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Profile lotnicze w $§rodowisku naturalnym

Typowe skrzydto ptaka z zaznaczonym przekrojem poprzecznym (profilem) jest pokazane
ponizej. Natomiast porownanie typowych profili lotniczych 1 tych wystepujacych w naturze jest
pokazane po prawej stronie.
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Rysunki z Nature's Flyers: Birds, Insects, and the Biomechanics of Flight by D.E. Alexander




Dlaczeqo profile lotnicze?

Z przedstawionego ponizej porownania przebiegow wspolczynnika sity nosnej w funkcji kata
natarcia dla typowych profili lotniczych 1 plaskiej ptytki tatwo mozemy wywnioskowac, ze
ptaska ptytka nie jest z calg pewnoscig optymalnym ksztatltem do generacji sity nosnej. Wynika
to z faktu wystgpowania obszernego oderwania na stronie ssgcej plaskiej ptytki, nawet przy
niewielkich katach natarcia.
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Z, Terminologia profilu lotniczego

1 — krawedz natarcia, najbardziej wysuniety punkt profilu (x/c=0); 2 — promien krawedzi
natarcia (noska); 3 —krawedz sptywu, najbardziej wysuniety punkt profilu do tytu (X/c=1); 4
— strona gorna (ssgca); 5 — strona dolna (cisnieniowa); 6 — cieciwa, odcinek taczacy krawedz
natarcia i krawedz sptywu; 7 — linia szkieletowa profilu, krzywa wygenerowana na punktach
rozmieszczonych w polowie odleglosci miedzy gorna i dolna strong. W przypadku profilu
symetrycznego cigciwa 1 linia szkieletowa pokrywajg si¢; 8 — maksymalna grubosc,
maksymalna odlegtos¢ miedzy gérng i dolng strong; 9 —  strzalka ugiecia, maksymalne
odchylenie linii szkicletowej od cieciwy; 10 — potozenie osiowe maksymalnej grubosci; 11 —
potozenie osiowe maksymalnej strzatki ugiccia; 12 — dhugos¢ cieciwy (C).




Cztero-cyfrowe profile z rodziny profili NACA

Nazwy cztero-cyfrowych profili NACA (NACA XXXX) reprezentuja nastepujace parametry
geometryczne:

e Pierwsza cyfra, parametr M, okresla procentowo maksymalng strzatke ugiegcia,

e Druga cyfra, parametr P, okre$la potozenie maksymalnej strzatki ugigcia, mierzone w
krokach co 10%,

e Dwie ostatnie cyfry okreslajg maksymalng grubos¢ profilu, zdefiniowang jako stosunek
maksymalnej grubosci do cigciwy, wyrazony procentowo.

Rozwazmy jako przykiad profil NACA 2410. Latwo mozemy odczytac, ze ten profil posiada
maksymalng strzalke ugi¢cia o wartosci 2% (M = 0.02), natomiast maksymalne ugiecie jest
zlokalizowane w 40% (P=0.4) cigciwy. Maksymalna grubos$¢ profilu wyrazona jako stosunek
maksymalnej grubosci do cigciwy wynosi 10%.

Geometria cztero-cyfrowych profili NACA jest zdefiniowana nastepujaco:

Gorna powierzchnia, wspotrzedne x 1 y sg okre$lane przy uzyciu nastepujacej formuly

Xy =% — Yy (x)sin(0); yu = yc(x) +ye(x) cos(@)  (2.1)

Natomiast dolna powierzchnia, wspotrzedne x 1 y sg okreSlane przy uzyciu nastepujacej
formuty

x; = x +y.(x)sin(0); y; =y (x) — ye(x) cos(0) (2.2)




Kat 0 jest zdefiniowany nastepujaco:

dy.(x)
dx

tan(6) = (2.3)

gdzie parametr y.(x) okresla lokalng strzatke ugiecia, natomiast pochodna dj;cix) okre$la
oczywiscie lokalny kat ugiecia szkieletowe;.

W zakresie x/c ponizej warto$ci parametru P, powyzsze parametry s3 zdefiniowane
nastepujgco:

o) = ¢ o3 (2P(x/c) — (x/0));

dy.(x) 2M
= P—(x/c 2.4
W zakresie x/c powyzej wartos$ci parametru P, mamy nastepujace zaleznosci.

M
e(x) = e iy pyz (1 = 2P + 2P(x/c) = (x/e)?);

dy.(x)  2M
o ~a-prd T ®/9) ()




Ostatecznie, rozktad grubosci profile jest zdefiniowany jak ponize;j:

ye(x) = C(h/C)(aox/T/C —ay(x/c) —ay(x/c)* + az(x/c)’
— ay(x/c)*) (2.6)

gdzie h reprezentuje maksymalna grubos¢ profilu, natomiast a; sa wspdlczynnikami 0
nastepujagcych  wartosciach, ay = 1.4845,a,; = 0.6300,a, = 1.7580,a; = 1.4215,a, =
0.5075.




Profile w zakresie predkosci poddzwiekowych

Jedng z najwczesniej rozwijanych rodzin profili aerodynamicznych jest rodzina cztero-

cyfrowych profili NACA, np.:
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Kolejnymi w rozwoju rodzinami profili NACA sa rodziny piecio-cyfrowych profili oraz profili
1-serires, np.:
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Profile z 1-serires byly pierwszymi profilami projektowanymi w celu osiggniecia zgdanego
rozktadu ciesnienia, tzw. odwrotne projektowanie (inverse airfoil design). Tego typu profile s
najczescie] wykorzystywane w lopatach smigiel 1 wirnikbw napedowych, poniewaz nie
wystepuja na nich duze skoki ci$nienia w zakresach predkosci okoto dzwickowych. Pierwsza
cyfra w nazwie okresla seri¢, druga odlegto$¢ potozenie w dziesietnych cigciwy minimalnego
cisnienia dla symetrycznego profilu bedacego na zerowym kacie natarcia, kolejna cyfra po

Rysunki z Flight Theory and Aerodynamics: A Practical Guide for Operational Safety by C.E. Dole, J.E. Lewis,J.R. Badick, B.A. Johnson




myslniku okresla warto$¢ wspotczynnika sity nosnej (w dziesietnych). Natomiast dwie ostatnie
cyfry okreslajg grubos¢ profilu w procentach, odniesiong do cigciwy.

Kolejnymi powszechnie znanymi profilami NACA sa profile z serii ,,6” 1 ,,7”, ktore sg
profilami laminarnymi. Charakteryzujg si¢ znacznie przesunietg w kierunku krawedzi sptywu
maksymalng gruboscig oraz mniejszym promieniem noska.
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Tego typu profile zostaly opracowane w celu maksymalnego opdznienia przejscia laminarno-
turbulentnego w warstwie przysciennej poprzez przesuni¢cie minimalnego ci$nienia w kierunku
krawedzi spltywu. To dziatanie prowadzi do obnizenia wspotczynnika oporu. Drugim
korzystnych skutkiem takiego dziatania jest podniesienie wartosci krytycznej liczby Macha, co
prowadzi do opodznienia wystepowania dodatkowego oporu falowego. W przypadku profilu z
seri1 ,,6”, pierwsza cyfra oznacza nazwe¢ serii, druga okresla polozenie minimalnego ciSnienia
wrazone w dziesi¢tnych cieciwy. Trzecia cyfra (mata) okresla zakres wspdtczynnika sity nosne;j
(w dziesigtnych) dla minimalnego oporu - plus/minus od projektowane] wartosci
wspotczynnika sity nosnej. Czwarta cyfra okresla wartos¢ projektowanego wspotczynnika sity
nosnej dla minimalnego oporu. Ostatnie dwie cyfry okreslaja grubos¢ profilu w procentach
CigCIwYy.

Rysunki z Flight Theory and Aerodynamics: A Practical Guide for Operational Safety by C.E. Dole, J.E. Lewis,J.R. Badick, B.A. Johnson




Wplyw grubosci profilu na jego charakterystyki

Rozwazmy dwa profile, NACAO0006 oraz NACAO0018. Oba profile majag maksymalng grubos¢
na dtugosci 30% cigciwy, odpowiednio 6 1 18%. Ponizej przedstawiono rozklad wspotczynnika
cisnienia dla M, = 0.2 oraz a = 6°.
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wspotczynnik sity nosnej dla symetrycznego profilu, ktorego wartos¢ wynosi 0.658. Widzimy,
iz teoretyczny wspétczynnik sity nosnej w przypadku grubszego profilu przybliza rzeczywista
Rysunki z Introduction to Transonic Aerodynamics by R. Vos, S. Farokhi




wartos¢ z btedem okolo 6% (dos¢ dobre przyblizenie!). Niemniej jednak dystrybucja
wspoétczynnika cisnienia na obu profilach rézni si¢ do$¢ znacznie. W przypadku cienkiego
profilu widzimy wyraznie nizsze minimalne cisnienie (skokowy wzrost wspotczynnika
cisnienia) co prowadzi do zdecydowanie bardziej niekorzystnego przebiegu odzyskania
cisnienia wzdtuz cigciwy. Zaleznos¢ ¢, ... od grubosci profilu zostata przedstawiona ponizej.
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Pomimo ewidentnych zalet profili o wigkszej grubosci, warto jednak zwroci¢ uwage na fakt, 1z
grubsze profile charakteryzujg si¢ nizsza wartoscig krytycznej liczby Macha.

Rysunek z Fundamentals of Aerodynamics by J.D. Anderson, Jr.




Rozwazajac wspotczynnik oporu, w przypadku profili o wigkszej grubosci wspotczynnik oporu
osigga wyzsza warto$¢ przy niewielkich katach natarcia w poréwnaniu do profili 0 mniejszej
grubosci. Niemniej jednak przy wyzszych katach natarcia sytuacja moze si¢ odwrocic¢, zgodnie
Z tym co widzimy na wykresie c; od c;. Natomiast rozwazajac wspotczynnik oporu odniesiony
do przekroju poprzecznego profilu, do$¢ tatwo znajdziemy warto$¢ grubosci profilu powyzej
ktorej opor od sit ciSnieniowych przewyzsza opor od tarcia.
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Wplyw strzalki ugiecia na charakterystyki profilu

W przypadku profili z pewna strzalka ugiecia, bardziej wypukty ksztalt gornej powierzchni
(Strona ssaca) w poréwnaniu z dolng powierzchnig (strona cisnieniowa) powoduje, iz dla
zadanego kata natarcia profile ze strzatkg ugigcia generujga wigkszg sil¢ nosng. Zgodnie z teoria
cienkiego profilu, w przpadku profili ze strzatka ugigcia nachylenie (liniowej czegsci) przebiegu
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Rysunki z The Handbook of Fluid Dynamics by R.W. Johnson oraz Low-Speed Aerodynamics by J. Katz, A. Plotkin




Profile lotnicze dedykowane dla niskich liczb Reynoldsa

Rozwazmy cztery nastepujace profile lotnicze, ktore moga by¢ stosowane do przeptywow o

niskich liczbach Relnoldsa.
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Rysunki z Aerodynamics of Low Reynolds Number Flyers by W. Shyy, Y. Lian, J. Tang, D. Viieru, H. Liu




Profile lotnicze dedykowane dla niskich liczb Reynoldsa
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Profile lotnicze dedykowane dla niskich liczb Reynoldsa
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Profile transoniczne/nadkrytyczne

Koncepcja profilu nadkrytycznego sprowadza si¢ do odpowiednio zaprojektowanego ksztaltu
gornej i dolnej strony profilu aby obszar(y) przeptywu naddzwickowego konczyt sie mozliwie
stabg falg uderzeniowa. Ponizej przedstawiono porOwnanie rozkladu wspoiczynnika dla

standardowego profilu (NACA 64,-A215) oraz profilu nadkrytycznego.
NACA 64,-A215, M.=0.69 Profil nadkrytyczny, M«.=0.79
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Rysunki z Fundamentals of Aerodynamics by J.D. Anderson, Jr.




Profile transoniczne/nadkrytyczne

Rozwazmy standardowy laminarny profil oraz profil nadkrytyczny w optywie z liczbg Macha
0.75 i liczbie Reynoldsa 20x10°. Ponizej przedstawiono pordwnania rozktadu wspoélczynnika
cisnienia dla trzech wartosci wspotczynnika sity nosnej: ¢; = 0.3, ¢; = 0.5, and ¢; = 0.7.
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Profile transoniczne/nadkrytyczne

Wprowadzmy kolejng charakterystyczng wartos¢ liczby Macha, tj. Drag Divergence Mach
Number, M,;4. Jest to warto$¢ liczby Mach w wolnym naptywie, M, jesli:

( deq ) =0.1 (2.7)

dMOO cj=const

Powyzszy parametr jest bardzo przydatny do okreslenia liczby Macha powyzej ktorej opor
wzrasta w przyblizeniu wyktadniczo wskutek wystepowania silnej badz silnych fal
uderzeniowych. Pokazane ponizej porownanie wspodiczynnika oporu w funkcji liczby Macha
dla standardowego profilu 1 profilu nadkrytycznego wyraznie pokazuje zalet¢ profili
nadkrytycznych. Mianowice zwigkszenie zakresu liczby Macha mig¢dzy krytyczng liczbg Mach,
M, a Drag Divergence Mach Number, M.
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A History of Aerodynamics: And Its Impact on Flying Machines by J.D. Anderson




Profile transoniczne/nadkrytyczne

Porownujac ponownie standardowy laminarny profil oraz profil nadkrytyczny w optywie z
liczba Macha 0.75 i liczbie Reynoldsa 20x10° widzimy wyraznie mniejszy wzrost oporu
cisSnieniowego w zakresie wspotczynnika sity nosnej od 0.3 do 0.7 w przypadku profilu

nadkrytycznego.
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Profile transoniczne/nadkrytyczne

Wptyw grubosci profilu na warto$¢ liczby Macha odpowiadajacej gwaltownemu wzrostowi
wspolczynnika oporu, drag divergence Mach number M,,;, dla standardowych |
nadkrytycznych profili zostal pokazany ponizej. Porownania zostaly wykonane dla stalej
wartosci wspotczynnika sity nosnej ¢; = 0.5. Jak mozna bylo si¢ spodziewac, wartos¢ liczby
Macha odpowiadajacej gwaltownemu wzrostowi wspdlczynnika oporu M,; Spada w
przyblizeniu linlowo wraz ze wzrostem grubosci profilu. Jest to bezposrednio zwigzane ze
spadkiem krytycznej liczby Macha w przypadku profili o wiekszej grubosci. W calym zakresie
rozwazanych grubosci, profile nadkrytyczne majg wyzsza o okoto 0.06-0.08 wartos¢ liczby
Macha M.
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Profile transoniczne/nadkrytyczne

Profile nadkrytyczne z sonicznym przeptywem na stronie ssgcej. Przeptyw soniczny w
warunkach projektowych powoduje brak oporu falowego. Profile tego typu pozwalajg na
jeszcze wigksze odsunigcie wartos¢ liczby Macha My,;. Niemniej jednak skutkiem takiego
podejscia jest ciensze skrzydio, a co za tym idzie mniej przestrzeni na paliwo. Dodatkowo, w
takim przypadku, waga skrzydla nieco wzrasta w wyniku konicznosci zastosowania bardzie;
wytrzymatej konstrukcji skrzydta.
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Profile transoniczne/nadkrytyczne

Kolejnym bardzo ciekawym

elementem z punku widzenia projektowania profilu

nadkrytycznego jest geometria krawedzi sptywu. W przypadku profili transonicznych istotne
jest aby kat ostrza krawedzi sptywu byl rOwny zeru, jak rowniez aby krawedz sptywu miata
pewna grubos¢. Te dwie cechy geometryczne prowadzg to do mniejszego gradientu cisSnienia w
okolicy krawedzi sptywu, a w konsekwencji do nizszego oporu falowego. Wpltyw grubosci
krawedzi sptywu na opor falowy dla statej warto$ci wspotczynnika sity nosnej ¢; = 0.7 zostat

pokazany ponizej.
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Profile laminarne

Profile laminarne zostaly opracowane w celu minimalizacji oporu poprzez zapewnienie
korzystnego rozkladu ci$nienia na gornej i dolnej stronie profilu tak aby odsunaé¢ mozliwie

najdalej w strong krawedzi sptywu przejscie laminarno-turb
Korzystny rozktad cisnienia to taki w ktorym cisnienie na

ulentne w warstwie przyscienne;.
powierzchni ptata jest state badz

spada w strong do krawedzi spltywu. Jak wida¢ na porownaniach ponize; w przypadku profilu
laminarnego cisnienie osigga swoje minimum znacznie dalej od krawe¢dzi natarcia, CO zapewnia
wystepowanie laminarnej warstwy przysciennej na znacznie wigkszej powierzchni pflata

(przynajmniej do miejsca w ktorych jest minimum cisnienia).
Standardowy profil
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Profile laminarne

Rozwazmy dwa profile, z ktorych jeden jest standardowy (NACA 2412) natomiast drugi jest
laminarny (NACA 661212). Oba profile majg taka samg grubos¢ — 12%, znajduja si¢ w
przeptywie o jednakowej liczbie Macha — 0.2 oraz liczbie Reynoldsa — 6x10°. W celu
zapewnienia takiego samego wspodlczynnika sity nosnej ¢; — 0.3, profil NACA 2412 jest
ustawiony na kat natarcia 0.4deg, natomiast profil NACA 661212 na kat natarcia 0.9deg.
Widzimy wyraznie, iz w przypadku profilu laminarnego przejscie laminarno-turbulentnego w
warstwie przyscienne] wystepuje zdecydowanie blizej krawedzi sptywu. Wspotczynnik oporu
cq Wynosi odpowiednio 0.0051 (51cts) dla NACA 2412 oraz 0.0031 (31cts) dla NACA 66:212.

Standardowy profil Profil laminarnv
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Profile laminarne

Kontynuujac rozwazania dotyczace profili NACA 2412 oraz NACA 661212 przy uzyciu
biegunowych profili, tj. c;(c;) widzimy wyraznie, iz w przypadku profilu laminarnego
wystepuje tzw. siodlo laminarne. Siodio laminarne pokazuje zakres wartosct wspotczynnika
sity nosnej (katéw natarcia) dla ktérych przej$cie laminarno-turbulentne jest znacznie
opdznione. Generalnie, im wigksza jest grubos$¢ profilu tym szersze jest siodlo, wigze si¢ to
jednak ze wzrostem oporu. Polozenie siodta wzgledem wspotczynnika sity nosnej jest
natomiast kontrolowane strzatkg ugigcia. Siodto laminarne nie wystepuje w przypadku profili z
wicksza chropowato$¢ powierzchni. Chropowata powierzchnia plata wymusza przeptyw
turbulentny w warstwie przysciennej. W takim przypadku profile NACA 2412 oraz NACA
661212 charakteryzuja si¢ podobnym przebiegiem biegunowych.
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Profile naddzwiekowe

Profile naddzwickowe rdznig si¢ dosc¢ istotnie od swoich poddzwiekowych odpowiednikow.
Poniewaz operuja w naddzwigkowych predkosciach ich grubosci sg znacznie mniejsze.
Wzgledna grubos¢ profili naddzwickowych zmienia si¢ w zakresie od 4% do 7%. Profile
naddzwickowe sa zbudowane w zasadzie w oparciu o dwa rodzaje ksztattow, tj. ksztalt
podwojnie klinowy oraz dwuwypukly, jak pokazano ponizej.

Profile klinowe Profile dwuwypukle

~.
~.
. ~.
~. ~.
~. .
~. ~.
-~ -
~. ~.
—~, ~.
0 ~.
. ~,

Krawedzie natarcia obu rodzajéow profili sg ostre. Ma to na celu zapewnienie aby fala
uderzeniowa stykala si¢ z krawedzig natarcia. Jest to szczegodlnie istotne aby unikng¢ odsunietej
fali uderzeniowej przed ptatem, ktéra prowadzi do znacznego wzrostu oporu falowego. Profile
dwuwypukte s3 zazwyczaj stosowane do nizszych predkosci naddzwickowych. Natomiast
profile klinowe s3a powszechnie stosowane do wyzszych predkosci naddzwiekowych. W
przypadku profili naddzwickowych konieczne jest stosowanie urzadzen hipernosnych, tj.
urzadzen zwiekszajacych site nosng przy matych predkosciach.




Profile naddzwiekowe

Strukture przeplywu naddzwigckowego dla profili z ostrg oraz zaokraglong krawedzig natarcia
pokazano ponizej. Dodatkowo zostat pokazany rozktad sity nosnej na profilu klinowym.
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Projektowanie profili: Optymalizacja i odwrécone projektowanie

W kontekscie projektowania profili aerodynamicznych mozemy w zasadzie wyrdznié

nastepujace techniki optymalizacyjne:

e Metody bezposrednie 1 gradientowe

e Modele zast¢gpcze, np. planowanie doswiadczen w polaczeniu z metoda powierzchni
odpowiedzi (ang. Response Surface Methodology, RSM)

e Metody ewolucyjne, np. metoda algorytmow genetycznych

Algorytmy genetyczne sg oparte na teorii ewolucji Darwina, ktora stanowi iz w walce o byt
przetrwaja tylko osobniki najsilniejsze przekazujgc potomstwu cechy przystosowawcze.
Ponizej zostat przedstawiony przyktad dwoch osobnikow okreslonych przy uzyciu dwoch
zmiennych (w naszym przypadku zmiennych projektowych), jedna w zakresie 10-20, druga w

zakresie 5-15.
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Metoda powierzchni odpowiedzi (ang. Response Surface Methodology)

Planowanie
doswiadczen

Zmienne projektowe:
#1 — pierwszy parametr
#2 — drugi parametr

#3 — trzeci parametr

: D
Q@
L7 : ! ~
: ) #1
G-—:-—_-,@-/—----—O
{C A
Y JVIP
G ' ° | ’{O

(moze by¢ oczywiscie
wiecej zmiennych
projektowych). Niemnigj
jednak, nalezy pamigetac, ze
liczba do$wiadczen w tym
przypadku wzrasta zgodnie z
nastepujacg zaleznoscia:
2"+ 2n +1

Wygenerowany wariant
geometryczny, np.:

=

\ 4

Obliczenia przeplywowe przy
uzyciu metod
analitycznych/numerycznych
lub badania eksperymentalne

!

Zmienne misji:
e Liczba Machaw
wolnym naplywie
e Kat natarcia
e Liczba Reynoldsa

Zmienne odpowiedzi:
e Wspodlczynniki sity
no$nej 1 oporu

Optymalne wartosci
zmiennych projektowych:
#1 — pierwszy parametr

#2 — drugi parametr

#3 — trzeci parametr

A

Metoda powierzchni

odpowiedzi
Poszukiwanie minimum
funkcji celu

e Rozktad wspdiczynnika
ciSnienia
e Inne

Funkcje celu i
ograniczenia




Optymalizacja z wykorzystanie algorytmow genetycznych

Zmienne projektowe
#1

#N

Obliczenia przeplywowe

przy uzyciu metod <

analitycznych lubl/i
numerycznych

!

Wyznaczenie
poczatkowej populacji
ksztaltow (wariantow)

Zazwyczaj przypadkowo
wyznaczone ksztatty

Obliczenia funkcji celui |¢

ograniczen dla kazdego

Zmienne misji:
e Liczba Machaw
wolnym naplywie
e Kat natarcia
e Liczba Reynoldsa

ksztaltu

!

Wybor indywidualnych
ksztaltow do reprodukcji

l

Wyznaczenie nowej
populacji ksztaltow

Przechowywanie
indywidualnych

> ksztaltow dla ktorych
funkcja celu osiaga
minimalne wartosci
Koncowa populacja
> ksztaltow




