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Przeplywy lepkie i nielepkie

W przypadku scisliwego 1 lepkiego przeptywu, rownania catkowe ruchu mogg by¢ zapisane dla
pewnej objetosci 2 ograniczonej brzegiem I' nastepujaco:

Rownanie cigglosci

d

—f pdf) +% p(u-n)dlr =0 (3.1)
at J, r

Rownanie pedu

d

—j pud() +f pu(u-n)dlrr = —f pndl’ +f T -ndrl (3.2)
at J, r r r

gdzie T - tensor naprezen lepkich. W przypadku ptynu Newtonowskiego tensor naprezen
lepkich jest zdefiniowany nastepujaco:

T =uWu+ (Vuwh) + 1AV - u) (3.3)

gdzie u — wspotczynnik lepkosci dynamicznej, A - wspotczynnik lepkosci objetosciowej, ktory
moze wyznaczony zgodnie z teorig Stokesa: A = —2/3 u.




Rownanie energii

0
—f pEd.(2+f pE(u-n)dlr =
at J, r

f K(VT-n)dF—jg p(u-n)dl“+7g (T -n) -ndF+f pqdf (3.4)
r r r (2

2
gdzie, E = e + u? - energia catkowita, Kk - wspotczynnik przewodnosci cieplnej, k = ,u%,

natomiast Pr - liczba Prandtla.
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Przeplywy lepkie i nielepkie
W przypadku zatozenia braku lepkos$ci oraz wirowosci w przeplywie, opor aerodynamiczny
oplywanej zamknigtej bryly jest zerowy. W zwigzku z tym mamy do czynienia z przeptywem
potencjalnym. Analizujac oplyw nielepki walca, otrzymujemy taki sam rozktad ci$nienia przed
| za walcem. W wyniku zalozenia braku lepkosci nie wystepuja sily tarcia. Powoduje to, iz opor
catlkowity jest rowny zero. Ten przypadek jest okreslany powszechnie paradoksem d’Alemberta
poniewaz wiemy, 1z W rzeczywistym optywie cylindra wystepuje opor acrodynamiczny.
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Przeplywy lepkie i nielepkie
W celu ztagodzenia badz wyeliminowania problemu wynikajgcego z braku modelowania
lepkosci, wykorzystywane jest dos¢ powszechnie tgczenie przeptywu nielepkiego (obszar w
ktorym efekty lepkos¢ moga by¢ pominigte) z przeptywem lepkim (obszar w ktorym efekty
lepkos¢ nie mogg by¢ pominiete, np. warstwa przyscienna).
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Przeplywu Scisliwe i niescisliwe
W przypadku przeptywu Scisliwego nielepkiego bez wymiany ciepta, rownania ruchu mogg
zapisane w nastepujaco (tzw. rownania Eulera):
Rownanie cigglosci

dp B
a + V- (pll) =0 (35)

Rownania pedu

d(pu)
ot

+V- u@@pu)+Vp=0 (3.6)
Rownanie energii

d(pE)
ot

2
gdzie, E = e + u? - energia catkowita.

+7-(u(pE +p)) =0 (3.7)




Przeplywu Scisliwe i niescisliwe
Rozwazajac przepltyw niescisliwy bez wymiany ciepta, rOwnania ruchu mozemy zapisa¢ w
nastgpujacej formie.

Rownanie cigglosci

V-u=0o V- (pu)=pV-u+u-Vp=20 (3.8)

Rownania pedu

1
\7-(u®u)+;|7p=0<:>V-(u@pu)+\7p=0 (3.9)
Rownanie energii

brak © V-(pEu)+Vp =20 (3.10)




Analizy jednowymiarowe
W przypadku przeptywu ustalonego, nielepkiego 1 niescisliwego, manipulujac odpowiednio
rOwnaniem pedu (3.9) mozemy otrzymac rownanie Bernoulliego, ktore opisuje zmiang pracy sit
od cisnienia w energi¢ kinetyczng na pewnej linii pradu.

pu’

p + " = const (3.11)

Natomiast w przypadku przeptywu ustalonego, nielepkiego i Scisliwego, korzystajac z rownania
ciaglosci (3.5) 1 rownania energii (3.7) mozemy otrzymac rownanie zachowania energii na linii
pradu.
u® p u?
e+—+—=h+—=const (3.12)
2 p 2

Zakladajac przeptyw izentropowy oraz wprowadzajac tzw. parametry spigtrzenia, tj.
Do, Po, To, Co, 1td. otrzymujemy nastepujace rownanie zachowania energii na linii pradu

2

k
k—1

k Poz Co
k—1p, k-1

.
+ > = = const (3.13)

VI




Sci§liwe (nielepkie) przeplywy potencjalne

Zakladajgc brak wirowosci w przepltywie, 1.e. VX u = 0, mozemy wprowadzi¢ potencjat
predkosci zdefiniowany jako

u="ro (3.14)

Rownanie cigglosct (3.5) przybiera nastepujacg posta¢ po wstawieniu potencjatu predkosci
(3.14).

pVid + VP -Vp =0 (3.15)

Gradient gestosci otrzymujemy wykorzystujac rownanie pedu (3.6) oraz definicje predkosci
dzwieku, i.e. dp = c%dp. Pamietajac o zatozeniu braku wirowosci.

p p
Vp=——V{lVo - V®)=—-—=VD-VVD 3.16
p=—55V(VP V) = - (316)

Wstawiajgc rownanie (3.16) do (3.15) otrzymujemy rownanie przeptywu potencjalnego

o2 —C%Vcb (VO -7V ) =0 (3.17)




Zlinearyzowane réwnanie przeplywu potencjalnego

Rownanie przepltywu potencjalnego (3.17) moze zosta¢ uproszczone wprowadzajac potencjat
matych zaburzen oraz ignorujgc cztony nieliniowe. Pole predkosci moze zosta¢ zapisane w
przestrzeni nastepujaco.

U=U,+U (3.18)

Podobnie jak w teorii petlnego potencjalu mozemy wprowadzi¢ potencjal matych zaburzen
predkosci zdefiniowany jako:

i=Vg (3.19)

W zwigzku z powyzszym peten potencjat (3.14) tatwo mozemy zapisa¢ W przestrzeni 2D dla
przypadku jednorodnego naptywu sredniego o kierunku zgodnym z kierunkiem osi x.

D =Uxx + P (3.20)

Kontynuujac rozwazania w przestrzeni 2D, réwnanie pelnego potencjalu (3.17) moze byc¢
zapisane w nastepujacej formie dla potencjatu matych zaburzen predkosci




[cz — (uoo + 6_(/))2] 0% +

Ox/ | 0x? dy/) | ay?
0\ 0 0°
2 (u, 42820 ¢
dx/ dy 0x0dy

- ()]

(3.21)

W celu przeprowadzenia linearyzacji powyzszego roOwnania wygodniej jest go zapisaé w

nastepujgcej formie.

0

o
2 ~~\21 9% 2 _ 52]— = 2(uy + )0 —
lc (U + T) ]6x+[c 7 ]ay (U + U)D

(3.22)

Wykorzystujac zaleznos¢ (3.13) dla przeptywu izentropowego, mozemy wyprowadzié¢
zalezno$¢ wiazaca lokalng predkos¢ dzwieku z predkoscig w wolnym strumieniu.

k—1
€% = Cy? —T(Zuooii+ﬁ2 + ©2)

(3.23)




Wstawiajac zalezno$¢ na lokalng predkos¢ dzwigku (3.23) do rownania (3.22) otrzymuje
nastgpujace rOwnanie dla potencjatu matych zaburzen predkosci.

(1-m5) gt

=M, > (k+1)u00+ > uoo2+ w2 o

y 2:(k+1)i+k+1 v k-1 2 | a7
. Uy 2 U2 2 Up?|0y

+ M Z-i(1+ ﬂ)(aﬁ+@)l (3.24)
* ug, Us/ \Ox  0x '

W przypadku gdy rozwazamy stosunkowo cienkie profile przy matych katach natarcia mamy:

— « 1 0oraz— « 1. W zwiazku z tym rownanie (3.24) mozemy uprosci¢ ignorujac wszystkie

Uoo Uoo
czlony nieliniowe, zatozenie to jest stuszne dla przeptywow w zakresie liczba Macha ponizej




0.8 oraz powyzej 1.2 do liczby Macha rownej okoto 5. Zlinearyzowane rownanie dla potencjatu
matych zaburzen predkosci mozemy zapisa¢ w nastgpujacej formie.

0%¢ 02qb
(1 - ) 2
dx dy?
Rownanie (3.25) jest eliptyczne dla M, < 1 i hiperboliczne dla M, > 1.

=0 (3.25)

Korekta Prandtla Glauerta
W przypadku ustalonego przeptywu w zakresie liczby Macha do 0.8 réwnanie (3.25) moze by¢
zapisane w nastepujacej formie

0°¢p 0°¢
2 =0 3.26
0x?2 T dy? ( )
gdzie wspotczynnik B definiuje sie jako
B = \/1 — M? (3.27)

Rownanie (3.26) moze by¢ przeksztatcone do réwnania Laplace’a poprzez zmian¢ ukladu
wspotrzednych z (x, y) na (¢, n), jak ponize;j:




¢=x; n=py
W zwiazku z tym mamy:
0% 0% 0% ik
= ; = BZ —_—
0x? 0&2° 0y? on?

Podstawiajgc powyzsze zaleznosci do rownania (3.26) oraz zmieniajgc potencjal matych
zaburzen predkosci na ¢ otrzymujemy:

0%p 0%¢

—+—=——=0 3.28

652 0772 ( )

W celu znalezienia zaleznosSci migdzy ¢ a ¢, rozwazmy przypadek profilu opisanego w
uktadzie (x,y) poprzez funkcje y = f(x). W przypadku nielepkiego przeptywu mamy
nastgpujace zaleznosci na brzegu profilu:

d 7 7 9 d
Ef(x)_uoﬁﬂ'v@ - V—E—uooaf(x) (3.29)

W uktadzie odniesienia (¢, 77) mamy podobng zaleznos$¢:




D Nﬁ A_a(p_ 330
f(f)— et - U—% Uoo—gf(f) (3.30)

dg

Przyjmujac, ze profile w obu uktadach odniesienia sa takie same, i.e. f = f, otrzymujmy
zaleznosci miedzy ¢ a @.

dp 109 09
dn [ dy Oy

Powyzsza zaleznos¢ (3.31) moze zosta¢ pokazana graficznie nastepujgco

¢ =p[e (3.31)

przeptyw scisliwy przeptyw niescisliwy
Y {.;') =y QY = _,;"3 (Jf)
C,. Cr., Cy Cy. Cp. Cy
T T
y = f(z) n=rf)




Ostatecznie, korzystajgc z zaleznosci na wspotczynnik cienienia w funkcji matych zaburzen
predkosci 1 predkosci w wolnym naptywie otrzymujemy

20 2 3¢ 2 dp 20 1.
Ugy Uy, 0X LUy, 0x fu, P

Cp

IR

Gdzie C'p jest rozumiany jako wspotczynnik cisnienia w przeptywie traktowanym jako

niescisliwym. Natomiast f = \[ 1— My~.

W zwigzku z powyzszym posiadajgc wspotczynniki aerodynamiczne wygenerowane dla
przeplywu niescisliwego mozemy dokona¢ korekty tych wspotczynnikow aby uwzglednié
efekty scisliwosci.

; C, Cu
c, =-2. C, = —: Cry = — 3.33




Przeplywy poddzwiekowe

Jak juz wspomniano, korekta Prandtla Glauerta moze by¢ stosowana w zakresie liczby Macha
do 0.8. W celu walidacji korekty Prandtla Glauerta w goérnym zakresie przeptywow
poddzwickowych rozwazmy optyw profilu NACAO0012 ustawionego pod katem natarcia 2°.
Liczba Reynoldsa wyznaczona dla tego przeptywu réwna jest 1.0x10°. Ponizej przedstawiono
rozktady wspotczynnika cisnienia uzyskane przy uzyciu dwoch metod obliczeniowych dla
trzech warto$ci liczby Macha, 0.2, 0.68 oraz 0.74. Pierwszy rozktad wspolczynnika cisnienia
(rysunek po lewej stronie) zostal wygenerowany przy uzyciu metody panelowej z korektg
scisliwosci. Natomiast drugi rozktad wspoélczynnika cisnienia (rysunek po prawej stronie)
zostal wygenerowany rozwigzujac rownania Eulera. Ponize poréwnanie jednoznacznie
pokazuje, iz korekta Scisliwosci moze by¢ stosowana w zakresie liczb Macha do krytycznej

liczby Macha.
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Przeplywy poddzwi¢ekowe

Przebiegi wspotczynnika sity nosnej C; (rysunek po lewej stronie) oraz wspoétczynnika oporu
C,; (rysunek po prawej stronie) w funkcji liczby Macha przedstawiono ponizej. Niniejsze
Charakterystyki zostalty wygenerowana dla profilu NACA 64A010. Wspotczynnik sity nosnej
nieco wzrasta wraz ze wzrostem liczby Macha (wpltyw efektu $cisliwosci). Niemniej jednak w
zakresie wyzszych liczb Macha wspoélczynnik C; ustala si¢ na pewnym poziome w wyniku
pojawienia si¢ stabych fal uderzeniowych. Nastepnie spada gwalttownie wyniku wzmocnienia |
przesuni¢cia si¢ w strone do krawedzi sptywu fali uderzeniowej na stronie dolnej ptata 1
oderwania za silng falg uderzeniowg na stronie gornej. W nastepstwie pojawienia si¢ silnych fal
uderzeniowych réwniez wspotczynnik oporu gwattownie wrasta. Wyzej opisane zachowanie w
odniesieniu do obu wspotczynnikoéw ulega wzmocnieniu wraz ze wzrostem kata natarcia.
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Przeplywy transoniczne M, < 1.0

PoddZzwickowy przeplyw transoniczny cechuje si¢ wystepowaniem naddzwieckowego obszaru
na gornej stronnie profilu. Linia rozdzielajaca obszar naddzwickowy 1 poddzwickowy
nazywana jest linia Macha (ang. sonic line) na ktérej ciSnienie statyczne jest stale. W okolicach
krawedzi natarcia linia Macha styka si¢ profilem. Rozwazajac przeplyw w obszarze
naddzwigkowym, tuz za miejscem kontaktu linii Macha z profilem (w ogolnym) przypadku
wystepuje fala rozrzedzeniowa, fala ta nastgpnie propagujac w obszarze naddzwickowym
odbija si¢ od linii Macha jako fala zgeszczeniowa (state cisnienie na linii Macha). Nastepnie
fala zgeszczeniowa odbija si¢ ponownie od powierzchni profilu. W przypadku gdy krzywizna
wypukte] powierzchni profilu jest wystarczajaco duza fala zgeszczeniowa odbija si¢ jako fala
rozrzedzeniowa. W przedstawionym ponizej schemacie przyrosty AM i spadki —AM wartosci
liczby Macha sg state.
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Przeplywy transoniczne M, < 1.0

W przypadku profili transonicznych mozna zaprojektowaé dystrybucje krzywizny gornej
powierzchni tak aby wyeliminowaé¢ lub zminimalizowaé¢ wyst¢pujaca fale uderzeniowy. W
przypadku braku fali uderzeniowej w wyniku odpowiednio dobranego ksztattu gornej
powierzchni profilu fale zgeszczeniowe wystepujace w obszarze przeptywu naddzwickowego
nie 1acza si¢ jedng falg uderzeniowa. Jest t0 mozliwe gdy przeptyw, ksztatt profilu oraz ksztatt
linii Macha sg odpowiednio dobrane. W ogoélnym przypadku nast¢puje taczenie pakietu fal
zgeszczeniowych w jedng fale uderzeniowg konczaca obszar naddzwickowy.

Brak fali uderzeniowej Wystepuje fala uderzeniowa

Rysunki z Introduction to Transonic Aerodynamics by R. Vos, S. Farokhi




Przeplywy transoniczne M, < 1.0

Ponizej przedstawiono rozklady wspotczynnika cisnienia dla dwoch roéznych profili
nadkrytycznych cechujacych si¢ brakiem fali uderzeniowej w warunkach projektowych.
Rysunek po lewej stronie (Mach 0.709, a = 3°) przedstawia optyw profilu bez fali
uderzeniowej, natomiast rysunek po prawej stronie (Mach 0.765, c; 0.58) przedstawia optyw w

warunkach poza projektowych z wystgpowanie fali uderzeniowe;.
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Przeplywy transoniczne M, < 1.0
Analizy aerodynamiczne wykorzystujagce model przepltywu nielepkiego, jakkolwiek uzyteczne,
nie uwzgledniajg udzialu w przeptywie warstwy przysciennej. Oplywu transoniczny profilu
nadkrytycznego charakteryzuje si¢ nast¢pujacymi charakterystycznymi cechami/punktami:
P — szczyt fali uderzeniowej, znajduje si¢ w obszarze predkosci naddzwigkowych, Q — punkt
kontaktu linii Macha z falg uderzeniowa, F —stopa fali uderzeniowej z widocznym pakietem fal
zgeszczeniowych formujacych falg uderzeniowa.
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Przeplywy transoniczne M, > 1.0
W celu analizy przeptywu transonicznego w zakresie M, > 1.0, rozwazmy opltyw
(Re=6.5x10°) profilu RAE 2822 ustawionego na kat natarcia rowny 2.8°. Profil RAE 2822 jest
profilem nadkrytycznym. W przypadku transonicznego przeptywu z liczbg Macha w wolnym
naptywie (M) réwng 0.9 (rysunek po lewej stronie) widzimy iz po obu stronach profilu (strona
ssgca 1 cisnieniowa) wystepuje przeplyw naddzwigkowy, natomiast fale uderzeniowe znajduja
si¢ w okolicy krawedzi sptywu. W oplywie ptata w zakresie M, > 1.0 wystepuje dodatkowo
odsuni¢ta fala uderzeniowa przed krawedzia natarcia (rysunek po prawej stronie). Zwigkszanie
liczby Macha w zakresie M., > 1.0 nie powoduje znaczacej zmiany uktadu fal uderzeniowych,
zmnicjsza si¢  natomiast kat nachylenia fal wzgledem plaszczyzny gora-dot.

Rysunki z Aerodynamic Principles of Flight Vehicles by A.G. Panaras




Przeplywy transoniczne

Kontynuujac rozwazania dotyczace transonicznego optywu profilu RAE 2822, widzimy 1z
korekta Prandtla-Glauerta moze by¢ rzeczywiscie stosowana w zakresie liczb Macha do
wartosci krytycznej (porownanie na rysunku po lewej stronie). Po przekroczeniu krytycznej
wartosci liczby Macha wspolczynnik sily nosnej spada gwaltownie 1 osigga minimum w
okolicach liczby Macha rownej 0.9. Nastepnie nieznacznie wzrasta w okolicy liczby Macha
okoto 1.0 po czym spada tagodnie w zakresie predkosci naddzwickowych. Wspotczynnik oporu
(rysunek po prawej stronie) wzrasta gwattownie po przekroczeniu liczby Macha wzrostu oporu
(drag divergence Mach number) osiggajac maksimum w okolicy liczby Macha rownej 1.0,
nastgpnie spada tagodnie w zakresie predkosci naddzwigkowych.

'r / D.18
0.4 |
o8l Prandtl-Glauert ®
' ; 0.2 | .
C Transformation - s ®
L ‘ © C oal e,
08I I " & L . .
0.08 - .
" o L ]
04} 0.08 - 4
! i M.
° 4 et
2 L Y
* 9 ° 002 -
g : -
o A A A J ﬂ -------------------------
0 0.5 [ 15 M 2 25 0 0.8 1 15 2 2.5

Rysunki z Aerodynamic Principles of Flight Vehicles by A.G. Panaras




Przeplywy transoniczne

Powyzsze przebiegi wspoOtczynnikow sity nosnej 1 sity oporu moga by¢ lepiej zrozumiane
analizujgc rozktady wspolczynnika cisnienia C, dla liczb Macha réwnych odpowiednio, 0.73 |
0.9. W przypadku przeptywu z liczbg Macha 0.73 widzimy wyraznie naddzwickowy przeptyw
na gornej powierzchni ptata. Wartosci wspotczynnika C), na gornej powierzchni majg wartosci
ujemne, natomiast na dolnej stronie dodatnie (ujemne o niskich wartosciach jedynie na
niewielkim obszarze). Sytuacja wyglada inaczej dla liczby Macha 0.9. W tym zakresie
predkosci, przeptyw naddzwickowy wystepuje zarOwna na gornej jak 1 na dolnej powierzchni
ptata. Wartosci wspotczynnika C,, przyjmujg znaczgco dodatnie wartosci na nosku, natomiast
dalej na obu stronach wystepujg jedynie wartosci ujemne. W wyniku takiego rozktadu C,
wspotczynnik sily nosnej ¢; osigga male wartosci (mata rdznica ci$nienia dot-gora), natomiast
wspolczynnik oporu ¢, osigga wysokie wartosci.

(a)M=0.73
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Oplyw naddzwiekowy
Rozwazmy optyw naddzwickowy z liczba Macha 2.0 i liczba Reynoldsa 1x10° trzech r6znych
profili ustawionych na kat natarcia rowny 5°. Jak mogliSmy si¢ spodziewac¢ najgorsze osiggi w
tym zakresie predkosci manifestuje profil transoniczny RAE 2822, wspotczynnik oporu jest w
przyblizeniu dwukrotnie wyzszych od wspolczynnika oporu profili naddzwiekowych. Jest to
spowodowane wystgpowaniem odsuniete; fali uderzeniowej przed krawedzig natarcia.
Porownujac profile naddzwickowe, widzimy 1z profil dwuwypukly ma wyzszy wspotczynnik
sity nosnej natomiast wspolczynnik oporu jest o okoto 30% wyzszy niz ma to miejsce w

przypadku profilu klinowego.

Profil RAE 2822 Profil dwuwypukly Profil klinowy
Cp =0.100; C; = 0.164 Cp =0.056;C;, =0.193 Cp=0.0425;C, =0.1874
L/D =3.4 L/D =4.4
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Przyklad obliczen oplywu naddzwiekowego

Rozwazmy optyw naddzwickowy samolotu F-16, ktorego skrzydta bazujg na profilu NACA
64A204. Wzgledna grubos¢ tego profilu jest rowna 4%. W tym przyktadzie policzymy
wspotczynnik sity nosnej, wspotczynnik oporu falowego oraz doskonatos¢ aerodynamiczng dla
lotu z liczbg Macha 1.4 przy kacie natarcia 4.6°.

Poniewaz profil jest profilem cienkim (4%), mozemy z catg pewnoscia przyblizy¢ oplyw
takiego profilu optywem ptaskiej ptytki. Dodatkowo, predkos¢ lotu jest w zakresie typowego
przepltywu naddzwickowego przy niewielkim kacie natarcia, w zwigzku z tym przeplyw
mozemy modelowac jako zlinearyzowany przeplyw naddzwigckowy. W zwigzku z tym
wspotczynniki aecrodynamiczne wyznaczmy z nastepujgcych zaleznoscl.
Wspodiczynnik sity nosne;:

A 4(0.08029)
Cl = = —_ 03278
JMZ —1 V142 -1
Wspotezynnik oporu falowego
4a?
= cja = 0.0263

C —
fwo M 1




oraz doskonatos¢ aerodynamiczna:
C; 1

= = 12.45
¢y a 0.08029
w

W celu sprawdzenia wynikow uzyskanych z rozwiazania zlinearyzowany potencjatu,
przeanalizuyymy przypadek opltywu dwuwypukiego profilu o grubosci wzglednej 4%, Liczba
Macha jest réwna 2.0, natomiast liczba Reynoldsa jest rowna 1x10°. Poréwnujac wspotczynniki
aerodynamiczne wyznaczone analityczne i numerycznie (RANS-CFD) widzimy bardzo dobre
zgodnosci. Zgodnosci na wysokim poziomie utrzymujg si¢ nawet w zakresie katow okoto 20°
(w zakresie wysokich katow natarcia spodziewaliby$Smy sie raczej istotnych rozbieznosci)
—:C, =da \m 05
e: CFD C

' = [M=20
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Aby zrozumie¢ skad tak dobre zgodnosci w zakresie wysokich katéw przeanalizujmy rozktady
wspoétczynnika cisnienia €, dla kata natarcia rOwnego 5° oraz 20°. W przypadku matych kagtow

natarcia zgodnosci migdzy rozwigzaniem analitycznym a numerycznym jest bardzo dobra w
odniesieniu do wartosci bezwzglednych, poza krawedzig natarcia 1 sptywu widzimy istotne
rozbieznosci. Dla wysokich katow natarcia pomimo znacznych rozbieznosci w wartosciach
bezwzglednych widzimy dos¢ dobra zgodnosci w odniesieniu do rozmiaru pola zakreslonego
przez krzywe cisnienia na dolnej 1 gornej powierzchni ptata. Ponadto, zgodnie z pokazanym
ponizej rozkladem wspotczynnika cisnienia dla kata natarcia réwnego 20° widzimy i1z w
przypadku oplywédw naddzwickowych strona ci$nieniowa Jest strong plata na ktorej
generowana jest gtownie sita nosna.
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