Osnovne postavke aerodinamike

Aerodinamika je grana dinamike koja se bavi proucavanjem kretanja vazduha,
posebno u sluc¢ajevima interakcije vazduha i krutog tela u vazdusnoj struji. Aerodinamika
je pod oblast dinamike fluida i dinamike gasova i oslanja se na njihove fundamentalne
zakone.

Poznavanje kretanja vazduha (strujnog polja) oko nekog krutog tela omogucuje
izraCunavanje sila 1 momenata koji deluju na objekat. Tipi¢ne karakteristike strujnog
polja obuhvataju informacije o brzini strujanja, pritisku, gustini i temperaturi.
Aerodinamika omogucuje definisanje i reSavanje jednacina odrzanja mase, impulsa i
energije. Za izraCunavanje i definisanje aerodinamickih sila i momenata koriste se
matematicke analize strujanja, empirijske aproksimacije, testovi u aero-tunelu i CFD
analize (metod konacnih elemenata).

Aerodinamicki problemi se mogu podeliti prema mestu dejstva strujanja. Spoljna
aerodinamika se bavi proucavanjem strujanja oko krutog tela razli¢itih oblika, i reSava
pitanja otpora i uzgona tela u strujnom polju, udarnih talasa koji se formiraju oko tela i sl.
Unutrasnja aerodinamika se bavi strujanjem vazduha unutar objekata, npr. strujanje
vazduha kroz turbomlazne motore, cevi rashladnih uredaja i sl.

Aerodinamicki problemi se mogu deliti i prema brzini strujanja. Problem se
naziva podzvucnim (subsoni¢nim) ukoliko je brzina manja od brzine zvuka,
okolozvuénim (transoni¢nim) ukoliko se javljaju brzine manje i vec¢e od brzine zvuka,
odnosno u okolini brzine zvuka, nadzvuénim (supersoni¢nim) ako su brzine vece od
brzine zvuka. Posebno se odvajaju i1 hipersoni¢ni problemi kada je brzina strujanja
znacajno veca od brzine zvuka. Ne postoji tatna granica pri kom Mahovom broju
strujanje treba smatrati hipersonicno ve¢ se razlikuje od literature 1 najceSce je donja
granica u intervalu 3 do 12.

Uticaj viskoznosti €ini tre¢u klasifikaciju. Pri nekim problemima viskoznost se
moze zanemariti 1 tada se strujanje posmatra kao neviskozno za razliku od opstek slucaja
viskoznog strujanja.

Kratka istorija aerodinamike

Teorija aerodinamike je posledica rada veoma velikog broja individualaca kroz
istoriju. Verovatno je pocela sa Zeljom praistorijskog ¢oveka da imitira kretanje ptice.
Kako u ranije vreme covek nije mogao da zadovolji zelju za letom cCesto se kroz
mitologiju i ranu religiju moze nai¢i na bogove koji imaju krila. Ve¢ nesSto oybiljniji
Greki filozofi polaze od pitanja: Sta je subsanca koju nazivamo vazduhom i da li ovek
moze leteti u njoj? Aristotel je prvi koji je doSao do zaklju¢ka da vazduh ima svoju teZinu
i Arhimedov zakon je prvi blizi korak u razvoju aerodinamike. Ljudi kao $to su Galilejo,
Roger Bacon i pascal su dokazali da je vazduh gas, da je stisljiv i da pritisak opada sa
visinom.



Godine 1500 Leonardo da Vin¢i je dao prve oblike mogucih letelica. Do
zakljucaka je dosao nakon intenzivnog posmatranja leta ptica. Kjao rezultat njegovih
studija dati su nacrti masina koje su bile nameravane da se koriste za letenje.

Helicopter

principu laksi od vazduha, i to je bio veliki balon sa toplim vazduhom. Konstruisan je
1783 godine i njegovi konstruktori su bili braca Montgolfier iz Francuske. Dalje su se
razvijale konstrukcije koje su zapravo bile poboljsanje njihovog reSenja ali su i dalje
radile na principu laksi od vazduha, princip uzgonske sile bio je 1 dalje godinama daleko.

Sir George Cayley iz Engleske (1773-1857) se uzima za oca moderne aerodinamike. On
je razumeo osnovu sila koje deluju na krilo i konstruisao je prvu jedrilicu sa krilima i
repom koja je uspesno letela. 1853 se veruje da je konstruisao prvu letelicu kojom je
upravljao ¢ovek. Tokom kasne 1800 mnogi su pokuSavali da dodaju pogon letilici ali
bezuspesno. U meduvremenu krajem 19tog veka Nemac Otto Lilienthal je uspe$no leteo
se jedrilicom koju je sam konstruisao, zabelezio je ¢ak 2000 uspesnih letova pre nego Sto
je u jedno neuspesnom poginuo 1896.



U insitutu u Washington-u, Dr. Samuel Pierpont Langley je konstruisao prvi mali avion
na pogon. Najuspesniji projekat mu je bio Aerodrom koji je imao 5m raspon krila i parnu
masinu sa dva propelera, koji je leto ¢ak 1km 1896.

Decembra 17, 1903, bra¢a Wright su postigla uspeh u kori§¢enju benzinskog motora koji
su sami dizajnirali. U narednim godinama su se avijacija i aerodinamika naglo razvijale.
Za vreme | i Il svetskog rata su imale poseban procvat. Danas imamo veoma puno
podataka koje koristimo za aerodinamicke proracune a sve vise se razvijaju i numericke
postavke i programi koji pokusavaju da zamene aerotunele.

World War 1 (1918)
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Zone opstrujavanja vazduha oko projektila

Sliku opstrujavanja projektila mozemo dobiti pomocu ispitivanja u aero-tunelu
metodom senki. Na osnovu slika strujno polje oko projektila moze se podeliti na tri
osnovne zone: zonu neporemecenog strujanja, zonu grani¢nog sloja i zonu vrtloznog
traga.

Slika 1. Opstrujavanje konusa duZine 3.8 kalibra pri Mahovom boju 1.98



Slika 2 Opstrujavanje sferno zaobljenog konusa pri Mahovom broju 4.2

Slika 3 Opstrujavanje L=5.12d M=3.43



Slika 4 Opstrujavanje L=5.12d M=1.02

Slika 5 Opstrujavanje L1=7d L2=2 M=3.18



Slika 6 Opstrujavanje L1=7d L2=2 M=1.83

Slika 7 Opstrujavanje L=3d valjak M=1.04



Slika 8 Opstrujavanje 7/8” sfera M=1.24




Slika 9 Opstrujavanje L=10d M=1.62

Iika 10 Opstrujavanje 20mm modeIM=1.6



1. OSNOVNE POSTAVKE AERODINAMIKE

Fotografiju projektila u letu moZemo dobiti u balistifkom tune-
lu. Projektil slikamo kada se on nalazi izmedju aparata i trenutnog izvora
svetla - varnice. Takav snimak nazivamo "metoda senke" (methode d'om-
bre Schattenverfahren, tenevaja fotografija). Svaka promena gustine u vaz—
‘dubu oko projektila izazivafe ragzli¢ite indekse prelamanja swuom graka,
a samim tim promenu intenziteta svetlosti na filmu.

Tako pomoéu ovih fotografija uo€avamo tri bitne zone vazduha
oko projektila u letu.

I ZONA

Slika 1.1.

U I zoni vazduh izgleda malo izmenjen. Ona se prostire od bes-
konaZnosti do neposredne blizine projektila (II zona) i do traga projektila
(Il zona). U prvoj zoni, na osnovu merenja, konstatovano je:

= da se vazduh ponaSa kao idealan gasj

- da je viskozitet zanemarljiv , pa se moZe usvojiti da je vaz-
duh u toj zoni savrien fluid}

- koeficijent provodjenja toplote je mali tako da nema provodje-
nja toplote, te se strujanje u prvoj zoni mo£e smatrati adija-
batskim.

Druga zona, koju nazivamo graniéni sloj, prostire se oko pro-
jektila sve do danceta. Njena debljina je vrlo mala na vrhu projektila i pos-
tepenc se povelava do danceta. U grani¢nom su sloju eksperimentalna mere-
nja pokazala:

- da vazduh moZemo smatrati idealnim gasom

- da se pritisak ne menja du normale u graniénom sloju;

- da je brzina opstrujavanja vazduha nula na povriini projek-

tila, a na granici izmedju Il i I zone brzine su jednake.Znai,
u graniénom sloju vazduh je viskozan fluid.

Treéa zona je joi uvek malo prouiena. Mogla bi se na prvi pog-
led usvojiti za nastavak granitnog sloja, all znatno debljeg, tako da se ne mo-
ie usvojiti pretpostavka da je pritisek konstantan, kao #to smo to mogli uéi-






niti za drugu zonu i da se to eksperimentalno potvrdi. Usvojicemo, kao sto je
eksperimentalno potvrdjeno da je pritisak na dance u tre¢oj zoni jednak u
svakoj tatki danceta.

Ove uocbi¢ajene hipoteze dale su vef niz godina dobre prakti¢ne
rezultate. Medjutim, pri velikim brzinama ovaj model aerodinamike ne moZe
da se primenjuje. Pre svega, vazduh prestaje da bude idealan gas, jer nastu-
paju disocijacije (02 == 20; N3 == 2N;j N3 + O ==2NO), a debljina granié-
nog sloja nije vife tako mala. Sve ovo u osnovi menja shemu aerodinamike i
zato se za brzine vefe od M = 5 primenjuju druge teorije koje tine takozva-
nu aerodinamiku hipersoni¢nih brzina.

U zoni I konstatovano je da je vazduh

- savrien
= idealan
= adiabatski
- bez spoljnih sila
Zato su nam u ovoj zoni na raspolaganju jednafine ovakvog fluida

1. jednadina stanja
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2. jednacina kontinuiteta
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4. energetska jednacina
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pg"k = const 1.6

Odmah se mo#e uoditi da se pomoéu &etvrte jednaline moze in-
tegraliti treéa. Tom prilikom rafuna se krivolinijski integral Idp;‘? dus
strujnice za koju vaZi adijabatska promena. Rezultat integracije je Sen Vena-
nova formula



"Iz-l-—l'-a'fs t
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ﬁuna strana je konstanta duZ jedne strujnice. Vrednost te konstante od struj-
n.il:a do strujnice moZe da bude razlifita. Ako je ona ista za sve strujnice onda
‘ovu istu jednafinu zovemo Bernulijeva formula.

Sa a?' oznacili smo dpqu, jer je taj izvod uvek pozitivan,a kvad-
ratni koren ovog izvoda je brzina prostiranja malih poremefaja u vazduhu ka-
da miruje.

Za strujanje vazduha kada je entropija duz svake strujnice kon-
stantna i medjusobom jednake kaZemo da je igentropsko. Za tako strujanje
koristimo jednadine (ako je stacionarno)

cuv(q‘)- 0

V2+—'— = konst

pg-k = konst

_mhnm proucavanja nekih izentropskih stacionarnih strujanja koriste se jed-
‘nalfthe koje predstavljaju kombinacije ove tri osnovne jednaline. Na primer
‘Milerenciranjem trefe jednafine dobija se

dp _, 49
p k73
pa jeo -
ﬂ.zllk%n? 1 1'3.

S indeksom "0" obeleZfifemo veli¢ine one talke duZ strujnice
u kojoj je V = 0} to je takozvana zaustavna tafka. U toj talki, radi krafeg pi-
‘sanja, stavi¢emo da je

2
VZ 220 1.9
m k-1 '

Pomotu ovih oznaka Bernulijeva jednalina se moZe napisati u obliku

2 2
2a . 2a Q 2
1" %1 " Vm 1.10

| a_se naziva kriti¢na brzina. Ona predstavlja brzinu strujanja u onoj tatki
u kojoj je brzina zvuka jednaka brzini strujanja (M=1)



Gornja jednatina moZe se napisati u obliku
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Z austavni pritisak u izentropskoj struji dobijamo iz Bernulijeve jednaline

v —2_ 2 ._2_ 2
®Tx-1 ™ "Y1 %

delenjem na 2a2 / (k - 1) dobijamo

-—-——-k-zl M£+1- —2

uz pomoé jednaline 3.10 biée

ko1 bﬁ.}l-(-E-}

a odavde je

k-1 2
P, =R, (1+=5— M,

U prednjim izrazima je
Ve
Mgy = =

Mahov broj neporemeéenog strujanja.



2.1. Definicija aerodinamickih koeficijenata

U aerodinamici, da bi se izbegle tefkote oko dimenzija, radi
' Hiu‘ bezdimenzijskim veliéinama. Zato je potrebno, pre svega da definise-
mo referentne veli¢ine pomoéu kojih éemo druge velic¢ine u€initi bezdimen-
g¢ionalnim Jmamo tri referentne veli¢ine: .

| - referentna duzma, najéeste kalibar, ponekad duZina pro-

jektila itd;
S - referentna povrsina; krug prefnika kalibra ili povriina
krila i sl.}

q - referentni pritisakj uvek dinamiéki pritisak u neuznemi-
renoj struji

LV 2.1

Tako ¢emo svaku silu F u€initi bezdimenzijskom kad je podeli-
mo sa 5q, , a moment M sa lSq, . Tako dobijamo bezdimenzijske sile i
momente, koje nazivamo aerodinamitki koeficijenti, a koji ne zavise vise od
veli¢ine projektila pod uslovom da se parametri stryjanja M i Re ne menjaju
u zavisnosti od veli¢ine projektila. S obzirom na to #to strujanje odredjuju
tri veliine V, p i T, moguée ih je (za izmenjene dimenzije projektila) izme-
niti na beskona&no nafina da dve veli®ine M i Re ostanu iste, a time i aerodi-
namiéki koeficijenti.

aerodinamicki koeficijent oznacicemo sa "C", ako je u pitanju
sfla, tj. C ée oznalavati bezdimenzijsku silu

C-_F.-"

a stavicemo indeks uz C da oznafimo pravac dejstva sile.

Ako aerodinamiéka sila T ima projekcije F,, F',.,'r i Fz na koor-
_dinatne ose x, y, z, onda éemo imati tri bezdimenzijske sile:

Prema tome vidimo da su aerodinamicki koeficijenti vezani za odredjeni sistem
osa.



Isto tako bezdimenzijske momente, koje dobijamo kada momen~
te delimo sa 1Sq,, , obeleZiéemo sa "m", a indeksom éemo oznaliti za koju
osu je to moment. Ako aerodinamika sila Cini moment M za koordinatni po-
¢etak, onda su projekcije toga momenta na koordinatne ose My, My i M, is-
tovremeno momenti aerodinamiéke sile za ose x, y, z. Tako ¢emo imati tri
bezdimenzijska momenta:

M
M w ——
z |Sq,
Sve zajedno, to safinjava 3est aerodinamickih koeficijenata.

Sem ovih aerodinamickih koeficijenata, koji predstavljaju bez-
dimenzijske sile i bezdimenzijske momente, upotrebljavate se u aerodinami-
ci bexdimenzijski pritisak. Bilo bi tatnije da se ova velidina, s obzirom na
definiciju, sove bezdimenzijski natpritisak, jer je ona

- B—Pm
P e

- 2.2

2,.2. Koordinatni sistemi

U aerodinamici se koordinatni sistem bira tako da je najlakse
sralunati aerodinamitke koeficijente. Kada odredimo aerodinami&ke koefici-
jente, znatemo i projekcije sila i momenata u tom sistemu i istim mehani&-
kim razmatranjima moZemo odrediti sile i momente u bilo kom drugom koor-
dinatnom sistemu, pa i aerodinamicke koeficijente u tom sistemu.

Vel je poznato da se u aerodinamici ne posmatra let tela kroz
vazduh ve¢ obrhut problem opstrujavanja vazduha oko tela. Time smo veé rek-
1i da ¢éemo koordinatni sistem vezati za telo. Vel sada éemo se ograditi samo
na tela koja nas interesuju, To ée biti:

1. rotaciona tela,
2. rotaciona tela sa noseim povrsinama.

Koordinatni sistem, u slu€aju rotacionog tela, nije teiko defini-
sati. Njegov koordinatni poletak bi¢e na osi simetrije u prvoj tadki koju sre-
¢e vazduh. Osa simetrije bi¢e x-osa (orijentisana u pravcu opstrujavanja)j -
ravan xy bi€e ravan u kojoj se nalazi brzina Ve vazduha (zovemo je ravan
opstrujavanja). Time je ceo koordinatni sistem odredjen.



Slika 2.1

Veéinu projektila &ini jedno rotaciono telo i "n" krila (raspona
od jednog kalibra do nekoliko kalibra), koja su tako postavljena da okretanjem

projektila za ugao 27"- oko njegove ose dobijamo potpuno istu konfiguraciju
projektila. Takva kombinacija rotacionog tela sa krilima ima "n" ravni si-
metrija. :
Nevodjeni projektili sa krilima imaju takve simetriéne konfigu-
racije: krstasta (n = 4 krilca), zvezdasta (n = 6 krilaca) i sl. Teorijska de-
finicija ovih konfiguracija je da one imaju bar tri uzduZne ravni simetrije.

Vecina vodjenih projektila je krstaste konfiguracije (n = 4), ali
za razliku od nevodjenih, u veéini slu¢ajeva oni imaju prednje i zadnje nose-
¢e povriine, a ponekad prednje, srednje i zadnje.

r /
‘7

|

/ Ravan poprecne
/' brzine opstrujavanja

Slika 2.2,



Ako usvojimo da je koordinatna ravan xy odredjena, kao kod
osno-simetri¢nih projektila, osom projektila (osa x) i brzinom V, , onda
se ova ravan ne mora poklapati ni sa jednom ravni simetrije. Nazovimo b
ugao od ravni ose i Vp do jedne od ravni simetrije, na primer, do ravni si~
metrije 1-1.

Ukoliko projektil nema pokretnih povriina (krila ili delovi kri-
la, sa. promenljivim otkloriom) ponda aerodinamicki koeficijenti ne zavise od
ugla ¥ (u granicama linearne aerodinamike). Zato ¢emo ih odredjivati kao
da je ‘P =0, tj. pretpostavijatemo da je brzina uvek u ravni simetrije pro-
jektila.

Kada projektil ima pokretne povriine onda je narusena simetri-
ja jer jedan par moZe da zauzme neki ugao, a drugi par drugi ugao. Jasno je
da u tom sludaju aerodinami&ki koeficijenti zavise od ugla ‘¥ , pa u opstem
sludaju ne moZemo predpostaviti da je brzina u ravni simetrije projektila.

U tom slucaju poloZaj brzine u odnosu na ravan simetrije koju Cine|

xy-ose, odredjen je sadvaugla: & i A. '

Ugao A zovemo ugao klizanja. Njega €ini brzina u odnosu na ra-
van simetrije, ili to je ugao izmedju brzine i njene projekcije na ravan sime-
trije projektila.

Slika 2.3.

Napadni ugao &« nalazi se u ravni simetrije od x-ose (osa pro-
jektila) do projekcije brzine na ravan simetrije,

S obzirom na ovako usvojene uglove, biée komponente brzine
opstrujavanja

Vy =Vp cosfBcos
V. =YV, cosfsinx
y

Vz = Vo Sinﬂ .

pa se uglovi &£ i B mogu definisati pomocu ovih komponata



Sllka 2.4.

Pri izu€favanju opstrujavanja krila, ravan xy biée ravan simetri-
je krila, a ako su krila ravna, bife to ravan xz. Koordinatni poletak bife
prva talka, osa x orijentisana u pravcu opstrujavanja, a osa y navise.

Slika 2.5.



2.3. Geometrija krila

/
Kod krila razlikujemo dve osnovne figure: profil krila i oblik
krila.
Profil krila je presek krila sa bilo kojom ravni z = konst. (tj.
sa ravni paralelnom sa ravni simetrije krila xy). »

7 T 7
L Ll

Slika 2.6.

Profil je promenljiv u zavisnosti od z, tj. karakteristike profi-
la su funkcija od z. U ravni profila (z = konst. ) postavljamo nov koordinatni
sistem xy, koji je paralelan sa glavnim osama xy, ali ima koordinatni poe-
tak u vrhu profila. U tom koordinatnom sistemu profil je odredjen sa dve kri-
ve y (x) i Y4 (x), koje polaze iz koordinatnog pocetka i zavriavaju se u
X = b, Obi¢no je za x = b, Yg=Y¥q ™ 0, pa imamo na zadnjem delu profila
ostru ivicu.

DuzZina profila b naziva se tetiva. Relativna debljina profila T
je odnos maksimalne debljine profila c 1 tetive b:

-_c

c*p- 2.3
PoloZaj maksimalne debljine krila obelezavamo sa x c* Krivu

Ysr (x)

¥, (%) +y,(x)

-9 ____da_

ysr(X) = 2

nazivamo srednja linija. Ako se ona poklapa sa x-osom, kazemo da je krilo
simetriéno. Za supersoniéne brzine profili su obi¢no simetri¢ni, a vrh pro-
fila ima ostar ugao.
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Slika 2.7.

Oblik krila je njegova projekc¥a na ravan zx
SuZenje krila je odnos bk/bo, ap je reciprocna vrednost

%, - 2.4

L./

Slika 2.8

Ugao na slici 2.8. naziva se strela prednje ivice krila: mozZe se definisati
strela srednje linije, strela zadnje ivice i sl.
Vitkost krila je odnos 2
L

A-? . 2.5



Srednja aerodinamiéna tetiva krila je
L/2

212
by =g p7as

b -b

Ako je krilo trapeznog oblika onda je b(z) = b -z—l/—z—-k-
pa pomoéu ove funkcije dobijamo da je
4 S n
b = o e 1 - 2.6
Asd [ (q+1)2‘]

Isto tako je srednja aerodinamicka apscisa prednje ivice krila
2
X = '&Jx bdz
A § ' _
£to za trapezno krilo daje posle integracije (jer je x = z tg%s )

-1 (q+2)‘6'%?'1—m 2.7



Reynolds Number, Re

h

Ratio of Inertial forces to Viscous forces.

Ri= p VI _pVL

HVL 7

Flow at low Reynolds numbers are laminar

Flows at large Reynolds numbers are usually turbulent
At low Reynolds numbers viscous effects are important
in a large region around a body.

At higher Reynolds numbers viscous effects are confined
to a thin region around the body.

Mach Number

)

Could be interpreted as the ratio of
Inertial to Compressibility forces

2 2
\Y% . PVL

pe il M?* =
M c 2o

Where c is the local sonic speed, Ev is the
Bulk Modulus of Elasticity.

A significant parameter in Aerodynamics.

NOTE: For incompressible Flows, ¢ ='and M = 0



‘Geometrical Similarity

Physical dimensions of model and prototype be similar

Hp 4 T Hm
Lm ‘

Ly Lp _Lm
Hp Hm

Kinematic Similarity

Velocity vectors at corresponding locations on
the model and prototype are similar



‘Dynamic Similarity

Forces at corresponding locations on

model and prototype are similar
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