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ABSTRAKT

Tato bakalarska prace popisuje vliv geometrickych charakteristik leteckého profilu na
jeho aerodynamicke vlastnosti. V prvni ¢asti prace je definovan letecky profil, jsou zde
popsany jeho geometrické charakteristiky, vznik aerodynamickych sil a také je popsano
proudéni okolo profilu. Druhd cast prace se zabyva vlivem geometrie profilu na jeho
aerodynamické vlastnosti. To je ukdzano na profilech NACA Ctyimistné a Sestimistné série,
na jejich vztlakovych a momentovych cardch a polarach. Posledni Cast prace popisuje
aerodynamické tunely a méfeni v nich. Prace se zaméfuje na méfeni sil a momentli pomoci
aerodynamickych vah a na méfeni statického a celkového tlaku. Méteni rychlosti je zaméfeno
na laserovou dopplerovskou anemometrii, zarovou anemometrii a PIV metodu. Velmi stru¢né
jsou ukazany vybrané metody vizualizace proudéni. Je zde také uka&zano porovnani
charakteristik profili ziskanych méfenim v aerodynamickém tunelu a numerickou simulaci
v programu Xfoil.

KLICOVA SLOVA:
profil, geometrické charakteristiky, vztlakova ¢ara, odporova ¢ara, momentova Cara, polara,
aerodynamicky tunel

ABSTRACT

This bachelor’s thesis describes an influence of geometric characteristics of an airfoil on
its aerodynamic properties. The first part of the thesis defines airfoil, describes its geometric
characteristics, emergence of aerodynamic forces and convection around airfoil. The second
part deals with influence of profile geometry on aerodynamic properties of airfoils. It is
shown on NACA four and six digit profiles, in their buoyancy and moment lines and polars.
The last part deals with wind tunnels and measurement in them. The thesis focuses on forces
and moments measurement by force balances and static and total pressure measurement.
Velocity measurement is focused on the laser Doppler velocimetry, on the hot-wire velocity
probe and PIV method. Very briefly selected flow visualization methods are shown there.
Comparison of profile characteristic obtained by measuring in wind tunnels and numerical
simulation in Xfoil program is also shown there.

KEYWORDS:
airfoil, geometric characteristics, buoyancy line, drag line, moment line, polar, wind tunnel
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1. Uvod

Mezi nejdulezitejsi Casti letadel patii kiidla. Z diivodu asymetrického rozlozZeni tlaku se na
nich vytvafti vztlakova sila drzici letadlo ve vzduchu. O jeji velikosti rozhoduje konstrukce a
tvar kiidla, a proto je nutné se zaméfit na jeho profil. Pravé tato ¢ast rozhoduje o celkovém
vykonu letadla.

V pribéhu vyvoje letadel vzniklo nespoéetné mnozstvi profilti riznych tvart a velikosti.
Pro jejich popis byl zaveden jednotny soufadnicovy systém a tabulky udavajici polohu
kazdého bodu profilu. AvSak aby bylo mozné srovnavat vykony jednotlivych profila, bylo
nutné zméfit a uréit aerodynamické vlastnosti kazdého profilu. Pro kazdy profil tak vznikly
zavislosti udavajici velikosti jednotlivych souciniteld na tthlu nab&éhu nebo (v pfipadé polary)
na souciniteli odporu. Tim dostali letecti inZenyti do rukou néstroj, na jehoz zaklad¢ pak byli
schopni vybrat nejvhodnégjsi profil pro dany typ letadla. OvSem jak jiz bylo feceno, tyto
zavislosti by nevznikly bez proméfeni jednotlivych veli¢in. K tomuto Géelu byly postaveny
aerodynamickeé tunely, v nichZ tato méfeni probihala. Z tohoto divodu se posledni ¢ast této
prace struéné zaméfuje na méfici pristroje a techniku pouzivanou v tunelech pii méfeni
rychlosti, sil, statického a celkového tlaku.
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2. Charakteristika profilu

2.1 Definice profilu

., Profil je uzaviena rovinna krivka vznikajici rezem kridla rovinou kolmou k ose z. ** [2]

Obr. 1 - Vznik profilu [2]

Jeho typicky tvar je zobrazen na spodnim obrazku (obr. 2).
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Obr. 2 — Tvar profilu

Kromeé ktidel Ize fez vést také vodorovnou a svislou ocasni plochou (VOP a SOP) (obr. 3).

VN PROFIL
SOP
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Obr. 3 — Profily kridla, profil SOP a profily VOP [1]
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S kazdym profilem je spojen soufadnicovy systém. Jak jiz bylo feceno, profil vznikne
fezem kolmym k ose z. Hloubka profilu sméfuje ve sméru osy x a tloustka profilu sleduje
smér osy y (pojmy hloubka profilu a tloustka profilu budou vysvétleny dale). Zminény
soufadnicovy systém je zobrazen na spodnim obrazku (obr. 4).
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Obr. 4 — Soufadnicovy systém [2]

2.2 Geometrickeé charakteristiky
Kazdy profil je charakterizovan svymi geometrickymi charakteristikami. Obrazek 5 uvadi
jejich piehled a jejich vyznam je vysvétlen pod obrazkem.

max Stredni ¢ara profilu

max

Nabézna hrana :
- Odtokova hrana

A 13 Z%t
/\ /\\/\/\/\/’ oh

Polomér
nabézné o 0 Y
hrany = [ vis .

- - Tetiva profilu

X
- fmax -
X
oot} -
L - hloubka profilu
matl] -

Obr. 5 — Piehled geometrickych charakteristik [3]

e Tétiva profilu: ,, Spojnice nabézného a odtokového bodu.* [2] Jeji velikost L se
nazyva hloubka profilu.

e Stiedni ¢ara profilu: , Cdra spojujici stiedy kruznic vepsanych do obrysu profilu.
Rozdil mezi tétivou s stiedni carou profilu uddva pribéh prohnuti profilu.” [2] Jeho
maximalni hodnota se oznacuje maximalni prohnuti. V obr. 5 je tato hodnota oznacena
fmax @ jeho vzdalenost od pocatku soufadnicového systému je oznacena Xmax.

e Tloust’ka profilu: , Rozdil mezi souradnicemi horni (saci) a dolni (tlakové) strany
profilu.“ [2] Tento rozdil potom vytvati tloustkovou funkci t(x). Jeji maximalni
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hodnota se nazyvd maximalni tloustka profilu. V obr. 5 je tato hodnota oznacena tiax
a jeji vzdalenost od pocatku souradnicového systému je oznacena Xtmax.
e Polomér nabézné hrany r: , Urcuje kiivost profilu v nabézné hrané.* [2]
e Uhel odtokové hrany a: ,, Odtokové hrany profilii jsou vidy ostré ( az na vyjimky pFi
velmi vysokych rychlostech). “ [2]
Nejvétsi vyznam z uvedenych charakteristik maji stfedni ¢ara profilu a tloustka profilu.
Pii popisu geometrickych charakteristik se obvykle pouzivaji hodnoty X (napf. Ximax, Xfmax)
vztazené na hloubku profilu.

2.3 Vykreslovani profili ze znamych souradnic x a y, znaceni a

parametrizace profili

Jak jiz bylo fe¢eno, pro popis leteckych profila byl zaveden pravouhly systém soutadnic.
Hodnoty x odpovidaji hloubce profilu a hodnoty y odpovidaji tloustce profilu. Tyto hodnoty
byly uspofadany do tabulek. Ze znalosti téchto hodnot lze vykreslit pfislusny profil. Pti
vykreslovani profilu ze zndmych soufadnic se pouzivaji 2 pfistupy.

V prvnim piistupu vykreslovani soufadnice x zacina od nabézné hrany a pokracuje se po
hloubce profilu az k odtokové hrané, pficemz hodnota tloustky (soufadnice y) se vynasi
zvlast’ pro horni a dolni obrys. To tedy znamena, Ze jedné hodnoté x odpovidaji dvé hodnoty
y (jedna pro dolni obrys a druha pro horni). S rozvojem vypocetni techniky se tyto hodnoty
zpracovaly do pocitacovych souborti ve vhodném formatu, pro ktery se vzil nazev Lednicertv.

V druhém pfistupu vykreslovani soufadnice x za¢ina na hornim obrysu na odtokové hrané
a pokracuje se ptes horni obrys k nabézné hrané a po dolnim obrysu se postupuje k odtokové
hrané. V tomto ptfipadé jedné hodnoté x odpovida jedna hodnota y. Pro vykreslovani téchto
profild pomoci poc€itact se vzilo oznaceni Seligtiv format.

Pro parametrizaci leteckych profill existuje n€kolik metod, pficemz zde je uvedeno pét
vybranych parametrizaci:

e Rozsitena Zukovského transformace
Inverzni Theodorsenova transformace
Parametrizace pomoci B-spline kiivek
Pomoci ortogonlni tvarove funkce
PARSEC parametrizace

Roz3iena Zukovského transformace
Zukovského transformace je zalozena na transformaci kruznice do riznych profilt.
Transformace je zalozena na nasledujici rovnici:

i:Z+ i
=

Rovnice 1 - Zukovského transformace [14]

Pismenem ¢ = x + i.y je komplexni prom&nna v noveé roving€ a z = a + b.i je komplexni
proménna v pavodni roving.

Rozsitend Zukovského transformace [18] davéa dalsi moznosti riiznosti vyslednému tvaru
profilu uzitim predb&znych transformaci pred Zukovského transformaci jako:

(z—4)

Rovnice 2 — PiedbéZna transformace uZivana v rozsifené Zukovského transformaci [14]

-13-
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Rovnice 3 — Rozifena Zukovského transformace [14]

Pismeno € V rovnici 2 je komplexni &islo a A realné &islo. Piiklad rozsitené Zukovského
transformace je na obr. 6.

27 Z J—

H H | - ZI
i L emtem Zeta
I i R ‘
” |
=0 ;
YL, N
-2 -1 0 1 2

Real

Obr. 6 — P¥iklad rozsifené Zukovského transformace [14]

Inverzni Theodorsenova transformace

Je zaloZena na tom, Ze jakykoliv tvar leteckého profilu mize byt transformovan do
jednotkové kruznice uzitim Theodorsenovy transformace zahrnujici Zukovského
transformaci :

1
Z 1
Rovnice 4 — Zukovského transformace [14]

{=z'+

-]

z'=zexp Zc—n

0z

&
Rovnice 5 — Aproximaéni vztah [14]
Pismeno c, v rovnici 5 jsou komplexni ¢isla uréend Fourierovou transformaci.
Inverzni Theodorsenova transformace muze byt pouzita k parametrizaci leteckého profilu.

Parametrizace pomoci B-spline kiivek

Jednd se o nejrozsifencjSi metodu parametrizace leteckého profilu, pfi¢emz se pouzivaji
B-spline kiivky tfetiho fadu. Parametry této parametrizace jsou pozice kontrolnich bodl B-
spline kiivek. Ptiklad takovéto aproximace je ukdzan na obr. 7. Letecky profil je rozdélen do
stitedni ¢ary profilu ( mean camber line) a do kiivky udavajici rozloZeni tloustky po hloubce
profilu (thickness distribution). Pro kazdou kiivku je uzito pét kontrolnich bodi. Slozenim
obou kiivek vznikne dany profil.
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Obr. 7 — Parametrizace profilu pomoci B-spline k¥ivek [14]

Pomoci ortogonalni tvarové funkce
Tato metoda je zalozena na linearni kombinaci tvarovych funkci. Pro tyto ucely byl
navrzen polynom uréeny k parametrizaci horniho a dolniho povrchu profilu :

]

[ 1 J 10 [ 1 _1
_ a fn—1 n n—4 n—>
Z—.:;tl- ¢ —x +Zan.~x —xJ—I—Zan x —x
n=2 n="1
Rovnice 6 — Navrzeny parametriza¢ni polynom [15]

PARSEC parametrizace
Tato metoda opét vychdzi z parametrizace horniho a dolniho povrchu profilu uzitim
polynomt v soutadnicich x a z:

1
2

& n
Z=Da X

n=1
Rovnice 7 — Polynom pro PARSEC parametrizaci [14]

Vyhodou této metody je, Ze profily parametrizované pomoci této metody jsou definovany
pomoci zakladnich geometrickych parametrii zobrazené na obr. 8.
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Obr. 8 — Parametry PARSEC parametrizace [14]

Béhem vyvoje leteckych profilt se jejich znaceni provadélo podle vyzkumnych instituci
zabyvajici se profily (napt. RAF, MUNK atd.). S naristem mnozstvi leteckych profilt se
vyvinul i systém znaceni, ktery zahrnoval geometrické nebo aerodynamické vlastnosti profili.
Nejvetsi prispévek ucinila NACA, jejiz rozsahlé prace na tomto poli vedly k systému
souvislych profilovych fad pouzivanych dodnes. Proto je systém znaceni ukazan na
profilovych faddch NACA c¢tyfmistné, pétimistné a Sestimistné série (laminarni profily).

Profily NACA ctyfmistné série se zna¢i pomoci Ctyf Cislic vyjadfujici geometrické
charakteristiky.Vyznam jednotlivych Eislic je nasledujici:

e prvni ¢islice uddva maximalni prohnuti v % hloubky

e druha ¢islice udava polohu maximalniho prohnuti na tétivé v desetinach hloubky

e posledni dvé Cislice udavaji maximalni tloustku v % hloubky
Naptiklad profil oznaceny NACA 6318 ma maximalni prohnuti 6 % nachazejici se ve 30 %
hloubky profilu a dosahuje maximalni tloustky 18 %.

Profily NACA pétimistné série se znaCi pomoci péti Cislic vyjadiujici geometrické a
aerodynamické charakteristiky.Vyznam jednotlivych ¢islic je nasledujici:

e prvni ¢islice udava 2/3 navrhového soucinitele vztlaku

e druhj a treti Cislice udava dvojnasobek polohy maximalniho prohnuti v % hloubky

e posledni dvé Cislice udavaji maximalni tloustku v % hloubky
Napftiklad profil oznaceny NACA 23024 ma navrhovy soucinitel vztlaku 0,3. Poloha
maximalni prohnuti se nachazi v 15 % hloubky a maximalni tloustka dosahuje 24 %.

Profily NACA Sestimistné série se znaci pomoci Sesti Cislic vyjadfujici ptredevSim
aerodynamickeé charakteristiky.Vyznam jednotlivych ¢islic je nasledujici:

e prvni ¢islice udava oznaceni fady

e druha ¢islice udava polohu minimalniho tlaku v desetinach hloubky

e tfeti Cislice (za desetinnou ¢arkou) udava polovinu piiznivého rozmezi cy S Vyvinutou
laminaritou nebo rozsah souciniteli vztlaku ( v desetinich ) s pfiznivymi tlakovymi
gradienty nad a pod navrhovym vztlakovym soucinitelem

e Ctvrta Cislice ( za pomlckou ) udava navrhovy soucinitel vztlaku

e posledni dvé ¢islice udavaji maximalni tloustku v % hloubky

Vedle oznaceni profilu se u Sestimistné fady udédva navic oznaceni stfedni ¢ary ( napi. a =

0,5). Pokud oznaceni neni uvedeno, automaticky se predpokladd a = 1. ,, Na profilech
S relativni tloustkou mensi nez 12 % vznikd nizkoodporova oblast, kterda je v hodnoté cy
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mensi nez 0,1 a odpovidajici cislice se v oznaceni neuvadi, napr. NACA 64-210." [2]
Naptiklad profil ozna¢eny NACA 65,3 — 215, a = 0,5, ma polohu minimalniho tlaku v 50 %
hloubky profilu. Navrhovy soucinitel vztlaku je 0,2 a maximalni tloustka je v 15 % hloubky
profilu.

2.4 Vznik aerodynamickych sil

Pii obtékani profilu vznika aerodynamicka sila v disledku nerovnomérného rozlozeni
tlaku ( a tedy i rychlosti ) po profilu. Piiklad takového rozloZeni je zobrazen na obr. 9. Toto
tlakové pusobeni Ize nahradit staticky ekvivalentni silou, kterd se da rozlozit na dvé slozky -
vztlakovou Fy pusobici kolmo k nabihajicimu proudu a odporovou Fy pisobici ve sméru
nabihajiciho proudu (obr.11, obr. 10). Pfiblizné dvé tietiny celkového tlakového rozdilu
piipada na podtlak na hornim obrysu a zbyla tfetina na pietlak ve spodni ¢asti profilu. [4]

Aerodynamicka sila vznika, jak jiz bylo fe¢eno, v disledku rozdilnych tlakl rozloZenych
po hornim a dolnim obrysu profilu. Pfi¢inou vzniku rozdilu tlaku je uvadén fakt, Ze nabihajici
proud v misté nabézné hrany se rozdéli na dvé Casti. Jedna ¢ast obtéka po hornim obrysu
profilu, druhd po spodnim. Letecky profil je ale nesymetricky a proud putujici po horni strané
obrysu musi urazit del$i drahu neZ proud na spodni strané. Protoze se v dasledku platnosti
rovnice kontinuity (rov. 8) oba proudy museji setkat a spojit na odtokové hrané profilu,
znamena to, ze proud na horni strané¢ musi mit vyssi rychlost. Z Bernoulliho rovnice (rov. 9)
plyne, ze proud s vyssi rychlosti musi mit nizsi staticky tlak. Proud na spodni strané profilu
ma naopak nizsi rychlost a tim padem vyssi staticky tlak.

p.S.v = konst.
Rovnice 8 — Rovnice kontinuity pro stladitelnou tekutinu [5]
Vyznam jednotlivych ¢lent v rovnici 8 je nasledujici: p [kg.m™] je hustota tekutiny, S
[m?] je plocha, kterou protéka tekutina a v [m.s™'] je rychlost proudéni.

P+ %-p-v2=kamsi

Rovnice 9 — Bernoulliho rovnice pro idealni (neviskdzni) a nestladitelnou tekutinu [5]
Vyznam jednotlivych &lent v rovnici 9 je nasledujici: p je staticky tlak [Pa], p [kg.m™] je
hustota tekutiny a v [m.s™] je rychlost proudéni.
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Obr. 9 — RozloZeni tlaku po profilu v programu Xfoil
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Obr. 10 — Nahrada staticky ekvivalentni silou

Podobnym zpiisobem se déd vysledna sila rozlozit, pokud obtékanym télesem bude osové
symetrickeé téleso sklonéné vuéi nabihajicimu proudu pod uhlem a. (obr. 11a).

Obr. 11 — Vznik aerodynamickych sil [3]

Uhel o se nazyva geometricky tthel nabéhu a je to thel, ktery svira smér proudu s t&tivou
profilu. Déle je na obr. 12 oznaéen thel ay, coZ je ,, thel mezi tétivou profilu a smérem proudu
(letu) pri nemz je vztlak roven nule.” [1] Soucet obou zminovanych thli dava aerodynamicky
Uhel nabéhu oznaceny v obr. 12 aa.

Yoro Y0

Vpro ¥>0

Obr. 12 — Uhly nabéhi [1]
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Velikost obou slozek vysledné aerodynamicke sily Ize vyjédfit nasledujicimi vztahy:
1
%_E%pﬁf
Rovnice 10 - Velikost vztlakové sily [5]
Pismeno ¢, je sou¢initel vztlaku, p [kg.m™] je hustota tekutiny, v [m.s™] je rychlost a | [m?]
je charakteristicky rozmér télesa.
A= l-cx-p-v?-f

2
Rovnice 11 — Velikost odporové sily [5]

Pismeno cy je soucinitel odporu a p, v, 1 maji stejny vyznam jako v piedchozim ptipadé.
Vyraz

L2
ED

v rovnici 9, 10 a 11 pfedstavuje dynamicky tlak oznacovany pqy.
Vysledna sila R se pak ur¢i nasledovné:

r= [FTF

Rovnice 12 — Vyslednd aerodjmamické sila [5]

Moznosti jak zobrazit rozlozeni tlaku je zobrazeno na obr.13.

_cp
W @ o
/
7 horni strana
“
“
WAV ]
/ AT A
V. s 3 x
[ (#~ dolni strana
cp >
19 b =1
o = (s 4 ’
Cp @ . ~cp | dolni strana
horni strana
Ve

4 | |

Obr. 13 — RozloZeni tlaku nazna¢ené pomoci tlakového soucinitele [2]

Misto tlaku se zde pracuje s bezrozmérnym tlakovym soucinitelem c,. Jeho velikost se stanovi
nasledujicim vzorcem:
» 2
c,=1—|—

Rovnice 13 — Velikost tlakového soudinitele [2]
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V rovnici 13 maji jednotlivd pismena nasledujici vyznam: v, [m.s*] je rychlost
nabihajiciho proudu a v [m.s™] je mistni rychlost proudu.

Tlakovy soucinitel se vynasi dvéma zpusoby.

eV levé casti obr. 13 je vektor tlakoveho soucinitele vynasen kolmo k povrchu profilu.
Je-li ¢, kladny, je vektor orientovan do povrchu profilu ( pretlak). Je-li zaporny, vektor
je smérovan ven z povrchu profilu ( podtlak).

e V pravé Casti obr. 13 je ukdzan druhy zplsob. Princip spoc¢iva ve vynaSeni hodnot cp
kolmo k tétive profilu pfi zachovani jejich hodnot (podtlak, ptetlak).

V dolni ¢asti obr. 13 je vykresleno rozloZeni cp pfi thlu nab¢hu, kdy je generovan nulovy
vztlak. V ptedni Casti spodniho povrchu profilu je vytvarena negativni vztlakova slozka,
zatimco Vv zadni ¢asti vznika kladna slozka. Obé slozky vytvaieji nenulovy moment. Jeho
velikost a orientace se méni v zavislosti na thlu nab&hu. Dale je nutné védét k jakému bodu je
uréovan. EXistuji 3 moznosti:

e knab&znému bodu

e kbodu v 25 % hloubky profilu

e Kk aerodynamickému stiedu, ,,cozZ je bod na profilu, ke kterému ziistava moment pro

vSechny uhly nabéhu stily pri nezménéném charakteru obtékdani profilu.” [3] (U
vétsiny profili se nachazi v 25 % hloubky profilu).

Pro velikost momentu k nabéznému bodu byl odvozen vzorec:

1
Mz?cm-p-vz-f

Rovnice 14 — Velikost momentu k nabéznému bodu [5]

Vyznam jednotlivych pismen je: ¢, je soucinitel klopného momentu, p,v a | maji stejny
vyznam jako v rovnici 10.

Mezi momenty k nabéznému bodu a k aerodynamickému stfedu existuje urCity vztah
vyjadieny pies jednotlivé soucinitele klopného momentu:

CmNH = Cmac — Fy . Xac
Rovnice 15 — Vztah mezi momenty k nabéZnému bodu a aerodynamickému stifedu [5]

CmnH je soucinitel klopného momentu k nabéznému bodu.

Cmac je soucinitel klopného momentu k aerodynamickému stiedu.
Fy je velikost vztlakové sily (v obr. 14 oznacena L).

Xac je poloha aerodynamického stiedu.

Obr. 14 nazorné ukazuje vyznam piedchoziho vztahu.

AL

M

Hac
-— —

.\\._

Obr. 14 - Vztah mezi momenty k nabéZnému bodu a aerodynamickému stfedu [5]
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2.4.1 Odpor

V piedchozi ¢asti byla zminéna odporova sila, ktera pusobila proti pohybu télesa a jeji
velikost byla ur¢ena rovnici 11. Vznik odporové sily je spojovan s mezni vrstvou a rozdilem
tlakti vznikajici pied a za télesem. Mezni vrstva je ,, tenka vrstva priléhajici k povrchu télesa
s intenzivnimi normalnymi gradienty rychlosti, oblast s prevazujicim viivem vazkosti.* [2]
Vznika v dasledku tfeni ¢astic tekutiny o povrch télesa, kde jejich rychlost klesa na nulu a
s rostouci vzdalenosti od povrchu télesa jejich rychlost postupné nartista az dosahne rychlosti
(télesem neovlivnéné) okolniho proudu (viz obr. 15).

stena

Obr. 15 — Mezni vrstva [4]

Pfitom mohou nastat dva ptipady proudéni kolem télesa:

e laminarni proudéni (obr. 16a) — pohyb c¢astic probiha ve vrstvach. Kazda vrstva ma
svou vlastni rychlost a jednotlivé vrstvy spolu neinterferuji, tzn. nedochazi k vyméné
energie mezi vrstvami.,

e turbulentni proudéni (obr. 16b) — pohyb ¢astic je zcela nahodily, dochazi k piesunim
¢astic mezi vrstvami a tedy 1 k vyméné energii.

Obr. 16 — Laminarni a turbulentni proudéni [2]

V zavislosti na typu proudéni se také 1isi rychlostni profil v mezni vrstvé. U turbulentniho
proudéni se vyskytuje strméj$i rychlostni profil nez u laminarniho proudéni. Divodem je
pfesun ¢astic o vysSi energii ze vzdalenégjSich oblasti proudového pole do oblasti blizko
povrchu, kde pfedaji ¢ast své energie Casticim o niz$i energii. Porovnani turbulentniho a
laminarniho profile je zobrazen na obr. 17.

-21 -



Obr. 17 — Rychlostni profil v mezni vrstvé [2]

O tom zda se pfi proudéni tekutiny vyskytne laminarni ¢i turbulentni proudéni rozhoduje
Reynoldsovo ¢islo (Re) a tlakovy spad po hloubce po profilu. Vliv Reynoldsova ¢isla na druh
proudéni (bez vlivu tlakového spadu) je ukazan na obtékani rovné desky (obr.18). Velikost
Reynoldsova cisla se vypocte dle nasledujiciho vzorce:

Ee=——
W
Rovnice 16 — Velikost Reynoldsova ¢isla [3]

V rovnici 16 maji jednotliva pismena tento vyznam: v je rychlost tekutiny [m. s], L je
charakteristicky rozmér t&lesa [m] a v je kinematicka viskozita [m% s™]. Pokud je velikost
Reynoldsova ¢isla do urcité hloubky profilu ptiblizné 500 000 [4], vytvoii se na desce jenom
laminarni mezni vrstva. To se stane pouze V piipadé nizkych rychlosti a nizkych hloubkéach
profild. Tuto hodnotu Re nazyvame kritickym Reynoldsovym ¢islem. Jestlize velikost Re
v urcité vzdalenosti od nab&zné hrany prekro¢i kritickou hodnotu, proudéni v mezni vrstvé
prechazi v turbulentni. Misto, kde dochazi k ptrechodu laminarniho proudéni na turbulentni,
se nazyva bod piechodu.

Toto plati za piedpokladu, ze nabihajici proud nevykazuje znaky turbulence. Ma-li
nabihajici proud naznaky turbulence, turbulentni vrstva se miZze vytvofit jiz v misté ndbézné
hrany.

bod prechodu
lamindrni’ vrstva | turbulentni’ mezni vrstva
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Obr. 18 — Obtékani rovné desky [4]

Ptedchozi vyklad ovSem nebral v tvahu zménu tlaku po hloubce profilu. Ke zméné tlaku
po hloubce profilu dochazi u zaktivenych téles (koule, valec ...). Vyvoj mezni vrstvy u téchto
téles je ukazan na obr. 19. V levé Casti obrazku vstupuje nabihajici proud na zaktivené téleso.
Vytvoii se mezni vrstva (laminarni nebo turbulentni). Z obrazku je vidét, ze az do bodu M
tlak proudu Klesa a svého minima dosédhne v bodé M. V této oblasti je tedy zaporny tlakovy
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gradient. Od bodu M tlak proudu postupné narusta, jedna se tedy o oblast s kladnym tlakovym
gradientem.

Pro oblast se zdpornym tlakovym gradientem je typické, Ze rychlost ¢astic v mezni vrstvé
je zvétSovana. Tienim Castic tekutiny o povrch télesa dochdzi ke snizovani rychlosti.

V oblasti kladného tlakového gradientu je rychlost ¢astic v mezni vrstvé také snizovana
tfenim, ale navic se zde objevuje vliv kladného tlakového gradientu, ktery ke snizeni rychlosti
také prispiva. Jeho vliv je vidét v obrazku 19, kde se stoupani rychlostniho profilu v mezni
vrstvé postupné zvétSuje az za¢ne svirat s povrchem pravy Uhel. Od uré¢itého bodu pak
rychlost Castic nabyva zapornych hodnot, tedy vznikd zpétné proudeni, které se pohybuje
proti pohybu okolniho proudu. Tento jev se nazyva odtrZzeni mezni vrstvy a bod, v némz doslo
k odtrzeni, je v obrazku oznaCen pismenem S. Zpétné proudéni nema dostatek energie
k ptekonani okolniho proudu a proto je strhavano ve formé viru za téleso.

Zbrzdéné castice, které prosly mezni vrstvou a dostaly se za téleso, vytvaii za timto
télesem uplav. Piitom nezalezi na tom, zda pii obtékani téles doslo k odtrzeni mezni vrstvy
nebo ne. Dilezité je pouze to, Ze tyto ¢astice proSly mezni vrstvou ( a tedy byly zbrzdény pii
obtoku ).

< Tlakovy gradient - zapomy Tlakovy gradient - kladny >

)
.

[
p. TL Ak ox E ox
|

Odtrzeni mezni vrstvy _/@ Q />>* Uplav
/ -

Zpétné proudéni i
Vir
Obr. 19 — Mezni vrstva u zak¥iivenych téles [3]
S existenci uplavu je spojena existence dalsi slozky odporu. Kromé tfeciho odporu, o

némz bylo pojedndno v piedchozich odstavcich a vznikajici tfenim ¢astic tekutiny o povrch
télesa, existuje jeste tlakovy odpor. Vznik tlakového odporu je ukazan na obr. 20.

W
v, L -

R R

Obr. 20 — Vznik tlakového odporu [3]
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Pti proudéni okolo desky se proud rozdé€li na dvé casti a na jeji predni strané je témet
zastaven nasledkem ¢ehoz zde dynamicky tlak klesd témét na nulu a staticky tlak vzrista.
V krajnich bodech desky se odtrhne mezni vrstva a za télesem vznika tplav. Protoze Castice v
uplavu maji rychlost, maji tedy i nenulovy dynamicky tlak a tedy nizsi staticky tlak. Pied
deskou vznika pretlak a za deskou vznika podtlak. Vysledny rozdil tlaki dava vzniknout sile,
ktera vytvari odpor télesa zvany tlakovy odpor. Jelikoz tento odpor zavisi na tvaru télesa, je
také nékdy nazyvan odporem tvarovym.

Stejné vznika tento odpor i1 u jinych téles jako jsou koule ¢i letecky profil, ale tlakovy
odpor je u téchto téles nizsi.

Vysledny odpor télesa je tedy dan souétem obou slozek odporu — tlakové a treci. Obé
slozky se podileji na vzniku vysledné odporové sily. Jak jiz bylo naznaceno v rovnici 11, pro
stanoveni jeji velikosti se zavadi bezrozmérny odporovy soucinitel c, ktery je zavisly na uhlu
nabéhu a, geometrii profilu a Re. Zavislosti ¢, = f (o) se fika odporova ¢ara a je zobrazena na
obr. 21. Zde jsou vykresleny dvé odporové cary, z nichz kazda piedstavuje uréitou slozku
odporu (tfeci, tlakovou). Kfivka oznacena cy, piedstavuje soucinitel tlakového odporu a cxs
predstavuje soucinitel tteciho odporu.

Z grafu je patrné, ze pii vysokych uhlech nabéhu tvoti pievaznou ¢ast odporu tlakovy
odpor. Naopak pii nizkych thlech ndbéhu je vliv tlakového odporu zanedbatelny, prevliada
odpor tfeci. Slozenim obou kiivek dohromady dostaneme pribéh vysledného soucinitele
odporu, ktery ma piiblizné parabolicky prubéh.

Obr. 21 — Odporova ¢ara [2]
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3. Vliv geometrie profilu na jeho aerodynamické vlastnosti

3.1 Vztlakova ¢ara a momentova ¢ara

Soucinitel vztlaku (cy) v rovnici 10 a soucinitel klopného momentu (Cm) V rovnici 14 je
zavisly na uhlu nabéhu, geometrii profilu a Re. Zavislosti obou soudinitelti na thlu nabéhu
jsou zobrazeny na obr. 22 a obr. 23. Kfivce zavislosti ¢y, = f (o) se fikd vztlakova Cara a
zavislosti ¢, = f (o) se fika momentova ¢ara, kde Cn je soucinitel momentu k bodu v 25 %
hloubky profilu a a je uhel ndb&hu.

I
Obr. 22 — Vztlakova ¢ara
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Obr. 23 — Momentova ¢ara
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Spodni ¢ast vztlakové Cary je linearni, coz bylo dokazano experimentalng. Pfi proudéni za
uré¢itym thlem nab&hu linearni zavislost mizi a dochazi k postupnému odd¢lovani mezni
vrstvy, které se postupné rozsifuje po horni strané profilu. Pti dosazeni kritického thlu ndbéhu
(owrit) dochazi k rozsiteni odtrzeni mezni vrstvy téméf po celé délce horni strany profilu.
Ptitom dochazi k prudkému poklesu vztlaku.

., Profily stiedni tloustky ( 12 — 15 % ) dosahuji owit asi pri 15° a tato hodnota se
zmensuje s tloustkou profilu. [2] Hodnoty maximalniho soucinitele vztlaku Cymay Se pohybuji
Vintervalu od 1,4 az 1,6, ale tato hodnota je pfedev§im ovlivnéna typem odtrzeni mezni
vrstvy (,, proud se oddéluje bud’ v laminarnim nebo v turbulentnim rozsahu mezni vrstvy ). [2]
Odtrzeni je pfedevsim zavislé na Reynoldsové Cisle. Zavislost Cymax = T ( R€) je zobrazena na
obr. 24.

Cymax
t t 1 e
10° 10¢ n®*  Re

Obr. 24 - Vliv Reynoldsova ¢isla na cymax [3]

Z grafu je patrné, ze srostoucim Re dochazi K narGstu cyma. Vy$$im Re odpovida
turbulentni mezni vrstva, proto k dosazeni vét§iho Cymax je nutné vytvofit na povrchu
turbulentni mezni vrstvu. Vysvétleni tohoto vlivu spo¢iva v tom, ze u turbulentnich meznich
vrstev dochazi Kk ptesunu ¢astic s vyssi energii do oblasti, kde ji pfedavaji ¢asticim s nizsi
energii.

Vztlakovou ¢aru také ovliviiuji geometrické charakteristiky profilu. Tyto vlivy jsou
ukézany na profilech NACA ¢tyfmistné série. Vyznam jednotlivych ¢&islic byl diskutovan
v kapitole 2.3. Vliv maximéalniho prohnuti profilu je ukdzan na obr. 25. (sou¢initel vztlaku je
zde oznacen c|).
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NRCA 0015 Re = 3060000 Ma = 0.230  Nerit = 9.000

Obr.25 — Vliv maximalniho prohnuti na vztlakovou ¢aru

Z obr. 25 je jasné vidét, ze s rostoucim maximalnim prohnutim profilu nartsta hodnota
soucinitele vztlaku cy. Nejniz§i hodnoty cy je dosazeno u profilu NACA 0015, zatimco
nejvetsi hodnoty cy je dosazeno u profilu NACA 6415. Je také jasné vidét, ze po piekroceni
kritického thlu nab&éhu u profilu NACA 0015 dochazi k velmi prudké a nahlé ztraté vztlaku.
Se zvySujicim se prohnutim je tato ztrata mirngjsi, jak je vidét u profilu NACA 6415, pii¢emz
hodnota kritického tthlu nab&hu se posouva k niz§im hodnotam.

U maximalniho prohnuti je také dilezité znat jeho polohu, protoze ta ma také vliv na
prubé¢h vztlakoveé cary. Pritom mohou nastat tyto piipady:

e maximalni prohnuti je posunuto vice dopiedu — tento pfipad je na obr. 26 oznacen
cervenou kiivku patfici profilu NACA 4212. Je také vidét, Ze po piekroceni
maximalniho thlu nabéhu dochazi k nahlym a prudkym ztratam vztlaku. U profilu
NACA 4212 dochazi k poklesu vztlaku pfiblizné v intervalu 15° - 20°. ,, Divodem
prudké ztraty vztlaku je nahlé odtrzeni za nabéznou hranou profilu. [2]

-27-



e maximalni prohnuti je vice vzadu — tento ptipad je vykreslen v obr. 26 tmavé modrou
barvou patfici profilu NACA 4712. V tomto ptipadé¢ dochazi k pomalejsi a pozvolné
ztraté vztlaku, kterd probiha ptiblizné v intervalu 17° - 26°. ,, Pozvolna ztrdta vztlaku
Jje diisledkem turbulentniho odtrzeni pokracujiciho postupné podél saci strany. “ [2]

9. 000

NACA U?17 Re = 3200000 Ma = 0.250  Nerit

NRCA Y4/172 Re = 3200000 Ma = 0.250  Nerit = 9,000

Obr. 26 — Vliv polohy maximalniho prohnuti na vztlakovou ¢aru

Déle je nutné vzit v Gvahu vliv tloustky na vztlakovou ¢aru. ,, Srovnaji-li se profily téhoz
prohnuti , ukazuji experimenty, ze nejvyssich hodnot cymax se dosahuje u profilii s tloustkou
12 %.“ [2] Tento piipad je ukazan na obr. 27 (soucinitel vztlaku je zde oznacen c). Zde je
oranzovou barvou oznacen profil NACA 2412 a pravé on ma nejvyssi hodnotu vztlaku
ze vsech uvedenych profilt. U profild s mensi ¢i vétsi tloustkou je dosaZeno nizsich vztlaki.
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Dale je vidét, ze od profilu NACA 2412 s rostouci tloustkou dochazi k pozvolngj$im ztratdm
vztlakl po piekroceni kritického uhlu nabéhu.

NACA 2409 FRe = 30ROD0O0  Ma = 0.250  Merit = 9.000

Obr. 27 — Vliv tloust’ky profilu na vztlakovou ¢aru

Dalsi vliv ovliviiujici tvar vztlakové ¢ary je ve zmenSovani poloméru nabézné hrany. To
vede K zesileni rychlostniho gradientu okolo nabézné hrany a posunu bodu maximalniho
podtlaku k nabézné hran¢ a to vede K pfedc¢asnému odtrzeni mezni vrstvy, coz snizuje Cymax.
Tento vliv je zobrazen na obr. 28.
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Obr. 28 — Vliv zmen$ovani poloméru nabéZzné hrany na vztlakovou ¢aru [2]

Vliv geometrie profilu na tvar momentové ¢ary je ukazan na obrazcich 25, 26 a 27 v jejich
dolnich ¢astech (soucinitel momentu je zde oznacen cyy).

Na obr. 25 je ukdzan vliv maximalniho prohnuti na tvar momentové Cary. Je vidét, Ze
s rostoucim maximalnim prohnutim doch&zi k poklesu hodnoty soucinitele cn. Poloha
maximalni hodnoty soucinitele momentu ¢y, se se zménou prohnuti vyznamné nemeéni.

Na obr. 26 je ukazan vliv polohy maximalniho prohnuti. Zde je ukdzéano, ze s rostouci
polohou maximalniho prohnuti smérem dozadu dochazi k narGistu absolutni hodnoty cp,.
Poloha maximalni hodnoty ¢y, se s rostouci polohou maximalniho prohnuti posouva k vyssim
hodnotam Uhla nabeht o.

Vliv tloustky je ukazan na obr. 27. Ukazuje, Ze s rostouci tloustkou dochazi také nartstu
hodnoty cp, pfi¢emZ poloha maximalni hodnoty ¢y, Se S rostouci tloustkou posouva K vyssim
hodnotdm Uhla nabéht a.

3.2 Polara profilu
Jedna se o0 zavislost ¢y = f (Cx ). Kfivce zobrazujici tuto zavislost se fika polara profilu. Na
ni se pak jako parametr zobrazuji uhly nab&hi a. Pfiklad polary je na obrazku nize.

2,0
Cy Tecna w=22° 1
1,5 312 / oot ’
(Cy ) & cymax
Cx % =15
2
1,0 3
i
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Obr. 29 — Polara profilu [3]
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Na polate na obr. 29 jsou zvyraznény urcité body a jim odpovidajici vlastnosti:

e Dbod 1 — je dosazeno maximalni hodnoty soucinitele vztlaku Cymax a zarovent dosazeno
kritického thlu nabéhu

e Dbod 2 — vtomto bod¢ je dosazeno minimalni spotieby paliva a tomu také odpovida
nejmensi vykon. Tento bod se stanovuje vypoctem.

e Dbod 3 — je urcen te¢nou vedenou z pocatku soutfadnicového systému. Pomér cy K ¢y je
maximalni. ,, Letadlo md v tomto bodé minimalni odpor a proto nejvétsi klouzavost,
pri niz je dosazen maximalni dolet.* [3]

e Dbod 4 — , soucinitel odporu pri nulovém vztlaku, tento rezim ma omezené pouziti , napr.
pri stremhlavém letu. ** [3]

e Dbod 5 — ,, minimadlni soucinitel odporu cxmin a tomu odpovidajici soucinitel vztlaku,
body 4 a 5 u letounii nékdy byvaji totozné. " [3]

Polara je nejvice ovlivnéna geometrickymi charakteristikami, Reynoldsovym a
Machovym ¢islem (Ma) a drsnosti povrchu. Na obr. 30 je ukézan vliv drsnosti povrchu a
velikosti Reynoldsova Cisla na pribéh polary.

Ar Re - malé A A A Re -velké
Cy Cy Cy Cy
Ny .
/ e Hladky profil
/ — Drsny profil
0 e, 9 C; © . 0o C,

Obr. 30 — Vliv drsnosti povrchu a velikosti Reynoldsova ¢€isla na poléaru profilu [3]

Z obrazku je patrné, Ze se vzrustajici velikosti Re dochazi k nartistu vztlaku. Jeho velikost
zavisi na tom, zda je dany povrch hladky nebo drsny. U hladkého povrchu je dosazeno vétsiho
vztlaku nez u povrchu drsného pfi stejném Re.

Vliv geometrickych charakteristik spociva ptedev§im ve vlivu maximalniho prohnuti,
polohy maximalni prohnuti a tloustky profilu.

Vliv maximalniho prohnuti profilu je zobrazen na obr. 31 (soucinitel vztlaku je zde
oznacen ¢ a soucinitel odporu cp). S rostoucim maximalnim prohnutim profilu dochazi po
piekroceni maximalni hodnoty cy ke zmensovani klesani priab&hu polary. VIiv maximalniho
prohnuti na hodnotu soucinitele odporu pii dané hodnoté soucinitele vztlaku c, je
zanedbatelny. Dale je vidét jiz diskutovany vliv rtstu cy s rostouci hodnotou maximalniho
prohnuti.
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Obr. 31 - VIiv maximalniho prohnuti profilu na polaru profilu

Vliv polohy maximéalniho prohnuti je ukazan na obr. 32 (soucinitel vztlaku je zde oznacen
CL a soucinitel odporu cp). Zde je opét vidét, Ze pribéh klesani polary po piekroceni
maximalni hodnoty ¢y se zmensuje s rostouci polohou maximalniho prohnuti. V tomto pifipadé
dochézi také Kk posuvu hodnoty soucinitele odporu cx K vy$§im hodnotam p#i maximalni
hodnoté¢ soucinitele vztlaku cy se vzristajici polohou maximalniho prohnuti.
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Obr. 32 — Vliv polohy maximélniho prohnuti na polaru profilu

Na obr. 33 je vidét vliv tloustky (souéinitel vztlaku je zde oznacen ¢ a soucinitel odporu
Cp). Zde je vidét oranzova kiivka patfici profilu NACA 2412 a ten ma nejveétsi hodnotu cymax @
ji odpovidajici hodnotu cy. Od tohoto profilu s rostouci tloustkou dochazi posunu hodnoty
soucinitele odporu cx K vy$§im hodnotam a hodnota cy klesa. Naopak pokud se tloustka
zmensi, jak je vidét u profilu NACA 2409 oznaceného ¢ervenou barvou, hodnota soucinitele
odporu ¢y a vztlaku cy klesa.

-33-



NACA 2U40Y Re = 3060000 Ma = 0.250 Merit = 9.000

¢. 0

—0.5 o

00U 3000 HO0g

10« Cg

Obr. 33 — Vliv tloust’ky profilu na polaru profilu

1000

Mezi leteckymi profily existuje skupina profili, jejichz prednosti je to, Ze si jsou schopny
udrzet laminarni mezni vrstvu na zna¢né ¢asti povrchu profilu. Tyto profily se oznacuji jako
laminarni profily. Aby se udrzela laminarni vrstva na co mozna nejvétsi ¢asti povrchu profilu,
je nutné posunout polohu maximalni tloustky profilu co nejvic smérem k odtokove hrang.
Tim vznikne oblast klesajiciho tlaku, ktera laminarni vrstvu udrzi co nejdéle. Protoze ma
laminarni vrstva usporadanéjsi pohyb castic, vznikd mensi tfeci odpor. SniZzeny tieci odpor se
projevi na polafe tzv. laminarni bublinou, coZ je oblast se snizenym odporem ( obr. 34).
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Obr. 34 — Laminarni bublina na polafe profilu [4]
Tvar laminarni bubliny je ovlivnén Reynoldsovym ¢islem a geometrickymi
charakteristikami profilu. Vliv Reynoldsova ¢isla je ukazan na laminarnich profilech NACA

na obr. 35 (soucinitel vztlaku je zde oznacen c| a soucinitel odporu cp). Jednotlivé polary na
obr. 35 jsou vykresleny pro tthly nab&hu v intervalu od -5° do 4° a na obr. 36 od -7° do 9°.
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Obr. 35 - Vliv Reynoldsova ¢isla na tvar laminarni bubliny

Zobr. 35 je patrné, ze narist Reynoldsova ¢isla posouva bublinu smérem k vyssim
hodnotam soucinitele odporu a tento posun je tim vétsi, ¢im vyssi je Reynoldsovo ¢islo.

Z geometrickych charakteristik profilu bublinu nejvice ovliviiuje tloustka profilu. To je
ukazano na obr. 36 (soucinitel vztlaku je zde oznacen ¢ a soucinitel odporu cp). Z obrazku je
vidét, ze s nariistem tlousStky profilu dochéazi k rozsifeni bubliny ve sméru osy soucinitele
vztlaku cy. VétSim rozsahtim ¢, odpovidaji také vetsi rozsahy uhli nabéhd, tedy s tlustS$im
profilem lze dosédhnout vétsich rozsahti rezimi letu bez ztraty laminarnich bublin.

-36 -



NACA BU(2)-215 Re = 6000000 Ma = 0.250  Merit = 9.000
1.5
-1.0
100 200

Obr. 36 — Vliv tloust’ky profilu na tvar laminarni bubliny
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4. Aerodynamické tunely

., Aerodynamicky tunel je zarizeni ve kterém pomoci ventilatoru nebo kompresoru proudi
vzduch zvolenou rychlosti, pricemz vektory rychlosti jsou rovnobézné a velikost turbulence je
velmi nizkd, nebo presné definovand.* 3]

4.1 Déleni tuneli

Podle rychlosti proudéni se déli na:

e nizkorychlostni — rychlost proudiciho vzduchu je tak nizka, aby se neobjevily vlivy
stlacitelnosti ( Ma < 0,25)

e vysokorychlostni — rychlost proudiciho vzduchu je volena tak, ze se objevuji vlivy
stlacitelnosti (0,25 < Ma < 0,8)

e subsonicky (podzvukovy) — rychlost je tak velika, ze se dostate¢né projevuji vlivy
stla¢itelnosti, ale rychlost vzduchu je vzdy mensi nez rychlost zvuku (0,8 <Ma < 1)

e supersonicky (nadzvukovy) — rychlost piesahuje rychlost zvuku ( Ma > 1). Nutno uzit
Lavalovu dyzu.

Dale je 1ze d¢lit dle toho, jakym zplsobem byly postaveny. Existuji dvé provedeni:

e aerodynamicky tunel s otevienym okruhem (obr. 37) — v tomto typu tunelu je vzduch
po pruchodu tunelem odvadén pry¢. Byvaji sice ekonomicky méné nakladné, ale maji
veétsi energetickou naro¢nost.

e aerodynamicky tunel suzavienym okruhem ( Prandltiv nebo Géttingensky ) (obr. 38)
—vzduch obih4 v uzavieném cyklu a je tedy opé&t vyuzivan.

Déle se tunely déli na:
e tunely s otevienym méticim prostorem
e tunely s uzavienym méficim prostorem
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Obr. 37 - Aerodynamicky tunel s otevirenym okruhem [6]

|




g
D

Lelektromator )
3

méric/
prostor

(A dyza [ .,
L\& difusor ] ﬂ);— =7 — -
i hybove _7/ - J'{/
L ohybove

/)

lopatk L model
party letadlg

—usmernovac
[sito]

Obr. 38 - Aerodynamicky tunel s uzavienym okruhem [4]

4.2 Casti aerodynamického tunelu
e méfici prostor — ¢ast aerodynamického tunelu, v némz se uskuteciiuje vlastni méteni
na skute¢ném objektu nebo pouze na modelu. Obvykle zde proudici vzduch dosahuje
nejvetsi rychlosti, pfi¢emz rychlostni profil se blizi obdélniku.
e dyza — ¢ast aerodynamického tunelu slouzici ke zméné rychlosti proudiciho vzduchu.
Je umisténa pted méficim prostorem. Miize byt pevna nebo stavitelnd. Jeji vyhodou je
to, Ze vyrazn€ sniZuje turbulenci vzduchu.
kolektor — ,, konvergentni ndlevkovité usti pred dyzou nebo difuzorem tunelu.* [3]
ohybové lopatky a usmériiovace — usmériiuji proud vzduchu v obloucich tunelu.
tepelny a vzduchovy vyménik
aerodynamické vahy nebo elektronické siloméry — slouzi k ur€ovéni velikosti sil a
moment.

4.3 Princip méieni v tunelech a vybrané mérici pristroje

Princip méfeni spocivd v umisténi modelu do méfici Casti prostoru tunelu a zmeéteni
hledanych veli¢in. ProtoZze méfeni jsou provadéna na modelech a nikoliv na skuteénych
objektech, je nutné vysledky ziskané z méfeni na modelech ptevést na skute¢né objekty. To
se provadi pomoci podobnostnich Cisel. Pii pfenaseni se respektuje stlacitelnost tekutiny a
dodrzuje se stejna velikost Machova (Ma) a Poissonova (k) ¢isla a také se dodrzuje stejna
velikost Reynoldsova cisla (Re). Tedy:

Maoomodel = Maoodl’lo
Kmodel = Kdilo
Remodel = Reqilo
Aby byly splnéné vyse uvedené rovnosti, lze ménit velikost modelu, ktera je vSak
omezena rozmery tunelu. DalSi moznosti je ménit hustotu proudici tekutiny, ¢imz se méni
kinematickd viskozita a tim padem i nepiimo velikost Re. To se provede umisténim

uzavien¢ho cirkula¢niho tunelu do tlakové nadoby, ve které je mozné vytvotit pietlak ¢i
podtlak.
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V aerodynamickych tunelech se méfi:

e m¢fi se piimo sily a momenty

e mé&ii se tlaky a odvozuji vykony

e m¢ii se tlaky a rychlosti pro diagnostické ucely
e provadi se zviditelnéni proudéni pro analyzu

V zévislosti na druhu testu se pouzivaji riizné pfistroje zalozené na riznych principech,
pri¢emz nékteré z nich zde budou uvedeny.

4.3.1 Aerodynamické vahy

Tyto pfistroje slouzi k pfimému méteni aerodynamickych sil a momentii na modelu. Na
obr. 39 je znazornén zjednoduseny princip jejiho fungovani.

Force Balance @

Tunnel Test Section

Lift + Model Weight

FIOV

l Weights

Simplified Lift Balance

VAW Nasa. gov

Obr. 39 - Princip fungovani jedno komponentni aerodynamické vahy [7]

Cervena plocha piedstavuje model kiidla (wing model), ktera je pfichycena k ty¢i (bar),
kterd4 prochdzi skrz sténu ven z méfici sekce tunelu (tunnel test section). Tato ty¢ lezi na
podpote (fulcrum) a na jejim konci je zavéSeno zavazi. Toto zdvazi mé stejnou hmotnost,
jakou m& model kiidla. Na obou koncich tyce tedy pusobi stejné veliké sily a ty¢ se tedy
nachazi ve statické rovnovaze. Poté je do tunelu vehnan vzduch, ten proudi kolem modelu a
vytvaii se vztlakova sila urcité velikosti. V tu chvili je poruSena statickd rovnovaha a ty¢ se
vychyli. Proto jsou na druhy konec tyCe ptidana zavazi. Jejich hmotnost odpovida velikosti
vztlakové sily. V obr. 39 je orientace sily smérem dolt, pokud by se sila vytvotila tak, Zze ma
orientaci smérem nahoru, zdvazi by byla odebirdna.

Vaha na obr. 39 je schopna zméfit pouze jednu slozku sily. Existuji vSak 6-ti komponentni
vahy, které jsou schopné zméfit 3 sily (vztlak, odpor a boc¢ni sila) a 3 momenty ( klopeni,
klonéni a zataceni). Tato idealizovana vaha je zobrazena na obr. 40. Jeji princip je nasledujici.
Model letadla je umistén do méiici sekce tunelu ( test section ) a zavésen na lanech. Sest
indikator A az F udrzuji model spravné orientovany. Pokud vzduch v tunelu neproudi, tihova
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sila je rovna souctu sil od indikatorti A, B a C. Ve chvili kdy vzduch za¢ne proudit, zacnou na
model pusobit sily, které jsou urceny ptisluSnymi indikatory, potom:

vztlak L=A + B + C - W, kde W je tihové sila

odpor Dr =E +D

bocni silaS =F

moment na klonéni My, = (A-B).a/2

moment na zataéeni M, = (D - E).c /2

moment na klopeni My, = C.b

Glenn

Idealized Force & Moment Balance Research

Wire Suspension

Test Section

Obr. 40 - 6-ti komponentni idealizovana aerodynamické vaha [8]

4.3.2 Méreni tlaku

U méfeni tlaku existuji dvé moznosti. Bud’ méfime pouze staticky tlak nebo méfime tlak
celkovy, dany souétem tlaku dynamického a statického.

Na obr. 41 je naznacen princip méfeni statického tlaku na modelu lopatky turbiny. Na jeji
nabézné hrané jsou vyvrtany otvory kolmo k povrchu (surface taps) a tyto otvory jsou
nastaveny kolmo Kk nabihajicimu proudu, jak je schematicky naznaceno na obr. 42.
V dasledku toho se Vv otvorech vytvafi staticky tlak. Z téchto navrtanych otvorl vychazeji
trubice vedouci do tlakového pievodniku ( transducer ) umisténého mimo tunel. V pievodniku
vznika rozdil tlakt z dvodu rozdilného tlaku v trubicich a referen¢nim tlakem. Tento rozdil
vytvari napéti v tenké blan¢ (Cervena cara v obr. 41). Toto napéti je zméfeno tenzometrem a
poté ptevedeno na tlak.

Meéteni celkového tlaku je naznaceno na obr. 43. Tento princip méfeni slouzi k urceni
rozlozeni celkového tlaku okolo stén modelu nebo samotného tunelu. Na obr. 43 je vyfocen
méfici ptistroj, jenZ se nazyva hiebenova sonda. Je tvofena soustavou rovnob&znych trubicek,
ktere se umisti po sméru proudu media. Kazda z trubiéek je potom schopna méfit celkovy tlak.
Protoze se méii tlak okolo stén, méFici ptistroj musi byt umistén do jeji blizkosti. V blizkosti
stény vSak vznika mezni vrstva. Uvnitf mezni vrstvy se vSak méni rychlost od nuly na
povrchu stény az na hodnotu neovlivnénou mezni vrstvou. V dusledku zmény rychlosti
dochazi ke zméné dynamického tlaku a tim padem i celkového tlaku. Zménami celkového
tlaku je mozné urcit tloustku a stav mezni vrstvy. Trubi¢ky v piistroji jsou spojeny s
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ptfevodnikem. Pfevod na ¢iselnou hodnotu se provadi stejnym zplsoben jako u pievodu
statického tlaku. Zjisténi hodnoty celkového tlaku slouzi hlavné k zjisténi rychlosti proudéni.

U obou méficich ptistroji plati, Ze jsou slozité, ndro¢né na vyrobu a drahé. Proto je nutné,
aby byl model peclivé navrzen a méfici pfistroj umistén tam, kde mize poskytnout nejvétsi
mnozstvi dilezitych informaci.
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Obr. 41 — Princip méfeni statického tlaku [9]
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Obr. 42 - Vyvrtané otvory nastavené kolmo k nabihajicimu proudu [13]

Z méfeni statického tlaku lze urcit jeho rozlozeni po povrchu kiidla a z tohoto rozlozeni
Ize pak urcit hodnotu cy a Cx. Nicmén€ zde bude zminéno pouze urceni hodnoty cy, protoze
ur¢eni hodnoty cx bude ukazano na metodé méteni rychlostniho profilu Giplavu v kapitole
4.3.3.

Z obecného rozlozeni tlaku znazornéného pomoci vektorti na obr. 44a se provede
rozlozeni vektorti do dvou slozek a vykresli se slozky, které jsou kolmé na tétivu (obr. 44b).
Takto vykreslené vektory pak udavaji normalovy silovy koeficient (soucinitel) cy. Pak
pfiblizny vztah mezi cy a Cy je dan vztahem, kde a je tthel nabéhu:

Cy =Cn. cos (a)
Rovnice 17 — Vztah mezi ¢, a cy [19]
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Z tlakt vykreslenych kolmo k tétivé profilu se da ur¢it normalova sila nasledujicim
vzorcem:
1
N= ?cN-p-vz-S

Rovnice 18 — Vysledna normalova sila [19]
Vyznam p,v je stejny jako v rovnici 10 a S [m?] je plocha k¥idla. Vysledna normalova sila se
ale také da ur¢it z nasledujiciho vztahu:

N=I Ap dc

Rovnice 19 — Vysledna normalova sila [19]
Kde Ap = pu - pL, pficemz py [Pa] je tlak na hornim povrchu kiidla a py [Pa] je tlak na
spodnim povrchu ktidla. Z porovnani obou vztahu (18 a 19) Ize ziskat cy a z toho pak Ize
pomoci rovnice 17 urcit cy.
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Obr. 43 — Princip méFeni celkového tlaku [10]
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Obr. 44 — Obecné rozloZeni tlaki pomoci vektori a jejich rozklad do dvou sloZek [19]
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4.3.3 Méreni odporu

V této casti bude pojednano pouze o méfeni tvarového (tlakového) odporu pomoci méfeni
rychlostniho profilu tplavu. Tato metoda je zaloZzend na zméné hybnosti proudu vzduchu pred
a za modelem.

Princip této metody je nasledujici. Proud vzduchu, ktery obtekl kiidlo a dostal se za néj,
ztraci ¢ast své hybnosti. Tato ztrata je rovna velikosti tvarového odporu, coz se da vyjadrit
nésledujici rovnici:

Fxp = ,”p.v.(vo -v) da
Rovnice 20 — Velikost tvarového odporu dana zménou hybnosti proudu [19]

Vyznam jednotlivych &lent je nasledujici: p [kg.m™] je hustota tekutiny, v, [m.s™] je
pocatecni rychlost proudéni (pied modelem), v [m.S'l] je konec¢na rychlost proudéni (za
modelem), da je element plochy Uplavu kolmy na proud vzduchu.

Dosazenim rovnice 11 do rovnice 20, rychlosti v, a v vyjadiené z rovnice pro dynamicky
tlak a vyrazu da = dy .1 a S = c.1 lze dojit ke vztahu pro soucinitel tvarového odporu:

cw:g.[[ [a _iw a
WS % %) °

&
Rovnice 21 - Velikost soucinitele tvarového odporu [19]

V rovnici 21 maji jednotlivé ¢Eleny nasledujici vyznam: q resp. (o [Pa] je hodnota
dynamického tlaku v uplavu resp. ve volném proudu, c je délka tétivy a y je hodnota métena
kolmo K rovin¢ ktidla.

Aplikaci Bernoulliho rovnice a Gpravou piedchoziho vztahu (rovnice 21) Ize dojit ke
vztahu:

c_ =2 [ H—p _ H-p ]‘f_y
b1 u"l HD—pD HEI —py )¢

Rovnice 22 —LVelikost soucinitele tvarového odporu [19]
V rovnici 22 je vyznam jednotlivych ¢lend nasledujici: H resp. H, [Pa] je hodnota
celkového tlaku v Uplavu resp. ve volném proudu, p resp. p, [Pa] je hodnota statického tlaku
v Uplavu resp. ve volném proudu, y a ¢ maji stejny vyznam jako v rovnici 21.

4.3.4 VVybrané moznosti méieni rychlosti
Zarovy anemometr

U této metody je velmi tenky dratek uloZen na jeden konec sondy (probe) a ta je pak
vlozena do proudiciho media. Do dratkli se poté pusti elektricky proud a jeho prichodem
zacne vznikat teplo. Vzniklé teplo je proudicim vzduchem odvéadéno ze sondy. Tepelny odvod
je pak umérny velikosti rychlosti tekutiny. Pomoci zpétné vazby se udrzuje teplota sondy
nebo proudu konstantni.

Nevyhody této metody :

e sonda je vlozena do proudici tekutiny a tim ovlivni proud, ktery chceme zméftit.

e pouzité dratky jsou velmi kiehké a hrozi jejich poSkozeni béhem testu vlivem necistot.

Vyhodou této metody je, Ze neni draha.
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Obr. 45 — Zarovy anemometr [12]

Laserova dopplerovskd anemometrie (LDV)

National Asronautics and Space Administration @

Laser Doppler Velocimetry -LDV
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Obr. 46 — Princip LDV [11]

Laserovy paprsek se pomoci optiky rozdéli na dva. Ty jsou zaméfeny na malou ¢ast
prostoru pobliz modelu, kde se protnou, interferuji spolu a vytvoii sadu roztiepenych prouzkii.
Malé¢ casteCky jsou poté vpustény do proudici tekutiny. Tyto ¢asteCky prochéazeji pres sadu
roztiepenych prouzki, ¢imz zptsobi, Ze odrazi svétlo a to je pak zachyceno fotodetektorem.
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Ten zachytava frekvenci pulsi odrazeného svétla a z Dopplerova jevu se spocita rychlost,
ktera je imérné frekvenci pulzi:

(/)

Rovnice 23 — Doppleriyv jev

=¥

A [m] je vinova délka laserového paprsku, f [Hz] je frekvence odrazenych pulzi a a je
uhel mezi dvéma laserovymi paprsky.

PIV (Particle image velocimetry)

Podobné jako LDV je tato metoda (obr. 47) zaloZena na malych casticich unaSenych
proudem, které jsou dvakrat osvétleny laserem ve velmi kratkém casovém intervalu. Odrazené
svétlo od c¢astic je nasledné zachyceno senzory a pomoci pocitatové techniky zpracovano.
Vysledkem je obraz s okamzitymi vektory rychlosti. Uziva se také pro vizualizaci.

0 1 2 3
Obr. 47 — PIV metoda (pomoci barevnych poli je zde vykreslena viFivost) [20]

4.4 Vizualizace proudéni
Vizualizace pomoci stiapci

Obr. 48 — Vizualizace proudéni pomoci stiapcii na modelu [19]
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Stiapce se uchyti pfimo na model a ty se pak pfizptsobi proudu vzduchu (obr. 48).
Modifikaci této metody jsou stiapce, které se umisti na draténou sit’ a model se umisti pted ni.
Stiapce se opét piizpsobuji proudu vzduchu (obr. 49).

Vizualizace pomoci koure

Metoda je zalozena na koutovém paprsku, ktery se opét pfizpiisobuje proudéni kolem
téles (obr.50). K vytvoteni koute se uzivaji bud’ urcité chemikalie (SnCly, TiCly), které pti
kontaktu s vlhkym vzduchem vytvati kouf, nebo hotici kerosin, shnilé dievo ¢i doutnajici
papir. Nevyhodou je, Ze v n¢kterych ptipadech vznika oxid uhelnaty (CO).

Obr. 50 — Vizualizace kouiem [21]

Olejova metoda

Model se rozdéli na polovinu podél roviny symetrie a jedna polovina se umisti na
sklenénou desku. Potom se model i deska lehce zahali uréitou olejovou smési. [19] Vse se
umisti do méfici sekce aerodynamického tunelu a necha se proudit vzduch. Proudici vzduch
rozmisti tuto smés podél proudnic a poté co je vzduch v tunelu zastaven, zistavaji v této
smési vytvarované proudnice (obr. 51).
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Obr. 51 — Olejova metoda [19]

4.5 Srovnani aerodynamickych vlastnosti ziskané mérenim

v aerodynamickém tunelu a numerickou simulaci

Na obrézcich 52 az 59 jsou ukazany vztlakové ¢ary a polary profili NACA 2415 a NACA
64(2) — 415 ziskané méfenim v aerodynamickém tunelu a numerickou simulaci v programu
Xfoil.

Z obrazki je patrné, ze maximalni hodnota soucinitele vztlaku cymax (v Obrazcich 52 — 59
je soucinitel vztlaku oznaceny ci) u profilu NACA 2415 dosahuje v ptipadé numerické
simulace hodnoty 1,75 a v ptipadé méfeni v aerodynamickém tunelu hodnoty 1,55. Pti méfeni
v aerodynamickém tunelu odpovida maximalni hodnoté souéinitele vztlaku uhel nab&hu 22°,
zatimco u numerické simulace vysla hodnota 19°. Ddle je vidét na poléafe tohoto profilu, ze
hodnoté maximalniho soucinitel vztlaku cymax 0dpovida v piipadé méteni v aerodynamickém
tunelu hodnota soucinitele odporu cx (v obrazcich 52 — 59 oznacend cp) kolem 0,04, zatimco u
numerické simulace vychazi tato hodnota okolo 0,05.

V piipadé€ lamindrniho profilu NACA 64(2) — 415 vychazi maximalni hodnota soucinitele
vztlaku Cymax 1,65 pro méfeni v tunelu a 1,6 pfi uziti numerické simulace. Hodnoté 1,65
odpovida thel nab&hu 16° a hodnota soucinitele odporu cy vychéazi pfiblizné¢ okolo 0,017,
zatimco hodnoté 1,6 odpovida tihel nabéhu kolem 20° a hodnota soucinitele odporu cy se
pohybuje v intervalu od 0,05 do 0,09.

Zde je tedy vidét, ze pfi uziti numerickych simulaci je nutné vysledky vzdy korigovat
s vysledky ziskané méfenim v aerodynamickych tunelech.

NACA 2415
meétend veliCina | Xfoil | méfeni v tunelu | odchylka [%]
Cymax 1,75 1,5 14,29
Cxmin 0,05 0,04 20
Orit [°] 19 22 13,64

Tab. 1 — Srovnani naméfenych hodnot profilu NACA 2415

NACA 64(2)-415

méfena veli¢éina | Xfoil | méfeni v tunelu | odchylka [%]
Cymax 1,6 1,65 3
Cxmin 0,07 0,017 75,71
Oerit [°] 20 16 20

Tab. 2 - Srovnani naméi'enych hodnot profilu NACA 64(2) - 415
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Obr. 52, 53 - Vztlakova ¢ara profilu NACA 2415 ziskana méfenim v aerodynamickém tunelu [17] a
numerickou simulaci v programu Xfoil
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Obr. 54, 55 - Polara profilu NACA 2415 ziskand méfenim v aerodynamickém tunelu [17] a numerickou
simulaci v programu Xfoil
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Obr. 56, 57 - Vztlakova €ara profilu NACA 64(2) — 415 ziskana méfenim v aerodynamickém tunelu [16] a
numerickou simulaci v programu Xfoil
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Obr. 58, 59 - Polara profilu NACA 64(2) — 415 ziskana méfenim v aerodynamickém tunelu [16] a
numerickou simulaci v programu Xfaoil

-50 -



5. Zavér

Za celou dobu rozvoje letectvi vzniklo velké mnozstvi leteckych profil, a proto bylo
nutné si pro Ucely této prace vybrat urcitou skupinu profild a na nich ukézat, jak geometrické
charakteristiky ovliviiuji aerodynamické vlastnosti. K tomuto ucelu jsem si zvolil profily
NACA cCtyfmistné a Sestimistné fady a jednotlivé vztlakové a momentové ¢ary a polary jsem
vykreslil za pomoci programu Xfoil.

Na profilech ¢tyfmistné fady je ukdzan vliv maximalniho prohnuti profilu, polohy
maximalniho prohnuti a tloustky profilu na vztlakovou, momentovou ¢aru a polaru. Vysledky
potvrzuji jiz diive zjisténa fakta, Zze s rostoucim maximalnim prohnutim profilu dochazi
K narastu souéinitele vztlaku a poklesu hodnoty soucinitele momentu ¢, a S posuvem polohy
maximalniho prohnuti smérem dopfedu dochéazi k prudS$im a nahlejSim ztratdm vztlaku.
V piipadé soucinitele momentu €y dochazi pti posuvu polohy maximalniho prohnuti smérem
dozadu k poklesu jeho hodnoty a posunu k vyssim ahlim nabéht o. Déle bylo opét v souladu
sjiz dfive zjisténymi fakty ukazéno, ze profily stloustkou 12 % maji nejvyssi hodnotu
vztlakového soucinitele a u soucinitele momentu dochazi s ristem tloustky ke vzristu ¢y, a
uhlu nédb¢hu a.

V piipad¢ Sestimistné fady jsem se zaméfil na oblast laminarnich bublin na polafe profilu
a ukézal vliv Reynoldsova cisla a tloustky profilu. U vlivu Re je ukédzano, jak potvrzuji
experimenty, Ze jeho nartst zpusobuje posun polary k vy$sim hodnotdm souciniteltt odporu.
V piipadé tloustky profilu dochazi k zGzeni oblasti vyskytu laminarnich bublin s klesajici
tloustkou.

I ptes pouziti pocitatového programu pfi tvorbé vztlakovych ¢ar a polar jsem se nicméné
snazil ukézat, Ze pfi srovnani vysledk ze simulace a ze skutecnych méteni vzdy dochazi
Kk vétsim ¢i mensim odchylkam.

Zavérem lze tedy Fict, Ze numericka simulace nemize nahradit méfeni v aerodynamickych
tunelech, a proto jsem se snaZil alesponl popsat zdkladni typy tuneld a principy méfeni

rowr

zékladnich veli¢in v posledni ¢asti této prace.
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7. Seznam pouzitych zkratek a symbolua
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Vyznam

geometricky uhel nabehu

Uhel odtokové hrany

uhel nab&hu pii nulovém vztlaku
aerodynamicky thel nabehu

kriticky thel nabéhu

Poissonovo ¢islo

Poissonovo ¢islo pii métfeni na dile
Poissonovo ¢islo pii méfeni na modelu
vinova delka

kinematické viskozita

hustota

oznaceni stfedni ¢ary lamindrniho profilu NACA
Délka tétivy

soucinitel vztlaku

soucinitel klopného momentu

soucinitel klopného momentu k aerodynamickému stedu
soucinitel klopného momentu k nabéznému bodu
Normalovy silovy koeficient

tlakovy soucinitel

soucinitel odporu

soucinitel tfeciho odporu

minimalni soucinitel odporu

soucinitel tlakového odporu

maximalni soucinitel vztlaku

frekvence

maximalni prohnuti profilu

charakteristicky rozmér télesa

tlak

Dynamicky tlak

polomér nabézné hrany

tloustkova funkce

maximalni tloustka profilu

tloustka odtokové hrany

rychlost

rychlost nezbrzdéného proudu

poloha aerodynamického stiedu

poloha maximalniho prohnuti profilu

poloha maximalni tloustky profilu

bod zmény zaporného tlakového gradientu na kladny
bod odtrzeni mezni vrstvy

odporova sila, odporova sila tvarového odporu
Celkovy tlak

vztlakova sila

hloubka profilu

laserova dopplerovska anemometrie

moment sily

Machovo cislo
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M Aoomodel
Muin
Mkip

NACA
PIV

RAF
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SOP
VOP
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Machovo cislo ptfi méfeni na dile
Machovo ¢islo pii méfeni na modelu
moment na klonéni

moment na klopeni

moment na zataCeni

Normalova sila

National Advisory Commitee for Aeronautics
Particle image velocimetry

vysledna aerodynamicka sila

Royal Aircraft Factory, Royal Air Force
Reynoldsovo ¢islo

Reynoldsovo ¢islo pii méfeni na dile
Reynoldsovo ¢islo pfi méfeni na modelu
svisla ocasni plocha

vodorovna ocasni plocha
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