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Oznaceni velicin

A, A, - uroven turbulence
- hloubka profilu
- soucinitel tlaku
- soucCinitel vztlaku
- soucinitel odporu
- soucinitel klopivého momentu k 25% hloubky profilu
- odpor
- tiha letounu G = mg
- tihové zrychleni (g = 9.80665 m/s?)
- vyska letu, tvarovy parametr mezni vrstvy
- vztlak
- klopivy moment
- exponent zesileni turbulence v LMV
- Reynoldsovo ¢islo
- uleténa draha
- rychlost nerozruSeného proudu
- mistni rychlost na hranici mezni vrstvy
- mistni rychlost v mezni vrstvé
- rychlost letu
Vp - prdmérny rychlost letu
Vy - klesaci rychlost
Vys - rychlost stoupani ve stoupacim proudu
- Uhel nabéhu
- Uhel klouzani
- hustota vzduchu
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- hybnostni tloustka mezni vrstvy
- kinematicka viskozita

o
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8" - posinovaci tlougtka mezni vrstvy
®
\Y
1) - dynamicka viskozita

Indexy

max - maximalni hodnota
min - minimalni hodnota
opt - optimalni

0 - nerozruseny proud

Pouzité zkratky

CFD - Computational Fluid Dynamic — vypoc&tové metody v proudéni
LMV - laminarni mezni vrstva

NACA - National Advisory Committee for Aeronautics

NH - nabézna hrana

OH - odtokova hrana

TMV - turbulentni mezni vrstva



1. Uvod

Po roce 1989 doslo v Ceské republice k obrovskému spontannimu rozvoji
amatérského létani. Doba vSak pokrocila a stavitelé ultralehkych letound se jiz
nespokojuji s pouhym poletovanim v okoli letist€, také jejich vytvory nabyvaji
modernéjsich tvarQ i vykonl. Od letoun(i z dfeva a platna se preslo k celokovovym
strojim a neni vyjimkou ani celokompozitovy projekt. Je proto $koda, kdyz jsou tyto
v podstaté profesionalni vytvory znehodnoceny vybé&rem nevhodné profilaze. Na druhou
stranu dnes je velmi obtizné najit vhodny profil pravé pro tuto kategorii letounu.
Laminarni NACA profily fady 6 jsou vhodné pro letova Reynoldsova €isla od 5-ti miliénu
vySe, kterych mize dosahnout sportovni letoun, ale velice téZko ultralight. Moderni
NASA profily, profily profesora Wortmanna nebo Boermansovy profily Delftské
univerzity (DU) zase vyZaduji velmi pfesné dodrzeni tvaru (fadové 0.05 mm), a tak neni
divu, Ze se stale jesté mizeme setkat s profily Clark Y, NACA &tyrkové fady nebo profily
Gotingenské university (Go), které kralovaly vzdusnému mofi ve 30-tych letech. Je vSak
nemyslitelné o¢ekavat od béznych staviteldl letounli samostatny vyvoj nebo modifikaci
profili. Zde je stale volné pole pusobnosti pro univerzity, které maji potfebné prostredky
pro tuto praci.

Cilem prace je vyvinout profil, ktery ma nasledujici vlastnosti:

- snadna vyrobitelnost ( nejlépe rovna podstatna ¢ast spodni strany )

- necitlivost na znecisténi nabé&zné hrany a vyrobni nepfesnosti.

- dobré vlastnosti po pretazeni

ixs y . . 312
- co nejvetsi pomér vztlaku k odporu (c, /c), pfipadné ¢, /c,.
- nevylu€uje se moznost pouziti platéného potahu horni i dolni strany

2. Obsah prace

Hlavnim cilem doktorandské disertacni prace je ovéfit moznost vyvoje profilu pro
nizka Reynoldsova Cisla, ktery ma nasledujici vlastnosti:

- snadna vyrobitelnost

- necitlivost na znecisténi nabé&zné hrany a vyrobni nepfesnosti.

- dobré vlastnosti po pretazeni

- co nejvetsi pomér vztlaku k odporu (c, /c), pripadné cLa/zch.
V ramci feSeni této ulohy bylo provedeno:
- rozbor pozadavkl na profily ultralehkych letound. Byly zhodnoceny potieby
ultralehkych kluzakud i motorovych letound.
- struéné byly probrany hlavni navrhové geometrické a aerodynamické parametry
profili a jejich vliv na aerodynamické charakteristiky.
- byly zminény zakladni specifikace charakteristické pro oblast nizkych
Reynoldsovych Cisel.
- byl probran vliv znec€isténi N.H. na vlastnosti profilu a naznaceny postupy navrhu
pro potlaceni nepfiznivého vlivu znecisténi N.H.
- byly navrzeny 4 profily BU-00-120, BU-00-124, BU-00-144 a BU-00-150, které
splfiuji uvedené predpoklady a omezeni.
- bylo provedeno ovéreni hodnovérnosti programu Xfoil a srovnavaci vypocty
vyvinutych profilll programem FLUENT.



3. Souc¢asné moznosti navrhu profila

V soucasné dobé& se pro navrh profilld pouziva bud inverzni uloha, nebo
kombinace pfimé a inverzni ulohy. Pro feSeni inverzni ulohy je velmi €asto pouzivana
panelova metoda (M. Drela), stale se vSak vyuZziva i metoda konformni transformace
z jednotkové kruznice (R. Eppler, F.X. Wortmann). JelikoZz do inverzni ulohy je dosti
obtiZzné zapracovat teorii mezni vrstvy, vypoclet se sklada ze dvou &asti. Nejprve se pro
potencialni proud provede feSeni inverzni ulohy a poté se na vysledny profil aplikuje
pfima uloha se zahrnutim vlivu mezni vrstvy. Pro feSeni pfimé ulohy se opét bézné
kone¢nych objem(l, nebo metodu kone¢nych prvk(l. Toto je nutné zejména v pfipadé
navrhu kombinace profil — vztlakova klapka, kde viskézni feSeni obtékani vice téles
panelovou metodou je pfili§ narocné.

4. Rozbor pozadavkt na profily ultralehkych letounu

PFi navrhu profilu musime mit stale na paméti k jakému ucelu jej navrhujeme. Na
jedné strané je zde touha mit profil s co nejvy$Sim vztlakem, na strané druhé
nutno hledat rozumny kompromis. V podstaté jsou dvé zakladni kategorie ultralehkych
letoun( : ultralehké kluzaky a ultralehké motorové letouny, pficemz kazda z nich ma své
specifika.

4.1. Navrh profila kfidla pro kluzaky — hlavni kritéria

a/ Pomér L/D (Klouzavost).
Kvalita kluzak( se hodnoti podle tzv. aerodynamické jemnosti neboli klouzavosti
K.V podstaté je to pomeér soucinitell c /c, celého letounu. Vztlak c je dan
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z nékolika slozek - profilového odporu, indukovaného odporu a $Skodlivého odporu.
Navrhem profilu jsme schopni ovlivnit
pouze profilovy odpor. Podivame-li se na
podily  jednotlivych  slozek  odporu
kluzaku, zjistime, Ze pro nizké rychlosti
letu nema profilovy odpor pfili§ velky vliv
(pfevlada indukovany odpor ), avSak pro
vySSi rychlosti podil profilového odporu
na celkovém odporu kluzaku narista. Pfi
rychlosti 140 km/h (coz odpovida
souciniteli vztlaku ¢, = 0.3 pfi ploSném

2,,

CD profilovy CD indukovany

C|_ T

1,5 1

\. letoun

05 T profil zatizeni 29 kg/m2) jiz profilovy odpor tvofi
skoro 50% odporu celého kluzaku (viz
i obr. 1). Je zfejmé, Ze kazda zména
O profilového odporu v této oblasti polary
0 0.1 02 ¢, 093 bude mit vyznamny vliv na vyslednou

rychlostni polaru kluzaku.

obr. 1



b/ Primérna preletova rychlost.

Pro vykonnostni létani na kluzacich je dullezita jak maximalni klouzavost, tak
rovnéz i co nejvétsi primérna rychlost preletu. Zde je dullezity i pribéh polary mimo
optimalni rychlost letu Vo Kluzak neléta stale optimalni rychlosti. Obecné Ize pfijmout
teorii preletu jako sérii krouzeni ve stoupavém proudu rychlosti blizkou rychlosti
nejmensiho opadani nasledovanych po nastoupani vysky pfimo&arym klouzavym letem
k mistu dalSiho stoupani (viz obr. 2). Pro celkovou vyslednou rychlost plati dle
MacCreadyho nasledujici teorie.[4]
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Pro nazornost nahradime sérii stoupani a naslednych preleti jednim stoupanim
a jednim klouzavym letem. Pokusime se maximalizovat primérnou rychlost celkového
pieletu.

Predpokladejme, Ze prlimérna rychlost stoupani v termice je Vys , coz je rozdil
rychlosti stoupavého proudu a klesaci rychlosti kluzaku. Pro dosaZeni co nejvysSi

dosaZeno pii maximalnim poméru c.*? / cp. Zisk vysky je AH. Pak &as nutny pro
stoupani (climb) je

tc = AH/Vys . Obdobné doba klouzavého letu (dive) je tp = AH / Vy .
Pak celkovy Cas je:

tc + to = AH (1/Vys + 1Ny) = AH (Vys + Vy) / (Vys * Vy)

Uleténou vzdalenost Ize urcit jako soucin primérné rychlosti Vp a celkového
Casu letu. Pak horizontalni vzdalenost je: s = Vp (tc + tp)cos yq4
Nahrazenim s =AH /tanyqy a Vy=Vsinyy ziskame:

Vp =AH*V/ ((tc + tp) * Vy)
Odtud jiz snadno ziskame vyraz pro priimérnou rychlost Vp :
Vp = Vys *V/ (Vys + Vy)
Hledame takovou rychlost V, pro kterou je Vp maximalni. Uvazujme rychlostni

polaru dle obr. 3, kde z bodu A (OA predstavuje rychlost stoupani Vy;) tahneme pfimku
do bodu B rychlostni polary. Pokud pfijmeme predpoklad, ze V, =V, pak vzdalenost DB

reprezentuje rychlost V klouzavého letu. Z podobnosti trojihelniki AOC a ADB vyplyva,
Ze prameérna rychlost letu odpovida délce OC. Pak optimalni hodnotu Vp uréime tak, ze
z bodu A vedeme te¢nu k rychlostni polare. (viz obr. 3).
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Vidime, Ze pro kluzak neni dllezita jen rychlost optimalniho klouzani a hodnota
maximalni klouzavosti, ale i pribéh rychlostni polary pro vyssi rychlosti letu. Proto je
dilezité zajistit i nizky soucinitel odporu pro soucinitelé vztlaku nizsi, nez copt.

Zarover je v8ak dlleZita i hodnota poméru c.*?/ cp. JelikoZ v tomto poméru ma
vztlak vétSi vahu nez odpor, musime se snazit o zachovani co mozno nejvyssiho
soucinitele vztlaku.

4.2. Navrh profila kfidla pro motorové ultralehké letouny

Vétsina motorovych ultralightll nedisponuje pfrili§ velkym prebytkem vykonu.

svvr

[napf. 4] \?%plyvé, Ze minimum vykonu potfebného k letu je pfi maximalni hodnoté
poméru c,  /c,. Minimalni potfebny vykon je potom:

Npmin = (Co/ci®? )min * (2G> /pS)"?

Jak jiz bylo feéeno, v tomto vztahu je dillezity pomér c¢.*?/ cp. Odtud opét plyne, Ze
prvotnim cilem je dosahnout spiSe zvySeni vztlaku, nez snizeni odporu. [14] Proto je pfi
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odpor v pfijatelnych mezich.

4.3. Shrnuti

Jak je vidét z predchazejicich rozborl, dllezitym navrhovym parametrem je
pomér c.*?/ cp. Proto je vhodné postupovat tak, Ze se snazime o co nejvétsi pfirlistek
vztlaku c_ , pfi€emz cp se snazime udrzet v rozumnych mezich, nez se snaZzit snizit
odpor cp za kazdou cenu. Rovnéz vSak je dulezité dosahnout pokud mozno
minimalniho odporu v oblasti nizkych soucinitelll vztlaku c;.



5. Navrhové profilové parametry

Novy profil vétsinou navrhujeme pro zvy$eni celkovych vykonl letounu. Do
navrhu vstupuje fada pozadavk( a omezeni, jez jsou obvykle ve vzajemném rozporu.
Proces navrhu profilu je optimalizaéni udloha, v niZz maximalizujeme urcitou
pozadovanou funkci a kde jako proménné vystupuji navrhové parametry profilG. Pfitom
je nutno dodrzet fadu dalSich omezeni jako napf. necitlivost na nerovnosti povrchi
a zneCisténi nabézné hrany, snadnou vyrobitelnost, dobré chovani po pretazeni
a podobné. Z matematického hlediska by bylo pfirozené sestavit urcity algoritmus, jehoz
vystupem po zadani omezujicich podminek by byl soubor profilovych soufadnic. Toto
se v8ak v praxi zatim neda pouzit. Je velmi obtizné, ne-li nemozné, matematicky
definovat urcité subjektivni podminky (napf. snadnost vyroby) nebo miru pfesnosti
jinych (napf. necitlivost na povrchové nepfesnosti). Mensi, pfesto vSak stale problém, je
ur€it, které parametry budou vystupovat jako proménné. Obecné by bylo mozno pouzit
za proménné okolo stovky profilovych soufadnic [x,y]. Pak by to ovSem znamenalo fesit
problém, ve kterém vystupuje pfiliS§ mnoho nezavisle proménnych, coz je i v dnesni
dobé pocitacu stale velmi obtizné fesitelny a nakladny problém.

VétSinou se neméni pfimo samotné soufadnice profilu, ale mensi pocet jinych
parametr(, jez maiji pfimy vliv na vlastnosti profilu. Je mozno pouzit sadu geometrickych
charakteristik, jako je tloustka, prohnuti pfedni a zadni &asti profilu, polomér nabé&zné
hrany, tloustka a uhel odtokové hrany a podobné. Daleko vétsi vliv vS8ak maji
aerodynamické parametry, jez popisuji tlakové rozloZzeni na profilu a jeho typ.
Tlakovym rozloZzenim Ize totiz pfimo Fidit vykony profilu lépe neZz geometrickymi
parametry, zvlast pokud se jedna o fizeni laminarnich bublin odtrZzeni pro nizka Re
¢isla. Vliv jednotlivych navrhovych parametrl je podrobnéji uveden v [1]. Nasleduje
strucny vytah.

5.1. Geometrické parametry
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pribéh prohnuti, tloustkova funkce, uhel odtokové hrany a polomér nabézné hrany.
V principu jsou tyto parametry uréené danym tlakovym rozloZzenim. V praxi je vSak
vyhodné&jsi a rychlejsi specifikovat tyto parametry pfimo nez ménit tlakové rozloZeni a to
i za cenu ztraty moznosti fizeni rozloZeni tlaku.

Vliv zmény jednotlivych parametrll na aerodynamické charakteristiky je velice
stru¢né shrnut v nasleduijici tabulce.

Tab. 1

Zvyseni ZvysSi Snizi
tloustky profilu odpor, rozsah o hmotnost
polomér nab. hrany | odpor, toleranci na nepfesnosti |rozsah o
uhel odtokové hrany |tvarovy odpor CLmax




5.2. Aerodynamické parametry

Dle Liebecka by mél mit kazdy vysokovztlakovy profil tfi zakladni oblasti
tlakového rozloZzeni na saci strané profilu:
1) laminarni usek
2) tzv. " pfechodovou rampu "
3) turbulentni oblast " znovunabyti tlaku"

predni laminarni vrch prechodova rampa Jak je vidét na obr. 4, laminarni ¢ast
ma ploché nebo mirné se snizujici
tlakové rozlozeni, pfechodova rampa

ma slaby kladny tlakovy gradient a
20 v turbulentni oblasti je prudky narGst
s , ~ tlaku v souladu se Stratfordovym
Cp turbulentni oblast rychlého  kritériem odtrzeni TMV tak, aby byl
znovunabyti tlaku Lo v p
1.0 narust tloustky mezni vrstvy co
nejmensi. Ackoli profily tohoto typu
-0.5 maji dobré vykony pfi Re Ccislech
kolem nékolika milién, pro
0.0 nizkoreynoldsové profily jejich vykony
05 rychle degraduji. Pfi nizkych Re je
' totiz obtizngjsi pfinutit LMV, aby

1.0 pfirozené pieSla do TMV. Na to
kratka prechodova rampa z obr. 4

nestadi.
Obr. 4

Na profilech dochazi v oblasti narlistu tlaku k odtrzeni LMV, ktera bud zlstane
odtrzena, nebo po jejim pfechodu do TMV se znovu pfimkne k povrchu a vytvafi tzv.
laminarni bublinu odtrzeni. Tomu se da pfedejit peclivéjS§im navrhem potencialniho
rozloZeni tlaku zejména v oblasti pfechodové rampy. Zakladnim cilem je dosahnout
pifechodu LMV do TMV sice za po€atkem laminarni bubliny odtrZzeni, ale dfive, nez se
odtrZzena vrstva posune daleko od povrchu profilu. Aplikaci slabého kladného
tlakového gradientu v této oblasti nestabilita narista, aniz by doslo k odtrzeni mezni
vrstvy. V idealnim pfipadé dojde k pfechodu LMV do TMV pravé na zacatku turbulentni
oblasti rychlého znovunabyti tlaku bez odtrzeni LMV (viz obr. 5).

Pro praktické pouziti takovy typ konkavnich

-2.0

modifikované pifechodovych ramp neni vhodny. Pro nalezité
A5 rychlé zesileni nestability na
Cp nizkoreynoldsovych  profilech je  nutné
10 udrzovat LMV na hranici odtrzeni. Bohuzel
05 zmeény tlakového rozlozeni jsou se zménou
' Uhlu nabéhu vyrazné pravé v blizkosti
0.0 nabézné hrany, takze i malé zvySeni uhlu
nabéhu mlze zpuUsobit odtrzeni LMV na
0.5 ﬁ zadatku jinak ideélni pfechodové rampy.
ol | Vysledny rychly posuv polohy bodu prechodu
/\ dopfedu ma velmi neblahy viiv na vykony

Re = 500 000 profilu.

Obr. 5
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Naopak snizeni Uhlu nabéhu zplsobi posuv bodu prfechodu do oblasti prudkého
narlstu tlaku a nasledny vznik "bublinovych" ztrat. Navic profily s idealni pfechodovou
rampou jsou extrémné citlivé na znecisténi nabé&zné hrany a na drsnost povrchu.
Vysledny profil ma sice vynikajici vlastnosti v navrhovém rezimu, ale velmi $patné
v celém dal$im rozsahu Ghli nabéhu.

Jako zakladni aerodynamické parametry profilu lze brat délku, sklon a prohnuti
pifechodové rampy, zatizeni spodniho povrchu a mira konkavity turbulentni oblasti
znovunabyti tlaku. Viz obr. 6.

o ——

154
Cp
-1.0 {

0.0

0.5 4

zatizeni spodniho povrchu

1.0

Obr. 6

Opét vliv zmény jednotlivych parametrll na aerodynamické charakteristiky je
velice struéné shrnut v tabulce 2.

Tab. 2

Zvyseni Zvysuje Snizuje

delky rampy Cm bublinové ztraty, tfeci odpor
sklon rampy degradaci s drsnosti cm, bublinové ztraty, ¢ max

prohnuti rampy

bublinové ztraty, ¢ max,
rozsah uhll nabéhu

degradaci s drsnosti

zatizeni spodni strany

CMm, CLmax, tfeci odpor

tloustku

konkavita turb. oblasti

CLmax

tloustku zadni éasti

11




6. Specifika nizkoreynoldsovych profilt

Profily ultralehkych letound pracuji vétSinou pfi Reynoldsovych ¢islech od
1.000.000. V této "nizkoreynoldsové" oblasti je kvalita profilli siln& ovlivnéna "bublinou
odtrZzeni", doprovazejici pfechod z LMV do TMV jak na horni saci strané profilu, tak
nékdy i na spodni tlakové strané. V bubliné dochazi k prfechodu LMV do TMV na
zacatku oblasti zvySovani tlaku na profilu, coz je zplsobeno prudkym narlstem
turbulence v bubliné odtrzeni. Laminarni bublinu odtrzeni Ize potlacit vhodné umisténym
turbulizatorem (zig-zag paska, pneumaticky turbulizator [2]).

Pokud se vSak spravné navrhne tzv. pfechodova rampa, nemusi bublina
znamenat vyrazné zvys$eni odporu. Dokonce nékdy mlze mit mensi odpor nez nucena
turbulizace proudu turbulizatorem. JelikoZz se poloha bubliny méni s Uhlem nabéhu,
dava nékdy SirSi rozsah oblasti nizkého odporu na polare, nez by to bylo mozné pfi
pouziti fixované nucené turbulizace. Na druhou stranu silna laminarni bublina odtrzeni
muze znamenat drasticky nar(ist odporu. Proto je pro navrh nizkoreynoldsovych profil(i
velmi dilezité zvladnout moznost uréovat polohu a velikost bubliny odtrzeni.

Na obr. 7 je znazornén vliv polohy turbulizatoru na narist ® a tim i odporu.
Pokud je poloha prechodu pfili§ vpredu, odpor se zvysi v disledku vétsiho tfeni v TMV
(v TMV je narlst © daleko rychlejs$i, nez v LMV). Pokud je pfili§ vzadu, dojde ke zvyS$eni
odporu vlivem zavifeni v bubliné, kdy se odtrzena LMV pohybuje po zbrzdéném proudu,
se kterym se pfi pfechodu do TMV smisi. Jelikoz je to proces pfi kterém se energie
Uu e spotfebovava, dochazi ke zvySeni
U ztrat a tim i odporu.

Optimalni poloha mista pfechodu je
obvykle blizko bodu odtrzeni LMV.
BohuzZel se tato poloha méni se
zménou Uuhlu nabéhu. Snahou pfi

navrhu nizkoreynoldsovych profill je
ﬁ proto udrzet polohu odtrzeni LMV
konstantni pro co nejSirSi rozsah
provoznich uhli nabéhu.

Optimalni poloha pfechodu

N Wh =

Obr. 7

7. Vliv znecisténi NH na vlastnosti profilu

Jelikoz znecisténim nabézné hrany dojde k pred€asnému piechodu LMV do
TMV, vzdy se znacné zvysi odpor. Zarovert mlze dojit k vyraznému snizeni ¢ yax. Zda
k nému dojde, nebo ne, je mozno odhadnout z chovani mezni vrstvy na "Cistém" profilu.
Sledujeme postup pfechodu LMV do TMV s uhlem nabéhu. Pokud postupuje dle
obr. 8a, miizeme predpokladat, Ze nedojde ke snizeni c uax. Pokud je vSak postup dle
obr. 8b, je zde realné nebezpedi sniZeni c yax pfi¢emz c max pro znecisténou nabéznou
hranu dosahne hodnoty odpovidajici hodnoté ¢, pfi pfiblizeni se polohy pfechodu LMV
do TMV k NH.
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8. Urceni maximalni velikosti nerovnosti ( znecisténi, vyrobni
nepresnosti ), ktera jesté nezpusobi turbulizaci proudu v laminarni
oblasti profilu

Dominantni roli pfi navrhu profilu hraje jeho pfedni ¢ast. Pokud se pfi vyvoji
pifedpoklada na tomto Useku pro zmenseni tfeciho odporu udrZzeni laminarniho proudu,
je nutno ovéfit, jakd muize byt maximalni nerovnost povrchu, ktera jesté nezplsobi
pifechod LMV do TMV. Tyto nerovnosti mohou vzniknout jak pfi vyrobé&, tak béhem letu,
napf. ulpivajici kapi¢ky vody po prlletu destovou preharikou nebo zbytky hmyzu. Pro
danou nerovnost je dllezitd hodnota mistniho
kritického Re Ccisla (viz obr. 9), ktera nesmi
pfesahnout hodnotu 600. Pro uréeni skuteCného
Re v misté znecisténi a tudiz i velikost tolerované

— nerovnosti Ize pouZzit postupu z [20].

u

K
Re = —~=— <600

Obr. 9

Tento postup byl ovéfen mérenim na rovné desce. V prvnim pfiblizeni vSak Ize
pouzit i pro profily. Je vSak nutné s uvédomit, jaky vliv ma tlakovy gradient na nasledny
vyvoj mezni vrstvy. Zaporny gradient (tlak se postupné snizuje) zplsobuje stabilizaci
LMV a utlumuje pfipadné rozruchy. Naopak kladny gradient (proudéni do protitlaku)
LMV destabilizuje a pfipadné rozruchy se rychle zesili. Jelikoz v§ak posuzujeme piedni
¢ast profilu, kde je bud silny zaporny gradient, nebo maly kladny, Ize tuto metodu
pouzit, jelikoz nam dava aspon pribliznou predstavu, jaké jsou naroky pro vyrobu
profilu.

Napf. pro profil BU 00 124 je pro Re = 3*10° v navrhovém rezimu o = 1° a pro
hloubku kfidla ¢ = 1,3m je maximalni nerovnost od cca 0,3 mm u nabézné hrany do cca
0,6mm v 55% hloubky profilu.
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9. Vyvinuté profily

Na LU FSI VUT Brno pribé&zné probiha vyvoj novych profilil. Pro ultralehké
letouny byly vyvinuty profily, pro které byla pfijata nasledujici omezeni:

- pro snadnou vyrobitelnost je podstatna ¢ast dolniho povrchu rovna, odtokova

hrana je bud' nenulové tloustky, nebo ma nenulovy uhel

- profily maji sniZzenou citlivost na vyrobni nepiesnosti a znecisténi NH

- v ramci moznosti bylo posouzeno chovani profilu po prekro€eni kritického thlu

nabéhu.

Pro navrh profilu byl pouZzit program Xfoil v. 5.70, pro ovéfeni navrhu a vypocCet
polar byla pouzita novejSi verze Xfoil v. 6.8. Xfoil je interaktivni program pro feseni
pifimé i inverzni ulohy, zaloZzeny na panelové metodé. UmozZnuje feSit potencialni i
viskdzni proud véetné stlacitelnosti v subsonické oblasti. BlizSi popis systému Xfoil je
napf. v [23]. Dale bylo provedeno dal$i ovéreni pouze nékolika hli nabéhu programem
FLUENT.

Vlypodty byly provadény pro Re &isla 108, 2*10° 3*10° a 6*10°. Tak je pokryt
prakticky cely rozsah provoznich rychlosti béZznych UL letound s uréitou zasobou na
mozné zmény hloubky kfidla.

Dale byly profily navrhovana tak, aby nebylo nutno pouzit prostfedki pro
nasilnou turbulizaci LMV pro zamezeni vytvofeni se laminarni bubliny odtrzeni.

9.1. Ovéreni vypoctu srovhanim s hamérenymi daty

Pro ovéreni pfesnosti programu Xfoil byly provedeny kontrolni vypoéty profill, ke
kterym jsou znamé méfené charakteristiky. Jako etalony byly vybrany profily NACA
4412 a NACA 4415. Méfeni téchto profill je v [7]. JelikoZ se jedna o doplnéni znamého
NACA Reportu 824, budou nadale méfena data z této publikace oznatovana NACA
Rep. 824. K profilu NACA 4412 je rovnéz k dispozici méfeni rozlozZeni tlaku po hloubce
profilu v NACA Reportu 563 [21]. Porovname-li vS§ak tato méreni profilu NACA 4412,
Zjistime, Ze se navzajem liSi. Rozdily jsou patrné v pfiloze 5. Nejvétsi rozdily jsou
uvedeny v nasledujici tabulce 3.

Tab. 3 Re = 3*10°

NACA Rep. 563 | NACA Rep. 824 rozdil
ClLmax 1,671 1,52 0,151
alfa pro Cpmax 15,4 13 2,4

Jak je vidét, rozdily aZz 10% nejsou v experimentu vyjimkou. JelikoZz v [21] je
meéfeno pouze rozlozZeni tlaku po hloubce profilu a z néj jsou pak integrovany soucinitele
CL a Cm 1/4, Jsou tato data pouzita pouze pro porovnani tlakového rozlozeni. Polara,
vztlakova a momentova kfivka je pfevzata z [7].

Porovnani polar, vztlakovych a momentovy kfivek a rozlozeni tlaku je uvedeno
v pfilohach 1 az 3. Jak je vidét, se vzrlstajicim Re &islem je shoda lepsi. Vypoétem
pomoci programu Xfoil ziskame vyS$si soucinitel vztlaku ¢ max, VEtSi skon vztlakové Eary,
vetsi soucinitel momentu cy 1/4 @ nizsi odpor — viz nasleduijici tabulky.
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Tab. 4 Re = 3*10°

NACA 4412 NACA 4415
mér Xfoil mér Xfoil
CLmax 1,52 1,75 1,42 1,72
alfa pro Cpmax 13 16 13 16,5
CD min ,0067 0,0053 0,0073 0,0059
CM 1/4 0 -0,092 -0,102 -0,093 -0,102
Tab. 5 Re = 6*10°
NACA 4412 NACA 4415
meér Xfoil meér Xfoil
CLmax 1,64 1,86 1,56 1,81
alfa pro Crmax 15 17 14 17
CD min 0,0061 0,0057 0,0065 0,0057
CM 1/4 0 -0,092 -0,103 -0,092 -0,103

Porovnanim tlakovych rozloZeni podél profilu najdeme dobrou shodu pro spodni
tlakovou stranu. Hodnoty na horni saci strané jsou z vypoc&tu Xfoilem nizsi — Xfoil
Lpridava“ vztlak. Je v8ak otazkou, nakolik jsou méfené hodnoty spravné. JelikoZz méreni
bylo provadéno na 3D kfidle (méfen byl stfedni profil) a odpovidajici uhly nabéhu pro
2D profil byly uréeny z vypoctu indukovanych rychlosti kolem kfidla, je mozné, Ze realné
obtékani kfidla pfi méfeni bylo pfi niZSim uhlu nabéhu, nez je uvedeno. Domnivam se,
Ze Xfoil je pIné postacujici pro potieby modifikace a navrhu profilQ.

9.2. Ovéreni pomoci CFD systému FLUENT

Pro dal$i ovéreni navrzenych profilll byl pouzit CFD systém Fluent. Jedna se
o vysoce vykonny systém zaloZzeny na metodé koneénych objem(. Ma Sirokou oblast
pouziti. Pouziva se pro feseni problém( vnitfniho i vnéjSiho proudéni, stlacitelného
i nestlacitelného, stacionarniho i nestacionarniho, prenos tepla, chemické reakce
(spalovani). Je v ném zapracovano nékolik modell turbulence. Veskeré informace je
mozno ziskat v ON-LINE manualu.

Pred vypodétem vlastnich profilll byly opét provedeny srovnavaci vypodty na
etalonovém profilu NACA 4412.

V/ypodet byl proveden pro okrajové podminky odpovidajici Re = 3*10°.

Vysledky vypoctu jsou v tabulce 6. Jak je mozno vidét, neni stale dobie feSeno
odtrzeni. Proud je pfimknuty i pro uhly nabéhu za kritickym. Relativné dobra shoda
v rozlozeni tlaku je pro nizké uhly nabéhu. Bohuzel se neprokazala moznost pouzit
program FLUENT pro predikci odtrzeni MV a ovéfeni ciyax. RovnéZz hodnoty odporu
jsou nepouZitelné. Zde se prekvapivé jednodussi program Xfoil ukazal jako vhodnéjsi.
Jako mozné vysvétleni mizeme pfijmout, Ze Xfoil je jednolUcelovy program pro navrh
a vypocet 2D profill, ktery napf. pro feseni mezni vrstvy vyuziva poloempirickych
zavislosti, ziskanych z méreni a Iépe vystihujicich skute€nost, nez obecné zavislosti
pouzité ve Fluentu.

Tab. 6 Re = 3*10°

méreni NACA 563 | vypoCet FLUENT
alfa CL CM 1/4 CL CM 1/4
-0,5 0,338 -0,091 0,384 -0,107
6.4 1,024 -0,084 1,116 -0,115
17,3 1,600 -0,080 1,878 -0,087
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9.3. BU-00-120

Vychazi z profilu FX-63-137, ktery se osveéddil jiz v [24] a [25]. Spodni strana
byla upravena tak, aby splhovala pfijatd omezeni. Postupné bylo laborovano
s rozloZzenim tlaku v predni ¢asti pro snizeni citlivosti na znecisténi N.H. a s prohnutim
stfedni kfivky pro dosazeni maximalni ¢ max.

v 09 r r 7 e v -2.0 xron -
Tloustka 12%, navrhovy uhel nabéhu 3°, ves M2U=Uun.nlu§0

, 4 = -1.8 e g o
CL navrhove 088 Cp 0.000 0.5{75 -0.108

2,000 D0.7591
4.000 D.9398

-0.110
-0.114

8.000 {.2992 -0.118

Re CLmax éiSty CLmax turb. 0.5 8.000 {.u772 -0.128
10° 1,63 1,61

2*10° 1,68 1,67

3*10° 1,69 1,68

6*10° 1,77 1,74

/,_\

Je tolerovana slaba laminarni bublina odtrZeni. Prakticky cela horni strana profilu
slouzi jako pfechodova rampa. Je zde mala citlivost na znecisténi nabézné hrany. Po
dosazeni c max dochazi k postupnému odtrzeni TMV od odtokové hrany. Diky tomu po
prekroceni kritického uhlu nabéhu nedochazi k prudkému poklesu vztlaku.

Porovnani vypoétil systémy Xfoil a FLUENT pro Re = 2*10°

Xfoil FLUENT
alfa CcL Cp CMas. cL Cp CMas.
0 0,5045 0,00616 -0,1029 0,446 0,0241 -0,1034
10 1,4992 0,01385 -0,0886 1,436 0,0811 -0,1198
15 1,6755 0,03392 -0,0506 1,781 0,1121 -0,1013
Polara ¢istého profilu BU-00-120
2.0 2.0 FOIL 6.80
Re
C, | et S
-- so000p* A T L EHAF I —=—2" N
s o s R
4’;
1.0 :' -0.30
Rk Cu TN
] XNEANE
[ -0.20 TTa
0.5 HT 1B
F(l |‘.\
:". 'y
v |
0.0 R '-\\
100 200 300 400 500 -5 0 5 10 15 20 0.0 0.5 1.0
10"« CD a Xer /C
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9.4. BU-00-124

Vychazi z profilu NASA GA(W) - 1. Obdobné jakou u BU 00 120 byla spodni
strana upravena tak, aby splhovala pfijatd omezeni. Postupné bylo laborovano
s rozloZzenim tlaku v predni €asti pro sniZeni citlivosti na znecisténi N.H. Rovnéz byla
upravena zadni Cast pro zajisténi pfiznivého postupu odtrzeni TMV po prekroCeni
kritického a.

Tloustka 12.4%, navrhovy uhel nabéhu 1°
. . 2.0 BU 00-124
cL navrhoveé = 0.69. Mo = 0,000
@ G O
D.00D 0.5715 -D.119

Re ClLmax éiSt}" ClLmax turb. o 000 T obes 1o
10° . 1,69 1,66 U
2*10 1,81 1,76

3*10° 1,86 1,8 '
6*10° 1,95 1,86
1.0

Je zde oddélena prechodova rampa a turbulentni oblast znovunabyti tlaku. Pro
dosaZeni vhodného chovani po pfetazeni neni aplikovano rozlozeni tlaku v turbulentni
oblasti Stratfordova typu. Tim je opét zajisténo postupné odtrhavani TMV od odtokove
hrany. Prfedni Cast saci strany je navrhovana s ohledem na nizkou citlivost na
znecisténi nabézné hrany

Porovnani vypoétil systémy Xfoil a FLUENT pro Re = 2*10°

Xfoil FLUENT
alfa CL Cp CMas. CL Cp CMas.
0 0,544 0,0057 -0,113 0,486 0,0253 -0,116
10 1,450 0,0156 -0,079 1,454 0,0662 -0,113
15 1,724 0,0300 -0,050 1,789 0,1084 -0,097

Polara Cistého profilu BU-00-124

2.0 2.0 FOIL V 6.80
Re TR e :
—— too0000 | LA b pq s T T T T s et e
CL | ——- 2000000 [ LFHTH AT _CL .'l;‘7‘3’-‘ e+
---- 3000000 - ]t LHHHT H-

------ 600005t A 5
1.5 s A

A
1.0 -0.30 ANRN
Ch PR
-0.20 TTERT
0.5 Ak
'll\ Y, .'\
H -0.1 b/ :
: F T
B R
0.0 LLLAN y |
00 200 300 400 500 -5 O 5 10 15 20 0.0 0.5 = 1.0

10“" CD a Xt_r/c
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9.5. BU-00-144

Opét vychazi z profilu FX-63-137. Spodni strana byla upravena tak, aby
splfiovala pfijata omezeni. Postupné bylo laborovano s rozloZenim tlaku v predni ¢asti
pro snizeni citlivosti na znecisténi N.H. a s prohnutim stfedni kfivky pro dosazeni
maximalni ¢ max.

Tloustka 14.4%, navrhovy uhel nabéhu 3°

¢ navrhové = 0.93. " g
Re CLmax Cisty  CiLmaxturb. 0 EEEE ?Eggz EEE
106 1,64 1,55 0.5 8.000 1.5398 -0.13
2*10° 1,74 1,66

3*10° 1,78 1,73

6*10° 1,82 1,81 3

Opét je tolerovana slaba laminarni bublina odtrZzeni. Neni vyrazny pfechod mezi
prfechodovou rampou a turbulentni oblasti znovuziskani tlaku. Diky potlaceni vyskytu
Spicky podtlaku za nabéznou hranou a tim udrZzeni malé oblasti laminarity i pro vyssi
uhly nabéhu je zde urcita citlivost na zneclisténi nabé&zné hrany, neni vSak pfilis

vyrazna.

Porovnani vypoétil systémy Xfoil a FLUENT pro Re = 2*10°

Xfoil FLUENT
alfa CL Cp CMas. CL Cp CMas.
0 0,544 0,0065 -0,111 0,475 0,0274 -0,111
10 1,504 0,0141 -0,090 1,487 0,0695 -0,123
15 1,713 0,0329 -0,057 1,813 0,1295 -0,117
Polara Cistého profilu BU-00-144
2.0 2.0 FOI 6.680
Re
—— 1000000 e ek
Rl I e A A= M e e 2 ma S
Y w— co0poo L T A
B B
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104« CD a Xee /C
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9.6. BU-00-150

Vychazi z profilu BU-00-144. Byla zvétSena tloustka a mirné upraveno rozlozeni
tlaku na saci strané. Opét je zde slaby vliv znec€isténi nabézné hrany. Oproti BU-00-144
dosahuje vyssiho vztlaku, je vSak rovnéz vétsi i hodnota klopivého momentu.

Tloustka 15%, navrhovy uhel nabéhu 3.5° 20qem
cL havrhové = 1.2.

BU 00-150
Ma = 0.000
a C, Cy

c, rm o o

vi 4 -1.0 - . -D.
Re CLmax Cisty  Crmax turb. S0 1o ooim
106 1 69 1 58 -0.5 8.000 1.7516 -D0.187

2*10° 1,79 1,69
3*108 1,83 1,75 %
6*10° 1,88 1,84

Porovnani vypoétil systémy Xfoil a FLUENT pro Re = 2*10°

Xfoil FLUENT
alfa CL Cp CMas. CL Cp CMas.
0 0,719 0,0068 -0,152 0,638 0,0293 -0,150
10 1,632 0,0149 -0,123 1,644 0,0719 -0,161
15 1,776 0,0391 -0,084 1,984 0,12389 -0,152

Polara Cistého profilu BU-00-150
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9.7. Optimalizacni postup

PFi vyvoji profilll bylo stanoveno nasledujici poradi optimalizaénich kritérii:

- snadna vyrobitelnost (spodni strana rovna, vypuklé plochy)

- necitlivost na znecisténi N.H. a vyrobni nepfesnosti

- dobré vlastnosti po pretazeni

- maximalni pomér c /cp a ¢.>? / cp

- vysoky max. soucinitel vztlaku ¢ max

- nizky odpor

- tloustka profilu v rozmezi 12 - 15% hloubky

- rozsah Re ¢&isel = 1 000 000 + 6 000 000

Jelikoz druhy a tieti pozadavek lze velmi obtizné kvantifikovat (jedna se spise
o subjektivni dojem), proces optimalizace nebyl automatizovan, nybrz probihal pod
dohledem a fizenim feSitele, ktery rozhodoval, zda nebylo prfekroceno pfijaté omezeni.

Z hlediska vynaloZené prace je vyhodné nejdfive vyhledat jiz vyvinuty profil, ktery
se blizi svymi vlastnostmi poZzadovanym a teprve ten upravovat a optimalizovat na dana
kritéria. Nevhodné& zvoleny vychozi profil vétSinou znamena vice prace, pfipadné
nevede kK cili.

Pfi vyvoji byla vyuZivana zejména moznost programu Xfoil fes$it inverzni ulohu
(pro dané rozlozeni rychlosti (tlaku) dopogitat tvar profilu). Proto misto zmé&ny geometrie
byly vétSinou ménény aerodynamické parametry profilu (délka a tvar pfechodové
rampy, rozloZeni tlaku v nosové Easti profilu, tvar turbulentni oblasti znovunabyti tlaku
atd.). Pfi kazdé zméné byl sledovan vliv ménéného parametru na vSechny poZzadované
vlastnosti, nejen na tu, kterou dana zména ovlivnila nejvice. Napfiklad pro zachovani
dobrého chovani po pfetazeni a necitlivosti na nerovnosti nebylo pouzito tlakového
rozlozeni pfinasejici maximalni soucinitel vztlaku, nebo minimalni odpor.

Je mozno fici, Ze navrzené profily se pro pfijata omezeni bliZzi optimu. Nejedna
se o ostré maximum. Toto v8ak pIné vyhovuje poZadavku necitlivosti profilu na vyrobni
nepfesnosti.

9.8. Vytéznost navrhovani profild

Ackoli je dnes jiz k dispozici vykonna vypocetni technika, navrh profilu je stale
zdlouhava a pracna zalezitost. Jak jiz bylo uvedeno, mnohdy se pfi vyvoji dostaneme do
slepé uli¢ky, kdy je nutné danou vyvojovou linii opustit a zacit znovu.

Béhem této prace bylo postupné ovéfeno 7 zakladnich profill

- FX 63-137 - 28 modifikaci
- GAW) -1 - 14 modifikaci
- DAE 11 - 8 modifikaci
- DAE 31 - 6 modifikaci
- MS 317 - 5 modifikaci
- UAG 88 — 143/20 - 9 modifikaci
- UA 180 - 4 modifikace

Postupné byl vyvoj nékterych profilll ukonéen, az nakonec se zaméfila pozornost
na prvni dva. Po dalSich upravach vznikly 4 profily, pfi€¢emz profily BU-00-120, BU-00-
144 a BU-00-150 maiji praplivod v FX 63-137 a BU-00-124 v GA(W) — 1. Celkem tedy
ze 74 modifikaci jsou pouzitelné 4.

Primérna doba vypoctu jedné polary programem Xfoil na Digital DEC 5000 / 125
station je cca 7-8 min. Ve srovnani s tim vypoc€et jednoho uhlu nabéhu systémem
FLUENT na pracovni stanici SGI Origin trva s pfipravou modelu a postupnou adaptaci
mfiZky cca 5h.
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10. Zavér a zhodnoceni

Doktorandska disertacni prace se zabyva cestami vyvoje profilu pro nizka
Reynoldsova Cisla, ktery ma nasledujici vlastnosti:

- snadna vyrobitelnost

- necitlivost na znecisténi nabézné hrany a vyrobni nepresnosti.

- dobré vlastnosti po pfetazeni

- co nejvetsi pomer vztlaku k odporu (c, /c;), pfipadné cL3/2/cD.
V souladu s vyty¢enymi cily bylo feSeno:

1) rozbor pozadavk( na profily ultralehkych letoun(. Byly zhodnoceny potieby
ultralehkych kluzak( i motorovych letountl. Bylo konstatovano, Ze prvotnim Usilim
je spise zvysit vztlak nez sniZzovat odpor.

2) Struéné byly probrany hlavni navrhové geometrické a aerodynamické parametry
profili a jejich vliv na aerodynamické charakteristiky.

3) Byly zminény zakladni specifikace charakteristické pro oblast nizkych
Reynoldsovych Cisel.

4) Byl probran vliv zne€isténi N.H. na vlastnosti profilu a naznaceny postupy navrhu
pro potlaceni nepfiznivého vlivu znecisténi N.H.

5) Byly navrzeny 4 profily BU-00-120, BU-00-124, BU-00-144 a BU-00-150, které
spliiuji uvedené predpoklady a omezeni. Jako nejvétSi omezeni se jevi pouziti
pfechodu z LMV do TMV dopfedu, coz zna¢né degraduje odpor profilu. Dalsi
omezeni — dobré vlastnosti po pretazeni a necitlivost na znecisténi N.H. zase
vyrazné omezi maximalni dosazitelny soucinitel vztlaku ¢ max.

6) Bylo provedeno ovéreni hodnovérnosti programu Xfoil a srovnavaci vypocty
vyvinutych profilll programem FLUENT.

11. Summary

There was a spontaneous development of building of ultra-light aeroplanes in the
Czech Republic after 1989. The most often used airfoils on this aeroplanes are old
NACA 4-digit or 5-digit airfoil or even Goetingen airfoils. On the other hand it is possible
to meet an aeroplane, where very recent airfoils like Marsden, Wortmann, Selig or Delft
ones are used, although the wing is covered by cloth and it is impossible to guarantee
the perfect shape of the airfoil. In recent years the aeroplanes are produced on
professional level by new manufacturers. Metal is used instead of wood and it is not
exception to find whole fibreglass design. But amateur builders will still produce their
own design, where using wrong airfoil can bring a big disappointment at the end of
many hours of work. So the task is to develop a new airfoil, which satisfies next
limitations:

- easy to build (flat lower surface of airfoil)

- high Crmax

- high ¢y /cp ratio, (c.*? / cp respectively)

- good stall behaviour

- tolerance for leading edge roughness and producing defects

- wing can be covered by cloth
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12. Abstract

The main goal of this work is to prove possibility of designing of such an airfoil for
low Reynolds numbers, which satisfies next limitation

- easy to build (flat lower surface of airfoil)

- high CLmax

- high ci/cp ratio, (c.*? / cp respectively)

- good stall behaviour

- tolerance for leading edge roughness and producing defects

Next work was done:
- analysis of airfoil requirements for ultra-light gliders and engine-powered
aeroplanes
- the effect of main geometric and aerodynamic parameters on airfoil
characteristics and behaviour was discussed
- the low Reynolds number specific features were sketched
- the effect of leading edge roughness on airfoil performance and behaviour was
discussed and some ways of neglecting of this problem were suggested
- 4 airfoil BU-00-120, BU-00-124, BU-00-144 and BU-00-150, which satisfy
above stated limitations, were designed
- the verification of reliability of used programs was performed. For measured
airfoil NACA 4412 aerodynamic characteristics were calculated with Xfoil
program, and then with FLUENT program too. All BU airfoils were computed
with both programs for comparing of results.

13. Low Reynolds airfoil design

For airfoil design is useful to find several parameters, which are changed, instead
of changing directly airfoil co-ordinates. The geometric parameters are maximum
thickness, curvature of mean airfoil line, thickness distribution function, trailing edge
angle and leading edge radius. The effect of these parameters is in next table:

Increasing of increase decrease
airfoil thickness drag, arange weight
leading edge radius drag, roughness sensitivity | o range
trailing edge angle shape drag ClLmax

The aerodynamic parameters mostly describe the shape of pressure distribution
in so called pressure recovery ramp on suction side of the airfoil. It is length, slope and
arch of ramp and concavity of recovery region. Another aerodynamic parameter is
loading of bottom side of the airfoil. The effect of these parameters is in next table:

Increasing of increase decrease

ramp length Cm bubble loss, friction drag
ramp slope degradation with roughness |cy, bubble loss, Cimax

ramp arch bubble loss, cimax, o range | degradation with roughness
bottom loading Cm, CLmax, friction drag thickness

recovery concavity ClLmax rear thickness
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The low Reynolds number characteristic feature is presence of laminar
separation bubble. This bubble is created by separation of laminar boundary layer,
followed by transition and turbulent boundary layer reattachment. The result of presence
of strong, large bubble is drag increasing. But if correct design of transition region and
control of bubble position is done, the presence of bubble not necessary leads to drag
increasing. Small bubble is even useful tool to perform forced transition from laminar to
turbulent boundary layer.

The other problem is sensitivity for leading edge roughness. This roughness
always brings increase of drag. But it usually means also decreasing of ¢ max. Careful
design of nose part of airfoil minimize ¢ max losses. The roughness till certain size does
not cause transition and does not affect airfoil performance. It is useful to know this limit
of roughness size. Some measurements of effect of roughness size on transition were
performed in NACA on flat plate, but this method is possible with certain limitation used
also on airfoil roughness size prediction.

14. Designed airfoils

There were four airfoils (BU-00-120, BU-00-124, BU-00-144 and BU-00-150)
designed on the Institute of Aerospace Engineering of Technical University of Brno. This
airfoils satisfy taken limitation. All of them has flat lower, pressure side, relatively high
CLmax , high ci/cp ratio, good stall behaviour and insensitivity for leading edge
roughness, which caused minimal loss of c max. The aerodynamic characteristic were
calculated for Re = 10° 2*10° 3*10° and 6*10° which cover practically whole
operational range of velocities of ultra-light aeroplanes. Programs Xfoil and Fluent were
used.

BU-00-120 is based on Wortmann FX-63-137 airfoil. The thickness is 12% of cord. The
design angle of attack is 3°, the design ¢, = 0,88. Small laminar bubble is tolerated on
the upper surface. Practically the whole upper surface if designed as a transition ramp.
After reaching cimax, turbulent boundary layer separation occurs at trailing edge. The
propagation of turbulent BL. separation toward leading edge is slow and adequate to
the angle of attack change. This guarantee good stall behaviour.

BU-00-124 is based on NASA GA(W) — 1 airfoil. The thickness is 12,4% of cord. The
design angle of attack is 1°, the design ¢ = 0,69. It is easy to recognize the transition
ramp and the pressure recovery regions. The pressure recovery region was designed
for gradual turbulent boundary layer separation propagation from trailing edge. The
nose part of the airfoil was designed for insensitivity on roughness.

BU-00-144 is also based on Wortmann FX-63-137 airfoil. The thickness is 14,4% of
cord. The design angle of attack is 3°, the design ¢, = 0,93. Small laminar bubble is
again tolerated on the upper surface. It is not significant border between the transition
ramp and the turbulent pressure region. Due to reduction of pressure peak on leading
edge a small laminar region, and small, but not significant sensitivity on roughness is
present.

BU-00-150 is based on BU-00-144 airfoil. The thickness is 15% of cord. The design
angle of attack is 3,5°, the design c. = 1,2. The thickness was increased. Also pressure
distribution on the upper surface was slightly changed. Compared to BU-00-144, BU-00-
150 airfoil has higher ¢ max and cy .
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Calculated c max for designed airfoils for several Re number are in next table.

Re BU-00-120 BU-00-124 BU-00-144 BU-00-150

10° 1,63 1,69 1,64 1,69
2*10° 1,68 1,81 1,74 1,79
3*10° 1,69 1,86 1,78 1,83
6*10° 1,77 1,95 1,82 1,88

15. Comparison with experimental data

The Xfoil program was tested on well known and already measured airfoils
NACA 4412 and NACA 4415. For NACA 4412 also pressure distribution round the airfoil
was measured . The differences of characteristics calculated and measured are slightly
higher than differences of two measurements of one airfoil in different laboratories and
even in one laboratory but different method. So it is possible to say, that results
obtained from Xfoil are good enough for airfoil design purpose. For absolute results it is
necessary to know, that Xfoil calculate a little higher c_max, c.* slope and lower drag.
Then another comparison was done. The other program — FLUENT — was used for
calculation of aerodynamic characteristics of NACA 4412 airfoil, but results were even
worse then from Xfoil program. . Program Fluent calculate quite correctly only pressure
distribution for lower angle of attack. It is impossible to use it for stall prediction and for
drag calculation.

16. Conclusion

The dissertation work deals with possibility of designing such an airfoil for low
Reynolds numbers, which satisfies next limitation
- easy to build (flat lower surface of airfoil)
- h'gh ClLmax
- high ci/cp ratio, (c.*? / cp respectively)
- good stall behaviour
- tolerance for leading edge roughness and producing defects
So for solving this problem next work was done:
- analysis of airfoil requirements for ultra-light gliders and engine-powered
aeroplanes. It is better for our purpose rather to increase lift than to decrease
drag.
- the effect of main geometric and aerodynamic parameters on airfoil
characteristics and behaviour was shortly discussed
- the low Reynolds number airfoil design specific features were sketched
- the effect of leading edge roughness on airfoil performance and behaviour was
discussed and some ways of neglecting of this problem were suggested
- 4 airfoil BU-00-120, BU-00-124, BU-00-144 and BU-00-150, which satisfy the
above stated limitations, were designed. The biggest limitation seems to be
using flat lower side of the airfoil, where for lower o a rapid forward movement of
transition point occurs, which increases a drag.
- the verification of reliability of used programs was performed. For the measured
airfoil NACA 4412 aerodynamic characteristics were calculated with Xfoil
program, and then with FLUENT program too. All BU airfoils were computed
with both programs for comparing of results.

24



Literatura

[1]

[2]

[3]
[4]
[5]
[6]
[7]
[8]
[9]

[10]
[11]

[12]

[13]
[14]

[15]

[16]

Mark Drela

K.H. Horstmann

A.Quast
L.M.M. Boermans

J.L. van Ingen
G.J.J. Ruijgrok
prof. Ing. V. Broz
Doc. ing. S. Latal
Ira H. Abbott

A.E. von Doenhoff
Martin Hepperle

J.L. van Ingen

Prof. Ing. V. Tesafr
Prof. Dr. R. Eppler

J.L. van Ingen

Ing. J. Citavy, DrSc
F.X. Wortmann

M.D. Maughmer
D.M.Somers

J. Reuther
C.P. ven Dam
R. Hicks

F.X. Wortmann

F.X. Wortmann
M.R. Head

Low Reynolds Number Airfoil Design for the M.I.T.
Daedalus Prototype : A Case Study. Journal of Aircraft,
25(8), pp.724-732, August 1988

Pneumatic Turbulators - A Device for Drag Reduction at

Reynolds Numbers Below 5.106

54th Meeting of the Fluid Dynamics Panel Symposium
Brussels/ Belgium 21-23 May 1984

Ir16 Vliegtuigaerodynamica |l

Diktaat D-28 ( voorlopige vorm ) TU Delft 1989
Elements of Airplane Performance

Delft University Press /1990

Aerodynamika nizkych rychlosti.

Edi¢ni stfedisko CVUT  Praha 1983
Aerodynamika a hydromechanika Cast |

VAAZ S-2349/1 1977

Theory of Wing Sections

Dover Publications, Inc. New York 1959
Aerodynamics of Spar&Rib Structures
http:/beadec1.ea.bs.dIr.de/Airfoils/

Ir19a Grenslaagstromingen A

Faculteit der Luchtvaart- en Ruimtevaarttechniek
TU Delft 1991

Mezni vrstvy a turbulence

Vydavatelstvi CVUT 1996

Airfoil Design and Data

Springer- Verlag Berlin, Heidelberg 1990

Report VTH 124, Theoretical and Experimental
Investigations of Incompressible Laminar Boundary
Layers with and without Suction.

TU Delft, October, 1965

Mezni vrstvy

Original kapitoly B5, technicky privodce 1987

The Quest for High-Lift

AlAA Paper 74 - 1018, 1974

An Airfoil Designed for a High-Altitude, Long Endurance
Remotely Piloted Vehicle

AIAA Paper 87 - 2554, 1987

Subsonic and Transonic Low-Reynolds-Number Airfoils
with Reduced Pitching Moments

Journal of Aircraft, vol. 29, No. 3, May-June 1992
Airfoils with High Lift-Drag Ratio at a Reynolds Number
of About One Million, NASA CR - 2315

Airfoil Design for Man Powered Aircraft

Transition Due to Roughness

Journal of the Royal Aeronautical Society,

Vol.69, No 653, 1965

25



[20]

[21]

[22]

[23]

[24]

[25]

[26]

[27]

A.L. Braslow
E.C. Knox

R.M.Pinkerton

J. L. Kennedy
D. J. Marsden
M. Drela

P. Ruzicka

L.M.M. Boermans

P. Ruzicka

L.M.M. Boermans

P. Razicka

Ing. P.

Rdzicka

Publikace autora

[1]
[2]

[3]
[4]
[5]
[6]

[7]
[8]

[9]
[10]

P. Ruzicka

L.M.M. Boermans

P. Ruzicka

L.M.M. Boermans

Prof. K. Filakovsky

P. Razicka
P. Razicka

Ing. P.

Ing. P.

=3
Q@
Y

Ing. B.
Ing. P.
Ing. P.

Rdzicka

Rdzicka

. Rizicka

. Rizicka

Strnad
Razicka
RGzicka

Simplified Method for Determination of Critical Heigth of
Distributed Roughness Particles for Boundary-Layer
Transition at Mach Numbers from 0 to 5.

NACA TN 4363, 1958

Calculated and measured pressure distribution over

the midspan section of the NACA 4412 airfoil,

NACA Report No. 563

The development of high lift, single-component airfoil
section. Aeronautical Quarterly, February 1979

XFOIL: An Analysis and Design System for Low
Reynolds Number Airfoils, Conference on Low Reynolds
Number Airfoil Aerodynamics, University of Notre Dame,
June 1989

Low Reynolds Number Airfoil Design for a Solar
Powered Experimental Glider - Internal Report LSW 92-4
Low Reynolds Number Airfoil Design for a Solar
Powered Experimental Glider (I )

- Internal Report LSW 92-5

Navrh nové profilaze kfidla kluzaku VSO 10

Diplomovy projekt

Obtéhani aerodynamického vibratoru s pevnou ploskou a
rotujicim valcem se $térbinou, Letecky ustav VUT Brno,
Zprava €. 6V/1995

Low Reynolds Number Airfoil Design for a Solar
Powered Experimental Glider - Internal Report LSW 92-4
Low Reynolds Number Airfoil Design for a Solar
Powered Experimental Glider (Il )

- Internal Report LSW 92-5

Tlakova rozlozeni na modifikacich profilu M(s) - 0313
Letecky ustav VUT Brno, zprava €. 2/93

Navrh nové profilaze kfidla kluzaku VSO 10

Diplomovy projekt, 1994

Vypocet rozlozeni tlaku po profilu M(s) - 0313,

1. uZivatelska konference FLUENT 1995

Obtékani aerodynamického vibratoru s pevnou ploskou a
rotujicim valcem se $térbinou, Letecky ustav VUT Brno,
Zprava €. 6V/1995

Kritéria vybéru vhodné profilaze pro UL letouny.
Prednaska na aerosalonu Jihlava 1995

Obtékani aerodynamického vibratoru s pevnou ploskou a
rotujicim valcem se Stérbinou, 2. uzivatelska konference
FLUENT 1997

Reseni obtékani profilu s klapkou a slotem,

3. uzivatelska konference FLUENT 1997

Nékteré aspekty vyvoje profild kiidel lehkych letounl pro
nizka Reynoldsova &isla, Zpravodaj VZLU, pfedano do
tisku.

26



Zivotopis autora
Jméno: Pavel Rlzicka

Osobni data:
Stav: Zenaty
Statni pfislusnost: Ceska republika
Narodnost: Ceska
Datum a misto narozeni: 11. bfezna 1970, Havifov, okr. Karvina

Vzdélani:

1994 - 1997 Vysoké u€eni technické v Brné, Fakulta strojniho inzenyrstvi,
Specializace: Konstrukéni a procesni inZzenyrstvi — postgradualni
studium
Téma disertac¢ni prace: Vyvoj profilll kfidel lehkych letoun(i pro nizka
Reynoldsova Cisla s niZsi citlivosti na vyrobni nepfesnosti.

Datum rigorézni zkou$ky: 13. inora 1998

1989 - 1994 Vysoké u€eni technické v Brné, Fakulta strojniho inzenyrstvi,
Specializace: stavba letadel — magisterské studium
Datum statni zavérecné zkousky: ¢erven 1994

Ocenéni:
1994 cena rektora VUT

Studijni staze:

duben — zafi 1992 Laboratof aerodynamiky nizkych rychlosti TU
Delft, Holandsko

Cervenec- zaii1993 Katedra letadel na TU Glasgow, Velka Britanie

duben 1995 TU Delft, Holandsko — konference Crossing
borders,

¢erven 1996 Katedra letadel na TU Torino, ltalie

Zaméstnani:

1995 - MORAVAN-AEROPLANES a.s. - aerodynamik

1994 - 1997 student PGS, Vysoké uceni technické v Brné, Fakulta strojniho
inzenyrstvi

Jazykové znalosti:

Anglicky
Rusky
Polsky
Védecko-vyzkumna ¢innost:
1993 Tlakova rozlozeni na modifikacich profilu M(s) - 0313
1995 Obtékani aerodynamického vibratoru s pevnou ploskou a
rotujicim valcem se Stérbinou
1994 - Vyzkum v oblasti navrhu profil(i v ramci postgradualniho studia

Pedagogicka ¢innost:
1994 — 1997 vyuka v ramci postgradualniho studia, $koleni uzivatelll CFD systému
Xfoil a Fluent.

27



	Titulní strana
	Obsah
	Označení veličin
	Indexy
	Použité zkratky
	1. Úvod
	2. Obsah práce
	3. Současné možnosti návrhu profilu
	4. Rozbor požadavků na profily ultralehkých letounu
	5. Návrhové profilové parametry
	6. Specifika nízkoreynoldsových profilů
	7. Vliv znečištění NH na vlastnosti profilu
	8. Určení maximální velikosti nerovností ( znečištění, výrobní nepřesnosti )
	9. Vyvinuté profily
	10. Závěr a zhodnocení
	11. Summary
	12. Abstract
	13. Low Reynolds airfoil design
	14. Designed airfoils
	15. Comparison with experimental data
	16. Conclusion
	Literatura
	Publikace autora
	Životopis autora

