J. Szantyr — Wyklad nr 21 — Aerodynamika platow nosnych

Platy nosne sg waznymi elementami
wielu wytworow wspolczesnej

techniki.
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Natura byla 1 jest inspiracja
dla techniki.




Ptaty nosne mogg miec€ rézne obrysy

D Rectangular
straight wing

q; Tapered straight wing
Rounded or elliptical

straight wing

@ Slightly swept wing

A Moderately swept wing

Highly swept wing

Simple delta wing

Complex delta wing

(b) Examples of wing planform.



Na kazdym obiekcie umieszczonym w przeptywie powstaje wypadkowa
sita aero- lub hydrodynamiczna. Sil¢ t¢ mozna roztozy¢ na sktadowa
prostopadig do kierunku predkosci, zwang sila nosng oraz sktadowg
rownolegta do kierunku predkosci, zwang silg oporu. Platy nosne sg
obiektami ksztaltowanymi w taki sposob, aby uzyska¢ maksymalna
wartos¢ sily nosnej przy minimalnej wartosci sity oporu. O
wtasnosciach ptata w duzym stopniu decyduje ksztatt jego przekroju
prostopadiego do rozpietosci czyli ksztatt profilu aerodynamicznego.

P — wypadkowa sila aerodynamiczna
P, - silano$na

P, - sila oporu

M - moment sily acrodynamiczne;

V., - predko$¢ przeptywu

o — kgt natarcia




Punkt przytozenia wypadkowej sity aerodynamicznej D przemieszcza si¢
przy zmieniajacym si¢ kgcie natarcia, z reguly jednak pozostaje blisko
punktu F potozonego w odleglosci 0,25 1 od krawedzi natarcia, Ktory jest
nazywany Srodkiem aerodynamicznym profilu.

Rzeczywisty optyw plata nosnego moze by¢ matematycznie
modelowany przy pomocy wiru:

Starting vortex -

shed on takeoff —j

\ Trailing vortex or
wake vortex -
air circulating

Bound vortex — around itself

air circulatin
around the wing




Aby wytworzy¢ site nosng na
profilu nalezy tak go uksztattowac,
aby powstat na nim tzw. opltyw
cyrkulacyjny, czyli asymetryczny Upper =

wzgledem kierunku predkosci. lawer

Wtedy po jednej stronie profilu

predkos¢ optywu rosnie 1

jednoczesnie cisnienie spada (jest to e T e e g e
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stronie predkos¢ optywu spada i e T e e e
ci$nienie ro$nie (jest to strona HRHEE -

cisnaca). Ta rdznica ci$nieh : : : : :
dzialajaca na profil wytwarza site
nosng. Cyrkulacyjny optyw profilu
uzyskuje sie albo poprzez wygiecie
profilu, albo przez ustawienie go
pod pewnym katem w stosunku do
predkosci przeptywu, tzw. katem
natarcia. Najczesciej stosuje sie
odpowiednig kombinacje obu
sposobow.



http://en.wikipedia.org/wiki/File:Karman_trefftz.gif

Linie pradu w optywie profilu Wektory predkosci w oplywie
profilu



Rozktad ci$nienia na profilu przy =~ Rozktad elementarnych sit

zmieniajgcym si¢ kacie natarcia powierzchniowych na profilu
przy zmieniajacym si¢ kacie
natarcia




Geometria profili aerodynamicznych

\ Profile dzielimy na wkl¢sto-wypukie
2 ,
t = (rysunek gorny), ptasko-wypukte (rysunek

srodkowy), dwuwypukie (rysunek dolny).

- 1 o) T~ 2 Cigciwa profilu | to odcinek taczacy dwa
B 1 J najbardziej oddalone punkty profilu.

Grubos¢ profilu g (lub d) to najdtuzszy
' 2 . . .
r .I odcinek prostopadty do cigciwy
‘ ograniczony konturem profilu.
Ksztalt profilu moze by¢ utworzony przez superpozycje profilu
symetrycznego 1 tzw. lini1 szkieletowej lub linii srednie;.
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wyjsciowy profit symetryczny Linia szkieletowa



Linia szkieletowa jest to miejsce geometryczne
srodkow okrggdow wpisanych w profil.

Waznym parametrem jest maksymalne
wygiecie linii szkieletowej f 1 jego polozenie ] @ X
wzdluz cigciwy X, L .

Innym waznym parametrem jest potozenie
maksymalnej grubosci X

Dostepne sg eksperymentalnie okreslone charakterystyki licznych rodzin
profili o systematycznie zmienianych parametrach.

Najbardziej znana jest rodzina profili NACA (National Advisory
Committee for Aeronautics - obecnie NASA):

seria czterocyfrowa np. NACA2418: NACA“lOO}{TlO}“lOO}

2
seria pieciocyfrowa np. NACA23012: NACA“lOO}{TlOO}H 100}



Charakterystyki aerodynamiczne profilu

Charakterystyki aerodynamiczne profilu to zaleznos¢ wspotczynnikow
sity nos$nej 1 sity oporu (ewentualnie takze momentu) od kata natarcia.

%

N v

G|EN pat: P/ \2s

Q8|7 \ JI[L // ¥ Cx A OO

o / (D szxypxz
& VS

04|¢ 4 N o0

SN

TS !

-2 -20° -16° -12° -8° -4'}] 0 a4 & 1R° B N M« CI\/I —
/ PV 2G|
| 27
CZ

-Q2-4 ~
-0¢|-8

/ / frofil NACA 2418
! f

=06 |12 N 4 } Cl'ec,"wa [=0,8 m g - Wspélczynnik
- R { =40 ro_e
a8 6= R 02;;?3“ 79{ I 0";,. ” Cx  doskonatosci
~10 |- pl‘OﬁlU

-12

gdzie S — powierzchnia ptata (w przypadku profilu — powierzchnia
odcinka o jednostkowej rozpietosci)



Przebieg charakterystyk aerodynamicznych jest odbiciem zmieniajacych
si¢ warunkow oplywu profilu przy zmieniajgcych si¢ kgtach natarcia.
Ponadto zalezy on od geometrii profilu, liczby Reynoldsa 1 liczby
Macha.

Slad warstwy
p" P rzy przysciennej
2 :
0 umiarkowanych —= —
. . ——-""_‘L——'\"“*
o =0° katach natarcia sita przeptyw bez oderwania
’ (maty kat natarcia)

y nosna jest lintowa

“ funkcja tego kata.

0 obszar oderwania
—

przeptyw z oderwaniem
(duzy kgt natarcia)

Przy duzych katach natarcia wystepuje oderwanie
przeptywu 1 sita nosna przestaje rosng¢ pomimo
dalszego zwigkszania kata natarcia.

o=10°

S



Wazne sg szczegolne punkty charakterystyk aecrodynamicznych profilu:

Kat zerowej sily nosnej jest proporcjonalny do wzglednego wygiecia
linii szkieletowej profilu:

ocozk-li

Kat maksymalnej sily nosnej (krytyczny kat natarcia) odpowiada
wystgpieniu rozwinietego oderwania przeptywu na stronie ssacej
profilu. Dla profilu NACA2418 mamy:

Ay =17,8°

Optymalny kat natarcia odpowiada maksymalnej wartosci
wspoiczynnika doskonatosci profilu. Dla profilu NACA2418 mamy:

Clop = 2,6° £ =206
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Maksymalny wspotczynnik sity
nosnej osigga wyzsze wartoscl przy
wyzszych liczbach Reynoldsa, gdyz
wtedy oderwanie przeptywu
wystepuje przy wyzszych katach
natarcia.
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Jezeli charakterystyki aerodynamiczne sg
okreslane dla ptata o skonczone;
rozpigtosci, to parametrem silnie
wptywajagcym na przebieg charakterystyk
jest wydluzenie plata A:

A=—
S

gdzie: b — rozpietos¢ plata

Im mniejsze wydtuzenie ptata A tym mniejsze nachylenie krzywej
wspolczynnika sity nosnej 1 mniejsza maksymalna wartos¢ tego
wspolczynnika. Wynika to z rosngcego znaczenia wtdrnego przeptywu
krawedziowego, ktory prowadzi do wyroOwnywania roznicy cisnien
pomi¢dzy strong ssgcg 1 cisngcg plata w rejonach bliskich krawedzi.
Wartoé¢ A =00 oznacza charakterystyki aerodynamiczne profilu. Z
kolei wspotczynnik oporu rosnie przy malejgcym wydluzeniu ptata.



W oparciu o znane charakterystyki aecrodynamiczne profilu mozna
ustali¢ charakterystyki aerodynamiczne plata o skonczonej rozpietosci
zbudowanego z takich profili. Na przykiad dla ptata o obrysie
prostokatnym mamy:

C,(1+7) A T O
a=a, +
) 3 0,11 10,022
2
c.—c_+C (1;5) 4 0,14 |0,033
70
5 0,16 (0,044
Przy znanym wspotczynniku sity
nosnej 1 kacie natarcia profilu wzor 1 6 0,18 10,054
pozwala okre$li¢ kat natarcia plata o ! 0,20 (0,064
dany,m Wydl.uze.mu da:] acy ten sam g 022 |0.074
wspolczynnik sity nosnej. Wzor 2
pozwala okresli¢ wspotczynnik oporu 9 0,23 |0,083

ptata przy tym kacie natarcia jezeli
znany jest wspotczynnik oporu profilu.
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Charakterystyki aerodynamiczne
moga by¢ przedstawione w formie
tzw. wykresu biegunowego.

Na takim wykresie tez mozna
przedstawi¢ wptyw wydtuzenia
ptata na jego charakterystyki
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Palisady profili
Platy nosne tworzgce np. wirniki turbin lub pomp oddzialywaja ze soba,

zmieniajac swoje charakterystyki. Zjawisko to mozna przedstawi¢ na
przyktadzie tzw. palisady profili.

%,,, vz_/ I"\-,V’ ”’m predkos¢ na

[v31> 1] V% m wlocie - V
AR s 151 <%| “\EL,
7 } 7 , ‘ LY \ _ predkosc na
" nt o wylocie - V,

Palisada przyspieszajaca — predkosc na wylocie
jest wieksza od predkosci na wlocie (turbiny
reakcyjne)

Palisada neutralna — moduty predkosci na
wylocie 1 wlocie sg takie same (turbiny akcyjne)

7\
2y

- " Palisada opdzniajaca — predkos¢ na wylocie jest
Pty mniejsza od predkosci na wlocie (pompy)




Maly gratisowy dodatek o oporze aero- lub hydrodynamicznym

Opor aerodynamiczny mozemy
podzieli¢ na opér ksztaltu i opor
tarcia. Opér ksztaltu moze by¢
obliczony przez calkowania naprezen
normalnych po powierzchni ciata.

Opor ksztattu jest zwigzany z mschet low IR
formowaniem si¢ warstwy
przysciennej na powierzchni ciata 1 z
ewentualnym wystgpieniem
oderwania tej warstwy. OpoOr tarcia
moze by¢ obliczony poprzez
catkowanie naprezen stycznych po
powierzchni ciata. OpoOr tarcia jest
zwigzany z lokalnymi
wspotczynnikami tarcia na ‘
powierzchni ciala i z chropowatoscia
tej powierzchni w relacji do lokalnej
grubosci podwarstwy lepkiej w
warstwie przysciennej. Opor ksztattu

i opor tarcia tworzg razem OpOr
lepkosciowy. Proporcje udziatu obu
sktadnikow w oporze lepkosciowym
zalezg od geometrii ciala.

Opor Opor
ksztattu | tarcia

Pressure giving a
‘backward-pushing’ force (giving a ‘forward-pushing’ force)

Pressure recovery with ‘attached’ flow

of Waikato | wwn

The University




Opor ciata moze by¢ obliczony wedtug wzoru:

1
Fp = ZCDPV “Srer

Gdzie SREF jest powierzchnig referencyjna,
ktorg moze by¢ alternatywnie:
-Powierzchnia rzutu czolowego ciata (np. w
przypadku pojazdéw lub innych obiektow
generujacych gidwnie opor,

SREF =A

-Powierzchnia rzutu ciata na ptaszczyzne
przeptywu niezaktoconego w przypadku
ptaskich ptyt 1 ptatow nosnych lub rzeczywista
powierzchnia ciata w przypadku bryt,

Sper = O

-Trzeci pierwiastek z kwadratu objetosci ciata
w przypadku obiektow typu okret podwodny
itp.

Sper =3V
REF A\ YvoL

W kazdym ww. przypadku wspotczynnik
oporu C, moze mie¢ inng wartos¢ dla tego
samego ciafa.

Column Project area | Surface area | Volume-base, @**
(parallel flow) PO (e .. g]”
4
L/D=1 0.91 0.15 0.84
/D=2 0.85 0.085 0.49
L/D=4 0.87 0.048 0.32
“Flow L/D=T7 0.99 0.033 0.25
Column Project area | Surface area | Volume-base, @**
(vertical flow) gD ¢ s T x==[ % ]x
g & 2
s /D=1 0.63 0.13 0.74
— L/D=2 0.68 0.17 1.01
Flow L/D=5 0.74 0.21 1.49
L/D=10 0.82 0.25 2.07
L/D=40 0.98 0.31 3.93
L/D=co 1.20
Cone Project area | Surface area | Volume-base, @**
Y .ot 7TR” D’ : [1_ mr‘]%
S, = — e T S =] ——
— : 4 8 4 S |13 4
Flow R
a=30° 0.34 0.039 0.43
‘] a=60° 0.51 0.34 1.08
Sphere Project area | Surface area | Volume-base, @**
S, =ZD: S,=nD? \=[n—“r/
S== =N e
e O _I Re<Ree 0.47 0.12 0.18
- Re>Ree 0.10 0.025 0.039
Ree: Critical Reynolds Number =3x10°
Fish robot Project area | Surface area | Volume-base, @**
(PF-600D) 5, =275x10° me] | 8, =179x10" [ma] | §,= 1.72x10" ]
—_— Re=5x10° 0.17 0.016 0.11
: Re=1.6x10° 0.27 0.026 0.17
Flow




Wspotczynniki oporu sg generalnie funkcja liczby Reynoldsa 1 ksztattu ciata. W
praktyce sg ustalane eksperymentalnie dla ciat o ustalonej geometrii lub
wyznaczane na podstawie empirycznych wzorow przyblizonych.

Object Air Shape C

Velocity D

Parachute == @ 1.35
Fiat plate e I] 117
(Square)

Flattop g M 0.99*
tractor

High roof . Q 0.60%*
sleeper

ivan Lrader at 158° gap)

Cone (60°) =P~ 0.51

Hemisphergmge <] 0.41
Thunderbir

(1984 Fard) d_’. C@ 0.35
Cone (30°) mepe %E] 0.34
Sphere — O 0.10

Airfoll === (—  0.05

F, = % vi.A-c,
Widerstandsbeiwerte c,,
ﬁ 0,28 Sportwagen
Q 0,30 PKW
a 0,30 Grofiraum-PKW
“ 0,42 Lieferwagen
g 0,56 Lastwagen
I —. | o
0,71 Auflieger
T Auflieger US

©B. Ruck




W szczegolnych sytuacjach oprocz oporu lepkosciowego mozna
wyrozni¢ dodatkowe sktadniki oporu. Sa to opor falowy i opor
Indukowany.

Opor falowy jest konsekwencjg generowania uktadu falowego
przez cialo poruszajace si¢ w ptynie. Moze on wystapi¢ w gazach
w przeptywie okotodzwickowym lub naddzwickowym (tworzenia
uktadu fal uderzeniowych) lub w cieczach w przypadku ciata
poruszajacego si¢ na granicy rozdziatu fazy ciektej 1 gazowej lub
w poblizu tej granicy, zardwno od strony cieczy jak i1 od strony
gazu (tworzenie uktadu fal grawitacyjnych).

Opor indukowany powstaje na ptatach o skonczonej rozpigtosci,
generujacych site nosng. Jest on konsekwencja tworzenia si¢ za
takimi platami uktadu wirow sptywajacych, ktore zmieniajg kat
natarcia plata 1 powiekszajg jego opor.



D

Wing drag coefficient, C

Drag Coefficient, Cp

1.0

=
ta

Opor falowy w gazach

() Sphere

Round npse
projectile

(.

"\-—._____-_‘__

Sharp nose
projectile

—~
//\g“—

1 2 3
Mach Number, Ny;=V/c

The "Sound Barrier" ->'

\

coefficient

N
/ ’ Due to wave drag
e {

| Drag divergence
/ Mach number
1

1.0
Mach number

Opor falowy w gazach jest konsekwencja
rozpraszania energii poruszajgcego si¢ ciata na
wytworzenie uktadu fal uderzeniowych.
Wielkos¢ tego oporu jest zalezna od liczby
Macha (czyli relacji predkosci ruchu ciata do
lokalnej predkosci dzwieku) oraz od geometrii

samego ciala.




Opor falowy w cieczach

Opdr falowy w cieczach jest konsekwencjg rozpraszania energii ciata poruszajacego si¢ na, nad lub pod
swobodng powierzchnig cieczy na wytworzenie uktadu fal grawitacyjnych na tej powierzchni. Wielkos¢
tego oporu jest zalezna od liczby Froude’a (czyli relacji sit bezwladnosci do sit masowych) oraz od

geometrii ciata.
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Opor indukowany

Opor indukowany jest konsekwencja tworzenia si¢ uktadu wiréw swobodnych za ptatami nosSnymi o
skonczonej rozpigtosci. Ten uktad indukuje na ptacie sktadowg predkosci prostopadia do ptata 1
zmniejszajacg kat natarcia o € (tzw. downwash angle). Powoduje to pewne zmniejszenie sity nos$nej i
powstanie dodatkowego sktadnika oporu, tzw. oporu indukowanego.

Vorticity Sheet
¢/
"‘:(/‘v
induced Drag _ £
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Downwash - —-
Airspeed

Angle



Mechanizacja skrzydel (gldwnie samolotow) stuzy do zwigkszania
wspolczynnikow sity nosnej przy matych predkosciach poprzez
zmian¢ geometril (zwiekszenie wygiecia) profili.

A variety of devices on the wing's leading
and trailing edges allow large jets to fly
through a huge variety of conditions.

A big jet might take off at 140 knots,

with full fuel and/or cargo, in poor weather,
accelerate to 450 knots while climbing to
30,000 feet, cruise there for many hours,
then return to the lower airspeed and
altitude, for landing.

Without all the high-lift devices, the
cruise-optimized wings could not do

their job. Spoilers have several roles

in these designs too, including the
controlling of wingtip vortices. (more later)




RoOzne rozwigzania mechanizacji skrzydet samolotow

Best efficiency - for climbing, cruising, descent

‘.‘j/—-—_)

Increased wing area - for take-off and initial climb
o
Maximum lift and high drag - approach to landing

2 ,p‘s
/

Maximum drag and reduced lift - for braking on runway

,>/—3‘3
/

Dla wznoszenia, lotu poziomego |

Znizania

Dla startu i poczgtkowego wznoszenia

Dla podejscia do ladowania

Dla hamowania po wylgdowaniu



Eksperymentalne badania i obserwacje przeplywow powietrza
wokol rozmaitych obiektow sg prowadzone w tunelach
aerodynamicznych

Duzy tunel
aerodynamiczny w
Moskwie (CAGI) =

- & Widok zewnetrzny
= j tunelu aerodynamicznego

< Wnetrze przestrzeni
pomiarowej tunelu

Szesciosktadnikowy
dynamometr do pomiaru
sit na modelu =2




Rozne rodzaje eksperymentow
w tunelu aerodynamicznym

UW1656 RUN2 RO0002TP014.JPG
ALPHAlI= 14.994 PSI= 0.010

QA= 35.012 SPEEDMPH= 118.851
MACH = '0.15525 = RE_MAC = 1196372.




