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In this thesis, our aim is to design a suitable airfoil for a racing airplane, which was

conceptually designed in the diploma thesis of Ing. Valenta. The proposed airfoil should

better match the aerodynamic requirements for establishing a speed record. Firstly, we

made a research for an appropriate initial airfoil. Then we simulated the selected airfoil

in CFD software Ansys Fluent and modified using Adjoint Solver add-on.
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Ustav letadlové techniky Bakaléarska prace

1 Uvod

V této praci je nasim cilem vyvinout vhodny profil kiidla pro rychlostni letoun, ktery
byl koncepcné navrhnut v diplomové praci Ing. Valenty. Misto pouzitého laminarniho
profilu NACA 66,-215 by bylo vhodné vytvorit profil novy, ktery bude 1épe vyhovovat
pozadavkum pro prekonani rychlostniho rekordu.

Mezi né primarné patii co nejmensi odpor za letu na navrhovém souciniteli vztlaku
pro hlavni konfiguraci letounu s hmotnosti 300 kg. Déle budeme pozadovat nizky klopivy
moment, ktery je tfeba vyvazovat na vodorovnych ocasnich plochach, ¢imz se snizuje
ucinnost letounu. Zaroven je potieba zohlednit i maximalni soucinitel vztlaku pfi pristavaci
rychlosti, ktery potiebujeme co nejvétsi. Tim se zjednodusi mechanizace kiidla.

Nejdrive vybereme vhodny vychozi profil, ktery bude ramcové vyhovovat odporove,
vztlakové a bude mit dostateéné nizky klopivy moment. Pro dosazeni pozadovanych
aerodynamickych vlastnosti budeme upravovat geometrii profilu pomoci CFD analyzy

v programu Ansys Fluent vyuzitim dopliku Adjoint Solver.

Aerodynamicky navrh profilu pro rychlostni letoun 1
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2 Profil kridla

Leteckym profilem rozumime rovinnou uzavienou kiivku vzniklou kolmym fezem kiidla
k ose z. Pti vzajemném pohybu profilu a vzduchu vznikaji aerodynamické sily. Vhodnym
tvarovanim se snazime dosdhnout zadanych aerodynamickych vlastnosti. Avsak pozadavky
kladené na profil maji ¢asto protikladné tendence, a pak je navrh profilu o urcitém

kompromisu.

2.1 Geometrické charakteristiky profilu

Profil muzeme popsat zakladnimi geometrickymi charakteristikami. Mezi né patii tétiva
profilu, jejiz délka oznacovana jako hloubka profilu b je vztaznou hodnotou bezrozmérnych
profilovych veli¢in. Stfedni kiivka je spojnice stiedu vepsanych kruznic do profilu. Rozdil
mezi stfedni kiivkou a tétivou urcuje prohnuti s maximalni hodnotou ¢ ve vzdélenosti x..
Rozlisujeme tloustku profilu, ¢fmz rozumime vzdalenost mezi hornf a dolni stranou profilu,
s jeji maximalni hodnotou t,,,, ve vzdéalenosti x;, dale polomér ndbézné hrany r, a tihel
odtokové hrany 7. Pro profily navrhované pro let podzvukovou rychlosti obecné plati, ze

nabézna hrana by neméla byt ostra, na rozdil od odtokové hrany.
y T

T L T

o . = =

t(x) o

X

Obrazek 1: Geometrie profilu [1]

Geometrie profilu ma pfimy vliv na jeho aerodynamické vlastnosti, predevsim kombinace
stfedni kiivky a tloustkové funkce t(z). Rany vyvoj leteckych profila se opiral prave
o geometrické charakteristiky. V obdobi pted a béhem druhé svétové valky se zacaly profily

navrhovat dle pozadovanych aerodynamickych vlastnosti. [1]

Aerodynamicky navrh profilu pro rychlostni letoun 2
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2.2 Mezni vrstva

V idedlnim proudeéni vznikd vysledna aerodynamicka sila pouze ze zmeén tlaku do-
provazenych zménami rychlosti v blizkosti profilu. Takto lze dobfe popsat vztlakové a
momentové charakteristiky profilu pfi nizkych thlech nabéhu, kdy se ptilis neodklani
od teoretické linearni zavislosti. Realné chovani pti vyssich tihlech nabéhu a odporové
charakteristiky vsak lze vysvétlit pouze na zdkladé proudéni redlné vazké tekutiny. [2]

Tieni ve vzduchu je popsano Newtonovym zakonem tfeni

dv
T=U—, 2.1
L (2.1)
kde 1 je soucinitel dynamicka viskozity a j—fl je normalni gradient rychlosti.
Viskozita vzduchu je relativné mala, vyrazné se projevi v oblastech s vysokymi
transverzalnimi rychlostnimi gradienty. Takovato oblast se nachazi v blizkosti povrchu
profilu a nazyvame ji mezni vrstva. Zde se rychlost méni z nulové hodnoty na sténé

(bezskluzové podminka) na rychlost okolniho proudu.
oblast prechodu

laminarni . / turbulentni

_
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Obrézek 2: Mezni vrstva na rovinné desce [1]

Muzeme pozorovat dva odlisné zpusoby proudéni tekutiny, laminarni a turbulentni.
Pti laminarnim proudéni se jednotlivé vrstvy nemisi. Pfi nahodilém promichéavani vrstev
mluvime o proudéni turbulentnim. Rozdilnd struktura proudéni ma vliv na charakter tfeni.
V laminarnim proudéni ma tfeni molekularni charakter, v turbulentnim proudéni pochazi

tfeni prevazné z prenosu hybnosti misenim mezi jednotlivymi vrstvami.

Aerodynamicky navrh profilu pro rychlostni letoun 3
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Rozdilna struktura proudéni se také projevuje zménou chovani proudu v blizkosti stény.
V laminarnim proudéni klesa rychlost ke sténé rychleji, protoze jsou vrstvy zpomalovany
navzajem. V turbulentnim proudéni ¢éstice z vnéjsich vrstev dodavaji kinetickou energii
do spodnich vrstev a rychlostni profil je strméjsi. Z tohoto vyplyva, ze v turbulentnim
proudéni dochézi k intenzivnéjsimu treni.

Mezni vrstva je v pocateénim rozsahu laminarni, k pfechodu do turbulence dochazi

pii prekroceni kritického Reynoldsova ¢isla Rey.,.;;. Na profilu vSak neni tlakové rozlozeni

vvvvvv

hranice MV e T A

—-_—— — e c— —

odtrzena MY

o
S SN S

d
v o

dn

Obrézek 3: Mezni vrstva pfi proménlivém tlakovém rozlozeni [1]

V oblasti zvysujictho se tlaku pusobi proti pohybu ¢astic v mezni vrstvé kromé trecich
sil 1 nepfiznivy tlakovy gradient. Prevazi-li tyto sily nad kinetickou energii proudu ¢éstic,
dojde ke zpétnému proudéni. To ale nemuze prekonat hranici pravidelného proudu, a tak
se ve formé viru strhava do uplavu za profilem. Tento jev oznacujeme jako odtrzeni mezni
vrstvy. Turbulentni mezni vrstva je proti odtrzeni odolnéjsi. To je zpusobeno neustalym
dodavanim kinetické energie z hornich vrstev ¢asticim v blizkosti stény. Pravé odtrzeni

mezni vrstvy ma zésadni vliv na vztlakové a odporové vlastnosti profilu. [1]

2.3 Aerodynamické vlastnosti profilu

Na pohybujici se profil ve vzduchu pusobi aerodynamické sily. Mezi né fadime vztlak,
odpor a klopivy moment. Nejcastéji sledujeme jejich zavislosti na thlu nabéhu a a

Reynoldsove ¢isle
Re =22 (2.2)

v

kde v, je rychlost nenaruseného proudu vzduchu, za charakteristicky rozmér profilu

povazujeme jeho hloubku b a v je kinematicka viskozita vzduchu.

Aerodynamicky navrh profilu pro rychlostni letoun 4
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2.3.1 Vztlak

Vztlak je slozka vysledné aerodynamické sily kolma k vektoru rychlosti nabihajiciho

proudu vzduchu. Vztlakovou silu profilu muzeme spocitat
1 2
L:cl-§~poo-voo-b, (2.3)

kde ps a vy jsou hodnoty nenaruseného proudu vzduchu, b je hloubka profilu a ¢ je
soucinitel vztlaku. Soucinitel vztlaku je bezrozmérnd veli¢ina zavisla na ruznych faktorech.
Pro nasi aplikaci se zaméiime na vliv thlu nabéhu o a Reynoldsova ¢isla.

Zévislost soucinitele vztlaku na uhlu ndbéhu vyjadiuje vztlakova cara. Jeji linearni ¢ast

je dana thlem nabéhu nulového vztlaku o a smérnici cf'
a=c"" (0 — p), (2.4)

kdy je vliv viskozity pii malych thlech ndbéhu zanedbatelny. Nad urc¢itym uhlem néabéhu
se na konci profilu zacina odtrhavat proud vzduchu a profil jiz neni schopen udrzet linearni
prirustek vztlaku. Ten sice stoupd, ale jiz pomaleji. Pii prekroceni kritického 1hlu ndbéhu
Qrit s€ 10z8IT odtrzeni proudu témér po celé horni plose profilu a dochézi k rychlé ztrate
vztlaku. Ma-li profil maximalni prohnuti ¢ vice vzadu, dochazi k této ztraté pozvolnéji,
obvykle vsak pii nizsi hodnotach soucinitele vztlaku ¢;. V opacném piipadé dochazi

k prudkému odtrzeni za nabéznou hranou.

| Cy "
¢ ¥Ymax
Ymax
- . t t } S
T b 1% 1% 10'  Re
Obrazek 4: Vztlakova ¢éra profilu [1] Obrazek 5: Vliv Reynoldsova ¢isla na ¢imas [1]

Maximalni soucinitel vztlaku ¢; 4, silné zavisi na charakteru odtrzeni mezni vrstvy.
Turbulentni mezni vrstva odolava odtrzeni lépe nez laminarni. S rostoucim Reynoldsovym
c¢islem roste vyskyt turbulentni mezni vrstvy a tedy i hodnota ¢ e, stoupani vztlakové

¢ary se vyrazné nemeéni. [1]

Aerodynamicky navrh profilu pro rychlostni letoun 5)
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2.3.2 Odpor

Aerodynamicky odpor profilu pusobi ve sméru nabihajicitho proudu vzduchu. Obdobné

jako vztlak, muzeme odpor profilu vypocitat
1 2
D:cd-i‘poo-vmh, (2.5)

kde ¢4 je soucinitel odporu. Ten ma dveé slozky, tieci a tlakovou. Pti obtékani profilu se
vazkost vzduchu vyrazné projevi pouze v mezni vrstvé. Tlakova slozka odporu vznika
v dusledku pritomnosti uplavu za profilem. Ten je tvoren zbrzdénymi ¢asticemi, které
prosly mezni vrstvou. Tlak na nabézné hrané dosahuje svého maxima. Prumérny tlak
v uplavu je nizsi, odpovida prumeéru rychlosti neusporadaného pohybu. Tento tlakovy

rozdil pred a za profilem vede ke vzniku tlakové slozky odporu.

e ‘ Y max

(c%x) max

c .
X min
—e i
\ Cx

Obrézek 6: Zavislost slozek odporu na « [1] Obrézek 7: Poldra profilu [1]

Velikost tfectho odporu zavisi predevsim na relativnim pomeéru laminarni a turbulentni
mezni vrstvy. Tlakova slozka odporu je ovlivnéna rozsahem tuplavu za profilem. Prii
nizsich thlech nabéhu je uplav uzky a vétsinu odporu tvoii tfeni. Pro vyssi ihly ndbéhu
se uplav rozsifuje a zacina prevladat tlakovy odpor. Celkovy odpor klesa s rostoucim
Reynoldsovym cislem. Odporové vlastnosti profilu nejcastéji zobrazujeme v polare, ktera

vyjadiuje zévislost ¢; = f(cg), jejimz parametrem je ihel ndbéhu . [1]

2.3.3 Klopivy moment

Charakteristika klopivého momentu profilu je izce vazana na charakteristiku vztlakovou.
Profily s kladnym prohnutim generuji zaporny klopivy moment, a to i pro thel ndbéhu
nulového vztlaku. Vztlakové slozky na spodni a horni strané se v tomto ptripadé sice

eliminuji, ale vytvoti spolu silovou dvojici.

Aerodynamicky navrh profilu pro rychlostni letoun 6



Ustav letadlové techniky Bakaléarska prace

Zavislost klopivého momentu na tithlu nabéhu zobrazuje momentova cara. Aerodyna-
mickym stfedem profilu rozumime bod, ke kterému je klopivy moment v linedrnim rozsahu

vztlakové ¢ary konstantni.

™2)g 25 |

® krit.
< ~—C——

~ J\“

Obrazek 8: Momentova ¢éra profilu [1]

Aerodynamicky stred profilu se nachdzi okolo 25 % hloubky profilu. Soucinitel klopivého

momentu k tomuto bodu ¢, ac ziskdme ze zjednoduseného vztahu
Cm,AC = Cm + ZaC - (1. (2.6)

kde z4¢ je soufadnice aerodynamického sttedu. [1]

2.4 Laminarni profil

Minimalni odpor profilu je silné zavisly na poméru laminarni a turbulentni mezni vrstvy.
Laminarni mezni vrstva zustava stabilni, sméfuje-li vnéjsi proudéni do oblasti s nizsim
tlakem. Posuneme-li maximalni tloustku profilu vice dozadu, doséhneme pozadovaného

tlakového gradientu na vétsi ¢asti profilu. Takovy profil pak oznacujeme jako lamindrni.

klasicky
.. . profi!
laminarm

priznivy

rozsah cy ndvrhovy soucinitel vztlaku

------ﬁ—-——...h

| B

Obrézek 9: Typicky tvar poldry lamindrniho profilu [1]

Aerodynamicky navrh profilu pro rychlostni letoun 7
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Toto tvarovani profilu k udrzeni laminarity v co nejvétsim rozsahu je vyhodné pti
nizsich dhlech ndbéhu. Typickym projevem je tzv. laminarni boule v polafe profilu. Je to
oblast nizkého odporu pfi vyvinuté laminarité. Pro vyssi iihly nabéhu mohou mit laminarni

profily horsi odporové vlastnosti nez profily klasické. [1]

2.5 Profil na kiidle konec¢ného rozpéti

Profilové charakteristiky nemuzeme piimo aplikovat na realné kiidlo koneéného rozpéti.
Na koncich kiidel se potkavaji dva proudy vzduchu o rozdilném tlaku, ktery se musi
vyrovnat. Z oblasti pod kiidlem proudi vzduch ptes koncovou hranu do oblasti nizsiho
tlaku nad ktidlem. Ze snizeni tlakového rozdilu vyplyva nizsi vztlakova ucinnost. Toto

obtékani navic zpusobuje dalsi slozku odporu, tu nazyvame indukovany odpor.

cy J = o

Cy

&y

Obrézek 10: Vztlakova ¢éra profilu a kiidla [1]

Pro nasi aplikaci se zaméfime na propojeni vztlakovych charakteristik profilu a kiidla.
Pro dosazeni stejného vztlaku ¢; = ¢, musime zvysit thel nabéhu ktidla o indukovany
uhel «;. Profil na kiidle kone¢ného rozpéti se tedy chova jako profil dvourozmérny, ktery

je obtékan pod snizenym thlem nabéhu. [2]

Aerodynamicky navrh profilu pro rychlostni letoun 8
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3 Vybér vychoziho profilu

Pr1i tvorbé nového profilu budeme vychézet z profilu jiz existujiciho, jehoz geometrii
nasledné upravime. Profil vyvijime pro koncepcné navrzeny letoun, mame tedy lepsi
predstavu o pozadovanych aerodynamickych vlastnostech profilu.

Jelikoz se jednd o rychlostni letoun, hlavnim pozadavkem je minimalizace odporu pfi
letu na navrhovém souciniteli vztlaku. Dalsimi naroky kladené na profil jsou co nejveétsi

maximélni soucinitel vztlaku ¢; 4, @ minimalizace klopivého momentu.

3.1 Parametry rychlostniho letounu

Parametry rychlostniho letounu potfebné k navrhu profilu jsme ziskali z diplomové

vvvvvv

M [k 300
MTOM [kg] | 345
v, [km/h] 400
Vo [km/h] 83

S [m?] 5,029
1 [m] 6,538
bo [m] 0,962
by, [m] 0,577
bsar [m] 0,786
v [] -0,5

Tabulka 1: Zdakladni parametry rychlostniho letounu [3]

V koncepcnim navrhu byl zvolen profil NACA 665-215. Novy profil budeme navrhovat
pro hlavni konfiguraci s maximalni hmotnosti letounu 300 kg a pozadovanou maximalni

rychlost 400 km/h pii zachovani geometrie kiidla véetné jeho geometrického zkrouceni.

3.2 Navrhovy soucinitel vztlaku

Pro dané rozméry letounu a pozadovanou maximalni rychlost muzeme spocitat potiebny
soucinitel vztlaku kiidla. Hodnotu soucinitele vztlaku profilu ziskame za pomoci puvodniho

kridla s profilem NACA 669-215.
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3.2.1 Navrhovy soucinitel vztlaku kiidla

Nejdrive uréime potiebny soucinitel vztlaku celého kiidla. Pro ustaleny piimocary let
plati L = G, tedy

M- 300 - 9, 807
T E— : = 0,0774, (3.1)
Tpw2 -8 101,225 111,112+ 5,029

kde za vy, dosazujeme pozadovanou maximdaln{ rychlost v, = 400 km/h = 111,11 ms™'.

3.2.2 Uhel nabéhu kiidla

K urceni ihlu nabéhu kiidla pro tento soucinitel vztlaku jsme vyuzili Glauertovu metodu.
Konkrétné jsme pouzili program glauert.tcl. Vstupni data jsme ziskali z diplomové prace

Ing. Valenty [3]. Takto jsme zjistili potFebny tihel nabéhu kiidla ay,. = —0,00787 rad.

3.2.3 Navrhovy soucinitel vztlaku profilu

Pro nalezeny thel nabéhu kiidla vypoc¢teme soucinitel vztlaku profilu z koncepéniho

navrhu NACA 665-215
o =d" - (a—ay) =0,09697 - (—0,45° — (—1,65°)) = 0, 116, (3.2)

kde ¢ a ag jsou hodnoty odectené z NACA Reportu No. 824 [4] a tihel ndbéhu profilu «

uvazujeme stejny jako thel ndbéhu kiidla ag,. = —0,00787 rad = —0, 45°.

3.3 Statistika profila

Pro vytvoreni statistiky profilu jsme vyuzili NACA Reportu No. 824 [4]. Jedn4 se sice
o starsi katalog, obsahuje vSak rozsahla tunelova méteni Siroké skaly profilu. Moderni
profily casto vychazi pravé z pozdéjsich rad NACA.

Nejprve uréime Reynoldosovo ¢islo pro bgar a pozadovanou maximalni rychlost v,

Up - bsar 111,110,786

Ren === = = T 61105

= 5,978 - 10°. (3.3)

Profilové charakteristiky byly odecteny pouze od profilu nesymetrickych, s maximalni
tloustkou mensi nez 18 %. Déle byly vytazeny profily s ¢y > 0,0040 pro Re = 6 - 10° a
Cimaz < 1 pro Re = 3-10°. Lamindrn{ bouli jsme charakterizovali sifkou odporové pifznivého
rozsahu vztlaku ¢; ,. Kompletni statistiku obsahuje piiloha A, vzdalenost soucinitele vztlaku

od navrhového a velikost odporu zobrazuje obrazek 11.
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Hlavnimi kritérii vybéru jsme zvolili minimélni odpor ¢; a vzdalenost soucinitele vztlaku
pii tomto minimalnim odporu ¢;(¢gmin) 0d navrhového souéinitele vztlaku ¢;,. Déle
jsme pii vybéru zohlednili soucinitel klopivého momentu |c,,| < 0,004, §itku ptriznivého

soucinitele vztlaku ¢;, a hodnotu ¢ 4.

0,45
66,-215
0,4 n 5
65-209
0,35
65-210
0.3 65-410
= 0,25 i 1 A 65:-212,a=0.6
S 02 ° o A A 66,1-212
o °
0,15 : A 66(215)-216
01-----------------‘& A 66(215)-216,a=0.6
B 66(215)-416
0,05
B 66-210
0 66,-212
0,0030  0,0032 0,0034 0,0036 0,003  0,0040  0,0042
m 66,415

Cd,min [']

Obrazek 11: Statistika profili: soucinitel vztlaku ¢; pti cd,min

Jako vychozi profil volime profil NACA 66,-215, ktery byl zvolen v puvodnim koncepénim
navrhu. Tento profil sice neni odporové nejlepsi, avsak svymi leteckymi vlastnostmi predci

profily ze skupiny s nejnizsim odporem.
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4 CFD simulace

Computational fluid dynamics (zkrdacené CFD) je inzenyrsky néstroj, kterym lze
pocitacoveé simulovat proudéni tekutin, prestup tepla nebo chemické reakce. Takto lze
napiriklad v prvotni fazi navrhu testovat modely bez nutnosti stavby prototypu. Avsak
toto pocitacové feseni je zatizeno nékolika zdroji chyb, a tak se na vysledky nemuzeme

plné spoléhat a je nutné ziskand data validovat a verifikovat.

4.1 Resena tloha

Nasi feSenou ulohou je proudéni vzduchu okolo leteckého profilu. Vzduch je stlacitelna
vazka Newtonovska tekutina, ale pfi feSenych rychlostech muzeme s dostate¢nou presnosti
stlacitelnost zanedbat. Tepelny obsah vzduchu je dostatecné velky, takze muzeme zanedbat i
jeho teplotni zmény. Vyslednou fesenou tlohou je tedy dvourozmérné proudéni nestlacitelné

vazké Newtonovské tekutiny bez prestupu tepla. [1]

4.2 Zakladni rovnice proudéni

Proudéni plynu lze popsat zakony zachovani hmoty, hybnosti a energie a stavovou

rovnici. Zakon zachovani hmoty reprezentuje rovnice kontinuity

ap L
E +V. (pu) = 0. (4'1>

Tato rovnice plati pro nestacionarni proudéni stlac¢itelného média. Pro nasi feSenou ilohu

proudéni nestlacitelné tekutiny se rovnice kontinuity zjednodusi na
V-u=0. (4.2)

Dle druhého Newtonova pohybového zdkona se casova zména hybnosti rovna sumé

vsech vnéjsich sil pusobicich na ¢astici tekutiny. Zakon zachovani hybnosti pak zni
Du > >
p; =—Vp+V-T+pf, (4.3)
Dt
kde ¢len na levé strané obsahuje materidlovou derivaci
Du  ou
— = —+1u-Viu. 4.4
Dt ot (44)
Clen na levé strané rovnice (4.3) reprezentuje setrvacné sily, ¢leny na pravé strané repre-

zentuji tlakové sily, sily vazkého tieni a objemové sily.
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Newtonuv zdkon treni udava funkéni zavislost mezi tenzorem dynamickych napéti 7 a

tenzorem rychlosti deformace A. Nejcastéji je uvadén ve tvaru
= 2 2z = 3
T = —gué trA + 2pA. (4.5)

Navier-Stokesovu rovnici ziskdme dosazenim Newtonova zdkona tfeni pro stlacitelné
tekutiny (4.5) do rovnice dynamické rovnovéhy (4.3), po tpravich muzeme psét

Du 1 . . >
D = —Vp + g,uVV 4 pVEE A+ pf, (4.6)
kdy predpokladame, ze dynamicka viskozita je konstantni. Pro nestlacitelné tekutiny lze
uzitim rovnice kontinuity (4.2) zjednodusit Navier-Stokesovu rovnici na tvar

Du

— =— 2@+ pf. 4,
D = VPt uVIE+pf (4.7)

p

Bilanci energie nemusime pro nasi aplikaci tesit, jelikoz neuvazujeme stlacitelnost a
prestup tepla. Stavova rovnice ve stlacitelném proudéni poji bilanci energie s bilancemi
hmoty a hybnosti. V nestlacitelném proudéni je vSsak hustota konstantni nezavisle na tlaku.
K tplnému popisu nestlacitelného proudéni bez prestupu tepla tedy staci feseni bilance
hmoty a hybnosti.

Rovnice potiebné k popisu proudéni tvofi soustavu nelinedrnich parcialnich dife-
rencidlnich rovnic. Jejich exaktni feSeni je mozné jen ve specidlnich pripadech. Jejich

ptiblizného feseni muzeme dosdhnout alespon iterativnim numerickym vypoctem. [5] [6]

4.3 Metoda koneénych objemu

K teseni proudéni se vyuziva metoda konec¢nych objemu. Principem je diskretizace
modelu do malych kontrolnich objemu pomoci sité. Rovnice se poté fesi pro kazdou
bunku dle numerického schématu. Velikost bunék a celkova kvalita sité velmi ovliviiuje
relevantnost modelu.

Rozlisujeme sité strukturované a nestrukturované. Strukturovana sit je tvotrena z pra-
videlné rozmisténych boda na piimkéch nebo kiivkéach. Resenf na této siti mohou byt
presnéjsi, mohou vyzadovat méné vypocetniho ¢asu i paméti. Jejich pouzitelnost je ovlivnéna
slozitosti geometrie.

Nestrukturovand sit m4 libovolné umisténé body pospojované ve 2D trojihelniky,
ctytihelniky nebo mnohothelniky. Vyhodou je velkd automatizace tvorby sité tohoto typu

a pouzitelnost i na velmi komplexni geometrie. [7] [8]
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4.4 Okrajové a pocatecni podminky

Kvalita CFD simulace je také velmi zavisla na volbé spravnych okrajovych podminek.
Okrajové podminky na vstupu muzeme definovat napiiklad pomoci rychlosti vstupujictho
média, hmotnostniho toku nebo tlaku. Na vystupu se velmi casto pouziva okrajova
podminka statického tlaku. Na sténdch se zavadi bezskluzova podminka ¢ili nulova vzajemna
rychlost tekutiny a stény. Okrajové podminky symetrie, prestupu tepla nebo diftize pro
nasi aplikaci nevyuzijeme.

Pro teseni Navier-Stokesovy rovnice je tieba urcit pocatecni odhad, ze kterého bude
proveden numericky vypocet. Na poc¢atecnich podminkach zavisi rychlost konvergence a

v piipadé vice feseni i samotny vysledek. [7]

4.5 Turbulentni proudéni

Turbulence je chaoticky stav proudéni tekutiny, ktery vede ke vzniku virovych struktur.
Velké viry odebiraji kinetickou energii hlavnimu proudu, ty jsou vSak nestabilni a postupné
se rozpadaji. Na konci této energetické kaskady jsou viry nejmensich méritek, ve kterych
energie disipuje na teplo. Turbulence tedy rychle zanika, neni-li pfivaidéna energie.

V dnesni dobé neexistuje ucelena teorie prechodu proudéni do turbulence. Oproti feseni
laminarniho proudéni je modelovani turbulence vyrazné slozitéjsi, jedna se o kompromis

mezi vypocetni naro¢nosti a zjednodusenim feseného problému.

Prvnim pfistupem je metoda piimé simulace (Direct numerical simulation, DNS),
kdy je Navier-Stokesova rovnice feSena pfimo bez turbulentniho modelu. Tento pristup
vyzaduje velmi jemnou sit a je extrémné vypoctové narocny. Je vhodny pouze pro védecké

ucely nebo pro ovérovani turbulentnich modeli, nikoliv vsak pro inzenyrské aplikace.

Dalsi metodou je simulace velkych vira (Large eddy simulation, LES). Tato metoda
spociva v feseni pouze vétsich vira. Viry mensich méritek, které se ptilis nepodileji na
prenosovych jevech, jsou parametrizovany subgridnimi modely. Vypoctova narocénost je

sice oproti DNS mensi, ale pro inzenyrské aplikace se zatim ptilis nepouziva.

Nejbéznéjsim pristupem je metoda Reynoldsova stiedovani (Reynolds-averaged
Naveier-Stokes, RANS). Diky relativné nizkym vypocetni narokum se s touto metodou

setkdvame v komerénich CFD softwearech. [6] [7]
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4.6 Turbulentni modely RANS

Metoda Reynoldsova stredovani spoc¢iva v dekompozici fyzikdlnich veli¢in na ¢asove

stfedni hodnotu a fluktuacéni slozku

o=0+¢. (4.8)

Casové stfednf hodnota je definovéna

1 At
_:_ 4-
g (19)

kde ¢asovy interval At je dostatecné velky, aby na ném hodnota @ nezavisela. Casovée

stfedni hodnota fluktuacni slozky je z definice nulova

e 1 At
@:Eégmm:a (4.10)

Rovnice kontinuity pro ¢asové stfedni hodnoty turbulentniho proudéni nestlacitelné

tekutiny pak zni

2y
I
o

vV - (4.11)

Reynoldsovu rovnici ziskdme jako Navier-Stokesovu rovnici pro ¢asové stfedni hodnoty,

pro nestlacitelné tekutiny muzeme psat

—

Du
i

— —

= VP V-FLV-F0 4 pf, (4.12)

kde 7(0) je Reynoldsuv tenzor turbulentnich napéti, dle Boussinesqovy hypotézy

) = —pid = 20N — Zpks, (4.13)

I

[GVR )

kde k = %W je turbulentnf kinetickd energie a u® je soucinitel turbulentni viskozity. Na
rozdil od dynamické viskozity p nenf turbulentni viskozita u(Y) materidlovou vlastnosti, ale
je zavisla také na poloze v proudovém poli a intenzité turbulence. [5] [6]

K urceni Reynoldsova tenzoru turbulentnich napéti je potieba do vypoctu zahrnout
model, kterym budeme schopni uzaviit systém rovnic popisujici proudéni. Turbulentni
modely se mezi sebou lis{ pouzitelnosti a po¢tem rovnic, které je treba fesit navic. Vétsina
modelu zanedbava prechod do turbulence a povazuje proudéni v celém rozsahu laminarni
nebo plné turbulentni. Pro laminarni profily je vSak tento jev zdsadni, protoze jejich odpor

je silné zavisly na poméru lamindrn{ a turbulentni mezni vrstvy. [1] [6]
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Turbulentnich modelu a jejich variant existuje celd rada, uvedeme pouze vybrané.

Model Spalart—Allmaras byl navrzen piimo pro letecky prumysl. Obsahuje jednu
prenosovou rovnici pro turbulentni parametry. Model dava velmi dobré vysledky v mezni

vrstveé s nepfiznivymi tlakovymi gradienty.

Turbulentni model k—€ se fadi mezi nejpouzivanéjsi. Resi dvé rovnice, jednu pro
turbulentni kinetickou energii k£ a jednu pro disipaci turbulentni energie €. Turbulentni
viskozita je pak vypocitana pomoci téchto parametri a bezrozmérné konstanty. Model
k—€ je velmi robustni a poskytuje dobré vysledky pro vysoka Reynoldsova ¢isla pro témeér
izotropni turbulence. Avsak nadhodnocuje smykova napéti a potlacuje odtrzeni proudu

okolo zakfivenych stén. Proto neni vhodny naptiklad pro letecké profily.

Dalsim rozsitenym modelem je k—w. Misto disipace turbulentni kinetické energie, pocita
tento model turbulentni frekvenci w. Turbulentni viskozita je dopoc¢itdna pomoci ziskanych
parametru. Oproti k- dava k-w lepsi vysledky v oblastech s nizkou turbulenci nebo pro
mezni vrstvy se zapornym tlakovym gradientem. Dale dobie predpovida chovani proudéni

N

u stény, takze neni nutné pouzivat sténové funkce. Zaroven vsak k-w vyzaduje jemnéjsi sit.

Model SST k—w je hybridnim spojenim dvou predeslych modeli. Tento model vyuziva
k—e v turbulentnim proudu, v blizkosti stény se transformuje na k-w. Tento piechod je
uskutecnén pomoci prolinaci funkce, jejiz hodnota je rovna jedné v blizkosti stény a nula
dostatecné daleko od povrchu. Takto se vyuziva stability modelu k—€ ve volném proudu a
lepsiho chovani k—w v blizkosti stény. Pozadavky na jemnost sité u stény zustavaji stejné

jako pro k-w. Jednd se o velmi univerzalni model. [6] [7]

Turbulentni model Transition SST je schopny popsat prechod z laminarniho proudéni
do turbulence. Tento model je zalozeny na spojeni prenosovych rovnic SST k—w s dalsimi
dvéma rovnicemi pro vznik a prerusovani prechodu. Stejné jako SST k-w vyzaduje i tento

model jemnou sit v blizkosti stény. [9]

Reynoldstiv napéfovy model nevyuzivd Boussinesqovu hypotézu, ale pocitd viechny

nezavislé slozky Reynoldsova tenzoru turbulentnich napéti. Diky tomu je schopen pokryt

vevs

pro komplexni proudéni, kde predeslé modely selhavaji. [7]
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Modely se mezi sebou lisi pristupem modelovani turbulence v blizkosti stény. Pti popisu

se zavadéji bezrozmérné veliciny
u

t= 4.14
w=2 (419
yt =, (4.15)
1
kde u, je tfeci rychlost

Tw
Ur = > (416)

P

kde 7, je smykové napéti na sténé.

Turbulentni mezni vrstvu muzeme rozdélit na tii oblasti. Laminarni podvrstva se
nachazi bezprostiedné u stény pro 0 < y™ < 5, prevazuje zde viskozita a proudéni je témeér
lamindrni. Vrstva utlumu pro 5 < y™ < 30 je oblasti prechodovou. V turbulentnim jadie
pro 30 < y* < 500 je turbulence jiz plné vyvinuta.

Rychlostni profil mizeme v téchto oblastech aproximovat funkei, nejcastéji linearni nebo
logaritmickou. Modely zalozené na tomto pristupu nevyzaduji tak jemné sité v blizkosti

stény. Prvni bod sité by mél byt pro 30 < y* < 500. Pifkladem takového modelu je k.

log y*

Obrézek 12: Rozlozeni rychlosti v blizkosti stény [6]

Nékteré modely jsou vSak schopny dobfe popsat chovani u stény, a proto nepotiebuji
implementovat sténové funkce. Piikladem takového modelu je k—w. Sité pro tento turbu-
lentni model a modely z néj odvozené vyzaduji prvni bod sité pro y* < 1. Zaroven by

méla sit obsahovat dostatek bodu v oblasti silné ovlivnéné viskozitou. [5] [6] [7]
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5 Ovéreni CFD modelu

Prvnim krokem pti navrhu nového profilu je ovéreni CFD modelu vychoziho profilu
NACA 665-215, ktery jsme vybrali v kapitole 3. Ovéfeni provedeme srovnanim polary,
vztlakové a momentové ¢ary s namérenymi daty z NACA Reportu No. 824 [4]. Reynoldsovo
¢islo pro pozadovanou rychlost v, a bgar se z rovnice (3.3) rovnd Re, = 5,978 - 10°.
Aerodynamické charakteristiky budeme srovndvat s daty pro Re = 6,0 - 10°. Odchylka

Reynoldsova ¢isla je 0,37 %, takze ji muzeme vzhledem k presnosti odecitdni dat zanedbat.

5.1 Nastaveni simulace

Soufadnice profilu NACA 669-215 jsme ziskali z NACA Reportu No. 824 [4]. Ostrou
odtokovou hranu jsme odstranili vytvorenim svislé hrany o délce ~ 2 mm. Néasledné jsme

profil zpét znormovali na délku b = 1 m. Detail feSeni je zobrazen na obrazku 13.

0 om 0,02 {rn)
0,005 Q03

Obrézek 13: Reseni odtokové hrany

Pro nasi aplikaci povazujeme vzduch za nestlacitelny, pouzili jsme proto Pressure-Based
Solver. Turbuletni model jsme zvolili Transition SST, jehoz vychozi nastaveni jsme nemeénili.
Numerické schéma jsme ponechali Coupled. Toto schéma tesi sprfazené rovnice hybnosti a
kontinuity, coz vede k rychlejsi konvergenci [9].

Pouzili jsme trojthelnikovou nestrukturovanou sit. Pro modelovani v oblasti mezni
vrstvy jsme vytvorili podélné ¢tyrihelnikové bunky. Celkovy pocet vrstev jsme pouzili 65,

rust bunék jsme nastavili na 1,05 s celkovou tloustkou 0, 01 m. Detail sité v oblasti ndbézné
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hrany zobrazuje obrazek 14. Podminkou pro pouziti turbulentniho modelu Transition SST

je y* <1 [9], proto jsme nastavili automatické zjemriovani sité. Celkovou velikost modelu

jsme volili 15 m x 20 m, aby se proudéni dostatecné ustalilo jesté pred vystupem.

Obréazek 14: Detail sité v oblasti ndbézné hrany

Okrajové podminky jsme nastavili na vstupni rychlost, staticky tlak na vystupu a

bezskluzovou podminku na profilu. Pro délku tétivy profilu b = 1 m jsme urcili rychlost

potfebnou pro shodné Reynoldsovo ¢islo z rovnice (3.3)

v bsar _ 111,11-0,786

= = 87,33ms . 5.1
7 . (5.1)
Nastaveni CFD simulace shrnuje tabulka 2.
resic Pressure-Based
rovnice pro energii ne
turbulentni model Transition SST
schéma Coupled
diskretizace Second Order Upwind
vstupni rychlost 87,33 m/s
pretlak na vystupu 0 MPa
profil sténa
Tabulka 2: Nastaveni CFD simulace
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P1i parametrické studii jsme nechali sily vypisovat do os x a y, tém jsme pritadili
soucinitele ¢, a c,. Ndsledny pfepocet na soucinitele vztlaku ¢; a odporu cq jsme provedli
dle nasledujicich vztahu

€ = ¢y Ccosa — ¢ sina, (5.2)
Cqa = Ccysina + ¢, cos a. (5.3)

Soucinitel klopivého momentu ¢, 4c jsme nechali vypisovat k aerodynamickému stiedu,

jehoz soutradnice x/c = 0,258 a y/c = —0,028 jsme ziskali z NACA Reportu No. 824 [4].

5.2 Vypocet

Vypocet jsme provedli pro ruzné ihly nastaveni po 1°, v oblasti predpokladané laminarni
boule jsme zjemnili krok na 0,5°. Priklad vyvoje soucinitele odporu pro thel nabéhu
a = 0 je zobrazen na obrazku 15. Ptiklad rezidui vypoctu pro totozny ithel nabéhu o = 0

zobrazuje obrazek 16.
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Obrézek 15: Vyvoj soudinitele ¢, béhem vypoétu na nestrukturované siti

Z uvedenych obrazku je vidét, ze feseni pro soucinitel odporu zkonvergovalo po ptiblizné
600 iteracich, rezidua vypoctu zacali oscilovat po priblizné 750 iteracich. Vypocet tedy
muzeme povazovat za zkonvergovany. Napadné $picky ze zacatku vypoctu jsou zpusobeny

automatickym zjemnovanim sité, po zkonvergovani se jiz neprojevilo.
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Scaled Residuals A
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Obrézek 16: Piiklad rezidui vypoctu Transition SST

5.3 Srovnani s namérenymi daty
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Obrézek 17: Poléara profilu NACA 662-215
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Obrazek 18: Vztlakova ¢ara profilu NACA 662-215
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Obrazek 19: Momentova ¢ara profilu NACA 662-215

Ze srovnani vztlakovych ¢ar muzeme vycist dobrou shodu zavislosti vztlaku na thlu
nabéhu «. Pro stfedni tthly nabéhu si CFD simulace zachovava linearni nartst vztlaku,

na rozdil od odectenych dat, kde dochézi k mirnému poklesu. Porovnani polary vykazuje
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dostatecnou shodu odporu v ndvrhovém rezimu a v oblastech, kde prevlada tlakovy odpor,
tedy pii vyssich dhlech nabéhu. Oblast prechodu laminarni boule nebyla postihnuta. Dale
CFD simulace predikovala vyssi klopivy moment oproti namérenym datum. Detailnéjsi

srovnani CFD simulace s odectenymi daty z NACA Reportu No. 824 [4] podéava tabulka 3.

CFD simulace NACA Report
c(a=0) 0,168 0,16
Clumaz 1,58 1,46
it 16° 17°
cg(a = 0) 0,00367 0,0036
Cm,ac(c = 0) -0,0397 -0,0032

Tabulka 3: Srovnani CFD simulace s naméfenymi daty
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6 Navrh profilu

Pti navrhu nového profilu budeme vychazet z CFD modelu profilu NACA 665-215,
ktery jsme v minulé kapitole ovérili. [jpravu profilu provedeme v nékolika krocich pomoci

doplnku Ansys Fluent 2023 R2 Adjoint Solver.

6.1 Adjungovany reSic

Adjoint Solver je specializovany néastroj, ktery poskytuje detailni data o citlivosti daného
systému. Zakladem citlivostni analyzy je nalezeni derivaci proudového pole, tedy miru
zmeény vysledku pii malé zméné vstupnich parametru. Adjungovany fesi¢c béhém jednoho
vypoctu urcéi tyto derivace pro pozorovanou veli¢inu, kterou muze byt naptiklad vztlak

nebo odpor. Po dosazeni konvergence lze tato data vyuzit k tpravé geometrie. [10]

6.2 Nastaveni Adjoint Solveru

Adjoint Solver zatim nepodporuje feseni turbulentniho modelu Transition SST, museli
jsme proto zvolit SST k-w. Tento model nabiz{ rozsiteni o rovnici prerusovani prechodu.
Jedna se o jednu ze dvou rovnic obsazenych v Transition SST [9]. Takto dosdhneme
podobnéjsich vysledku mezi modely. Jind nastaveni CFD simulace jsme neménili. Upravu
tedy provedeme pro SST k-w a vzdy zpétné ovérime pro Transition SST.

Vsechny upravy geometrie profilu jsme provedli pii stejném nastaveni Adjoint Solveru.
Vyuzili jsme nastaveni Best Match, které pritadilo shodné disktretiza¢ni schémata jako
v zakladnim vypoctu proudového pole. Courantovo ¢islo jsme nastavili 5, coz odpovida
méné agresivnimu vypoctu. [10] V Design Toolu jsme nastavili pocet bodu na 200 v obou
smeérech. Morfovaci metodu jsme ponechali polynomickou, protoze je vypoctové rychlejsi a

dosahuje kvalitn{ sité. [10] Nastaveni Adjoint Solveru shrnuje tabulka 4.

sledované veliciny | vztlak, odpor
diskretizace Best Match
Courant Number 5

body 200
morfovani polynomické

Tabulka 4: Nastaveni Adjoint Solveru
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Sledovan4 rezidua jsme nastavili na hodnotu 1079, dalsf pokracovani vypoétu nemélo
vliv na provedené zmény geometrie. Priklad rezidui pii vypoctu Adjoint Solveru pro vztlak

zobrazuje obréazek 20.
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Obrézek 20: Piiklad rezidui vypoctu Adjoint Solveru

6.3 ijravy geometrie profilu

V prvnich krocich jsme se snazili snizit vztlak profilu pii nulovém hlu nabéhu ¢ (o = 0)
postupné k ¢;,, = 0,116. Pti dalsich upravach jsme soucasné minimalizovali soucinitel
odporu ¢y. Zaroven jsme sledovali soucinitel klopivého momentu k nabézné hrané c,,, ktery
se béhem tprav neustdle snizoval. Postupny vyvoj sledovanych veli¢in je v tabulce 5 a na

obrézcich 21 az 23.

krok | ¢ [-] A" %) | ca ) A% | em [ Ach=1 %)
0 0,1680 4483 0,003671 — - 0,08314 | —

1 0,1532 32,06 0,003653 - 0,00 -0,07617 | - 8,38

2 0,1402 20,87 0,003651 - 0,05 - 0,07006 | — 8,03

3 0,1281 10,46 0,003650 - 0,04 - 0,06437 | - 8,12

4 0,1182 1,94 0,003636 - 0,36 - 0,05946 | - 7,62

) 0,1168 0,67 0,003620 - 0,45 —0,05856 | -1,52

Tabulka 5: Uprava profilu v Adjoint Solveru
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0
0 1 2 3 4 5
krok [-]
Obrézek 21: Vyvoj ¢; v Adjoint Solveru
Cd Cm
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Obrazek 22: Vyvoj cq v Adjoint Solveru Obrazek 23: Vyvoj ¢m v Adjoint Solveru

Zménu geometrie profilu oproti puvodni verzi zobrazuje obrazek 24. Takto navrzeny

profil ponese oznaceni ZARC 1215, jehoz soutradnice obsahuje priloha B.
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0
-0,02 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5
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-0,06
-0,08

——NACA66,-215 ——Z7ARC 1215

Obréazek 24: Zména geometrie profilu
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7 obrazku 24 je patrné, ze zména geometrie neni piilis zasadni. Byla vice zakulacena
nabézna hrana, maximdlni tloustka byla posunuta vice dozadu a odtokovd hrana je ostfejsi

a pod mensSim thlem. Jsou to tedy zmény, které jsme dle znalosti z kapitoly 2 oc¢ekavali.

6.4 Porovnani vysledkua

Navrzeny profil ZARC 1215 srovname s profilem NACA 66,-215 z puvodni koncepce.
Tento profil byl zaroven i vychozim profilem pii navrhu. Profil jsme po tdpravach znormovali
na b = 1 m. Aerodynamické charakteristiky odec¢teme z poléary, vztlakové a momentové
cary a porovname je s puvodnim profilem. Aerodynamicky stfed uvazujeme stejny jako

pro profil NACA 665-215.

1,5

0,5

c[-]

0,02

-0,5

-1,5

Cql-]

—Z7ARC 1215 ——NACA66,-215

Obréazek 25: Srovnani polary profila ZARC 1215 a NACA 662-215

Pii thlu nabéhu o = 0 jsme névrhového soucinitele vztlaku dosdhli s odchylkou 0,86 %,
redukovali jsme odpor o 1,17 % a klopivy moment k aerodynamickému stiedu jsme snizili
0 28,21 %. Z porovnani polary (obrazek 25) a vztlakové ¢ary (obrazek 26) muzeme vidét
mirny posun smérem k niz§imu souciniteli vztlaku i odporu. Samotny tvar kiivek se témér

nezmeénil, stoupani vztlakové cary cf* zustalo stejné.
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Obrazek 26: Srovnani vztlakové ¢ary profili ZARC 1215 a NACA 662-215
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Obrazek 27: Srovnani momentové ¢ary profilu ZARC 1215 a NACA 662-215

CFD simulace profilu ZARC 1215 méla problém s konvergenci pro vysoké ihly nédbéhu.
Zménu maximalniho soucinitele vztlaku ¢ 4, a kritického thlu nabéhu ay,;; nemizeme

tedy pfesné urcit. Z prubéhu vztlakové cary lze odhadnout snizeni hodnoty ¢;mas 0 =~ 5%.
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Zmény aerodynamickych charakteristik pro tithel nabéhu o = 0 shrnuje tabulka 6.

pozadavek NACA 66,-215 ZARC 1215
a(a =0) 0,116 0,168 0,117
ca(a=0) minimalizace | 0,003671 0,003628
cm(a=0) minimalizace | — 0,0397 —0,0285

Tabulka 6: Srovnani vlastnosti ZARC 1215 a NACA 662-215
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7 Zaveéer

V této préaci bylo nasim cilem vyvinout novy profil pro rychlostni letoun, ktery byl
koncepéné navrzen v diplomové praci Ing. Valenty. Novy profil mél lépe vyhovovat aerody-
namickym pozadavkum pro vytvoreni rychlostniho rekordu. Pomoci Glauertovy metody
jsme stanovili navrhovy soucinitel vztlaku, pro ktery jsme profil navrhovali. Provedli jsme
reSersi vhodnych vychozich profilu k nasledné tupravé dle pozadovanych aerodynamickych
vlastnosti. Vybrany vychozi profil NACA 665-215 jsme simulovali v CFD programu Ansys
Fluent 2023 R2 a porovnali ziskané hodnoty s naméfenymi daty z NACA Reportu. CFD
simulaci se nepodarilo naladit na laminarni bouli, ndvrhovy bod v poléfe jsme vSak urcili
s dostatecnou presnosti.

Nasledoval navrh profilu v Adjoint Solveru. Ten zatim nepodporuje turbulentni model
Transition SST, museli jsme proto pouzit SST k-w s jednou prechodovou rovnici. Rozdily
mezi modely zpusobily, Ze po urcitém poctu uprav v Transition SST odpor rostl.

Po kone¢nych tpravach jsme se od pozadovaného vztlaku vzdalili o 0,86 %. Dale jsme
snizili odpor o 1,17 % a klopivy moment o 28,21 %. Témito zménami jsme pravdépodobné
snizili i maximalni soucinitel vztlaku ¢ q,. Jeho snizeni vSak muzeme pouze odhadnout,
protoze CFD simulace pro navrzeny profil ZARC 1215 méla pti vysokych thlech nabéhu
problémy s konvergenci. Na zdkladé pouze mensich tprav vychozi profilu lze predpokladat
snizeni o piiblizné 5 %.

Navrh nového profilu muzeme povazovat za Uspésny, protoze navrzeny profil ZARC
1215 odpovidé 1épe vztlakovym, odporovym i momentovym pozadavkium. Zaroven se vsak
na tyto vysledky nemuzeme plné spoléhat i kvuli mirné neshodé puvodniho CFD modelu
s namétenymi daty z NACA Reportu. Pro vétsi relevantnost vysledku by bylo tfeba ovérit

navrzeny profil kvalitnim tunelovym mérenim.
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[10]
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Seznam zkratek a symboli

AC
b

bo
b
Cd

Ci

R

€

aerodynamicky stied

hloubka profilu

hloubka profilu kotene kiidla

hloubka profilu konce kiidla

soucinitel odporu profilu

soucinitel vztlaku profilu

soucinitel vztlaku kiidla

navrhovy soucinitel vztlaku profilu
stoupani vztlakové ¢ary profilu
soucinitel klopivého momentu profilu
soucinitel klopivého momentu profilu k AC
odporova sila

tihové zrychleni g = 9,807m s~
tihova sila

hmotnost letounu

maximalni vzletova hmotnost letounu
rozpéti kridla

vztlakova sila

Reynoldsovo ¢islo

plocha kiidla

stfedni aerodynamicka tétiva

rychlost letu

pozadovana maximalni rychlost
padova rychlost v pristavaci konfiguraci
uhel nabéhu

thel nabéhu nulového vztlaku

dynamickd viskozita vzduchu p = 1,789 - 107° N s m ™2

kinematicka viskozita vzduchu v = 1,461 - 107®> m? s—*
hustota vzduchu p = 1,225 kgm =3

uhel geometrického zkrouceni kiidla
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Prilohy

A Statistika profilia

Re =3-10° Re =6-10°
NACA Clyos Oerit Caypyin ci(Cdypin) | SiTka ¢, | Cmoac
665-215 1,44 18,2 0,0035 | 0,20 0,43 20,031
65-209 1,26 11,1 0,0038 0,17 0,22 -0,033
65-210 1,27 10,7 0,0038 0,19 0,26 -0,035
65-410 1,43 12,1 0,0038 0,38 0,29 -0,067
65:-212, a=0.6 1,42 14,3 0,0040 0,26 0,31 -0,033
66,1-212 1,31 13,3 0,0034 0,24 0,18 -0,039
66(215)-216 1,34 17,2 0,0039 0,20 0,46 -0,045
66(215)-216, a=0.6 | 1,33 17,2 0,0040 0,25 0,23 -0,032
66(215)-416 1,51 17,4 0,0040 0,39 0,48 -0,067
66-210 1,08 9,0 0,0033 0,24 0,24 -0,034
66,-212 1,31 13,2 0,0033 0,20 0,28 -0,035
662-415 1,47 18,3 0,0038 0,40 0,38 -0,069
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B Souradnice profilu ZARC 1215

horni strana spodni strana
X y X y
0,000 0,000 0,000 0,000
0,497 1,241 0,493 1,119
0,748 1,461 0,745 -1,337
0,997 1,650 0,995 -1,500
2,500 2,430 2,502 -2,140
5,003 3,427 5,009 -2,876
7,499 4,210 7,495 -3,457
10,002 4,880 10,012 -3,951
15,005 5,967 15,008 -4,737
20,007 6,803 20,008 -5,338
25,000 7,454 25,011 -5,800
30,000 7,954 30,012 -6,151
35,004 8,322 35,010 -6,406
39,998 8,569 40,006 -6,571
45,003 8,692 45,000 -6,644
50,004 8,695 50,011 -6,628
55,002 8,564 55,008 -6,506
59,994 8,296 60,004 -6,281
64,999 7,675 65,010 -5,734
70,007 6,798 70,008 -4,974
75,009 5,742 75,012 -4,073
80,008 4,577 80,010 -3,103
85,005 3,376 85,009 -2,124
90,001 2,168 90,011 -1,184
95,004 1,083 95,014 -0,439
100,000 0,269 100,000 0,062
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