul lipsei informatiilor privind comportamentului functiei obiectiv, fiind astfel
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Fig. 3.3. Histogramele procesului de convergenta pentru algoritmii DE si GA, in functie de
dimensiunea populatiei initiale, evaluare cu Ansys Fluent
O analizd comparativa a caracterului functiei obiectiv a fost realizata si pentru cazul

utilizarii programului de analizd XFOIL. Spre deosebire de cazul analizelor cu Fluent, s-au
remarcat diferente semnificative atat in privinta valorilor functiei obiectiv, cat si in
comportamentul general al acesteia. Mai exact, intervalul valorilor functiei obiectiv CL/Cp este
aproape dublu fatd de cel obtinut cu Fluent, iar caracterul functiei prezintd multiple zone de

intersectii intre planele corespunzatoare parametrului P. Aceste aspecte confirma caracterul
multimodal si zgomotos al functiei obiectiv In cazul XFOIL, ceea ce explica dificultatile de
convergentd observate anterior pentru ambii algoritmi de optimizare. Astfel, se subliniaza
importanta utilizarii unui program de analizd de fidelitate nalta atunci cand resursele
computationale permit. Mai mult, introducerea unor constrangeri geometrice sau aerodinamice
are potentialul de a restrange semnificativ spatiul de cautare, modificand complet topologia
acestuia. In aceste cazuri, influenta program de analiza ales asupra rezultatelor devine si mai
pronuntata, ceea ce accentueazd necesitatea utilizdrii unor modeldri ale fizicii curgerii de
fidelitate inalta esentiale contextului de optimizare.
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Fig. 3.4. Reprezentarea comportamentului finetii aerodinamice 1n plane (a) si in sectiune (b)
Procedura de automatizare a evaluarii aerodinamice a profilelor NACA 4 cifre utilizand

ANSYS Fluent a fost extinsa prin includerea unghiului de incidenta ca parametru suplimentar,
permitdnd explorarea spatiului de cdutare si studiul fezabilitatii aplicarii metodelor de

inteligenta artificiala. Datele obtinute au fost utilizate pentru antrenarea unei retele neurale
feedforward cu 6 straturi: un strat de intrare, patru straturi ascunse si un strat de iesire. Stratul

de intrare cuprinde patru neuroni corespunzatori parametrilor M (curbura maxima), P (pozitia

curburii maxime), T (grosimea maxima) si a (unghiul de atac), straturile ascunse contin cate 10
neuronti, iar stratul de iesire are doi neuroni pentru coeficientii aerodinamici Cr si Cp. Aceasta
arhitecturd oferda o modelare eficienta a relatiilor neliniare dintre parametri si coeficienti,

asigurand un compromis intre efortul computational si capacitatea de generalizare. Setul de date
a fost Impartit in 80% pentru antrenare si 20% pentru testare, pentru evaluarea performantei

modelului.
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Fig. 3.5. Arhitectura retelei neurale
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In Fig. 3.6 este prezentati o comparatie intre valorile estimate ale coeficientului de
portantd CL si ale coeficientului de rezistenta la inaintare Cp, obtinute folosind reteaua neurala
si valorile de referintd din baza de date generate cu ajutorul simularilor realizate in Fluent.
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Fig. 3.6. Studiu parametric comparativ intre Fluent si reteaua neurala al caracteristicilor
aerodinamice ale profilelor NACA 4 cifre
Desi timpul de antrenare al retelei neurale a fost redus (de ordinul zecilor de minute),

generarea bazei de date a implicat un efort computational semnificativ, de ordinul zilelor de
calcul. Aceasta evidentiaza faptul ca, desi reteaua poate prezice cu acuratete caracteristicile
aerodinamice ale profilelor NACA 4 cifre, generarea bazei de date nu este fezabild in
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optimizarile conventionale. Cu toate acestea, In optimizarile multi-obiectiv sau cu constrangeri,
unde functia obiectiv trebuie evaluatd de mai multe ori, reteaua devine extrem de eficienta. In
acest context, s-a utilizat Algoritmul Genetic Multi-obiectiv cu constrangeri (gamultiobj) din
MATLAB, cu o populatie initiald de 50 de indivizi. Evaluarea unui singur individ dureaza
aproximativ 0.05s, demonstrand eficienta retelei. Rezultatele includ fronturile Pareto obtinute
pentru combinatiile de functii obiectiv.
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Fig. 3.7. Reprezentarea frontului Pareto

In cadrul algoritmului genetic multi-obiectiv, solutiile optime se situeazi de-a lungul
frontului Pareto, fiecare reprezentand un compromis intre functiile obiectiv, ceea ce necesitd
analiza mai multor rezultate pentru selectia optimului. Reprezentarea geometrica a celor trei
puncte de optim selectate evidentiaza influenta parametrilor geometrici asupra caracteristicilor
aerodinamice. Desi pozitia curburii maxime (P) rdmane constantd intre solutii, se observa
variatii semnificative n valoarea curburii maxime (M), subliniind impactul acestui parametru
asupra performantei aerodinamice.
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Fig. 3.8. Reprezentarea geometrica a celor trei puncte de optim alese
Pentru o validare suplimentara, profilele optimizate au fost evaluate in ANSYS Fluent,
evidentiind ca reteaua neurald surprinde cu acuratete ridicatd caracteristicile aerodinamice, cu
erori maxime sub 3%. Datorita timpului de evaluare redus si a efortului computational minimal,
reteaua neurald se dovedeste eficientad pentru optimizari multi-obiectiv cu multe constrangeri si
multiple evaluari ale functiei obiectiv. In schimb, pentru probleme de optimizare simple, cu

9
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putine constrangeri, utilizarea directd a unui solver de fidelitate inalta, precum Fluent, este mai

fezabila decat generarea bazei de date si antrenarea retelei neurale.
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Fig. 3.9. Comparatie intre cele 3 profile optime obtinute (a) Cr vs a, (b) Cp vs a, (¢) Cr vs Cp si (d)

CL/Cp vs a

Pentru validarea metodologiei de optimizare in regim transonic, a fost ales profilul
aerodinamic RAE2822, un caz de referintd cu date experimentale si numerice disponibile in
literaturd. Simuldrile s-au realizat la Re=6.5x10¢, M=0.729 si a=2.31°, obiectivul optimizarii
fiind reducerea rezistentei la inaintare sub constrangerea mentinerii coeficientului de portanta
si a ariei profilului. Geometria profilului a fost generatd folosind metoda Class-Shape
Transformation (CST), cu cate 3 parametri pentru extrados si intrados, rezultand 6 variabile de
optimizare. Datoritd dimensiunii spatiului de cdutare si prezentei constrangerilor, s-a utilizat o
metoda stohastica bazatd pe evolutia diferentiala (DE), eficientd pentru spatii parametrici
multimodali s1 functii potential discontinue. Pentru reducerea efortului computational,
simularile CFD au fost efectuate in ADFlow, un solver open-source de fidelitate inalta dezvoltat
in cadrul MDO LAB.

10
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NPD=64

Fig. 3.10. Reprezentarea grilelor hiperbolice de tip: rar, mediu si fin

Pentru o impunere a constrangerii coeficientului de portanta, s-a realizat un studiu de
convergentd al grilei extins 1n functie de NPS (numarul de puncte de-a lungul suprafetei) si
NPD (numirul de puncte pe directie normala la perete). In Fig. 3.10 sunt reprezentate grafic
trei grile: rafinati, medie si rard unde se prezinti diferentele dintre acestea. In Fig. 3.11 este
reprezentat studiul de convergenta facut in care se aratd cd o dimensiune a grilei de 224 x 96
puncte atinge un echilibru favorabil intre dimensiunea grilei de calcul si acuratete, oferind un
compromis favorabil procesului de optimizare.
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128
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Fig. 3.11. Plane de convergenta in functie de parametrii grilei a performantelor aerodinamice:
coeficient de rezistenta la Tnaintare (a) si coeficient de portanta (b)

In Tabelul 3-1 sunt prezentate rezultatele obtinute in urma simulirilor numerice,
comparativ cu datele experimentale de referinta disponibile in literaturd pentru profilul
RAE2822, in conditiile de zbor specificate. Compararatia vizeaza coeficientul de portanta Cr
si coeficientul de rezistentd la inaintare aerodinamica Cp, alaturi de erorile relative asociate
acestora. Rezultatele indica o eroare relativa de aproximativ 1% pentru coeficientul de portanta
si o eroarea relativa este de aproximativ 7% pentru coeficientul de rezistentd la inaintare, valori
acceptabile 1n contextul regimului de zbor transonic, unde atat gradul de rafinare al grilei cat si
modelul de turbulenta pot induce erori.
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Tabelul 3-1. Validarea rezultatelor obtinute in comparatie cu rezultatele de referinta

Dimensiune Grosimea

Caz M, grila de primei Cp C, Cperr[%] Crerr[%]
calcul celule
Numeric 0.729 224x96 Se-05 0.0136  0.752 7% 1.2%
Experimental
72 - - 012 74 - -
[60] 0.729 0.0127 0.743

Pentru o validare suplimentard a solutiei numerice obtinute, s-a analizat distributia
coeficientului de presiune in comparatie cu datele experimentale de referintd si cu rezultate
numerice disponibile in literatura, obtinute utilizdnd codul CFD WIND, dezvoltat de NPARC
Alliance. Aceastd comparatie a permis evaluarea fidelitatii solutiei numerice nu doar la nivel
global in coeficienti aerodinamici cat si local prin prezicerea locatiei si intensitatii undei de soc.
In plus, s-au reprezentat rezultate corespunzitoare mai multor modele de turbulentd pentru a
arita impactul modelului de turbulenta asupra distributiei presiunii. In acest sens, pe acelasi
grafic au fost comparate rezultatele obtinute cu un model de tip algebric Baldwin—Lomax, un
model de tip Spalart—Allmaras, cu o singura ecuatie de transport si un model de tip k—» SST
(Shear Stress Transport), bazat pe doud ecuatii de transport, toate implementate in codul WIND.
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Fig. 3.12. Comparatie a distributiei coeficientului de presiune intre rezultatele
experimentale si cele numerice [60]
Avand 1n vedere studiul de convergenta realizat si comparatia distributiei coeficientului
de presiune, formularea problemei de optim poate fi scrisa astfel:

sa se minimizeze f(x) = Cp

. Areaopt = AT‘eaRAE 2822 (31)
supusa la: Cy,,, =075
op

In Fig. 3.13 este reprezentati geometria obtinuti in urma procesului de optimizare cu
constrangeri in comparatie cu geometria de referintd a profilului RAE2822. Se observa o
micsorare a grosimii maxime si o repozitionare a acesteia inspre bordul de fugd. De asemenea,
se observa o reducere a curburii maxime a profilului, ceea ce indicad o diminuare a gradientului

12
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de presiune pe extrados, sugerand astfel o reducere a acceleratiei fluidului, deci la o reducere a
intensitatii undei de soc.

RAE 2822 Airfoil
-~ Optimized Airfoil
E 0 : \
|~ r—/
>- 1 Il 1 [l ::I_:If\ﬁ— ! L 1 I Il
0 0.2 04 0.6 0.8
X [m]

Fig. 3.13. Comparatie intre geometria profilului optimizat si RAE2822

Analiza evolutiei istoricului de convergenta al procesului de optimizare prezentat in Fig.
3.14 evidentiaza aparitia unui palier stabil incepand cu generatia 36, indicand atingerea unei
solutii optime. Comportamentul atat al celui mai bun individ din fiecare generatie, cat si al
mediei populatiei, aratd o convergentd clard si consistentd, ceea ce sugereaza un spatiu de
cautare continuu, lipsit de multiple bazine de minim local. Aceasta observatie indica faptul ca
functia obiectiv prezintd un caracter cvasi-unimodal, dominat de un optim global clar definit.
Astfel, pentru regimul transonic analizat, in cadrul optimizarii profilelor aerodinamice se
recomanda utilizarea unui algoritm determinist bazat pe metoda gradientului conjugat. O astfel
de abordare ar permite reducerea semnificativa a efortului computational si a timpului total de
calcul.
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Fig. 3.14. Istoricul convergentei algoritmului a functiei obiectiv in functie de generatii
In Tabelul 3-2 sunt reprezentate caracteristicile aerodinamice ale profilului optimizat in
comparatie cu cele ale profilului RAE 2822. Rezultatele aratd o imbunatatire semnificativa a
coeficientului de rezistenti la inaintare cu o reducere de aproximativ 28%. In plus,
constrangerea coeficientului de portanta este respectatd cu marja de eroare de 0.13%, fapt ce

aratd fezabilitatea solutiei.

Tabelul 3-2. Performantele configuratiei initiale vs. optimizate

Dimensiune Grosimea

Caz M., grila de primei Cp C, Cperr[%] Cperr[%]
calcul celule
RAE2822  0.729 224x96 5e-05 0.0136 0.752 - -
Optimizat ~ 0.729 224x96 5e-05 0.0098 0.751 -27.94% -0.13%
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Comparand distributiile coeficientului de presiune (Cp) si coeficientului de frecare (Cy)
intre profilul RAE2822 si profilul optimizat, se constata o reducere semnificativa a intensitatii
undei de soc, mentinand constrangerile de fezabilitate. De asemenea, se observa o recuperare
favorabila a coeficientului de presiune dupa unda de soc, indicand re-energizarea stratului limita
si accelerarea fluidului. Analiza zonei sub coeficientul critic C," evidentiaza o scadere a
decelerarii fluidului indusa de soc, iar distributia coeficientului de frecare aratd o scadere
inaintea socului si o crestere imediat dupa acesta, sugerand ca mutarea curburii maxime catre
bordul de fuga a contribuit la accelerarea fluidului in regiunea optimizata.
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Fig. 3.15. Comparatie intre profilul optimizat si RAE2822 a distributiei coeficientului de presiune
(a) si a coeficientului de frecare (b)
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3.2 OPTIMIZAREA CONFIGURATIEI PADRI

Pe baza informatiilor dobandite anterior privind fezabilitatea utilizrii programelor de
analizd aerodinamica, atat de fidelitate redusa, cat si inaltd, precum si a influentei acestora
asupra comportamentului functiei obiectiv, in functie de regimul de curgere, subsonic sau
transonic, s-a urmarit extinderea procesului de optimizare asupra unei configuratii de aeronava
cu aripd si montant.

In etapa initiala, au fost comparate rezultatele obtinute pentru configuratia de referinta
PADRI cu cele disponibile in literatura de specialitate realizandu-se un studiu de convergenta
al grilei in vederea validarii acuratetei solutiei numerice. Configuratia analizatd include
ansamblul aripa, montant si fuzelaj, conform geometriei furnizate de platforma PADRI care
propune dezvoltarea si validarea metodologiilor de optimizare aerodinamica. Obiectivul
principal al acestui studiu a fost identificarea metodelor eficiente de reducere a interferentelor
undelor de soc in zona de racordare aripi—montant si diminuarea rezistentei de unda asociate
acestei regiuni. Ulterior a fost realizat un studiu parametric asupra geometriei montantului cu
scopul de a evalua influenta acestuia asupra caracteristicilor aerodinamice ale configuratiei si
asupra interactiunii undelor de soc in regim transonic. Pe baza concluziilor rezultate, a fost
elaborata o metodologie de optimizare in doud etape:

- Optimizare bidimensionala, n cadrul careia s-a urmarit optimizarea profilului
montantului in prezenta profilului aripii. Definirea functiei obiectiv s-a realizat utilizand
informatiile extrase din studiul parametric, tinand cont de interactiunile locale si distributiile de
presiune;

- Optimizare tridimensionald, in care geometria optimizata anterior a montantului a fost
rafinata, tinand cont de efectele tridimensionale ale curgerii in prezenta geometriei in vederea
eliminarii complete a incluziunilor supersonice din zona montant-aripa.

Aceastd metodologie permite extragerea informatiilor necesare optimizarii
configuratiilor de tip aripa-montant, folosind informatii din cadrul explorarii unui spatiu de
cautare aferent geometriei parametrizare a montantului, urmatd de un proces de optimizare
bidimensional pentru o rafinare globald a geometriei montantului, urmata ulterior de o rafinare
tridimensionald pentru eliminarea completa a incluziunilor supersonice dintre montant si aripa.

Pentru inceput s-a urmadrit validarea rezultatelor numerice obtinute prin comparatie cu
datele disponibile in literatura de specialitate pentru configuratia de referintd PADRI. Cazul de
referinta analizat corespunde unui regim de zbor transonic, printr-un numar Mach, M=0.72, o
altitudine H=30 000ft si o incidentd de a=1°. Configuratia PADRI disponibila public pentru
analizd include aripa, montantul si fuzelajul. Reprezentarea geometrica a configuratiei analizate
este prezentata in Fig. 3.16:
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B Aripa M Montant Fuzelaj

Fig. 3.16. Reprezentarea geometriei semi-model PADRI
Pentru generarea grilei de calcul s-a adoptat o abordare nestructurata, justificata de
complexitatea geometricd a configuratiei. Procesul de generare a grilei de suprafata a fost
impartit In patru regiuni corespunzatoare fuzelajului, aripii, montantului si zonei de racordare
aripa—montant

Vedere isometrica

Vedere laterala

WRRAzs:

.
]
VITTT

|

(b)

Fig. 3.17. Reprezentarea grilei de suprafata utilizatd pentru generarea grilei de volum (a) vedere
izometrica si (b) vedere laterala

Pentru generarea grilei de volum, regiunea stratului limita a fost discretizata plecand de
la grila de suprafatd generata anterior, utilizand elemente prismatice hexaedral dominante,
create prin intermediul unui algoritm de tip inflation. Grila de volum, precum si o sectiune
reprezentativa a domeniului de calcul, sunt prezentate in Fig. 3.18, unde sunt evidentiate: planul
de simetrie, regiunea stratului limita si zona interioara generata prin algoritmul Hexa-Interior.
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Aceasta reprezentare permite o evaluare vizuala a calitdtii grilei si a distributiei elementelor in
raport cu regiunile de interes.

Grila
Hexaedrala

Regiune
strat limita

Grila devolum Sectiune grila de calcul

Fig. 3.18. Reprezentarea distributiei elementelor din grila de volum pe planul de simetrie, In
regiunea stratului limita si in zona interioara a domeniului de calcul

Simuldrile numerice au fost realizate utilizand programul de analizd aerodinamica
ANSYS Fluent, prin rezolvarea ecuatiilor RANS cuplate cu modelul de turbulenti k—» SST. In
cazul conditiilor la limitd a fost aplicatd o conditie de tip pressure far-field. Pentru realizarea
studiului de convergenta al grilei, au fost generate trei niveluri de rafinare: grild rard, grild medie
st grild find. Acest demers a avut ca scop evaluarea influentei dimensiunii elementelor asupra
acuratetei solutiei numerice, precum si identificarea unei configuratii de compromis intre
fidelitatea rezultatelor si costul computational. In urma analizei comparative, grila medie a fost
selectatd ca solutie optimd, oferind un echilibru intre precizie si eficientd computationala.
Aceastd configuratie a fost ulterior adoptatd atit pentru studiul parametric al geometriei
montantului, cat si in cadrul proceselor de optimizare. In plus, rezultatele au fost comparate cu
cele din lucrarea [32], care a utilizat grile structurate multibloc suprapuse folosind tehnica
"overset" cu un model de turbulenta cu o singura ecuatie de transport de tip Spalart-Allmaras,
solverul fiind ADFlow.

Tabelul 3-3. Studiu de convergenta al grilei de calcul

Dimensiune _4 0 0
Caz M, grilﬁ [mil] As CD [X 10 ] CL CD err [A)] CL err [A)]
1 53 238 0.368 5.8% 7.8%
2 9.5 8e-05 227 0.402 0.9% 0.8%
072 ——————————
3 13.5 225 0.399 - -
4 [32] 5.6 - 228.5 0.405 - -

Analiza a aratat cd o grila cu 9,5 milioane de elemente oferda un optim din punct de
vedere al raportului dintre costul computational necesar si acuratetea rezultatelor. Eroarea
asociatd grilei medii, in raport cu cea mare, este sub 1% atat pentru coeficientul de rezistenta
Cb, cat si pentru coeficientul de portantd Cr, dupa cum se poate observa in datele prezentate in
Tabelul 3-3.
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Ulterior fost realizatd o analizd parametricd avand ca obiectiv evaluarea influentei
geometriei montantului asupra comportamentului aerodinamic al configuratiei. Analiza a
presupus variatia a doi parametri principali: lungimea L si unghiul de inclinare 0, care
caracterizeaza geometria zonei de racordare a montantului cu aripa. Acesti parametri au fost
selectati deoarece controleazd dimensiunea canalului format intre aripd si montant cat si
comportamentul curgerii in anvergura. Parametrii analizati sunt reprezentati in figura de mai
jos, evidentiind spatiul de cautare utilizat in cadrul studiului parametric si modificarile
geometrice aferente care pot afecta interactiunile aerodinamice n zona de racordare aripa—
montant.

Lungime L[m]

o2 inclinare 0[°]

I 032 B

o2 .

052 R
. e

(b)
Fig. 3.19. Parametrul de lungime L (a), unghiul de inclinare (b)

Influenta parametrilor geometrici a fost evaluatd pentru patru unghiuri de incidenta,
variind de la 0=0° pand la o=3°. Pornind de la geometria de referintd (L=0.32m, 6=70°),
lungimea montantului L a fost variatd intre 0.22 m si 0.52 m, cu un pas de 0.1m, in timp ce
unghiul de inclinare 6 a fost modificat de la 50° la 80°, cu un pas de 10°. In total, au fost

analizate 28 de cazuri distincte.
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Fig. 3.20. Variatia Cp vs a (a), C./Cp vs Cr(b) si Cr vs Cp (c) in functie de parametrul L

Pentru o intelegere aprofundatd a influentei parametrului L, in Fig. 3.21 sunt prezentate
vizualizari ale izosuprafetelor undelor de soc utilizdnd metoda propusa de Lovely si Haimes,
abordare similara lucrarii [32].

M Ma-Vp V-Vp
a = =
T Vpl  Vpl

(3.2)

In Fig. 3.21 este ilustrata variatia incluziunilor supersonice in functie de parametrul de
lungime L, mentindnd un unghi de inclinare 6=70° la o incidenta de a=1°. Pentru vizualizare

s-a folosit o valoare de M=1.1 pentru isosuprafata.
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<— L=0.32m

<— L=0.42m

<— L=052m

B Zona supersonica
Fig. 3.21. Influenta lungimii L asupra zonei supersonice pentru o=1°

In Fig. 3.22 este prezentata variatia distributiei coeficientului de presiune pe intradosul
aripii in functie de unghiul de incidenta a al cazului de referintd. Pe masura ce acesta creste,
dimensiunea si intensitatea undei de soc pe directia anvergurii scade. Acest comportament poate
fi atribuit modificarilor din distributia de presiune, determinate de schimbarile in conditiile de
curgere. La unghiuri de incidenta mai mari, gradientul de presiune de-a lungul directiei curgerii
pe suprafata inferioara a aripii scade, ceea ce conduce la o diminuare atat a intensitatii undei de
soc. Aceasta tendintd este rezultatul scaderii vitezei curgerii pe intradosul aripii, care determina
o decelerare globald a curgerii prin canalul format intre aripd si montant.

- B
" “ E
I —— Cp
-
1° Y Hl)-l K
' r 02
0
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E 04
- B .06
|~ 08
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1

|

Fig. 3.22. Distributia coeficientului de presiune  Fig. 3.23. Distributia coeficientului de presiune

pe intradosul aripii in functie de o pe extradosul montantului in functie de a

Similar, analizdnd distributia coeficientului de presiune din Fig. 3.23 pe extradosul
montantului se observa o diminuare progresiva a intensitatii undei de soc odatd cu cresterea
unghiului de incidenta. Aceasta atenuare poate fi atribuitd reducerii interactiunilor dintre undele
de soc generate pe intradosul aripii si cele de pe extradosul montantului. Astfel, cresterea
incidentei conduce la o modificare a configuratiei curgerii in zona de interferenta dintre aripa
s1 montant, reducand astfel accelerarea fluidului cat si intensitatea undelor de soc.

Pe baza concluziilor studiului parametric anterior, s-a realizat un proces de optimizare
bidimensional al geometriei profilului montantului, cu scopul reducerii accelerarii fluidului in
canalul dintre montant si aripd. Pentru acest proces, sectiunea de referinta a fost aleasd la Y =
15 m, reprezentdnd un compromis intre efectele interactiunilor undelor de soc si influenta
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curgerii in anvergurd accentuatd de geometria de racordare aripai—montant. Sectiunea selectata
este ilustrata n Fig. 3.24.

Fig. 3.24. Sectiune Y=15m
In cazul de fata, procesul de optimizare a implicat sapte parametri de control (ponderile

CST si incidenta locald a montantului), astfel ca evaluarea completd a gradientului a necesitat

opt analize aerodinamice per iteratie: una pentru valoarea curentd a functiei obiectiv si cite una

pentru fiecare perturbare a parametrilor. De asemenea, s-a impus si o conditie de arie minima

pentru evitarea geometriilor nefezabile din punct de vedere structural. Forma matematica a
problemei impuse este:

sa se minimizeze f(x) = Cp

supusala: Sypr = 0.9+ Sy

Istoricul de convergenta al optimizarii indicd o reducere a coeficientului de rezistenta

aerodinamica cu aproximativ 28%, respectand constrangerea asupra ariei minime a profilului,

in timp ce coeficientul de portanta a scazut cu circa 24%, influenta montantului asupra

(3.3)

configuratiei generale fiind minora. Imbunititirea performantelor este atribuita unghiului de
incidenta local optimizat al montantului, care a redus accelerarea fluidului in canalul aripa—
montant. Optimizarea a fost realizata fara a include efectele tridimensionale, precum curgerea
in anvergurd sau geometria de racordare aripa—montant. Ulterior, configuratia aeronavei cu
montantul optimizat a fost analizatd si comparatd cu configuratia de referintd, mentinand
aceeasi geometrie a profilului si o incidentd locald constanti. In Fig. 3.25 este prezentati
variatia caracteristicilor aerodinamice in functie de unghiul de atac pentru configuratia
optimizata in comparatie cu rezultatele obtinute in studiul parametric.
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Fig. 3.25. Variatia Cp vs a (a), CL/Cp vs Cr (b) si Cr vs Cp (c) pentru configuratia optimizata
bidimensional in comparatie cu rezultatele obtinute in studiul parametric al montantului
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In Fig. 3.26 sunt ilustrate incluziunile supersonice atét pentru configuratia optimizata,
cat si pentru cea de referintd. Se remarca o reducere substantiald a regiunii supersonice in cazul
configuratiei optimizate, aceasta fiind eliminatd aproape complet de-a lungul anvergurii, cu
exceptia zonei adiacente racordarii montantului.

Configuratie initiala Configuratie optimizata

Fig. 3.26. Reprezentarea zonelor supersonice atat pentru configuratia initiald cat si pentru
configuratia optimizata

Comparand distributia coeficientului de presiune (Cp) pe intradosul aripii intre
configuratia optimizatd si geometria de referintd, se observa o reducere semnificativd a
intensitatii undei de soc de-a lungul intregii aripi, cu exceptia regiunii de racordare a
montantului. Rezultatele evidentiaza importanta geometriei optimizate a profilului montantului
in diminuarea efectelor interactiunii undelor de soc in canalul aripdi—montant, contribuind la
reducerea globala a rezistentei aerodinamice. De asemenea, se subliniaza potentialul
imbunatatirilor suplimentare prin optimizarea locala a regiunii de racordare, unde efectele
tridimensionale si influenta geometriei transversale pot fi integrate in procesul de optimizare.

&1 ! — — : .~ 4—— Intrados aripa

referinta

0.8 ! . — . 4—— Intrados aripa
. . 1 _l montant optimizat

Fig. 3.27. Distributia coeficientului de presiune pe intradosul aripii de referinta si aripii optimizate
Pentru o intelegere mai buna a fenomenului, au fost selectate 3 regiuni reprezentative
ca in Fig. 3.28 in vederea analizei distributiei evolutiei distributiei coeficientului de presiune in
functie de pozitia in anvergurd a sectiunii. Regiunile corespund unei pozitii in anvergura de
Y=16.4m in regiunea zonei de racordare montant aripd, Y=15m zona unde s-a efectuat
optimizarea bidimensionald si Y=14m zona din exteriorul regiunii supersonice in cazul

configuratiei optimizate.
|

Fig. 3.28. Sectiunile de interes analizate
Distributia coeficientului de presiune pe cele trei sectiuni analizate, prezentate in Fig.
3.29, evidentiazd o reducere semnificativd a intensitatii interactiunilor undelor de soc intre
configuratia optimizata si cea de referintd. Eficienta optimizarii devine din ce in ce mai evidenta
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pe masurd ce sectiunile se Indepdrteaza de zona de racordare a montantului, unde efectele
curgerii tridimensionale pe directia anvergurii devin dominante.
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Fig. 3.29. Distributia coeficientului de presiune 1n sectiunile de interes: (a) Y=16.4m, (b) Y=15m,
(c) Y=14m

Pe baza rezultatelor optimizarii bidimensionale a montantului, s-a dezvoltat o procedura
de optimizare incluzand geometria zonei de racordare a montantului. Dat fiind efortul
computational ridicat necesar simuldrii complete, metodologia a fost conceputd ca un
compromis ntre fidelitate si cost computational. S-a aplicat metoda de deformare a grilei, care
permite modificari locale ale geometriei fara regenerarea completa a retelei de calcul, reducand
astfel timpul de evaluare a functiei obiectiv. Pentru eficientd, domeniul de calcul a fost restrans
la regiunea de racordare a montantului, cu plane de simetrie amplasate in zone cu efecte
tridimensionale minime, asigurand astfel o fidelitate ridicata a simularii. Sectiunea analizata are
o latime de 5 m si se intinde pe intervalul Y=13—-18m. Desi metoda nu reproduce complet
comportamentul curgerii pentru Intreaga configuratie, raportul intre fidelitatea simularii si
reducerea efortului computational o face fezabila in limitele resurselor disponibile.
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Zona de Montant
racordare

Y=18m Y=13m

Fig. 3.30. Reprezentarea geometrica a sectiunii utilizate Tn procesul de optimizare aerodinamica

Geometria a fost parametrizatd prin tehnica deformarii prin volume, tratand nodurile
grilei ca parametri de optimizare, ceea ce permite explorarea unui spatiu restrans de
configuratii. Utilizarea solutiei precedente ca punct de plecare reduce semnificativ timpul de
convergentd. Principalul dezavantaj este numarul ridicat de variabile, gestionat prin
constrangerea deplasarii nodurilor doar pe directia verticald. Punctele de control utilizate in
optimizare permit ajustari locale cu o amplitudine maxima de £0.015 m, mentinand coerenta si
stabilitatea grilei de calcul.

Puncte de control

Fig. 3.31. Reprezentarea punctelor de control de pe extradosul montantului
In Fig. 3.32 sunt reprezentate variatiile coeficientului de rezistentd la fnaintare Cp si al
coeficientului de portantd Cr in functie de unghiul de atac a. Se observa cad efectul datorat
interactiunilor undelor de soc din regiunea de racordare a montantului au un efect de decalare
cvasi-paralel al curbei rezistentei la Tnaintare in comparatie cu configuratia optimizata 2D si
configuratia de referinta.
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Fig. 3.32. Variatia Cp vs a (a) si CL vs a (b pentru configuratia optimizata tridimensional in
comparatie cu configuratia optimizatad bidimensional si configuratia de referinta
In vederea intelegerii aprofundate a efectelor optimizarii asupra caracteristicilor
aerodinamice, s-au realizat doua tipuri de reprezentiri ale fizicii curgerii. In prima etapa, s-au
comparat dimensiunile incluziunilor supersonice pentru cele trei configuratii: de referinta,
optimizata bidimensional si optimizata tridimensional. Astfel, se evidentiazd metodologia de
lucru aleasa prin prezentarea rezultatelor progresiv pornind de la configuratia de referinta
urmatd de configuratia optimizata 2D si in cele din urma configuratia optimizata 3D.

Optimizare
bidimensionala

Referinta

. Optimizare
Referinta 1 tridimensionala

B Zona supersonica

Fig. 3.33. Reprezentarea incluziunilor supersonice pentru configuratiile optimizate tridimensional si
bidimensional in comparatie cu configuratia de referinta

Optimizarea bidimensionala a redus semnificativ zona supersonica in regiunea mediana
a montantului, Tnsd interactiunile undelor de soc dintre intradosul aripii si extradosul
montantului au rimas partial prezente in zona de racordare. In contrast, optimizarea
tridimensionald a eliminat complet aceste interactiuni, obtindnd o distributie mai uniforma a
presiunii, desi a generat accelerdri locale pe intradosul montantului si incluziuni supersonice
minime. Analiza distributiei coeficientului de presiune (C,) pe intradosul aripii si extradosul
montantului a evidentiat ca optimizarea tridimensionald realizeazd o reducere completd a
undelor de soc, n timp ce optimizarea bidimensionala le atenueaza doar partial. La bordul de
fugd, se observa o incetinire progresiva a curgerii, dependenta de tipul optimizarii aplicate, ca
efect al reducerii sau elimindrii undelor de soc. Distributia coeficientului de presiune pe
extradosul montantului evidentiazd eliminarea completa a intensitatii undei de soc in cazul
geometriei optimizate tridimensional, comparativ cu optimizarea bidimensionald. In
comparatie cu geometria de referintd unde locatia undelor de soc este evidentiata printr-un
gradient de presiune mare, in ambele cazuri de optimizare accelerarea fluidului este
semnificativ redusa.
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Fig. 3.34. Reprezentarea distributiei Fig. 3.35. Reprezentarea distributiei
coeficientului de presiune pe intradosul aripii coeficientului de presiune pe intradosul aripii
pentru cele trei configuratii analizate pentru cele trei configuratii analizate

Desi optimizarea tridimensionald a eliminat undele de soc de pe extradosul montantului,
reprezentdrile incluziunilor supersonice aratd aparitia lor pe intradosul montantului. Acest
fenomen este atribuit incidentei locale negative a montantului si modificarii semnificative a
curburii profilului in regiunea racordarii montant-aripa, care determind o accelerare a curgerii
pe intradosul montantului.
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Fig. 3.36. Reprezentarea profilelor optimizate aferente montantului in sectiunea Y=16.4

In cazul geometriei canalului, se observa ca existd o relatie directd intre geometriile
optimizate ale profilului si aria transversala a canalului. Acest comportament este corelat cu
legea ariilor, exprimata prin relatia:
dA du
A Z - M-

In Fig. 3.37 este ilustratd variatia ariei sectiunii transversale dintre extradosul
montantului si intradosul aripii. Se poate observa cd reducerea rezistentei la inaintare este strans
corelatd cu legea ariilor mentionata anterior. Astfel, o variatie redusa a ariei de-a lungul curgerii
previne accelerarea locald a fluidului, contribuind la eliminarea formarii undelor de soc.

(3.4)
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Fig. 3.37. Variatia ariei transversale a canalului in lungul curgerii pentru configuratia de referinta,
configuratia optimizatd bidimensional si configuratia optimizata tridimensional la Y=16.4m
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In cazul sectiunii critice Y=16.4m, analiza distributiei coeficientului de presiune indica
o eliminare completd a interactiunilor undelor de soc. Aceasta constd in micsorarea incidentei
locale a profilului prin ajustarea curburii acestuia spre bordul de fuga, astfel Incat variatia ariei
sectiunii sa tinda spre zero.

(c)

Fig. 3.38. Reprezentarea distributiei coeficientului de presiune in sectiunea critica Y=16.4m pentru
(a) configuratia de referintd, (b) configuratia optimizata bidimensional si (c) configuratia optimizata
tridimensional

In continuarea studiului optimizarii configuratiei de referinti PADRI, s-a investigat
influenta nacelei, amplasata in amonte fata de zona aripa—montant, asupra comportamentului
aerodinamic. Geometria nacelei a fost integratd atat in configuratia de referintd, cat si in cea
optimizata, pentru evaluarea comparativa a impactului sdu asupra performantelor aerodinamice.
Analiza a vizat regimuri de zbor off-design, examinand variatia caracteristicilor aerodinamice
in functie de numarul Mach pentru ansamblul complet aripa—fuzelaj—montant.

41.7 m
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i

d q
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L 16.7 m
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B Aripa [ Motor [ Montant WM Fuzelaj

Fig. 3.39. Reprezentarea geometriei de referinta la care s-a adaugat geometria nacelei

Analiza variatiei coeficientilor de portanta si rezistentd la inaintare in functie de unghiul
de incidentd la M=0.72 evidentiaza influenta nacelei asupra performantelor aerodinamice. in
configuratia de referintd, prezenta nacelei reduce coeficientul de portantd cu pana la 9%, in timp
ce pentru configuratia optimizatd pierderea maxima se reduce la 5%, efectul diminuandu-se
odata cu cresterea unghiului de incidenta.
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Fig. 3.40. Variatia Cp vs a (a), Cp vs a (b), Ci/Cp vs a (c) atat pentru configuratie de referinta cat si
pentru configuratia optimizata

In ceea ce priveste rezistenta la inaintare, nacelea genereaza o crestere de pana la 3.5%
pentru configuratia de referintd si pand la 8.5% pentru configuratia optimizata, influenta
acesteia diminuandu-se, de asemenea, la cresterea incidentei.
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Fig. 3.41. Compararea distributiilor adimensionate ale fortei de portanta pentru configuratiile de
referinta si optimizata, evidentiind contributiile individuale ale principalelor componente: aripa,
naceld si montant in functie de incidenta
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Analiza finetei aerodinamice aratd un comportament cvasi-paralel intre configuratiile
cu si fara nacea. Penalizarea datoratd prezentei nacelei este mai semnificativd pentru
configuratia optimizatd, atingdnd pana la 18 drag counts, comparativ cu aproximativ 6 drag
counts pentru configuratia de referintd. Totusi, in cazul configuratiei optimizate, aceasta
penalizare scade odata cu cresterea unghiului de incidentd, in timp ce pentru configuratia de
referintd incrementul de rezistentd ramane aproape constant. Distributiile fortelor
adimensionalizate de portantd au fost evaluate pentru intreaga configuratie si pe componente
(aripd, naceld si montant) pentru patru incidente, evidentiind impactul local al interactiunilor
dintre componente asupra comportamentului aerodinamic.

In analiza regimurilor off-design, variatia coeficientilor acrodinamici in functie de
numarul Mach a permis identificarea regimului critic de drag-rise. Coeficientul de portanta al
configuratiei de referintd creste odatd cu numarul Mach, in timp ce configuratia optimizata
prezintd o crestere atenuatd pana la M = 0.74, urmata de o evolutie aproape constanta intre M
=0.74-0.76 si o scadere la M = 0.78.
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Fig. 3.42. Variatia C. vs M (a) si Cp vs M (b) atat pentru configuratie de referinta cat si pentru
configuratia optimizata

Analiza coeficientului de rezistenta la inaintare evidentiaza diferente semnificative intre
configuratia de referinti si cea optimizata. in cazul configuratiei de referinti, coeficientul de
rezistentd creste exponential incepand cu M = 0.72, indicand amplificarea efectelor de
compresibilitate si a undelor de soc asociate fenomenului de drag-rise. Configuratia optimizata
prezintd o evolutie aproape constanta a rezistentei pand la M = 0.74, urmata de o crestere
intarziata, sugerdnd o amanare a interactiunilor undelor de soc Intre montant si aripa si
mentinerea unei rate reduse de crestere a coeficientului de rezistentd. Analizala M =0.76 si M
= (.78 a vizat identificarea fenomenului de drag-rise in cazul configuratiei optimizate.
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Fig. 3.43. Compararea distributiilor adimensionate ale fortei de portanta pentru configuratiile de
referinta si optimizata, evidentiind contributiile individuale ale principalelor componente: aripa,
naceld si montant in functie de numarul Mach
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4 CONCLUZII

4.1 REZULTATE OBTINUTE

In concluzie, lucrarea prezinti rezultatele dezvoltarii unei metodologii fezabile din
punct de vedere aerodinamic i computational pentru optimizarea aerodinamica locala in regim
transonic a unei aeronave neconventionale cu aripa de alungire mare si montant. Sunt
evidentiate importanta si contributia fiecarei etape a studiului, incepand cu dezvoltarea codului
aferent algoritmului de optimizare, continudnd cu analiza influentei fidelitdtii modelului de
calcul aerodinamic asupra comportamentului functiei obiectiv si finalizdnd cu aplicarea
metodelor de optimizare bidimensionald si tridimensionald in regim transonic pentru
configuratia cu aripa si montant.

Capitolul 1 prezinta fundamentele generale ale lucrarii, incluzand motivatia alegerii
temei si obiectivele specifice ale cercetirii. In continuare este detaliatd etapizarea tezei,
evidentiind succesiunea pasilor necesari pentru abordarea procesului de optimizare
aerodinamica in regim transonic a unei aeronave neconventionale de tip aripa cu montant.

Informatiile prezentate in continuare fac parte din Capitolul 2 care sintetizeaza evolutia
istorica, contextul actual si fundamentele teoretice relevante pentru procesul de optimizare
aerodinamica.

Subcapitolul 2.1, intitulat Scurt istoric, analizeaza evolutia studiilor privind aeronavele
cu aripd cu montant, Incepand cu primele exemple de astfel de configuratii si continuidnd cu
prezentarea, in ordine cronologicd, a evolutiilor studiilor realizate asupra acestora. Aceasta
prezentare evidentiazd tendintele majore si schimbarile conceptuale aparute de-a lungul
timpului, creand premisele pentru intelegerea contextului actual al cercetdrilor. Stadiul prezent
al studiilor este detaliat in subcapitolul 2.2 intitulat Situatia actuala, unde sunt sintetizate
contributiile recente din domeniu si directiile de cercetare aflate in dezvoltare.

Subcapitolul 2.3 abordeazd fundamentele teoretice ale procesului de optimizare, fiind
structurat in mai multe sectiuni. in cadrul sectiunii 2.3.1 intitulatd Metode de parametrizare,
sunt analizate metodele de parametrizare intalnite in literatura, atit pentru profilul aerodinamic,
cat si pentru aripa, subliniindu-se avantajele si limitarile fiecarei abordari. Sectiunea 2.3.2
numita Metode de discretizare prezinta tehnicile actuale de generare a grilelor de calcul utilizate
in procese de optimizare ce folosesc metode de analizd aerodinamicd de fidelitate inalta.
Sectiunea 2.3.3 intitulatd Modele de calcul prezintd fundamentele teoretice ale modelelor
utilizate, de la cele de fidelitate redusd pana la cele de fidelitate Tnalta, evidentiind ipotezele de
lucru si domeniile de aplicabilitate. In sectiunea 2.3.4 numita Algoritmi de optimizare, sunt
prezentati algoritmii de optimizare clasificati in functie de natura acestora: deterministi sau
stohastici. Tot in aceastd sectiune este prezentat fundamentul teoretic care a stat la baza
dezvoltarii codului aferent algoritmului de optimizare de tip evolutie diferentiata, implementat
cu ajutorul unei scheme de penalizare fard parametri si utilizat in cadrul prezentei lucrari.

Capitolul 3 prezintd o analiza detaliata a proceselor si rezultatelor obtinute in cadrul
optimizarii aerodinamice a configuratiei studiate, folosind modele de calcul cu fidelitate redusa
si inaltd. In aceasti etapd sunt dezvoltate si validate metode de optimizare, implementate coduri
pentru automatizarea evaludrii aerodinamice, realizate studii privind influenta fidelitatii
modelului de calcul asupra comportamentului functiei obiectiv, precum si cercetari privind
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utilizarea retelelor neurale in procesele de optimizare aerodinamica. Rezultatele sunt sustinute
prin comparatii cu date experimentale si date numerice din literatura de specialitate.

In subcapitolul 3.1 intitulat Studiu comparativ intre simuldri de fidelitate redusd si
fidelitate inalta este prezentat un studiu extins privind motivatia alegerii modelului de calcul
aferent procesului de optimizare al obiectului de studiu al tezei. Sectiunea 3.1.1 numita
Validarea algoritmului de optimizare descrie procedura de validare a programului de
optimizare implementat de tip evolutie diferentiatd utilizind functii test de validare din
literaturd. Performanta algoritmului este comparata, in paralel, cu cea a algoritmului genetic
inclus in pachetul de optimizare MATLAB, evidentiindu-se avantajele solutiei implementate.
In sectiunea 3.1.2 intitulati Proceduri de evaluare si automatizare sunt prezentate procedurile
dezvoltate pentru evaluarea functiei obiectiv folosind programe de analiza precum XFOIL si
Fluent, incluzind etapele de generare a geometriei, a grilei de calcul si realizarea evaluarii
aerodinamice. Sectiunea 3.1.3 numit Rezultate optimizare profile aerodinamice expune
diferentele dintre rezultatele obtinute in urma optimizarii folosind modele de calcul cu fidelitate
diferitd. Rezultatele obtinute prin algoritmul de optimizare dezvoltat sunt validate suplimentar
prin comparatie cu algoritmul genetic din pachetul MATLAB, oferind un grad ridicat de
certitudine asupra calitdtii solutiilor. De asemenea, este realizat un studiu parametric al
domeniului de calcul, utilizat atat pentru o validare suplimentard a algoritmului, cat si pentru
evidentierea modului in care fidelitatea modelului de calcul influenteaza comportamentul
functiei obiectiv. In sectiunea 3.1.4 intitulati Rezultate antrenare refea sunt prezentate
rezultatele obtinute in urma utilizarii bazei de date create in sectiunea anterioard extinsa in
vederea evaludrii fezabilitatii aplicarii retelelor neuronale in cadrul acestei teze. Sectiunea 3.1.5
intitulatd Optimizare bidimensionald in regim transonic prezintd validarea procesului de
analizd aerodinamicd prin compararea rezultatelor cu date experimentale si simulari numerice
din literatura de specialitate, utilizdnd un caz test de referintd, urmate de prezentarea rezultatelor
obtinute in urma procesului de optimizare.

In subcapitolul 3.2 intitulat Optimizarea configuratiei PADRI sunt prezentate rezultatele
obtinute In urma procesului de optimizare a unei configuratii de test din literatura de specialitate
aferentd unei configuratii de aeronava cu aripd si montant. Sectiunea 3.2.1 numitd Analiza
configuratiei PADRI descrie validarea numerica a simularilor efectuate prin compararea cu date
din literatura de specialitate, incluzand studiul de convergenta al grilei de calcul. Sectiunea 3.2.2
intitulata Studiul parametric al geometriei de jonctiune montant—aripa prezinta rezultatele unui
studiu parametric dedicat geometriel montantului, evidentiind atat influenta lungimii zonei de
jonctiune cat si a razei de racordare intre aceasta si montant. Rezultatele includ atat analize
cantitative precum comportamentul caracteristicilor aerodinamice ale configuratiei in functie
de parametrii considerati cat si analize calitative ce prezintd evolutia incluziunilor supersonice
si a distributiilor coeficientului de presiune in functie de aceiasi parametri. In sectiunea 3.2.3
numitd Optimizare bidimensionala a montantului sunt prezentate rezultatele obtinute in urma
optimizarii profilului montantului, proces in care profilul acestuia a fost optimizat in prezenta
profilului aripii. Parametrii de optimizare au inclus ponderile asociate parametrizarii CST
utilizate, precum si incidenta locald a montantului, aceasta fiind introdusd ca parametru de
optimizare pe baza concluziilor studiului parametric din sectiunea anterioard. Sectiunea 3.2.4
intitulatd Optimizarea tridimensionala a montantului prezintd rezultatele obtinute in urma
procesului de optimizare aerodinamica in care geometria jonctiunii a fost considerata in analiza
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aerodinamica aferenta evaluarii functiei obiectiv. Geometria initiala folositd in acest proces a
fost cea obtinuta in sectiunea precedentd. Procedura de optimizare a fost adaptata cerintelor
privind efortul computational, bazandu-se pe informatiile dobandite in subcapitolele 3.1.3 si
3.1.5, care au indicat caracterul cvasi-unimodal al functiei obiectiv. In urma acestui proces, s-a
obtinut o reducere de 12,6% a rezistentei la inaintare pentru acelasi coeficient de portanta.
Rezultatele calitative relevda evolutia metodologiei de optimizare, evidentiind modificarile
distributiei coeficientului de presiune atat pe sectiuni, cat si pe suprafata, precum si eliminarea
completa a incluziunilor supersonice dintre montant si aripa.

Subcapitolul 3.3, intitulat Influenta nacelei si studii off-design, prezintd o analiza
detaliata a efectelor introducerii geometriei nacelei in configuratia aeronavei, atat in regimul de
zbor de referintd, cat si n diferite conditii off-design. Aceastd sectiune exploreazd modul in
care prezenta nacelei afecteaza caracteristicile aerodinamice atat ale configuratiei optimizate
cat si a configuratiei de referintd oferind o perspectivd completd asupra comportamentului
aerodinamic. Sectiunea 3.3.1 numitd Studii privind influenta nacelei analizeaza impactul
aerodinamic al nacelei asupra configuratiei aeronavei, analizat pentru mai multe unghiuri de
incidentd specifice regimului de zbor de referintd. In cadrul acestei analize sunt prezentate
modificarile in distributia portantei pe componentele individuale ale configuratiei, precum si
influenta fiecarei componente asupra distributiei totale a portantei pe intreaga aeronava.
Sectiunea 3.3.2 numita Studii privind variatia caracteristicilor aerodinamice in regimuri off-
design, prezintd o comparatie detaliatd intre caracteristicile aerodinamice ale configuratiei
optimizate cu nacele si cele ale configuratiei de referintd cu nacela evaluate la multiple regimuri
de zbor off-design. Si 1n acest caz sunt evaluate distributiile de portanta pe fiecare componenta
cat si efectul interactiunii acestora.
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4.2  CONTRIBUTII ORIGINALE

Contributiile originale aduse in cadrul tezei sunt urmatoarele:

1.

Dezvoltarea si implementarea unui cod aferent algoritmului de optimizare de tip
evolutie diferentiatd cu constrangeri, utilizat in cadrul proceselor de optimizare
aerodinamica. Validarea si aplicarea acestui algoritm sunt detaliate in sectiunile
3.1.1 Validarea procesului algoritmului de optimizare, 3.1.3 Rezultatele optimizarii
profilelor aerodinamice si 3.1.5 Optimizare bidimensionala in regim transonic. De
asemenea, rezultatele au fost prezentate si in cadrul lucrérilor si conferintelor din
4.4.1 Lista lucrari stiintifice, 4.4.2 Lista prezentarilor tehnice si stiintifice;
Dezvoltarea unor coduri de automatizare apelate de catre functiile obiectiv in cadrul
procedeelor de optimizare bazate pe programe de analiza de fidelitate inalta precum
Fluent si ADFlow, utilizand cuplajul dintre mai multe limbaje de programare
precum Python, JavaScript si MATLAB, prezentate in sectiunile 3.1.2 Proceduri de
evaluare si automatizare aerodinamica si 3.1.5 Optimizare bidimensionala in regim
transonic. De asemenea, rezultatele au fost prezentate in cadrul unor lucrari si
conferinte stiintifice din 4.4.1 Lista lucrari stiintifice, 4.4.2 Lista prezentarilor
tehnice si stiintifice;

Realizarea unei analize comparative detaliate privind influenta nivelului de fidelitate
a modelului de calcul aerodinamic asupra comportamentului functiei obiectiv si
implicit, asupra rezultatelor proceselor de optimizare, conform sectiunii 3.1.3. De
asemenea, rezultatele au fost prezentate in cadrul unor lucrari si conferinte stiintifice
din 4.4.1 Lista lucrari stiintifice, 4.4.2 Lista prezentarilor tehnice si stiintifice;
Generarea unei baze de date aerodinamice de fidelitate Tnaltd suficient de extinse
pentru antrenarea unei retele neurale precum si studiul fezabilitatii utilizarii acesteia
in procesele de optimizare aerodinamicd descris in sectiunea 3.1.4 Rezultate
antrenare retea neurala si prezentat in cadrul conferintelor si articolelor stiintifice
din 4.4.1 Lista lucrari stiintifice, 4.4.2 Lista prezentarilor tehnice si stiintifice;
Studiul parametric al influentei lungimii si razei de racordare a regiunii de jonctiune
asupra caracteristicilor aerodinamice ale configuratiet PADRI, prezentat in
sectiunea 3.2.2 Studiul parametric al geometriei jonctiunii montant-aripa si in
lucrarile stiintifice din 4.4.1 Lista lucrari stiintifice, 4.4.2 Lista prezentarilor tehnice
si stiintifice;

Determinarea influentei incidentei locale a montantului, precum si influenta
variatiei ariei dintre montant si aripa asupra interactiunilor undelor de soc in cadrul
configuratiei PADRI, conform sectiunilor 3.2.3 Optimizare bidimensionala a
montantului si 3.2.4 Optimizare tridimensionala a montantului cu rezultate
prezentate in cadrul conferintelor si articolelor stiintifice din 4.4.1 Lista lucrari
stiintifice, 4.4.2 Lista prezentarilor tehnice si stiintifice;

Analiza influentei geometriei nacelei si a comportamentului configuratieit PADRI
cat si a configuratiei optimizare in regimuri off-design, detaliata in subcapitolul 3.3
Influenta nacelei si studii off-design.

Publicarea a 8 articole stiintifice originale.
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4.3 PERSPECTIVE DE DEZVOLTARE ULTERIOARA

Lucrarea de fatd propune doua directii majore pentru dezvoltari viitoare, menite sa
extinda si sd imbunatateascd metodologia actuald de optimizare aerodinamica si sd aduca
contributii la proiectarea configuratiilor aerospatiale de noud generatie.

Prima dintre aceste directii se concentreazd asupra implementdrii unor metode de
control pasiv sau activ aplicate configuratiei de referintd. Obiectivul principal 1l constituie
eliminarea sau reducerea zonelor de separare a curgerii induse de undele de soc, precum si
atenuarea interactiunilor dintre undele de soc generate in zona de jonctiune dintre montant si
aripd, zone critice din punct de vedere al eficientei aerodinamice. Controlul pasiv, prin
introducerea unor dispozitive de tip micro-generatoare de vartejuri, reprezinta o solutie posibila
si usor de implementat din punct de vedere tehnologic, avand avantajul reducerii zonelor de
separare. In paralel, controlul activ, prin metode precum suctiunea sau injectia de fluid, ofera
un grad sporit de adaptabilitate la diferite regimuri de zbor, permitand modificarea locala a
curgerii. Aceasta directie de cercetare deschide totodatd calea catre combinatii hibride de
metode pasive si active, cu potentialul de a maximiza eficienta controlului curgerii in functie
de conditiile de operare. In plus, investigatiile viitoare pot include modificiri locale ale
profilului aripii si optimizari aerodinamice simultane pentru aripd si montant, avand ca scop
identificarea unor solutii integrate care sa minimizeze efectele adverse ale undelor de soc si sa
imbunatateasca finetea aerodinamica.

A doua perspectiva de dezvoltare urmareste integrarea evaluarii structurale in cadrul
procesului de optimizare aerodinamica, transformand metodologia actuald intr-o abordare
multidisciplinara de tip aero-structural. Astfel, optimizare nu vizeaza doar reducerea rezistentei
la inaintare sau maximizarea portantei, ci si respectarea constrangerilor impuse de greutate,
rezistenta structurala si fezabilitate din punct de vedere al manufacturarii. Totusi, aceastd
extindere a metodologiei implicd o crestere semnificativa a costului computational, deoarece
analiza structurald presupune generarea si evaluarea unui numar mare de configuratii, fiecare
necesitand att simuliri aerodinamice, cat si evaluiri structurale detaliate. In acest sens, devine
necesard dezvoltarea unor procese automatizate de generare si analiza a structurii interne a aripii
si montantului.

Aceastd abordare integratd ar putea conduce la obtinerea unor configuratii eficiente
care sa raspunda cerintelor stringente ale aviatiei, precum reducerea consumului de combustibil,
sciderea emisiilor de carbon si cresterea sustenabilitatii. In plus, rezultatele obtinute ar putea fi
extrapolate si cdtre alte tipuri de configuratii neconventionale, cum ar fi aeronavele de tip aripa
zburatoare sau aripa Prandtl.
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44 LISTA LUCRARILOR SI PREZENTARILOR

4.4.1 Lista lucrarilor stiintifice

De-a lungul studiilor doctorale, s-au realizat si publicat 8 articole stiintifice relevante
pentru tematica prezentei teze, dupa cum urmeaza:
1. Hothazie, M.-V., Crunteanu, D.-E., Pricop, M.-V., & Bunescu, 1. (2025), ”Exploring
the Impact of Strut Geometry on Strut-Braced Wing Configurations”, MDPI
Aerospace, 12(6), 473.
2. Hothazie, M.-V., Crunteanu, D.-E., Pricop, M.-V., Bunescu, I., Negoitda M.-F., &
Stoican M.-G. (2023), “Design Exploration of the NACA Airfoil Family Using High-
Fidelity CFD Analysis”, INCAS BULLETIN, Volume 17, Issue 2/ 2025, pp. 35 —45
3. Hothazie, M.-V., Crunteanu, D.-E., Pricop, M.-V., Bunescu, I. & Stoican M.-G.
(2024), “CFD Numerical Simulations of the Strut Braced Wing Configuration using
Overset Grid Technique”, AIP, in press.
4, Hothazie, M.-V., Crunteanu, D.-E., Pricop, M.-V., & Bunescu, 1. (2023), “Studies
Regarding Aerodynamic Optimization Processes of Supercritical Airfoils”, AIP, in

press.
5. Hothazie, M.-V., Crunteanu, D.-E., Pricop, M.-V., Bunescu, I. & Onel A.-O. (2023),
“Studies Regarding the Aerodynamic Performance of Truss-Braced Wing

Configurations in Transonic Regime ”, AIP, in press.

6. Hothazie, M.-V., Bunescu, I., Stoican M.-G. & Chelemen D.-S. (2024),
“Investigating the Effectiveness of Vortex Generators in Aviation through High-
Fidelity CFD Analysis”, INCAS BULLETIN, Volume 16, Issue 3/ 2024, pp. 51 — 60
7. Negoita M.-F. & Hothazie, M.-V. (2024) “A Machine Learning-Based Approach for
Predicting Aerodynamic Coefficients Using Deep Neural Networks and CFD Data”,
INCAS BULLETIN, Volume 16, Issue 4/ 2024, pp. 91 — 104

8. Negoita M.-F., Crunteanu, D.-E., Hothazie, M.-V. & Pricop, M.-V., (2023)
“Enhancing Airfoil Performance through Artificial Neural Networks and Genetic
Algorithm Optimization”, INCAS BULLETIN, Volume 15, Issue 4/ 2023, pp. 199 —
209

Dintre acestea, articolul 1 este publicat intr-un jurnal cotat WoS, articolele 3,4,5 sunt in
publicare in jurnale indexate WoS, iar articolele 2,6,7,8 sunt publicate in jurnalul INCAS
BULLETIN indexat in BDI.
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4.4.2 Lista prezentarilor tehnice si stiintifice
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