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Dvystrybucja sily nosnej

W ogdlnym przypadku skrzydia o skonczonej rozpietosci mamy niejednorodny rozkiad sity

nosnej na skrzydle.
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Rysunki z Aerodynamics for Engineers by J.J. Bertin, R.M. Cummings




Opor indukowany
Wskutek niejednorodnego rozktadu obcigzenia wzdhuz rozpietosci skrzydia, efektywny kat
natarcia dla poszczegélnych profili skrzydta wzdhuz rozpigtosci jest zmienny.

aeff = a— U (81)

Kat indukowany «a; jest wynikiem indukowanej sktadowej pionowej predkosci, zgodnie z
przedstawionym rysunkiem. W zwiagzku z tym kierunek naptywu ,,widziany” przez profil
skrzydta jest obrocony w kierunku zgodnie zegarowym o kat indukowany prowadzac do

powstania oporu indukowanego.
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Rysunki z Fundamentals of Aerodynamics by J. D. Anderson, Jr.




Klasyczna teoria linii nosnej Prandtla
Przeplyw wokot skrzydia jest modelowany jako superpozycja strumienia jednorodnego 1 pola
predkosci indukowanego przez ptaska powierzchnie wirowg zastepujaca sSlad wirowy za
skrzydtem.
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Zgodnie ze wzorem Biota-Savarta , infinitezymalny udziat pét-nieskonczonej linii wirowej
wychodzacej z linii nosnej w punkcie (0, y,0) do predkosci indukowanej w punkcie (0, y,,0) to

dr'/dy)dy
(0 —7) (8.2)

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



W zwiagzku z tym predkos¢ indukowana w punkcie (0, y,,0) jest rowna

b/2
1 dr/dy
W) = — — j d (8.3)
4 _
T _b/2 Yo — Y

Kat indukowany jest oczywiscie zdefiniowany w punkcie (0, y,,0) jako

—W(yo)>

(8.4)
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Zakladajgc mate wartosci predkosci indukowanej zaleznosci (8.4) mozemy przyblizy¢
nastepujgco

b/2
—-w(y) 1 j ar/dy
(o) * —— = aar / T, (85
—b/2




Dla malych katéw natarcia mozna przyja¢, ze lokalny wspodiczynnik sity nosnej jest
proporcjonalny do efektywnego kata natarcia (zakladajac liniowy przebieg c; w tym zakresie
katow).

cL (Vo) = oo (@err (o) = @=o (o)) (8.6)

gdzie a, = % oznacza nachylenie charakterystyki sity nosnej dla profilu skrzydla, a a; to kat
natarcia odpowiadajacy zerowej sile nosne;j.

Zgodnie z teorig cienkiego profilu, t]. a,, = 27, zaleznosci (8.6) mozemy zapisac jako.

¢, (Vo) = 2m (aeff(yo) — “L=0(3’0)) (8.7)

W przypadku braku skrgcenia geometrycznego i1 aerodynamicznego kat a;_o jest stalty. W
takim przypadku liniowa gestos¢ sily nosnej rozwinigtej na skrzydle moze by¢ obliczona ze
wzoru Kutty-Zukowskiego:

1
L'(yo) = EpooVooch(yO)C(yO) = Poo Voo (¥0) (8.8)




gdzie c(y,) to dlugos¢ cieciwy profilu skrzydta w punkcie (0, y,,0). W zwigzku z tym lokalny
wspotczynnik sity nosnej moze by¢ zapisany jako

2I'(yo)
Vooc(yO)

W zwigzku z powyzszym lokalna wartos¢ efektywnego kata natarcia moze by¢ wyrazona
nastepujgcym wzorem

¢, (Vo) = (8.9)

r
Aerf (Vo) = nVOO(Z(O;O) T ap = (8.10)

Pamigtajgc, ze suma efektywnego kata natarcia a.rr(yp) 1 kata indukowanego a;(y,) to

geometryczny kat natarcia profilu skrzydta w przekroju y = y, (réwnanie (8.1)). Dopuszczajac
ewentualne skrecenie geometryczne skrzydta kat ten moze by¢ zmienny wzdhuz rozpigtosci, t;.
a = a(yy). Wykorzystujac powyzsze zatozenie oraz réwnania (8.10) i (8.5) otrzymujemy
podstawowe rownanie klasycznej teorii linii no$nej Prandtla.
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Meoc (o) 00 " 4n, Yoy

a(¥o) dy  (8.11)

Niewiadomg w réwnaniu (8.11) jest rozktad cyrkulacji I'(y,). Znajac rozktad cyrkulacji,
catkowitg sil¢ nosng skrzydta mozna wyznaczy¢ z nastepujacego wzoru

b/2 b/2
L = j L)y = poVie j rG)dy (8.12)
_b/2 _b/2

Natomiast wspotczynnik sity nosnej skrzydta jest oczywiscie rowny

-2 j r()dy (8.13)




Przyjmujac, ze kat indukowany jest niewielki, gestos¢ liniowa sity oporu indukowanego wyraza
si¢ nastepujaca zaleznoscig

D'; = L'sina; = L'«a; (8.14)

Catkowity opor indukowany skrzydta wyraza si¢ zatem nastgpujacg catka

b/2 b/2
D; = j L))y = poVie j ro)a()dy (8.15)
—b/2 —b/2

Natomiast wspétczynnik oporu indukowanego skrzydta jest oczywiscie rowny
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Numeryczna metoda oparta na teorii linii no$nej

Klasyczna teoria linii nosnej] moze by¢ jedynie stosowana do skrzydetl z niewielkim katami
skosu 1 wzniosu. W zwigzku z tym, aby zapewni¢ doktadno$¢ wynikow na zadawalajagcym
poziomie najczescie] stosowane jest podejscie numeryczne. Ponizej przedstawiono porOwnanie
wspolczynnikow sity nosnej skrzydta prostego (AR = 6.57) 1 skosnego (A = 45° 1 wydluzeniu
AR = 5) w funkcji wspodiczynnika sity nosnej profili. Linia ciggta 1 pelne znaczniki dotycza
skrzydta prostego, natomiast linia przerywana 1 puste znaczniki dotycza skrzydia skosnego.
Porowane zostaty trzy metody numeryczne (tj. Numeryczne rozwiazanie teorii linii nosnej,
metoda panelowa oraz rozwigzanie numeryczne rOwnan Eulera) z danymi eksperymentalnym.
Jak widzimy numeryczne rozwigzanie teorii linii nosnej prowadzi do uzyskania zadawalajacych
zgodnosci rowniez dla skosnych skrzydet.
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Rysunki z Mechanics of Flight by W.F. Phillips




Urzadzenia dodatkowe: Grzebien aerodynamiczny (ang. fence)

Stosowanie grzebieni aerodynamicznych ma na celu obnizenie niekorzystnego przeptywu
poprzecznego w warstwie przysciennej, ktory to przeptyw prowadzi do znaczniej grubsze]
warstwy przyscienne] w przypadku skrzydel z dodatnim katem skosu. Przeptyw poprzeczny w
okolicy grzebienia prowadzi do generacji wiru, ktory doprowadza z zewngtrznego przeptywu
,,Sswieze” wysokoenergetyczne powietrze do warstwy przysciennej, powodujac ze warstwa jest
znaczniej ciensza i bardziej stabilna.

Fuselage center line

Rysunki z Aircraft Design. A Systems Engineering Approach by M.H. Sadraey




Urzadzenia dodatkowe: Generatory wirdéw oraz mikro-kierownice

Generatory wirow stosowane sg w celu doenergetyzowania warstwy przysciennej powietrzem z
zewngetrznego optywu poprzez uktad odpowiednio rozmieszczonych S$ciezek wirowych.
Generatory wirOw to w zasadzie ptaskie ptytki o czterech podstawowych ksztattach pokazanych
na rysunku po prawej. Ustawione pod odpowiednim katem natarcia do przepltywu generuja
wiry na takiej samej zasadzie na jakiej sa generowane wiry kraweg¢dziowe na skrzydle.
Generatory wiréw lub ich mniejsze odpowiedniki jakimi sa mikro-Kierownice umieszczone w
warstwie przyscienne] stosowane s3 glownie w celu eliminacji/minimalizacji obszaréw
oderwania na skrzydle badz w okolicy gondol silnikowych.
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Rysunki z VORTEX GENERATORS FOR CONTROL OF SHOCK-INDUCED SEPARATION PART 1: INTRODUCTION AND AERODYNAMICS




Urzadzenia dodatkowe: Generatory wirdéw oraz mikro-kierownice

Generatory wirGw najczesciej sg rozmieszczane w ukladzie zapewniajagcym uklad wirow, w
ktorych czasteczki wirujg w tym samym kierunku (rysunki na gorze) lub w ukladzie
zapewniajacym powstawanie par wirOw przeciwbieznych (rysunki na dole).

Mote: Vanes shown larger
than typical size

Laocal Mow / ’f Flow induced

direction L__ , E —\\‘EL near cores

7 &
T, --.._-—- -
d Vane vortex %—?‘__
/ generators

Detail A

See Detail A
~. —

Mote: Vancs shown larger _— — .-"'Ir ,.-"}
than typical size

El‘lij:: 7 Local flow
= Portion of wing Tection
By /' Divergent pair of vane %
= _ — yortex generators
) t::l ,-'I F!uw induced
See Detail A @ / (—\ lln.ear COTES
—
Detail A = ——
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Urzadzenia dodatkowe: Generatory wirdéw oraz mikro-kierownice

Generatory wirow s3 skutecznymi urzadzeniami, ktore mogg by¢ stosowane do kontroli
przeplywu w warstwie przysciennej na skrzydle. Generatory wirow moga by¢ rowniez
stosowane do poprawy parametrow przeplywowych w kanalach, np. systemy wlotowe do
silnikow turbinowych. Niemniej jednak nalezy pamigtaé, iz zastosowanie generatorOw wirOw
wigze si¢ rowniez ze wzrostem oporu aerodynamicznego. Ponizej przedstawiono
charakterystyki aerodynamiczne plata gladkiego 1 plata z generatorami wirow umieszczonymi

na stronie ssgcej w 60% cieciwy.
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Rysunki z Theoretical and Computational Aerodynamics by T.K. Sengupta




Urzadzenia dodatkowe: aktywne urzadzenia kontrolujace przeplyw

Dalszym rozwini¢ciem pasywnych generatorow wirdOw sg urzgdzenie aktywne. Istnieje wiele
rodzajow aktywnych metod do kontroli przeptywu w warstwie przysciennej, np. wtryskiwanie
dodatkowego powietrza, odsysanie warstwy przysciennej itp. Ponizej przedstawiono aktywne
generatory wirdOw, tj. niewielkie strumienie doprowadzane pod odpowiednim katem w celu
generacji wiréw podobnych do tych generowanych przez tradycyjne generatory wirow (ang.

synthetic jets).
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- Rysunki z Buffet Characterization and Control for Turbulent Wings by P.Molton, A.Lepage, V.Brunet, E.Coustols




Urzadzenia dodatkowe: Winglety

Dodatkowe elementy aerodynamiczne na koncowkach skrzydet, takie jak winglety maja na celu
zmniejszenie oporu indukowanego. Podobny efekt mozna uzyska¢ poprzez zwiekszenie
wydluzenia skrzydla, niemniej jednak wigze si¢ to z generacja dodatkowej sily nosnej na
koncowkach skrzydet co prowadzi do wigkszego mementu gnacego. Winglety natomiast nie
generujg dodatkowej sity nosnej na koncowka, redukujgc znacznie wiry indukowane.
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Rysunki z Introduction to Aeronautics: A Design Perspective by S.A. Brandt, R.J. Stiles, J.J. Bertin, R. Whitford




Urzadzenia dodatkowe: Whitcomb winglet
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Rysunki z General Aviation Aircraft Design: Applied Methods and Procedures by Snorri Gudmundsson
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