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W wyktadzie wykorzystano ilustracje pochodzace z:

[UA] D. McLean, Understanding Aerodynamics. Arguing from the Real Physics.
Wiley, 2013.

[AES] Houghton E.L. et al., Aerodynamics for Engineering Students. 6" Ed.
Elsevier, 2013.

[FVA] Drela M., Flight Vehicle Aerodynamics. MIT Press, 2014.
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O czym bedziemy mowic?

1. Teoria cienkiego profilu — informacje uzupelniajace (w
szczegolnosci TCP vs dokladniejsze modele ...)

2. Profile laminarne | efekty przeplywowe przy nizszych liczbach
Reynoldsa

3. Oplyw ukladow wielosegmentowych

4, Cechy przeplywow wokol cial nieoptywowych




Teoria cienkieqo profilu - uzupelnienie

Zgodnie z linlowg teorig cienkiego profilu efekty zwigzane z katem natarcia, gruboscig 1
wygieciem szkieletowej mogg by¢ rozwazane osobno. Koncowy efekt jest superpozycija
efektow sktadowych.

1 Wspotczynniki cisnienia
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Porownanie TCP z dokladnym modelem przeplywu potencjalnego (MSES)
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Efekty obecnosci warstwy przysciennej

Zewngetrzny optyw potencjalny jest uksztalttowany inaczej niz w przypadku przeptywu
idealnego (displacement effect). Zwigzana jest z tym istotna zmiana rozkladu cisnienia na
brzegu ciata o pojawienie si¢ cisnieniowej sktadowej w oporze aerodynamicznym.
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Porownanie rozkladow cisnienia na profilu NACA 4410 obliczonych: liniowa metoda
opartg na TCP, z pelnego przeplywu potencjalnego (MSES) oraz metodq uwzgledniajaca
obecnos¢ WP. Liczba Reynoldsa 10 miIn, przejscie L-T ,,wymuszone” w odleglosci 5%
cigciwy od noska profilu. Kat natarcia: po lewej ¢, . =« =0 =2°, po prawej

=2° «

VISCous

potential

Qljincar = X potential = 2.54° (dobrany tak, aby uzyska¢ ten sam C,_ =0.739)
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Po lewej: Rozktad Cp dla o = 0°. Pokazano kontur ,,displacement body” (DB). WP jest cienka
1 bez oderwania, totez ksztatlt DB niemal idealnie pokrywa si¢ z fizycznym konturem profilu.

Po prawej: Jak wyzej dla kata natarcia @ =16°. Tym razem ksztatt DB jest znaczaca rozny w
efekcie oderwania WP w tylnej czesci profilu.




1: "“M;EN:Z':2144LOm*" \k,/ Charakterystyki sity nosnej dla profili NACA 4410

N I N (grubos$¢ 10%) i NACA 4420 (grubo$¢ 20%) obliczone

| iy 7 AL s wg teorii liniowej, pelnej metody potencjalnej oraz

" metody potencjalnej z uwzglednieniem WP (program
MSES, M. Drela).

Widoczne jest ,,paradoksalne” zachowanie nachylenia
charakterystyki w tym ostatnim przypadku: nachylenie
charakterystyki dla profilu 20% jest mniejsze niz w
przypadku profilu 10%. Jest to tzw. paradoks grubosSci
(Yates).
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Rozktady

ciSnienta w bliskim sgsiedztwie

przedniego punktu natarcia wyznaczone metodg
potencjalng bez 1 z uwzglednieniem obecnosci

WP. Kat natarcia o =2° dla braku lepkosci i

a =254 dla obliczen z uwzglednieniem WP
(dopasowanie C,). Liczba Reynoldsa 10 min.

Widoczny jest niewielki wpltyw lepkosci na
rozktad cisnienia w tym rejonie.
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Rozktad wspotczynnika oporu tarcia (ang.

skin friction coefficient) na profilu
NASA4410. Kat natarcia o =2.54°,
liczba Reynoldsa 10 min, przejscie

wymuszone w punkcie odlegtym od noska
0 5% cieciwy.

Dla porownania pokazano przebieg Cr dla
plaskiej plytki przy tych samych
warunkach przeptywu.




12 Rozktad biegunowej profilu NACA4410 wg
g — A — sktadnikbw oporu. Parametry przeptywu jak
1'2 > S w | wczesniej.  Widoczne jest , ze w warunkach
i / - Pl Torprofledms | piewielkich katow natarcia opOr cisnieniowy to
= V4 ey . L . :

B i / skinfricton drag—| | Kilkana$cie procent oporu calkowitego. W
0.6 / / zakresie liniowe] zmiennosci wspotczynnika sily

/4// Pressure drag / L. . , .
0.4 e Hl nosnej z katem natarcia wspotczynnik opory
at-piate sy e . y e . .
0.2 " skin ool — = Farboicitoriow s, 01sn1’emoweg0 rosnie W ptzybhzemu z kwadratem
0.0 | ] | ' wspotczynnika sily nosnej, poza tym zakresem —
0.000 0.002 0.004 0.006 0.008 0.010 0.012 0.014 ZnaCZHIe SzybC|eJ
1.8 y .
o Wspolezynnik ksztaltu (ang. form factor) to
' A stosunek catkowitego oporu profilu do oporu
12 / ptaskiej ptytki w takich samych warunkach
1.0 // przeptywu.
0.8
0.6 //
0.4
2:2 :'L/, Parabolicflit for low C,
0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 25

form factor




Profile laminarne — informacje ogolne

Idea (ogolna): uksztattowac profil tak, aby w rozktadzie cisnienia po stronie podcisnieniowe]
pojawil si¢ rozlegly obszar statego (zerowy gradient) lub powoli rosngcego (niewielki dodatni
gradient) cisnienia, w ktorym mozliwe jest utrzymanie stabilnej 1 przylepionej laminarnej
warstwy przysciennej. Za tym obszarem musi wystagpi¢ obszar ,,0dzysku” ci$nienia,
charakteryzujacy si¢ duzym dodatnim 1 odpowiednio roztozonym po cigciwie gradientem
cisnienia.
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FIGURE 2: Extent of laminar flow on
some famous airfoils.
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FIGURE 3: Laminar airfoil and non-laminar airfoil
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Kluczowa kwestia przy projektowaniu profili — unikaé¢ za wszelka cen¢ masywnego
(otwartego) oderwania laminarnej WP!! Takie oderwanie prowadzi do drastycznego
spadku nosnosci 1 gwaltownego wzrostu oporu (sktadnik cisnieniowy). Typowym
remedium jest wczesniejsza destabilizacja LWP skutkujaca jest pojawieniem si¢ TWP,
ktora jest znacznie bardziej odporna na oderwanie.

Istota rzeczy polega na witasciwym wyborze dlugosci obszaru laminarnego 1
odpowiednim uksztaltowaniu przebiegu ciSnienia w obszarze jego ,,odzysku” (tak, aby
TWP nie ulegla oderwaniu).  Celem projektowania jest typowo uzyskanie
maksymalnej nosnosci 1/lub doskonatosci aerodynamicznej dla wybranej wartosci lub
zakresu katow natarcia (optymalizacja wielopunktowa). Okazuje si¢, ze typowe
przebiegi cisnienia w obszarze ,,0odzysku” charakteryzuja si¢ ksztaltem wklestym.
Wiecej szczegdtow zawiera rozdziat 9.2 w AES 1rozdziat 7.4.3 w UA.
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Niewielkie liczby Reynoldsa — babel laminarny

W przeptywach z liczbami Reynoldsa rzedu setek tysiecy moze pojawiC si¢ obszar
lokalnego oderwania LWP w formie babla laminarnego. Cechy pola przeptywu w
bablu sprzyjaja szybkiej utracie stabilnosci 1 w tylnej czesci bgbla dochodzi do
turbulizacji. TWP przylepia si¢ do Sciany 1 tuz za bablem ma duza grubosc.
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Przeplyw z niska liczba Reynoldsa wokol profilu Epler 387 z bgblem laminarnym.
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Przyklad wlasciwego projektowania z uwglednieniem obecnosci babla lamianarnego - w
warunkach tej samej nosnosci i liczby Reynoldsa wspolczynnik oporu profilu SD7037 jest

mniejszy o ok. 1/3!




Oplyw profili wielosegmentowych
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(c) (d)

(a) klapa prosta, (b) klapa przednia i dwusegmentowa klapa tylna (Boeing 757, 737

NG), (¢) przednia elastyczna klapa Kruegera 1 trojsegmentowa klapa tylna (Boeing
747), (d) uktad fok-grot.




Odzialywanie w ukladzie wielosegmentowym

1. Warstwa przyscienna na kazdym elemencie zaczyna si¢ ,,ze Swiezego strumienia’”,
tym samym jest ciensza 1 mniej podatna na oderwanie.
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2. Klapa przednia powoduje zmian¢ kierunku przeplyw w otoczeniu noska gtownego
segmentu przez co podcisnienie w tej czesci jest zredukowane, a w konsekwencji
maleje rowniez stopien ,,0dzysku’ ci$nienia oraz dodatni gradient ci$nienia.

3. Klapa(y) tylna powoduje, ze obszar w otoczeniu krawedzi sptywu glownego
segmentu znajduje si¢ w obszarze obnizonego cisnienia (1 podwyzszonych predkosci)
Co — ponownie — wplywa na redukcje dodatniego gradientu cisnienia.




Vortex
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Efekt ,,wspotpracy” segmentow w uktadach
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zeglarskim (po prawej, zrodto Larsson, Eliasson,
Principles of Yacht Design, 3 ed., McGraw Hill,
2007)
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Aerodvnamika cial nieoplywowych

(a) Re <1

Flow separation

==

Symmetrical recirculating wake

(b) Re = 40

Alternate vortex formation
in broad wake

poAE

(c) 100 < Re < 200

Wide turbulent wake

Laminar
separation

(d) 400 < Re < 3 x 10°

Narrower turbulent wake

Laminar separation Turbulent separation

Turbulent reattachment
e) 3x105< Re <3 x 108

I ey
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Turbulent separation
(f) Re >3 x10°
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Approximate relation between Strouhal number and
Reynolds number for circular cylinder P

Z lewej: rozne formy przeptywu
wokot cylindra 1 w jego Sladzie
acrodynamicznym w zaleznosci of
liczby Reynoldsa

U gory: zaleznos$¢ liczby Strouhala
struktur wirowych w S§ladzie za

| walcem od liczby Reynoldsa




(a) Rep=15,000

(b) Rep=30,000
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U gory: zaleznos¢ wspotczynnika oporu od liczby
Reynoldsa

Z lewej: przeptyw wokot kuli gtadkiej (Re=15000)
i z zalozonym turbulizatorem (Re=30000). W
drugim przypadku oderwanie nast¢puje znacznie
pozniej do redukuje obszar sladu 1 opor (znaczaco!)




